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Исследование методических погрешностей
системы воздушных сигналов самолета с неподвижным 

невыступающим приемником набегающего воздушного потока1

снижают надежность работы системы воздуш-
ных сигналов в реальных условиях эксплуа-
тации, являются причиной дополнительных 
погрешностей измерения высотно-скоростных 
параметров, зависящих от параметров полета и 
окружающей воздушной среды [4, 5].

Реальной возможностью получения ин-
формации о высотно-скоростных параметрах 
полета самолета с помощью одного (интегри-
рованного) неподвижного невыступающего 
приемника набегающего воздушного пото-
ка является построение системы воздушных 
сигналов на основе ионно-меточного датчика 
аэродинамического угла и истинной воздуш-
ной скорости [6, 7].

На рис. 1 приведена функциональная схема 
системы воздушных сигналов самолета, по-
строенной на основе ионно-меточного датчика 
аэродинамического угла и истинной воздуш-
ной скорости с логометрическими информа-
тивными сигналами и интерполяционной схе-
мой обработки [8].

Ионно-меточный датчик аэродинамическо-
го угла и истинной воздушной скорости со-
держит приемную плату 1, в центре 0 которой 
установлен искровой разрядник 2, подклю-
ченный к генератору метки ГМ. На окружно-
сти радиуса R с центром в точке 0 генерации 
ионных меток под одинаковыми углами рас-
положены приемные электроды (ПЭ) 3, реги-
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Введение

Для  решения задач пилотирования в режи-
мах штурвального и автоматического управле-
ния, предотвращения критических режимов 
полета самолета в неспокойной атмосфере не-
обходима достоверная информация о вели-
чине и составляющих вектора истинной воз-
душной скорости, аэродинамических углах 
атаки и скольжения, барометрической высоте 
и вертикальной скорости, числе Маха и других 
воздушных сигналах, определяющих аэроди-
намику и динамику движения самолета отно-
сительно окружающей воздушной среды [1, 2].

Традиционные системы воздушных сигна-
лов самолета и других летательных аппаратов 
реализуют аэродинамический и аэрометри-
ческий методы измерения с использованием 
вынесенных в набегающий воздушный поток 
и распределенных по фюзеляжу приемников 
воздушных давлений и температуры торможе-
ния набегающего воздушного потока, флюгер-
ных датчиков аэродинамических углов атаки и 
скольжения. При этом вынесенные в набегаю-
щий воздушный поток за обшивку фюзеляжа 
приемники и датчики нарушают аэродинами-
ку самолета, особенно при маневрировании [3], 

1Работа выполнена по гранту РФФИ № 18-08-00264.
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стрирующие скорость и траекторию движения 
ионной метки совместно с набегающим воз-
душным потоком.

Измерительная схема рассматриваемого 
датчика включает три канала: канал опреде-
ления рабочего сектора измеряемого аэроди-
намического угла α (канал грубого отсчета), 
канал точного измерения измеряемого угла 
в пределах рабочего сектора и канал измере-
ния истинной воздушной скорости Vв, выхо-
ды которых подключены к вычислительному 
устройству (ВУ). На выходе вычислительного 
устройства ВУ формируются цифровые сигна-
лы Nα и NV по аэродинамическому углу α и мо-
дулю Vв вектора истинной воздушной скоро-
сти. Вычислительное устройство выдает также 
сигнал FГМ, управляющий работой генератора 
меток, который задает частоту FГМ формиро-
вания ионной метки.

Выполнение измерительной схемы в виде 
канала определения рабочего сектора изме-
ряемого угла, являющегося каналом грубого 
отсчета, и канала точного измерения угла в 
каждом из рабочих секторов позволяет суще-
ственно повысить разрешающую способность 
по измеряемому аэродинамическому углу во 
всем диапазоне его изменения без увеличения 
числа приемных электродов и габаритных раз-
меров системы приемных электродов. Двухка-
нальное выполнение канала измерения аэро-

динамического угла обеспечивает 
надежное определение рабочего 
сектора и точное измерение теку-
щего значения угла внутри каждо-
го рабочего сектора, что позволя-
ет повысить точность измерения 
в широком диапазоне изменения 
аэродинамического угла при од-
новременном изменении модуля 
вектора истинной воздушной ско-
рости. Канал измерения истинной 
воздушной скорости позволяет с 
высокой точностью формировать 
интервал времени пролета ион-
ной метки от точки генерации до 
окружности с приемными элек-
тродами при одновременном из-
менении аэродинамического угла, 
что повышает точность измерения 
истинной воздушной скорости.

Для обеспечения одновремен-
ного измерения всех воздушных 
сигналов самолета с использова-

нием рассмотренного ионно-меточного дат-
чика аэродинамического угла и истинной 
воздушной скорости предложено [6] на обте-
каемой поверхности системы приемных элек-
тродов расположить отверстие-приемник 4
(рис. 1) для забора статического давления PH 
набегающего воздушного потока, которое 
пневмоканалом 5 связано со входом датчика 
абсолютного давления (ДАД), например циф-
рового, выход которого подключен ко входу 
вычислительного устройства ВУ, обеспечива-
ющего вычисление всех высотно-скоростных 
параметров самолета.

Разработаны алгоритмы вычисления вы-
сотно-скоростных параметров самолета по ин-
формации ионно-меточного датчика аэроди-
намического угла и истинной воздушной ско-
рости с отверстием-приемником статического 
давления, установленным на его обтекаемой 
поверхности [6]. Проведенный анализ инстру-
ментальных погрешностей измерительных ка-
налов системы воздушных сигналов самолета 
с интегрированным неподвижным невыступа-
ющим приемником набегающего воздушного 
потока [7] свидетельствует об их соответствии 
современным требованиям, определяют кон-
курентное преимущество и перспективы при-
менения системы на самолетах и других лета-
тельных аппаратах различного класса и назна-
чения [9, 10].

Рис. 1. Функциональная схема системы воздушных сигналов самолета с неподвиж-
ным невыступающим приемником набегающего воздушного потока
Fig. 1. Functional scheme of the air data system of aircraft with stationary included 
receiver of incoming air flow
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Математические модели и расчет 
методических аэродинамических погрешностей 
измерительных каналов системы из-за искажения 

воспринимаемого статического давления

При исследовании точности измерения вы-
сотно-скоростных параметров в измеритель-
ных каналах системы воздушных сигналов 
самолета с неподвижным невыступающим 
приемником набегающего воздушного потока 
особый интерес представляют методические 
погрешности, связанные с особенностями вос-
приятия первичной информации о параметрах 
набегающего воздушного потока ионно-ме-
точным датчиком аэродинамического угла и 
истинной скорости со встроенным в его обте-
каемую поверхность отверстием-приемником 
статического давления.

Статическое давление РН невозмущенного 
воздушного потока представляет собой давле-
ние, которое в данной точке невозмущенного 
потока испытывало бы достаточно малое тело, 
не деформирующее поток и движущееся со ско-
ростью потока V. Поэтому восприятие статиче-
ского давления на борту движущегося самоле-
та является известной проблемой, связанной с 
деформацией набегающего воздушного потока 
профилем фюзеляжа и других элементов кон-
струкции самолета и искажениями, вносимы-
ми непосредственно приемником статического 
давления, установленным в набегающем воз-
душном потоке. Физически невозможно создать 
приемник статического давления, расположен-
ный на фюзеляже самолета, который восприни-
мал бы статическое давление невозмущенного 
воздушного потока без погрешностей. Любой 
приемник статического давления на борту само-
лета воспринимает статическое давление невоз-
мущенного воздушного потока на данной высо-
те полета со свойственными ему погрешностя-
ми, зависящими от места установки приемника 
на борту самолета, геометрических параметров 
самого приемника и от параметров вектора ско-
рости набегающего воздушного потока [9].

Основным параметром, определяющим каче-
ство любого приемника статического давления, 
является коэффициент давления ,P  вычисляе-
мый как отношение разности давления РХ, вос-
принимаемого приемником, и статического дав-
ления РН невозмущенного набегающего воздуш-
ного потока к скоростному напору q [9]:

 ,X HP P
P

q
−

=  (1)

где 2
дин п/2H Hq V P P P= ρ = = −  — динамиче-

ское давление (скоростной напор) набегающе-
го воздушного потока; ρH — плотность атмос-
феры на данной высоте Н; V — модуль вектора 
скорости невозмущенного набегающего воз-
душного потока.

В соответствии с Нормами летной годности 
гражданских самолетов (НГЛС) коэффициент 
давления P  самого приемника статического дав-
ления, установленного в набегающем воздуш-
ном потоке, не должен превышать 0,05P m  [9].
При этом при установке приемника статическо-
го давления на самолете появляется дополни-
тельная аэродинамическая погрешность за счет 
искажения набегающего потока, вносимая дви-
жением самолета.

При 0P =  приемник статического давления 
выдает неискаженное статическое давление 
невозмущенного набегающего воздушного по-
тока. Поэтому приемник статического давле-
ния необходимо устанавливать на борту само-
лета в местах, где местный коэффициент дав-
ления мP  близок к нулю, т. е.

 м
м 0,HP P

P
q
−

= ≈  (2)

где Рм — местное статическое давление в месте 
установки приемника.

На рис. 2 приведен характерный график рас-
пределения коэффициента давления мP  по сред-
ней линии фюзеляжа дозвукового самолета [9].

Как видно из рис. 2, приемники статического 
давления на борту самолета необходимо уста-

Рис. 2. Характер распределения коэффициента давления до-
звукового самолета по средней линии фюзеляжа:
1 — по свободному фюзеляжу; 2 — по фюзеляжу вместе с 
плоскостями и горизонтальным оперением
Fig. 2. The nature of the distribution of pressure coefficient of the 
subsonic aircraft on the midline of fuselage:
1 — on the free fuselage; 2 — on the fuselage with the planes and 
horizontal tail
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навливать или на выносной штанге на значи-
тельном удалении от самолета, или на фюзеляже 
в области, где местный коэффициент давления 

мP  близок к нулю или известны модели его из-
менения на всех характерных режимах полета.

Модели изменения коэффициента давления 
в месте расположения приемников статического 
давления на фюзеляже самолета и вызываемых 
ими аэродинамических погрешностей для тра-
диционных систем воздушных сигналов опреде-
ляются при летных испытаниях на конкретном 
типе самолета для конкретного места установки 
приемника, используя технологии работы [10].

Отклонение статического давления РХ, вос-
принимаемого приемником на поверхности 
ионно-меточного датчика, от статического 
давления РН невозмущенного набегающего 
воздушного потока является причиной мето-
дических аэродинамических погрешностей 
определения высотно-скоростных параметров 
и других воздушных сигналов в каналах си-
стемы воздушных сигналов самолета с непод-
вижным невыступающим приемником набега-
ющего воздушного потока.

Исследуем характер изменения методиче-
ской аэродинамической погрешности измере-
ния барометрической высоты из-за искажения 
статического давления, воспринимаемого от-
верстием-приемником на обтекаемой поверх-
ности ионно-меточного датчика аэродинами-
ческого угла и истинной воздушной скорости.

Из-за возмущений, вносимых движени-
ем самолета, давление Рм, воспринимаемое в 
месте расположения отверстия-приемника на 
обтекаемой поверхности ионно-меточного дат-
чика аэродинамического угла и истинной воз-
душной скорости, отличается от статического 
давления РН невозмущенного набегающего 
воздушного потока на величину аэродинами-
ческого искажения ΔPa:

 м а ,H H PР Р Р Р K q= + Δ = +  (3)

KР = мP  — безразмерный коэффициент мест-
ного статического давления, в общем случае за-
висящий от истинной воздушной скорости
Vв = V, углов атаки α и скольжения β и опреде-
ляемый при летных испытаниях системы на 
конкретном типе самолета для конкретного ме-
ста установки ионно-меточного датчика аэроди-
намического угла и истинной воздушной скоро-
сти для всех характерных режимов полета.

Поэтому абсолютная барометрическая вы-
сота полета Нм, определяемая в каналах систе-
мы по давлению Рм, в соответствии со стан-
дартной зависимостью [11, 12] будет иметь вид

а) в диапазоне высот до 11 000 м:
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где а мH H HΔ = −  — методическая аэродина-
мическая погрешность определения абсолют-
ной барометрической высоты из-за искажения 
статического давления на обтекаемой поверх-
ности ионно-меточного датчика; T0 = 288,1 К 
и P0 = 101 325 Па = 760 мм рт. ст. — абсолют-
ная температура и давление воздуха на высоте
Н = 0; τ = 0,065 м/K — температурный гради-
ент; R = 29,27125 м/K — газовая постоянная;

б) в диапазоне высот от 11 000 м до 20 000 м:
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где T11 = 216,65 К и P11 = 22 632 Па =
= 169,754 мм рт. ст. — абсолютная температура 
и давление воздуха на высоте Н11 = 11 000 м.

Как показали расчеты, при изменении ко-
эффициента местного статического давле-
ния отверстия-приемника, расположенного 
на обтекаемой поверхности ионно-меточного 
датчика аэродинамического угла и истинной 
воздушной скорости, от KР = 0,05 до KР = 0,2 
методическая аэродинамическая погрешность 
ΔHa канала барометрической высоты в диапа-
зоне высот от 0 до 11 000 м и дозвуковых скоро-
стей полета изменяется от ΔHa min = 0,75...2,5 м
до ΔHa max = 4...5,2 м.

Отклонение местного статического давле-
ния Рм, воспринимаемого на обтекаемой по-
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верхности ионно-меточного датчика аэро-
динамического угла и истинной воздушной 
скорости, от статического давления РН невоз-
мущенного набегающего воздушного потока 
является также причиной методической аэро-
динамической погрешности канала приборной 
скорости системы воздушных сигналов само-
лета с неподвижным невыступающим прием-
ником потока.

Приборная скорость, вычисляемая по мест-
ному статическому давлению Рм в каналах си-
стемы воздушных сигналов самолета с непод-
вижным невыступающим приемником потока 
на основе ионно-меточного датчика аэродина-
мического угла и истинной воздушной скоро-
сти с встроенным приемником статического 
давления, будет равна [6, 7]
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Тогда методическая аэродинамическая по-
грешность м

пр
PVΔ  определения приборной ско-

рости в месте установки ионно-меточного дат-
чика аэродинамического угла и истинной воз-
душной скорости определяется выражением

 

м м
пр пр пр

0

1

20 0
в2

0

0

1

20 0
в2

0

2
1

(1 ) 1 1
2

2
1

.

1
4

P P

k
k

H
P

Н

k
k

H

V V V

k
gRT Ѕ

k

T P
Ѕ K V

P T

k
gRT Ѕ

k

T
Ѕ V

P T

−

−

Δ = − =

⎛ ⎞
⎜ ⎟−⎝ ⎠

⎡ ⎤= −
⎛ ⎞ρ⎢ ⎥+ + −⎜ ⎟⎢ ⎥⎜ ⎟
⎝ ⎠⎢ ⎥⎣ ⎦

⎛ ⎞
⎜ ⎟−⎝ ⎠

⎡ ⎤−
⎛ ⎞ρ⎢ ⎥+⎜ ⎟⎢ ⎥⎜ ⎟
⎝ ⎠⎢ ⎥⎣ ⎦

 (7)

Как показали расчеты, значения аэроди-
намической погрешности м

пр
PVΔ  канала при-

борной скорости системы воздушных сигналов 
дозвукового самолета с неподвижным невысту-
пающим приемником потока, обусловленной 
отличием местного статического давления Рм, 
воспринимаемого в месте установки ионно-
меточного датчика, от статического давления 
РН невозмущенного набегающего воздушного 
потока при регламентируемом НЛГС значении 
KР = 0,05 в диапазоне высот от 0 до 11 000 м и 
скорости полета от 50 до 1200км/ч изменяют-
ся 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 
истинной воздушной скорости. При увеличе-
нии (уменьшении) KР значения методической
аэродинамической погрешности м

пр
PVΔ  про-

порционально увеличивается (уменьшается).

Математические модели и расчет 
методических аэродинамических погрешностей 

измерительных каналов системы из-за 
искажения истинной воздушной скорости, 
воспринимаемой ионно-меточным датчиком

Причиной другой группы методических
аэродинамических погрешностей системы 
воздушных сигналов самолета с неподвижным 
невыступающим приемником потока является 
отличие истинной воздушной скорости невоз-
мущенного набегающего воздушного потока 
от истинной воздушной скорости, измеренной 
ионно-меточным датчиком аэродинамическо-
го угла в месте его установки на фюзеляже.

Искажения невозмущенного воздушного 
потока вблизи фюзеляжа, вносимое движением 
самолета, приводит к увеличению местной ис-
тинной воздушной скорости Vв.м в месте уста-
новки ионно-меточного датчика аэродинами-
ческого угла и истинной воздушной скорости. 
Это увеличение местной истинной воздушной 
скорости Vв.м можно оценить через увеличение

скоростного напора 
2

м в.м
дин 2

HV
P

ρ
=  в месте рас-

положения ионно-меточного датчика аэроди-
намического угла и истинной воздушной ско-
рости, определяемого как м

дин дин(1 ) ,VP K P= +  
где Pдин — расчетное значение скоростного на-
пора невозмущенного набегающего потока.

Тогда формулу для определения местной 
истинной воздушной скорости Vв.м  можно 
представить в виде
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где KV — безразмерный коэффициент связи 
местной воздушной скорости Vв.м, измеренной 
ионно-меточным датчиком в месте установки 
на фюзеляже самолета, и истинной воздушной 
скорости движения самолета относительно 
окружающей воздушной среды, который зави-
сит от параметров полета и определяется при 
летных испытаниях для характерных режимов 
полета самолета.

Методическую аэродинамическую погреш-
ность ΔVв.а измерения истинной воздушной ско-
рости в месте установки ионно-меточного дат-
чика аэродинамического угла и истинной воз-
душной скорости можно оценить выражением
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Как показали расчеты, значения методи-
ческой аэродинамической погрешности ΔVв.а  
канала истинной воздушной скорости в ме-
сте установки ионно-меточного датчика аэро-
динамического угла и истинной воздушной 
скорости для значения KV = 0,05 в диапазо-
не высот от 0 до 11 000 м при изменении ско-
рости полета от 50 до 1200 км/ч изменяется 
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 изменяется от 0,07 м/с (0,25 км/ч) до 
1,27 м/с (4,6 км/ч).

Истинная воздушная скорость Vв полета са-
молета определяется выражением [12]
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которое позволяет получить неявную, но одно-
значную связь истинной воздушной скорости 
Vв и абсолютной температуры TH воздуха на 
высоте полета Н вида [7]
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Температура наружного воздуха THм, опре-
деляемая по значению истинной воздушной 
скорости Vв.м, измеренной ионно-меточным 
датчиком, будет равна
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Следовательно, методическая аэродинами-
ческая погрешность измерения температуры 
наружного воздуха системы воздушных сиг-
налов дозвукового самолета с неподвижными 
невыступающими приемниками потока на ос-
нове ионно-меточного датчика аэродинами-
ческого угла и истинной воздушной скорости 
отсутствует.

Аналогично приборная скорость полета и 
число Маха, определяемые соотношениями [7]
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вычисляются по истинной воздушной скоро-
сти Vв.м, измеренной ионно-меточным датчи-
ком, с методическими аэродинамическими 
погрешностями
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где пр.а пр.м прV V VΔ = −  и а мМ М МΔ = −  — 
методические аэродинамические погрешно-
сти определения приборной скорости и числа 
Маха по информации ионно-меточного датчи-
ка, установленного на фюзеляже самолета.

Как показывают расчеты, значения методи-
ческой аэродинамической погрешности ΔVпр.а 
канала приборной скорости, обусловленной 
отличием местной истинной воздушной ско-
рости Vв.м от истинной воздушной скорости Vв 
невозмущенного набегающего потока, зависит 
от высоты 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 = 11 000 м и Vв = 50 км/ч — 
ΔVпр.а = 0,1 м/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 пропорциональ-
но увеличиваются.

Как показывают расчеты, значения мето-
дической аэродинамической погрешности ΔMa 
канала числа Маха, обусловленной отличием 
местной истинной воздушной скорости Vв.м в 
месте расположения ионно-меточного датчика 
аэродинамического угла и истинной воздуш-
ной скорости от истинной воздушной скорости 
Vв невозмущенного набегающего потока, также 
не зависит от высоты полета и при KV = 0,01
изменяется от ΔMa = 0 при Vв = 50 км/ч до
ΔMa = 0,004 при Vв = 1200 км/ч. При KV = 0,02 
методическая аэродинамическая погрешность 
ΔMa в исследуемом диапазоне скоростей изме-
няется от ΔMa = 0 до ΔMa = 0,008.

Заключение

Таким образом, искажение невозмущенно-
го воздушного потока вблизи фюзеляжа в ме-
сте установки ионно-меточного датчика аэро-
динамического угла и истинной воздушной 
скорости приводит к дополнительным мето-
дическим аэродинамическим погрешностям 
измерительных каналов системы воздушных 
сигналов самолета с неподвижным невыступа-
ющим приемником потока, которые необходи-
мо учитывать при тарировке системы.

Для исключения влияния угла скольжения 
на работу канала угла атаки на самолете не-
обходимо использовать два ионно-меточных 
датчика аэродинамического угла и истинной 
воздушной скорости, устанавливаемых на 
правом и левом сторонах фюзеляжа, при этом 
показания выходных сигналов по углу атаки 
обоих датчиков усредняются, снижая случай-
ную составляющую погрешности измерения. 
Аналогично усредняются и выходные сигна-
лы по другим высотно-скоростным параме-
трам, уменьшая случайную погрешность их 
измерения. Для измерения угла скольжения 
еще один ионно-меточный датчик располага-
ется в азимутальной плоскости рыскания. При 
этом использование трех неподвижных не-
выступающих приемников потока решает за-
дачу резервирования измерительных каналов 
и повышения точности и надежности работы 
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системы воздушных сигналов самолета с не-
подвижным невыступающим приемником по-
тока, построенной на основе ионно-меточного 
датчика аэродинамического угла и истинной 
воздушной скорости.
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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 
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.

Keywords: helicopter, air parameters, measurement, system, stationary receiver, ion-label and aerometric measurement 
channels, functional diagram, design features, algorithms of information processing
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