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摘暋要:测压点是嵌入式大气数据传感(FADS)系统的数据来源,其分布形式直接影响到系统测量精度。基于

牛顿模型和滤波算法建立FADS计算模型;以球形机头为例,设定飞行剖面的马赫数范围为4.30~15.79,高
度范围为25~70km;得出测压点圆周角、圆锥角和非对称分布下大气参数的计算误差。结果表明:沿圆周方

向增加测压点数量,可提高FADS系统测量精度,但存在门槛值,超过此门槛值效果有限;在测压点数量相同的

情况下,增大圆锥角可明显提高FADS的测量精度;测压点的非对称分布则对测量精度没有影响。
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Abstract:Beingthedatasourceofflushairdatasensing(FADS)system,thedistributionoforificeshaddirect
effectsontheaccuracyofFADSsystem.NumericalcomputationsbasedonNewtonmodelandfilteringalgo灢
rithmareconducted.ForSphericalaircraftheadasanexample,virtualflightpathcoveringMachnumber4.30
~15.79,height25~70kilometersisdefined.SphericalnoseispresentedforFADSorificesarrangement.Re灢
sultsofclockangleeffect,coneangleeffectandasymmetricdistributioneffectarepresentedandanalyzed.Com灢
putationalresultsshowthatincreasingthenumberofpressurepointsalongthecircumferencecanimprovethe
measurementaccuracyoftheFADSsystem.However,thereisathresholdvalue.Whenthenumberofpressure

pointsisthesame,increasingtheconeanglecansignificantlyimprovethemeasurementaccuracyofFADS.The
asymmetricdistributionoftheorificeshasnoeffectonthemeasurementaccuracies.
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0暋引暋言

对于现代飞行器,其飞行时的大气数据精度对

于预测和评估飞行性能、对其进行控制和制导以及

飞行之后的分析是非常重要的。完整的大气数据

状态可以通过4个参数加以描述,即马赫数、迎角、
侧滑角、气压高度或自由流静压。



传统的方法是采用伸出飞行器机体的空速管、
探针和风向标等测量得到总压、静压、总温、迎角和

侧滑角。但是,随着飞行器飞行速域和性能指标的

演变,传统的大气数据测量系统已不能满足新型飞

行器的特殊要求。这些新型飞行器主要包括再入

时热环境极为恶劣的高超声速飞行器、要求 RCS
较小的隐形飞行器等。尤其对于可超过失速飞行

区飞行的高性能飞行器,其在大迎角飞行时,气动

特性极为复杂,会出现机翼摇晃、上仰、机头侧偏、
过失速和尾旋等现象,此时传统的探针式大气数据

传感器可能出现较严重的失真。
对于此类飞行器,由于其对测量系统的外形、

曲率以及飞行器前部整体外形有较高的要求,必须

采用新的大气数据系统。
嵌入式大气数据传感(FlushAirDataSens灢

ing,简称FADS)系统是一种较为先进的飞行参数

测量方式。它通过在飞行器表面特定区域(一般为

头部和前体附近)布置测压孔测量飞行器表面来流

压力,而后根据气动模型分析得到飞行参数。
本文基于牛顿模型和滤波算法建立FADS参

数计算模型;并以球形机头为例,研究测压点数量

和分布圆周角、圆锥角等对系统计算精度的影响。

1暋FADS测压点分布和相关研究进展

美国在研制 X灢15的基础上,首先给出 FADS
的概念,并设计了航天飞机再入阶段大气数据测量

系 统 (Shuttle Entry Air Data System,简 称

SEADS)[1]。该系统中测压孔的布置示意图如图1
所示,共包括20个测压点,其中14个主要测压点

位于机体前端,6个辅助测压点位于头罩段后端。

图1暋SEADS模型中FADS测压点布置示意图

Fig.1暋OrificeconfigurationinSEADSmodel

FADS还被应用于 X灢33[2],X灢43A[3灢4]和 HY灢
FLEX[5]等型号。目前对测压点的分布研究通常

融合在FADS算法中,这些算法主要有三种:加权

最小二乘法(滤波法)、简化的三点法、神经网络模

型法。研究者们针对上述三种方法和相关应用情

况开展了一系列的研究[6灢12]。
姚宗信等[13]以模糊逻辑理论为基础,提出了

一种针对 FADS中测压点位置的优化设计方法。
传感器在最优和次最优两个位置上测量静压的误

差比较如图2所示。给出了位置优化的准则,并结

合算例分析了优化结果,结果显示,优化方法合理

有效。

图2暋传感器在最优和次最优两个位置上

测量静压的误差比较

Fig.2暋Errorcomparisonofstaticpressuresmeasuredon
optimalandsuboptimalpositions

王岩等[14]提出了一种分布式的 FADS,该系

统中测压点的分布形式如图3所示。

图3暋分布式FADS中测压点的分布

Fig.3暋OrificesinadistributedFADS

基于CFD技术进行了算法设计,采用非物理
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映射的方法建立各测压点压力和基本大气参数的

关系,算法中对14个传感器的数据进行采样,并引

入了表决机制。CFD计算中数值模拟了 Ma=0.2
到Ma=1.5,包含纵向和横向特性计算共332个

状态点,基于以上数据库对算法进行了仿真验证和

结果分析,效果良好。
沈国清等[15]从应用的角度出发,研究了各类

误差对FADS精度的影响,包括气动导管延时误

差、粘滞作用误差、热流逸误差、初始压力孔位置误

差等,给出了各类误差的数学模型,并进行了仿真

计算。

A.Srivastava等[16]以水面舰艇模型为对象,
研究了FADS的应用。针对风洞实验的数据,使
用时序函数近似方法对测压点数据进行处理,以求

出风速和风向角。最大风速和最大风向角分别为

42.7 m/s和 8曘时,平 均 风 速 测 量 误 差 为 0.09
m/s,平均风向角测量误差为0.7曘。J.F.Quindlen
等[17]则将FADS应用于太阳能小型无人机。使用

神经网络模型对5个测压点的数据进行处理,可得

到飞行时的空速、迎角和侧滑角信息。R.J.Lau灢
rence等[18]也将FADS应用于小型融合体布局无

人机,在两侧机翼前缘和两侧翼梢小翼前缘共设置

16个测压点。使用神经网络模型对测量数据进行

处理。测量结果获得了飞行试验数据的验证,表明

FADS同样适用于低速飞机。
已有的研究主要针对气动计算模型和滤波算

法,对测压点的关注相对较少。考虑到测压点为

FADS系统提供数据输入,因此其数量和分布形式

也将对系统测量精度产生影响。

2暋气动计算模型

定义激波后总压Pt、自由来流静压P曓 、迎角毩
和侧滑角毬作为气动状态量,引入气动矢量X[1]:

X=
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÷
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毩

毬

(1)

若定义飞行器头部为简化球体,且其上点i的

位置可由圆锥角毲i 和圆周角毱i 表示(如图4所

示),则飞行器头部每个测压点处的压力可表示为

X、毱i 和毲i 的函数:

Pt=F(X暶毲i,毱i) (2)

图4暋圆周角和圆锥角的定义

Fig.4暋Definitionofconeandclockangles

基于牛顿模型,给出方程(2)的显式表达式:

Pi=(Pt-P曓 )·cos2毴i+P曓 ,M曓 烅I (3)

毴i 为入射角,即自由来流速度矢量与第i个测

压点处单位矢量的夹角,且有式(4)[1]

cos毴i=cos毩·cos毬·cos毲i+sin毬·sin毲i·cos毱i+
sin毩·cos毬·sin毲i·cos毱i (4)

估算出气动矢量后,可由 Rayleigh灢Pitot方

程[1]计算得到马赫数:
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并可据此得到动压:

q曓 =毭
2

·Pt·R·M2
曓 (6)

式中:毭为比热比。计算时假设毭为常数,后续研

究中将对其进行修正,以尽量减小对测量精度的不

利影响。

3暋估算方法

气动矢量的估算可由滤波算法得到。若用

fi(X)表示第i个测压点的压力与气动状态矢量的

函数,则第i个测压点处的压力测量值为

Pi=fi(X)+毰i (7)
式中:毰i 为测量压力的误差,假定其平均值为0。

若在t时刻,进行n 次压力测量,定义下述

矢量:

P=

P1
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则压力测量矢量P和状态矢量X 的关系可由

方程(11)[1]给出:

P=f(X)+毰 (11)

f为X 的非线性函数。对方程(11)做线性化

处理,得到的近似方程为

P=f(X0)+ 毠f
毠

æ

è
ç

ö

ø
÷

X X=X0

·殼X+毰 (12)

式中:X0 为初始点的状态矢量预测值;殼X 为增

量,即X-X0。
为便于表述,定义敏感度矩阵H 为

H= 毠f
毠

æ

è
ç

ö

ø
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X X=X0

(13)

并定义残差矢量

y=P-f(X0) (14)
其中,H 为n暳4的矩阵,可由矢量函数做微

分得到。方程(12)可写为如下形式

y=H·殼X+毰 (15)
增量殼X 的最优线性最小无偏估计可由方程

(16)[1,5]得到:

殼X=(HT·S-1·H)-1·HT·S-1·y (16)
其中S为测量误差的协方差矩阵,即:

S=E(毰,毰T)=

氁2
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假定测量误差是不相关的,若定义权系数矩阵

W=S-1,则方程(14)变为加权最小方差形式。
计算出殼X 后,可更新X0

[1,5]:

X0=X0+殼X (18)
重复方程(13)~方程(18),直到残差矢量满足

收敛条件为止。

4暋计算方法验证及算例

4.1暋计算方法验证

在球形机头上布置测压点,圆锥角和圆周角的

定义如图4所示。
由于需考虑 FADS系统的压力测量误差,本

文各算例中均假定各测压点的测量数值服从正态

分布,其标准差满足3·氁=0.5%·Pi(其中Pi 为

各点的压力测量值)。对于图5所示9个测压点

(圆锥角为50曘,圆周角为0曘,45曘,90曘,135曘,180曘,

225曘,270曘,315曘,360曘),上述模型计算得到的各参

数在整个飞行剖面下的误差分布如图6所示。

图5暋9个测压点分布(毲=50曘)

Fig.5暋9灢pointdistribution(coneanglesequal50曘)

(a)迎角

(b)侧滑角
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(c)自由来流静压

(d)激波后总压

(e)自由来流动压

图6暋9个测压点各参数在整个飞行剖面下的误差分布

Fig.6暋Precisionofaerodynamicparametersinthe

flightpathfor9灢pointdistribution

从图6可以看出:除个别点外,迎角和侧滑角

的误差基本在5%之内,自由来流静压和动压的误

差更小,只有激波后总压的误差略大,但多数数据

误差在5%之内。这表明牛顿法和滤波法相结合,

基本可以满足工程设计的需要。

4.2暋飞行剖面

目前可供参考的数据偏少,借鉴美国航天飞机

和日本 HYFLEX项目经验,提出的飞行剖面如表

1所示。

表1暋飞行剖面

Table1暋Virtualflightpath

H/km Ma Pt/Pa P曓/Pa 毩/(曘) 毬/(曘)

70 15.79 暋1678.41 暋暋5.22 50.00 15.00
60 15.33 暋6654.55 暋 21.96 48.00 15.00

55 14.72 11883.50 暋 42.53 46.00 15.00
50 13.96 20055.04 暋 79.78 44.00 15.00
45 13.03 32662.60 暋149.10 42.00 15.00

40 11.97 53105.38 暋287.14 40.00 15.00
35 10.80 86558.02 暋574.60 38.00 15.00

35 9.60 68447.25 暋574.60 36.00 10.00
30 8.58 114013.42 1197.03 34.00 10.00

30 7.70 91933.35 1197.03 32.00 10.00
30 6.86 73083.88 1197.03 30.00 10.00

30 6.01 56224.30 1197.03 28.00 10.00
25 5.16 88575.83 2549.22 26.00 10.00

25 4.30 61877.50 2549.22 24.00 10.00

4.3暋圆周角分布的影响

圆锥角为30曘时,不同圆周角分布的具体形式

如表2所示,对应的参数测量误差(篇幅所限,各参

数误差分布图不再给出)如表3所示。圆锥角为

40曘和50曘时的情况与30曘时的类似。

表2暋测压点的圆周角分布

Table2暋Distributionforclockangleeffect

编号 个数 圆周角/(曘)

A1 5 0~360,间距90
A2 9 0~360,间距45

A3 13 0~360,间距30
A4 19 0~360,间距20
A5 37 0~360,间距10

表3暋圆周角分布对FADS测量精度的影响

Table3暋ClockangleeffectsonFADSaccuracies

编号 毩/(曘),毬/(曘)
测量精度

Pt,q曓 M曓 ,P曓

A1 0.20,0.20 0.4%,0.4% 40%,50%

A2 0.15,0.15 0.25%,0.25% 25%,40%
A3 0.15,0.15 0.25%,0.2% 15%,40%
A4 0.15,0.10 0.2%,0.15% 15%,30%

A5 0.10,0.10 0.2%,0.15% 10%,20%
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暋暋从表3可以看出:沿圆周方向增加测压点数量

可提高 FADS测量精度;但是,即使总点数为37
时,M曓 和P曓 的测量精度也仅达到10%和20%,
这表明仅沿圆周方向增加测压点数量存在一定的

局限性。

4.4暋圆锥角分布的影响

不同圆锥角分布的具体形式如表4所示,对应

的参数测量误差如表5所示。点数为13时的情况

与5点和9点时的类似。

表4暋测压点的圆锥角分布

Table4暋Distributionforconeangleeffects

编号 圆锥角/(曘) 点数 圆周角/(曘)

B1 30 5 0~360,间距90

B2 40 5 0~360,间距90

B3 50 5 0~360,间距90

B4 30 9 0~360,间距45

B5 40 9 0~360,间距45

B6 50 9 0~360,间距45

表5暋圆锥角分布对FADS测量精度的影响

Table5暋ConeangleeffectsonFADSAccuracies

编号 毩/(曘),毬/(曘)
测量精度

Pt,q曓 M曓 ,P曓

B1 0.20,0.20 0.4%,0.4% 40%,50%

B2 0.10,0.10 0.25%,0.25% 10%,15%

B3 0.10,0.10 0.20%,0.20% 5%,10%

B4 0.15,0.15 0.25%,0.25% 25%,40%

B5 0.10,0.10 0.20%,0.20% 10%,15%

B6 0.10,0.10 0.15%,0.15% 5%,10%

暋暋从表5可以看出:在测压点数量相同的情况

下,增大圆锥角可明显提高FADS的测量精度。
对不同圆锥角的组合影响开展研究。测压点

的分布形式如表6所示,对应的参数测量误差如表

7所示。

表6暋测压点的圆锥角组合分布

Table6暋Distributionforconeanglecombinationeffects

编号 圆锥角/(曘) 点数 圆周角/(曘)

B7 30,40 9 0~360,间距90

B8 40,50 9 0~360,间距90

B9 30,50 9 0~360,间距90

表7暋圆锥角组合分布对FADS测量精度的影响

Table7暋ConeanglecombinationeffectsonFADSaccuracies

编号 毩/(曘),毬/(曘)
测量精度

Pt,q曓 M曓 ,P曓

B7 0.1,0.1 0.2%,0.2% 15%,25%
B8 0.1,0.1 0.2%,0.15% 5%,5%
B9 0.1,0.1 0.2%,0.2% 5%,10%

暋暋从表5和表7可以看出:不同圆锥角组合下的

测量精度介于两个圆锥角单独情况之间。例如,圆
锥角为30曘和40曘组合时的B7,其精度介于单独30曘
的B4和单独40曘的 B5之间。与上述圆周角的情

况类似,增大圆锥角也存在一定的局限性:由B5~
B9结果可见,毩和毬的测量精度几乎没有改善。

从表7可以看出:当圆锥角为40曘和50曘组合,
且测压点数量为9时,各参数的误差均小于5%。

还需指出,对于本文给出的飞行剖面,测压点

的圆锥角应不小于50曘。这是因为圆锥角增大时,
正激波后的膨胀波将随着圆锥角增大而增强,使机

头及其附近静压下降。若降低后的静压值接近自

由来流静压P曓 ,则有利于根据测压点静压值估算

出P曓 。

4.5暋非对称性的影响

考虑非对称性的测压点分布形式如表8所示,
对应的参数测量误差如表9所示。

表8暋测压点的非对称分布

Table8暋Asymmetricdistribution

编号 圆锥角/(曘) 点数 圆周角/(曘)

C1 30 9 0~360,间距45
C2 30 9 0,90,180,270,360,120,150,210,240
C3 30 9 0,90,180,270,360,30,60,300,330
C4 50 9 0~360,间距45
C5 50 9 0,90,180,270,360,120,150,210,240
C6 50 9 0,90,180,270,360,30,60,300,330

表9暋非对称分布对FADS测量精度的影响

Table9暋AsymmetricdistributioneffectsonFADSaccuracies

编号 毩/(曘),毬/(曘)
测量精度

Pt,q曓 M曓 ,P曓

C1 0.15,0.15 0.25%,0.25% 25%,40%

C2 0.10,0.15 0.30%,0.30% 30%,40%
C3 0.15,0.15 0.30%,0.30% 25%,40%
C4 0.10,0.10 0.15%,0.15% 5%,10%

C5 0.10,0.15 0.30%,0.30% 15%,40%
C6 0.10,0.10 0.15%,0.15% 5%,10%
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暋暋从表9可以看出:测压点的上述非对称分布,
没有起到改善测量精度的作用。

5暋结暋论

(1)沿圆 周 方 向 增 加 测 压 点 数 量,可 提 高

FADS系统测量精度,但存在门槛值,超过门槛值

后,改善效果欠佳。
(2)增大测压点圆锥角可明显提高 FADS系

统测量精度。
(3)FADS系统对M曓 和P曓 的测量精度要低

于毩、毬、Pt 和q曓 。主要原因是P曓 和各测压点处的

压力值相差较大。
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