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大飞机空速异常辅助决策功能空速构建方法研究
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摘 要：空速是非常重要的飞行参数，大飞机空速异常可能引起严重的飞行事故，并且难以通过地面检查完全

排除空速异常故障。针对空速异常发生频率高、故障类型多、对飞行安全影响大，且空速异常发生后飞行员处

置负担重等问题，设计一种大飞机空速异常辅助决策功能。在不同飞行阶段和飞机性能下，设计余度表决判断

算法、飞行状态符合性判断算法、基于风速的空速重构算法和基于升力方程的空速重构算法；并以大运飞机为

例，进行仿真验证。结果表明：本文设计的算法有效。
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Abstract：Airspeed is a very important flight parameter. The abnormal airspeed of large aircraft may cause serious
flight accidents，and it is difficult to completely eliminate the abnormal airspeed fault through ground inspection.
Aiming at the problems such as high frequency of airspeed anomalies，multiple fault types，great impact on flight
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0 引 言

空速是飞行员重点关注的飞行参数之一，空

速异常通常会引起较为严重的飞行事故，并且难

以通过地面检查完全排除该故障。自 20世纪 90
年代以来，因空速异常引发的大飞机事故多达十

数起，轻则导致飞机返航，重则导致飞机坠毁［1-5］。

当空速异常发生时，主要依赖飞行员进行危

险状态改出操作［6-7］，然而空速异常多伴随着相关

系统的异常，短时间内会触发大量告警信号，致使

飞行员工作负荷剧增；同时，在复杂且多变的飞行

环境下，受到人体生理和心理承受能力的限制，飞

行员决策的正确性也将受到影响。

国外主要在传感器正常状态下，开展了空速

气动补偿方法研究，以获取更准确的修正空速

值［8-11］。国内主要在飞机过失速状态下，开展了大

气数据融合方法研究，以提供可靠的大气参数状

态反馈［12-13］。

国内外针对传感器故障时的飞行员辅助方法

研究较少。因此，本文设计大飞机空速异常辅助

决策功能空速构建方法，在空速异常时，将协助飞

行员完成快速正确地操纵，提高飞机的生存率。

1 空速异常辅助决策功能

1. 1 功能定义

当飞机发生空速异常时，电子化显示操纵流

程，综合利用机载系统状态信号和传感器信号，辅

助飞行员进行异常信号判断，并给出安全飞行操

纵提示，保障飞行安全。

1. 2 功能原理

大飞机空速异常辅助决策功能包括人机交互

界面设计和空速构建方法研究，功能原理如图 1所
示。本文重点研究空速构建方法。

人机交互界面设计：基于快速检查单的内容

和重构的空速，以电子条目化的形式显示由飞行

员确认的辅助内容，供飞行员在紧张时间压力下

快速参考，完成故障改出操纵，界面如图 2所示。

空速构建方法研究：基于不同的飞行阶段和

飞机性能，通过升力方程、风速重构、飞行状态符

合性判断方法，确定当前真实的空速，辅助飞行员

操纵。

2 空速构建方法

飞机指示空速来自大气数据系统，一般情况

下，大飞机配备三套大气数据系统：一套将数据

给 主 驾 送 显 ，一 套 给 副 驾 送 显 ，还 有 一 套 作 为

备份。

以三套大气系统为例，传感器故障包括非共

模故障和共模故障两类。当发生非共模故障时，

传感器的信号值一致；当发生共模故障时，传感器

的信号值一致，余度表决无法识别。

空速信号的综合判断流程如图 3所示。

图 1 空速异常辅助决策功能原理

Fig. 1 Principle of airspeed anomalies auxiliary
decision-making function

故障信息 地面测试 配置管理 状态监控 加载 其它

空速异常辅助决策功能

现有8条操作步骤：

条件：空速或马赫指示与AOA计算的空速不一致。
目的：确定可靠的空速指示。

1    自动驾驶断开电门.................................................................按压
2    A/T ARM电门……...............................................................OFF
3    F/D 电门……........................................................................OFF
4   设定以下起落架收上的俯仰姿态和推力：
              襟翼放出........................................................15°且85%N1
              襟翼收上..........................................................6°且75%N1

5    机长空速源选择器....................................................ALTN
          机长的空速和高度指示变成AOA SPD(迎角速度)和组合导航高度。
6    以下指示可靠
          地速
          无线电高度
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图 2 电子条目化界面设计

Fig. 2 Design of electronic itemization display

148



第 4 期 吴佳驹等：大飞机空速异常辅助决策功能空速构建方法研究

当大飞机处于非巡航平飞状态，对采集的空

速信号进行余度表决，判断信号的正确性。如果

信号正确，则三套大气数据系统工作正常，继续使

用机长侧的空速值作为当前的真实空速；如果信

号故障，在相对低的速度的飞行包线中，采用升力

方程重构空速，否则采用风速重构空速。

当三套大气传感器发生共模故障，余度表决

方法将无法识别故障，左侧算法将采用机长侧的

错误空速值，引发飞行安全问题。针对该情况，在

大飞机巡航平飞状态时，无论故障是否为共模故

障，均可通过飞行状态符合性方法识别故障信号，

给出真实空速，辅助飞行员完成危险状态改出。

升力方程、风速重构、飞行状态符合性等空速

构建方法将在下文进行详述。

2. 1 余度表决

以大运飞机为例，将三套大气机解算的空速

信号按由大到小的顺序排队，通过两两信号的差

值判断信号状态，可能的状态如表 1所示。

当传感器设备出现非共模故障时，通过余度

表决，可以判断信号是否正确。当传感器设备出

现共模故障时，三套大气机的数值会出现同等突

变，余度表决将无法识别出故障数值。此时，如果

飞机处于巡航平飞状态时，将自动通过 2. 4节的

“飞行状态符合性判断”方法识别出真实的空速。

2. 2 基于升力方程重构空速

由于空速管暴露在外部环境中，并且会被能

够部分或全部堵塞传感器的物质干扰，产生错误

的压力测量值，开发独立于空速管估计空速的替

代方法是有必要的。

（1）升力方程原理

在相对低的速度的飞行包线中，使用升力方

程较为准确。升力方程与垂直负载因素、迎角、质

量和速度参数有关，通过迎角、垂直负载因素和质

量可以重构实时的等效速度。升力方程的公式为

nzmg= qSCzα ( α- α0 ) （1）
式中：nz为垂直负载因数；m为飞机的质量；g为重

力加速度；S为参考面积；Czα 为升力的气动力系数

的梯度；α为迎角；α0为零升力迎角；q为动压。

q= 1
2 ρv

2
t （2）

式中：ρ为空气密度；v t为飞行速度（真空速）。

联立式（1）~式（2），可得空速为

v
2
t =

2nzmg
ρSCzα ( α- α0 )

（3）

空气密度为

ρ= 1.293× P
P 0
× 273.15

T
（4）

式中：P为当地大气压；P 0为标准物理气压；T为实

际绝对温度。

T = T 0 + 273.15 （5）
式中：T 0为摄氏温度。

T 0 = T 1 - 6.5×
H 1

1 000 （6）

式中：T 0为 H 1点的摄氏温度；T 1为对流层参考点

的温度；H 1为与参考点的相对高度差。

当地大气压为

P= P 0 ( 5.379H 2× 10-9- 1.198H × 10-4 + 1 )
（7）

式中：H为气压高度。

输入信号及其来源如表 2所示。

图 3 信号综合判断流程

Fig. 3 Comprehensive judgment process of signals

表 1 空速信号余度表决

Table 1 Airspeed signal redundancy voting

序号

1
2
3
4

大值-中值（Δ1）

√
×
√
×

中值-小值（Δ2）

√
√
×
×

信号状态

无故障

最大值为故障

最小值为故障

奇异故障 1∶1∶1

注：表中“√”表示 Δi≤门限值，“×”表示 Δi>门限值。
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在相对低的速度飞行时，在适当的迎角范围

内，大飞机的升力系数与迎角基本呈线性关系。

本文将使用最小二乘法［14］进行升力系数的曲线拟

合，算法原理为：

设 ( x，y ) 是 一 对 观 测 量 ， 且 x=

[x1，x2，⋯，xn ]T ∈ Rn，满足以下理论函数：

y= f ( x，w ) （8）

式中：w= [ ]w 1，w 2，⋯，wn

T
，为待定参数。

为了寻找函数 f ( x，w )的参数 w的最优估计

值 ，对 于 给 定 m 组（ 通 常 m> n）观 测 数 据

( xi，yi ) ( i= 1，2，⋯，m )，求解目标函数

L[ ]y，f ( x，w ) = [ ]yi- f ( xi，wi )
2

（9）

取最小值的参数wi ( i= 1，2，⋯，m )。
对于无约束最优化问题，最小二乘法的一般

形式为

min f ( x )= ∑
i= 1

m

L 2i ( x )= L 2i [ ]yi，f ( xi，wi ) （10）

式中：Li ( x ) ( i= 1，2，⋯，m )，为残差函数。

对于未定型的大飞机，在典型的马赫数和典

型的迎角下，进行风洞试验，得到典型状态点的升

力系数，并对试验得到的升力系数进行曲线拟合，

从而得到迎角、马赫数全包线下的升力系数。通

过实时计算升力系数，可代替飞行员手动查阅性

能手册。对于已定型的大飞机，性能数据准确、充

实，可直接选取升力系数进行计算。

以大运飞机为例，当速度为 0. 2Ma时，基于 15
组不同迎角下的升力系数值，使用最小二乘法依

次进行 1~9次的曲线拟合，如图 4所示，可以看出：

在相对低的速度飞行时，大飞机的升力系数与迎

角近似为线性关系。

（2）仿真验证

在面积 S= 486 m2，g= 9.81 m/s2下，选取 5
组典型点，进行算法可靠性验证。

例 1，取 配 平 点 1 的 状 态 参 数 为 ：m=
143 000 kg，H = 1 000 m，α= 13.133 9°。

计 算 得 升 力 系 数 为 1. 159 7，空 气 密 度 为

1.077 kg/m3，飞行速度为 66.31 m/s。通过升力方

程 计 算 的 平 衡 点 速 度 为 67.28 m/s，误 差 值

0.97 m/s，误差百分比 1. 44%。

例 2，取 配 平 点 2 的 状 态 参 数 为 ：m=
143 000 kg，H = 1 000 m，α= 5.225 0°。

计 算 得 升 力 系 数 为 0. 520 4，空 气 密 度 为

1.077 kg/m3，飞行速度为 101.49 m/s，平衡点速度

为 100.92 m/s，误 差 值 0.57 m/s，误 差 百 分 比

0. 56%。

例 3，取 配 平 点 3 的 状 态 参 数 为 ：m=
160 000 kg，H = 1 000 m，α= 14.973 7°。

计 算 得 升 力 系 数 为 1. 281 8，空 气 密 度 为

1.077 kg/m3，飞行速度为 68.40 m/s，平衡点速度为

67.28 m/s，误差值 1.12 m/s，误差百分比 1. 66%。

例 4，取 配 平 点 4 的 状 态 参 数 为 ：m=
143 000 kg，H = 3 000 m，α= 6.929 9°。

计 算 得 升 力 系 数 为 0. 662 8，空 气 密 度 为

0.879 kg/m3，飞行速度为 99.57 m/s，平衡点速度为

98.58 m/s，误差值 0.99 m/s，误差百分比 1. 01%。

例 5，取 配 平 点 5 的 状 态 参 数 为 ：m=
143 000 kg，H = 8 000 m，α= 0.942 1°。

计 算 得 升 力 系 数 为 0. 162 8，空 气 密 度 为

0.560 kg/m3，飞行速度为 251.60 m/s，平衡点速度

为 242.09 m/s，误 差 值 9.51 m/s，误 差 百 分 比

3. 93%。

由仿真结果可知，通过升力方程重构的马赫

图 4 大飞机升力系数的曲线拟合

Fig. 4 Curve fitting of lift coefficient of large aircraft

表 2 输入信号及其来源

Table 2 Input signals and their sources

序号

1
2
3
4
5

输入信号

垂直过载因素

飞机质量

升力系数

气压高度

迎角

信号来源

加速度计

飞机空重、燃油总重

性能数据

静压受感器

迎角传感器
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数，在大飞机 0. 8Ma速度内，可用于空速的重构，

结果较为准确。

2. 3 基于风速重构空速

在相对高的速度的飞行包线中，升力方程将

不准确。此时，需通过风速重构空速，算法原理如

图 5所示。

当空速正常时，通过地速和真空速实时计算

风速，存入风速数据库；当空速异常时，由于风速

传感器可能出现故障，需要判断风速传感器的信

号是否正确。基于经验选取风速数据库中近八拍

的风速平均值，与当前风速传感器值进行对比，若

误差小于风速平均值的 5%，则传感器正常，可以

使用风速传感器值。

由风速和故障时刻的地速计算真空速，结合

当前飞行高度、温度信号，确定真实的指示空速，

供飞行员进行故障状态改出。各信号及其来源如

表 3所示。

（1）风速计算原理

飞机风速的计算公式为

é

ë

ê

ê
êê

ù

û

ú

ú
úú

VWN

VWE

VWU

=
é

ë

ê

ê
êê

ù

û

ú

ú
úú

VN

VE

VU

- V a J
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

cos α
0
sin α

（11）

式中：VWN为北向风速；VWE为东向风速；VWU为天

向风速；VN 为北向速度；VE 为东向速度；VU 为天

向速度；V a为真空速；α为真攻角；J为机体坐标系

到地理坐标系的转换矩阵。

J的计算公式为

J=
é

ë

ê

ê
êê

ù

û

ú

ú
úú

cos θ cos ψT cos γ sin ψT+ sin γ sin θ cos ψT -sin γ sin ψT+ cos γ sin θ cos ψT
cos θ sin ψT -cos γ cos ψT+ sin γ sin θ sin ψT sin γ cos ψT+ cos γ sin θ sin ψT
sin θ -sin γ cos θ -cos γ cos θ

（12）

式中：θ为俯仰角；ψT为真航向角；γ为横滚角。

风速VW计算公式为

VW = V 2
WN + V 2

WE （13）
航行风向 ψW计算公式为

ψW = arctan (
VWE

VWN
) （14）

风向为风速矢量与正北的夹角，以正北为基

准顺时针为正。

在仿真时，大气扰动使用大气紊流的 Dryden
模型，速度自功率谱函数如下：

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ϕug ( Ω )= 2δ2u
Lu

π
1

1+( LuΩ )2

ϕvg ( Ω )= δ2v
Lv

π
1+ 3( LvΩ )2

[ ]1+( LvΩ )2
2

ϕwg ( Ω )= δ2w
Lw

π
1+ 3( LwΩ )2

[ ]1+( LwΩ )2
2

（15）

式中：ϕug ( Ω )为水平前向风；ϕvg ( Ω )为侧向风；

ϕwg ( Ω )为垂直风；Ω为空间频率；Lu，Lv，Lw为紊流

尺度；δu，δv，δw为风速的均方值。

表 3 信号及其来源

Table 3 Signals and their sources

序号

1
2
3
4
5

信号

地速A
指示空速 B
真空速 C
风速 E
地速 F

信号来源

组合导航（北斗、GPS等）

全压受感器/静压受感器

高度、温度、指示空速 B
风速传感器、风速数据库

组合导航（北斗、GPS等）

图 5 通过风速重构空速原理

Fig. 5 Principle of airspeed reconstruction
through wind speed
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（2）仿真验证

在飞机总质量 143 000 kg，重心 0. 260 7，高度

1 000 m，马赫数 0. 3，襟翼收起，起落架放下，真空

速 100. 92 m/s，迎角 5. 225°，侧滑角-4. 114 1°，油
门开度 10. 68°的平衡状态下，开展试验。

仿真总时长 200拍，每拍 0. 02 s，在仿真 0. 2 s
时，加入大气紊流，紊流尺度 533. 4 m，翼展 60 m，

仿真结果如图 6所示。

(a)高度随时间的变化曲线

(b)速度随时间的变化曲线

(c)迎角随时间的变化曲线

(d)油门开度随时间的变化曲线

(e)侧滑角随时间的变化曲线

图 6 加入大气紊流的仿真结果

Fig. 6 Simulation results of atmospheric turbulence

从图 6可以看出：对于小幅度的大气紊流，自

动飞控可完成飞行状态调节，且在 0. 2 s空速异常

时刻，通过风速可重构出正确的空速 101. 41 m/s。

2. 4 飞行状态符合性判断

在大飞机的飞行剖面中，巡航阶段占据多数

时间。基于大飞机的平衡状态点，构造平衡状态

点知识库。当在巡航阶段平飞时，从知识库中选

取空速，与余度表决的空速值对比，如果差值大于

临界值，将进行不匹配告警，并建议切换到人工模

式进行安全控制。临界值的设定来源于外场飞机

飞参数据。目前，临界值选取为余度表决值的

10%，随着试飞验证，临界值将不断完善。算法原

理如图 7所示。

大飞机纵向力和力矩平衡方程为

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

X - mg sinθ= m ( u̇+ qw- rv )
Y + mg cosθ sinϕ= m ( v̇+ ru- pw )
Z+ mg cosθ cosϕ= m ( ẇ+ pv- qu )
L= Ix ṗ- Izx ( ṙ+ pq )-( Iy- Iz ) qr
M = Iy q̇- Izx ( r 2 - p2 )-( Iz- Ix ) rp
N = Iz ṙ- Izx ( ṗ- qr )-( Ix- Iy ) pq

（16）

式中：X，Y，Z分别为体轴坐标系下 x，y，z轴方向飞

机所受的合力；L，M，N分别为体轴坐标系下 x，y，

z轴方向飞机所受的力矩。

（1）平衡状态分析

在飞行包线范围内，选取大飞机的平衡点。

在总质量 143 000 kg，重心 0. 260 7，襟翼收起，起

落架放下的条件下，给出 50组不同高度、速度、迎

角下的状态初值，进行批处理，得到相应的状态平

衡点。

对状态平衡点的高度、真空速、迎角、升降舵

偏角、油门杆参数进行归一化处理后，进行多元线

性回归分析［15］，得到回归模型以构建平衡状态点

知识库。以二元线性模型为例，回归模型为

图 7 飞行状态符合性判断算法原理

Fig. 7 Principle of the algorithm for judging
compliance of flight state
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yi= b0 + b1 x 1 + b2 x2 + μi （17）

类似的使用最小二乘法进行参数估计：

ì

í

î

ïï
ïï

∑y = nb0 + b1 ∑x1 + b2 ∑x2

∑x1 y = b0 ∑x1 + b1 ∑x21 + b2 ∑x1 x2

∑x2 y = b0 ∑x2 + b1 ∑x1 x2 + b2 ∑x21

（18）
计算结果如下：相关系数为 0. 983 7，F统计量

值 为 679. 294，F 校 验 的 p 值 为 0，误 差 方 差 为

0. 000 7。
由计算结果可知，相关系数接近 1，回归性好，

检验的 p值<0. 01，拟合模型有效。绘制试验状态

点的高度、迎角、真空速值，如图 8所示，可以看出：

与计算结果相吻合。

在飞行包线内，自变量为高度、真空速、迎角、

升降舵侧滑角、油门开度参数，构建真空速知识

库。试验状态点的预估真空速与模型仿真的真空

速的差值如图 9所示。

从图 9可以看出：预估真空速差值的最大值为

13.53 m/s，最小为-14.82 m/s，以模型仿真的真

空 速 为 基 准 ，计 算 真 空 速 差 值 百 分 比 ，最 大 为

7. 06%，在误差范围 8%以内，平衡状态点知识库

可以作为重构空速的来源。

（2）仿真验证

在 总 质 量 143 000 kg，重 心 0. 260 7，高 度

1 000 m，马赫数 0. 3，襟翼收起，起落架放下，真空

速 100. 92 m/s，迎角 5. 225°，侧滑角-4. 114 1°，油
门开度 10. 68°的平衡状态下，开展试验。仿真总时

长 200拍，每拍 0. 02 s，在仿真 0. 2 s时，注入空速共

模故障和高度共模故障，飞行高度增加 50 m，真空

速增加 0. 05Ma，仿真结果如图 10所示。

从图 10可以看出：飞机将进入新的平衡点，参

数 为 ：高 度 1 050 m，真 空 速 117. 7 m/s，迎 角

3. 604°，侧滑角-3. 027°，油门开度 11. 49°；通过知

图 8 多元线性回归分析

Fig. 8 Multivariate linear regression analysis

图 9 预估真空速差值

Fig. 9 Estimated true speed difference

(a)高度随时间的变化曲线

(b)速度随时间的变化曲线

(c)迎角随时间的变化曲线

(d)油门开度随时间的变化曲线

(e)侧滑角随时间的变化曲线

图 10 空速异常仿真结果

Fig. 10 Simulation results of airspeed anomalies
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识库计算的真空速为 119. 28 m/s，与仿真的真空

速误差为 1. 34%，可作为巡航阶段平飞状态的空

速重构值。

3 结 论

（1）针对传感器故障时飞行员辅助方法研究

较少的问题，本文设计了大飞机空速异常辅助决

策功能空速构建方法。通过余度表决判断算法、

飞行状态符合性判断算法、基于风速的空速构建

算法和基于升力方程的空速构建方法，可有效识

别空速故障信号，并构建真实的空速值，辅助飞行

员完成故障改出操纵。

（2）考虑到模型和算法的数学本质，本文提出

的空速异常辅助决策功能空速构建方法同样可用

于其他大飞机。
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