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一种结冰飞机失速迎角实时估计方法
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摘　　　要：基于某运输机带冰风洞试验数据和结冰升力特性分析，得出结冰对小迎角

(AOA) 范围内升力系数影响较小的结论。设计一种基于该先验知识增强的升力系数多项式在线主成

分估计方法，克服由于激励不足和回归量之间共线性导致的数据矩阵病态问题。利用结冰后升力曲

线斜率变化量与最大升力系数呈现的良好线性关系估计了最大升力系数和失速迎角。与现有方法相

比，所设计方法具有成熟度高、实时性好、不依赖主动激励的显著优点。仿真结果表明：所设计方

法估计精度可以满足迎角保护要求，具有良好的工程应用前景。
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结冰是造成空难的主要隐患之一，小到中等程

度结冰导致上升率、航程、久航时间、最大速度和

加速度等性能降低；严重结冰将导致尾翼失速、机

翼失速等严重危害[1]。

1998年，美国国家航空航天局（National Aeronau-

tics and Space Administration，NASA）、伊利诺伊大

学、俄亥俄州立大学联合发起了智能结冰保护系统

（smart icing protection systems，SIS）研究项目[1-2]。通

过传感器检测结冰的状况及防冰系统的工作状况，

将数据反馈到结冰管理系统，修改飞行包线和控制

律，使得飞机可以按新的控制规律继续安全飞行。

SIS概念的提出开创了容冰飞行控制新领域。Hossain

等 [3] 在假定结冰飞机模型已知条件下通过在线数

值积分的方法快速预测当前输入条件下系统响应，

若迎角超限则调整输入幅值，该方法可同时适用于

人工操纵和自动驾驶模态。美国田纳西大学与

Bihrle研究公司合作开发了结冰边界保护系统 [4]，

实时估计飞机结冰严重程度参数，以此估计飞行包

线，并向驾驶员提供安全飞行包线提示。实时参数

估计中需要多轴正交输入激励。

国内相对起步较晚，对结冰后的飞行控制律重

构、飞行包线估计和保护等研究还比较薄弱，总体

处于跟踪研究状态。南京航空航天大学团队在国

内外飞机结冰研究基础上建立了简化的飞机结冰

气动模型，对于人工驾驶、自动驾驶飞行 2种情况，

分别设计了开环、闭环飞行包线保护控制律 [5]；复

旦大学团队研究了基于自组织特征映射网络的结

冰定性检测、基于 H∞理论的结冰定量检测方法并

设计了边界保护控制律[6-7]；空军工程大学团队提出

了一种通过减小关键参数变化速率的最优边界保

护算法 [8]，基于相平面法 [9] 和正规形法 [10] 构建了结

冰飞机的非线性稳定域，以此确定结冰后飞机安全

边界，研究中假设结冰飞机气动数据已知。

总体而言，容冰飞行控制尚属新兴研究领域，

目前对结冰后的失速迎角估计方法研究较少。主

要通过 H∞参数辨识方法对结冰前后俯仰力矩导数

进行估计，将估计结果与输入信号一起输入分类神

经网络，通过神经网络检测分类后得出结冰严重程

度系数。然后利用气动试验数据确定结冰严重程

度系数与结冰升力导数的关系，根据结冰前后升力
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导数变化量预测最大升力系数和失速迎角。结冰

严重程度系数定义为飞机结冰后实际阻力系数增

量与最大连续结冰条件下的阻力系数增量之比，相

关性研究工作还远没有完成，需要整合更多参数提

高成熟度和估计精度[2-3,5-7]。此外，由于辨识基于飞

机动力学响应过程，需要特定输入激励和递归计

算，给实际应用带来困难。

本文在分析某运输机带模拟冰型风洞试验数

据基础上，结合结冰对飞机升力特性影响机理，得

出结冰对小迎角升力系数影响较小的结论。利用

这一先验知识增强通过飞机法向过载间接实测的

升力系数，并运用主成分估计（principal components
estimation，PCE）方法克服三次多项式回归中存在的

共线性问题，实时在线估算结冰后升力曲线斜率变

化量。再利用结冰前后升力曲线斜率变化量与结

冰后最大升力系数具有较好线性关系这一特征，估

计最大升力系数和失速迎角。本文方法具有以下

显著优点：

1） 通过测量法向过载得到升力系数测量方程，

直接估计结冰前后升力曲线斜率变化，不依赖于构

造复杂且成熟度不高的结冰严重程度系数；

2） 将最小化特定输入条件下结冰动力学模型

和飞机实际动态响应误差的结冰严重程度系数辨

识问题简化为升力系数多项式回归问题，参数估计

过程中无需迭代计算，实时性好；

3） 经先验知识增强实测数据后对实时测试数

据需求小，辨识过程中无需专门的输入激励，具有

工程实用性。

 1　结冰升力特性

干净飞机小迎角范围内，升力系数与迎角成较

好线性关系。随着迎角增加，驻点后移，气流沿翼

型上表面运动的距离更长，流速更快，但能量不足，

产生局部分离。超过失速迎角后，机翼表面大面积

气动分离，升力大幅下降。机翼前缘冰聚集将引起

当地的局部气流分离，导致飞机流动特性恶化，引

起翼型压强再分布，升力系数明显减小。同时，由

于气动外形遭到破坏，促使气流提早分离，因而使

得失速迎角下降，冰型不同对失速迎角的影响也不

一样[11-12]。

为保证飞机能够在恶劣结冰气象条件下安全

飞行，并确定飞机结冰后的性能和品质，某运输机

按照《运输类飞机适航标准》（CCAR-25-R4）[13] 开展

了适航符合性验证工作。主要包括临界冰型确定、

带冰风洞试验、模拟冰型试飞和自然结冰试飞等内

容。其中，临界冰型是整个结冰验证工作的基础，

为后续工作提供基本输入，综合考虑气象条件、飞

行阶段进行计算并结合冰风洞试验确定 [14]。经过

综合性能、操稳和动力专业对于结冰临界性的不

同要求，对比评估各种冰型对飞机影响的严重程

度，最终确定待机冰型、失效冰型和延迟冰型为临

界冰型。

图 1为飞机低速巡航构型带冰风洞试验得到

的升力曲线 ，模型比例为 1∶10，其中 ， α 为迎角 ，

Cy 为升力系数。为验证结冰防护区域设置合理性，

试验中除研究临界冰型外，还考虑了机翼展向不同

部位加装冰型后的气动力特性影响。
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图 1    不同结冰构型升力系数

Fig. 1    Lift coefficients of different icing configurations
 

其中：构型 0为无冰干净构型。构型 1为待机

冰型，根据适航相关咨询通告建议，需要考虑 45 min
的待机飞行结冰。在待机冰型确定时，认为飞机的

结冰防护系统正常工作，待机冰型主要考虑飞机非

防护表面的结冰情况。构型 2为延迟冰型，指在结

冰气象条件下，飞行员接到结冰告警后启动防除冰

系统，防除冰系统启动前的结冰情况，包括了告警

延迟时间、系统响应时间的冰积聚。构型 3为失效

冰型，指飞机结冰防护系统失效后，防护表面的结

冰冰型。根据适航咨询通报建议，失效冰型的结冰

时间取最大待机结冰的 1/2，即 22.5 min。构型 4在

待机冰型基础上减去机翼翼尖冰型。构型 5在构

型 4基础上增加机翼中段冰型。构型 6在构型 5基

础上增加外翼冰型，不含翼尖。构型 7在构型 6基

础上增加机翼翼尖冰型。

由于构型 2即延迟冰型结冰时间短，冰型较

薄，模拟冰型难于与机体等比例加工，实际模拟冰

型相对较厚，因此，试验数据可信度较弱，在后续分

析中不予使用。构型 1和构型 4、构型 6和构型 7
升力曲线差异极小，说明机翼翼尖区域结冰对飞机

升力特性影响可忽略不计。构型 3和构型 7在机

翼结冰构型相同，但构型 3水平安定面带冰，而构
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型 7水平安定面无冰，二者升力曲线差别细微，最

大升力系数相差 1% 左右，说明水平安定面结冰对

全机升力系数影响小。

对图 1进一步分析发现，小迎角时冰型对升力

系数影响较小。小迎角范围内，虽然气动力部件前

缘出现冰积聚，但结冰引起的局部分离流动很小，

影响范围也很小，仅限于前缘区域，因此，小迎角升

力特性和干净构型升力特性一致性好。随着迎角

增加，分离区逐渐向后扩散，引起整个翼面的分离，

造成大的升力损失。对于本节研究对象，迎角大于

7°后，各构型升力曲线开始出现较明显分离。

 2　结冰失速迎角实时估计

 2.1　升力曲线模型结构

本节先建立用于结冰失速迎角实时估计的升

力曲线模型。根据失速迎角实时估计需要，升力曲

线拟合范围选为失速迎角前的某段迎角，此处失速

迎角主要考虑升力失速。这一范围内，升力曲线一

般可采用两次或三次多项式逼近[15-16]。针对构型 0、
构型 3和构型 5的升力曲线，用二次和三次多项式

进行拟合，如图 2～图 4所示。
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图 2    构型 0升力系数多项式拟合曲线

Fig. 2    Polynominal fitting curves of lift coefficient of

configuration 0
 

不难看出，对构型 0即干净构型二次、三次多

项式均能较好拟合吹风升力曲线，随着结冰强度的

增加，大迎角范围内升力曲线非线性特征表现更为

明显，此时三次多项式拟合精度上明显优于二次多

项式，与风洞试验数据几乎重合，因此，本文选用三

次多项式对升力曲线进行拟合：

Cy = θ0+ θ1α+ θ2α
2+ θ3α

3 （1）

θ0 θ1 θ2 θ3式中： 、 、 和 为相关多项式系数。

α Cαy特定迎角 处斜率 通过对多项式求导得到

Cαy = θ1+2θ2α+3θ3α2 （2）

 2.2　升力曲线实时估计

θ̂

在 2.1节建立的升力曲线模型基础上，本节介

绍模型参数向量 的估计方法。考虑到测量噪声影

响，升力系数测量方程可表达为

z(i) = θ0+ θ1α+ θ2α2+ θ3α
3+ v(i) （3）

z(i) Cy i z(i) =Cy(i) =

mgny(i)/qS m ny(i) i

i = 1,2, · · · ,N q S

v(i) N

式中 ： 为 的第 次间接测量值 ，

， 为飞机质量， 为法向过载第 次测

量值， ； 为飞机动压； 为飞机机翼参

考面积； 为测量误差； 为数据点的数量。

α α2 α3

θ = [θ0, θ1, θ2, θ3]T

θ̂

称式 (3)为回归方程， 、 、 称为回归量。

对于线性回归问题，通常基于最小二乘估计（least-

squares estimation，LSE）求出参数 的

估计值 。

θLSE下的 最佳估计量可通过使测量值和模型

值之间误差的平方和最小而获得：

θ̂ = (XT X)−1 XT z （4）

X = [I, x1, x2, x3] N ×4 I

x1 x2 x3 N α α2 α3

式中： 为 阶矩阵， 为全 1列向

量， 、 和 为 次回归量 、 和 测量值构成
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图 3    构型 3升力系数多项式拟合曲线

Fig. 3    Polynominal fitting curves of lift coefficient of

configuration 3
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图 4    构型 4升力系数多项式拟合曲线

Fig. 4    Polynominal fitting curves of lift coefficient of

configuration 4
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的列向量；z=[z(1), z(2), ···, z(N)]T。
升力系数一般为飞行速度和迎角的函数，在实

际飞行过程中高度实时变化，在选定辨识数据时长

时应满足考虑以下 3个方面：

1） 在一个辨识周期内飞行速度相对固定，辨识

时长不应超过飞机短周期响应时间。短周期内

飞行速度变化不大，可认为该时间段内升力系数

固定；

2） 所选时间尺度应远小于结冰时间尺度，在该

时间内结冰状态可认为是稳定的，无变化的。单位

时间内机体表面所形成的冰层厚度用结冰强度表

示（见表 1）。
  

表 1    飞机结冰强度等级划分

Table 1    Classification of aircraft icing intensity

结冰等级 单位时间结冰厚度/(mm·min−1)

微量结冰 <0.6

轻度结冰 0.6~1.0

中等结冰 1.1~2.0

严重结冰 >2.0
 

3） 辨识时间不能太短，否则可能由于回归数据

矩阵信息量不足而导致拟合精度欠佳，尤其在建立

大迎角的快速机动过程中，为实现精确的升力系数

测量这一点显得更为重要。

综上所述，辨识时长以飞机短周期运动时长为

宜，针对研究对象飞机取采样周期为 200 ms，采样

时长为 4 s，采样数据总数为 20。
飞机在空中飞行时，存在 3种典型状态：机动、

扰动和定常飞行。实时在线辨识存在 2方面的

挑战：

1） 机动和大气扰动对辨识是有利的，飞机处于

受激状态，但对于定常飞行，由于缺乏激励，可能导

致较长时间内飞机气动参数小范围变化，从而引起

数据矩阵病态问题；

2） 各回归量之间近线性相关，导致多项式系

数 LSE方差变大，随着多项式阶次的增加该问题将

变得更加严重。

X
XTX

对于由于激励不足导致数据矩阵 变态问题，

采用先验知识进行增强，避免矩阵 奇异不可

逆。利用小迎角范围内升力系数作为先验知识增

强测量数据，理论上只要在该范围内选取不少于

3个采样点，加上稳定状态，便可辨识出升力曲线。

对于回归量共线性问题，拟采用在 LSE基础上

改进的 PCE[17-18] 对升力系数多项式进行回归。

 2.3　主成分估计基本原理

X对 中非全 1向量去中心化处理，将式 (3)改
写为

z = θ0c I+Xcθc+ v （5）

Xc θ0c

θc

λ1 ⩾ λ2 ⩾ · · · ⩾ λn XT
c Xc u1,u2, · · · ,

un U = [u1,u2, · · · ,un]

n×n U XT
c Xc

式中： 为去中心化后的回归量状态矩阵； 和

为中心化处理后对应多项式系数；v=[v(1), v(2), ···,
v(N)]T。记 为 的特征根，

为对应的标准正交化特征向量，

为 正交矩阵。 可通过对 进行奇异值分

解得到

XT
c Xc = UΛUT （6）

Λ X̃c = XcU θ̃c = UTθc式中： 为特征值对角阵。再记 ， ，

则式 (5)变为

z = θ0c I+ X̃cθ̃c+ v （7）

令

X̃c = (x̃c1, x̃c2, · · · , x̃cn) （8）

则有

x̃ci = Xcui i = 1,2, · · · ,n （9）

X̃c i x̃ci n

XT
c Xc i

ui

于是 的第 列 是原来 个自变量的线性组

合，其组合系数为 的第 个特征值对应的特征

向量 。在统计学上，称这些新的自变量为主成

分。由式 (8)和式 (9)可得

X̃T
c X̃c = UTXT

c XcU = Λ （10）

Xc XT
c Xc

n− r λr,λr+1, · · · ,λn ≈ 0

x̃(cr+1), x̃(cr+2), · · · , x̃cn N

当设计矩阵 呈病态时， 的特征根有一部

分很小，设 个特征根很小，即 ，

这意味着新的自变量 在 次试验

中波动很小，其作用可以并入常数项即这些新变量

可以从模型中删除。

Λ θ̃c X̃c U对 、 、 和 做分块，得

Λ =

[
Λ1

Λ2

]
（11）

θ̃c =

[
θ̃c1
θ̃c2

]
（12）

X̃c =
[

X̃c1 X̃c2
]

（13）

U =
[
U1 U2

]
（14）

n− r删除 个对应变量影响较小的主成分后 ，

可得

z ≈ θ0c I+ X̃c1θ̃c1+ v （15）

对式 (15)应用 LSE，得到

θ̂0c =
1
N

N∑
i=1

zi （16）

ˆ̃θc1 =
(

X̃T
c1 X̃c1

)−1 X̃T
c1 z = Λ−1

1 X̃T
c1 z （17）

θc从而可以得到原 的 PCE值为
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ˆ̃θ ≈
[
U1 U2

][ ˆ̃θc1
0

]
= U1Λ

−1
1 UT

1 XT
c z （18）

t t ⩾ 95%通常通过定义主成分累计贡献率 ，比如

来进行主成分筛选：

t =
r∑

i=1

λi

/ n∑
i=1

λi （19）

PCE是一种有偏估计，适当保留主成分个数可

使 PCE比 LSE有较小的均方误差。

 2.4　失速迎角估计

Cymax

αif

本节基于 2.1节、2.2节和 2.3节建立的升力曲

线模型和参数估计方法，进行结冰失速迎角估计。

大量的风洞试验结果表明最大升力系数 可以

表示为在某一较小迎角（为便于表述，将该迎角定

义为结冰特征迎角，记为 ）下升力系数增量或阻

力系数增量的线性函数 [3,5-7]，根据这一试验结果可

以建立结冰后最大升力系数计算的近似数学模型。

∆Cαy

根据图 1，计算 7°、8°、9°、10°和 11°这 5个迎

角处的干净构型和 6种结冰构型（不含延迟冰型）

下的升力曲线斜率增量，得到升力系数斜率变化量

与最大升力系数的关系，如图 5所示。
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C
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x

ΔCαy
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∆Cαy Cymax图 5     与 的线性关系

∆Cαy CymaxFig. 5    Linear relationship between  and
 

∆Cαy Cymax

Cymax

可以发现， 与 具有良好的线性关系，

根据式 (20)可得结冰飞机最大升力系数 ：

Cymax = Cymax

∣∣
clean
− k∆Cαy （20）

∆Cαy = Cy

∣∣
clean,α=αif

− Cαy
∣∣
α=αif

（21）

Cymax

∣∣
clean

Cαy
∣∣

clean,α=αif
Cαy

∣∣
α=αif

k Cymax ∆Cαy

式中 ： 为干净构型下的最大升力系数 ；

和 为干净构型和结冰构型下结冰

特征迎角处的升力曲线斜率； 为 随 变化

的变化率。

αif ∆Cαy
Cymax

通过在线辨识方法，可以得到当前升力曲线多

项式，通过 处结冰前后的升力系数增量 估算

，进而由式 (1)可得到结冰后失速迎角。

结冰特征迎角的选择应遵循以下原则：

αif1)  越小越好，这样可以较早识别出结冰现

象，并在小迎角处开始采取措施进行迎角限制；

αif αif ∆Cαy
k αmax

2)  不能太小，小 导致 小，可能导致结

冰虚警，且 值过大，造成 对辨识误差敏感。

k

从图 1不难发现，迎角为 7°时各结冰构型升力

系数差异不够明显，特征迎角选为 11°又太晚，造成失

效冰型下需要在 2°迎角增量范围内限制迎角不超

出 13.2°，给迎角保护控制律设计带来困难。综合考虑，

对象飞机结冰特征迎角选为 9°，对应 值为 21.3。

 3　仿真分析

针对典型的失效冰型，首先，在不同迎角定常

飞行中考核基于 PCE的升力曲线多项式各参数估

计精度及失速迎角预测精度，再结合机动过程考核

失速迎角预测精度和迎角限制效果。

 3.1　定常飞行

C̄αy
∣∣
α=9◦

∆C̄αy
∣∣
α=9◦

∆Cαy
∣∣
α=9◦

Cαy
∣∣
α=9◦

α̂m

取稳定迎角为 7°、9°、11°和 13.2°这 4种工况，

先验升力系数在迎角为−4°、−1°、+3°处提取，应用

PCE得到三次多项式及其他估计参数如表 2所

示。表中， 为升力系数斜率相对真值时的比

值， 为 相对真值的比值。不难发

现，小迎角范围内预测精度不高，受直线段先验值

影响 偏大但仍小于无冰时的升力曲线斜率，

因此，可作为结冰定性判据，此外，小迎角时对迎角

限制无需求，因此，精度可接受。随着大迎角范围

内信息量的增加，估计精度逐步逼近真值，失速迎

角为 13.2°时升力曲线斜率估计误差小于 2%，升力

曲线斜率变化量估计误差约为 5%，对应的失速迎

角预测值 为 13.4°，可以满足结冰定量检测及预

测失速迎角的要求。
  

表 2    不同稳态迎角下的参数估计值

Table 2    Parameter estimates at different steady-state

angles of attack

稳态迎角/(°) Cαy
∣∣
α=9◦

C̄αy
∣∣
α=9◦

∆Cαy
∣∣
α=9◦

∆C̄αy
∣∣
α=9◦ α̂m /(°)

7 0.066 5 0.921 0 0.033 6 1.204 3 12.414

9 0.078 5 1.087 2 0.021 6 0.774 1 14.069

11 0.079 3 1.098 3 0.020 8 0.745 5 14.180

13.2 0.073 6 1.019 3 0.026 5 0.949 8 13.394

 

X在对升力曲线在线辨识过程中，矩阵 的条件

数决定了估计值对输入扰动的灵敏性 [19]，相同扰动

水平下大的条件数将导致大的估计偏差。图 6为

考虑 2% 随机噪声水平下，基于普通 LSE和 PCE得

到的多项式各参数相对变化率（相对无噪声时基准

值的比值）在 50次试验中的变化曲线。
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图 6    多项式各参数相对变化曲线

Fig. 6    Relative change curves of polynominal parameters
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X

可以看出，在反映升力曲线主要信息的 和

这 2项参数上，在测量噪声下 LSE和 PCE精度相

当，但在非主要参数 和 估计上 PCE明显优于

LSE。这是 PCE对矩阵 进行了降维，降低了数据

矩阵条件数从而降低了估计参数对测量噪声的敏

感性。

对应的失速迎角估计曲线如图 7所示，PCE明

显好于 LSE。
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图 7    随机试验中失速迎角估计值

Fig. 7    Estimated stall angle of attack in a randomized trial
 

 3.2　机动飞行

《中国民用航空规章》第 25部《运输类飞机适

航标准》（CCAR-25）[13] 中的第 25.201条失速演示中

明确要求采用直线飞行和 30°坡度转弯演示失速，

其中，直线飞行失速以每秒 1节减速率进行失速演示，

转弯飞行失速以每秒 3节减速率进行失速演示。

某飞机巡航构型，气压高度为 3 000 m，指示空

速为 360 km/h，驾驶杆位移范围为 [−150,100] mm，

控制律采用两级限制 [20],在油门慢车的情况下分别

进行水平飞行和 30°坡度转弯失速迎角保护仿真。图 8
为水平飞行失速迎角保护仿真曲线，图 9为 30°坡
度转弯失速迎角保护仿真曲线。由图可知，在 2种

仿真工况下，成功的实现了对失速迎角的实时在线

估计，随着迎角的逐步增加，失速迎角估计值分别

逐步收敛到 13.05°和 13.09°，当拉杆到底时，飞机迎

角达到且不超过失速迎角，失速迎角估计精度能够

满足迎角限制要求。

 4　结　论

1） 本文提出一种基于先验知识增强的升力曲

线在线 PCE方法，利用结冰后升力曲线斜率变化量

与最大升力系数的良好线性关系预测了最大升力
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图 8    水平飞行迎角保护仿真曲线

Fig. 8    Simulation curves of angle of attack protection for

horizontal flight
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Fig. 9    Simulation curves of angle of attack protection for 30°

bank turn
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系数和失速迎角。

2） 与国内外现有结冰检测方法研究相比，本文

方法实时性好，不依赖于在线估计精度，可以满足

迎角限制要求，具有良好的工程应用前景。

通过法向过载间接测量升力系数时，隐含了飞

机质量及其他升力面升力系数已知的假设，这些假

设条件与预测精度的关系需要进一步研究。另外，

结冰对飞机性能影响十分广泛，不同构型下构建的

先验知识并不相同，需要深入的理论分析和模拟冰

型风洞试验数据支持。
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A real-time estimation method for stall angle of attack of icing aircraft
JIANG Feihong1，2，*，LIU Zhenbao1，XUE Yuan2，KONG Manzhao2，ZHAO Tian2

(1.   School of Civil Aviation，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710072，China；

2.   The First Aircraft Institute of AVIC，Xi’an 710089，China)

Abstract： Based  on  the  wind  tunnel  test  data  of  a  transport  aircraft  with  ice  and  the  analysis  of  icing  lift
characteristics,  it  is  concluded  that  icing  has  little  effect  on  the  lift  coefficient  in  the  small  angle  of  attack  (AOA)
range.  An online principal  component  estimation algorithm of  lift  coefficient  polynomial  based on prior  knowledge
enhancement was designed to overcome the ill-conditioned problem of data matrix due to insufficient excitation and
collinearity  between regression variables.  The maximum lift  coefficient  and stall  AOA were estimated by using the
good  linear  relationship  between  the  slope  variation  of  the  lift  curve  and  the  maximum  lift  coefficient  after  icing.
Compared with traditional methods, the designed method has significant advantages such as high maturity, good real-
time performance, and no need for active excitation. Simulation results show that the estimation accuracy can meet the
requirements of AOA protection, and the designed method has good engineering application prospects.

Keywords： icing  aircraft；stall  angle  of  attack；principal  component  estimation； real-time  estimation；angle  of
attack protection
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