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摘暋要:大气数据的精确测量对飞行器的导航与控制至关重要。相较于传统的探针式大气数据测量系统,嵌

入式大气数据传感系统更适用于隐身性能要求、大迎角飞行要求的飞行器或高超声速飞行器。回顾了嵌入式

大气数据传感系统的发展历程,介绍了该系统完整的组成部分及其工作原理,并指出该系统在应用时的四项关

键技术(测压孔布局、气动模型及求解算法、校正算法、故障检测及管理技术),结合国外多种飞行器上该系统不

同的应用方案,分别对比分析四项关键技术不同应用方式的优缺点;指出了该系统的四项关键技术均会影响系

统精度及可靠性,实际应用中需综合考虑选择其应用方式;最后展望了该系统在未来航空航天领域的应用。
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Abstract:Theaccuratemeasurementofairdataiscriticalforthenavigationandflightcontrolofvehicles.Com灢
paringwiththeintrusiveconventionalairdatameasurementsystem,theflushairdatasensingsystemismore

suitabletohypersonicvehicles,stealthvehiclesandhighangleofattacksvehicles.Thedevelopmentoftheflush

airdatasensingsystemisreviewed.Thecomponentsoftheflushairdatasensingsystemareintroduced.Four

keytechnologiesduringtheapplicationofthissystem(pressureportsarrangements,aerodynamicmodelsandso灢
lutionalgorithms,calibrationalgorithms,thefailuredetectionandmanagement)areproposed.Basedonthe

differentapplicationschemesondifferentvehiclesabroad,differentapplicationmodesofthesefourkeytechnol灢
ogiesareanalyzed.Thesefourkeytechnologiesaretightlyrelatedtotheaccuracyandreliabilityofthesystem.

Finally,theapplicationsoftheflushairdatasensingsystemtofutureaeronautical/astronauticalvehiclesare

prospected.
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0暋引暋言

大气数据的精确测量对飞行器的飞行控制、导
航及飞行后的评估至关重要。完整的大气数据状

态可以用马赫数、迎角、侧滑角、静压及真空速五个

参数来描述[1]。最初的大气数据测量通过探针式

大气数据测量系统来实现,其测量依赖外露的空速

管,并与角度传感器组合进行大气数据的测量。
然而,当飞行器高超声速飞行时,传统的探针

式测量系统难以适应飞行器机体头部的高温环境,
同时该装置与周围大气相互作用形成的激波干扰

将使飞行器的气动性能下降,此外该测量装置还严

重影响飞行器的隐身性能[2灢3]。外露的传感器也难

以满足飞行器大迎角飞行时对测量精度的要求[4]。



因此,嵌入式大气数据传感(FlushAirData
Sensing,简称FADS)系统应运而生。FADS系统

采用嵌入在飞行器前端或机翼不同位置处的压力

传感器阵列来测量飞行器表面的压力分布,通过模

数转换将压力值传送到计算机,根据压力分布的数

值,通过特定的算法推算大气数据,再将其传送给

飞行器的控制系统。
本文回顾FADS系统的发展历程,针对FADS

系统的组成部分,指出其四项关键技术(测压孔布

局、气动模型及求解算法、校正算法、故障检测及管

理技术),分别对不同飞行器的测压孔布局、不同气

动模型及求解算法、校正算法的优缺点等进行对

比,总结测量系统的故障检测及管理技术,并展望

未来航空航天领域内FADS系统的应用。

1暋FADS系统的发展

美国国家航空航天局(NationalAeronautics
andSpaceAdministration,简称 NASA)最先开始

了FADS的研究。20世纪60年代,NASA 在 X灢
15计划中提出了最早的嵌入式大气数据传感系统

的雏形,然而,由于采用了大量机械设备,该系统不

仅笨重且存在难以处理的缺陷,因而在 X灢15计划

结束时 NASA就放弃了这种在高超声速状态下采

用机械装置进行大气数据测量的思想[4]。

20世纪70年代末期,NASA在针对航天飞机

项目的研究中,发展了航天飞机再入大气数据系统

(Space Shuttle Entry Airdata System,简 称

SEADS)[5],该系统在飞行器头部布置了传感器阵

列来进行静压测量,例如“哥伦比亚暠航天飞机的

SEADS就是在机头处布置了14个测压孔[6]。该

技术应用于速度较低的航空飞行器中并开展了相

应的验证试验[3,7]。试验虽证实了固定位置测压

的可行性,但并未建立起测量数据与实际大气数据

的映射关系,因此该技术仍不能应用于飞行器实时

大气数据测量工作。
大气数据的实时预估算法在 NASA Dryden

的F/A灢18大迎角验证机(HighAlphaResearch
Vehicle,简称 HARV)计划[8]中首次提出。在其飞

行试验中,为了验证 FADS系统在大迎角飞行时

的测量能力,验证机的飞行迎角达到了55曘。
实时预估算法的提出与改进使得FADS系统

能够应用于实际飞行器。事实上,在 NASA 后续

的F灢18SRA(System ResearchAircraft)计划(如
图1(a)所示)、B灢2隐身轰炸机(如图1(b)所示)及

X灢33、X灢34、X灢38等验证机中都使用了FADS系统

进行大气数据测量。

(a)F灢18SRA计划

(b)B灢2

图1暋飞行器上的FADS系统

Fig.1暋FADSportsondifferentaircrafts

德国、日本等也开展了对FADS系统的研究。

2004年,德国 Nord灢Micro公司和 NASA 合作,在

X灢31飞行器的飞行试验中应用了 FADS系统[9]。

2005年,德 国 航 天 中 心 在 挪 威 北 部 成 功 利 用

FADS进行了高超声速飞行器SHEFEX的飞行试

验[10]。20世纪90年代,日本在 HYFLEX项目中

进行了高超声速飞行试验[11],其所使用的大气数

据测量系统 HADS类似于SEADS。

2暋FADS系统的关键技术

完整的FADS 系统包括气动外形(嵌入安装

取气装置)、引气管路、压力传感器模块(传感器及

信号处理单元)、软件算法、硬件电路等组成部分。

FADS系统的组成如图2所示。

FADS系统工作时,压力传感器阵列测量不同

位置测压孔处的压力,将测量值传送到大气数据计

算机,通过特定的系统算法推算出大气数据,再将

其传送给飞行器的其他系统。针对FADS系统的

工作原理,研究人员在测压孔布局、气动模型与求
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解算法、校正算法、故障检测与管理等关键技术上

开展了大量研究。

图2暋FADS系统组成图

Fig.2暋ComponentsofFADSsystem

2.1暋测压孔布局

测压孔布局是 FADS 系统设计中的重要环

节。测压 孔 的 布 局 会 影 响 大 气 数 据 的 解 算 精

度[12],若布局不合理则有可能导致算法发散或产

生多解问题。
测压孔安装位置一般选择在压力和温度较稳

定的区域,所测压力受外界干扰应尽可能小,同时

能最大限度地感受来流变化。测压孔通常布置在

机头或机翼前缘[13],多采用十字型布局。一般地,
至 少 需 要 五 个 测 压 孔 才 能 解 算 所 有 的 大 气 参

数[14灢15]。随着测压孔数量的增多,解算出的大气

数据可能具有更高的精度及可靠性,然而测压孔数

量过多会增加计算负担并使得系统更加复杂。

X灢33的FADS系统采用头部6点十字型测压

点布局,如图3所示。其系统解算得到的大气数据

误差 可 达 马 赫 数 暲5%,迎 角 暲0.5曘,侧 滑 角

暲0.5曘,高度60.96m,动压718Pa[15]。

图3暋PortsarrangementonX灢33
Fig.3暋X灢33的测压点布局

随后,逐渐增加测压点的个数以期得到更高的

测量精度。X灢34采用头部8点十字型测压点布局

形式,X灢38 采 用 头 部 9 点 十 字 型 测 压 点 布 局。

SHEFEX 栻[10]在飞行器前体设置了12个测压

孔,用于估算飞行迎角、侧滑角及马赫数。

在F灢18HARV计划中,研究了不同测压点数

量对测 量 精 度 的 影 响[8],所 安 装 的 FADS(HI灢

FADS)系统共在机头表面装有25个测压孔,其中

24个分布在四个圆环上,一个在机头顶点处(如图

4所示,图中1in=0.0254m),每个测压孔的直径

为1.524mm,这些圆环关于机头的对称轴对称。

并对比分析了由所有25个孔构成的系统和由其中

的9个孔构成的子系统,其测量所得大气参数的平

均误差如表1所示。

图4暋F灢18HARV测压点分布

Fig.4暋PortsarrangementonF灢18HARV

表1暋9孔与25孔测量大气数据的平均误差

Table1暋Meanerrorfor9灢portand25灢portconfigurations

大气参数
平均误差

9孔 25孔

毩/(曘) 0.02 0.02

毬/(曘) 0.10 0.10

Ma曓 0.0008 0.0007

高度/m 3.47 2.80

空速/(m·s-1) 0.259 0.223

暋暋从表1可以看出:9孔与25孔有着同等量级

的测量精度,从工程应用的角度来讲,9孔十字型

布局是最优选择。

测压孔安装位置及数量的不同会对FADS系

统的精度及可靠性产生重要影响,在满足测量精度

及系统可靠性的前提下,合理选择测压孔的布局是

FADS系统设计的一项关键技术。
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2.2暋空气动力学模型与求解算法

FADS系统的空气动力学模型表征了所测量

的当地压力数据与大气数据之间的映射关系,其建

立及求解是大气数据实时预估技术的关键所在。

建立气动模型的方法通常有压力表达式法、数

据表法及反向传播(BackPropagation,简称BP)神

经网络法;求解算法有最小二乘法、三点法、查表法

及BP神经网络法。所建立的气动模型必须能够

准确地描述当地压力数据与大气数据的函数关系,

且在全飞行包线内不存在多解问题。相应的求解

算法的选择则需考虑收敛性、解算精度及实时反馈

能力。

F灢18的 HARV 计划及SRA 计划中,应用亚

声速球体势流理论和超声速修正牛顿理论相结合

的气动模型[8],该气动模型通过引入形压因子毰,

将飞行器表面的当地压力表示为

p毴=qc(cos2毴+毰sin2毴)+p曓 (1)

qc=

pt曓 -p曓

q曓
暋(Ma曓 曑1)

pt2 -p曓

q曓
暋(Ma曓 >1

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï )

(2)

式中:毴为当地气流入射角;pt曓
为来流总压;pt2

为

头部激波后总压。

该气动模型在 X灢33、X灢34、F灢18等飞行器的

FADS系统上得到了广泛应用,对其求解算法也已

经开展了诸多研究。

基于该气动模型,F灢18HARV 计划中利用最

小二乘法通过反复的线性化气动模型解算出大气

数据,其解算方法经飞行试验已被成功验证[14]。

该算法的优点是精度高,并且具有很强的抗小扰动

能力。但是其解算耗时长,且高度依赖初始值的选

择,同时在飞行器作跨声速、超声速飞行和出现失

效点时存在收敛问题[1]。因此,在 X灢33验证机计

划中,研 究 人 员 提 出 了 一 种 新 的 算 法———三 点

法[15]。该方法通过选择一些特殊位置的三点组合

(例如,计算迎角时选择竖直轴上的三点,计算侧滑

角时选择水平轴上的三点),在很大程度上简化了

求解表达式,精度较高且已被证明不存在稳定性问

题,但测压孔的选择对计算结果会产生很大的影

响,同时马赫数大于8时算法可能发散。

对于高超声速无人机X43灢A,其最后一次飞行

试验马赫数达到了9.8,因此三点法不再适用,其

FADS系统上利用压力系数表估计迎角,压力系数

表通过风洞试验获得,其马赫数通过惯性系统获

取,根据压力和马赫数可反推出迎角[16]。

针对 X43灢A 这类尖楔前体外形飞行器,王鹏

等[17]提出利用切楔斜激波理论构建其气动模型的

方法,马赫数仍由惯性系统获取,压力及迎角等直

接由激波前后的总静压关系及斜激波理论解算

出来。

基于压力经验表达式的气动模型受飞行器外

形影响大,不利于算法的通用性,而神经网络模型

有强大的非线性映射功能。因此,T.J.Rohloff
等[18灢19]提出了神经网络 FADS系统(NeuralNet灢
workFADS,简称 NNFADS),在F/A灢18B机头分

布11个测点(如图5所示),基于飞行数据训练了

11输入4输出(毩,毬,p曓 ,qc)的神经网络。NNFA灢

DS系统适用于亚声速及超声速范围内的飞行状

态,其系统解算得到的大气数据误差能达到 Ma=

0.02,迎角与侧滑角均为0.4曘,静压为813.96Pa。

LiuHaipu等[20]以 Kriging模型和BP神经网络模

型建立了 FADS 系统模型,其训练样本点通过

CFD手段获得,为了避免样本点过大影响算法的

时效性,考虑到不同高度(4~10km)、相同状态

(马赫数、迎角、偏航角)、同一测点的压强系数差别

不大,以压强系数作为输入,马赫数、迎角、侧滑角

作为输出,大幅减少了工作量。数据显示,基于压

强系数的 Kriging模型预测的马赫数的误差小于

0.005,迎角和侧滑角的误差均小于0.5曘。

图5暋NNFADS测压点分布

Fig.5暋PortsarrangementofNNFADS
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现有的FADS系统气动模型建立方法及求解

算法存在自身的优缺点,在实际工程应用中,应综

合考虑系统精度需求、系统复杂性、实时性等要求

合理选择气动模型与相应的求解算法。

2.3暋校正算法

测压FADS系统测出的是飞行器表面的压

力,求解算法得到的也是测压孔位置处的当地迎角

和当地侧滑角,由于飞行器头部的气流流动受机体

诱导的上洗和侧洗的影响,当地迎角毩e、当地侧滑

角毬e 与来流真实迎角毩、来流真实侧滑角毬之间存

在偏差:

毩=毩e+毮毩

毬=毬e+毮{
毬

(3)

其修正量毮毩、毮毬 的求解即 FADS系统的校正

过程,对于采用压力表达式气动模型的 FADS系

统,还需对形压函数毰进行校正。校正所需的真值

数据来源除风洞试验[7]、飞行试验[12]及 CFD计算

结果[21灢22]外,还包括雷达跟踪及气象资料分析[8]。

X灢33的FADS系统中对迎角、侧滑角及形压

函数的修正采用了多项式拟合的方法。多项式拟

合校正过程中,对于不同参数,其拟合计算公式不

同,且每个系数都与马赫数相关,因此,在不同马赫

数下,采用的多项式也不相同,增加了校正算法的

复杂性,同时多项式拟合精度也有一定的局限性。

因此,郑成军[23]提出应用三个BP神经网络分别对

迎角、侧滑角及形压函数进行校正的过程,其迎角

与侧滑角校正精度与多项式拟合校正精度基本相

同,而形压函数的校正精度却在很大程度上优于多

项式拟合的校正精度,同时,BP神经网络校正算法

还具有方法简单、系数少等优势。

FADS系统的校正算法主要有多项式拟合及

BP神经网络法等,其具体选择需考虑精度要求及

算法复杂性。

2.4暋故障检测与管理

FADS系统依赖于压力传感器的测量结果,在
工程应用中,由于外部环境原因或传感器本身问

题,可能出现测压数据失效的情况,因此需对测压

数据进行故障检测与管理。

HI灢FADS系统测压数据的故障检测采用氈2

检验法[8]。采用压力残差的氈2 值判断迭代算法的

收敛性,当发散的概率过高,则转入故障管理模块,

通过设置测量数据权值的方法剔除故障点。

X灢33的FADS系统中所用的压力传感器同时

有可选的数模输出。在实时计算和事后分析中,首
先应用数字信号,在数字信号失效时,模拟信号作

为冗余备份。同时其在压力传感器的安装上也考

虑了冗余性,每个测压孔都安装了两套压力传感器

(如图6所示),通过两个计算通道分别求解相应的

最小均方误差,根据最小均方误差原则选择有效的

计算结果,可保证结果的可靠性[15]。这种双通道

设计具有方法简单的优势,但是结构设计更为复

杂,不适用于导弹等安装空间狭窄的飞行器。因此

对导弹等飞行器,现有冗余设计大多仍采用多测压

点方 式,且 测 压 点 分 段 安 装 在 头 部、锥 段 和

柱段[24]。

李清东等[25]针对重复使用运载器建立了基于

奇偶检测法和粗糙集的快速智能故障检测及诊断

方法。该方法采用奇偶校验的检测方式实现故障

检测,通过粗糙集约简减少奇偶方程的数量,将约

简后的决策表转化为规则,实现诊断规则的离线

提取,使用位向量逻辑判断完成规则推理。仿真验

证表明,其故障检测方法诊断结果正确且算法时间

消耗小于1ms。

T.J.Rohloff等[19]在 NNFADS系统中也给

出了神经网络法对大气数据进行故障检测与管理

的过程,其故障检测与管理是通过对点组合的分类

来实现,以静压计算模块为例,当组合中的5个点

都正常时,其压力模块计算得到静压。

(a)压力传感器安装设计
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(b)双计算通道

图6暋X灢33的故障检测与管理

Fig.6暋FailuredetectionandmanagementonX灢33

暋暋M.C.Davis等[16]在 X灢43A 的 FADS系统中

提出与其他机载系统,例如惯性导航系统(Inertial
NavigationSystem,简称INS)相结合来测量大气

数据,利用INS的高可靠性判断 FADS系统求解

得到的迎角、侧滑角的有效性,据此判断测压孔是

否有效,再将有效的FADS迎角、侧滑角加权平均

而后与INS迎角、侧滑角组合,得到最终的大气

数据。
为了确保 FADS系统的可靠性,必须对测压

点进行故障检测与管理,这可以从硬件上实现,例
如安装两套传感器(X灢33)或设置冗余测压点(F灢
18),也可以借助其他机载系统(X灢43A)来实现。

3暋结束语

传统的大气数据测量系统难以满足大迎角飞

行器、隐身飞行器及高超声速飞行器的要求,而

FADS系统的取气装置嵌入机体表面,不会影响飞

行器的气动性能及隐身性能,因此得到了广泛应

用。本文系统地总结了FADS系统的发展历程及

其关键技术的研究进展。数十年来,FADS系统的

各项技术都已取得长足发展,且已经应用于 X灢31、

X灢33、X灢34、X灢38等验证机及F灢15、F灢18、B灢2等飞

行器 中。可 以 预 见,在 未 来 的 航 空 航 天 领 域,

FADS系统必将有着更广泛的应用。
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