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Особенности построения и анализ статической точности вихревой 
системы воздушных сигналов дозвукового летательного аппарата1

налов — давлений, перепадов давлений, углов 
поворота, сопротивлений и напряжений  —
в измерительных каналах системы связано с ад-
дитивными и мультипликативными погрешно-
стями измерения воздушных сигналов [2, 4].

Особенности вихревой системы
воздушных сигналов

Возможности достижения меньших потерь 
информации при восприятии, выделении, 
преобразовании, передаче и обработке частот-
но-временных информативных сигналов, фор-
мируемых одним неподвижным многофунк-
циональным приемником, получения выход-
ных сигналов в цифровой форме определяют 
перспективность работ по разработке системы 
воздушных сигналов, построенной на основе 
вихревого метода [5].

Основным конструктивным элементом вих-
ревой системы (см. рисунок) является ориги-
нальный вихревой датчик аэродинамического 
угла и истинной воздушной скорости [6, 7], ко-
торый содержит два клиновидных тела 1, рас-
положенных ортогонально друг к другу своими 
основаниями и встречно набегающему воздуш-
ному потоку, вектор скорости V = –Vв которого 
равен по величине и обратен по знаку вектору 
Vв истинной воздушной скорости ЛА.

Отмечается важность информации и указываются недостатки традиционных систем воздушных сигналов, реали-
зующих аэрометрический, аэродинамический и флюгерный методы с помощью разнесенных по фюзеляжу приемников воз-
душных давлений, приемников температуры торможения, датчиков аэрометрических углов атаки и скольжения.

Рассматриваются особенности построения и достоинства оригинальной вихревой системы воздушных сигналов 
с одним неподвижным приемником первичной информации и частотно-временными первичными информативными 
сигналами, построенной на основе оригинального вихревого датчика аэродинамического угла и истинной воздушной 
скорости с отверстием-приемником статического давления на его обтекаемой поверхности, связанного с датчиком 
абсолютного давления с частотным выходом.

Отмечается, что по результатам расчетов инструментальные статические погрешности измерительных ка-
налов вихревой системы воздушных сигналов близки к инструментальным погрешностям традиционных систем воз-
душных сигналов.

Рассмотрены причины, получены математические модели и расчетные значения методических статических по-
грешностей измерительных каналов вихревой системы воздушных сигналов, которые свидетельствуют о перспекти-
вах применения системы на дозвуковых летательных аппаратов.
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ности, модели, расчет

Введение

Полеты  большого класса летательных аппа-
ратов (ЛА), в том числе малоразмерных, беспи-
лотных и дистанционно-пилотируемых, проис-
ходят в пределах атмосферы, и для управления 
ими, обеспечения их безопасности, эффектив-
ного решения полетных задач необходима ин-
формация о барометрической высоте, прибор-
ной и истинной воздушной скорости, аэроди-
намических углах атаки и скольжения, о других 
воздушных сигналах, определяющих аэродина-
мику движения ЛА относительно окружающей 
воздушной среды [1]. Современные средства из-
мерения воздушных сигналов реализуют аэро-
метрический, аэродинамический и флюгерный 
методы и построены на основе приемников 
воздушных давлений, приемников температу-
ры торможения и датчиков аэродинамических 
углов атаки и скольжения, распределенных на 
фюзеляже и вынесенных в набегающий воздуш-
ный поток за пределы пограничного слоя лета-
тельного аппарата [2, 3]. Это приводит к услож-
нению и увеличению массы построенной на их 
основе системы, нарушению аэродинамики ЛА, 
особенно при маневрировании. При этом вос-
приятие, выделение, передача и преобразование 
первичных амплитудных информативных сиг-

1 Работа выполнена по гранту РФФИ №18-38-00094.
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На тыльных поверхностях клиновидных тел 
расположены приемники 2 пульсаций давле-
ний, выходы которых подключены к устрой-
ствам 3 регистрации частот f1 и f2 вихреобразо-
вания за клиновидными телами. Выходы уст-
ройств 3 регистрации частот вихреобразования 
подключены ко входу устройства обработки 4.

Для расширения функциональных возмож-
ностей вихревого датчика аэродинамического 
угла и истинной воздушной скорости и обеспе-
чения измерения барометрической высоты Н, 
температуры TH наружного воздуха на высоте 
полета Н, плотности воздуха ρH на высоте по-
лета Н, приборной скорости Vпр, числа Маха М 
и других связанных с ними параметров пред-
ложено [8] на верхней или нижней поверх-
ности одного струевыпрямителя 5, например 
верхнего, установить отверстие-приемник 6
статического давления PH набегающего воз-
душного потока, который через пневмопровод 7
связан со входом датчика 8 абсолютного дав-
ления преимущественно с частотным выход-
ным сигналом [9]. Выход датчика 9 в виде ча-
стоты ,

HРf  пропорциональной статическому 
давлению PH набегающего воздушного потока, 
подключен ко входу устройства обработки 4. 
Устройство обработки 4 выполнено в виде вы-
числителя, реализующего разработанные ал-
горитмы определения всех высотно-скорост-

ных параметров движения ЛА относительно 
окружающей воздушной среды.

По сравнению с традиционными вихревая 
система воздушных сигналов имеет следую-
щие достоинства:
 � одновременно осуществляет измерение всех 

воздушных сигналов, определяющих движе-
ние ЛА относительно окружающей среды;

 � воздушные сигналы измеряются с помощью 
одного неподвижного малогабаритного при-
емника без искажения аэродинамики ЛА;

 � измерение воздушных сигналов обеспечива-
ется без существенного усложнения вихрево-
го датчика аэродинамического угла и истин-
ной воздушной скорости, без заметного по-
вышения себестоимости вихревой системы;

 � частотно-временные первичные инфор-
мативные сигналы позволяют снизить по-
грешности из-за дрейфа нуля и изменения 
чувствительности элементов цепи восприя-
тия, преобразования, передачи и обработки 
информации всех измерительных каналов 
системы;

 � выходная информация по воздушным сиг-
налам ЛА выдается в цифровой форме, что 
упрощает ее использование в современных 
бортовых системах.

Модели и расчет статических погрешностей 
измерительных каналов вихревой системы 

воздушных сигналов

При анализе погрешностей измерения воз-
душных сигналов системы на основе вихрево-
го датчика аэродинамического угла и истин-
ной воздушной скорости с встроенным при-
емником статического давления необходимо 
учитывать методические и инструментальные 
статические погрешности.

Как показали исследования [10], причины и 
расчетные значения инструментальных стати-
ческих погрешностей измерительных каналов 
вихревой системы воздушных сигналов в диа-
пазоне дозвуковых скоростей практически со-
ответствуют инструментальным погрешностям 
традиционных систем воздушных сигналов.

При исследовании статической точности 
вихревой системы воздушных сигналов дозву-
кового ЛА особый интерес представляют мето-
дические статические погрешности, связанные 
с особенностями восприятия первичной ин-
формации вихревым датчиком и новыми алго-
ритмами вычисления воздушных сигналов.

Одна группа методических погрешностей 
вихревой системы, как и традиционных си-

Конструктивно-функциональная схема вихревой системы 
воздушных сигналов летательного аппарата
Structural and functional scheme of the vortex system aircraft air 
signals
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стем [4], обусловлена аэродинамическими ис-
кажениями набегающего воздушного потока в 
месте установки вихревого датчика.

Из-за возмущений, вносимых движением 
ЛА, давление Рм в месте расположения отвер-
стия-приемника на скользящей поверхности 
струевыпрямителя вихревого датчика отлича-
ется от статического давления РН невозмущен-
ного набегающего воздушного потока на вели-
чину аэродинамического искажения ΔРа, т. е.

 м а ,H H PР Р Р Р K q= + Δ = +  (1)

где мРK P=  — безразмерный коэффициент 
местного статического давления, определяе-
мый при летных испытаниях системы на кон-
кретном типе ЛА для конкретного места уста-
новки вихревого датчика аэродинамического 
угла и истинной воздушной скорости, для всех 
характерных режимов полета; 2

В /2Нq V= ρ  — 
скоростной напор; ρН — плотность воздуха на 
высоте полета Н.

Поэтому барометрическая высота Нм, опре-
деляемая в каналах вихревой системы по дав-
лению Рм в соответствии со стандартной зави-
симостью [2, 4], в диапазоне высот до 11 000 м 
будет иметь вид
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где Т0 = 288,15 К и Р0 = 101325 Па — абсолютные 
температура и давление воздуха на высоте H, 
равной нулю; τ = 0,0065 К/м и R = 29,27 м/К — 
температурный градиент и газовая постоянная 
окружающий воздушной среды; ΔHа = Hм – H —
методическая аэродинамическая статическая 
погрешность определения барометрической вы-
соты из-за искажения статического давления, 
воспринимаемого на скользящей поверхности 
струевыпрямителя вихревого датчика.

Как показали расчеты, при изменении ко-
эффициента местного статического давления 
KР от 0,05 до 0,2 методическая аэродинамиче-
ская статическая погрешность ΔНа канала ба-
рометрической высоты в диапазоне высот от 0
до 11  000 м и дозвуковых скоростей полета из-
меняется от ΔНа min = 0,75...2,5 м, до ΔНа max =
=  4...5,2 м.

Отклонение местного статического давления 
Рм, воспринимаемого на скользящей поверх-
ности струевыпрямителя вихревого датчика, 
от статического давления РН невозмущенного 
набегающего воздушного потока является при-
чиной и методической аэродинамической ста-
тической погрешности канала приборной ско-
рости вихревой системы воздушных сигналов.

Приборная скорость, вычисляемая по мест-
ному статическому давлению Рм в каналах 
вихревой системы воздушных сигналов само-
лета, будет равна
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Тогда методическая аэродинамическая ста-
тическая погрешность м

пр
PVΔ  определения при-

борной скорости в месте установки вихревого 
датчика будет определяться выражением
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Как показали расчеты, значения методиче-
ской аэродинамической статической погреш-
ности м

пр
PVΔ  канала приборной скорости, об-

условленной отличием местного статического 
давления Рм от статического давления РН не-
возмущенного набегающего воздушного пото-
ка при регламентируемом значении KР = 0,05 
в диапазоне высот от 0 до 11 000 м и скоро-
сти полета от 50 до 1200 км/ч, изменяются от
0,35 м/с (1,26 км/ч) до 9,65 м/с (34 км/ч), т. е. 
составляет около 2,5...2,8 % от значения при-
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борной воздушной скорости. При увеличении 
(уменьшении) KР расчетные значения мето-
дической аэродинамической статической по-
грешности м

пр
PVΔ  пропорционально увеличи-

ваются (уменьшаются).
Другой причиной методических аэродина-

мических статических погрешностей вихревой 
системы воздушных сигналов самолета явля-
ется отличие истинной воздушной скорости, 
измеренной вихревым датчиком аэродинами-
ческого угла и истинной воздушной скорости в 
месте его установки на фюзеляже, от скорости 
набегающего воздушного потока.

Искажения невозмущенного воздушного 
потока вблизи фюзеляжа, вносимое движени-
ем ЛА, приводит к увеличению местной истин-
ной воздушной скорости Vв.м в месте установ-
ки вихревого датчика. Это увеличение можно 
оценить через увеличение скоростного напора 

2
м в.м
дин 2

HV
P

ρ
=  в месте расположения вихревого 

датчика, определяемого как м
дин дин(1 )VP K P= + ,

где Pдин — расчетное значение скоростного 
напора невозмущенного набегающего потока; 
KV — безразмерный коэффициент, который 
зависит от параметров полета и определяется 
при летных испытаниях для характерных ре-
жимов полета ЛА [1].

Тогда формулу для определения местной ис-
тинной воздушной скорости Vв.м можно пред-
ставить в виде
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Методическую аэродинамическую статиче-
скую погрешность ΔVв.а измерения истинной 
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Как показали расчеты, значения методиче-
ской аэродинамической статической погреш-

ности ΔVв.а канала истинной воздушной скоро-
сти для значения KV = 0,05 в диапазоне высот 
от 0 до 11000 м при изменении скорости по-
лета от 50 до 1200 км/ч изменяются от 0,34 м/с
(1,2 км/ч) до 6,25 м/с (22,5 км/ч), при значении 
KV = 0,02 — изменяется от 0,14 м/с (0,5 км/ч) 
до 2,53 м/с (9,1 км/ч), при значении KV = 0,01 — 
изменяются от 0,07 м/с (0,25 км/ч) до 1,27 м/с 
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где ΔVпр.а = Vпр.м – Vпр и ΔMа = Mм – M — ме-
тодические аэродинамические погрешности 
определения приборной скорости и числа 
Маха по информации вихревого датчика, уста-
новленного на фюзеляже самолета.

Как показывают расчеты, методическая 
аэро динамическая статическая погрешность 
ΔVпр.а канала приборной скорости зависит от вы-
соты и скорости полета. При KV = 0,01, Н = 0 и 
Vв = 50 км/ч ΔVпр.а = 0,07 м/с (0,252 км/ч), при 
Vв = 1200 км/ч ΔVпр.а = 1,27 м/с (4,6 км/ч). При 
KV = 0,01, Н = 11000 м и Vв = 50 км/ч ΔVпр.а = 
= 0,1м/с (0,36 км/ч), при Vв = 1200 км/ч
ΔVпр.а = 1,41 м/с (5,1 км/ч). При KV = 0,02 и
KV = 0,05 в исследуемом диапазоне высот и 
скоростей погрешности ΔVпр.а пропорцио-
нально увеличиваются.

Значения методической аэродинамической 
статической погрешности ΔMа канала числа 
Маха, обусловленной отличием местной ис-
тинной воздушной скорости Vв.м в месте рас-
положения вихревого датчика аэродинамиче-
ского угла и истинной воздушной скорости 
от истинной воздушной скорости Vв невоз-
мущенного набегающего потока не зависит от 
высоты полета и при KV = 0,01 изменяется от 
ΔMа = 0 при Vв = 50 км/ч до ΔMа = 0,004 при
Vв = 1200 км/ч. При KV = 0,02 методическая
аэродинамическая погрешность ΔMа в иссле-
дуемом диапазоне скоростей изменяется от 0 
до 0,008.

Таким образом, искажение невозмущенного 
воздушного потока вблизи фюзеляжа в месте 
установки вихревого датчика аэродинамиче-
ского угла и истинной воздушной скорости 
приводит к дополнительным методическим 
аэродинамическим статическим погрешно-
стям измерительных каналов вихревой систе-
мы воздушных сигналов самолета, которые 
необходимо учитывать при тарировке.

Как показывают расчеты, методические 
статические погрешности измерительных ка-
налов вихревой системы воздушных сигналов 
дозвукового ЛА практически соответствуют 
статической точности современных традици-
онных систем воздушных сигналов [4].

Рассмотренная методика позволяет оце-
нить методические статические погрешности 
измерительных каналов системы воздушных 
сигналов дозвукового ЛА на основе вихревого 
датчика аэродинамических углов и истинной 
воздушной скорости со встроенным приемни-

ком статического давления и при других ис-
ходных данных.

Заключение

Таким образом, вихревая система воздуш-
ных сигналов дозвукового ЛА обеспечивает 
помехоустойчивое выделение, преобразование 
и обработку первичных частотно-временных 
информативных сигналов, воспринимаемых 
одним неподвижным многофункциональным 
приемником, выдачу выходной информации с 
требуемой статической точностью в цифровой 
(кодовой) форме, удобной для использования 
в современных системах управления и элек-
тронной индикации. Это определяет конку-
рентные преимущества и перспективы приме-
нения вихревой системы воздушных сигналов 
на самолетах малой авиации, на малоразмер-
ных, беспилотных и дистанционно-пилотиру-
емых ЛА различного класса и назначения.
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Abstract

The importance of information is noted and the defects of traditional air data systems are described, implementing 
aerometric, aerodynamic and directional methods using straddled in the fuselage of the air pressure receiver, temperature 
braking receivers, sensors aerodynamic angles of attack and slip. The features of construction and advantages of the origi-
nal vortex air data system with one stationary receiver of primary information and frequency-time primary informative 
signals based on the original vortex sensor of aerodynamic angle and true air velocity with a hole-receiver of static pressure 
on its streamlined surface associated with the absolute pressure sensor with frequency output are considered. It is noted that 
according to the results of calculations, the instrumental static errors of the measuring channels of the vortex air data system 
are close in magnitude to the instrumental errors of traditional air data systems. The reasons are considered, mathematical 
models and calculated values of methodical static errors of measuring channels of vortex air data system which testify to 
prospects of application of system on subsonic aircraft are received.

Keywords: aircraft, air signals, measurement, vortex system, stationary receiver, frequency-time informative signals, 
features of construction, methodic static errors, models, calculation
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