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摘 要：为保障在迎角传感器失效，且飞机处于大机动状态的情况下的飞行安全，提出了一种利用俯仰角速度重构迎角信

号的方法并进行仿真验证。首先，分析了俯仰角速度重构迎角的原理；然后，在控制系统中建立重构控制律结构；最后，

利用插值方法计算重构环节参数；仿真结果表明，设计的迎角重构方法能够限制迎角，为飞行员提供调整时间，保障飞行

安全。
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典型的飞机迎角传感器有风标式和固定式[1]，在飞行中

测量实际迎角值，进行迎角反馈，同时在显示屏上实时显示

迎角数据，由飞行员监控；迎角传感器的测量和反馈也是迎

角保护功能的重要前提。当迎角传感器发生故障失效，屏显

迎角数据置零，若飞行员此时正在进行如满拉杆的大机动动

作，在切断实时反馈及迎角保护且数据不明的情况下，飞机

有迎角超限和失速的危险。第四代战斗机的重要标志是超

机动，实际飞行迎角甚至超过失速迎角，若传感器失效则非

常危险[2]。因此，在迎角传感器失效时，应在原有控制律的

基础上，重构系统中的迎角信号，使飞机在失效后短时间内

重构迎角响应小于失速迎角限制，给飞行员提供调整姿态、

挽救飞机的黄金时间，从而保证飞行安全。

当前，国内在工程技术领域，主要采用短暂锁定舵面的

方法，锁定后，飞行员在数秒的时间内暂时无法操纵舵面，同

时控制律强令舵面按一定的偏度下偏，飞机抬头后舵面解

锁，飞行员重新操纵飞机。此方法虽能在一定程度上避免飞

机在满拉杆操纵时迎角超限，但不同速度和高度下的舵面下

偏量不易确定，迎角限制效果难以定量和控制。

本文通过飞行器纵向小扰动方程的近似及状态空间分

析，研究采用俯仰角速度重构迎角的原理，提出俯仰角速度

重构迎角的方法，实现保护迎角不超限的功能，此处的迎角

最大限制取 αmax ≤ αstall，即失速迎角
[3]。如此大大减轻飞行

员负担，实现“无忧虑”操纵[4]。

1 原理分析
在纵向飞行参数中，按照小扰动方程及状态空间方法

分析，参数迎角 α与俯仰角速度 q为短周期状态量。短周

期的特性是模态周期短，衰减快，其周期和半衰期的量级为

数秒，频率每秒几弧度。适宜在较小时间尺度内观察，对于

操纵的响应较为快速。且在飞控系统中，俯仰角速度信号余

度高，信号可靠度较好，因此考虑俯仰角速度用于重构。

迎角信号与俯仰角速度为短周期量，在输入前期的响

应中占主导地位，且小扰动运动是与基准运动差别甚小的扰

动运动，飞行中即使遇到相当强烈的扰动，在有限的时间内

飞行器的线速度和角速度也往往只有很小的变化量[5]。故

探讨两者的关系并进行模态简化时，可近似认为长周期模

态，即速度ΔV=Δθ=0，这样，可以得到两自由度的短周期模

态运动方程。原始 A矩阵及简化后的方程如下：

 （1）

 （2）
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由上式得传递函数矩阵 C(sE-A)-1B，由于 Zα和 Zq相

比 V数值很小，在传递函数中予以忽略简化，传递函数整理 

如下：

 （3）

将两个传递函数整理成标准形式，并略去
Zδe

V
项，简化

后的传递函数如下[6]：

 （4）

其中：

 （5）

则迎角对俯仰角速度信号简化传递函数为：

 （6）

式中：Z*
α为升力对迎角的导数。根据简化传递函数，在设计

俯仰角速度重构迎角时，考虑将俯仰角速度反馈量通过惯性

环节，与状态点平飞迎角值相加，形成重构迎角，仿真分析其

在传感器失效后迎角的响应。

2 重构方法
2.1 重构控制律结构

在欧美坐标系中，升力对迎角的导数，对应于状态空间

A（2，2）。根据上述原理分析，迎角重构的表达式为：

 （7）

式中：α0为拉杆前的平飞迎角，对应于俯仰角速度为 0；但由

于失效时刻随机，此平飞迎角难以获取。本文在仿真时，使用

失效时刻的平飞迎角，由该时刻的高度与速度插值得到，原因

如下：（1）失效时刻的高度速度易获得；（2）拉杆后迎角增大，

失效时刻的平飞迎角比拉杆前的平飞迎角偏大，即重构信号

偏大，系统的响应由于负反馈而偏小，更有利于迎角的保护。

使用小扰动近似方法，需注意迎角的使用范围。飞机

在接近失速迎角时，由于升力系数和力矩系数的非线性变

化，小扰动方程的近似效果会变差。以某一状态点为例，升

力与力矩系数和迎角对应关系如图 1所示。

图 1 升力与力矩系数随迎角变化关系图

Fig.1 Relationship between lift and moment coefficient vs α

由图 1可知，升力系数和力矩系数的线性变化范围对

应的迎角范围分别为 [8.2°，16°]和 [8.3°，15.3°]。因此，重

构方法在 [8.3°，15.3°]范围内近似效果较好，超出此范围会

体现显著的非线性。

为保证在全包线及全迎角范围内实现迎角重构，在仿

真模型中加入迎角保护，模拟真实飞机功能，在传感器失效

之前，保护拉杆后的迎角不超限制。此重构方法的迎角范

围为全包线迎角，但实现最佳重构效果，在上述的线性范 

围内。

俯仰角速度重构迎角的控制律结构图如图 2所示。在

失效时刻前，迎角反馈与保护功能正常，系统无故障；失效

后，迎角反馈与保护被切断，引入俯仰角速度信号，通过传递

函数与失效时刻的插值平飞迎角相加，形成重构信号。

图 2 重构迎角的控制律结构图

Fig.2 Control law structure block of angle of attack reconfiguration
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2.2 参数选定与插值

2.2.1 传递函数参数

在俯仰角速度的简化传递函数中，随状态量及飞机气

动构型变化的参数为 Z*
α，在简化传递函数中，Z*

α参数同时

影响着时间常数及增益，该取值越小，惯性时间常数和增益

值越大，俯仰角速度的滤波响应稳态值增大，进一步降低迎

角响应；虽然有利于保护迎角，但过低的迎角响应将造成升

力损失和高度下降，重构信号相比于正常的迎角，不宜有过

大的响应差。

飞机在不同高度和速度下平飞时，Z*
α参数的取值如图 

3所示，由图可见，速度越大，Z*
α取值在亚声速与跨声速时

趋于增大；高度越低，Z*
α取值趋于增大。在飞机进行满拉杆

操纵时，飞机的高度和速度都将发生变化，本文采用失效时

刻的高度与速度作为插值变量，对参数 Z*
α进行插值，在限制

迎角的前提下，使重构信号与正常迎角有较好的一致性。

2.2.2 平飞迎角参数

α0参数同样取决于失效时刻的高度和速度，上述已说

明，使用失效时刻的状态参数插值产生平飞迎角，飞机在不

同的高度和速度下，由定直平飞状态配平产生不同的 α0；仿

真的初始条件是飞机的任一定直平飞状态，失效时刻的高度

速度可即时获取，用于插值；仿真中，选用飞机的标准构型，

以飞机所有的标准空战构型状态点的高度、速度和平飞迎角

数据，构造插值表。

飞机在飞行过程中，会因逐渐减少燃油、丢弃油箱外挂

等原因，质量发生变化，重构迎角效果相应也会有所不同。

图 4和图 5分别为飞机在 22000kg和 18000kg重量下的迎

角重构及响应对比，平飞条件为高度 7000m，马赫数Ma0.8。

由曲线可知，在重构控制律及参数相同的情况下，由于飞机

在重量大时，平飞迎角大，Z*
α值相对较小，在飞机重量小时，

重构信号相对于正常迎角更大，迎角限制更显著，这说明若

重构控制律满足飞机大重量，则飞机小重量的限制迎角功能

也必然能具备。故设计重构控制律时，以飞机构型最大重量

状态作为设计基准。

图 3 Z*
α参数取值

Fig.3 Values of Z*
α

图 4 重量 22000kg 迎角重构及响应

Fig.4 Angle of attack reconfiguration and response of 22000kg
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α参数同时

影响着时间常数及增益，该取值越小，惯性时间常数和增益

值越大，俯仰角速度的滤波响应稳态值增大，进一步降低迎

角响应；虽然有利于保护迎角，但过低的迎角响应将造成升
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大的响应差。
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α参数的取值如图 
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α取值在亚声速与跨声速时
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操纵时，飞机的高度和速度都将发生变化，本文采用失效时

刻的高度与速度作为插值变量，对参数 Z*
α进行插值，在限制

迎角的前提下，使重构信号与正常迎角有较好的一致性。

2.2.2 平飞迎角参数
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明，使用失效时刻的状态参数插值产生平飞迎角，飞机在不

同的高度和速度下，由定直平飞状态配平产生不同的 α0；仿

真的初始条件是飞机的任一定直平飞状态，失效时刻的高度

速度可即时获取，用于插值；仿真中，选用飞机的标准构型，

以飞机所有的标准空战构型状态点的高度、速度和平飞迎角

数据，构造插值表。

飞机在飞行过程中，会因逐渐减少燃油、丢弃油箱外挂

等原因，质量发生变化，重构迎角效果相应也会有所不同。

图 4和图 5分别为飞机在 22000kg和 18000kg重量下的迎

角重构及响应对比，平飞条件为高度 7000m，马赫数Ma0.8。

由曲线可知，在重构控制律及参数相同的情况下，由于飞机

在重量大时，平飞迎角大，Z*
α值相对较小，在飞机重量小时，

重构信号相对于正常迎角更大，迎角限制更显著，这说明若

重构控制律满足飞机大重量，则飞机小重量的限制迎角功能

也必然能具备。故设计重构控制律时，以飞机构型最大重量

状态作为设计基准。

图 3 Z*
α参数取值

Fig.3 Values of Z*
α

图 4 重量 22000kg 迎角重构及响应

Fig.4 Angle of attack reconfiguration and response of 22000kg



36            航空科学技术 Aug. 15  2018  Vol. 29 No.08

平飞迎角插值表见表 1。
表 1 平飞迎角插值

Table 1 Interpolation of level flight angle of attack

高度 /m
马赫数 Ma

0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.9 1.1 1.3

0 10.82 5.36 3.00 1.76 1.09 0.42 0.06 -0.29

300 11.25 5.57 3.70 1.85 1.15 0.46 -0.01 -0.01

1000 11.46 5.16 3.70 2.23 1.45 0.68 -0.07 -0.07

3000 12.00 8.00 4.75 3.27 1.79 1.11 0.43 0.43

5000 12.00 10.54 6.39 4.70 3.10 1.50 0.83 0.83

7000 12.00 11.63 8.10 4.69 3.40 2.25 1.36 1.36

9000 12.00 12.00 10.93 8.30 5.70 3.28 2.09 2.09

3 仿真结果及分析
以采用迎角重构控制律的某型飞机模型为例，基于非

线性全量六自由度模型进行仿真分析。模型仿真的初始

状态为定直平飞，以不同高度和速度作为初始模型载入条

件。飞机从定直平飞开始，进行满拉杆操纵，操纵杆行程瞬

间拉到最大值 -100，在拉杆后的不同失效时刻，切换重构控

制律，分析失效时刻之后的迎角响应。模型飞机选用标准

空中构型，重量 22000kg；所取三个平飞条件包含低空、中空

和高空，以及低速、中速和高速，具体参数为：高度 1000m，

马赫数 Ma0.6；高度 5000m，马赫数Ma0.8；高度 9000m，

马赫数Ma1.3。飞机迎角失效重构响应曲线如图 6～图 8 

所示。

从响应曲线图可知，失效重构信号（长虚线）在失效时

刻开始的 5s时间内，相近或略大于正常迎角响应（实线），

控制系统感知较大的重构信号后，失效迎角响应（短虚线）

与正常响应走势相近或明显小于正常响应，失效迎角在 15s

内不超出最大迎角限制（点画线），满足迎角保护的功能要

求。

图 6的平飞速度为 Ma0.6，速度较低，在拉杆到 9s时，

速度损失较大，未失效时的俯仰角速度重构迎角为 28°，比

正常响应大 10°左右，以满足低速度的平飞和迎角保护要

求。图 7的平飞速度 Ma0.8，速度有所提升，在拉杆 12s时

俯仰角速度重构迎角为 28°，时刻相对延后；图 8的马赫数

达到 1.3，重构信号与正常响应、失效迎角响应与正常迎角响

应均相差在 5°以内，一致性较好。

上述三个状态点的飞机无重构失效与有重构失效响应

如图 9所示。

图 5 重量 18000kg 迎角重构及响应

Fig.5 Angle of attack reconfiguration and response of 18000kg
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图 6 高度 1000m，马赫数 0.6 迎角重构响应

Fig.6 Angle of attack reconfiguration response of height 1000m and Ma0.6

图 7 高度 5000m，马赫数 0.8 迎角重构响应

Fig.7 Angle of attack reconfiguration response of height 5000m and Ma0.8
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图 6 高度 1000m，马赫数 0.6 迎角重构响应

Fig.6 Angle of attack reconfiguration response of height 1000m and Ma0.6

图 7 高度 5000m，马赫数 0.8 迎角重构响应

Fig.7 Angle of attack reconfiguration response of height 5000m and Ma0.8
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图 8 高度 9000m，马赫数 1.3 迎角重构响应

Fig.8 Angle of attack reconfiguration response of height 9000m and Ma1.3
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图 8 高度 9000m，马赫数 1.3 迎角重构响应

Fig.8 Angle of attack reconfiguration response of height 9000m and Ma1.3
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图 9  迎角重构响应对比

Fig.9 Angle of attack reconfiguration response contrast

飞机响应结果表明，本文提出的俯仰角速度重构迎角

的方法，能够有效地保护迎角，使其不超出最大迎角限制，重

构功能实现，有效保障了飞机安全。

4 结束语
本文研究了根据纵向小扰动方程的近似，利用俯仰角

速度及对应传递函数重构控制律中迎角信号的原理，提出了

迎角传感器失效后的信号重构方法，保护飞机迎角在满拉杆

过程中不超出最大限制。全量六自由度模型仿真验证了该

方法的有效性。此重构方法无论在原理上或是工程上都易

于实现，对于飞行控制律的完善和飞行安全的保障具有较高

的参考价值，对于飞机装备的研制也具备显著的工程应用意

义。 
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