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Возможность достижения меньших потерь информации при восприятии, 

выделении, передаче, преобразовании и обработке частотно-временных пер-
вичных информативных сигналов, формируемых с помощью одного неподвиж-
ного многофункционального приемника первичной информации, естественная 
возможность получения выходных сигналов в цифровой форме определяют 
перспективность системы воздушных сигналов дозвукового летательного аппа-
рата (ЛА) на основе вихревого метода [1]. 

В основу построения вихревой системы воздушных сигналов (см. рису-
нок) положен оригинальный вихревой датчик аэродинамического угла и истин-
ной воздушной скорости [2]. 

 

 
Рис. 1. Конструктивно-функциональная схема вихревой системы воздушных 

сигналов дозвукового летательного аппарата 
 

                                                 
4 Работа выполнена по гранту РФФИ № 18-38-00094. 
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Датчик содержит две установленные в набегающем потоке неподвижные 

клиновидных пирамиды 1, основания которых расположены встречно потоку 
под углом °=j 902 0 . При обтекании клиновидных пирамид с их оснований 

происходит периодический срыв потока, образуя вихревые дорожки Кармана с 
частотами, пропорциональными истинной воздушной скорости и зависящими 
от угла направления набегающего потока. 

Пульсации  давлений  на  тыльных  поверхностях  пирамид, возникающих 
при периодических срывах потока с частотами 1f  и 2f , регистрируются пнев-

моэлектрическими преобразователями 2, выходы которых поступают на входы 
устройства регистрации частот 3, формирующих сигналы с частотами 1f  и 2f  

вихреобразования. Сигналы с частотами 1f  и 2f  поступают на вход устройства 

обработки 4, выполненного в виде вычислителя, на выходе которого формиру-
ются выходные сигналы по аэродинамическому углу a  и истинной воздушной 
скорости ВV  в соответствии с уравнениями [2] 
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где Sh – число Струхаля клиновидной пирамиды. 
Для расширения функциональных возможностей вихревого датчика и 

обеспечения измерения других воздушных сигналов дозвукового летательного 
аппарата – барометрической высоты Н, температуры наружного воздуха HТ  и 

плотности Hr  на высоте полета Н, приборной скорости прV  и числа Маха М, на 

верхней скользящей поверхности верхнего струевыпрямителя 5 установлено 
отверстие-приемник 6 для восприятия статического давления HР набегающего 

воздушного потока, которое через пневмопровод 7 связан со входом пневмо-
электрического преобразователя (датчика) 8 абсолютного давления преимуще-
ственно с частотным или цифровым выходом [3]. 

Выход пневмоэлектрического преобразователя (датчика) 8 подключен ко 
входу вычислителя 4, формирующего кроме истинной воздушной скорости ВV  

и аэродинамического угла a  и другие воздушные сигналы [4]. 
Как и традиционным системам воздушных сигналов, рассматриваемой 

вихревой системе характерны методические и инструментальные погрешности, 
исследование которых проводится в работах [5]. Ниже проводятся исследова-
ния динамических погрешностей измерительных каналов вихревой системы 
воздушных сигналов.  

С учетом инерционных свойств элементов аналого-цифрового преобразо-
вания, обработки и формирования выходных сигналов передаточную функцию 
измерительных каналов системы воздушных сигналов летательного аппарата на 
основе вихревого датчика аэродинамического угла и истинной воздушной ско-
рости можно представить в виде  
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где Зt  – время чистого запаздывания, связанного с задержкой выдачи выход-

ных сигналов системы; 1t  и 2t  – постоянные времени схемы выделения и пе-

редачи частот вихреобразования; Пt  – постоянная времени пневмоэлектриче-

ского преобразователя частот пульсаций давления за клинообразными пирами-
дами или датчика абсолютного давления, воспринимаемого на скользящей по-
верхности струевыпрямителя. 

В общем виде выражение для абсолютной динамической погрешности 
измерительного канала системы воздушных сигналов дозвукового летательного 
аппарата на основе вихревого датчика аэродинамического угла и истинной воз-
душной скорости можно представить в операторной форме, например, по кана-
лу истиной воздушной скорости  
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где [ ] )(1)()( ВВс pVpWpV -=D  – изображение собственной динамической по-

грешности канала истинной воздушной скорости; )()()( ВВв ppWpV x=D  – изоб-

ражение вынужденной динамической погрешности, обусловленной внешним 
возмущением, наложенным на воздушный поток, набегающий на неподвижный 
приемник первичной информации вихревой системы воздушных сигналов; 

)(В px  – изображение эквивалентного внешнего возмущения;  

V(p) – изображение входного сигнала истинной воздушной скорости. 
При заданном законе изменения входного сигнала собственная динамиче-

ская погрешность измерительных каналов исследуемой системы воздушных 
сигналов при известной передаточной функции (операторной чувствительности) 

)( pW  определяются через обратное преобразование Лапласа, например для ка-

нала истинной воздушной скорости, в виде 
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Если известны корни характеристического уравнения )( pW , например 

один действительный отрицательный 11 kp -=  и два комплексно-сопряженных 

03,23,2 w±-= jkp , то при скачкообразном изменении истинной воздушной ско-

рости [ ]tVtV 1)( В0В =  выражение для собственной динамической погрешности 

канала истинной воздушной скорости будет иметь вид 
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При сложных законах изменения входного сигнала исследуемой системы 
для определения собственной динамической погрешности измерительных ка-
налов, например канала истинной воздушной скорости можно использовать так 
называемые коэффициенты динамической погрешности с0, с1, с2, …, сn, т.е. 
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В общем случае входные сигналы исследуемой системы являются слу-
чайной функцией времени. Для стационарного характера изменения случайного 
входного сигнала, например истинной воздушной скорости с известной авто-
корреляционной функцией )(tVK  или ей спектральной плотности мощности 

)(wVS  выражение для дисперсии собственной динамической погрешности ка-

нала будет иметь вид [9] 
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Как показано в работах [8, 9], стационарные случайные процессы измене-
ния высотно-скоростных параметров ЛА на отдельных этапах полета можно 
характеризовать экспоненциально коррелированным случайным процессом, 
например по каналу истинной воздушной скорости с автокорреляционной 
функцией и спектральной плотностью мощности вида 
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где 2

ВVs  – дисперсия случайного процесса; Va  – параметр, определяющие 

спектр частот случайного процесса. 
Вынужденные случайные динамические погрешности измерительных ка-

налов системы воздушных сигналов на основе вихревого датчика аэродинами-
ческого угла и истинной воздушной скорости обусловлены случайными изме-
нениями во времени действующих внешних помех в виде атмосферной турбу-
лентности и других возмущений атмосферы.  

Как показано в работе [8], математическую модель случайной атмосфер-
ной турбулентности можно представить в виде совокупности спектральных 
плотностей мощности вида 
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где xL , уL , zL  – масштабы турбулентности соответственно по продольной, вер-

тикальной и боковой составляющим вектора скорости ТV  турбулентного воз-

мущения; xs , уs , zs  – среднеквадратические значения интенсивностей турбу-

лентности по соответствующим составляющим турбулентного возмущения; ВV  
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– модуль вектора истинной воздушной скорости летательного аппарата. 
Тогда дисперсия суммарной динамической погрешности измерительных 

каналов системы, например, канала истинной воздушной скорости будет опре-
деляться соотношением 
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Таким образом, приведенные модели динамических погрешностей систе-
мы воздушных сигналов дозвукового летательного аппарата на основе вихрево-
го датчика аэродинамического угла и истинной воздушной скорости позволяют 
обоснованно решать задачи обеспечения динамической точности измеритель-
ных каналов при детерминированных и случайных воздействиях. 
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