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一种飞行迎角和侧滑角解算方法研究

温庆

（中航通飞华南飞机工业有限公司 总体部，珠海 519040）

摘 要：水陆两栖飞机的机身外形复杂，采用单一迎角传感器难以消除侧滑角的影响。对某大型水陆两栖飞

机的前机身模型进行风洞试验，根据机身两侧迎角传感器受侧滑角影响的特点，在机身两侧对称位置安装迎角

传感器，研究左右两侧迎角传感器的测量值随模型迎角、侧滑角的变化规律；根据左右两侧测量值的均值和差

值，反算得到飞行迎角和侧滑角，并对此迎角、侧滑角解算方案进行试飞验证。结果表明：机身两侧安装迎角传

感器可以消除侧滑角影响，从而得到准确的迎角信号，还可根据左右迎角差值计算得到侧滑角，采用机身左右

两侧的迎角传感器解算飞行迎角和侧滑角是可行的。
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A Method for Calculating Angle of Attack and Sideslip Angle
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Abstract：The airframe of amphibious aircraft is complex，and it is difficult to eliminate the influence of sideslip an⁃
gle by using single angle of attack sensor. The wind tunnel test is carried out on the front fuselage model of a large
amphibious aircraft，according to the characteristics of the angle of attack sensors on both sides of the fuselage af⁃
fected by the sideslip angle. The angle of attack sensor is installed in symmetrical position on both sides of the fuse⁃
lage. The change of the measurement value of the angle of attack sensor on the left and right sides with the angle of
attack and sideslip angle of the model is studied. According to the mean and difference of the measured values on
the left and right sides，the flight angle of attack and sideslip angle are obtained by inverse calculation，and the cal⁃
culation scheme of the angle of attack and sideslip angle is verified by flight test. The results show that the angle of
attack sensor installed on both sides of the fuselage can eliminate the influence of sideslip angle，and thus obtain ac⁃
curate angle of attack signal. The sideslip angle can also be calculated according to the difference between the left
and right angles of attack. It is feasible to use the angle of attack sensors on the left and right sides of the fuselage to
calculate the flight angle of attack and sideslip angle.
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0 引 言

迎角和侧滑角是飞机导航、控制、告警、空气

动力特性分析等方面的两个重要参数［1］。因此，获

得可靠的飞机迎角、侧滑角对飞行安全至关重要。

获得飞机飞行迎角、侧滑角的方法有很多种，

近年来的主要研究方向是嵌入式大气传感器系

统［2-3］，主要用于基于隐身设计的战斗机，技术难度

大、成本高。基于无迹卡尔曼滤波的迎角/侧滑角

估计方法［4］需要准确的气动模型，在飞机研制阶段

是无法实现的。飞行过载解算迎角、侧滑角的方

法［5］准确性不高，尤其是在大迎角飞行时。B.
Martos等［6］设计了一种低成本的基于差压的攻角

数据采集系统，但是需要首先确定合理准确的飞

机升力曲线。迎角/侧滑角传感器测量是最可靠、

简便的方法。迎角传感器（侧滑角传感器）也是测

量飞行迎角、侧滑角的重要设备［7-11］，早在 1958年，

W. Gracey［12］总结了常用的迎角、侧滑角测量方法，

提出了迎角传感器的使用优势和应用前景。直到

现 在 ，迎 角 传 感 器 仍 广 泛 应 用 于 各 种 飞 机 型

号［13-14］，包括 B1轰炸机、C5、C17等军用运输机和

A320、B737、C919、MA700等民用客机。

迎角传感器主要由风标叶片、转轴和电位计

组成，风标叶片置于机体外，通过风标的转动角度

测量安装位置的气流偏角，再分析安装位置的气

流偏角与飞行迎角的关系，进而获得飞机的真实

迎角［5］；侧滑角传感器测量方法与之类似。对于大

多数民用航空器，如 ARJ-100、C919、B737等飞

机，机身外形简单光滑，可以找到一个合适的迎角

传感器安装位置，在该安装位置，迎角传感器的测

量值不受侧滑角的影响，或影响很小。

对于水陆两栖飞机，由于受到机身下部的船

体影响，很难找到不受侧滑角影响的安装位置。

本文利用机身迎角传感器的测量值受侧滑角影响

这一特性，以风洞试验结果为基础，构造一种迎

角、侧滑角同时解算的流程，根据实际情况完善在

大侧滑角时的二次修正，并在某大型水陆两栖飞

机上开展应用，测量机身两侧迎角传感器的迎角

信号受机身迎角、侧滑角的影响规律，并给出根据

试验结果反算迎角、侧滑角的流程。

1 风洞试验方法

1. 1 试验模型

飞机的迎角传感器对称地布置在机身两侧，

通过迎角传感器的风标感受安装位置的气流角

度。进行风洞试验的主要目的是测试机身两侧的

迎角传感器的测量值随飞机迎角、侧滑角的变化

规律。试验在中国空气动力研究与发展中心低速

所的 FL-12风洞进行，试验模型在风洞中的安装

如图 1所示。

民用飞机专用的迎角传感器尺寸很小，风标

高度仅为 85 mm左右，模型缩比太小，缩比风标容

易淹没在机身的附面层内，影响试验结果，在 4 m
量 级 风 洞 进 行 迎 角 传 感 器 试 验 宜 采 用 机 头 模

型［13］。风洞试验模型采用某大型水陆两栖飞机局

部机身模型，尾部进行收缩整流。采用局部机身

模型可以加大试验件尺寸，但无法模拟机翼的上

洗影响，需要在后期采用 CFD等手段进行上洗修

正。试验模型主要由机头段、尾部整流段以及迎

角传感器构成。模型比例为 1∶6. 3，为全金属模

型，支撑方式采用常规叉形支杆腹撑方式。

迎角传感器对称地安装在机身两侧，为大气

数据系统提供 2路迎角参数。迎角传感器为风标

叶片式传感器，旋转式风标有跟踪气流方向的能

力。风标的偏转通过齿轮传动带动 RVDT轴旋

转，并以电压的形式输出。该输出电压的大小与

风标叶片的偏角成正比；输出电压的相位与迎角

的正负相对应。迎角传感器中的阻尼器通过齿轮

传动将阻尼力矩作用于旋转部件，以减小风标的

颤抖。迎角传感器风标外形如图 2所示，其在机身

图 1 风洞试验模型

Fig. 1 The model of wind tunnel test
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上的安装位置如图 3所示。

1. 2 试验结果

风洞试验按照固定侧滑角，变迎角的方式进

行。试验侧滑角 0°~20°，间隔 5°；试验迎角-5°~
25°，间隔 2°。左右两侧迎角传感器的迎角测量值

与试验迎角、侧滑角的关系曲线如图 4~图 5所示，

其中横坐标表示模型的试验迎角，即飞行迎角；纵

坐标分别为左右两侧迎角传感器的迎角测量值；β

为模型的试验侧滑角，即飞行侧滑角。

从图 4~图 5可以看出：①机身左右两侧迎角

传感器的测量值随迎角的增加而增加；②带侧滑

角以后，机身迎风一侧的迎角传感器的测量值有

所增加，背风面一侧有所减小；③侧滑角超过 15°以
后，机身背风一侧产生气流分离，在迎角 10°左右分

离气流经过迎角传感器，测量值出现非线性现象。

2 解算方案

试验模型的左右迎角传感器测量值的平均值

与试验迎角的关系曲线如图 6所示。

尽管机身左右两侧的迎角传感器测量值受侧

滑角影响，但是直到侧滑角 15°，两侧的平均值受侧

滑角的影响较小。根据《运输类飞机适航标准》

（CCAR-25-R4）第 25. 237 条风速 a（1）要求：“应

制定在干跑道上对起飞和着陆演示是安全的 90°侧

图 2 迎角传感器

Fig. 2 Angle of attack sensor

 

图 3 迎角传感器的安装位置

Fig. 3 Position of the angle of attack sensor

图 4 左侧迎角试验结果

Fig. 4 Test results of the left angle of attack

图 5 右侧迎角试验结果

Fig. 5 Test results of the right angle of attack

图 6 左右迎角测量值的平均值与模型迎角的关系曲线

Fig. 6 The left and right average value v. s. the
model angle of attack
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风分量，该分量必须至少为 20节或 0. 2VSRO（取

大者，但不必超过 25节）［15］。”按照 0. 2VSRO计算，

侧 滑 角 为 11. 31°；按 照 20 节 计 算 ，侧 滑 角 为

15. 12°。因此，在飞行包线范围内，机身左右两侧

的迎角传感器测量值的平均值与飞行迎角线性相

关且不受侧滑角影响。即使飞行侧滑角超过 15°也
可以根据侧滑角进行迎角修正，消除大侧滑角引

起的迎角误差。

从图 6可以看出：在侧滑角 15°以内的飞行状

态，飞行迎角可以通过平均值 ᾱ与飞行迎角 α的关

系曲线直接解算得到。暂时不考虑机翼的上洗影

响（实际需要进行上洗修正），飞行迎角 α与平均值

ᾱ满足关系式：

α= 0.60ᾱ- 2.2° （1）
对于侧滑角大于 15°的飞行，采用左右平均值

计算迎角，计算结果会在某迎角范围内产生较大

的测量误差，因此需要进行侧滑角影响修正。通

过图 6可以得到侧滑角 20°时的迎角修正量 Δα，
15°~20°侧滑角线性插值计算。

机身左右两侧的迎角传感器的测量值差距随

着侧滑角增加而加大，因此可以利用此特点计算

飞机的飞行侧滑角。飞机不同侧滑角时左右两侧

的差值与平均值的关系曲线如图 7所示。在已知

左右迎角平均值的条件下，根据图 7可以计算出不

同侧滑角时的左右两侧的差值，即侧滑角和左右

差值曲线，该曲线是单调的，根据实际测量得到的

左 右 侧 滑 角 差 值 ，可 以 插 值 出 实 际 的 飞 行 侧

滑角。

在飞机上实现的迎角/侧滑角解算流程如下：

（1）采集机身左右两侧迎角传感器的测量值；

（2）计算左右两侧迎角传感器的平均值和

差值；

（3）根据平均值和差值按照图 7计算侧滑角；

（4）飞行迎角 α与平均值 ᾱ满足关系式（1），进

而可计算飞行迎角；

（5）侧滑角大于 15°时，根据图 6对飞行迎角进

行侧滑修正。

3 飞行试验验证

3. 1 迎角验证

迎角的空中校准方法可分为两种，一种方法

为静姿态法，是较为常用的方法，例如利用姿态陀

螺平台或惯性导航系统等高精度的测量设备；第

二种方法是依靠精确测量的过载、角速度等参数，

利用参数辨识的方法解飞机的运动方程［16］。由于

飞机目前处于调整试飞阶段，飞行架次较少，还未

正式进行迎角校准，故采用静姿态角法初步验证

迎角解算方案的准确性。在飞机重心位置加装一

台静姿态角传感器，飞机稳定平飞时，静姿态角传

感器的测量值被认为是真实迎角［16］。

飞机平飞时姿态角与迎角数据对比如图 8所
示，可以看出：飞机飞行迎角测量值与飞行迎角的

斜率接近 1. 0，偏移量约 0. 15°，表明飞行迎角的测

量值准确度较高。

图 7 左右差值与均值的关系曲线

Fig. 7 The left and right difference v. s. the mean value

图 8 平飞姿态角与风标解算迎角关系

Fig. 8 The level flight attitude angle v. s. the angle of
attack calculated by the weathercock
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3. 2 侧滑角验证

相对于迎角传感器的校准，大型飞机的侧滑

角校准更为复杂。为了验证某水陆两栖飞机采用

机身左右两侧迎角传感器的差值解算侧滑角的可

行性，在前机身顶部对称面上加装了一个侧滑角

传感器。

该侧滑角传感器原理与迎角传感器类似，均

为风标叶片式角度传感器。尽管该侧滑角传感器

的风标叶片远离机身表面，但是仍旧会受到机身

机翼的侧洗影响，使得侧滑角传感器的风标叶片

偏度与飞机真实侧滑角有一定的差异。

通过 CFD方法计算了不同迎角、侧滑角状态

的侧滑角传感器风标叶片所在区域的气流偏角

（即侧滑角传感器测量值 φ）随飞行侧滑角 β的变

化规律，计算结果如图 9所示，可以看出：侧滑角传

感器所在位置的气流偏角随侧滑角线性变化，且

受迎角影响较小，侧滑角传感器位置误差修正

简单。

根据计算结果，飞机的侧滑角可按如下线性

公式修正：

β= 0.58φ （2）
即侧滑角传感器的测量值乘以 0. 58作为飞行

侧滑角使用。

迎角对侧滑角传感器的偏度有一定的影响，

在计算迎角范围内，经过侧滑修正后，误差不超过

1°，因此迎角影响可以忽略。

采用机身左右对称的迎角传感器的差值解算

侧滑角和机身对称面的侧滑角传感器测量侧滑角

两种途径测量飞机的真实侧滑角，并进行试飞验

证。选取有代表性的一段时间内的侧滑角数据，

对比结果如图 10所示。

从图 10可以看出：采用机身左右对称的迎角

传感器的差值解算侧滑角与侧滑角传感器测量的

侧滑角差别不大，表明利用左右迎角差值法解算

侧滑角是可行的，只需要在后续试飞中进行一定

的试飞校准即可获得准确的飞行侧滑角。

4 结 论

（1）由于机身外形复杂，机身左右两侧的迎角

传感器的迎角测量值受侧滑角影响明显，随着侧

滑角增加，迎风一侧的迎角值增加，背风一侧的迎

角值减小。

（2）机身两侧的迎角传感器测量值的平均值

在侧滑角小于 15°时受侧滑角影响较小，且与飞行

迎角线性相关。

（3）机身两侧的迎角传感器测量值的差值与

侧滑角正相关，可以利用此关系通过迎角传感器

解算飞行侧滑角。

（4）静姿态角法初步飞行验证表明在飞机平

飞时，迎角测量值与飞行姿态角一致。

（5）机身左右两侧的迎角传感器解算的侧滑

角与机身对称面的侧滑角传感器测量的侧滑角试

飞结果一致。

（6）根据机身两侧的迎角传感器信号解算飞

行迎角和侧滑角，解算结果得到了试飞验证，测试

精度满足控制系统要求。

图 9 飞行侧滑角与测量值的关系曲线

Fig. 9 The flight sideslip angle v. s. the measured value

图 10 两种侧滑角获得方法试飞对比

Fig. 10 Flight test comparison of two methods for
obtaining sideslip angle
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