
第 38 卷 第 3 期 力 学 与 实 践 2016 年 6 月

钝头机体用嵌入式大气数据传感系统的

解算精度研究
1)

王 鹏 2) 金 鑫 张卫民

(中国航天空气动力技术研究院，北京 100074)

摘要 针对一种钝头机体用嵌入式大气数据传感 (flush air data sensing，FADS) 系统的实施方案及求解

精度展开研究. 基于 15◦ 钝头体外形，在马赫数 Ma = 2.04, 3.02, 5.01，攻角 α 介于 −5◦ 和 25◦ 之间，不考

虑侧滑角的情况下，采用势流理论及修正的牛顿流理论建立了该 FADS 系统的气动模型. 首先利用经典的三

点式算法建立了攻角的求解方案，并采用最小二乘曲线拟合的方法对误差进行了修正；随后建立相应的迭代衰

减算法解算静压及动压，最后根据压力比与马赫数的关系求解马赫数. 对解算的数据与实际飞行参数进行了比

较，结果表明，建立的钝头机体用 FADS 系统的模型及算法精度较好，攻角绝对误差小于 0.1◦，静压相对误差

小于 5%，马赫数绝对误差小于 0.01.
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RESEARCH ON THE SOLVING ACCURACY FOR THE FADS SYSTEM

APPLIED TO THE VEHICLE WITH BLUNT FORE-BODIES 1)
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Abstract This paper studies the implementation and the accuracy of the FADS (flush air data sensing) system

applied to the vehicle with blunt fore-bodies. For the 15◦ blunt fore-bodies at Mach number Ma = 2.04, 3.02,

5.01, angle of attack α is between −5◦ and 25◦, and without the consideration of the angle of sideslip, the FADS

model is a compromise between a simple potential flow model and the modified Newtonian flow theory. In this

paper, the algorithm for the angle of attack based on the triple algorithm is developed, and the calibration

error for the angle of attack is determined by the least-squares curve fitting. The free stream pressure and the

dynamic pressure can then be determined by an iteration algorithm. Finally, the Mach number can be computed

by using the normal one-dimensional fluid mechanics relationships. Systematic comparisons are conducted and

it is shown that the model is reliable and the accuracy is high for the FADS system. The error for the angle

of attack is less than 0.1◦, the error for the free stream pressure is less than 5%, and the error for the Mach

number is less than 0.01.
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准确测量大气层内飞行的飞行器的飞行参数对

飞行器的实时控制、导航和飞行后的数据分析其至

关重要 [1]. 传统的测量系统是采用基于压力测量的

置于飞行器头部的空速管，以及安装在飞行器侧缘

的攻角及侧滑角传感器等装置. 但对于大攻角状态

下飞行的飞行器，其前端及侧缘探出的传感装置会

引起飞行器头部非对称涡流，从而产生较大的随机

方向的侧向力，导致飞行器横向不稳定. 对于高超声

速飞行状态,探出的传感装置会产生很大的热流，以

致其难以正常工作. 特别是对于某些验证超燃发动

机项目的高超声速飞行器，进气道对于飞行姿态非

常敏感. 尽管对于高超声速飞行器飞行参数的测量

精度需求很难准确建立，但是通常对于马赫数的精

度要求是绝对误差小于 0.1，对于攻角的精度要求是

绝对误差小于 0.25◦[1-2]. 对于发动机进气道 (特别

是超燃发动机进气道) 的设计及飞行器的轨迹优化

来讲，该精度已经可以满足实际飞行需求. 而仅依

靠通常使用的惯性导航系统 (inertial navigation sys-

tem, INS) 测得的攻角难以满足精度要求.

针对以上问题, 早在 20 世纪 60 年代中期, 美

国国家航空航天局就在 X-15 项目中验证了嵌入式

大气数据传感 (flush air data sensing，FADS) 系统

最初的原理模型 [3-4]；Hillje 等 [5-6] 对该系统在航

天飞机上的运用进行了风洞试验校准. 直到 20 世纪

70∼80年代, Siemers等 [7-8] 才成功将该系统运用到

航天飞机上. 随后美国国家航空航天局逐渐开展了

将 FADS 系统应用于一系列新型战机及高超声速飞

行器上的研究. 国外相关研究表明，FADS 系统已成

功应用于 F-15, F-14, F/A-18, X-33, X-34, X-38等前

身呈钝体的飞行器和再入飞行器 [9-12]，并对于前身

呈尖楔前体的飞行器进行了一次可行性飞行试验验

证 [13-15]. 国内研究人员对用于钝前体及尖楔前体的

FADS系统的算法开展过相关研究 [16-18]，并初步进

行了风洞试验标定 [19]. 但是并未从气动角度进行过

钝头机体用 FADS 系统的完整实施方案及解算精度

的研究.

基于此，本研究针对一种钝头机体用 FADS 系

统的实施方案及求解精度展开. 采用势流理论及

修正的牛顿流理论建立了该 FADS 系统的气动模

型. 首先利用经典的三点式算法建立了攻角的求解

方案，并采用最小二乘曲线拟合的方法对误差进行

了修正；随后建立相应的衰减迭代算法求解静压及

动压，最后根据压力与马赫数的关系求解马赫数. 并

对解算的数据与实际飞行参数进行了比较，以期为

钝头机体用 FADS 技术的发展提供有益指导.

1 钝头机体用 FADS 系统的理论模型

FADS 系统的基本思想是通过测得的表面压力

数据反推得到飞行参数，为此，需建立一个将表面压

力与飞行参数关联起来的压力模型，该模型需适用

较大的马赫数范围，并足够简单，通过简化的模型来

描述复杂的流场问题.

对于钝前体飞行器，FADS系统的压力模型是把

势流模型 (适用于亚声速条件)与修正的牛顿流模型

(适用于超声速条件)，通过形压系数结合起来. 形压

系数综合考虑了气动外形及其他系统因素等影响，

可以将其看作是马赫数、攻角及侧滑角的函数，飞行

前可以通过风洞试验或计算流体力学计算得到.

亚音速气流绕过圆球的势流模型 [20] 为

Cp(θ) =
p(θ)− p∞

qc
= −5

4
+

9
4

cos2 θ (1)

其中，θ 为来流入射角 (该点的法线方向与来流方向

的夹角)，Cp(θ) 为来流入射角为 θ 时该点的压力系

数，p∞ 为自由来流静压，qc 为冲击动压.

超音速气流流过钝体的修正牛顿流模型 [21] 为

Cp(θ) =
pt2 − p∞

q∞
cos2 θ = Cp max cos2 θ (2)

其中，pt2为激波后总压，q∞为自由来流动压，Cp max

为驻点压力系数.

FADS 系统的压力分布模型 [1] 为

pi = qc(cos2 θi + ε sin2 θi) + p∞ (3)

其中，pi 为第 i个测压孔测得的表面压力，ε为形压

系数，θi 为第 i个测压孔处的来流入射角 (该点的法

线方向与来流方向的夹角)；θi 通过式 (4) 确定

cos θi = cos αe cos βe cos λi + sinβe sinϕi sinλi+

sinαe cos βe cos ϕi sinλi (4)

其中，αe和 βe分别为当地有效攻角及有效侧滑角；

ϕi 和 λi 为第 i 个测压点处的圆周角及圆锥角, 如

图 1 所示.
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图 1 圆周角及圆锥角定义

2 钝头机体用 FADS 系统的实现流程

针对钝头体外形建立的 FADS 系统的理论模

型，由于模型中涉及到形压系数，而形压系数是有

效攻角、有效侧滑角及马赫数的函数，经验性很大.

因此，该模型必须要经过数值计算或风洞实验校准

才能实际应用. 经过风洞试验或数值计算校准后的

FADS系统，才能真正应用到实际飞行的飞行器上，

具体的校准方法参见文献 [11]. 将风洞试验校准过的

飞行参数修正量加入到飞行试验的原始数据中，得

到实际飞行过程中的真实飞行参数. 具体实现流程

如图 2 所示. 本文采用数值计算的方法进行校准.

图 2 FADS 系统实现流程

3 钝头机体用 FADS 系统的算法及求解

精度

3.1 攻角解算: 三点式算法

针对大钝头体，不同的测压孔选择方案对于

攻角的精度影响较大 [22]，采用经典的三点式算

法 [11]，可以建立攻角的求解方法. 对于攻角三点

式求解流程，具体为：

定义压差变量参数为

Γik = (pi−pk) , Γji = (pj−pi) , Γkj = (pk−pj) (5)

其中 pi, pj , pk 为位于攻角平面的测压孔的压力值，

其中 3 个测压点必须要包括驻点的压力. 选取的其

余 2 个测压点尽量与测压点 1 呈对称分布. 通过三

点法求解得到的攻角是有效攻角 αe，并非真实攻角.

当 |αe| 6 45◦ 时，取

αe = 0.5 arctan(A/B) (6)

当 |αe| > 45◦ 时，取

αe = 0.5[π− arctan(A/B)] (7)
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其中

A = Γik sin2 λj + Γji sin2 λk + Γkj sin2 λi

B = Γik cos λj sinλj cos φj + Γji cos λk sinλk cos φk+

Γkj cos λi sinλi cos φi





(8)

得到有效攻角后，取位于侧滑角平面上的测压

点，其中驻点仍是必须包含的测压点，可以求解得

到有效侧滑角

β1, β2 = a tan
[−B′/A′ ±

√
(B′/A′)2 + C ′/A′

]
(9)

其中

A′ = Γikb2
j + Γjib

2
k + Γkjb

2
i

B′ = Γikajbj + Γjiakbk + Γkjaibi

C ′ = Γika2
j + Γjia

2
k + Γkja

2
i





(10)

a{i,j,k} = cos αe cos λ{i,j,k}+

sinαe sinλ{i,j,k} cos φ{i,j,k}

b{i,j,k} = sin λ{i,j,k} sinφ{i,j,k}





(11)

有效攻角及侧滑角的具体详细的选择方案，参

见文献 [11]. 在得到有效攻角及侧滑角后，必须要进

行校准，得到攻角修正量 (上洗角) 及侧滑角修正量

(侧洗角) 的校准曲线，进而得到真实攻角及侧滑角.

有效攻角及侧滑角的解算是相互独立的，本文的研

究仅涉及攻角的解算. 得到有效攻角及有效侧滑角

后，便可以根据下节建立的迭代算法解算静压等参

数.

3.2 静压及马赫数解算

根据第 1节中建立的 FADS系统的理论模型，

根据得到的各个测压孔压力分布，可以得到测压孔

处的表面压力与静压及动压的关系为




p1

p2

...

pn




=




cos2 θ1 + ε sin2 θ1 1

cos2 θ2 + ε sin2 θ2 1

...
...

cos2 θn + ε sin2 θn 1




[
qc

p∞

]
(12)

其中，pi 为第 i 个测压孔的压力，i = 1, 2 · · · , n. 定

义矩阵

M (j) =




Ωj
1 1

Ωj
2 1

...
...

Ωj
n 1




, Q =




q1

q2

. . .

qn




(13)

其中，Ω
(j)
i = cos2 θi + εj sin2 θi，Q 为权重矩阵，

qi = 1 或 0. qi = 1 表示该迭代算法中第 i 个测压孔

参与运算，qi = 0 表示该迭代算法中第 i 个测压孔

不参与运算. 可以建立静压及动压的迭代算法为


 qc

p∞




(j+1)

= (M (j)TQM (j))−1M (j)TQ




p1

p2

...

pn




(14)

下标 j 表示第 j 次迭代的结果. 给定初值，可以将

自由来流静压及冲击动压求解出来. 静压及动压求

解完成后，可以根据其与马赫数的关系求解马赫数.

对于自由来流马赫数的解算，具体要根据亚声速流

还是超声速流采用不同的解析表达式. 对于亚声速

流，有

qc/p∞ = (1 + 0.2Ma2
∞)3.5 − 1 (15)

而对于超声速流，有

qc/p∞ = 166.92Ma7
∞/(7Ma2

∞ − 1)2.5 − 1 (16)

利用泰勒展开略去高阶项，即得到马赫数的求

解

M∞ =

√√√√
9∑

i=0

riW
i/W (17)

其中

W = 1.839 371(p∞/pt)

r = [1.428 57,−0.357 143,−0.062 5,−0.025,

−0.012 617,−0.007 15,−0.004 345 8, 0, 0,

−0.008 772 5]




(18)

4 结果分析

4.1 测压孔配置

本文采用数值计算的方法，对 15◦ 钝头体外形

在 Ma = 2.04, 3.02, 5.01; 攻角 α 介于 −5◦ 和 25◦
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之间，不考虑侧滑角的情况下进行了验证. 15◦ 钝头

体的外形如图 3 所示，FADS 系统的布点方案如图

4 所示.

图 3 15◦ 钝头体外形

图 4 测压点分布图

FADS 系统是通过飞行器表面配置的测压孔测

量表面来流压力，然后根据建立的气动模型反推得

到飞行参数. 因此，测压孔配置对于 FADS 系统的

精度至关重要. 针对该外形飞行器的特点及实际需

求，该 FADS 系统配置了 22 个测压孔. 其中测压孔

2∼14 位于攻角平面上，测压孔 15∼21 位于侧滑角

平面上，测压孔 0位于前缘. FADS系统的测压孔具

体配置方案及局部放大图如图 4 所示. 由于本文主

要是验证 FADS 的理论模型及求解算法精度，所以

测压孔的配置较多.

测压孔 1 位于前缘，用于测量驻点压力，测压

孔 2∼14 位于攻角平面上，测压孔 15∼22 位于侧滑

角平面上. 各个测压孔的配置信息如表 1 所示.

具体来说，攻角及侧滑角的解算是相互独立的,

表 1 测压点位置分布

编号 1 2 3 4 5 6 7

圆周角/(◦) 0 0 180 0 180 180 0

圆锥角/(◦) 0 74.9 74.9 66.4 66.4 45.6 45.6

编号 8 9 10 11 12 13 14

圆周角/(◦) 0 180 0 180 0 180 270

圆锥角/(◦) 31.8 31.8 25.8 25.8 11.5 11.5 74.9

编号 15 16 17 18 19 20 21

圆周角/(◦) 90 90 270 90 270 90 270

圆锥角/(◦) 74.9 45.6 45.6 25.8 25.8 11.5 11.5

但是校准方法一致，所以本文没有考虑侧滑角的影

响，仅仅对攻角进行了解算及校准.通过计算测得的

一系列压力数据，得出校准关系数据，确定校准曲

线.

4.2 求解精度分析

本文采用数值计算验证，采用的计算条件为

Ma = 2.04, 3.02, 5.01, 具体条件如表 2 所示.

表 2 计算条件

攻角 T/K Ps/Pa q/Pa

0◦ ∼ 15◦ 279.5 41 189.7 262 967.1

15◦ ∼ 25◦ 276 41 189.7 262 967.1

计算得到的亚声速区的分布如图 5 所示. 由于

亚声速区内气流较稳定，所以测压孔要尽量分布在

亚声速区内，避免将测压孔配置在亚声速区与超声

速区的交界区域. 后面的测压孔配置选择方案也进

一步验证了这点.

图 5 钝头体的亚声速区分布

对于 Ma = 2.04 时，根据不同的测压孔组合得

出的有效攻角与实际攻角的偏差关系如图 6 所示.
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选取的测压孔不同，结果相差明显. 选取 P1,2,3 与

P1,12,13 测压孔组合时，攻角计算结果与真实攻角

相差很大，而其他的测压孔组合计算得出的结果基

本一致，且与实际攻角的偏差较小. 攻角校准曲线

如图 7 所示. 本文采用加权最小二乘法对上述攻角

选择方案进行了校准. 根据 P1,2,3 与 P1,12,13 测压

孔组合得出的校准曲线与实际差别较大，而其他测

压孔组合得出的攻角校准曲线符合得较好.

图 6 Ma = 2.04 时攻角选点方案

图 7 Ma = 2.04 时攻角校准曲线

根据 Ma = 2.04 的选择方案可以看出，不同的

选点方案对于攻角的校准计算结果有很大影响，表

明计算结果对于测压孔的布置非常敏感，应尽量选

择对称布置且圆锥角大于 20◦ 的测压点. 对于攻角

校准，应选择 P1,6,7 测压点. 其余马赫数的解算结

果与之类似.

不同马赫数下的攻角校准曲线如图 8 所示. 根

据校准曲线分析，对于攻角的校准，随着马赫数的增

加，校准结果越精确. 校准结果表明，本文所建立的

FADS 系统的理论模型较精确. 随机验证的攻角精

度如图 9所示，可以看出，攻角的精度较高，绝对误

差均小于 0.1◦.

图 8 不同马赫数下的攻角校准曲线

图 9 不同马赫数下的攻角误差分布

而对于侧滑角的选取，根据相似的原则，应选择

P1,16,17测压点. 所以，本文实际参与静压及动压解

算的测压孔为 P1,6,7，16，17. Ma = 2.04，3.02，5.01

时，FADS 系统得到的静压与真实静压值的误差分

布如表 3 所示.

表 3 静压误差分析

Ma 攻角/(◦) FADS-p∞/Pa Real-p∞/Pa Error-P1/%

2.04

0 22 014.2 21 536.3 2.20

5 21 810.0 21 536.3 1.27

10 21 316.7 21 536.3 −1.01

15 21 263.7 21 536.3 −1.26

20 22 076.7 21 536.3 2.50

25 22 312.3 21 536.3 3.60

3.02

0 42 078.6 41 189.7 2.11

5 41 698.8 41 189.7 1.23

10 40 639.2 41 189.7 −1.33

15 40 032.0 41 189.7 −2.81

20 42 017.7 41 189.7 2.01

25 42 329.8 41 189.7 2.76

5.01

0 41 573.8 41 189.7 0.93

5 41 105.6 41 189.7 −0.20

10 39 832.6 41 189.7 −3.29

15 40 215.1 41 189.7 −2.36

20 41 812.6 41 189.7 1.51

25 42 001.3 41 189.7 1.97
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马赫数的误差分布如表 4 所示. 该算法得到的

马赫数的误差很小，绝对误差均小于 0.01，精度较

高.

表 4 马赫数误差分析

Ma-real Ma-FADS Error

2.04 2.039 0.001

3.02 3.018 −0.002

5.01 5.005 −0.005

5 结 论

本文主要从理论建模及算法实现上就 FADS 系

统求解攻角、静压及马赫数的精度进行了分析，得到

的结论如下.

(1) 采用势流理论及修正的牛顿流理论建立的

用于钝头机体外形的 FADS 系统的气动模型，可以

较好地建立表面压力与飞行参数之间的关系.

(2) 利用经典的三点式算法建立了攻角的求解

方案，并采用最小二乘曲线拟合的方法对误差进行

了修正，得到的攻角绝对误差小于 0.1 度，精度很

好；根据建立的迭代衰减算法解算静压及马赫数，

静压相对误差小于 5%，马赫数绝对误差小于 0.01，

精度很高.

由于工程实现过程中对攻角、静压及马赫数等

飞行参数精度的影响因素很多 [2]，所以在理论建模

及方法阶段力求对攻角、静压及马赫数等飞行参数

精度的影响降到最小，从而保证工程实现过程中的

精度.
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