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Методы параметрической идентификации
систематических погрешностей бортовых измерений

аэродинамических углов в летных испытаниях самолета

Введение

В работах [1, 2] была представлена новая 
технология оценивания средств определения 
воздушных параметров (СВП) при проведе-
нии летных испытаний воздушных судов (ВС) 
с применением спутниковых навигационных 
систем (СНС). Технология была разработана и 
внедрена в практику летных испытаний в АО 
"ЛИИ им. М. М. Громова", позволила изменить 
процедуру испытаний, исключить необходи-
мость применения трудоемких, дорогостоящих 
эталонных средств определения воздушных 
параметров [3, 4]: самолета-эталона, буксиру-
емого конуса, носовой штанги с эталонными 
приемниками и т. д. С ее применением в 2000—
2022 гг. успешно проведено более ста опытно-
конструкторских и сертификационных испы-
таний воздушных судов различного типа с за-
дачами оценки бортовых средств определения 
воздушных параметров, вертикального эшело-
нирования, летно-технических (ЛТХ) и взлет-
но-посадочных (ВПХ) характеристик объектов.

В технологии получили развитие косвенные 
методы определения действительных значений 
воздушных параметров, аэродинамических по-
грешностей приемников воздушных давлений 
(ПВД) с применением средств траекторных 
измерений [5]. Разработанный комплекс взаи-
мосвязанных методов, методик по различным 
видам испытаний позволил существенно по-
высить качество результатов определения аэро-
динамических характеристик ВС, оценивания 
средств определения воздушных параметров.

В настоящей работе внимание уделено 
частным, решаемым в рамках технологии, во-
просам определения аэродинамических углов 
(атаки и скольжения).

Рассматриваемые вопросы имеют большое 
значение в обеспечении безопасности полета 
воздушного судна, относятся к числу приори-
тетных при проведении испытаний и заслужи-
вают отдельного рассмотрения.

Разработанные методы определения аэро-
динамических углов в летных испытаниях 
ВС с использованием синхронизированных 

Изложены методы определения действительных значений углов атаки и скольжения, параметрической иденти-
фикации математических моделей погрешностей бортовых измерений аэродинамических углов в технологии оцени-
вания средств определения воздушных параметров с применением спутниковых навигационных систем при проведе-
нии летных испытаний воздушных судов.

Технология разработана и внедрена в практику летных испытаний в АО "ЛИИ им. М. М. Громова", показывает 
высокую эффективность при проведении испытаний авиационной техники с задачами оценки бортовых средств опре-
деления воздушных параметров, вертикального эшелонирования, летно-технических и взлетно—посадочных харак-
теристик объектов, охватывает широкий круг вопросов аэрометрических измерений, многие из которых уже были 
освещены в печати. В данной работе внимание уделяется измерениям аэродинамических углов.

Обсуждаются особенности определения углов атаки и скольжения с использованием информационных потоков 
средств определения воздушных параметров, спутниковой и инерциальной навигационных систем. Представлены вы-
ражения для определения углов атаки и скольжения при проведении испытаний, факторы погрешностей измерений, 
структура математической модели аэродинамической погрешности бортовых измерений угла атаки в стационар-
ном приближении.

Рассмотрены алгоритмы решения задач на установившихся и неустановившихся режимах полета, взлета и по-
садки. Отмечается полнота решения для вектора скорости ветра.

Выполнены оценки методических погрешностей определения аэродинамических углов с применением средств и 
методов технологии, показывающие их соответствие современным требованиям.

Эффективность применения технологии подтверждается материалами летных испытаний ближнемагистраль-
ного самолета. Показаны типовые примеры представления материалов испытаний, характерные особенности из-
мерений в зависимости от вида испытательного режима, факторов аэродинамического влияния.

Ключевые слова: самолет, угол атаки, аэродинамические погрешности, летные испытания
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по времени информационных потоков систем 
воздушных сигналов (СВС), спутниковых и 
инерциальных (ИНС) навигационных систем 
позволили получить эффективные решения 
как на стационарных, так и на неустановив-
шихся режимах полета ВС.

Эффективность разработанных методов и 
алгоритмов подтверждается результатами лет-
ных испытаний ВС.

Определение углов атаки и скольжения 
с использованием информационных потоков 
средств определения воздушных параметров, 

спутниковой и инерциальной
навигационных систем

Рассмотрим решение задачи определения 
углов атаки, скольжения в общем случае по-
лета самолета.

Особенностью решения задачи определения 
воздушных параметров с использованием дан-
ных СНС является измерение геометрической 
высоты относительно поверхности эллипсоида 
WGS-84 [6], а измерение проекций вектора пу-
тевой скорости — в сопровождающей ВС пра-
вой прямоугольной системе координат OXYZ.

Начало системы координат OXYZ (т. O) со-
впадает с центром масс ВС, система задается 
эллипсоидальными координатами ϕ,λ,h. При 
этом ось OY направлена по нормали к эллип-
соиду в точке Р(ϕ, λ, h = 0), плоскость OXZ па-
раллельна касательной плоскости к эллипсои-
ду WGS-84 в точке Р(ϕ, λ, h = 0), ось OX распо-
ложена параллельно касательной к меридиану 
(λ = const) и направлена на север. Величина 
h определяет высоту полета ВС относительно 
поверхности эллипсоида.

Пусть в системе координат OXYZ определен 
вектор воздушной скорости V = (Vx, Vy, Vz) и 
также определен угол Δψ* между проекцией про-
дольной оси самолета на плоскость горизонта и 
вектором горизонтальной составляющей воз-
душной скорости Vг = (Vx, Vz). В полете самолета 
угол Δψ* определяется из соотношения

 Δψ* = ψv – ψ,

где ψv — угол вектора Vг, отсчитываемый от 
направления на север; ψ — курсовой угол.

Тогда в связанной c ВС правой прямо-
угольной системе координат OX1Y1Z1, в которой
ось OX1 направлена по строительной горизон-

тали фюзеляжа, ось OZ1 — вдоль размаха кры-
ла, имеем:

 Vx1 = Vгcos Δψ*cosυ + Vysinυ;

Vy1 = Vг(sinΔψ*sinγ – cosΔψ*sinυcosγ) + Vycosυcosγ;

Vz1 = Vг(sinΔψ*cosγ + cosΔψ*sinυsinγ) – Vycosυsinγ,

где Vx, Vz — составляющие воздушной скоро-
сти по осям на север, восток; = +2 2

г x zV V V  — 
модуль горизонтальной составляющей воз-
душной скорости; υ, γ — углы тангажа и крена.

Следует отметить, что функциональная 
связь между проекциями воздушной скорости 
в связанной и нормальной земной системах 
координат может быть также определена ма-
трицей перехода [7].

На основании представленных соотноше-
ний имеем следующие выражения для углов 
атаки α и скольжения β:

 α = –arcsin [Vy1/(V
2
x1 + V 2

y1)
1/2];

 β = arcsin[Vz1/V ],

где V — модуль вектора воздушной скорости.
При малых значениях параметров Δψ*, υ, γ, 

Vy/V: Δψ = о(1), υ = о(1), γ = о(1), Vy/V = о(1) (здесь 
о(1) означает порядок 10–1) значения углов ата-
ки и скольжения с точностью до величины по-
рядка 10–2 определяются соотношениями

 α ≈ υ – Vy/V – γΔψ* ≈ υ – θ – γβ;

 β ≈ Δψ* + (υ – Vy/V ) γ ≈ Δψ* + αγ. (1)

Из последних выражений следует, что по-
грешность определения угла атаки главным 
образом определяется погрешностью изме-
рения углов тангажа и наклона траектории 
θ, а погрешность определения угла скольже-
ния — значением погрешности измерения угла 
Δψ*. В случае полета с креном и скольжением 
может быть существенным и их влияние на 
определение угла атаки.

На основании (1) может быть выполнена 
оценка погрешностей определения аэродина-
мических углов за счет инструментальных по-
грешностей СНС, ИНС. Самой простой будет 
оценка при условии спокойной атмосферы, ну-
левой скорости ветра. В данном случае вектор 
путевой скорости будет совпадать с проекцией 
вектора воздушной скорости на плоскость го-
ризонта, путевой угол — с ψv.

Погрешности измерения угловых параме-
тров современных инерциальных систем, на-
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пример БИНС-85, составляют: по углам танга-
жа υ и крена γ — 0,1° (с вероятностью 0,95), по 
курсовому углу ψ — 0,4° (с вероятностью 0,95).

Погрешности измерения СНС проекций 
путевой скорости Wх, Wz, а также вертикаль-
ной скорости Wy составляют 0,1...0,2 м/c (с ве-
роятностью 0,95).

При указанных погрешностях измерения па-
раметров СНС, ИНС и значениях V l 60 м/с, 
ΔWy = 0,1 м/с погрешности определения углов 
атаки и скольжения в соответствии с (1) не 
превысят значений: Δα = 0,15°; Δβ = 0,4°. Повы-
шенные погрешности определения угла сколь-
жения объясняются погрешностями измере-
ния курсового угла ИНС.

В целом, как следует из представленных 
оценок, составляющие погрешности измере-
ния аэродинамических углов, обусловленные 
погрешностями измерения траекторных и 
угловых параметров современными спутнико-
выми и инерциальными системами, являются 
приемлемыми для решения задач градуиров-
ки датчиков аэродинамических углов (ДАУ), 
оценки ЛТХ, ВПХ ВС, устойчивости и управ-
ляемости, определения аэродинамических по-
грешностей ПВД и т. д.

Математическое моделирование 
аэродинамических погрешностей бортовых 

измерений аэродинамических углов

В авиационной практике в подавляющем 
большинстве случаев в основу построения 
бортовых средств измерения углов атаки и 
скольжения положены методы определения 
аэродинамических углов по значениям изме-
ряемых параметров набегающего потока, обте-
кания элементов конструкции ВС [8]. Другие 
методы [9—12] получили более ограниченное 
применение и здесь рассматриваться не будут.

Классическое решение для угла атаки пред-
полагает установку двух ДАУ, на левом и пра-
вом бортах фюзеляжа, симметрично плоско-
сти симметрии самолета, осреднение местных 
углов, измеряемых датчиками, с последующим 
расчетом угла атаки в соответствии с установ-
ленной зависимостью между осредненными 
местными и действительными значениями угла 
атаки самолета.

Основными вопросами математического мо-
делирования являются построение и иденти-
фикация адекватных математических моделей:

 � функциональной зависимости, связываю-
щей измеряемые ДАУ местные углы ско-
са потока αмест и действительные значения 
углов атаки α и скольжения β;

 � погрешности бортовых измерений аэро-
динамических углов (расчета значений по 
функциональным зависимостям, реализо-
ванным в системе воздушных данных).
В стационарном приближении задачу мате-

матического моделирования сводят к опреде-
лению функциональной зависимости местных 
углов скоса потока αмест от числа М, углов ата-
ки α, скольжения β, конфигурации δ (положе-
ния закрылков, предкрылков, шасси), геоме-
трической высоты полета hг относительно под-
стилающей поверхности (взлетно-посадочной 
полосы) на режимах взлета-посадки (за счет 
"экранного эффекта"):

 α = α β δмест г( , , , , )f M h

или обратных функций:

 αα = α β δмест г( , , , , ),f M h
 ββ = α α δмест г( , , , , )f M h  [13—15].

Ограничимся рассмотрением функциональной 
зависимости для угла атаки. Структура функ-
циональной зависимости αα = α β δмест г( , , , , )f M h  
представляется в виде

 
β

α = α α δ β = = ∞ −
− Δα β α δ = ∞ − Δα α β δ

1 мест г

г г

( , , , 0, )

( , , , , ) ( , , , , ).h

M h

M h h M
 (2)

В структуре выражения для α первая со-
ставляющая определяет зависимость на ре-
жимах полета без скольжения (функция α1), 
вторая составляющая уточняет решение на ре-
жимах скольжения, третья уточняет решение 
на предельно-малых высотах полета, при кото-
рых проявляется влияние поверхности земли 
("экранный эффект").

Подобная структура рассматривается и для 
математической модели погрешности опреде-
ления угла атаки Δα в СВС:

 

α

β

Δα = α δ −

− α α δ β = = ∞ +
+ Δα β α δ = ∞ +

+ Δα α β δ +Δα

мест

1 мест г

г

г инстр

[П ( , , )

, , , 0, ]

( , , , , )

( , , , , )

( )

.�h

M

M h

M h

h M

 (3)

Здесь Πα(αмест, M, δ) — полином зависимо-
сти для расчета истинного угла атаки, реали-
зованный в СВС.
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Первая составляющая, выделенная квадрат-
ными скобками (обозначим Δαα), представляет 
собой невязку реализованной в СВС и фак-
тической зависимости истинного угла ата-
ки от местного в полете вне влияния экрана, 
без скольжения при конфигурации δ. Вторая 
составляющая определяется влиянием угла 
скольжения, третья — экранным эффектом, 
четвертая — инструментальной погрешностью 
измерения местного угла атаки.

Необходимо напомнить, что мы рассматри-
ваем модель погрешности в виде стационарно-
го приближения. При этом также пренебрега-
ем составляющими погрешности за счет угло-
вых скоростей.

Определение фактических значений пара-
метров полиномов, зависимостей (2), (3), явля-
ется задачей летных испытаний.

Представление математической модели 
в виде суммы составляющих позволяет раз-
делить решения задач оценивания харак-
теристик по этапам испытаний, наиболее 
полно детализировать решение задачи мате-
матического моделирования в зависимости 
от факторов погрешностей, области опреде-
ления функций.

Структура выражений (2), (3) отражает по-
следовательность решения задач испытаний 
в технологии: в режимах установившегося, 
неустановившегося полета, взлета и посадки.

Первые составляющие в выражениях (2), (3) 
сами по себе определяются последовательно:
 � в режимах ГП в эксплуатационном диапазо-

не изменения α, M для различных конфигу-
раций объекта δ;

 � в расширенном диапазоне изменения угла 
атаки при испытаниях ВС на больших углах 
атаки (БУА).

Методы и алгоритмы

Рассмотрим более подробно методы и алго-
ритмы определения углов атаки и скольжения, 
параметрической идентификации математиче-
ских моделей аэродинамических погрешностей 
бортовых измерений аэродинамических углов 
при проведении летных испытаний с примене-
нием рассматриваемой технологии.

Задачей первого этапа испытаний является 
установление функциональной зависимости 
между местными, измеряемыми ДАУ углами 
атаки αмест, и действительными значениями 

угла атаки в условиях режимов горизонтально-
го установившегося полета без скольжения (2):

 α = α α δ β = = ∞1 мест г( , , , 0, ).M h  (4)

Задача параметрической идентификации ма-
тематической модели функциональной зависи-
мости (4) решается в комплексе с задачей опре-
деления аэродинамических погрешностей ПВД.

Для идентификации математических моде-
лей (4) методикой предписывается выполне-
ние серии режимов ГП противоположными 
курсами в различных конфигурациях δ, в экс-
плуатационном диапазоне высот и скоростей. 
В рассматриваемых условиях ГП в соответ-
ствии с соотношением (3) угол атаки опреде-
ляется выражением

 α ≈ υ – arcsin(Vy/V ). (5)

При определении второй составляющей в вы-
ражении (5) имеется неопределенность, свя-
занная с отсутствием данных о вертикальной 
составляющей скорости ветра Uy. В расчетах 
действительных значений α допускается, что со-
ставляющая Uy является пренебрежимо малой 
величиной. Фактор погрешности определения 
функциональной зависимости за счет принятого 
допущения исключается при определении мате-
матического ожидания (4) по совокупности ре-
жимов ГП, выполненных в различных условиях 
состояния атмосферы, в ряде полетов.

Полученные результаты параметрической 
идентификации математической модели для 
угла атаки (4) в совокупности с результатами 
моделирования аэродинамических погрешно-
стей ПВД, а также оценки инструментальных 
погрешностей штатных и контрольно-измери-
тельных систем самолета позволяют использо-
вать испытываемый самолет в качестве самоле-
та-зондировщика в последующих испытаниях.

Методика дальнейших испытаний в режи-
мах скольжения, торможения и дачи рулем вы-
соты с выходом на БУА, в диапазоне БУА, боль-
ших скоростей и др. предусматривает опреде-
ление параметров атмосферы в зондирующих 
режимах полета испытываемого самолета.

При полученных на предыдущем этапе ис-
пытаний исходных данных по аэродинамиче-
ским погрешностям ПВД, ДАУ параметры ат-
мосферы, вектор скорости ветра, давление и 
температура могут быть определены в любом 
режиме горизонтального установившегося по-
лета без крена и скольжения [12].
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Базовым в технологии является метод опре-
деления аэродинамических погрешностей 
ПВД, ДАУ на неустановившихся режимах по-
лета, в котором параметры атмосферы, включая 
вектор скорости ветра, определяют в режиме 
ГП непосредственно перед или после испыта-
тельного режима. Метод позволяет минимизи-
ровать пространственно-временной интервал 
между зондированием параметров атмосферы и 
выполнением исследуемого режима полета ВС.

Алгоритм включает: определение начальных, 
граничных условий, параметров состояния ат-
мосферы в зондирующем режиме; расчет дей-
ствительных значений воздушных параметров, 
аэродинамических погрешностей ПВД, ДАУ 
в испытательном режиме на основе получен-
ных граничных условий состояния атмосферы, 
измерений параметров пространственного по-
ложения самолета, уравнений состояния газа и 
статики атмосферы; идентификацию матема-
тических моделей погрешностей по совокупно-
сти подобных испытательных режимов.

Следует отметить, что решение для векто-
ра скорости ветра в данном случае включает и 
вертикальную составляющую.

При известных составляющих воздушной 
Vy и траекторной Wy скоростей, соотношении 
α = α α δ β = = ∞1 мест г( , , , 0, )�M h  в условиях зон-
дирующего режима вертикальная составляющая 
скорости ветра Uy определится из выражения

 = − = − ϑ − α1( ).y y y yU W V W V

Совокупность данных, полученных в ис-
пытательных режимах установившегося гори-
зонтального полета, неустановившегося полета 
в виде режимов разгона—торможения, тормо-
жения и дачи рулем высоты, скольжения, с уче-
том данных зондирования позволяет в полной 
мере определить первые две составляющие 
функциональных зависимостей (2) и (3), в том 
числе в диапазоне больших скоростей и углов 
атаки. Параметрическая идентификация тре-
тьей составляющей в (2) и (3), обусловленная 
влиянием экрана, предполагает выполнение 
режимов: пробежек по взлетно-посадочной 
полосе (ВПП), взлета, посадки, проходов над 
ВПП на предельно-малых высотах. В данном 
случае при определении действительных зна-
чений угла атаки, так же как и в случае ре-
жимов ГП, пренебрегается вертикальной со-
ставляющей скорости ветра. Задача решается 
в комплексе с задачей определения аэродина-

мических погрешностей ПВД. Методические 
погрешности, связанные с принимаемыми 
допущениями, изменчивостью ветровых ха-
рактеристик, исключаются статистической 
обработкой данных, полученных в разных
метеоусловиях, при определении математиче-
ских ожиданий искомых решений.

Показательные результаты

Показательные примеры применения техно-
логии в решении задач определения действи-
тельных значений аэродинамических углов, 
погрешностей бортовых измерений предста-
вим по материалам испытаний ближнемаги-
стрального самолета.

Результаты приведем для основных СВС № 1, 
СВС № 2 и резервной СВС № 3 систем воздуш-
ных данных самолета для типовых испытатель-
ных режимов установившегося и неустановив-
шегося полета: режимов ГП, режимов торможе-
ния с выходом на БУА, режимов скольжения, 
режимов взлета и посадки. При этом результаты 
по измерениям угла атаки в режимах ГП про-
иллюстрируем материалами периодических ис-
пытаний серийного самолета в 2021 г.; в режи-
мах торможения с выходом на БУА, скольжения 
и посадки — материалами испытаний опытных 
образцов самолета типовой конструкции, прове-
денных в период с 2010 г. по 2018 г.

В архитектуре построения СВП самолета 
были задействованы две пары датчиков аэро-
динамических углов, расположенных по бор-
там фюзеляжа самолета симметрично плоско-
сти симметрии.

Особенностью построения основных систем 
было отступление от классического решения. 
В каждой системе СВС № 1, 2 был задейство-
ван только один из пары симметрично распо-
ложенных по бортам самолета датчиков в ци-
линдрической части фюзеляжа. При этом место 
установки ДАУ было выбрано из условия ми-
нимального влияния скольжения на местные 
углы скоса потока в местах их размещения.

Для резервной системы СВС № 3 было 
реализовано классическое решение с задей-
ствованием двух других ДАУ, установленных 
симметрично плоскости симметрии ВС в но-
совой части фюзеляжа. Влияние скольжения 
на определение угла атаки исключалось осред-
нением измеряемых значений углов ДАУ.
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При представлении показательных резуль-
татов именно резервной системе воздушных 
данных, отражающей пример классического 
решения для угла атаки, уделим основное вни-
мание. Для других систем результаты покажем 
выборочно, в случаях, для которых имеются 
отличительные особенности измерений.

Примеры определения углов атаки, аэроди-
намических погрешностей измерений в режи-
мах горизонтального установившегося полета, 
а также режимах торможения с выходом на 
БУА для СВС № 3 представлены на рис. 1—4.

Испытания на режимах ГП проводились 
в интересах оценки средств вертикального 
эшелонирования, а также погрешностей из-
мерения барометрической высоты в режимах 
маловысотного полета. Поскольку коррекция 
погрешностей восприятия статического дав-
ления в системах воздушных данных реализо-
вана в виде функции числа М и угла атаки, 
вопрос погрешности бортовых измерений угла 
атаки являлся приоритетным.

Рис. 1 и 2 иллюстрируют типовое представ-
ление результатов определения действитель-
ных значений угла атаки и соответствующих 
значений "истинного" угла атаки из потока 
данных системы в условиях выполненных ре-
жимов ГП в полетной и взлетно-посадочных 
конфигурациях самолета.

Здесь же приведены функциональные зави-
симости α = f(αмест, М, δ), полученные с исполь-
зованием массива экспериментальных данных 
методами регрессионного анализа. Для полет-
ной конфигурации зависимости показаны при 
двух значениях числа М: М = 0,3 и М = 0,8.

Результаты показывают очень небольшие 
значения погрешностей бортовых измерений 
угла атаки в условиях выполненных режимов, 
соизмеримые или меньшие предельных инстру-
ментальных погрешностей ДАУ. Абсолютные 
значения погрешности не превышают 0,25°.

Представленные материалы для полетной 
конфигурации также показывают, что влия-
ние числа М в функциональной зависимости
α = f(αмест, М, δ) является слабым. Такая осо-
бенность является типичной при классиче-
ском размещении ДАУ по бортам фюзеляжа 
самолета, позволяет применять упрощенные 
функции расчета угла атаки в СВС в виде 
функции переменной αмест при ряде фиксиро-
ванных конфигураций δ.

Рис. 3 и 4 представляют результаты опре-
деления действительных значений угла атаки, 

градуировочной зависимости αист.расч = f(αмест), 
а также соответствующие погрешности борто-
вых измерений угла атаки в режимах торможе-
ния с выходом на БУА. Испытания проводились 
в интересах оценки аэродинамических характе-
ристик самолета. Результаты представлены для 
взлетной и посадочной конфигураций.

Рис. 1. Значения угла атаки расчетного и истинного, полет-
ная конфигурация, СВС № 3
Fig. 1. Calculated and true angle of attack values, flight configu-
ration, ADS no. 3

Рис. 2. Значения угла атаки расчетного и истинного, взлетно-
посадочные конфигурации, СВС № 3
Fig. 2. Calculated and true angle of attack values, take-off and 
landing configurations, ADS no. 3
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Рис. 3. Зависимость aист от угла атаки местного на режимах 
торможения, СВС № 3
Fig. 3. Dependence of atrue on the local angle of attack in decelera-
tion modes, ADS no. 3

Рис. 6. Составляющая погрешности определения угла атаки 
за счет влияния скольжения:
1, 2 — для СВС № 1, 2; 3 — для СВС № 3
Fig. 6. Component of the error of the angle of attack determina-
tion caused by sliding:
1, 2 — for ADS no. 1, 2; 3 — for ADS no. 3

Рис. 5. Составляющая погрешности определения угла атаки 
за счет влияния скольжения, СВС № 3
Fig. 5. Component of the error of the angle of attack determina-
tion caused by sliding, ADS no. 3

Рис. 4. Зависимость Daa = aист (СВС-3) – aист.расч от угла атаки 
истинного на режимах торможения, СВС № 3
Fig. 4. Dependence Daa = a(ADS-3) – acalc on the true angle of 
attack in deceleration modes, ADS no. 3
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Слабо выраженный нелинейный характер 
изменения зависимости αист.расч = f(αмест) при 
рассматриваемом размещении ДАУ также яв-
ляется типичным. Максимальные значения 
систематических погрешностей при реализо-
ванной в системе функции расчета угла атаки 
по абсолютной величине не превышают 0,5°.

Рис. 5, 6 и рис. 7, 8 представляют результаты 
определения составляющих погрешности Δαβ(β), 
Δαh, вызванных факторами влияния скольжения 
и экранного эффекта соответственно.

Указанные факторы погрешности не учи-
тываются в реализованной в системах СВС для 
расчета угла атаки функциональной зависимо-
сти α = Πα(αмест, M, δ). Результаты представ-
лены как для резервной, так и для основных 
систем воздушных данных в посадочной кон-
фигурации самолета.

На рис. 5 и 7 приведены фактические зна-
чения погрешности для резервной системы 
в условиях выполненных режимов скольжения 
и пробега по ВПП. Рис. 6 и 8 иллюстрируют 
математические ожидания составляющих по-
грешности Δαβ(β) и Δαh для основных и резерв-
ной систем.

Результаты на режимах скольжения для ре-
зервной системы показывают близкие к нулю 
значения погрешности в широком диапазоне 
углов скольжения, что согласуется с извест-
ными решениями обтекания фюзеляжа. Для 
основных систем, с применением в составе по 
одному ДАУ, в отличие от резервной, отмеча-
ется волнообразный характер изменения по-
грешности с амплитудой до 1...1,5°.

Результаты определения составляющей
аэродинамической погрешности измерения 
угла атаки Δαh, вызванной влиянием экрана, 
для рассматриваемого объекта уже приводи-
лись в работе [14]. Здесь ограничимся иллю-
страцией значений погрешности в режимах 
пробега по ВПП, а также зависимости Δαh(h) 
по представленной в работе [14] математиче-
ской модели погрешности.

В режимах пробега результаты ранее прове-
денных испытаний, изложенные в работе [14], 
дополнены материалами периодических испы-
таний серийного самолета. На рис. 7 показа-
но согласование соответствующих значений 
Δαh. Рис. 8 иллюстрирует присущее экранно-
му эффекту увеличение градиента нарастания 
погрешности Δαh(h) с приближением к ВПП, 
наиболее выраженное для основных систем, 
при более близком размещении ДАУ к крылу.

Показанные на рис. 1—8 составляющие 
являются основными, определяющими ма-
тематические модели функциональной зави-

Рис. 7. Составляющая погрешности определения угла атаки 
за счет влияния экрана на режимах пробега, СВС № 3
Fig. 7. Component of the error of the angle of attack determination 
caused by runway surface influence, ADS no. 3

Рис. 8. Составляющая погрешности определения угла атаки 
за счет влияния экрана при a = 5°:
1, 2 — для СВС № 1, 2; 3 — для СВС № 3
Fig. 8. Component of the error of the angle of attack determina-
tion caused by runway surface influence at a = 5°:
1, 2 — for ADS no. 1, 2; 3 — for ADS no. 3
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симости α = f(αмест, М, δ), а также аэродина-
мической погрешности измерения угла атаки 
в стационарном приближении [14], отража-
ют степень влияния различных факторов на 
функцию определения угла атаки и погрешно-
сти измерений.

Заключение

Результаты показывают, что применяемые 
в технологии средства и методы позволяют вы-
делить, провести идентификацию составляю-
щих погрешностей бортовых измерений аэро-
динамических углов на уровне инструменталь-
ных погрешностей лучших образцов средств 
аэрометрических измерений.

Представленные материалы по измерени-
ям аэродинамических углов, погрешностей 
бортовых измерений, в совокупности с ранее 
изложенными в работах [1, 13, 14] и других, 
показывают, что применяемые в технологии 
средства и методы в полной мере отвечают 
требованиям летных опытно-конструкторских 
и сертификационных испытаний в задачах 
оценивания летно-технических, взлетно-по-
садочных характеристик самолета и бортового 
оборудования, других задач испытаний ави-
ационной техники, связанных с измерением 
воздушных параметров. Результаты еще раз 
подтверждают высокую эффективность при-
меняемых методов при проведении испытаний 
как на стационарных, так и на неустановив-
шихся режимах полета.
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Abstract

Methods of the actual values of the angles of attack and slip determination in the technology of air data systems esti-
mation using satellite navigation systems during aircraft flight tests of are stated. Also methods of parametric identification 
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of mathematical models of on-board aerodynamic angles measurements errors are presented. The technology has been 
developed and implemented in the practice of flight tests at Fligt Research Institute. The technology shows high efficiency 
of solving tasks of air data on-board systems, vertical separation systems, flight performance and takeoff and landing 
characteristics estimation in flight tests.The technology covers a wide range of issues of aerometric measurements, many of 
which have already been published. Here, attention is paid to measurements of aerodynamic angles. The features of deter-
mining the angles of attack and slip using data from air data systems, satellite and inertial navigation systems are shown. 
Equations for determining the angles of attack and slip during testing, factors of measurement errors, the structure of t he 
mathematical model od the aerodynamic errors of the angle of attack on-board measurements are presented in a stationary 
approximation. Algorithms for solving problems in steady and unsteady modes of flight, takeoff and landing are considered. 
The completeness of the solution for the wind speed vector is noted. Estimates of methodological errors in determining 
aerodynamic angles using the technology are made. Compliance with modern requirements is showing. The effectiveness 
of the technology is confirmed by the materials of flight tests of a short-range aircraft. Typical examples of test materials 
presentation, features of measurements depending on the type of test mode, aerodynamic influence factors are shown.
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