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Обоснована необходимость построения системы воздушных сигналов самолета 
с одним неподвижным невыступающим приемником набегающего воздушного 
потока. Раскрываются особенности системы воздушных сигналов самолета с 
неподвижным невыступающим приемником набегающего воздушного потока, 
построенной на основе ионно-меточного датчика аэродинамического угла и ис-
тинной воздушной скорости с отверстием-приемником статического давления 
на его обтекаемой поверхности. Приведены алгоритмы обработки информации 
в измерительных каналах системы, выполнена оценка методических статиче-
ских погрешностей системы измерения воздушных сигналов самолета с непод-
вижным невыступающим приемником воздушного потока и технологии их 
уменьшения, проанализированы причины возникновения таких погрешностей.  
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Для полета самолета и обеспечения его безопасности необходима достоверная информация 
о параметрах движения относительно окружающей воздушной среды, определяемых текущими 
значениями барометрической высоты, приборной скорости, числа Маха, истинной воздушной 
скорости, аэродинамических углов атаки и скольжения [1, 2]. Установка на правом и левом бор-
тах фюзеляжа с вынесением в набегающий воздушный поток [3, 4] традиционных систем измере-
ния параметров самолета, построенных на основе приемников воздушных давлений, приемников 
температуры торможения, флюгерных датчиков аэродинамических углов, приводит к нарушению 
аэродинамики самолета, особенно при маневрировании, усложняет конструкцию системы, яв-
ляется причиной дополнительных погрешностей [4]. Более эффективно построение системы воз-
душных сигналов с одним неподвижным невыступающим приемником набегающего воздушного 
потока. 

Построить систему воздушных сигналов самолета с неподвижным невыступающим 
приемником набегающего потока возможно с использованием результатов исследования и 
разработки ионно-меточных датчиков аэродинамических углов и истинной воздушной скоро-
сти [3—7]. 

Для одновременного получения параметров движения самолета с помощью одного не-
подвижного приемника первичной информации предложено [8] использовать данные о стати-
ческом давлении набегающего воздушного потока. С этой целью на плате с системой приемных 
электродов ионно-меточного датчика необходимо [9] расположить отверстие-приемник стати-
ческого давления PH, связанное пневмоканалом со входом цифрового датчика абсолютного дав-
ления (ДАД). Выход ДАД подключен ко входу вычислительного устройства (ВУ), реализующе-
го алгоритмы определения, в частности аэродинамического угла и истинной воздушной скоро-
сти вида: 
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где α0 – угол рабочего сектора грубого канала отсчета (α0=90° при imax = 4); i — номер рабоче-

го сектора (i =1, 4 ); αi — текущее значение аэродинамического угла в пределах i-го рабочего 
сектора; τ — время пролета ионной меткой расстояния R от точки генерации до окружности с 
приемными электродами [8]. 

Например, по воспринимаемому статическому давлению определяется текущая абсо-
лютная барометрическая высота полета Н [4]: 

— при  
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11 11 ln

H

P
H H RT

P
  , (3) 

где Т0 — средняя абсолютная температура на уровне Н=0; P0 — среднее абсолютное давление 
на уровне Н=0; Т — температурный градиент; R — газовая постоянная; PH – абсолютное 
давление на текущей высоте H; T11 и P11 — абсолютная температура и давление воздуха на 
высоте 11 000 м. 

Оценку статической точности системы воздушных сигналов самолета проведем по рас-
четным значениям методических статических погрешностей измерительных каналов, так как 
инструментальные статические погрешности системы [10] соответствуют точности традицион-
ной системы воздушных сигналов самолета. 

Погрешности приемника статического давления невозмущенного воздушного потока зави-
сят от места установки приемника на борту самолета, геометрических параметров самого прием-
ника и параметров вектора скорости набегающего воздушного потока [4]. 

Основным параметром приемника статического давления является коэффициент давления 

P , вычисляемый как отношение разности давления PX, воспринимаемого приемником, и стати-
ческого давления PH невозмущенного набегающего воздушного потока, к скоростному напо-

ру 
2

2
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q


  [4] (V — скорость невозмущенного набегающего воздушного потока) т.е. 
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где ρH — плотность атмосферы на высоте H;. 
В соответствии с нормами летной годности гражданских самолетов (НЛГС) у приемника 

статического давления, установленного в набегающем воздушном потоке, должно быть 

0,05P   [4]. При установке приемника статического давления на самолете появляется методиче-
ская статическая погрешность за счет искажения набегающего потока. 

Отклонение значения РХ от РН является причиной методических статических погрешностей 
вычисления высотно-скоростных параметров и других воздушных сигналов, определяющих 
движение самолета относительно окружающей воздушной среды. 

Из-за возмущений, вносимых движением самолета, местное статическое давление Pм, 
воспринимаемое отверстием-приемником на обтекаемой поверхности ионно-меточного датчи-
ка аэродинамического угла и истинной воздушной скорости, отличается от значения РН невоз-
мущенного набегающего воздушного потока на величину аэродинамического искажения ΔРа: 
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 Pм= РН + ΔРа = РН +Kрq,  (5) 

KР — безразмерный коэффициент местного статического давления, в общем случае завися-
щий от истинной воздушной скорости, углов атаки α и скольжения β и определяемый при 
летных испытаниях системы на конкретном типе самолета для конкретного места установки 
ионно-меточного датчика для всех характерных режимов полета. 

Поэтому абсолютная барометрическая высота полета Нм, определяемая в каналах сис-
темы воздушных сигналов самолета с неподвижным невыступающим приемником по давле-
нию Pм, будет определяться в соответствии с выражениями 

— в диапазоне высот до 11 000 м 
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где ΔНа=Нм–Н — методическая статическая погрешность определения абсолютной баромет-
рической высоты из-за искажения статического давления на обтекаемой поверхности ионно-
меточного датчика;  

— в диапазоне высот от 11 000 до 20 000 м 
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Как показали расчеты, при KР = 0,05—0,2 для 0—11 000 м и дозвуковых скоростей полета 
ΔНа min=0,75—2,5, ΔНа max=4,0—5,2 м. 

Отклонение значения Рм от РН является также причиной методической статической по-
грешности канала приборной скорости системы воздушных сигналов самолета с неподвиж-
ным невыступающим приемником потока. 

Приборная скорость пмV  вычисляется по местному статическому давлению Рм в каналах 

системы воздушных сигналов самолета с неподвижным невыступающим приемником потока 
на основе ионно-меточного датчика аэродинамического угла и истинной воздушной скорости 
с встроенным приемником статического давления [5, 6]: 
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  (8) 

а методическая статическая погрешность определяется выражением 
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Как показали расчеты, значения методической погрешности пмV  канала приборной ско-

рости системы воздушных сигналов дозвукового самолета с неподвижным невыступающим 
приемником потока, обусловленной отличием Рм от РН при регламентируемом НЛГС значении 
KР=0,05 в диапазоне высот от 0 до 11 000 м и скорости полета 50—1200 км/ч изменяются от 
0,35 м/с (1,26 км/ч) до 9,65 м/с (34 км/ч), т.е. 2,5—2,8 % от величины истинной воздушной ско-
рости. При увеличении (уменьшении) KР значения методической статической погрешности 

пмV  пропорционально изменяется. 

Для уменьшения методической статической погрешности, вносимой движением самолета, 
обтекаемая поверхность ионно-меточного датчика выносится из зоны неровности обшивки са-
молета, а приемник местного статического давления выполняется в виде дренажного отверстия 
в стенке [10]. 

Причиной другой группы методических статических погрешностей системы воздушных 
сигналов самолета с неподвижным невыступающим приемником потока является отличие ис-
тинной воздушной скорости невозмущенного набегающего воздушного потока от истинной 
воздушной скорости, измеренной ионно-меточным датчиком аэродинамического угла в месте 
его установки на фюзеляже. 

Искажение невозмущенного воздушного потока вблизи фюзеляжа, вносимое движением 
самолета, приводит к увеличению истинной воздушной скорости VВм в месте установки ион-
но-меточного датчика. Увеличение местной истинной воздушной скорости VВм можно оце-

нить через увеличение скоростного напора 
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щенного набегающего потока. 
Тогда формулу для определения местной истинной воздушной скорости VВм можно 

представить в виде 
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где KV — коэффициент, отражающий связь измеренной местной воздушной скорости VВм и ис-
тинной воздушной скорости движения самолета относительно окружающей воздушной среды. 
Значение KV определяется при летных испытаниях для характерных режимов полета самолета. 

Методическую статическую погрешность ΔVВа измерения истинной воздушной скоро-
сти в месте установки ионно-меточного датчика аэродинамического угла и истинной воздуш-
ной скорости можно оценить выражением 
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Как показали расчеты, KV=0,05, Н = 0—11 000 м, V=50—1200 км/ч, ΔVВа изменяется от 
0,34 м/с (1,2 км/ч) до 6,25 (22,5). При KV=0,02 — от 0,14 (0,5) до 2,53 (9,1), при 0,01 —  
от 0,07 (0,25) до 1,27 (4,6). 

Температура наружного воздуха THм, определяемая по значению истинной воздушной 
скорости VВм, измеренной датчиком, равна 
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.  (12) 

Следовательно, использование ионно-меточного датчика аэродинамического угла и ис-
тинной воздушной скорости позволяет избежать методической статической погрешности  
измерения температуры наружного воздуха самолета с неподвижными невыступающими  
приемниками потока. 

Аналогично приборная скорость полета и число Маха [6]: 
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вычисляются по истинной воздушной скорости VВм, измеренной ионно-меточным датчиком, 
с методическими статическими погрешностями 
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 (15) 

ΔVп а = Vп м – Vп и ΔМа = Мм – М — методические статические погрешности определения при-
борной скорости и числа Маха по информации ионно-меточного датчика, установленного на 
фюзеляже самолета. 

Как показывают расчеты, значения погрешности ΔVп а канала приборной скорости, обу-
словленной отличием VВм от VВ, зависит от высоты и скорости полета. При KV=0,01, Н=0 и 
VВ=50 км/ч ΔVп а = 0,07 м/с (0,252 км/ч), при VВ=1200 км/ч ΔVп а = 1,27 м/с (4,6 км/ч). При 
KV=0,01, Н=11 000 м и VВ=50 км/ч – ΔVп а =0,1м/с (0,36 км/ч), при VВ=1200 км/ч —  
ΔVп а = 1,41 м/с (5,1 км/ч). При KV=0,02 и 0,05 в исследуемом диапазоне высот и скоростей по-
грешности ΔVп а пропорционально увеличиваются. 

Как показывают расчеты, значение методической статической погрешности ΔМа  канала из-
мерения, обусловленной отличием VВм от VВ, также не зависит от высоты полета и при KV=0,01 из-
меняется от ΔМа = 0 при VВ=50 км/ч до 0,004 при 1200 км/ч. При KV=0,02 ΔМа в исследуемом диапа-
зоне скоростей изменяется от 0 до 0,008. 

В процессе разработки и изготовления опытных образцов системы воздушных сигналов 
самолета с неподвижными невыступающими приемниками потока и встроенным приемником 
статического давления с учетом конкретного места установки ионно-меточного датчика аэро-
динамического угла и истинной воздушной скорости на конкретном самолете проводятся оп-
ределение и учет систематических составляющих методической статической погрешности 
измерительных каналов системы.  

В Летно-исследовательском институте им. М. М. Громова разработаны технологии лет-
ных испытаний бортового оборудования самолетов, вертолетов и других аппаратов с примене-
нием комплекса бортовых траекторных измерений [11], в том числе технология определения 
методических статических погрешностей приемников воздушных давлений и систем воздуш-
ных сигналов самолетов при летных испытаниях. Использование указанных технологий позво-
ляет с приемлемой точностью определить систематические составляющие методических стати-
ческих погрешностей измерительных каналов системы воздушных сигналов самолета с непод-
вижным невыступающим приемником потока и встроенным приемником статического давления 
на всех характерных режимах полета.  
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По результатам летных испытаний системы определяются значения статических поправок, 
которые заносятся в постоянное запоминающее устройство вычислителя системы воздушных сиг-
налов и на основании которых производится коррекция систематических методических статических 
погрешностей измерительных каналов системы. 

Таким образом, искажение невозмущенного воздушного потока вблизи фюзеляжа в 
месте установки ионно-меточного датчика аэродинамического угла и истинной воздушной 
скорости приводит к дополнительным методическим статическим погрешностям измери-
тельных каналов системы воздушных сигналов самолета с неподвижным невыступающим 
приемником потока, которые необходимо учитывать при тарировке системы. 

Указанные достоинства рассматриваемой системы измерения воздушных сигналов оп-
ределяют перспективы разработки и применения ее вариантов системы на самолетах различ-
ного класса и назначения. 
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STATIC ACCURACY ANALYSIS OF AIR SIGNAL SYSTEM OF AIRCRAFT  
WITH A FIXED NON-PROTRUDING RECEIVER OF INCOMING AIR FLOW  

A. V. Nikitin, V. V. Soldatkin, V. M. Soldatkin  

Kazan National Research Technical University named after A.N. Tupolev – KAI, 420111, Kazan, Russia 
E-mail: w-soldatkin@mail.ru 

 
The necessity of creating a system of air signals of an airplane with one fixed non-protruding re-

ceiver of incoming air flow is substantiated. Features of the airborne signal system of an airplane with a 
fixed non-protruding receiver of the incoming air flow, which are based on an ion-tagged aerodynamic an-
gle sensor and true airspeed with a static pressure receiver hole on its streamlined surface, are revealed. 
Algorithms for processing information in the measuring channels of the system are presented, methodical 
static errors of the system for measuring air signals of an aircraft with a fixed non-protruding receiver of the 
air flow and technologies for their reduction are evaluated, the causes of such errors are analyzed.  

Keywords: air signals, fixed non-protruding flow receiver, ion-tagged sensor, receiver hole, static 
pressure, algorithms, methodical static errors 
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