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摘 要: 为提升卫星编队推力器故障检测能力，将研究重点前移至系统设计阶段，提出了一种基于信息几何的

卫星编队星间链路拓扑设计方法。通过利用黎曼流形点描述不同故障模式下卫星编队测量信息特征，使检测能力

量化问题转化为黎曼流形上各点间距离的度量问题。在此基础上，构建了卫星编队检测能力的度量指标，提出了

卫星编队星间链路拓扑的设计方法，并通过仿真实例验证了所提方法的有效性。
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Abstract: In order to improve the fault detection capability of satellite formations，an inter-satellite link topology
design method based on information geometry is proposed in this paper. The measurement information characteristics
of satellite formations under different fault modes are described by the Riemannian manifold points，and the problem of
quantifying the system fault diagnosis capability is transformed into the problem of measuring the distance between the
Riemannian manifold points. On this basis，the fault detection capability measurement index of satellite formations is
constructed，and a design method of inter-satellite link topology for satellite formations is proposed. The effectiveness
of the proposed method is verified by a simulation example.

Key words: fault detection； satellite formation； inter-satellite link topology； fault detection capability；
information geometry

0 引言
为保障卫星编队安全可靠运行，需提升卫星编

队检测故障的能力。目前，卫星编队等集群系统的

故障检测主要包括集中式检测和分布式检测等。

由于卫星编队规模庞大且编队中各卫星的计算资

源严重受限，集中检测所需代价较大。相比于集中

式检测，分布式检测对单一子系统要求较低，容错

性更好。
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在卫星编队分布式检测中，为确保各卫星能够

获取编队的局部信息，需在卫星间构建用于信息交

互的星间链路，星间链路拓扑直接影响着卫星编队

的故障检测能力。受到天线数量、星上收发天线的

扫描和跟踪能力、通信距离、任务成本、任务需求等

限制，通常难以构建大量的星间链路将所有卫星两

两连接，需有针对性对星间链路拓扑进行设计，确

保系统性能最优［1-5］。已有卫星编队故障检测的研

究大多关注卫星编队分布式检测算法的创新研究，

很少从星间链路拓扑设计的角度提升卫星编队的

故障检测能力，而故障检测能力量化评价可在地面

设计阶段为星间链路的设计优化提供理论依据。

目前，关于检测能力量化评估的研究已取得一

定成果。例如：文献［6］给出了最优故障可隔离性

的定义，该定义可用于衡量不同情况下成功隔离故

障的概率。同时，该文献利用最小误差极小极大概

率 机 （Minimum Error Minimax Probability
Machine，MEMPM）给出了随机未知输入影响下卫

星姿态控制系统的故障隔离方法。通过构建不同

故障的贡献向量，文献［7］利用随机化算法给出了

一种基于观测器的卫星姿态控制系统故障检测算

法性能的量化评价方法，并基于此给出满足所需故

障检测率和误报率的阈值选取方法，大幅提升了故

障检测算法的检测能力。针对卫星姿态确定系统，

文献［8］利用不同故障子空间之间的角度对故障的

分辨能力进行量化并给出相应的评价指标。为了

提升火星探测器的自主故障检测能力，文献［9］利

用残差信号和对应于每个推力器的扭矩分配矩阵

的列之间的角度对非线性卫星系统的故障隔离能

力进行量化。为了满足不同的航天任务需求，在对

航天器进行可检测性分析时需考虑多种实际因素

的影响，文献［10］构建了综合考虑检测覆盖率、检

测精度和检测时间的航天器控制系统可检测性量

化指标体系，为航天器系统结构与诊断算法的一体

化设计奠定了理论依据。

通过调研分析可知，目前关于检测能力量化评

估的研究，主要关注单一系统，对卫星编队等集群

系统的研究较少，难以为卫星编队星间链路拓扑的

设计提供理论依据。针对上述问题，本文提出了卫

星编队故障检测能力量化评价指标构建方法，并基

于此给出了星间链路拓扑设计方法。首先，基于信

息几何理论，给出了卫星编队测量信息的特征表

达；其次，根据表达结果，基于黎曼距离设计了卫星

编队检测能力度量指标；然后，基于所设计的度量

指标，给出卫星编队星间链路拓扑的设计方法；最

后，通过仿真验证了评价设计结果的有效性。

1 问题描述
为综合分析卫星编队整体性能，采用无向图描

述星间链路拓扑关系。一个无向图 G=(V，E，A )
由节点集V={ v1，v2，⋯，vn }、边集 E⊆ V× V和邻

接 矩 阵 A=[ aij ]∈ R n× n 组 成 。 其 中 ，节 点 vi（i=
1，2，⋯，n）为 n颗编队小卫星中的第 i颗卫星（简称

卫星 i）；边 ( vi，vj )∈ E（i，j= 1，2，⋯，n）为卫星 i与

卫星 j存在星间链路（简称卫星 j为卫星 i的相连卫

星）；邻接矩阵 A=[ aij ]为整个编队的星间链路拓

扑，当 i≠ j，( vi，vj )∈ E时，则 aij= aji= 1，否则 aij=
0，表示卫星 i与卫星 j不存在星间链路；通常认为卫

星 i与自身不存在星间链路，即 aii= 0。
例如：当卫星 1与卫星 2、卫星 3和卫星 4之间存

在星间链路，卫星 2与卫星 1和卫星 3之间存在链

路，此时星间链路拓扑关系如图 1所示，对应的邻接

矩阵为A=
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故障检测系统的测量数据直接影响着系统故

障检测能力，一般而言，可用于检测的测量数据越

多，系统故障检测的能力越强［11-12］。为提高卫星编

队故障检测能力，可在故障检测系统中引入卫星编

队的星间相对距离和相对位置信息，以提高卫星对

自身及相连卫星故障的检测能力。假设当卫星 i与
卫星 j存在星间链路时，卫星 i与卫星 j均可获得并

利用两星间的相对距离和相对位置信息。此时，对

于单颗卫星而言，该卫星与其余卫星之间的星间链

图 1 卫星编队星间链路拓扑关系

Fig. 1 Schematic diagram of the inter-satellite link

topology of satellite formations
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路越多，则可用于故障检测的测量信息越多。然

而，由于任务成本、任务需求等限制，卫星编队的星

间链路数量受到一定的限制。因此，为合理设计卫

星编队星间链路拓扑，提高系统故障检测能力，需

构建卫星编队故障检测能力量化评价指标，得到星

间链路拓扑的设计准则，提出面向自主故障检测的

卫星编队星间链路拓扑设计方法。

2 卫星编队故障检测能力评价指标构建
故障检测能力量化的基本思想是通过分析不

同故障对测量信息的影响特征，将检测能力的度量

问题转化为不同故障下系统测量信息差异度的量

化问题［13］。为量化卫星编队故障检测能力，关键在

于解决测量信息影响特征描述和度量指标设计问

题。后续将分别从这 2个方面进行研究。

2.1 卫星编队测量信息特征描述

定义参考坐标系为主星理想轨道的轨道坐标

系，坐标系原点在主星的理想位置上，y轴垂直于轨

道平面，z轴指向地心，x轴指向运动方向。卫星编

队中卫星 i在第 k时刻用于检测的测量信息表示为

y i( k )=
[Δri↔j1，x( )k Δri↔j1，y( )k Δri↔j1，z( )k
Δvi↔j1，x( k ) Δvi↔j1，y( k ) Δvi↔j1，z( k )
Δri↔j2，x( k ) Δri↔j2，y( k ) Δri↔j2，z( k )
Δvi↔j2，x( k ) Δvi↔j2，y( k ) Δvi↔j2，z( k )

⋮
Δri↔jni，x( k ) Δri↔jni，y( k ) Δri↔jni，z( k )

]Δvi↔jni，x( )k Δvi↔jni，y( )k Δvi↔jni，z( )k
T
∈R lyi（1）

式中：Δri↔ jτ，x( k )、Δri↔ jτ，y( k )、Δri↔ jτ，z( k )分别为卫星 i

与其相连卫星（卫星 jτ，τ= 1，⋯，ni）之间相对位置

在主星理想的轨道坐标系下的投影；Δvi↔ jτ，x( k )、
Δvi↔ jτ，y( k )、Δvi↔ jτ，z( k )分别为卫星 i与其相连卫星

（卫星 jτ，τ= 1，2，⋯，ni）之间相对速度在主星理想

的轨道坐标系下的投影，ni 为卫星 i的相连卫星颗

数，且 lyi= 6ni；R τ为长度为 τ的实数列向量。

例如，当星间链路拓扑如图 1所示时，此时有

n3 = 2，卫星 3在第 k时刻用于检测的测量信息为

y3( k )=
[Δr3↔1，x( )k Δr3↔1，y( )k Δr3↔1，z( )k
Δv3↔1，x( k ) Δv3↔1，y( k ) Δv3↔1，z( k )

Δr3↔2，x( k ) Δr3↔2，y( k ) Δr3↔2，z( k )
]Δv3↔2，x( )k Δv3↔2，y( )k Δv3↔2，z( )k
T
∈R 12（2）

考虑利用黎曼流形点描述卫星编队测量信息

特征，根据式（1）构建不同故障模式下不同星间链

路拓扑的卫星编队测量信息矩阵：

Y τ，( )m
i ( A)= [ y τ，( )m

i ( )1，A ⋯ y τ，( )m
i ( )Ny，A ]（3）

式中：τ、m分别为第 τ个故障模式和地面设计阶段

用于星间链路拓扑设计的第m个测量信息样本；i为
卫星 i所对应的测量信息；A为用于描述卫星编队星

间链路拓扑的邻接矩阵，即 Y τ，( )m
i ( A)为第 τ个故障

模式下邻接矩阵为 A的卫星编队中卫星 i的第 m个

样本的测量信息矩阵；y τ，( )m
i ( k，A )为该情况下第 m

个样本中第 k时刻的测量信息，且有：

y τ，( )m
i ( )k，A =

[Δr τ，( )m
i，x ( )k，A Δr τ，( )m

i，y ( )k，A Δr τ，( )m
i，z ( )k，A

]Δvτ，( )m
i，x ( )k，A Δvτ，( )m

i，y ( )k，A Δvτ，( )m
i，z ( )k，A

T
（4）

式中：Δr τ，( )m
i，x ( k，A)、Δr τ，( )m

i，y ( k，A)、Δr τ，( )m
i，z ( k，A)分别

为该情况下卫星编队中卫星 i与相连卫星之间的相

对距离；Δvτ，( )m
i，x ( k，A)、Δvτ，( )m

i，y ( k，A)、Δvτ，( )m
i，z ( k，A)分

别为该情况下下卫星 i与相连卫星之间的相对速

度；k= 1，2，⋯，Ny，Ny为每次用于检测的采样点数

量；i= 1，2，⋯，N star，N star为编队中卫星的总数；τ=
0，1，⋯，N f，N f为故障模式总数；m= 1，2，⋯，N s，N s

为卫星编队地面设计阶段用于星间链路拓扑设计

的测量信息样本总数。特别地，当 τ= 0时表示卫

星编队未发生故障，此时Y τ，( )m
i ( A)、y τ，( )m

i ( k，A)分别

为无故障情况下卫星 i的测量信息矩阵和各时刻的

测量信息。

基于上述结果，给出不同测量信息特征的描述

方法。

所 有 m× m 维 正 定 矩 阵 可 共 同 形 成 一 个

m ( )m+ 1
2 维的流形。受文献［14］启发，考虑邻接

矩阵为 A的卫星编队中卫星 i发生第 τ个故障模式

的情况，给出该卫星在该故障模式下第 m个样本的

测量信息特征在黎曼流形下的数学表达式：

P τ
i，m( A)=

1
Ny
Y τ

i，m( A) (Y τ
i，m( A) ) T （5）

式 中 ： P τ
i，m( A) ∈ R lyi× lyi， τ= 0，1，⋯，N f， i=

1，2，⋯，N star，m= 1，2，⋯，N s。特别地，当 τ= 0时，

P τ
i，m( A)为无故障情况下邻接矩阵为 A的卫星编队

中卫星 i的第m个样本的测量信息特征。
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假设 P τ
i，m( A)为正定矩阵，得注意的是，由于测

量信息中包含随机噪声，当 lyi≪ Ny时，假设在一般

情况下均成立。实际上，若 P τ
i，m( A)不满足正定条

件，可通过调整测量信息样本总数保证该矩阵的正

定性。

根据式（5），第 τ个故障模式下邻接矩阵为 A的

卫星编队中卫星 i的第 m个样本的测量信息特征可

由流形上的点 P τ
i，m( A)表示。然而，考虑到系统测量

信息不可避免地会受到噪声等因素的影响，由式

（5）可知，即使是相同的故障模式，不同测量信息样

本通常会对应黎曼流形上不同的点。为了综合描

述同一故障模式下不同卫星的测量信息，减少噪声

等因素的影响，考虑利用同一个故障模式下所有样

本的黎曼均值表示该故障模式：

P τ
g，i( A)= arg min

P
∑
m= 1

Ns

d 2( )P τ
i，m( )A ，P （6）

式中：P τ
g，i( A)为第 τ个故障模式下邻接矩阵为 A的

卫星编队中卫星 i的测量信息特征；d (P i，P j)=
 log ( )P-1/2i P jP-1/2i

F
为流形上 P i 和 P j 间距离；i=

1，2，⋯，N star；τ= 0，1，⋯，N f。

式（6）通过综合考虑同一个故障模式下所有样本

的测量信息特征，利用黎曼流形上一个具有代表性的

点 P τ
g，i( A)代表该故障模式下所有测量信息点，可用

于描述不同故障模式下卫星编队测量信息特征。在

此基础上给出卫星编队检测能力度量指标设计方法。

2.2 卫星编队检测能力度量指标设计

值得注意的是，当系统发生故障时，若故障对

测量信息的影响较大，故障模式与无故障模式下测

量信息特征差异较大，此时更容易检测到系统中的

异常，换言之，检测该故障的难度较小。因此，可以

通过量化不同故障模式下卫星编队测量信息特征

与无故障情况下对应的测量信息特征的差异度，实

现系统故障检测能力的量化评价。

由于在故障检测的过程中，不同的测量信息通

常具有不同的标度单位和相关固有特性。例如，相

对速度和相对距离，而黎曼距离是在流形上具有相

同“方向”和“振幅”的动态结构的假设下获得的，若

直接利用黎曼距离量化系统的检测能力，会使量化

结果将失去一般性。因此，考虑利用加权黎曼距离

衡量黎曼流形上不同点之间的距离。给出卫星编

队对故障模式 fi的检测能力度量指标：

Rτ
i ( A)= d 2w (P τ

g，i( A)，P 0
g，i( A) ) （7）

式 中 ：dw (P i，P j)= W 1/2 log ( )P-1/2i P jP-1/2i
F
为 黎

曼流形上点 P i和 P j之间的黎曼距离，W为黎曼距离

的加权矩阵。Rτ
i ( A)越大，表示在邻接矩阵为 A的

情况下第 τ个故障模式下（简称故障模式 fτ）和无故

障模式的测量信息所对应的点在黎曼流形上的距离

越大，此时对于卫星 i而言，2个模式下测量信息特征

的差异度也越大，检测该故障的难度也就越小。

3 卫星编队星间链路设计
以所提的检测能力度量指标为设计依据，给出

面向故障检测的星间链路拓扑设计方法，关键在于

构建目标函数、建立约束条件以及确定优化变量。

其中，目标函数可根据检测能力度量指标构建，如

最大故障检测能力；约束条件可根据任务需求建

立，如允许构建的星间链路数量等；优化变量可设

定为卫星编队中各卫星的连接方式，如星间链路拓

扑。给出卫星编队星间链路拓扑设计方法。

3.1 构建目标函数

Rτ
i ( A)反映了卫星编队不同故障模式下与无故

障情况下测量信息特征的差距：Rτ
i ( A)越大，表示对

于卫星 i而言，故障模式 fτ越容易被检测。因此，卫

星编队星间链路设计的目的是使各卫星的故障检

测能力 Rτ
i ( A)（i= 1，2，⋯，N star）达到最大。同时，

考虑到卫星编队中不同卫星的重要性不尽相同，需

进一步调整不同卫星在评价值中的权重。给出相

应的目标函数为

min
T
∑
τ= 1

Nf

∑
i= 1

N star ωi

Rτ
i ( )A （8）

式中：ωi为不同卫星所对应的评价权重。

3.2 建立约束条件

一般而言，由于任务成本、任务需求等限制，卫

星编队星间链路数量受到一定的限制，鉴于此，给

出约束条件：

E ( A)= N （9）
式中：N为任务要求的星间链路数量；E ( A)为邻接

矩阵为A时卫星编队星间链路数量。

3.3 确定优化变量

待优化的变量为卫星编队邻接矩阵 A=[ aij ]。
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aij= 1为卫星 i和卫星 j之间存在星间链路，否则表

示两颗卫星间无链路连接。

综上所述，给出对应的优化函数：

min
T
∑
τ= 1

Nf

∑
i= 1

N star ωi

Rτ
i ( )A

ì
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ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
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ï

ï

ï

E ( )A = N

A=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú0 ⋯ an1
⋮ ⋱ ⋮
a1n ⋯ 0

∑
j= 1

N star

ωj= 1

Rτ
i ( )A = d 2( )P τ

g，i( )A ，P 0
g，i( )A

（10）

通过求解式（10），可得到卫星编队控制系统测

量信息的设计结果。

卫星编队星间链路设计步骤流程如图 2所示。

4 仿真分析
考虑由 4颗卫星组成的单主星 -多从卫星编队，

设卫星 4为主星，卫星 1、卫星 2和卫星 3为从星。设

卫星编队构型是从星围绕主星做圆周运动，环绕半

径为 500 m。

设 主 星 理 想 轨 道 的 轨 道 要 素 为 ：半 长 轴 为

7 078 137 m，偏心率为 0.001 044 1，近地点幅角为

50°，轨道倾角为 98.188 0°，编队圆半径为 500 m，升

交点赤经为 0°；卫星质量为 5 kg（卫星 1）和 10 kg
（卫星 2、卫星 3和卫星 4），其外形尺寸为 0.1 m×
0.1 m×0.1 m（卫星 1）和 0.2 m×0.2 m×0.2 m（卫

星 2、卫星 3和卫星 4）；卫星编队采用 MEMS固体

微推力器阵列进行相对位置保持，每个推力单元的

冲量为 20 μN·s，推力持续时间为 0.015 s；采样间

隔为 10 s。
假设仅可构建 4条星间链路，即 N= 4，考虑到

主星故障对编队任务的影响较大，设评价权重为

ω 1 = ω 2 = ω 3 = 0.2，ω 4 = 0.4。考虑卫星编队中卫

星推力器发生故障，此时有N f = 4，设可用于设计的

测量信息样本数 N s = 100，每次用于检测的采样点

数量 Ny= 600。根据给出的卫星编队控制系统测

量信息的设计步骤，由式（10）构建面向推力器故障

检测的卫星编队星间链路拓扑优化函数，此时有：

min
A
∑
τ= 1

4

∑
i= 1

4 ωi

Rτ
i ( )A
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ú0 ⋯ an1
⋮ ⋱ ⋮
a1n ⋯ 0

ω 1 = ω 2 = ω 3 = 0.2，ω 4 = 0.4
Rτ
i ( )A = d 2( )P τ

g，i( )A ，P 0
g，i( )A

（11）

式（11）为最优问题，通过求解可得该条件下最

优星间链路拓扑对应的邻接矩阵为

A= A 1 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú0 0 0 1
0 0 1 1
0 1 0 1
1 1 1 0

（12）

此时，卫星编队最优星间链路拓扑如图 3所示。

图 2 卫星编队星间链路设计步骤流程

Fig. 2 Flow chart of the inter-satellite link topology design

steps for satellite formations

图 3 卫星编队最优测量信息路径

Fig. 3 Optimal measurement information path for

satellite formations
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给出各卫星相对于主星理想轨道的初始位置

和速度见表 1。
无故障情况下的编队状态、各卫星相对理想轨

道的速度偏差和位置偏差，如图 4~图 6所示。

表 1 各卫星相对于主星理想轨道的初始位置和速度

Tab. 1 Initial position and velocity of each satellite

relative to the ideal orbit of the master satellite

卫星

卫星 1

卫星 2

卫星 3

卫星 4

初始位置/m

[100.00 533.01 350.00]

[533.01 −316.51 −25.00]

[−333.01 −116.51 −225.00]

[−100.00 100.00 100.00]

初始速度/（m·s−1）

[0.53 0 0]

[−0.27 −0.40 −0.23]

[−0.27 0.40 0.23]

[0 0 0]

图 4 无故障情况下的编队状态

Fig. 4 Formation state in the fault-free case

图 5 无故障情况下的各卫星速度偏差

Fig. 5 Velocity deviation of each satellite in the fault-free case

图 6 无故障情况下的各卫星位置偏差

Fig. 6 Position deviation of each satellite in the fault-free case
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为分析设计结果的有效性，利用文献［14］中的

检测方法对设计结果进行验证。假设卫星 4 在

30 000 s和 30 010 s时，x轴上 4个推力单元因故障

被额外触发产生多余的推力，使卫星 4的实际轨道

偏离其理想轨道，给出故障情况下各卫星的速度偏

差与位置偏差，如图 7和图 8所示。

根据文献［14］可得邻接矩阵为 A 1 时卫星 4推
力器故障的检测结果，如图 9所示。图中，蓝线为故

障检测评价函数，橙线为检测阈值。

由图 9可知，当卫星 4发生故障时，故障检测评

价函数均超过阈值，此时，各卫星均可检测出故障。

另一方面，为验证设计结果的优越性，给出其

他星间链路拓扑下各卫星故障检测结果。以 A=

A 2 =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú0 1 1 1
1 0 1 0
1 1 0 0
1 0 0 0

为例，此时卫星编队星间链路如

图 1所示，给出在该星间链路拓扑下的故障检测结

果如图 10所示。

图 7 故障情况下的各卫星速度偏差

Fig. 7 Velocity deviation of each satellite in the fault case

图 8 故障情况下的各卫星位置偏差

Fig. 8 Position deviation of each satellite in the fault case
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由图 10可知：卫星 3对应的故障检测评价函

数未超出检测阈值，因此，当卫星 4故障时，卫星 3
难以及时发现；此外，相对于最优星间链路拓扑对

应的邻接矩阵 A 1，卫星编队邻接矩阵为 A 2 时，卫

星 1和卫星 2故障检测评价函数超出检测阈值的

幅度较小，此时卫星 1和卫星 2检测该故障的难度

更大。

5 结束语
本文提出了一种面向推力器故障检测的卫星

编队星间链路设计方法。不同于已有的仅关注卫

星编队故障检测算法的研究，本文将研究重点前移

至卫星编队设计阶段，通过设计、优化星间链路拓

扑，从根本上提升系统故障检测能力。考虑到摄动

等因素会极大地影响卫星编队测量信息，后续研究

图 9 各卫星故障检测结果（A= A 1）

Fig. 9 Fault detection results of each satellite（A= A 1）

图 10 各卫星故障检测结果（A= A 2）

Fig. 10 Fault detection results of each satellite（A= A 2）
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将重点分析不同因素对检测能力的影响机理，度量

不同影响下卫星编队的检测能力，提升所提方法的

适用性。此外，卫星编队对不同故障的隔离能力量

化评价也需进一步研究。
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