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某型大气数据传感器优化设计及其性能测试
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摘要  为实现直升机的全向测速和低速时精准测速，基于伯努利原理，设计了一种随动式大气数据传感器。采用正

交试验方法设计了总静压受感器，根据随动机构的性能目标完成并优化了驱动部件风标片体结构设计和布局设计。

针对大气数据传感器压力输出值发生漂移的问题，提出了一种数据在线修正方法，并搭建传感器试验平台进行传感

器性能及误差测试。试验结果表明，该随动式速度矢量传感器能有效测量直升机的高低空速，经在线修正后，速度

误差降低至 2% 以下。
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引  言

由于常规空速管只能测量单方向上的速度［1］，

不能满足直升机的测速需求，因此有必要研发一种

新型的大气数据传感器解决上述问题。近年来，直

升机大气数据传感器发展形式多样。在流场测速方

面，发展了风杯式风速计、热线热膜风速计、相位多

普勒技术和粒子成像速度场仪技术等，但这些方法

存在以下缺陷：①只能用于特定流场和封闭区域的

流体速度测量；②只能测量速度的幅值，不能测量速

度的方向；③测量数据为受旋翼扰动后的大气参数，

没有摆脱旋翼下洗流影响，不适用于直升机测速。

基于光学测量的大气数据系统也得到了快速发

展［2‑3］，其原理是利用激光遇到大气中气溶胶后发生

的米氏散射效应，通过测量激光信号的多普勒频移

进而测量速度。其缺点是：①对光源有较高要求，不

适用于飞行包线中变化的大气情况；②光学大气数

据系统的功率、体积和重量均较大，尚不足以实际应

用。嵌入式大气数据传感器和虚拟大气数据传感器

等测量空速的方法［4］主要应用于高超声速飞行器和

空间再入式飞行器，尚处于研究验证的阶段。

为解决直升机测速问题，笔者设计了一种随动

式大气数据传感器，特有的随动机构可使其在与来

流方向不一致时自动对准来流，精确测得相应的大

气数据。

1 传感器结构设计

随动式大气数据传感器整体结构如图 1 所示，

主要由前端的总静压受感器、中部的随动机构、差压

受感器和后方的支臂组成。总静压受感器是一种特

殊设计且经过优化的皮托管，用于测量气流的总压

和静压等数据。随动机构由关节轴承和风标组成，

在气流作用下提供使总静压受感器偏转的力矩。差

压受感器在表面上下左右方向各开一个孔，用于测

量来流在其表面不同位置的压力。支臂内部包含大

气数据测量装置，用于计算空速等大气参数。

随动式大气数据传感器的工作原理为：当探头

姿态不正对气流时，4 片风标产生一个使探头绕关

节轴承转动的力矩，直到总静压受感器正对气流。

总静压受感器准确测量气流的总压和静压，差压受

图 1　随动式大气数据传感器整体结构

Fig.1　The schematic diagram of atmospheric data sensor
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感器测量来流的方向，最后通过大气数据测量装置

的算法求解飞行速度和方向。

1.1　总静压受感器设计及优化　

总静压受感器是一根高精度皮托管，主要由总

压气路和静压气路组成，内部包含用于防除冰的加

温电路。测速原理基于流体的伯努利方程，基本形

式为

1
2 v

2 + ∫ dp
ρ

+ gz= H （1）

其中：H为伯努利常数；p为流体压力；ρ为流体密

度；v为流体速度；z为流线上一点距离基准面的高

度；g为重力加速度。

对于理想流体，可简化为

p+ 1
2 ρv

2 = C （2）

其中：C为常数。

当马赫数（Ma）≤0.3 时，飞行器对空气的影响

很小，空气可近似认为是不可压缩的。

1.1.1　设计方案　

当气流与皮托管轴线之间的夹角逐渐增大时，

存在一个临界角度，若在此范围内皮托管的总压测

量误差不超过规定值（一般取 1%~2%），则这个临

界角度内的范围称为皮托管的不敏感范围。随动探

头的测量范围是随动范围与不敏感范围的和，所以

其不敏感范围应尽可能大。比较几种总压开口形式

和其对应的不敏感范围［5‑7］，选用锥形入口圆柱管形

作为皮托管的总压开口形式，不敏感范围在±20°以
上，该范围可在飞行包线内最大程度地保证总压测

量精度。在实际使用中，若需要更大夹角范围的总

压测量，则通过特定的软件算法进行修正。

1.1.2　参数优化　

在锥形入口圆柱管式总压开口的设计方案中，

影响皮托管测量精度的因素主要有 5 个，分别为总

压开口锥度角、唇口厚度、外径、内径和静压孔轴向

位置［8‑9］。总压开口设计参数如图 2 所示。

总静压受感器的优化属多参数优化问题。试验

设计是一种安排试验和分析试验数据的数理统计方

法，常用于有多个影响因子的问题［10‑12］。从试验设

计角度来讲，有全因子试验法和正交试验法。全因

子试验法需要列举出所有因子的排列组合，虽然结

果直观准确，但是当影响因子较多时，其次数呈指数

式上升，工作量巨大。考虑到工程可行性，笔者采用

正交试验法进行试验设计。

正交试验是研究多因素、多水平的一种设计方

法，根据正交性从全面试验中挑选出部分有代表性

的点进行试验，这些点具有  “均匀分散，齐整可比”

的特点。正交表是按正交性规则设计的表格，将各

设计参数称为因子，每个因子值的组合叫做水平，用

L作为正交表的代号，下标分别表示试验次数、水

平、因子数。表 1 为本次优化使用的正交设计表。

每个参数的水平具体数值根据经验和控制变量法确

定，试验因子及水平如表 2 所示。

按照正交表中的参数建立皮托管模型，并用  计
算流体动力学（computational fluid dynamics， 简称

CFD）软件进行仿真。设置 2 种来流速度（低速

20 m/s 和高速 70 m/s），来流攻角为 0°和 20°，共计 4
种来流，研究不同参数组合下皮托管的总压误差、静

压误差和速度误差情况。采用直接对比法对试验结

果进行分析，正交试验结果 1~4 如表 3~6 所示。

图 2　总压开口设计参数

Fig.2　The parameter design of total pressure opening

表 1　正交设计表

Tab.1　The parameter of orthogonal design

编号

1
2
3
4
5
6
7
8

因子 1
1
1
1
1
2
2
2
2

因子 2
1
1
2
2
1
1
2
2

因子 3
1
2
1
2
1
2
1
2

因子 4
1
2
2
1
2
1
1
2

因子 5
1
3
2
4
4
2
3
1

表 2　试验因子及水平

Tab.2　Test code and level

水平

1
2
3
4

试验因子

总压开口锥

度角/(°)
15
18
-
-

唇口厚度/
mm
0.20
0.25
-
-

外径/
mm

9
10
-
-

内径/
mm

4
5

-
-

静压孔位

置/mm
50
55
60
65
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表 6　正交试验结果 4 (来流攻角为 20°，速度为 70 m/s)
Tab.6　Results 4 of orthogonal test at 20° angle of attack and 70 m/s airflow velocity

方案编号

1
2
3
4
5
6
7
8

锥度角/(°)
15
15
15
15
18
18
18
18

唇口厚度/mm
0.20
0.20
0.25
0.25
0.20
0.20
0.25
0.25

外径/mm
9

10
9

10
9

10
9

10

内径/mm
4
5
5
4
5
4
4
5

静压孔距/mm
50
60
55
65
65
55
60
50

总压系数/%
-1.38
-0.63
-0.94
-0.58
-1.35
-0.64
-0.95
-0.71

静压系数/%
-9.78
-10.04
-9.77
-10.03
-9.91
-9.90
-9.90
-9.89

速度误差/%
4.11
4.60
4.32
4.40
4.19
4.53
4.38
4.49

表 3　正交试验结果 1 (来流攻角为 0°，速度为 20 m/s)
Tab.3　Results 1 of orthogonal test at 0° angle of attack and 20 m/s airflow velocity

方案编号

1
2
3
4
5
6
7
8

锥度角/(°)
15
15
15
15
18
18
18
18

唇口厚度/mm
0.20
0.20
0.25
0.25
0.20
0.20
0.25
0.25

外径/mm
9

10
9

10
9

10
9

10

内径/mm
4
5
5
4
5
4
4
5

静压孔距/mm
50
60
55
65
65
55
60
50

总压系数/%
-4.12
-4.79
-5.20
-4.36
-4.52
-4.67
-5.18
-4.84

静压系数/%
0
0.30

-0.09
0.26
0.07
0.12

-0.03
0.07

速度误差/%
-2.08
-2.58
-2.59
-2.13
-2.32
-2.42
-2.61
-2.48

表 5　正交试验结果 3 (来流攻角为 20°，速度为 20 m/s)
Tab.5　Results 3 of orthogonal test at 20° angle of attack and 20 m/s airflow velocity

方案编号

1
2
3
4
5
6
7
8

锥度角/(°)
15
15
15
15
18
18
18
18

唇口厚度/mm
0.20
0.20
0.25
0.25
0.20
0.20
0.25
0.25

外径/mm
9

10
9

10
9

10
9

10

内径/mm
4
5
5
4
5
4
4
5

静压孔距/mm
50
60
55
65
65
55
60
50

总压系数/%
-1.69
-1.08
-1.66
-1.04
-1.60
-1.09
-1.51
-1.14

静压系数/%
-9.38
-9.76
-9.37
-9.62
-9.37
-9.60
-9.53
-9.59

速度误差/%
3.77
4.25
3.78
4.20
3.81
4.17
3.93
4.14

表 4　正交试验结果 2 (来流攻角为 0°，速度为 70 m/s)
Tab.4　Results 2 of orthogonal test at 0° angle of attack and 70 m/s airflow velocity

方案编号

1
2
3
4
5
6
7
8

锥度角/(°)
15
15
15
15
18
18
18
18

唇口厚度/mm
0.20
0.20
0.25
0.25
0.20
0.20
0.25
0.25

外径/mm
9

10
9

10
9

10
9

10

内径/mm
4
5
5
4
5
4
4
5

静压孔距/mm
50
60
55
65
65
55
60
50

总压系数/%
-2.32
-2.68
-2.77
-2.91
-2.37
-2.59
-2.99
-2.83

静压系数/%
0.33
0.77
0.26
0.72
0.54
0.47
0.25
0.43

速度误差/%
-1.33
-1.74
-1.53
-1.66
-1.47
-1.54
-1.63
-1.64
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各方案在 4 种来流下的总压系数、静压系数和

速度相对误差如图 3~5 所示。各方案的总压误差

呈波动变化，4 号方案的总压误差在来流有攻角时

最小，来流无攻角时也相对较小。各方案的静压误

差区别不大。测量速度方面， 4 号方案在来流有攻

角时和无攻角时的测量速度误差都相对较小。可

见，4 号方案在正交试验方法的 8 种有代表性的组

合方案中是最优的，故选用 4 号方案作为总静压受

感器设计方案。优化后的设计参数为：总压开口锥

度角为 15°，唇口厚度为 0.25 mm，外径为 10 mm，

内径为 4 mm，静压孔位置为 65 mm。

1.2　随动机构设计　

1.2.1　随动元件设计　

随动探头通过随动机构实现随动功能。图 6 所

示的随动机构主要由随动元件和风标组成。当来流

超过一定速度时（称为随动临界速度），随动机构保

证前方的总静压受感器可跟随来流转动；无来流时，

随动机构保持稳定，不因自重转动。

关节轴承作为随动元件，能够实现旋转、摆动、

倾斜摆动等运动，具有结构紧凑、承载能力强、耐腐

蚀、耐磨损和抗冲击等优点。常规的关节轴承可做

3 个方向的转动：绕横向的俯仰、轴向的偏航以及绕

纵向的滚转。在关节轴承两层之间加入轴销，限制

其滚转运动。图 7 为笔者设计的 3 层关节轴承。每

两层之间采用轴销进行连接，最外层轴承与连接壳

体设计成一个整体，可以有效增大连接壳体的内径，

保证气压管路和电路能够通过，避免卡滞情况。

设计关节轴承的摩擦因数在 0.1~0.2 之间［13］，

计算得到摩擦力矩在 0.8~1.6 N⋅mm 之间。

M f = μ
d
2 F （3）

其中：M f为摩擦力矩；μ为摩擦因数；d为轴承内径；

F为外载荷。

1.2.2　风标设计　

风标设计涉及 3 个问题：①风标的气动力矩应

尽可能大，以提高随动性能；②把探头重心置于随动

元件处，起配平作用；③其强度和刚度满足要求。因

此，风标设计可以描述为一个约束条件下的优化问

题，约束条件为：①风标重力对随动元件处的力矩为

定值；②强度和刚度满足要求，优化目标为风标的气

动力矩最大，优化参数为风标外形。

图 4　静压系数

Fig.4　The static pressure coefficient

图 5　速度相对误差

Fig.5　The relative error of speed

图 6　随动机构

Fig.6　The schematic diagram of the servo mechanism

图 7　设计的 3 层关节轴承

Fig.7　The schematic diagram of the bearing with three layers

图 3　总压系数

Fig.3　The total pressure coefficient
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风标平面形状如图 8所示，主要参数包括底边长

度 l，高度 h，后掠角 γ以及厚度 t。风标对探头重心的

质量矩等于总静压受感器的质量矩，即 4 350 g⋅mm。

风标由 4片十字形分布的片体组成，片体之间无效的

力矩相互抵消。每一片体的质量矩为 4 350 g⋅mm /
4=1 087.5 g⋅mm。

风标片体的重心位于对角线的交点，重心到转

动中心的距离为

x= ( l+ h tan γ ) 2 （4）
其中：l为底边长度；h为高度；γ为后掠角；t为厚度。

风标片体对于旋转中心的质量矩为

M= mx= lhtρ
l+ h tan γ

2 = C （5）

其中：ρ为材料密度。

风标片体为薄板结构，厚度过小时，强度和刚度

有限，容易变形；厚度过大，则会在前缘处造成气动

分离现象，减小风标片体在来流中的气动力，降低其

气动特性。为了减小变形，风标片体采用具有较高

强度和刚度的不锈钢材料 06Cr19Ni10，其密度为

7.93 g/cm3，抗拉强度  σb≥ 520 MPa，条件屈服强度

σ0.2≥205 MPa，伸长率 δ5≥40%，并具有耐磨损、耐

低温和韧性好等特点。考虑到抗变形和薄片体的要

求，风标片体的厚度 t应在 1.5~12 mm 范围内，初步

设为 1.6 mm。

在厚度不变的情况下，将式（5）化简为

lh ( l+ h tan γ )= C （6）
由式（6）可知，后掠角增大，长和高的乘积减小，

即面积减小。

在长和高不变的情况下，将式（5）化简为

t ( A+ B tan γ )= C （7）
其中：A，B，C为常数。

由式（7）可知，后掠角增大，厚度减小，风标重心

到转动中心的距离增大，导致质量减小，片体的体积

减小，进而导致强度下降。

在 厚 度 和 后 掠 角 不 变 的 情 况 下 ，代 入 M=
1 087.5 g⋅mm，t=1.6 mm，ρ=7.93 g/cm3，设后掠角

γ分别为 40°，45°，50°，得到不同后掠角时风标底边

长度和高度的关系如图 9 所示。

在满足风标片体质量矩不变的约束条件下，采

用 控 制 变 量 法 研 究 各 参 数 对 气 动 力 矩 的 影 响 。

图 10 为气动力和气动力矩与各参数的关系。设来

流攻角为 5°，速度为 10 m/s。如图 10（a）所示，长度

增大 15%，升力减小 40.69%，力矩减小 24.4%。如

图 10（b）所示，厚度增大 66.7%，升力增加 2.88%，力

图 9　不同后掠角时风标底边长度和高度的关系

Fig.9　The relationships between bottom length and height of 
the weathervane with different sweepback

图 10　气动力和气动力矩与各参数的关系

Fig.10　The effects of the variation of sweepback on aerody‑
namic force and moment

图 8　风标平面形状

Fig.8　The plane of the weathervane
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矩 增 加 14.74%。 如 图 10（c）所 示 ，后 掠 角 增 大

200%，升力减小 28.9%，力矩增加 120.8%。

不同水平参数的气动力和气动力矩如图 11 所

示。可见，长度变化对升力的影响最大，后掠角变化

对力矩的影响最大。因此，单纯从气动设计的角度

考虑，应尽量使用大后掠角、小底边长度的风标片

体，但这样的片体容易变形，影响气动力矩。另外，

过大的后掠角会使风标片体更容易失速，对来流角

度的变化不够敏感。

受到气动载荷时，风标片体相当于一根悬臂

梁，根部固定，外端自由，最大应变出现在根部处，

最大变形出现在自由端。笔者研究不同后掠角时

风标片体的变形情况，同时进行强度校核。设来流

攻角为 70°，速度为 70 m/s，通过 CFD 仿真得到气

动载荷，有限元仿真得到 5 种后掠角风标片体的变

形分布和应力分布分别如图 12，13 所示。

最大变形量、最大应力‑后掠角曲线如图 14 所

示。由图可知：最大应力和变形量总体上都随着后

掠角的增大而增大；最大应力较小，约为 62.3 MPa，
小于材料的屈服强度 205 MPa，满足强度要求；风标

变形明显影响其气动力的大小，在 40°后掠角时，变 形量最小且强度合格。

综 合 考 虑 ，风 标 片 体 的 设 计 参 数 如 下 ：t=
1.6 mm，γ=40°，l=30 mm，h=66.5 mm，其质量为

25.31 g，重心位置为 42.9 mm，质量矩为1 085.9 g⋅mm，

与目标质量矩 1 087.5 g⋅mm的误差值为 1.6 g⋅mm，相

对误差系数为 0.15%，满足设计要求。

2 大气数据处理及修正方法

根据气压压力测量原理，大气数据传感器能够

计算得到飞机的飞行高度、速度、总温/静温和攻角

图 11　不同水平参数的气动力和气动力矩

Fig.11　Aerodynamic force and moment with different param ‑
eters

图 12　5 种后掠角风标片体的变形分布

Fig.12　Strain nephogram of the weathervane with different sweepback

图 13　5 种后掠角风标片体的应力分布

Fig.13　Stress nephogram of the weathervane with different sweepback

图 14　最大变形量、最大应力‑后掠角曲线

Fig.14　The effects of sweepback on maximum deflection 
and stress
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等参数［14‑15］。然而，硅压阻类大气数据传感器在服

役一段时间后，大气参数会发生漂移，因此需对其进

行修正。笔者提出一种大气数据处理及长期稳定的

修正方法，该方法能有效降低大气数据漂移，同时避

免传统方法拆装探头、维修等导致的时间消耗。

修正方法步骤如下：①外部加压设备对大气数

据传感器压力口施加 p1的压力；②控制系统向大气

数据传感器发送测试命令；③测量装置对 p1 进行 n
次采集，采集时间小于 t；④对采集数据进行测试系

数修正，修正公式为 p1Z = ∑
i= 1

n

p1i n，其中：p1Z 为第 1

点测试修正系数；p1i为 n次采集中第 i次压力采集

值；⑤判断 p1Z是否在标准压力范围（±30 Pa）内；⑥
如 p1Z不在范围内，重复修正输出信号。持续 t秒后，

施加压力将外部标准加压设备 p1 改成 p2。同理，重

复上述步骤可获得第 2 点测试修正系数 p2F。

标定大气数据传感器后，经其处理的压力输出值

（不考虑源误差修正）和外部施加压力之间的关系为

Y= X （8）
其中：Y为压力输出值；X为外部施加压力。

尽管压力输出值会发生漂移，但仍与外部压力

之间保持线性关系

Y= kX+ b （9）
其中：k，b为常量系数。

对传感器施加 2 次压力，得到 2 点修正系数，通

过下式修正输出压力，即可消除漂移带来的影响

p= ( )pC - p1Z ( )p2 - p1

p2F - p1Z
+ p1 ( p2 - p1) （10）

其中：p为数据装置修正后的压力；pC为经过大气数

据传感器处理后的压力输出值。

3 性能测试及分析

3.1　试验设计　

为验证本方案的可行性，笔者选用一款存在测

量误差的动探头式大气数据传感器进行试验验证，

该测量装置结构如图 15 所示。

将该传感器通过橡胶管与外部加压设备相连，

通过测量空速对比验证本方案的有效性，试验平台

如 图 16 所 示 。 该 平 台 主 要 由 适 配 箱 及 上 位 机

组成。

采用飞机上大气数据传感器测量的动压参数修

正实例对试验进行说明。原始参数由内置式压差硅

压传感器测量得到，通过外部标准加压设备对大气

数据传感器进行标定。在传感器的静压口和动压口

施加 0 Pa的动压压力，飞机显示控制系统（上位机模

拟）向传感器发送“第 1 点测试命令”，测试时间为

1 s；将加压设备施加的动压压力值更改为 3×104 Pa，
向传感器发送“第 2 点测试命令”，测试时间为 1 s，将
采集到的数据通过集成软件完成在线修正。

3.2　试验结果及分析　

某大气数据传感器计算空速修正前后对比如

表 7 所示，其中：vs为激励施加的标准空速；vu为修正

前的大气数据传感器输出空速；vr 为修正后的输出

空速；Δvs/vs为其输出的空速误差。

试验结果表明，笔者提出的大气数据处理及修

正方法的误差修正值更接近真实值。对于低空速值

修正较明显，速度误差从 25.8% 下降到 1.7%；对高

图 15　测量装置结构

Fig.15　Measuring device structure

图 16　试验平台

Fig.16　The experimental platform

表 7　某大气数据传感器计算空速修正前后对比

Tab.7　The comparison of airspeed before and after 
correction

vs/(km⋅h-1)

60
100
200
300
400
500
600
700
800

vu/(km⋅h-1)

75.5
110.0
205.1
303.4
402.5
501.9
601.6
701.3
801.1

vr/(km⋅h-1)

61.0
100.7
199.6
300.3
400.1
500.0
600.0
700.0
800.0

Δvs/vs×100%
修正前

25.8
10.0

2.6
1.1
0.6
0.4
0.3
0.2
0.1

修正后

1.7
0.7

-0.2
0.1
0.03
0
0
0
0
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空速修正更精确，速度超过 400 km/h 后，速度误差

接近于 0。因此，该方法能够有效测量并修正大气

数据，相比于传统拆卸检修的方式，效率有很大

提升。

4 结  论

1） 随动式大气数据传感器采用锥形入口圆柱

管的总压开口形式，优化后的设计参数为：总压开口

锥度角为 15°，唇口厚度为 0.25 mm，外径为 10 mm，

内径为 4 mm，静压孔位置为 65 mm。

2） 随动式大气数据传感器使用 3 层关节轴承

作为随动元件，以十字形布局，金属薄片作为风标，

风标的底边长度对气动力的影响最大，后掠角对气

动力矩的影响最大，优化后的设计方案为：厚度为

1.6 mm，后掠角为 40°，底边长度为 30 mm，高度为

66.5 mm。

3） 大气数据传感器的漂移误差通过笔者提出

的方法修正后，误差大幅降低，低空速误差从 25.8%
下降到 1.7%，高空速（速度超过 400 km/h）误差接

近于 0。
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