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基于侧滑角估算的飞机迎角信号修正技术研究

薛源，刘世民，魏剑龙

（航空工业第一飞机设计研究院  飞控系统设计研究所， 西安  710089）

摘 要： 迎角信号对于现代电传飞行控制系统飞机至关重要，飞机大侧滑状态下机头两侧局部气流不一致会

造成左右迎角信号差异较大，飞行控制系统的信号监控表决逻辑会对迎角信号判故，使迎角可用性下降。通过

研究侧向过载与侧滑角的关系，采用侧向过载对侧滑角进行估算，并建立基于侧滑角估算值的迎角信号修正方

法及完备的监控表决算法，从而提高大侧滑状态下迎角信号的可用性。结果表明：该方法成功地实现了侧向过

载估算侧滑角，使用侧滑角估算值修正后的机头两侧迎角信号一致性较好，解决了大侧滑状态引起的迎角信号

超差问题，具有良好的修正效果。
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Study on correction technology of aircraft angle of attack signal 
based on estimation of side slip angle
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Abstract： The angle-of-attack signal is very important for modern fly-by-wire flight control system aircrafts. The 
inconsistency of the local airflow on both sides of the nose will cause the difference of the angle-of-attack signal. 
The signal-monitoring logic of the flight control system will judge the angle-of-attack signal and make the angle-
of-attack availability decrease. By studying the relationship between the lateral overload and the side slip angle， the 
side slip angle is estimated by the lateral overload， the angle of attack signal correction method based on the side 
slip angle estimation and the complete monitoring voting algorithm is established to improve the availability of the 
angle of attack signal under the condition of large side slip. The simulation results show that the proposed method is 
successful in estimating the side-slip angle， and the angle-of-attack signal on both sides of the nose is consistent 
with the modified side-slip angle， which solves the problem of over-error of the angle-of-attack signal caused by 
the large side-slip state and has good correction effect.
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0　引  言

现代飞机广泛采用电传飞行控制系统，通过

迎角传感器测量飞机迎角，设计复杂的飞行控制

律实现增稳控制及失速保护功能。目前，常规布

局飞机多采用风标式迎角传感器测量迎角，为了

尽量保证传感器安装处的气流方向与前方远处气

流方向呈现良好的规律，通常将迎角传感器安装

在机头两侧，构成多余度迎角信号。当飞机进行

大侧滑运动时，由于机体对气流方向的改变，机头

两侧的局部气流差异会导致迎角信号测量值不

同。飞行控制系统为了保证所使用迎角信号的正

确性，会对多余度迎角信号进行一致性监控。大

侧滑状态机头两侧迎角信号测量超差情况会导致

一致性监控逻辑将迎角信号判故，使得飞行控制

系统丧失迎角信号，极大地影响增稳控制及失速

保护功能，造成飞机飞行品质和安全性下降。

大侧滑状态下的机头左右迎角信号测量不一

致并非是迎角传感器故障导致，而是由于局部气

流差异造成的，因此对迎角信号判故障是不合理

的。需要对飞行控制系统迎角信号一致性监控逻

辑进行完善，在监控逻辑中引入侧滑状态信息，并

建立考虑迎角信号故障的余度表决算法，提高迎

角信号的可用性。Eubank 等［1］和 Freeman 等［2］分

别开展了迎角传感器等大气数据系统故障检测及

容错方法研究，利用飞机加速度、角速率等惯导信

号对迎角等信号进行重构、修正等容错处理；温

庆［3］基于风洞试验结果研究了某飞机机身两侧迎

角传感器测量值受迎角、侧滑角的影响规律，并在

侧滑角大于 15°时根据风洞试验得到的迎角影响量

对迎角信号进行侧滑修正，但未实现依据侧滑角

实时修正迎角；屈飞舟等［4］简单构造了根据侧向过

载计算迎角修正量的二次方程修正公式，但并未

对侧滑角与侧向过载的关系进行深入研究，也未

建立完备的迎角表决算法；另有研究人员分析了

基于惯导等相关设备测得的飞行状态参数及坐标

系变换关系的侧滑角估算方法，但多数计算方法

较为复杂［5-10］。

国外飞机电传飞行控制系统研制起步较早，

飞行控制系统的安全性设计较为成熟［11-12］。我国

电传飞行控制系统研制起步较晚，对飞机复杂状

态下的关键信号监控表决研究尚不完备。

本文以提升飞机大侧滑状态迎角信号可用性

为目的，通过分析大侧滑对风标式迎角传感器测

量及飞行控制系统迎角信号监控表决结果的影

响，以引入侧滑信息修正迎角测量值为技术路线，

研究基于多传感器信息融合理念的侧滑角重构技

术，修正迎角信号测量值及监控表决逻辑，并以某

民用飞机相关飞行数据为基础对侧滑角重构及迎

角修正进行仿真验证。

1　飞行控制对迎角信号的需求

迎角是飞机速度矢量在飞机对称平面上的投

影与机体轴之间的夹角，是飞机的重要气动特性

参数，也是决定飞机失速的唯一参数［13］。传统机

械操纵系统飞机飞行时，飞行员通过观察迎角信

号避免进入失速状态，或者按照迎角信号确定进

场着陆姿态。现代先进飞机广泛应用电传飞行控

制系统，迎角信号一方面用于控制增稳功能，改善

飞机飞行品质；另一方面，迎角信号用于失速保护

功能，避免飞机迎角过大进入失速，实现“无忧虑”

操纵［14］。随着人类对飞机性能的不断追求，放宽

静稳定性飞机越来越被飞机设计师青睐。由于取

消了平尾，飞机纵向静稳定性大大降低，甚至呈现

静不稳定特性，从飞行控制角度而言，迎角信号是

增强纵向静稳定性的直接信号，决定了飞机能否

受控。飞行控制对迎角信号使用示意图如图 1
所示。

因此，迎角信号关乎飞机的飞行安全及飞行

品质。通常情况下，常规布局飞机采用风标式迎

角传感器，并左右对称安装于飞机机头两侧，构成

机械两余度，且每一个机械余度又输出两路电气

信号，最终形成电气四余度迎角信号。

2　大侧滑状态对迎角信号的影响

飞机在大侧滑状态下，由于机体对气流方向

大气系统

左侧迎角风标信号

右侧迎角风标信号

多余度迎角

电气信号 控制增稳功能

迎角保护功能

失速告警功能

飞行控制系统
舵面偏转指令

告警信息

 

图 1 飞行控制对迎角信号使用示意图

Fig. 1　Flight control using diagram for 
angle of attack signals
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的改变，机头两侧的局部气流不一致会造成左右

侧迎角传感器测得的局部迎角差异较大，例如文

献 1 对某飞机进行了风洞试验，飞机模型迎角为 0°
时，侧滑角 15°可引起左右迎角差量达到约 7. 5°［3］。

飞行控制系统为了保证所使用迎角信号的正确

性，会对四余度迎角电气信号进行一致性监控，将

四个信号按照从大到小顺序排列，即最大值、次大

值、次小值、最小值，依次两两相减后可得到三个

差值，随后将三个差值分别与监控阈值进行比较，

从而可判断超差的信号，剔除超差信号后再进行

余度表决。其中，监控阈值通常根据工程经验按

照信号范围确定。根据飞行控制系统对四余度信

号的一致性监控机制，当机头两侧迎角信号超差

较大时，会将迎角信号判故障。综上，大侧滑状态

会造成迎角信号故障，而事实上迎角传感器并未

发生故障，而是由于飞机大侧滑状态导致的机头

两侧迎角测量数据不一致［15-16］。迎角传感器安装

位置示意图如图 2 所示。

3　侧滑角信号重构

为了解决大侧滑状态机头两侧迎角信号超差

问题，需要在飞行控制系统四余度迎角信号一致

性监控逻辑中，根据侧滑角对迎角进行相应修正，

保证机头两侧迎角测量值一致性。然而，由于经

济性考虑原因，许多飞机未配装侧滑角传感器。

即使一些飞机配装有侧滑角传感器，由于余度配

置低及测量误差较大等原因，飞行控制系统也不

使用侧滑角信号［17］。

因此，需要研究采用其它传感器信息对侧滑

角进行重构，供大侧滑状态迎角修正使用。根据

飞行力学先验知识，飞机的侧滑角形成侧力，进而

产生侧向过载。现代飞机飞行控制律通常采用侧

向过载反馈控制改善荷兰滚模态频率特性，为了

满足这一需求，现代飞机均配装有侧向过载传感

器，并且余度配置较高。

根据上述分析，可以通过侧向过载信号对侧

滑角进行重构。假设侧向过载传感器安装在飞机

重心处，当飞机进行定常侧滑运动时，侧力主要由

侧滑角及方向舵产生：

Y= CYβ ⋅ β+ CYδr ⋅ δr （1）
式中：Y为侧力；CYβ 为侧力导数；β为侧滑角；CYδr

为方向舵侧力导数；δr为方向舵偏角。

并且，方向舵偏转产生的偏航力矩平衡侧滑

角产生的偏航力矩，即

Cnβ ⋅ β+ Cnδr ⋅ δr= 0 （2）
式中：Cnβ 为航向静稳定性导数；Cnδr 为航向操纵

导数。

根据式（1）和式（2）可以得到侧滑角与侧力的

关系如下：

Y= (CYβ - CYδrCnβ/Cnδr ) ⋅ β （3）
由飞机重心处的侧向过载及法向过载 ny，nz

可得：

Y= ny ⋅L/nz （4）
式中：L为升力。

根据式（4）和式（3），并且考虑在飞机平飞时

对侧滑角进行估算，即 nz = 1，则飞机的侧滑角与

侧向过载之间估算公式如下：

β= (L ⋅ ny) /(CYβ - CYδr ⋅
Cnβ

Cnδr

) （5）

飞机大部分飞行阶段都是稳定平飞状态，只

有瞬时机动飞行时法向过载不为 1，采用式（5）估

算的侧滑角在瞬时机动飞行时会不够精确。根据

前述大侧滑状态对迎角信号的影响分析可知，大

侧滑易引发飞控系统对迎角信号进行一致性监控

时报故，需要引入侧滑角修正左右侧迎角传感器

信号，使得迎角信号差值小于监控阈值。因此，对

侧滑角估算的精度要求可放宽，即能够满足修正

后的迎角信号差值小于监控阈值即可，式（5）按照

平飞状态进行适当简化计算符合工程应用思路。

按照式（5）可根据侧向过载对侧滑角进行

估算：

βest = K ⋅ ny （6）

侧滑角

左侧迎角传感器 右侧迎角传感器

气流
机身对称面

 

图 2 迎角传感器安装位置示意图

Fig. 2　Angle-of-attack sensor mounting position diagram
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式中：K= CLQS/(CYβ - CYδr ⋅
Cnβ

Cnδr

)；CL 为升力系

数；Q为动压；S为机翼参考面积；βest 为侧滑角估

算值。

基于飞机的气动数据、动压及机翼参考面积

可实时计算K，再结合侧向过载信号就可以实现对

侧滑角的重构。工程实践中，可针对典型飞机重

量、重心、速度、高度及构型，根据相关风洞试验数

据计算 K值，然后选取一定样本量的状态点进行

定常侧滑工况仿真，依据状态点信息对 K值进行

调整及整合，最后再采用试飞数据对 K 值进行

修正。

4　迎角信号修正与表决

通过侧向过载估算侧滑角后，可按照侧滑角

估算值对机头两侧迎角测量值进行修正，飞行控

制系统对修正后的 4 个迎角信号进行一致性监控

后，将超差信号进行剔除，其余的有效信号按照余

度表决算法得出迎角信号表决值［18］。迎角信号修

正及监控表决流程示意图如图 3 所示。

飞机进行零侧滑角飞行时，机头两侧迎角传

感器安装位置处的局部气流相同，使得两侧迎角

测量值一致性较好。当飞机带侧滑角飞行时，气

流经过机体表面后，气流方向发生变化，迎角传感

器安装位置处的局部气流与飞机不带侧滑时大不

相同，造成两侧迎角测量值差异性较大。通常情

况下，侧滑角会导致机头一侧迎角测量值增大，另

一侧迎角测量值减小，这很大程度上取决于机头

形状和迎角传感器相对于机身轴线的安装位置等

因素［19］。因此，不同的飞机在大侧滑状态下机头

两侧的迎角信号变化也会有差异，需要气动特性

专业进行计算分析确定。

若右侧滑导致左侧迎角测量增大，右侧迎角

测量值减小，在对迎角进行侧滑修正时，左侧迎角

测量值减去修正量，右侧迎角测量值增加修正量；

若右侧滑导致右侧迎角测量增大，左侧迎角测量

值减小，在对迎角进行侧滑修正时，右侧迎角测量

值减去修正量，左侧迎角测量值增加修正量。通

过上述方法修正迎角测量值因侧滑角产生的差

异，提升信号一致性。

下面以右侧滑导致左侧迎角测量增大和右侧

迎角测量值减小为例，对修正方法进行研究。采

用如下方法根据侧滑角估算值对左右迎角测量值

进行修正：

1） 左侧迎角信号修正方法：

A1_D= A1 - 0.5 ⋅M ⋅ βest，
A2_D= A2 - 0.5 ⋅M ⋅ βest

2） 右侧迎角信号修正方法：

B1_D= B1 + 0.5 ⋅M ⋅ βest，
B2_D= B2 + 0.5 ⋅M ⋅ βest

其中 A1 和 A2 分别表示左侧迎角传感器两余度电

气信号，B1 和 B2 分别表示右侧迎角传感器两余度

电气信号；A1_D和 A2_D分别表示修正后的左侧

迎角传感器两余度电气信号，B1_D和 B2_D分别

表示修正后右侧迎角传感器两余度电气信号。M
为 1°侧滑角对机头两侧迎角测量的影响量。

为了尽可能的减少飞行控制系统计算机的计

算量，当左右迎角相差较小时，不影响迎角信号一

致性监控结果，可不进行迎角修正；当左右迎角相

差较大时，会对迎角信号一致性监控结果造成影

响，此时需要进行迎角修正。

目前工程上常用的多余度信号表决算法为：

1） 二余度信号表决：表决值为两余度信号的

平均值；

2） 三余度信号表决：表决值为中间值；

3） 四余度信号表决：表决值为次大值和次小

值的平均值。

在余度表决过程中，需要考虑两侧迎角信号

仅有一个信号故障、两侧迎角信号各有一个信号

故障及一侧迎角信号全故障的情况。前两种情况

侧滑角估算

侧向过载

气动数据

动压

机翼参考面积

侧滑角估算值
迎角信号修正

左侧迎角信号

修正后左侧迎

角信号

一致性监控

逻辑

余度表决

逻辑

有效迎角信号

迎角表决值

右侧迎角信号

修正后右侧迎

角信号

 

图 3 迎角信号修正及监控表决流程示意图

Fig. 3　Angle-of-attack signal correction and 
monitoring voting process schematic diagram
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由于两侧迎角均还有正常信号，因此仍可进行正

常的余度表决。针对一侧迎角信号全故障情况，

由于仅有单侧迎角正常信号，侧滑角修正的敏感

性就体现出来，即侧滑角的估算精度会对迎角信

号表决值产生影响。若不引入侧滑角信息修正迎

角，直接使用单侧迎角信号参与飞行控制，在大侧

滑情况下会出现迎角偏大或偏小，导致失速告警

提前或推后。从飞行安全角度考虑，为了保证失

速告警不推后，即迎角信号不因大侧滑状态而减

小，当左侧迎角信号故障（A1 和 A2 故障），对侧滑

角估算值进行［0，15］°限幅，对右侧迎角信号进行

修正；当右侧迎角信号故障（B1 和 B2 故障），对侧

滑角估算值进行［-15，0］°限幅，对左侧迎角信号

进行修正。迎角信号表决逻辑如表 1 所示。

这里需要说明的是，如表 1 所示，除了一侧迎

角信号全故障情况，其它情况表决值均为左右侧

有效迎角信号均值，侧滑角估算值的修正影响量

不对表决值造成影响。另外，一侧迎角信号全故

障情况下对侧滑角估算值进行了限幅处理，目的

是确保迎角表决值不偏小。因此，对迎角修正时

使用的侧滑角估算值精度可放宽要求，采用平飞

时的侧滑角估算值能够满足需求。

5　仿真结果

采用某民用飞机相关飞行数据进行侧滑角估

算及迎角修正仿真，该飞机机头左右两侧各有一

余度迎角信号，不影响对算法的验证。其中，飞机

重 量 为 130 t，中 间 重 心 ，巡 航 构 型 ，飞 行 高 度          
9 000 m，马赫数 0. 7， 选取协调侧滑动作飞行数

据，结合飞机风洞试验数据，该状态下侧向过载估

算侧滑角的系数 K为-41。基于飞行数据根据侧

向过载对侧滑角进行估算的仿真结果如图 4 所示，

可以看出：侧滑角估算值与侧滑角传感器值变化

趋势一致，吻合度较高。
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（a） 侧滑角估算值和侧滑角传感器值对比

表 1　迎角信号表决逻辑

Table 1　Angle-of-attack signal voting logic

信号故障类型

两侧迎角信号都正常

两侧迎角信号仅有一个信号故障

两侧迎角信号各有一个信号故障

一侧迎角信号全故障

两侧迎角信号全故障

信号情况

A1_D、A2_D、B1_D、B2_D全有效

A1_D故障，其它有效

A2_D故障，其它有效

B1_D故障，其它有效

B2_D故障，其它有效

A1_D、B1_D故障，其它有效

A1_D、B2_D故障，其它有效

A2_D、B1_D故障，其它有效

A2_D、B2_D故障，其它有效

A1_D、A2_D故障，其它有效

B1_D、B2_D故障，其它有效

A1_D、A2_D、B1_D、B2_D全故障

表决值

A1_D、A2_D、B1_D和 B2_D的均值

A2_D和 ( B1_D+ B2_D ) /2 的均值

A1_D和 ( B1_D+ B2_D ) /2 的均值

( A1_D+ A2_D ) /2 和 B2_D的均值

( A1_D+ A2_D ) /2 和 B1_D的均值

A2_D和 B2_D的均值

A2_D和 B1_D的均值

A1_D和 B2_D的均值

A1_D和 B1_D的均值

B1_D和 B2_D的均值

A1_D和A2_D的均值

迎角信号判故
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图 4 侧滑角估算仿真结果

Fig. 4　Simulation results of sideslip angle estimation

根据气动特性计算，侧滑角对迎角的影响量

M取 0. 3。基于飞行数据采用侧滑角估算值对迎

角修正的仿真结果如图 5 所示，可以看出：当飞机

进行大侧滑运动时，左右迎角值差量随着侧滑角

的增大而增大，约 9°侧滑角使左右迎角值相差约

4°，采用侧滑角估算值对迎角进行修正，修正后左

右迎角差值很小，该小量差值是由于左右迎角传

感器测量误差导致。
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（b） 未修正的左右侧迎角值
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图 5 迎角修正仿真结果

Fig. 5　Simulation results of angle of attack correction

单侧迎角传感器故障情况的迎角修正仿真结

果如图 6 所示，分别对左侧迎角传感器故障下的右

侧迎角修正进行仿真，以及右侧迎角传感器故障

下的左侧迎角修正进行仿真。可以看出：在飞机

进行大侧滑运动时，未故障单侧迎角在侧滑角估

算值修正下仅会使迎角增大，不会出现迎角减小

情况。
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（c） 右侧迎角传感器故障情况下左侧迎角值修正

图 6 单侧迎角传感器故障迎角修正仿真结果

Fig. 6　Simulation results of angle-of-attack correction in 
case of single-side angle-of-attack sensor fault

这里对图 4~图 5 及图 6 中的侧滑角传感器值

曲线的意义加以说明。其中，图 4 为采用侧向过载

估算侧滑角仿真曲线，侧滑角传感器值曲线是为

了与侧滑角估算值曲线进行对比，从而表明侧滑

角估算方法的可行性。图 5 和图 6 分别为左右侧

迎角信号正常及单侧迎角信号故障情况的迎角修

正结果，均采用图 4 中的侧滑角估算值进行修正。

左右侧迎角信号的差异性由侧滑角造成，因此图 5
和图 6 中的侧滑角传感器值曲线是为了对应迎角

信号变化过程，体现侧滑角对迎角信号的影响。

通常情况下侧滑角传感器余度配置低，或者一些

飞机未配装侧滑角传感器，因此高安全的飞行控

制系统需要采用更为可靠的侧向过载信号重构侧

滑角，进而修正迎角信号。

通过上述仿真可看出，侧滑角估算算法成功

的实现了使用侧向过载对侧滑角的估算，并且通

过侧滑角估算值对迎角进行修正，能够有效减小

大侧滑状态左右迎角差量，提升迎角信号一致性。

针对单侧迎角故障情况，通过侧滑角估算值的修

正，保证了迎角保护及失速告警时机不因迎角减

小而推后，提高了飞行安全性。

工程上通常会采用飞行数据对风洞试验得到

的气动数据进行精细化修正，以确保飞控系统设

计采用的气动数据与真实飞机特性一致，从而可

保证侧向过载估算侧滑角的系数 K和侧滑角对迎

角的影响量M与真实飞机是匹配的。由于仿真结

果为基于某民用飞机相关飞行数据驱动侧滑角估

算及迎角修正算法所得，因此能够代表飞行验证

效果。

6　结  论

1） 本文研究了飞机大侧滑状态迎角信号修正

问题。采用侧向过载对侧滑角进行估算，再使用

侧滑角估算值对迎角传感器测量值进行修正，仿

真结果验证了侧滑角估算及迎角修正方法的有效

性，可避免大侧滑状态机头左右迎角信号超差造

成的迎角信号判故问题，增强了迎角信号的可

用性。

2） 本文所研究内容能够实时连续的在大侧滑

状态进行迎角信号修正，并建立完备的迎角信号

监控表决逻辑，算法简便，具有较强的工程应用价

值，可为飞机迎角信号监控表决系统设计提供

参考。
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