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Показано, что известные ограничения на измерение воздушных параметров на борту вертолета обусловлены 
значительными аэродинамическими возмущениями, вносимыми индуктивными потоками вихревой колонны несущего 
винта. Это определяет необходимость создания средств измерений, учитывающих особенности аэродинамики и 
динамики полета вертолета.

Известным направлением преодоления этих ограничений является использование для измерения информации аэро-
динамического поля вихревой колонки несущего винта и ее восприятия с помощью неподвижного многофункцио-
нального аэрометрического приемника. Однако необходимость защиты большого числа трубок полного давления, 
установленных в проточном канале многофункционального аэрометрического приемника, и жесткие требования 
к идентичности и стабильности характеристик большого числа аэрометрических каналов усложняют конструкцию, 
снижают надежность, повышают стоимость, сдерживают использование системы измерения воздушных параме-
тров на вертолетах различных классов и назначения.

Рассмотрены принципы построения, функциональная схема, особенности восприятия первичной информации си-
стемы измерения воздушных параметров вертолета с неподвижным приемником потока, ионно-меточными и аэро-
метрическими измерительными каналами. Приведены алгоритмы обработки первичной информации на различных 
этапах и режимах полета, в том числе: на стоянке до запуска силовой установки и при вращении несущего винта, 
при рулении и маневрировании по земной поверхности, на режимах взлета и посадки, при полетах на малых скоро-
стях, а также на скоростях полета, когда неподвижный приемник первичной информации выходит из зоны вихревой 
колонны несущего винта, с использованием ионно-меточных и аэрометрических измерительных каналов.

Показано, что предложенные подходы к построению моделей и алгоритмов обработки первичной информации 
системы измерения воздушных параметров вертолета с ионно-меточными и аэрометрическими измерительными 
каналами позволяют определить скорость и направление ветра, а также высотно-скоростные параметры движе-
ния относительно окружающей среды и параметров атмосферы в широком диапазоне эксплуатации вертолета. Все 
это определяет конкурентные преимущества предлагаемой системы при решении задач эксплуатации и обеспечения 
безопасности полетов вертолетов различного класса и назначения.
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Система измерения воздушных параметров вертолета
с неподвижным приемником потока, ионно-меточными

и аэрометрическими измерительными каналами*

Введение

В  авиации и в различных отраслях промыш-
ленности, в энергетике и строительстве широ-
кое применение находят вертолеты различных 
классов и назначения, эксплуатация которых 
происходит в приземном возмущенным слое 
атмосферы в условиях значительных ветровых 
возмущений. При пилотировании и решении 
задачи обеспечения безопасности полета вер-
толета необходима достоверная информация 
о величине и составляющих вектора истинной 
воздушной скорости, аэродинамических углах 
атаки и скольжения, барометрической высоте и 
приборной скорости, скорости и угле направле-
ния вектора ветра относительно продольной оси 
вертолета, атмосферном давлении и плотности, 

* Работа выполнена по гранту РФФИ № 18-08-00264.

о других воздушных параметрах, определяющих 
аэродинамику и динамику движения вертолета 
относительно окружающей воздушной среды на 
всех этапах и режимах полета.

При работе силовой установки на стоянке, 
при рулении и маневрировании по земной по-
верхности (стартовые режимы), при взлете и 
наборе высоты, снижении, висении и посад-
ке (взлетно-посадочные режимы), при поле-
те с малыми скоростями на работу бортовых 
средств измерения воздушных параметров 
вертолета оказывают существенное влияние 
индуктивные потоки вихревой колонны несу-
щего винта, ограничивающие использование 
традиционных средств измерения [1—3]. Это 
обусловливает необходимость разработки си-
стем измерения воздушных параметров, мак-
симально учитывающих аэродинамику и ди-
намику полета вертолета.
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Построение системы измерения
воздушных параметров вертолета на основе 

неподвижного многофункционального 
аэрометрического приемника

Широкие возможности по преодолению 
указанных ограничений открываются при ис-
пользовании для целей измерения воздушных 
параметров информации аэродинамического 
поля вихревой колонны несущего винта [4], 
воспринимаемой неподвижным многофунк-
циональным аэрометрическим приемником, 
выходные сигналы которого регистрируются 
аэрометрическими измерительными канала-
ми. Обработка выходных сигналов в соответ-
ствии с разработанными алгоритмами позво-
ляет определить воздушные параметры верто-
лета в широком диапазоне рабочих скоростей 
и высот полета [5].

В работах [6, 7] раскрываются принципы 
построения и алгоритмы работы бортовой 
системы измерения воздушных параметров 
на стоянке, стартовых и взлетно-посадочных 
режимах, при полете вертолета на малых ско-
ростях, в которой для целей измерения ис-
пользуется информация о параметрах вектора 
скорости результирующего воздушного потока 
вихревой колонны несущего винта, восприни-
маемая неподвижным многофункциональным 
аэрометрическим приемником [5].

Многофункциональный аэрометрический 
приемник (рис. 1) содержит неподвижный 
многоканальный проточный аэрометрический 
приемник 1, выполненный в виде двух раз-
несенных по высоте экранирующих дисков 2 
и 3, между внутренними профилированными 
поверхностями которых в азимутальной пло-
скости под одинаковыми углами расположены 
трубки полного давления 4 для забора давлений 
Pi, определяющих модуль W и угол направле-
ния ψ вектора ветра W или параметры вектора 
VΣ истинной воздушной скорости в горизон-
тальной плоскости.

На внутренних поверхностях экраниру-
ющих дисков 2 и 3 расположены кольцевые 
каналы 6 для забора дросселированного ста-
тического давления Pст.д, формируемого в про-
точном канале приемника 1. На внутренних 
профилированных поверхностях экраниру-
ющих дисков 2 и 3 расположены отверстия 5 
для забора давлений Pαi и Pαi – 1, определяющих 
угол ветра или вектора истинной воздушной 
скорости Vв = –V в вертикальной плоскости.

Таким образом, воспринимаемые неподвиж-
ным многоканальным проточным аэрометри-
ческим приемником первичные информатив-
ные сигналы в виде давлений Pi, Pст.д, Pαi, Pαi – 1 
позволяют определить модуль W и угловое по-
ложение вектора скорости ветра W или вектора 
истинной воздушной скорости Vв относительно 
продольной оси вертолета или продольные и 
боковые составляющие вектора скорости ветра 
или вектора истинной воздушной скорости на 
стоянке до запуска силовой установки и рас-
крутки трансмиссии и на режимах полета, ког-
да неподвижный многоканальный проточный 
аэрометрический приемник находится вне зоны 
действия вихревой колонны несущего винта.

Для восприятия аэрометрической информа-
ции на стоянке при запуске силовой установки 
и вращении несущего винта, на режиме руле-
ния и маневрирования вертолета по земле и на 
взлетно-посадочных режимах, при полете на 
малых скоростях, когда неподвижный многока-
нальный проточный аэрометрический прием-
ник 1 находится в створе вихревой колонны не-
сущего винта, на наружной поверхности экра-
нирующего диска 3 установлен дополнительный 
аэрометрический приемник 7 в виде полусферы 
с диаметром, равным диаметру верхнего экра-

Рис. 1. Конструктивная схема неподвижного многофункцио-
нального аэрометрического приемника
Fig. 1. Constructive scheme of motionless multifunctional aero-
metric receiver
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нирующего диска. На поверхности полусферы 
на оси симметрии расположено отверстие, яв-
ляющееся приемником полного давления PпΣ 
результирующего воздушного потока вихревой 
колонны. В плоскости, параллельной плоско-
сти симметрии вертолета, под углом ϕ01 к оси 
симметрии симметрично расположены отвер-
стия, являющиеся приемниками давлений P1
и P2. В плоскости, перпендикулярной плоско-
сти симметрии вертолета, под углом ϕ01 к оси 
симметрии расположены отверстия, являющи-
еся приемниками давлений P3 и P4. Перпенди-
кулярно оси симметрии сферического прием-
ника на его поверхности, например по окруж-
ности, расположены отверстия, объединенные 
в общем канале, являющемся приемником ста-
тического давления PстΣ результирующего воз-
душного потока вихревой колонны.

При рулении и маневрировании по земле и 
на взлетно-посадочных режимах, при полете 
с малыми скоростями за меру величин состав-
ляющих вектора скорости ветра W и вектора 
истинной воздушной скорости Vв вертолета 
принимается угловое положение вектора ско-
рости VΣ результирующего воздушного потока 
вихревой колонны несущего винта, определяе-
мое углами ϕ1 и ϕ2, которые регистрируются 
ортогонально расположенными приемниками 
давлений P1 и P2, P3 и P4.

Давления P1 и P2, P3 и P4, PпΣ и PстΣ, воспри-
нимаемые дополнительным аэрометрическим 
приемником 3, подключены ко входам пнев-
моэлектрических преобразователей, выходы 
которых через последовательно соединенные 
мультиплексор и аналогово-цифровой преоб-
разователь подключены к микропроцессору. 
На вход микропроцессора также подключены 
выходы приемника температуры торможения 
результирующего набегающего воздушного 
потока вихревой колонны несущего винта и 
выходы пневмоэлектрических преобразовате-
лей давлений Pi, Pαi, Pαi – 1, Pст.д, воспринима-
емых неподвижным многоканальным проточ-
ным аэрометрическим приемником 1. Выход 
микропроцессора является выходом бортовой 
системы по модулю и углу направления или 
продольной и боковой составляющим векто-
ра скорости ветра W и истинной воздушной 
скорости Vв на стоянке, при рулении и манев-
рировании по земной поверхности, при взлете 
и посадке, в области малых и околонулевых 
скоростей полета и на режиме висения, когда 
неподвижный многофункциональный аэроме-

трический приемник находится в зоне вихре-
вой колонны несущего винта.

Однако построение неподвижного много-
канального аэрометрического приемника на 
основе многофункционального проточного 
аэрометрического приемника связано с необ-
ходимостью защиты большого числа (6 или 8) 
трубок полного давления, установленных в его 
проточном канале, от обледенения, попада-
ния пыли и влаги в реальных условиях экс-
плуатации вертолета. Многоканальная схема 
преобразования воспринимаемых давлений 
обусловливает жесткие требования к иден-
тичности и стабильности характеристик аэро-
метрических измерительных каналов. Все это 
усложняет конструкцию, снижает надежность, 
повышает стоимость, сдерживает применение 
системы измерения воздушных параметров на 
вертолетах различного класса и назначения.

Построение системы измерения
воздушных параметров вертолета

с неподвижным приемником потока,
ионно-меточными и аэрометрическими 

измерительными каналами

Для устранения указанных недостатков си-
стемы измерения воздушных параметров вер-
толета на основе неподвижного многофунк-
ционального приемника и аэрометрических 
измерительных каналов предлагается система, 
функциональная схема которой приведена на 
рис. 2 [8].

В этом случае система измерения воздуш-
ных параметров выполняется по двухканаль-
ной схеме и включает ионно-меточный и аэро-
метрический измерительные каналы.

В качестве ионно-меточного канала исполь-
зуется панорамный ионно-меточный датчик 
аэродинамического угла и воздушной скоро-
сти [9], включающий плату 1 с системой при-
емных электродов 3, в центре которой уста-
новлен искровой разрядник 2, подключенный 
к генератору меток (ГМ) 4. При подаче на вы-
соковольтный разрядник 2 высоковольтного 
импульса от генератора меток формируется 
ионная метка с явно выраженным электро-
статическим зарядом, которая движется со-
вместно с набегающим воздушным потоком, 
приобретая его скорость V и направление α. 
При приближении заряженной ионной метки 
к приемным электродам 3, расположенным 
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на окружности радиусом R, на них наводятся 
электростатические заряды, величина которых 
зависит от расстояния R от точки генерации 
ионной метки до приемного электрода и угло-
вого положения ψ траектории движения метки.

На рис. 3 показана конструктивная схема 
датчика первичной информации системы из-
мерения воздушных параметров вертолета на 
основе ионно-меточных и аэрометрических 
измерительных каналов.

Перпендикулярно системе приемных элек-
тродов 1 панорамного ионно-меточного датчи-
ка аэродинамического угла и воздушной скоро-
сти на стойках 3 установлен неподвижный по-
лусферический аэрометрический приемник 2, 
на поверхности которого расположены отвер-
стия для восприятия давлений, несущих ин-
формацию о векторе скорости VΣ результиру-
ющего воздушного потока вихревой колонны 
несущего винта. Воспринимаемые давления по 
пневмоканалам через стойки 3 передаются ко 

Рис. 2. Функциональная схема системы измерения воздушных параметров вертолета с аэрометрическими и ионно-меточными 
измерительными каналами
Fig. 2. Functional scheme of measuring system of air parameters of helicopter with aerometric and ion-mark measuring channels

Рис. 3. Конструктивная схема датчика первичной информации
Fig. 3. Constructive scheme of the sensor primary informatio
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входам пневмоэлектрических преобразовате-
лей, расположенных внутри панорамного ион-
но-меточного датчика аэродинамического угла 
и воздушной скорости.

Для восприятия информации результиру-
ющего воздушного потока вихревой колонны 
несущего винта на поверхности полусфери-
ческого аэрометрического приемника 11 (см. 
рис. 2) расположены отверстия 12 для забора 
полного давления PпΣ результирующего воз-
душного потока вихревой колонны несущего 
винта, отверстия 13, 14 и 15, 16 для забора дав-
лений Р1, Р2 и Р3, Р4, определяющих углы ϕ1
и ϕ2 положения вектора скорости VΣ относи-
тельно оси симметрии полусферического при-
емника в плоскости, параллельной продольной 
оси вертолета, и в плоскости, перпендикуляр-
ной продольной оси вертолета, а также отвер-
стия 17 для забора статического давления PстΣ 
результирующего воздушного потока вихревой 
колонны несущего винта.

Воспринимаемые давления PпΣ, Р1, Р2 и Р3, 
Р4, PстΣ с помощью пневмоэлектрических пре-
образователей перепада давлений 18 и преоб-
разователя абсолютного давления 19 преоб-
разуются в электрические сигналы, которые 
через канал 20 аналогово-цифрового преоб-
разования, включающего мультиплексор 21 и 
АЦП 22 подаются в вычислительное устрой-
ство 10, на выходе которого по разработанным 
алгоритмам формируются цифровые сигналы 
по воздушным сигналам вертолета.

Алгоритмы обработки информации 
измерительных каналов системы измерения 
воздушных параметров на различных этапах

и режимах полета вертолета

На стоянке до запуска силовой установки 
входными сигналами ионно-меточного изме-
рительного канала являются скорость Wг и 
угол направления ψ вектора горизонтального 
ветра Wг относительно продольной оси верто-
лета, которые необходимы для предотвраще-
ния опрокидывания вертолета на бок или на 
хвостовую балку [10]. При попадании траекто-
рии ионной метки в i-й грубый канал текущее 
значение измеряемого угла ψ направления го-
ризонтального ветра Wг определяется как

 ψ = iα0 + αр, (1)

где α0 — угол, охватывающий рабочий сектор 
грубого канала отсчета (при imax = 4, α0 = 90°); 
i — номер рабочего сектора ( 1,4i = ); αр — зна-
чение измеряемого угла в пределах i-го рабоче-
го сектора.

Сигналы U(αi), пропорциональные синусу 
Usinαi и косинусу Ucosαi измеряемого угла ψ 
в i-м рабочем секторе грубого канала и снима-
емые с блока предварительных усилителей, об-
рабатываются в вычислительном устройстве, 
на выходе которого формируется цифровой 
код, связанный со значением αр измеряемого 
угла в пределах рабочего сектора точного ка-
нала соотношением

 p
sin

arctg ,
cos

i

i

U
U

α
α =

α
 (2)

где αi — текущее значение измеряемого угла 
в пределах i-го рабочего сектора.

При работе канала измерения скорости век-
тора горизонтального ветра Wг формируется 
интервал времени τW пролета ионной метки 
расстояния R от точки генерации 0 ионной 
метки до окружности с приемными электро-
дами. В соответствии с интервалом времени τW 
в вычислительном устройстве вырабатывается 
цифровой код NW, пропорциональный скоро-
сти горизонтального ветра

 г .
W

R
W =

τ
 (3)

На стоянке при запуске силовой установки 
и вращении несущего винта, при рулении и ма-
неврировании по земной поверхности, на взлет-
но-посадочных режимах в работу включается 
второй — аэрометрический — канал, выпол-
ненный на основе неподвижного полусфери-
ческого аэрометрического приемника, жестко 
установленного над системой приемных элек-
тродов ионно-меточного датчика аэродинами-
ческого угла и воздушной скорости.

По полному PпΣ и статическому PстΣ давле-
ниям и температуре TтΣ торможения результи-
рующего воздушного потока вихревой колонны 
несущего винта, воспринимаемой приемником 
температуры торможения, установленным на 
фюзеляже в зоне действия вихревой колонны 
несущего винта, можно определить модуль 
вектора скорости VΣ результирующего воздуш-
ного потока вихревой колонны несущего вин-
та, используя соотношение [6]
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где параметры, входящие в формулу (4), имеют 
размерности в единицах системы СИ.

Проекции вектора VΣ скорости результиру-
ющего воздушного потока вихревой колонны 
несущего винта на оси связанной системы ко-
ординат определяются как

 VΣx = VΣsinϕ1; VΣy = VΣcosϕ1cosϕ2;
 VΣz = VΣsinϕ2, (5)

где ϕ1 и ϕ2 — углы, определяющие положение 
вектора скорости VΣ результирующего воздуш-
ного потока вихревой колонны несущего винта 
относительно осей полусферического аэроме-
трического приемника, которые определяются 
по давлениям Р1, Р2 и Р3, Р4.

Используя соотношения для определения 
давления на поверхности полусферического 
аэрометрического приемника, приведенные 
в работе [11], углы ϕ1 и ϕ2, определяющие по-
ложение вектора скорости VΣ результирующе-
го набегающего воздушного потока вихревой 
колонны несущего винта, будут определяться 
соотношениями
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где ϕ10 и ϕ20 — углы расположения отверстий 
для забора давлений Р1, Р2 и Р3, Р4.

Поскольку неподвижный панорамный ион-
но-меточный датчик аэродинамического угла 
и истинной воздушной скорости с установлен-
ным над его системой приемных электродов 
полусферическим аэрометрическим приемни-
ком расположен на фюзеляже на определенном 
радиус-векторе R от центра масс вертолета, то 
при вращении вертолета относительно центра 
масс имеет место кинематическое искажение 
вектора скорости V воздушного потока, набе-
гающего на аэрометрический приемник, кото-
рое определяется векторным уравнением вида

 к ( , , ),x y z= + ×V V Rw  (7)

где Vк — кинематически искаженный вектор 
скорости набегающего воздушного потока в ме-
сте установки неподвижного комбинированного 
аэрометрического приемника; )( , ,x y zω ω ωw  — 
вектор угловой скорости вращения вертолета 
относительно центра масс; ωx, ωy, ωz — угловые 
скорости вращения вертолета относительно 
осей связанной системы координат; x, y, z — ко-
ординаты места установки неподвижного пано-
рамного меточного датчика аэродинамического 
угла и воздушной скорости с установленным 
над его системой приемных электродов полу-
сферическим аэрометрическим приемником 
в связанной системе координат, центр которой 
находится в центре масс вертолета.

Проекции вектора скорости Vк на оси свя-
занной системы координат будут определяться 
системой уравнений вида

 Vкx = Vx + (ωyz – ωxy); Vкy = Vy + (ωzx – ωxz);
 Vкz = Vz + (ωxy – ωyx), (8)

где Vx, Vy, Vz — проекции вектора истинной 
воздушной скорости Vв на оси связанной си-
стемы координат.

Продольная и боковая составляющие Vx, Vz 
и модуль Vв вектора истинной воздушной ско-
рости Vв, углы атаки α и скольжения β верто-
лета, статическое давление РН и барометриче-
ская высота Н будут определяться следующи-
ми соотношениями [6]:
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где Р0 = 101 325 Па и Т0 = 288,15 К — абсолют-
ное давление и абсолютная температура воз-
духа на высоте Н = 0 стандартной атмосферы;
R — удельная газовая постоянная воздуха
(R = 287,05287 Дж/кг•К); τ — температурный 
градиент (τ = 0,0065 К/м); Kр — безразмер-
ный коэффициент, определяющий связь PстΣ 
и РН, который определяется при летных ис-
пытаниях для конкретного типа вертолета и 
места установки на фюзеляже неподвижного 
панорамного ионно-меточного датчика аэро-
динамического угла и воздушной скорости 
с установленным на нем осесимметричным 
полусферическим аэрометрическим приемни-
ком; Kiy — безразмерный коэффициент, опре-
деляемый аналогично Kix и Kiz.

Используя информацию о модуле Vп и угле 
сноса ψс вектора путевой скорости Vп от до-
плеровского измерителя скорости и угла сноса 
(ДИСС) и о составляющих вектора истинной 
воздушной скорости Vв от аэрометрического 
канала, продольную Wx, боковую Wz состав-
ляющие, модуль Wг и направление ψ горизон-
тального вектора ветра Wг на взлетно-посадоч-
ных режимах вертолета будем определять со-
отношениями [6]:

 Wx = |Vx| – Vпcosψc; Wz = |Vz| – Vпsinψc;

 ψ = β + ψс; 
2 2

г .x zW W W= +  (10)

Таким образом, на основе информации, 
воспринимаемой неподвижным датчиком пер-
вичной информации, выполненным в виде 
неподвижного панорамного ионно-меточного 
датчика аэродинамического угла и воздушной 
скорости с установленным над его системой 
приемных электродов полусферическим аэро-
метрическим приемником, в вычислительном 
устройстве, выполненном в виде вычислите-
ля, реализующего алгоритмы (1)—(3), (5), (6), 
(9), (10), определяются параметры вектора ско-
рости ветра и другие воздушные параметры 
вертолета, на стоянке при запуске силовой 
установки и вращении несущего винта, при 
рулении и маневрировании по земной поверх-
ности, при взлете и наборе высоты, при полете 
на малых скоростях и на режимах снижения, 
на режимах висения и посадки вертолета.

При скоростях полета, когда неподвижный 
датчик первичной информации системы из-
мерения воздушных параметров вертолета с
аэрометрическими и ионно-меточными изме-
рительными каналами выходит из зоны вихре-

вой колонны несущего винта, для определения 
воздушных параметров вертолета используется 
информация аэрометрического и ионно-ме-
точного измерительных каналов.

По информации ионно-меточного измери-
тельного канала по соотношениям, аналогич-
ным выражениям (1)—(3), определяются ис-
тинная воздушная скорость Vв и угол сколь-
жения β:

 в 0 p p
sin

; ; arctg ,
cosV

R U
V i

U
α

= β = α + α α =
τ α

 (11)

где τV — время пролета ионной метки от разряд-
ника до окружности с приемными электродами 
при данной истинной воздушной скорости Vв.

Для определения барометрической высоты Н 
на наружной поверхности платы 1 с приемны-
ми электродами (см. рис. 2) ионно-меточно-
го датчика аэрометрического угла и истинной 
воздушной скорости располагается отверстие-
приемник для забора статического давления 
PH набегающего воздушного потока. Тогда ба-
рометрическая высота Н будет определяться 
известным соотношением [5]
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определяться путем вычисления производной 
по времени от барометрической высоты:
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где ti и ti – 1 — текущий и предшествующие 
моменты времени, в которых проведены вы-
числения барометрической высоты. Возможно 
использование алгоритма вычисления вер-
тикальной воздушной скорости по большему 
числу значений барометрической высоты, по-
лученных через фиксированный интервал вре-
мени τ, например, вида
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Тогда угол атаки вертолета можно опреде-
лить, используя соотношение
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Таким образом, установка на наружной по-
верхности платы приемных электродов ионно-
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меточного датчика аэродинамического угла 
отверстия-приемника статического давления 
набегающего воздушного потока позволяет 
вычислить воздушные параметры вертолета 
при выходе датчика первичной информации из 
зоны вихревой колонны несущего винта.

Заключение

Предложенные подходы к построению, мо-
дели и алгоритмы обработки первичной ин-
формации системы измерения воздушных 
параметров вертолета с аэрометрическими и 
ионно-меточными измерительными каналами 
позволяют определить параметры вектора ве-
тра и высотно-скоростные параметры вертоле-
та в широком диапазоне эксплуатации, в том 
числе на стоянке, стартовых и взлетно-поса-
дочных режимах, при полете в диапазоне ма-
лых и полетных скоростях.

Применение рассмотренной системы изме-
рения воздушных параметров на различных 
классах вертолетов позволяет повысить безо-
пасность эксплуатации и эффективность ре-
шения полетных задач.
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Abstract

It is shown that the known limitations on the measurement of air parameters on board the helicopter due to significant 
aerodynamic disturbances introduced by inductive flows of vortex column of main rotor. This determines the need to create 
the means of measurement, taking into account the aerodynamics and dynamics of the helicopter flight. The known direc-
tion of overcoming these limitations is the use for measuring the information of aerodynamic field of vortex column of main 
rotor and its perception by means of the stationary multi-functional aerometric receiver. However, the need to protect a 
large number of full-pressure tubes installed in the flow channel of the multifunctional aerometric receiver, strict require-
ments for the identity and stability of the characteristics of the large number aerometric channels, complicate the design, 
reduce reliability, increase cost, inhibit the use of the air parameters measurement system on helicopters of various classes 
and purposes. Principles of construction, functional scheme, features of perception of primary information of measuring 
system of air parameters of the helicopter with the stationary receiver of a stream, ion-label and aerometric measuring 
channels are showed. Algorithms for processing primary information at various stages and flight modes, including: in the 
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parking lot before the launch of the power plant and when rotating the rotor, when taxiing and maneuvering on the earth’s 
surface, on takeoff and landing modes and when flying at low speeds, at flight speeds, when the stationary receiver of pri-
mary information leaves the zone of the vortex column of the rotor using ion-label and aerometric measuring channels, are 
presented. It is shown that the proposed approaches to the construction, models and algorithms for processing the primary 
information of the measuring system air parameters of helicopter with ion-label and aerometric measurement channels allow 
to determine the speed and direction of the wind vector, altitude-velocity parameters of motion relative to the environment 
and atmospheric parameters in a wide range of helicopter operation, which determines its competitive advantages in solving 
problems of piloting and provide the flight safety of helicopters of different classes and purposes.
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