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Обеспечение динамической точности системы воздушных сигналов 
самолета с неподвижным невыступающим приемником потока1

Введение

При  пилотировании для обеспечения без-
опасности полета самолета в неспокойной ат-
мосфере необходима информация о воздуш-
ных сигналах, определяющих аэродинамику и 
динамику движения относительно окружаю-
щей воздушной среды [1, 2].

Применяемые на самолетах системы воз-
душных сигналов (СВС) [3] построены на ос-

1Работа выполнена по гранту РФФИ №18-08-00264.

нове аэрометрического, аэродинамического и 
флюгерного методов измерения параметров 
набегающего воздушного потока и содержат 
установленные на фюзеляже и вынесенные 
в набегающий поток приемники воздушных 
давлений, приемники температуры торможе-
ния и флюгерные датчики аэродинамических 
углов атаки и скольжения. Это приводит к ус-
ложнению системы, нарушению аэродинами-
ческих характеристик самолета, особенно при 
маневрировании, а также является причиной 
дополнительных погрешностей СВС [4].

Рассматривается функциональная схема системы воздушных сигналов самолета с неподвижным невыступающим 
приемником потока, построенным на основе оригинального ионно-меточного датчика аэродинамического угла и истинной 
воздушной скорости, на приемной плате которого установлено отверстие-приемник для восприятия статического дав-
ления набегающего воздушного потока. Отмечается, что недостатки традиционных систем воздушных сигналов (СВС) 
самолета, построенных на основе вынесенных за обшивку фюзеляжа и установленных в набегающем воздушном потоке 
приемников воздушных давлений, приемников температуры торможения, флюгерных датчиков аэродинамических углов 
атаки и скольжения, устраняются в оригинальной СВС с неподвижным невыступающим приемником потока.

Приводятся модели операторной чувствительности и динамических погрешностей измерительных каналов, об-
условленных случайной стационарной атмосферной турбулентностью и случайными пульсациями потока в месте 
расположения ионно-меточного датчика на фюзеляже самолета.

Для снижения стационарных динамических погрешностей измерительных каналов СВС с неподвижным невысту-
пающим приемником потока, обусловленных атмосферной турбулентностью, рекомендуется использовать опти-
мальный линейный фильтр Винера, методика синтеза которого раскрывается на примере канала измерения истинной 
воздушной скорости.

Для снижения стационарных случайных динамических погрешностей измерительных каналов СВС с неподвижным 
невыступающим приемником из-за пульсаций потока вблизи фюзеляжа в месте расположения ионно-меточного дат-
чика рекомендовано использовать принцип комплексирования. В качестве дополнительного компонента комплексной 
системы воздушных сигналов предлагается использовать аэромеханическую измерительно-вычислительную систе-
му, построенную на основе метода VIMI с наблюдателем Люэнбергера, которая моделирует движение самолета на 
данном режиме полета и по параметрам полета, измеряемым с высокой точностью с помощью невыступающих при-
емников, "восстанавливает" воздушные сигналы, входящие в уравнения движения самолета.

Приводится структура, методика и алгоритмы определения воздушных сигналов в каналах аэромеханической 
измерительно-вычислительный системы с наблюдателем Люэнбергера. На примере измерения истинной воздушной 
скорости проводится анализ и количественная оценка остаточной динамической погрешности комплексированного 
канала комплексной СВС самолета с неподвижным невыступающим приемником потока.

Ключевые слова: воздушные сигналы, измерение, невыступающий приемник, динамические погрешности, филь-
трация, комплексирование
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Измерение воздушных сигналов самолета 
с помощью одного интегрированного непод-
вижного невыступающего приемника потока 
обеспечивается в оригинальной СВС, построен-
ной на основе оригинального ионно-меточного 
датчика аэродинамического угла и истинной 
воздушной скорости (ДАУ ВС) [5, 6], функцио-
нальная схема которой приведена на рис. 1.

На приемной плате 1 ДАУ ВС, расположенно-
го на обшивке фюзеляжа, установлены искровой 
разрядник 2, подключенный к генератору меток 
(ГМ), приемные электроды (ПЭ) 3, подклю-
ченные к блоку предварительных усилителей 
(БПУ), и отверстие-приемник 4 для восприятия 
статического давления набегающего воздушного 
потока, подключенный с помощью пневмопро-
вода 5 к датчику абсолютного давления (ДАД).

С помощью приемных электродов и блока 
БПУ регистрируются время и угол траектории 
движения созданной искровым разрядником 
ионной метки с явно выраженным электриче-
ским зарядом. Выходные сигналы U(α) БПУ 
подаются на вход измерительной схемы. Из-
мерительная схема включает канал измерения 
истинной воздушной скорости, каналы грубого 
и точного отсчета измеряемого аэродинамиче-
ского угла.

Выходы ДАД и измерительной схемы под-
ключены ко входам вычислительного устрой-
ства (ВУ), в котором по разработанным ал-
горитмам вычисляются воздушные сигналы 
самолета, в виде цифровых кодов выдаваемые 
потребителям.

Восприятие информации о набега-
ющем воздушном потоке вблизи фю-
зеляжа помимо того, что влечет воз-
никновение методических погрешно-
стей, обусловленных искажениями, 
вносимыми движением самолета [7], 
из-за влияния атмосферной турбу-
лентности и аэродинамических воз-
мущений, связанных с обтеканием 
фюзеляжа, также является причиной 
значительных случайных динамиче-
ских погрешностей измерительных 
каналов СВС с неподвижным не-
выступающим приемником потока. 
Этот факт определяет актуальность 
исследования эффективных направ-
лений обеспечения помехоустойчи-
вости и повышения динамической 
точности СВС с неподвижным невы-
ступающим приемником потока.

Модели динамических характеристик 
и погрешностей СВС с неподвижным 
невыступающим приемником потока

В соответствии с особенностями работы 
СВС с неподвижным невыступающим прием-
ником потока (рис. 1) операторную чувстви-
тельность (передаточную функцию), опре-
деляющую динамические характеристики 
линейных измерительных каналах, можно 
представить в виде
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где τз = R/V — чистое время запаздывания, об-
условленное временем пролета ионной метки 
от точки 0 расположения искрового разряд-
ника до окружности радиуса R, на которой 
расположены приемные электроды ПЭ; τ1 и 
τ2 — постоянные времени схем регистрации и 
обработки информативных сигналов ионно-
меточного датчика; τп — постоянная времени 
датчика абсолютного давления.

Для оценки собственной динамической по-
грешности измерительных каналов СВС ис-
пользуются входные воздействия, характери-
зующие наиболее неблагоприятные условия их 
работы, например, скачкообразное изменение 
входного сигнала, изменение входного сигнала 
с постоянной скоростью или по гармоническо-
му закону с определенной частотой.

Рис. 1. Функциональная схема системы воздушных сигналов самолета с непод-
вижным невыступающим приемником потока
Fig. 1. Functional scheme of the aircraft’s air data system with the motionless flush-
mounted receiver of flow
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При характерном законе изменения входно-
го сигнала СВС, например истинной воздуш-
ной скорости Vв(t), собственная динамическая 
погрешность измерительного канала опреде-
ляется как
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В условиях реальной эксплуатации входные 
сигналы СВС с неподвижным невыступаю-
щим приемником потока являются случайной 
функцией времени (процессами).

При стационарном характере случайного 
процесса изменения входного сигнала СВС, 
например истинной воздушной скорости, 
определяемого автокорреляционной функцией 
или спектральной плотностью мощности, дис-
персия собственной динамической погрешно-
сти канала истинной воздушной скорости бу-
дет определяться выражением вида [8]
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где 
в
( )VS ω  — спектральная плотность мощно-

сти процесса изменения истинной воздушной 
скорости.

Согласно работе [9] стационарные процес-
сы изменения воздушных сигналов самолета, 
например истинной воздушной скорости на 
отдельных этапах и режимах полета, можно 
описать экспоненциально коррелированным 
процессом с корреляционной функцией и 
спектральной плотностью мощности вида
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Vσ  и aV — дисперсия и параметр, опре-

деляющий спектр частот случайного процесса 
изменения истинной воздушной скорости.

Основной случайной помехой измерительных 
каналов СВС является атмосферная турбулент-
ность, математические модели которой приведе-
ны в работе [1], например, по каналу истинной 
воздушной скорости спектральная плотность 
продольного турбулентного движения имеет вид
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где 
Tξσ  — среднеквадратическое значение ско-

рости турбулентного возмущения, значение ко-

торого находятся в диапазоне от 0,4 м/с (полет 
в спокойной атмосфере) до 2,7 м/с (сильная "бол-
танка"); LT — масштаб турбулентности, который 
зависит от состояния атмосферы и изменяется 
в диапазоне от 200 до 1000 м; т в/ .

T
b L Vξ =

Тогда дисперсия вынужденной динамиче-
ской погрешности канала истинной воздуш-
ной скорости будет определяться выражением
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Аналогичный подход можно использовать и 
для анализа случайных стационарных погреш-
ностей других измерительных каналов СВС 
с неподвижным невыступающим приемником 
потока, обусловленных атмосферный турбу-
лентностью.

Дополнительные случайные погрешности 
СВС с неподвижным невыступающим прием-
ником потока обусловлены аэродинамически-
ми возмущениями в месте расположения ион-
но-меточного датчика на фюзеляже самолета.

Опыт разработки и исследования ионно-
меточных датчиков аэродинамического угла 
и истинной воздушной скорости, установлен-
ных на обшивке фюзеляжа самолета, показы-
вает, что автокорреляционную функцию ста-
ционарной помехи можно представить в виде
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где σф, аф и bф — параметры, определяющие 
преобладающий уровень и спектр частот слу-
чайных пульсаций в месте установки на фюзе-
ляже ионно-меточного датчика. При этом зна-
чения коэффициента аф, обратного интервалу 
корреляции τ, значительно меньше отношения 
LT/Vв турбулентного возмущения, а частоты 
пульсаций, определяемые параметром bф, су-
щественно выше частот пульсаций атмосфер-
ной турбулентности.

Методы повышения динамической точности 
измерительных каналов СВС с неподвижным 

невыступающим приемником потока

Как показано в работах [9, 10], для эффектив-
ной фильтрации стационарных экспоненциаль-
но-коррелированных случайных погрешностей 
измерительных каналов широкое применение 
получил оптимальный линейный фильтр Ви-
нера, устанавливаемый на выходе канала.
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Используя методику синтеза оптимального 
фильтра Винера в частотной области, опреде-
лим структуру и параметры фильтра приме-
нительно к каналу истинной воздушной ско-
рости СВС с неподвижным невыступающим 
приемником потока, в следующей последова-
тельности:

1. В соответствии со спектральными плот-
ностями мощности полезного сигнала 

в
( )VS ω  

и турбулентной помехи ( ),
TТ S ξ ωξ  определяе-

мыми соотношениями (4) и (5), найдем спек-
тральную плотность мощности Sz(ω) суммар-
ного входного сигнала z(t) = x(t) + ξT(t) канала 
истинной воздушной скорости:
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2. Спектральная плотность мощности сум-

марного входного сигнала Sz(ω) раскладывает-
ся на комплексно-сопряженные сомножители 
Sz(ω) = ψ+( jω)ψ–( jω) вида
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где ψ+( jω) имеет все нули и полюса в верхней 
полуплоскости ω, ψ–( jω) — в нижней полупло-
скости ω.

3. Принимая допущение, что измеряемый 
сигнал x(t) и помеха ξТ(t) некоррелированы, 
определяем взаимную спектральную плотность 
мощности 

и
( )zyS ω  реального входного сигнала 

z(t) и выходного сигнала yи(t) идеального изме-
рительного канала как
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4. Вычисляем соотношение вида
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5. Соотношение B( jω) раскладывается на 
составляющие B+( jω) и B–( jω), имеющие все 
корни и полюса верхней и нижней полупло-
скости ω:
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6. Методом неопределенных коэффициен-
тов определяем значения А1 и составляющей 
B+( jω), приравнивая вещественные и мнимые 
члены числителя соотношения (9):
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7. Определяем комплексную частотную ха-
рактеристику оптимального измерительного 
канала с фильтром Винера:
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8. Используя связь jω = p операторов Фурье 
и Лапласа, находим операторную чувствитель-
ность оптимального измерительного канала 
с фильтром Венера:
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9. Зная операторную чувствительность W(p) 
реального измерительного канала, находим пе-
редаточную функцию оптимального линейного 
фильтра Винера, устанавливаемого на выходе 
канала истинной воздушной скорости, в виде
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10. Дисперсию остаточной динамической по-
грешности оптимального измерительного ка-
нала с фильтром Винера определяем как

2
опт

2 опт 1
ост опт

2

2
опт

опт 1
1 2опт

2

1 1
1

2 1

1 1
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2 1
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S d I I

b pT p

∞

−∞
= ω

∞
ξ ξ

ξ−∞
= ω
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⎛ ⎞σ⎛ ⎞+ ⎜ ⎟+ ω = +⎜ ⎟⎜ ⎟ ⎜ ⎟π ++⎝ ⎠ ⎝ ⎠

∫

∫

 (12)

11. Используя результаты работы [11, 12], 
определяем интегралы I1 и I2 и выражение для 
дисперсии остаточной динамической погреш-
ности оптимального измерительного канала 
истинной воздушной скорости с фильтром Ви-
нера СВС дозвукового самолета с неподвиж-
ным невыступающим приемником потока на 
основе ионно-меточного датчика аэродинами-
ческого угла и истинной воздушной скорости.

Рассмотренная методика позволяет проводить 
анализ и обеспечивать динамическую точность 
и других измерительных каналов СВС в услови-
ях турбулентных возмущений атмосферы.

Как показали расчеты, применение оп-
тимального линейного фильтра Винера по-
зволяет уменьшить дисперсию динамической 
погрешности измерительных каналов СВС са-
молета с неподвижным невыступающим при-
емником потока в 12...16 раз и более.

Для уменьшения случайных динамических 
погрешностей измерительных каналов СВС са-
молета с неподвижным невыступающим при-
емником потока, обусловленных искажениями 
и пульсациями потока обтекания фюзеляжа 
в месте расположения ионно-меточного дат-
чика, целесообразно использовать принцип 
комплексирования, реализация которого обе-
спечивается без выступающих в набегающий 
воздушный поток приемников и датчиков до-
полнительной информации.

Построение и динамические погрешности 
комплексной СВС самолета с неподвижным 

невыступающим приемником потока

Анализ вариантов построения комплексируе-
мых каналов без выступающих за контур фюзе-
ляжа приемников и датчиков первичной инфор-
мации позволяет рекомендовать для построения 
комплексной СВС с неподвижным невыступа-
ющим приемником аэромеханическую измери-
тельно-вычислительную систему, реализующую 

метод VIMI [13, 14]. Данный метод использу-
ет для целей измерения воздушных сигналов, 
определяющих аэродинамику и динамику дви-
жения самолета, уравнения равновесия (балан-
са) действующих аэродинамических, инерци-
альных сил и силы тяги, а также моменты этих 
сил в данный момент времени на каждом уста-
новившемся этапе и режиме полета.

Указанный баланс сил и моментов, действую-
щих на самолет, математически представляется 
в виде системы дифференциальных уравнений, 
описывающих продольное и боковое движение 
на характерных режимах полета. Моделируя 
движение самолета по известной для каждо-
го типа самолета системе дифференциальных 
уравнений, по параметрам системы, которые из-
меряются бортовыми средствами с высокой точ-
ностью, с помощью наблюдателя Люэнбергера 
восстанавливаются текущие значения "плохоиз-
меряемых параметров" — воздушных сигналов 
самолета на данном этапе и режиме полета [13].

При построении наблюдателя Люэнбер-
гера система дифференциальных уравнений, 
моделирующая движение самолета, с исполь-
зованием метода пространства состояний [15] 
представляется в виде векторно-матричных 
уравнений вида

 ; ,= + =X AX BU Y CX�  (13)

где Х = [Vв, α, β, Н, Vп, ϕс, ωх, ωy, ωz, γ, ϑ, ψ]т —
вектор текущего состояния самолета с фазо-
выми координатами, определяющими истин-
ную воздушную скорость Vв, углы атаки α и 
скольжения β, абсолютную высоту полета Н, 
путевую скорость Vп и угол сноса ϕс, угловые 
скорости ωх, ωy, ωz вращения самолета отно-
сительно осей связанной системы координат, 
углы крена γ, тангажа ϑ и рыскания ψ; А — 
матрица системной характеристики самолета;
U = [δэ, δн, δз, δв, δт] — вектор управления с фа-
зовыми координатами, определяющими углы 
отклонения элеронов δэ, руля направления δн, 
закрылков δз, руля высоты δв, рукоятки управ-
ления тягой δт; В — матрица управления; С — 
матрица измерения фазовых координат само-
лета Vв, α, β, Н, Vп, ϕс, ωх, ωy, ωz, γ, ϑ, ψ.

В соответствии с уравнениями (13) строится 
математическая модель наблюдателя Люэнбер-
гера с теми же значениями входного вектора U, 
схема и работа которого раскрывается на рис. 2.

Структура аэромеханической измерительно-
вычислительной системы, моделирующей ре-



540 Мехатроника, автоматизация, управление, Том 21, № 9, 2020

альное движение самолета (реальная система) 
в соответствии с уравнениями (13), показана на 
верхней части рис. 2. Структура наблюдателя 
Люэнбергера, формирующего оценку матрицы 
фазовых координат вектора состояния Х само-
лета, представлена в нижней части рис. 2.

С использованием цепи обратной связи с ма-
трицей коэффициентов усиления К, которая 
определяется по методу фильтра Калмана—Бью-
си [15], переходная характеристика наблюдателя 
Люэнбергера подбирается таким образом, чтобы 
минимизировать разность .Δ = −Y Y Y

	

Тогда наблюдатель Люэнбергера будет опи-
сываться системой векторно-матричных урав-
нений вида

 ( ),= + + −X AX BU KC X X
	 	 	�  (14)

где Δ = −X X X
	

 — погрешность оценки вектора 
состояния самолета по измеренным (с высокой 
точностью) и восстановленным наблюдателем 
Люэнбергера воздушным сигналам самолета.

Как показано в работе [13], разность ΔХ век-

тора состояния Х и вектора оценки X
	

 опреде-
ляется уравнением вида

 ( ) ,Δ = − ΔX A KC X�  (15)

которое представляет собой гомогенную си-
стему, решением которой является нулевой 
вектор, т.е. даже при значениях измеренного Х 
и оцененного X

	
 векторов состояния наблюда-

тель Люэнбергера выдает после затухания на-
чальной погрешности ΔХ вектор оценки .=X X

	

Таким образом, подавая в вычислительный 
блок наблюдателя Люэнбергера параметры 
вектора состояния самолета Х, измеренные 

бортовыми средствами с высокой точностью, 
наблюдатель вычисляет воздушные сигналы 
на выходе аэромеханической измерительной 
системы, которые предлагается использовать 
в качестве комплексируемых каналов ком-
плексной СВС самолета с неподвижным невы-
ступающим приемником потока.

Динамические погрешности комплексной СВС 
с неподвижным невыступающим

приемником потока

Методику анализа динамических погрешно-
стей каналов комплексной СВС самолета с аэ-
ромеханическими измерительно-вычислитель-
ными каналами (ИВС) с наблюдателем Люэн-
бергера рассмотрим на примере комплексного 
канала измерения параметров вектора истин-
ной воздушной скорости, включающего ион-
но-меточный канал СВС и соответствующий 
канал аэромеханической ИВС (рис. 3).

Выходной сигнал Vвм ионно-меточного ка-
нала СВС с неподвижным невыступающим 
приемником потока кроме полезного сигнала 
Vв, определяющего параметры вектора истин-
ной воздушной скорости самолета, включает 
случайную динамическую погрешность ΔVвм 
из-за искажения и пульсаций потока в ме-
сте установки на фюзеляже ионно-меточного 
датчика. Выходной сигнал Vвам аэромеханиче-
ского измерительно-вычислительного канала 
кроме полезной соствляющей Vв включает на-
ложенную на нее динамическую погрешность 
ΔVвам. Выходы ионно-меточного канала СВС 
и аэромеханического измерительно-вычисли-
тельного канала подаются на вход устройства 
обработки информации (УОИ), реализующего 

Рис. 2. Схема, поясняющая структуру и работу аэромехани-
ческой измерительно-вычислительной системы с наблюдате-
лем Люэнбергера
Fig. 2. Scheme explaining the structure and operation of the 
aeromechanical measurement and calculation system with the 
Luenberger observer

Рис. 3. Схема комплексного канала измерения параметров 
вектора истинной воздушной скорости самолета
Fig. 3. Scheme of the complex instrumentation channel of the 
parameters of the aircraft’s true airspeed vector
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алгоритмы обработки (фильтрации Ф1, Ф2), 
обеспечивающие эффективное уменьшение 
динамических погрешностей ΔVвм и ΔVвам.

Как показано в работе [14], корреляционная 
функция 

1
( )K ξ τ  стационарной случайной по-

грешности канала измерения истинной воз-
душной скорости аэромеханической измери-
тельно-вычислительной системы с наблюдате-
лем Люэнбергера можно представить в виде

 1
1

2
1 1( ) (1 ),aK a− τ

ξ τ = σ + τe  (16)

где σ1, а1 — параметры, определяющие уровень 
аддитивной и мультипликативной составляю-
щей случайной погрешности канала измере-
ния истинной воздушной скорости, построен-
ного с использованием метода VIMI и наблю-
дателя Люэнбергера.

Корреляционная функция 
2
( )K ξ τ  динами-

ческой погрешности ионно-меточного канала 
СВС с неподвижным невыступающим при-
емником потока, обусловленная случайными 
пульсациями потока в месте расположения 
ионно-меточного датчика, определяется выра-
жением (7). При этом динамическая погреш-
ность ионно-меточного канала СВС в сравне-
нии с динамической погрешностью аэроме-
ханического измерительно-вычислительного 
канала имеет большую дисперсию и является 
низкочастотной.

Как показано в работе [14], передаточную 
функцию канала измерения истинной воз-
душной скорости аэромеханической измери-
тельно-вычислительной системы можно пред-
ставить в виде колебательной модели вида

 2 2 2

1
( ) ,

1 2
W p

Tp T p
=

+ α +
 (17)

где α и Т — параметры передаточной функции.
Известно [8], что динамическая погреш-

ность двухкомпонентной комплексной систе-
мы определяется параметрами одного из филь-
тров Ф1 и Ф2, так как структура и параметры 
другого фильтра определяются из условия 
инвариантности, поэтому рассматриваемый 
комплексный канал измерения истинной воз-
душной скорости можно построить по схеме 
с одним фильтром, например, по схеме со сле-
дящей системой [9] с передаточной функцией 
фильтра вида

 ф 2 2

1 1 2
( ) .

Tp
W p

Т p

+ α
=  (18)

Спектральные плотности мощности дина-
мических погрешностей комплексируемых ка-
налов, используя их корреляционные функции 
вида (7) и (16), можно записать в виде
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 (19)

Дисперсии остаточных динамических по-
грешностей на выходах каналов фильтрации 
будут определяться как

22
2 21 1

1 1 1 2 2 2 2 2 2
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22 22
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∫

 (20)

Обозначив для верхнего канала фильтрации 
2

0 ,d T=  1 12 ( ),d T a T= α +  2 2 2
2 1 1 11 ( ) 4 ,d a b T a T= + + + α

2 2
3 1 1 12[ ( )],d a T a b= + α +  2 2

4 1 1( ),d a b= +  0 1 0,g g= =  
2 2

2 4 ,g T= − α  3 1g =  и используя аналогичные 
обозначения и для нижнего канала фильтра-
ции 2

0 ,d T=  1 22 ( ),d T a T= α +  2
2 21 4 ,d a T T= + + α  

2
3 2 22[ ],d a a T= + α  4

4 2 ,d a=  0 2 3 0,g g g= = =  
4

1 ,g T=  дисперсии D1 и D2 остаточных дина-
мических погрешностей каналов фильтрации 
можно определить как

 4 1 3 3 0 3 1 2
2 2

4 0 3 1 4 1 2 3

( )
,

2 ( )
i

d d g g d d d d
D

d d d d d d d d

+ −
=

+ −
 (21)

где i — номер дисперсий остаточных погреш-
ностей комплексируемых каналов.

Оценим эффективность реализации ком-
плексного канала измерения истинной воз-
душной скорости СВС с неподвижным невы-
ступающим приемником на следующем число-
вом примере.

Если случайная динамическая погрешность 
определения истинной воздушной скорости в 
каналах аэромеханической измерительно-вы-
числительной системы, построенной с исполь-
зованием метода VIMI и наблюдателя Люэн-
бергера, оценивается значениями σ1 = 1,5 м/с 
(5,4 км/ч), а1 = 0,01 с–1, случайная динамиче-
ская погрешность измерения истинной воз-
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душной скорости ионно-меточного датчика 
определяется значениями σ2 = 3 м/с (10,8 км/ч),
а2 = 0,1 с–1, а параметры корректирующего 
фильтра зададим равными α = 1 с–1, Т = 40 с,
тогда при независимости случайных динами-
ческих погрешностей комплексируемых кана-
лов дисперсия суммарной остаточной динами-
ческой погрешности комплексного канала ис-
тинной воздушной скорости будет равна

DΣ = D1 + D2 = 53,4•10–2 (м/с)2; V Dσ =  =
= 0,73 м/с = 2,63 км/ч, что свидетельствует об 
эффективности использования варианта ком-
плексирования.

Рассмотренная методика может быть ис-
пользована и при комплексировании других 
измерительных каналов комплексной СВС 
с неподвижным невыступающим приемником 
потока.

Заключение

1. Полученные модели случайных возмуще-
ний турбулентной атмосферы и обусловленных 
ими динамических погрешностей измеритель-
ных каналов системы воздушных сигналов на 
основе неподвижного невыступающего прием-
ника потока позволяют обоснованно решать 
задачу их оценки и уменьшения.

2. Показано, что использование оптималь-
ных линейных фильтров Винера, методика син-
теза которых раскрывается на примере канала 
истинной воздушной скорости, позволяет су-
щественно уменьшить динамические погреш-
ности измерительных каналов СВС с непод-
вижным невыступающим приемником потока.

3. Для уменьшения динамических погреш-
ностей измерительных каналов СВС, обуслов-
ленных искажением и пульсациями потока 
в месте установки ионно-меточного датчика 
с приемниками первичной информации, це-
лесообразно использовать принцип комплек-
сирования с реализацией комплексируемых 
каналов в виде аэромеханической измеритель-
но-вычислительной системы, реализующей 
метод VIMI с наблюдателем Люэнбергера. Рас-
смотренная методика построения аэромехани-
ческой измерительно-вычислительной СВС и 
построенный на ее основе комплексный канал 
истинной воздушной скорости убедительно 
свидетельствует об эффективности комплек-
сирования каналов СВС с неподвижным невы-
ступающим приемником потока и каналов аэ-

ромеханической измерительно-вычислитель-
ной системы.
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Abstract

The article views, that draw-backs of aircraft’s traditional air data systems (ADS), built based installed in incoming air 
flow and installed outside the fuselage the pitot tube booms, temperature braking receivers, vane sensors of incidence angle 
and gliding angle are eliminated in original ADS with motionless flush-mounted receiver of flow. The functional scheme 
of aircraft’s air data system with motionless flush-mounted receiver of flow, built based on the original ion-mark sensor of 
aerodynamic angle and true airspeed, on receiving board of which the hole-receiver is installed to perceive the static pres-
sure of incoming air flow. Models of operator sensitivity and dynamic errors of instrumentation channels due to random 
stationary atmospheric turbulence and random flow pulsations at location of the ion-mark sensor on fuselage of the aircraft 
are presented. Recommended to use the optimal linear Wiener filter, the synthesis method of which is revealed on example 
of the true airspeed instrumentation channel to reduce the stationary dynamic errors of instrumentation channels of air 
data system with motionless flush-mounted receiver due to atmospheric turbulence. Recommended to use the principle of 
integration to reduce the stationary random dynamic errors of instrumentation channels of air data system with motionless 
flush-mounted receiver due to flow pulsations near fuselage at location of ion-mark sensor. Proposed to use aeromechani-
cal measuring and computing system built based VIMI method with Luenberger observer as an additional component of 
integrated air data system. Integrated system simulates the movement of aircraft in this flight mode and by flight parameters 
measured with high accuracy using flush-mounted receivers "restores" air signals included in equations of movement of 
aircraft. The structure, method and algorithms for determining air signals in channels of aeromechanical measuring and 
computing system with a Luenberger observer are presented. Using the example of true airspeed measurement, the analysis 
and quantitative assessment of residual dynamic error of integrating channel of integrated aircraft’s air data system with 
motionless flush-mounted receiver of flow is carried out.

Keywords: air signals, measurement, flush-mounted receiver, dynamic errors, reduction, filtering, integration
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