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基于气压传感器与伯努利方程的巡飞弹
引信空速测量方法∗

赵　 缘,陈志鹏,李豪杰,马　 景,于　 航

(南京理工大学机械工程学院　 南京　 210094)

摘　 要:针对巡飞弹引信对空速识别的快速响应需求,提出了一种基于气压传感器与伯努利方程的高效、准确的空速测量方法,
并设计了小型化、低成本的配套测压装置。 通过对固定翼巡飞弹模型开展气动特性数值仿真,结合巡飞弹表面压力分布和流场

特征确定气压传感器的布设方案。 为了减少流场干扰、提高测量稳定性,在传感器外部增设金属方管构建测压通道并进行气压

补偿处理。 通过仿真研究不同测压通道长度组合对测速精度的影响,确定最佳管长组合为 15 和 20
 

mm。 在此基础上,针对不

同速度和攻角条件仿真评估该方法的测速误差,结果表明在 0. 1 ~ 0. 3 马赫数下、- 15° ~ + 15°攻角下误差控制在 9. 43% ~
14. 07% 。 该方法在低速、小攻角的条件下能显著降低测速误差,在高速、大攻角的条件下具有良好的误差抑制能力,平均误差

较无测压通道方案减少了 3. 21% 。 为了进一步验证该方法的准确性与可靠性,开展了风洞试验与外场试验。 风洞试验覆盖多

种速度和攻角工况,结果表明本方法相较于传统皮托管测量方法测速误差减少了 3. 6% 。 外场试验在巡飞弹真实飞行状态下进

行,将测得空速与皮托管及飞控系统数据进行对比分析,该方法的均方误差平均值为 1. 429
 

m / s,较皮托管测量减少了

2. 06
 

m / s。 结果表明该方法具备良好的环境适应性和测量稳定性,为巡飞弹引信空速测量提供了一种高效可靠的方法。
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Abstract:To
 

achieve
 

the
 

rapid
 

airspeed
 

recognition
 

requirements
 

of
 

loitering
 

munition
 

fuzes,
 

a
 

high-efficiency
 

and
 

accurate
 

airspeed
 

measurement
 

method
 

based
 

on
 

pressure
 

sensors
 

and
 

the
 

Bernoulli
 

equation
 

is
 

proposed.
 

A
 

compact
 

and
 

low-cost
 

pressure
 

measurement
 

device
 

is
 

designed
 

accordingly.
 

Numerical
 

simulations
 

of
 

the
 

aerodynamic
 

characteristics
 

of
 

a
 

fixed-wing
 

loitering
 

munition
 

model
 

are
 

conducted
 

to
 

determine
 

the
 

optimal
 

layout
 

of
 

pressure
 

sensors
 

based
 

on
 

surface
 

pressure
 

distribution
 

and
 

flow
 

field
 

characteristics.
 

To
 

reduce
 

flow
 

field
 

interference
 

and
 

improve
 

measurement
 

stability,
 

a
 

metal
 

square
 

tube
 

is
 

installed
 

around
 

the
 

sensor
 

to
 

form
 

a
 

pressure
 

measurement
 

channel,
 

with
 

pressure
 

compensation
 

applied.
 

Simulation
 

studies
 

on
 

different
 

pressure
 

channel
 

length
 

combinations
 

identify
 

15
 

and
 

20
 

mm
 

as
 

the
 

optimal
 

configuration.
 

Further
 

simulations
 

under
 

varying
 

speed
 

and
 

angle
 

of
 

attack
 

conditions
 

show
 

that
 

the
 

proposed
 

method
 

maintains
 

a
 

velocity
 

measurement
 

error
 

within
 

9. 43%
 

to
 

14. 07%
 

in
 

the
 

range
 

of
 

0. 1~ 0. 3
 

Ma
 

and
 

-15°
 

to
 

+15°
 

angle
 

of
 

attack.
 

The
 

method
 

significantly
 

reduces
 

measurement
 

error
 

under
 

low-speed
 

and
 

small-angle
 

conditions.
 

It
 

exhibits
 

strong
 

error
 

suppression
 

capabilities
 

under
 

high-speed,
 

and
 

large-angle
 

conditions,
 

with
 

an
 

average
 

error
 

reduction
 

of
 

3. 21%
 

compared
 

to
 

the
 

configuration
 

without
 

a
 

pressure
 

channel.
 

To
 

further
 

validate
 

the
 

accuracy
 

and
 

reliability
 

of
 

the
 

method,
 

both
 

wind
 

tunnel
 

tests
 

and
 

field
 

flight
 

tests
 

are
 

conducted.
 

The
 

wind
 

tunnel
 

tests
 

cover
 

a
 

wide
 

range
 

of
 

speeds
 

and
 

angles
 

of
 

attack,
 

showing
 

that
 

this
 

method
 

reduces
 

airspeed
 

measurement
 

error
 

by
 

3. 6%
 

compared
 

with
 

the
 

traditional
 

Pitot
 

tube.
 

In
 

the
 

field
 

tests
 

conducted
 

under
 

actual
 

flight
 

conditions
 

of
 

the
 

loitering
 

munition,
 

the
 

measured
 

airspeed
 

is
 

compared
 

with
 

data
 

from
 

the
 

Pitot
 

tube
 

and
 

the
 

flight
 

control
 

system.
 

Results
 

show
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that
 

the
 

proposed
 

method
 

achieves
 

a
 

mean
 

squared
 

error
 

of
 

1. 429
 

m / s,
 

which
 

is
 

2. 06
 

m / s
 

lower
 

than
 

that
 

of
 

the
 

Pitot
 

tube.
 

These
 

results
 

show
 

that
 

the
 

proposed
 

method
 

has
 

strong
 

environmental
 

adaptability
 

and
 

measurement
 

stability,
 

providing
 

an
 

efficient
 

and
 

reliable
 

solution
 

for
 

airspeed
 

measurement
 

in
 

loitering
 

munition
 

fuzes.
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0　 引　 　 言

　 　 巡飞弹由于其小型化、智能化以及成本低等特点被

广泛运用于现代战争中,可执行情报侦察、精确打击和毁

伤评估等作战任务[1-3] 。 引信作为巡飞弹武器的“中枢大

脑”,是其安全状态的控制核心也是弹药实现高毁伤效能

的关键因素[4-6] 。 相较于传统弹药,巡飞弹投射和飞行环

境较弱[7] ,具有低过载、短时间响应的特点,这就要求巡

飞弹引信在保证安全性的前提下不失可靠性。 巡飞弹引

信一般采用发射后坐过载或离机信号来解除第 1 道保

险,利用空速解除第 2 道保险。
目前,皮托管广泛运用于飞行器空速测量中[8-9] ,可

以测定作用在飞行器上的局部滞止压强和静压从而检测

出飞行器的线性速度[10-11] ,但是这种结构和方法存在着

一些问题。 文献[12]指出,皮托管与小型飞行器的空气

速度矢量紧密相关,在复杂流场域中难以准确测量。 文

献[13-14]提到小型无人机体积小、质量轻和带载荷能力

有限,对皮托管的大小和质量提出了要求。 针对上述问

题,有学者对皮托管进行气动补偿[15] 和偏差修正[16-18] 。
有学者利用惯性导航和卡尔曼滤波算法标定无人机空

速[19-20] 、利 用 全 球 卫 星 定 位 系 统 ( global
 

positioning
 

system,
 

GPS) 等与多微机电系统传感器( micro-electro-
mechanical

 

systems,
 

MEMS)传感器融合[21-23] 的方法估计

无人机飞行姿态和环境等并进行制导控制[24-25] ,有学者

提出在无人机上分散布置传感器并用机器学习算法估计

飞行参数[26-27] 。 这些多传感器融合和数据融合的方法在

一定程度上减少了结构限制并显著提高了测速的精度。
但同时面临着环境差异对多源数据关联匹配的影响、任
务执行与能量效率相匹配的需求[28] ,同时带来了额外的

成本增加[29] 。
受限于引信弱硬件资源条件[30-31] ,针对巡飞弹引信

根据空速环境快速解除保险的需求[32] ,为解决传统皮托

管易受流体干扰且体积大、复杂环境下无人机数据融合

和任务决策难度大的问题[33] ,提出了一种准确高效的巡

飞弹引信空速测量方法和配套的小型化低成本测速装

置。 为了确保该方法的可靠性和准确性,文章围绕以下

4 个方面展开工作:
1)针对固定翼巡飞弹模型开展气动特性数值仿真,

分析巡飞弹表面压力分布和速度分布,基于伯努利方程

确定气压传感器的布置位置(测压特征面);

2)在气压传感器外接金属管形成测量通道,以减少

弹体周围流场干扰并进行气压补偿,仿真分析不同测量

通道长度组合对测速精度的影响,并确定最优通道长度

组合;
3)在最优通道长度组合条件下,改变飞行速度和攻

角条件,验证该方法在不同工况条件下的测速精度和适

用性;
4)通过风洞试验和外场试验进一步验证该方法可行

性和准确性。

1　 巡飞弹引信空速测量模型

1. 1　 基于伯努利方程的测速原理

　 　 根据伯努利原理,在理想条件下,同一流管的任何一

个截面处,单位体积流体的动能、势能和压力势能之和是

一个常量。 在巡飞弹弱投射环境中,其空速一般在 0 ~
0. 3 马赫数之间,此时可以认为气流属于不可压缩流。
巡飞弹飞行时,巡飞弹和空气是相对运动的,可以假设巡

飞弹是静止的,则空气以大小相等方向相反的运动流向

巡飞弹,且在流场中空气连续无黏性,流场流线互不相

交,如图 1 所示。

图 1　 巡飞弹飞行中流场示意图

Fig. 1　 Diagram
 

of
 

flow
 

field
 

in
 

flight
 

of
 

patrol
 

missile

此时,该流场下某两点的压力 p1、
 

p2,速度 v1、v2 和空

气密度 ρ 满足伯努利方程,即:

p1 + 1
2
ρv1

2 + ρgh1 = p2 + 1
2
ρv2

2 + ρgh2 = C (1)

由于巡飞弹体积小,在流场中其各点相对于地面参

考系的高度差距较小,可以认为 h1 = h2。 当巡飞弹某处

气流达到驻点,即速度为 0 的点时,v2 = 0, 式(1)可以变

形为:

p1 + 1
2
ρv2

1 = p2 = C (2)



　 第 4 期 赵　 缘
 

等:基于气压传感器与伯努利方程的巡飞弹引信空速测量方法 79　　　

巡飞弹空速 vUAV 的计算公式如式(3)所示。

vUAV =
2(p2 - p1)

ρ
(3)

式中: p2 为巡飞弹驻点处的气压值;
 

p1 为巡飞弹飞行中

的实际压力;
 

ρ 为空气密度。 可以利用气压传感器测得

p1 处的气压和温度值近似,其值可以通过式(4) 计算得

到,即:

ρ = 1. 293 ×
p1

P0
( ) × 273. 15

T( ) (4)

式中: p1 为实际压力,单位为 Pa; P0 为标准物理大气压

(101 325
 

Pa); T 为实际绝对温度,单位为 K。
根据以上原理和分析,问题的关键在于选择合适的

传感器布置位置(测压特征面),并设计结构以减小特征

面位置、巡飞弹姿态和速度对测压的精度影响。
1. 2　 特征面选择依据

　 　 1)特征面一选择依据

当理想流体平行流向静止的巡飞弹时,受弹头形状

影响,会被分流成 3 个部分,如图 2 所示,一部分流向机

头上部,一部分流向弹头下部,还有一部分在受到撞击后

运动受阻,失去动能,故在弹头正前部分 A 处气流速度为

0
 

m / s,压力最大,且测速最佳位置在机头顶端并与机头

对称轴线相一致[34] 。

图 2　 弹头前部气流运动分布

Fig. 2　 Distribution
 

of
 

airflow
 

in
 

front
 

of
 

warhead

为进一步提高测压精度和稳定性,可以在 A 处加装

金属管道,从而引导气流进入气压传感器,减少弹头附近

的气流扰动。
2)特征面二选择依据

压力系数 Cp 是流体力学中用于描述流体在不同位

置上的压力相对于参考压力(当地实际静压)的变化量

的一个无量纲量。 它常用于描述流场中各个点的压力分

布,定义如式(5)所示。

Cp =
p - P∞

1
2
ρν 2

(5)

式中: p 为流体在某一位置的局部压力;P∞ 为参考压力;
v 是自由流中的流速。 通常,当压力系数 Cp = 0 时,局部

压力等于参考压力,当 Cp > 0 时,局部压力大于参考压

力,通常发生在气流减速的区域;当 Cp < 0 时,局部压力

小于参考压力,通常发生在气流加速的区域。 所以,由于

空气受弹体的扰动作用,通常测得的气压值通常是巡飞

弹绕流场中的气压值,这个气压值一般比实际压力要高。
文献[35]表明,延伸气压测量通道可以减小这些变量的

影响,因为自由流与飞行器表面的距离越远,流场变化越

小。 可以通过加装测压通道,利用通道口处产生的负压

来补偿机体产生的正压场影响,且通道通常放置机头对

称轴线上压力系数 Cp 为 0 的位置[36] 。
1. 3　 测压装置设计

　 　 根据以上分析,在特征面一和特征面二处放置气压

传感器并加装外径 3
 

mm、壁厚 1
 

mm 的金属方管形成测

量通道,设计测压装置及安装位置如图 3 和 4 所示。 机

头测压外壳放置在弹头处并设计成锥状,以减少对原有

弹头外气动的影响,将测压通道二放置在安装在弹头上

方的弹体左右中轴线上,与测压通道一垂直,并深入弹体

一定距离,进行气压补偿。

图 3　 固定翼巡飞弹引信测速模型

Fig. 3　 Velocity
 

measurement
 

model
 

of
 

fixed-wing
 

patrol
 

missile
 

fuze

图 4　 测压装置安装剖面图

Fig. 4　 Pressure
 

measuring
 

device
 

installation
 

profile

文章将利用 Fluent 仿真,根据 1. 2 节中的方法寻找

特征面 1、2 位置并布设气压传感器;在传感器外增设金

属方管形成测压通道,分析不同通道长度组合对压力测

量和计算速度的影响,并获得最优测量通道长度的组合;
在此基础上,仿真分析不同速度和不同攻角条件下该方

法的测速精度;通过风洞试验和外场试验验证方法的可

行性和准确性。
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2　 仿真验证

　 　 由于巡飞弹外部气动特性复杂且缺乏固定模型,本
研究采用计算流体力学 ( computational

 

fluid
 

dynamics,
 

CFD)软件对巡飞弹的外流场进行仿真分析,在求解器中

选择 k-ω 模型,该模型通过两个偏微分方程分别描述湍

流动能 k 和比耗散率 ω 的变化,适用于壁面附近的流动

预测,且对旋转流动、流动分离计算有更好的性能[37-38] 。
2. 1　 巡飞弹建模及 Fluent 前处理

　 　 在利用 Fluent 软件对巡飞弹进行外气动仿真前,首
先在 SolidWorks 中创建巡飞弹三维模型并对螺旋桨的旋

转域进行布尔运算,将模型导入 Space
 

Claim 直接建模器

(space
 

claim
 

direct
 

modeler,
 

SCDM)进行外流场创建以及

边界划分,巡飞弹模型及模型边界划分示意图如图 5 所

示,图中圆圈区域为螺旋桨旋转域命名为 rotation,对称

处采用对称边界,设置速度入口和压力出口,其他为无滑

移固定壁边界。

图 5　 巡飞弹流场边界划分

Fig. 5　 Boundary
 

division
 

of
 

missile
 

patrol
 

flow
 

field

使用 Fluent
 

Meshing 模块进行网格划分,利用六面体

网格对一半模型进行数值计算,在弹身处进行局部加密,
并添加边界层,网格质量 0. 19,优化体网格设置限制

0. 25。 最终弹身边界网格如图 6 和 7 所示。

图 6　 网格划分结果

Fig. 6　 Meshing
 

result

2. 2　 特征面的选择

　 　 1)特征面 1 的选择

将网格导入 Fluent 求解器,设置入口速度 34
 

m / s,攻

图 7　 网格侧面及旋转域网格展示

Fig. 7　 Grid
 

side
 

and
 

rotation
 

domain
 

grid
 

display

角为 0°,稳态求解。 计算收敛后,该工况下巡飞弹的压

力分布云图和对称面速度云图如图 8 和 9 所示。

图 8　 巡飞弹压力分布云图

Fig. 8　 Pressure
 

distribution
 

cloud
 

map
 

of
 

patrol
 

missile

图 9　 巡飞弹轴线处速度分布云图

Fig. 9　 Velocity
 

distribution
 

cloud
 

at
 

the
 

axis
 

of
 

the
 

patrol
 

missile

分析图 8 和 9 可知,在巡飞弹弹头处,压力最大、速
度最小,故选择该处作为特征面 1,记为 tz1。

2)特征面 2 的选择

通过 Fluent 的仿真计算,获得巡飞弹在速度 34
 

m / s,
攻角为 0°时的压力系数分布云图,如图 10 所示。

由图 10 可以看出,压力系数 Cp 为 0 的点在机头与

机翼之间,选取此处为第 2 特征面,记为 tz2。 但是若在

此处直接测量压力值,极易受到巡飞弹姿态和攻角的影

响。 故在此处放置压力传感器并加装金属管连接到弹体

表面形成测压通道,形成负压补偿以减少巡飞弹弹体和

飞行姿态对空气流场的影响,从而实现更精确的压力

测量。
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图 10　 巡飞弹压力系数分布云图

Fig. 10　 Pressure
 

coefficient
 

distribution
 

cloud
 

map
 

of
 

patrol
 

missile

2. 3　 无测压通道的仿真结果

　 　 基于测压特征面 tz1 和 tz2 的选择,对无测压通道时

tz1、tz2 的压力和 tz2 的温度进行监测,设置入口速度

34
 

m / s,攻角 0°,计算收敛后 tz1、 tz2 气压计算结果如

图 11 所示,tz2 温度计算结果如图 12 所示。

图 11　 tz1、tz2 气压计算结果

Fig. 11　 tz1
 

and
 

tz2
 

pressure
 

calculation
 

results

图 12　 tz2 温度计算结果

Fig. 12　 tz2
 

temperature
 

calculation
 

results

利用式(3)和(4)计算速度,并利用式(6)计算误差

ξ, 即:

ξ =
v1 - v0

v0

× 100% (6)

式中: v1 为通过仿真获得的气压值计算得到的速度;v0 是

Fluent 求解器设置的入口速度。
计算仿真结果速度 v1 为 38. 65

 

m / s,与设置的入口

速度 v0 相比,误差值 ξ 为 13. 68% 。 可以看出该方案能够

测量巡飞弹引信的空速,具有一定可行性,但是存在一定

误差,下面通过在 tz1、tz2 表面增加管道以减少测量误

差,并通过仿真确定最优测压通道长度组合。
2. 4　 最优测压通道长度组合

　 　 需要注意的是,在 tz1 面增加金属管道会改变巡飞弹

外部气动流场,从而影响的 tz2 面压力分布。 因此,单独

分析通道 1 或 2 的长度变化无法全面评估其对测速精度

的影响。 为此选择了 0 ~ 30
 

mm 长度范围内的若干等间

距点进行仿真验证,对通道 1、2 长度分别在 0、5、10、15、
20、25、30

 

mm 时进行仿真,对不同通道长度组合下的测

速误差进行综合分析。
测压装置与机身连接处以及通道结构复杂、几何形

状变化较大,为确保仿真的准确性和结果的可靠性对管

道附近的区域进行加密,采用六面体网格对复杂区域进

行了精细划分。 通道 1 和 2 处的局部网格分别如图 13
和 14 所示。

图 13　 通道 1 附近网格展示

Fig. 13　 Grid
 

display
 

near
 

channel
 

1

图 14　 通道 2 附近网格展示

Fig. 14　 Grid
 

display
 

near
 

channel
 

2

在 Fluent 求解器中设置入口速度 34
 

m / s, 攻角

为 0°,并监测 tz1 的压力,tz2 的压力和温度,得到测压通

道长度组合误差的仿真结果如图 15 所示。
从图 15 分析可知,选择适当的测压通道长度能够有

效提高测速精度。 当通道 1 长度为 15
 

mm、通道 2 程度

为 20
 

mm 时,计算速度的误差最小。 这是由于通道 1 可
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图 15　 不同长度组合下的误差

Fig. 15　 Error
 

under
 

different
 

length
 

combinations

以有效减少弹头附近复杂流场对 tz1 压力的干扰,而通

道 2 能够对 tz2 的压力变化起到了补偿作用。 在通道 1
长度一定的条件下,当通道 2 长度过短时,误差变化的较

为缓慢,根据伯努利方程,在流动分离或存在几何突变的

区域,局部气流速度减慢,并且产生涡流,导致局部压力

波动,此时压力补偿较小;但随着通道 2 长度增加,气流

在通道中流动时会逐渐损失能量,这种能量损失主要源

于管壁的摩擦阻力和粘性效应;当通道 2 过长时,压力衰

减加剧,导致 tz2 监测的压力结果偏小,压力差变大,速度

变大。 基于达西 - 威斯巴哈方程式 ( Darcy-Weisbach
 

equation)如式(7)所示,通道内的流体阻力与通道长度成

正比。 通道 2 越长,阻力越大,压降越显著。 这会导致压

力测量点的读数低于实际压力,从而影响压差计算结果,
使测量速度误差增大,导致过度补偿。

Δp
L

= fD
ρ
2

v2

DH
(7)

综上,选择最优测压通道长度组合为 15 和 20
 

mm,
在此基础上进一步进行了多工况仿真,以全面评估该组

合在不同飞行状态下的测速精度和稳定性。
2. 5　 攻角和速度的影响分析

　 　 在最优通道长度组合条件下,仿真研究该方法在

34、68、102
 

m / s 速度和 0°、±5°、±10°、±15°攻角下的测速

误差,并同工况下与无测压通道时的误差进行对比。 结

果如图 16 所示,图中颜色较淡的是无测压通道的结果,
颜色较深的是有测压通道的结果。

分析图 16 可知,增加测压通道能够显著减少误差值

提高测速精度,无通道的误差范围为 12. 28% ~ 17. 63% ,
平均误差为 14. 96% ,而加装测压通道的误差范围在

9. 43% ~ 14. 07% ,平均误差为 11. 75% ,降低了 3. 6% 。 总

体上,误差随着速度的增大而增大,随着攻角的变化呈现

非线性变化。 进一步分析发现: 1) 加装测压通道在

-5° ~ +5°、低速度的情况下表现尤为良好;2)测压通道在

图 16　 不同工况下的仿真结果

Fig. 16　 Simulation
 

results
 

under
 

different
 

working
 

conditions

大攻角(10° ~ 15°)和低速条件下表现出更好的误差抑制

能力;3)在速度变化的情况下,有管长条件下的误差更

低,变化更加平稳。
仿真结果验证了加装测压通道在提高测速精度的

可行性和有效性,特别是在低速、不同攻角条件下能够

显著提升系统性能,具有一定的通用性。 为进一步验

证所提方法的可行性与准确性,开展实验室静态实验

及外场动态试验。

3　 试验验证

3. 1　 硬件电路

　 　 为获取巡飞弹在风洞环境及实际飞行环境中的空

速数据,设计了巡飞弹引信空速识别模块。 该模块主

要由控制芯片、2 个气压传感器组成。 控制芯片选用

STM32F103C8T6,气压传感器选用 BMP180,其内部附

带温度传感器,通过弹上 3. 3
 

V 电源供电。 两个气压传

感器分别对 tz1 和 tz2 的气压和温度进行采样,采样频

率为 10
 

Hz。 两个气压传感器通过集成电路总线与单

片机进行通信,将气压信息和温度信息输入给控制芯

片,由控制芯片解算速度。 巡飞弹空速识别模块系统

框图如图 17 所示。 测压装置及电路板实物如图 18
所示。

图 17　 巡飞弹引信空速识别模块

Fig. 17　 Patrol
 

missile
 

fuze
 

airspeed
 

identification
 

module
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图 18　 测压装置及电路板实物

Fig. 18　 Pressure
 

measuring
 

device
 

and
 

circuit
 

board
 

material

3. 2　 实验室静态试验

　 　 在实验室风洞中开展了巡飞弹引信空速识别试验,
试验采用巡飞弹弹头模型,利用皮托管作对比,测压通道

位置以及场地布置如图 19 所示,以验证所提方法的可行

性及测速性能。

图 19　 风洞试验现场

Fig. 19　 Wind
 

tunnel
 

test

试验过程中,改变巡飞弹模型的攻角,共设置 3 个目

标速度,记为 v̂1( i
 

=
 

1,2,3),试验工况如表 1 所示,待风

洞气流速度达到目标速度并稳定后,保持一段时间,利用

巡飞弹引信空速识别模块采集气压和温度数据。

表 1　 试验工况表

Table
 

1　 Test
 

conditions

序号 攻角 / ( °)
v̂1

/ (m·s-1 )

v̂2

/ (m·s-1 )

v̂3

/ (m·s-1 )
1 0 20 40 50

2 5 20 40 60

3 -5 20 45 60

4 10 20 45 60

5 -10 25 40 60

　 　 利用 MATLAB 绘制速度曲线,以试验 1 为例气压变

化曲线如图 20( a) 所示,速度变化曲线如 20( b) 所示。
计算 5 组试验每个阶段速度的平均绝对误差 ( mean

 

absolute
 

error,
 

MAE)。 为表述方便,利用所提方法计算

得到的速度记为 V1i( t),对应每个目标速度的平均绝对

误差记为 MAE1i( i =
 

1,2,3), 皮托管速度数据记为

V2i( t), 对 应 每 个 目 标 速 度 的 平 均 绝 对 误 差 记 为

MAE2i( i =
 

1,2,3),计算结果如表 2 所示。

图 20　 试验 1 结果

Fig. 20　 Results
 

of
 

experiment
 

1

表 2　 平均绝对误差计算结果

Table
 

2　 MAE
 

calculation
 

results (m·s-1 )

序号
MAEk1 MAEk2 MAEk3

k= 1 k= 2 k= 1 k= 2 k= 1 k= 2

1 1. 185 2. 046 2. 046 3. 379 2. 798 3. 579

2 1. 490 2. 482 2. 534 3. 827 3. 334 4. 859

3 1. 493 2. 687 2. 573 3. 961 3. 434 4. 911

4 1. 741 2. 885 2. 951 4. 406 3. 797 5. 713

5 1. 852 3. 053 2. 921 4. 589 3. 835 5. 965

　 　 表 2 展示了 2 种方法在 3 种不同速度下的速度的

MAE 计算结果。 从整体来看,在速度相同时所提方法计

算误差小于传统皮托管的测量误差。 该方法计算误差平

均值为 6. 3% ,相较于皮托管降低了 3. 6% ,体现出较高的

测量精度和稳定性。 实验室静态实验结论为:
1)针对不同速度条件,MAE 随速度的增加均呈现逐

步上升的趋势,而所提方法在相同条件下的误差增长幅

度更小,表现出更强的适应性。
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2)比较两种方法的测量误差可以发现,该方法在所

有速度条件下的误差均小于传统皮托管方法,尤其是在

高速度下优势更加明显。
3)此外,该方法在不同试验组之间的误差波动较小,

组间差异不超过 0. 7。 相比之下,传统皮托管方法的误

差波动相对更大,尤其在速度较高时,不同试验组间的误

差差异超过 1. 0。
风洞试验表明所提方法在不同速度条件下均表现出

优于传统皮托管测量方法的精度和稳定性,尤其在高速

度环境中具有显著优势。 这一结果验证了该方法的可行

性和优越性,与仿真结果一致。
3. 3　 外场动态试验

　 　 为了验证所提方法和装置的可靠性和准确性,开展

外场投射试验。 基于仿真验证和风洞试验的结果,选用

固定翼巡飞弹作为实验模型,在巡飞弹弹头和弹头上方

的弹体左右中轴线上加装测压装置,安装位置以及特征

面选择示意如图 21 所示。

图 21　 安装位置

Fig. 21　 Installation
 

position

本次实验中,巡飞弹为弹射巡飞弹,发射平台如

图 22 所示,巡飞弹能够在相对可控的条件下被加速到一

定的飞行速度。

图 22　 巡飞弹发射平台

Fig. 22　 Patrol
 

missile
 

launch
 

platform

试验结束后,通过气压数据计算速度,并与皮托管的

测量速度、飞控速度( 认为是实际速度) 进行对比,在

MATLAB 中作图,2 次试验的速度结果如图 23 所示。 分别

计算两次试验的计算速度、皮托管的测量速度与实际速度的

均方误差(mean
 

squared
 

error,
 

MSE)、均方根误差(root
 

mean
 

squared
 

error,
 

RMSE)以及 MAE,结果如表 3 所示。

图 23　 外场试验结果

Fig. 23　 Wind
 

tunnel
 

test
 

results

表 3　 实验误差分析表

Table
 

3　 Experimental
 

error
 

analysis
 

table
(m·s-1 )

试验

序号

均方误差 均方根误差 平均误差

计算

速度

测量

速度

计算

速度

测量

速度

计算

速度

测量

速度

1 1. 796 3. 951 1. 340 1. 988 1. 114 1. 530

2 1. 062 3. 011 1. 031 1. 735 0. 824 1. 363

均值 1. 429 3. 481 1. 186 1. 862 0. 969 1. 447

　 　 分析表 3 可知,两次试验结果均表明,所提方法计算

的速度误差均小于皮托管的测量值。 该方法的 2 次试验

MSE 的平均值为 1. 429
 

m/ s,RMSE 的平均值为 1. 186
 

m/ s,
MAE 的平均值为 0. 969

 

m / s,计算值与真实值间存在一

定误差,误差值较小,分析原因发现:
1)传感器误差:传感器在温度变化、振动等外界因素

可能会产生微小误差;
2)非稳定飞行姿态:当巡飞弹处于爬升、下降或有角

速度的飞行状态下,气压传感器的读数和计算结果可能
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存在时间延迟或者角度效应,导致误差。
外场投射试验结果证明了所提出的基于气压传感器

和伯努利方程的巡飞弹空速识别方法及配套装置是切实

可行的且精度较高,极大程度上减少了结构复杂性,提高

了系统经济性。

4　 结　 　 论

　 　 针对巡飞弹引信根据空速环境快速解除保险的需

求,提出一种基于气压传感器和伯努利方程的巡飞弹引

信空速测量方法并设计了一个小型化低成本的配套装

置。 主要工作和结论为:
1)对固定翼巡飞弹进行外气动仿真,根据压力分布

云图、速度分布云图和压力系数云图,分析巡飞弹流场特

性,选择了最优气压传感器布置面。
2)基于仿真试验,测压通道 1、2 长度分别在 15 和

20
 

mm 的组合下测速精度最高,在 0. 1 ~ 0. 3 马赫数、
-15° ~ +15°攻角下的误差范围为 9. 43% ~ 14. 07% ,相较

于无通道的情况测速精度提高了 3. 6% 。 在低速、小攻角

的飞行工况下表现良好,为试验做准备。
3)基于设计的巡飞弹引信空速测量方法,实验室静

态试验表明该方法误差平均值为 6. 3% ,相较于皮托管降

低了 3. 6% ,变化趋势与仿真结果相吻合,验证了该方法

的优越性和稳定性。 外场试验表明该方法的平均误差为

均方误差的平均值为 1. 429
 

m / s,比皮托管测量减少了

2. 06
 

m / s,验证了巡飞弹在复杂环境和姿态下该方法的

可行性和适用性,且具有一定的精度。
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