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摘　 要：为解决一种先进的新型机载传感器———嵌入式大气数据传感器（ｆｌｕｓｈ ａｉｒ ｄａｔａ ｓｅｎｓｉｎｇ，ＦＡＤＳ）
的故障诊断问题，提出了一种新的方法。 基于 ＣＦＤ 软件和空气动力学知识获得数据库并建立高精度

ＦＡＤＳ 模型。 以系统数学模型为基础，经过严格的公式推导得到故障情况下各组信号的分布特点。 为

了降低虚警率，基于统计学知识设计了告警次数阈值。 为了验证新提出方法的有效性，在不同方差的

测量噪声情况下分别将所提方法与以往该领域中被广泛采纳的基于奇偶方程和卡方 χ２ 分布的 ２ 种

传统方法进行了对比与分析。 结果表明，与以往 ＦＡＤＳ 系统的故障诊断方法相比，新提出方法具有更

高的诊断精度和更强的抗干扰性。
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　 　 在飞行过程中，机载传感器的测量结果是飞行

员了解飞机状态的重要渠道，传感器的测量精度将

直接关乎到整个飞行过程的安全。
在众多传感器中，大气数据传感器占据了重要

部分，传统的探针式大气数据传感器以空速管为基

础，配合迎角传感器、侧滑角传感器等得到迎角和侧

滑角等状态量。 但是考虑到现代飞行器的飞行包线

越来越大，复杂的飞行环境极易造成探针式大气数

据传感器损坏，而且外露的探针也不适用于追求隐

身效果的现代战机。 值得一提的是，在 ２０１８ 年和

２０１９ 年印尼狮航和埃塞俄比亚航空的 ２ 架波音 ７３７
ＭＡＸ 型客机先后坠毁，后来的调查显示事故主要原

因正是迎角传感器出现了故障［１］。 因此，包括美

国，英国等很多国家均开始进行嵌入式大气数据传

感器的相关研究。
和传统的大气数据传感器不同，ＦＡＤＳ 系统主

要利用嵌入在机体内的压力传感器对迎角、侧滑角

等状态量进行推导，可以有效地克服传统探针式传

感器的缺点和不足［２⁃４］。
值得注意的是，虽然相较于传统的大气数据传

感器，ＦＡＤＳ 系统在稳定性和可靠性上确实得到了

大幅提升，但是因为其主要运用在 Ｘ⁃４３Ａ、Ｘ⁃３３ 和

Ｘ⁃３１ 等高超声速飞行器上，飞行过程中过高的表面

温度可能会造成系统发生故障，影响飞行员对飞机

状态的判断，从而构成安全隐患。 所以，如何有效及

时地检测出 ＦＡＤＳ 系统的故障类型就显得尤为重

要。 参考文献［５］通过计算各测压孔的残差，然后

总结其分布特征，利用卡方检测方法实现对 ＦＡＤＳ
系统的故障检测。 此方法在测量噪声方差不大时有

效，但是一旦方差增大，测量精度则会急剧下降。 文

献［６］以 ＦＡＤＳ 系统算法中三点法的冗余性为基础，
结合粗糙集的知识，提出了基于奇偶方程的 ＦＡＤＳ
系统故障检测方法，但是不足的是，此方法同样受制

于噪声方差。 此外，国内外学者们基于神经网络算

法先后提出多种 ＦＡＤＳ 系统故障检测方法，比如，单
一神经网络算法［７］、分层神经网络算法［８］、单一径

向基神经网络算法［９］，但是这些方法都需要大量数

据支撑，一旦数据不充分或者不真实，检测精度就会

受到很大影响，且由训练数据过多造成的大计算量

问题也难以得到解决。
经过对相关文献梳理后可以发现，ＦＡＤＳ 系统

的故障诊断问题仍未得到很好地解决，一种简单有

效、可以运用于工程实际的方法是亟需的。 为了解

决这个问题，本文以 ＦＡＤＳ 系统模型为基础，提出一
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种新的 ＦＡＤＳ 系统故障检测方法。
本文主要包括以下创新点：
１） 以往的相关文献资料仅对 ＦＡＤＳ 系统的建

模方法进行简要介绍，但是很少公布有关的具体空

气动力学数据。 本文将得到的一系列不同条件下的

数据进行作图展示，为后续其他相关学者的研究提

供了参考。
２） 为了切实地解决 ＦＡＤＳ 系统故障诊断问题，

本文从系统模型出发，在充分考虑了系统的特殊性

后，设计了一种可用于工程实际的可靠方法。
３） 为了进一步验证本文提出方法的有效性，本

文将其与基于奇偶方程和卡方 χ２ 分布等 ２ 种传统

方法在不同方差的噪声情况下进行了深入的对比与

分析。

１　 问题描述

ＦＡＤＳ 系统是一种先进的大气数据测量系统，
安装在飞行器头部前端周线上，主要通过压力传感

器测量飞行器头部表面的压力分布，然后利用解算

算法获得所需要的大气参数。 考虑到现有资料对

Ｘ⁃３３ 飞行器上的 ＦＡＤＳ 系统研究最为成熟，因此本

文主要基于此系统开展研究［１０］。
Ｘ⁃３３ 上 ＦＡＤＳ 系统主要由机头附近表面的 ６ 个

测压孔组成，每个测压孔中都安置有压力传感器，测
压孔的排布方式如图 １ 所示。

图 １　 Ｘ⁃３３ 的 ＦＡＤＳ 系统测压孔布局

由空气动力学知识可以知道，在 Ｘ⁃３３ 的飞行过

程中，其表面压力数学模型为

ｐｉ ＝ ｑｃ［ｃｏｓ２（θｉ） ＋ εｓｉｎ２（θｉ）］ ＋ ｐ∞ （１）
式中： ｐｉ 表示第 ｉ 个测压孔的压力值；ｑｃ 表示动压；
ｐ∞ 表示静压；ε 表示修正系数；θｉ 表示来流入射角

（即第 ｉ 点的曲面法线方向和速度矢量之间的夹

角），可通过（２） 式计算得到

ｃｏｓ（θｉ） ＝ ｃｏｓαｃｏｓβｃｏｓλ ｉ ＋ ｓｉｎβｓｉｎϕｉｓｉｎλ ｉ ＋
　 ｓｉｎαｃｏｓβｃｏｓϕｉｓｉｎλ ｉ （２）

式中， ϕｉ 和 λ ｉ 分别表示测压孔的圆周角和圆锥角，
具体数值如表 １ 所示；α，β 表示迎角和侧滑角。

表 １　 各测压孔的圆周角与圆锥角

测压孔标号 圆周角 ϕｉ ／ （°） 圆锥角 λｉ ／ （°）
１ １８０ ２０
２ ２７０ ２０
３ ０ ０
４ ９０ ２０
５ ０ ２０
６ ０ ４５

Ｘ⁃３３ ＦＡＤＳ 系统中迎角解算算法采用的是

ＮＡＳＡ 提出的“三点法” ［１０］，即从纵向分布的 １，３，５，
６ 号孔中选择 ３ 个测压孔的测量压强值 ｐｉ，ｐ ｊ，ｐｋ，将
其带入（１） 式，联立方程可得

ｐｉ － ｐ ｊ

ｐ ｊ － ｐｋ

＝
ｃｏｓ２θｉ － ｃｏｓ２θ ｊ

ｃｏｓ２θ ｊ － ｃｏｓ２θｋ

（３）

式中， θｉ，θ ｊ 和 θｋ 表示 ３ 个测压孔的来流入射角。
整理（３） 式可得

Γ ｉｊｃｏｓ２θｋ ＋ Γ ｊｋｃｏｓ２θｉ ＋ Γｋｉｃｏｓ２θ ｊ ＝ ０ （４）
式中

Γ ｉｊ ＝ ｐｉ － ｐ ｊ， Γ ｊｋ ＝ ｐ ｊ － ｐｋ， Γｋｉ ＝ ｐｋ － ｐｉ

将（２）式代入（４）式，得到

Ａ［ｔａｎ２α － １］ ＋ ２Ｂｔａｎα ＝ ０ （５）
式中

Ａ ＝ Γ ｉｋｓｉｎ２λ ｊ ＋ Γ ｊｉｓｉｎ２λｋ ＋ Γｋｊｓｉｎ２λ ｉ

Ｂ ＝ Γ ｉｋｃｏｓϕ ｊｓｉｎλ ｊｃｏｓλ ｊ ＝ Γ ｊｉｃｏｓϕｋｓｉｎλｋｃｏｓλｋ ＝
　 Γｋｊｃｏｓϕｉｓｉｎλ ｉｃｏｓλ ｉ

解（５）式，得到迎角的计算公式

α ＝

１
２
ｔａｎ －１ Ａ

Ｂ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ，　 　 　 　 ｜ α ｜ ≤ ４５°

１
２

π － ｔａｎ －１ Ａ
Ｂ

æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，　 ｜ α ｜ ＞ ４５°

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（６）

　 　 值得注意的是，之所以没有利用 ２ 号孔和 ４ 号

孔的原因是这 ２ 个孔呈纵向分布，当迎角改变时，其
压强值并不会出现明显的变化。 也就是说这 ２ 个孔

的压强并不能很好地反映出迎角的改变，会很大程

度上影响测量精度。
可以看到，运用此方法得到的迎角解析值一共

有 Ｃ３
４ ＝ ４种，分别是由（１，３，５） 号孔组合得到的 α１，

（１，３，６） 号孔组合得到的 α２，（１，５，６） 号孔组合得

·１１２１·
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到的 α３ 和（３，５，６） 号孔组合得到的 α４。 为了尽可

能地消除各测压孔的测量误差对最终计算结果的影

响，取 ４ 组迎角值的平均值作为最终迎角解析值

α ＝
α１ ＋ α２ ＋ α３ ＋ α４

４
（７）

　 　 在对所有组合的侧滑角解析值进行数据分析

后，发现（２，３，５）、（２，４，６）和（３，４，５）３ 个组合得出

的结果 β１，β２，β３ 与实际值最为接近，精度较高。 因

此，借鉴迎角解析值的方法，取其平均值作为最终的

侧滑角解析值 β。

β ＝
β１ ＋ β２ ＋ β３

３
（８）

　 　 为了驱动已建立的模型，本文利用 ＣＦＤ 软件和

空气动力学知识计算得到不同条件下的数据，如图

２ 和图 ３ 所示。

图 ２　 飞行高度 １０ ０００ ｍ 时的空气动力学数据　 　 　 　 　 图 ３　 飞行高度 １２ ０００ ｍ 时的空气动力学数据

２　 故障检测系统设计

当测压孔发生故障时，解析得到的 ４ 组迎角和

３ 组侧滑角必然也会偏离实际值，并且各组值之间

会存在一定的大小关系，值得注意的是，当不同测压

孔发生故障时，各组值之间的大小关系是不同的。
因此，笔者拟利用此特性设计 ＦＡＤＳ 系统的故障诊

断方法。
本文只针对单测压孔故障情况进行研究，不对

多测压孔同时发生故障情况进行讨论，为了方便计

算推导，本文设定当测压孔发生故障时，认定其完全

损坏，读数为零，且系统噪声干扰仅加在测压孔上，
除此之外不添加别的干扰。 为了便于分析，将 ６ 个

孔按照纵向和横向分布分别进行研究。
２．１　 故障检测原理

２．１．１　 纵向分布的测压孔发生故障

考虑到 ＦＡＤＳ 系统主要运用于高超声速飞行

器，很少有做大机动的需求，因此本文仅针对迎角小

于 ４５°的情况进行研究，（６）式可简化为

α ＝ １
２
ｔａｎ －１ Ａ

Ｂ
æ

è
ç

ö

ø
÷ （９）

　 　 假设 １ 号孔发生故障，就 α１ 而言，（９） 式中 Ａ可

写成如下形式

　 Ａ１，３，５ ＝ Γ１５ｓｉｎ２λ３ ＋ Γ３１ｓｉｎ２λ５ ＋ Γ５３ｓｉｎ２λ１ （１０）
考虑到λ１ ＝ λ５ ＝ ２０°，ｐ１ ＝ ０，λ３ ＝ ０所以（１０） 可简化

为 Ａ１，３，５ ＝ ｐ５ｓｉｎ２２０°。
同理

Ｂ１，３，５ ＝ Γ１５ｃｏｓϕ３ｓｉｎλ３ｃｏｓλ３ ＋ Γ３１ｃｏｓϕ５ｓｉｎλ５ｃｏｓλ５ ＋
　 Γ５３ｃｏｓϕ１ｓｉｎλ１ｃｏｓλ１ ＝ （２ｐ３ － ｐ５）ｓｉｎ２０°ｃｏｓ２０°

（１１）
与 α１ 类似

Ａ１，３，６ ＝ Γ１６ｓｉｎ２λ３ ＋ Γ３１ｓｉｎ２λ６ ＋ Γ６３ｓｉｎ２λ１ ＝

　 ｐ３ｓｉｎ２４５° ＋ （ｐ６ － ｐ３）ｓｉｎ２２０° （１２）
Ｂ１，３，６ ＝ Γ１６ｃｏｓϕ３ｓｉｎλ３ｃｏｓλ３ ＋ Γ３１ｃｏｓϕ６ｓｉｎλ６ｃｏｓλ６ ＋
　 Γ６３ｃｏｓϕ１ｓｉｎλ１ｃｏｓλ１ ＝ ｐ３ｓｉｎ４５°ｃｏｓ４５° －
　 （ｐ６ － ｐ３）ｓｉｎ２０°ｃｏｓ２０° （１３）
　 　 由数学知识可以知道，（９）式中的反正切函数

·２１２１·



第 ６ 期 贾乾磊，等：ＦＡＤＳ 系统故障诊断方法研究

为单调递增函数，所以要想判断 α１ 和 α２ 的大小关

系，只需要对
Ａ１，３，５

Ｂ１，３，５
和

Ａ１，３，６

Ｂ１，３，６
进行做差比较即可。

Ａ１，３，５

Ｂ１，３，５

－
Ａ１，３，６

Ｂ１，３，６

＝
ｐ５ｓｉｎ２２０°

（２ｐ３ － ｐ５）ｓｉｎ２０°ｃｏｓ２０°
－

ｐ３ｓｉｎ２４５° ＋ （ｐ６ － ｐ３）ｓｉｎ２２０°
ｐ３ｓｉｎ４５°ｃｏｓ４５° － （ｐ６ － ｐ３）ｓｉｎ２０°ｃｏｓ２０°

（１４）

　 　 根据空气动力学知识可知，当气流分布在机头

时，越接近机头压强值越大，即 ｐ３ ＞ ｐ５ ＞ ｐ６。

对（１４） 式分析可得
Ａ１，３，５

Ｂ１，３，５
＜
Ａ１，３，６

Ｂ１，３，６
，因此α１ ＜α２。

其余情况均与此类似，在此不做赘述。
在对所有情况进行推导分析后，可以得到下面

的分布规律。
１） 当 １ 号孔故障时： α３ ＞ α２ ＞ α１ ＞ α４

２） 当 ３ 号孔故障时：α４ ＞ α２ ＞ α１ ＞ α３

３） 当 ５ 号孔故障时：α４ ＞ α３ ＞ α２ ＞ α１

４） 当 ６ 号孔故障时：α４ ＞ α１ ＞ α３ ＞ α２

对 ＦＡＤＳ 系统进行故障诊断时，只需要将 ４ 组

迎角解析值之间的大小关系与上述分布特征进行匹

配，便可以确定具体故障孔。
２．１．２　 横向分布的测压孔发生故障

与 ２．１．１ 节一样，当 ２ 号孔和 ４ 号孔发生故障

时，３ 组侧滑角解析值同样会呈现以下的分布特征。
１） 当 ２ 号孔故障时： β１ ＞ β３ ＞ β２

２） 当 ４ 号孔故障时：β２ ＞ β１ ＞ β３

２．２　 告警次数阈值的确定

由于测量噪声的存在，即使所有的测压孔都不

发生故障，各组迎角和侧滑角也会上下波动，之间仍

存在着大小关系，若用 ２．１ 节中的分布规律进行故

障判断，必然会导致误检测。 为了解决此问题，本文

通过设置告警次数阈值 Ｍ 以减少误警率。
假设测量孔存在均值为 ０，标准差为 δ的正态分

布干扰噪声。 以迎角为例，当系统正常工作时，４ 组

迎角解析值是围绕着实际值随机波动的，任意 ２ 组

解析值之间大小关系的概率值均为 ０．５，比如 Ｐ（α１

＞ α２） ＝ Ｐ（α２ ＞ α１） ＝ ０．５，４组值同时满足某种特定

大小关系概率为 ０．１２５。 考虑到０．１２５５ ≈ ０．００３％ 近

似为 ０，因此本文选择次数门限值 Ｍ 等于 ５，即认为

系统在连续采样 ５ 次时，４ 组迎角解析值都出现同

一种大小关系的概率接近于 ０，如若真的连续出现 ５
次甚至更多则可以断定系统出现故障。

３　 仿真验证

为了验证本文所提方法有效性，采用下面 ２ 种

情况对算法进行测试。
１） １ 号孔故障，各测压孔上的测量噪声呈均值

为 ０，方差为 ２００２ Ｐａ２ 的正态分布；
２） １ 号孔故障，各测压孔上的测量噪声呈均值

为 ０，方差为 ４００２ Ｐａ２ 的正态分布。
设置测量状态点飞行高度 １１ ０００ ｍ，飞行速度

３５０ ｍ ／ ｓ，实际迎角－５°，实际侧滑角 ０°，仿真时间

１０ ｓ，采样频率 ５０ Ｈｚ。
·１ 号孔故障，噪声方差 ２００２ Ｐａ２

图 ４　 各测压孔压强值

从图 ４ 可以看到，前 ５ ｓ 各测压孔的压强值均

保持正常，因为是左右对称分布，所以 ２ 号孔和 ４ 号

孔的值是近似重合的，只是由于随机测量噪声的存

在而稍有不同。 设置系统在第 ５ 秒时 １ 号孔发生故

障，压强值变为 ０，其余测压孔仍保持正常工作。

图 ５　 １ 号孔发生故障时各迎角解析值

因为在前 ５ ｓ 内 ＦＡＤＳ 系统保持正常工作，所以

从图 ５ 中可以看到，各组合得到的迎角值均围绕着

实际值在合理范围内波动，虽出现 ４ 组解析值大小

不一的情况，但是连续出现的次数都不高于告警次

·３１２１·
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数阈值。 第 ５ 秒时 １ 号孔发生故障， α１、α２ 和 α３ 出

现异常，而因为与 １ 号孔无关，所以 α４ 仍保持正常，
可以看到此时α３ ＞ α２ ＞ α１ ＞ α４ 且连续出现的次数

超过告警次数阈值，与 ２．１ 节的分布特征进行比对，
可以准确地判断在第５秒时１号孔发生了故障，这与

实际情况是一致的，方法有效。
·１ 号孔故障，噪声方差 ４００２Ｐａ２

为了进一步验证此方法在不同方差情况下的可

行性，将上例中的噪声方差增加至 ４００２ Ｐａ２，其余条

件保持不变。

图 ６　 各测压孔压强值

从图 ６ 可以看到，前 ５ 秒各测压孔的压强值均

保持正常，第 ５ 秒时 １ 号孔发生故障，压强值变为

０，其余测压孔仍保持正常工作。 相较于上例，因为

噪声方差的增加，图 ６ 中各信号的波动幅度要明显

大于图 ４。

图 ７　 １ 号孔发生故障时各迎角解析值

从图 ７ 可以看到，前 ５ 秒内各组合得到的迎角

解析值均是正常的，第 ５ 秒时由于 １ 号孔出现故障，
α３ ＞ α２ ＞ α１ ＞ α４ 且连续出现的次数超过告警次数

阈值，与 ２．１ 节的分布特征进行比对可知，第 ５ 秒时

１ 号孔发生了故障，这与实际情况是一致的，方法

有效。

４　 比较与分析

为了进一步验证本文提出的方法的可行性，在
相同的仿真情况下将其与 ＦＡＤＳ 系统故障诊断中运

用最为广泛的奇偶方程法［６］ 和卡方 χ２ 分布法［５］ 进

行比较分析。
４．１　 奇偶方程法

４．１．１　 工作原理

就 ＦＡＤＳ 而言，若系统正常，那么（１）式将严格

成立，化简可得系统奇偶方程［６］

ｆ（θｉ，θ ｊ，θｋ，ｐｉ，ｐ ｊ，ｐｋ） ＝
ｃｏｓ２θｋ － ｃｏｓ２θ ｊ

ｃｏｓ２θｉ － ｃｏｓ２θｋ

ｃｏｓ２θ ｊ － ｃｏｓ２θｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｐｉ

ｐ ｊ

ｐｋ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝ ０

（１５）
　 　 由于在测量过程中存在噪声干扰，奇偶方程无

法严格等于零。 为了解决这个问题，研究人员设定

经验门限值 Ｎ，若 （ １６） 式成立也可以认为系统

正常。
ｆ（θｉ，θ ｊ，θｋ，ｐｉ，ｐ ｊ，ｐｋ） ≤ Ｎ （１６）

　 　 此方法的主要工作流程是将 ６ 个孔的压强值和

来流入射角按照排列组合方式 ３ 个 １ 组，代入（１６）
式，若不等式成立则相应组合的奇偶方程检测值置

为 ０，反之则记为 １，然后与文献［６］中的标准故障

向量表进行比较，确定故障类型。 为了减小计算量，
文献［６］利用粗糙集知识将 Ｃ３

６ ＝ ２０ 种情况简化成

（１，２，４），（１，４，５），（２，３，６），（２，４，５），（２，４，６），
（２，５，６），（３，４，５），（３，４，６），（３，５，６），（４，５，６）共
１０ 种情况。 比如说当 １ 号孔发生故障时，只要是不

涉及此孔的奇偶方程值均会在 ０ 附近，而与此孔有

关的奇偶方程值则会远离 ０，选择一个合适的经验

门限值便可以将这 ２ 种情况分开，从而得到 １ 号孔

故障的标准故障向量表（１，１，０，０，０，０，０，０，０，０）。
４．１．２　 故障诊断结果

·１ 号孔故障，方差为 ２００２ Ｐａ２

因组合情况过多，在此仅对（１，４，５）和（２，３，６）
组合做具体分析。 从图 ８ 可以看到，前 ５ 秒内 ２ 种

组合得到的奇偶方程值均在零附近，但是当第 ５ 秒

１ 号孔发生故障时，（１，４，５）组合的数值出现异常，
而因为（２，３，６）组合与 １ 号孔无关，故而其数值不

受影响。 为了将这 ２ 种组合计算出的奇偶方程值区

分开，可以选择合适的门限值如 １ ０００。 其余组合情

况与此类似，由此可以得出整个 １０ 种组合的奇偶方

·４１２１·
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程检测值：前 ５ 秒为（０，０，０，０，０，０，０，０，０，０），随后

变成（１，１，０，０，０，０，０，０，０，０），与文献［６］中的标准

故障向量表匹配可以得出结论，系统第 ５ 秒时 １ 号

孔发生故障，方法有效。

图 ８　 （１，４，５）和（２，３，６）组合的奇偶方程值

·１ 号孔故障，方差为 ４００２ Ｐａ２

与上述情况唯一不同的是，因为测压孔上的噪

声方差增加至 ４００２ Ｐａ２，奇偶方程值上下波动的幅

度增加。 从图 ９ 可以看出，后 ５ 秒 ２ 种组合的数值

已经完全混合在一起，无法选择一个经验门限值将

这 ２ 种组合的奇偶方程检测值分别置为 １ 和 ０，此

图 ９　 （１，４，５）和（２，３，６）两种组合的奇偶方程值

方法失效。
４．２　 卡方 χ２ 分布法

４．２．１　 工作原理

本方法的依据原理是在故障与非故障情形下，
测压点压强与由压力模型推导出的压强之间的残差

在统计特性上是不同的［５］。 就本例而言，主要工作

流程可以分为 ２ 步：①根据 １，３，５ 和 ６ 号孔残差的

卡方和是否大于 ７．７８ 以判断系统是否发生了故障；
②逐个排除测压孔并计算剩余测压孔的卡方值以明

确具体的故障孔。
值得注意的是，之所以选择 ７． ７８ 是因为由 χ２

（４）特性可知，一旦卡方和大于 ７．７８，那么系统出现

故障的概率是 ９０％，近似认为发生故障。
４．２．２　 故障诊断结果

１ 号孔故障，方差为 ２００２ Ｐａ２

从图 １０ａ）可以看到，卡方和在前 ５ 秒内小于

７．７８，系统正常，随后数值增加，系统发生故障。 为

了确定具体的故障孔，分别计算（３，５，６），（１，５，６），
（１，３，６）和（１，３，５）号孔组合的卡方和来逐个排除

１，３，５ 和 ６ 号孔，结果如图 １０ｂ）所示，图 １０ｃ）的柱

形图用来更清晰地显示后 ５ 秒内各组合的情况。 可

以看到，在剔除了 １ 号孔后，剩余 ３ 个孔的卡方和回

归正常，出现故障的概率仅为 ６．０％，而与 １ 号孔有

关的所有组合故障率都很高。 因此，此方法检测出

１ 号孔发生故障，方法有效。
·１ 号孔故障，方差为 ４００２ Ｐａ２

从图 １１ 可以看到，在噪声方差为 ４００２ Ｐａ２ 时，
此方法仍可以诊断出系统在第 ５ 秒时发生故障。 但

是，卡方和的波动幅度较图 １０ 有明显增大，在剔除

了 １ 号孔后的故障率仍高居 ３９．０％，系统无法准确

判断出故障孔，此方法失效。

图 １０　 噪声方差 ２００２ Ｐａ２ 时卡方分布诊断结果　 　 　 　 　 　 　 图 １１　 噪声方差 ４００２ Ｐａ２ 时卡方分布诊断结果

·５１２１·
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　 　 为了进一步分析比较这 ３ 种方法在不同噪声条

件下的诊断精度，笔者将例子中的方差分别设置为

２００２，２５０２，３００２，３５０２，４００２ Ｐａ２，在每种噪声情况下

对每个方法进行多次重复测试，统计成功诊断的次

数，得到诊断精度，如图 １２ 所示。

图 １２　 ３ 种方法在不同噪声情况下的诊断精度

可以看到，随着噪声方差的不断增大，本文提出

的方法始终能够保持很高的诊断精度，但是奇偶方

程法和卡方分布法的诊断精度受到很大影响，诊断

精度逐步降低。

５　 结　 论

本文针对嵌入式大气数据传感器的故障诊断问

题，提出了一种实用的故障诊断方法，结合理论和数

值结果分析，可以得出以下结论：
１） 本文提出的算法从系统数学模型出发，深入

分析系统故障时冗余信号分布特征，并根据统计学

知识确定告警次数阈值，算法流程清晰，有利于工程

实际中的应用。
２） 通过为 ＦＡＤＳ 系统注入故障的方式进行数

值仿真，验证了本文算法的有效性，指出此方法可适

用于不同方差噪声等情况。
３） 通过对比仿真不同方法在不同方差噪声干

扰情形下的结果，可知本文提出的方法在干扰比较

强的时候仍然拥有最高的故障诊断精度，具备精度

高、抗干扰性强的优点。
本文所设计的方法主要针对单测压孔发生故障

的情形，未来将会针对多测压孔同时发生故障时的

情形开展研究。
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