
7.8. Алгоритми управління бічним рухом ЛА 

при польоті за маршрутом 

У сучасних ПНК при введенні  в БЦОМ програми автомати-

зованого польоту за маршрутом  можна виділити такі способи фор-

мування ЛЗШ: 

 завдання координат кінцевої (для етапу польоту) НТ з пос-

тановкою задачі виходу в цю точку без урахування напрямку; 

 завдання ЛЗШ координатами двох НТ (у цьому випадку 

ЛЗШ це ортодромія на сфері або пряма лінія  на площині); 

 завдання ЛЗШ у вигляді лінії постійного навігаційного па-

раметра відносно однієї або декількох НТ. Характерними випадка-

ми можуть бути:  

а) постійний ортодромічний пеленг на НТ (ЛЗШ являє собою 

лінію рівних пеленгів);  

б) постійна дальність до НТ (ЛЗШ являє собою окружність 

або орбіту). 

На рис.7.25 зображений найбільше загальний випадок  фор-

мування ЛЗШ двома НТ (НТ1 і НТ2), початок відліку курсу ЛА від-

повідає геодезичній СК. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Положення ЛА відносно ЛЗШ і кінцевої точки етапу маршру-

ту  НТ2  визначається такими навігаційними параметрами: 

істинним курсом польоту ЛА ; 

знкутом знесення; 

істинним шляховим кутом польоту ЛА; 

НТ2курсовим кутом НТ2 ; 

ЛЗШістинним шляховим кутом ЛЗШ або ортодромії ; 

АНТістинним пеленгом (азимутом) НТ; 

АЛАістинним пеленгом (азимутом) ЛА відносно НТ2; 

кутом сходження меридіанів; 

кутовим бічним відхиленням ЛА відносно ЛЗШ; 

zлінійним бічним відхиленням ЛА від ЛЗШ; 

Dгоризонтальною дальність до НТ2. 

Залежно від того, які з навігаційних параметрів вимірюються 

й обчислюються на борту ЛА, а потім використовуються для керу-

вання польотом методи управління бічним рухом при польоті за 

маршрутом поділяють на курсовий, шляховий і маршрутний. 

Курсовий метод управління польотом за маршрутом 

При курсовому методі управ-

ління польотом за маршрутом ЛЗШ 

не фіксується, а задається тільки 

кінцева навігаційна точка, в яку 

треба вивести ЛА. Саме в цю точку 

спрямовується поздовжня вісь ЛА 

(рис.7.26) і управління здійснюється 

відповідно різниці між азимутом 

AНТ навігаційної точки НТ (заданим 

у певній системі координат напрям-

ком на цю точку, тобто заданим ку-

рсом з = AНТ) і поточним курсом ЛА , а саме за відхиленням 

з. На практиці цей метод реалізується двома  технічними  

способами. 
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Рис. 7.26 

НТ 

N 

у 

 

лзш 

АНТ 

ЛЗШ 

НТ2 

Х 

Vш 

х2 

х1 

х 

N Nорт 

D 

N 

 

 

 

х 

z 

АЛА 

зн 

НТ2
 

 

НТ1 

y1 y y 
y2 
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Перший спосіб передбачає безпосереднє вимірювання  як 

курсового кута радіостанції навігаційної точки  НТ = ,  що мож-

ливо, якщо в цій точці розташовані радіостанція або маяк РСБН 

(радіотехнічної системи ближньої навігації). Такий  варіант курсо-

вого методу  це найбільш давній спосіб автоматизованого літако-

водіння.  

Другий спосіб передбачає вимірювання поточних координат 

місцезнаходження ЛА (x, у) і знання координат навігаційної точки 

НТ (xНТ, уНТ), що попередньо введені в пам`ять БЦОМ  навігаційно-

го комплексу  як координати певного пункту маршруту. За цією 

інформацією безперервно обчислюється заданий курс літака з, 

рівний азимуту навігаційної точки (рис.7.26) і дальність до неї: 
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Інформація про поточний курс  надходить від курсових сис-

тем літака. Формуючи різницю з, можна реалізувати ку-

рсовий метод управління польотом за маршрутом. 

Діючі на ЛА збурення призводять до помилок в орієнтації 

ЛЗШ, визначеної в певний момент часу відносно навігаційної точки 

(рис. 7.27) . Тому, стабілізуючи закладений в пам’ять БЦОМ зада-

ний курс, ЛА неминуче пройде мимо заданої навігаційної точки. 

Ось чому при реалізації курсового методу необхідно безперервно 

або епізодично коректувати заданий курс зi  відповідно поточного 

місцезнаходження ЛА або реалізувати управління за інформацією  

про поточний курсовий кут навігаційної точки.  

При наявності бічної складової горизонтального вітру  гW


, 

яка  весь  час  зносить  літак  від  заданої  лінії  шляху,  траєкторія 

польоту в  задану навігаційну точку за інформацією  про поточний 

курсовий кут радіостанції буде криволінійною (див. рис. 17.2) і но-

сить  назву  радіодромія. Тут враховано, що при відсутності ков-

зання поздовжня вісь літака збігається з вектором повітряної швид-

кості V


, яка відрізняється від напрямку вектора шляхової швидкос-

ті шV


 на кут знесення.  

Курсовий метод управління польотом за маршрутом без зай-

вих труднощів може бути реалізований на борту ЛА, оскільки ке-

руючий сигнал (відхилення від напрямку на навігаційну точку) дос-

татньо просто вимірюється навігаційними датчиками й безпосеред-

ньо може використовуватися для управління ЛА. Але невизначе-

ність напрямку траєкторії та часу виходу в задану точку маршруту 

при наявності бічного вітру стає головним недоліком цього методу, 

ось чому він використовується  як резервний метод управління 

польотом за маршрутом. 

Шляховий метод управління польотом за маршрутом 

Шляховий метод управління польотом за маршрутом  це 

удосконалений варіант курсового методу. При реалізації шляхового 

методу  в задану навігаційну точку спрямовується не поздовжня 

вісь літака, а вектор шляхової 

швидкості шV


 (рис.7.28), тобто 

управління реалізується за інфо-

рмацією про відхилення поточно-

го шляхового кута від заданого 

з. Заданий шляховий 

кут розраховується, як і заданий 

курс, а при вимірюванні поточно-

го шляхового кута враховується кут знесення:  

зн. 
Тут вважається, що при відсутності ковзання поздовжня вісь ЛА 
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ОХ збігається з вектором повітряної швидкості V


, яка відрізняється 

від напрямку вектора шляхової швидкості шV


 (вісь ОХк траєкторної 

системи координат) на  кут знесення зн. 

  Вихід на черговий пункт маршруту при реалізації цього ме-

тоду здійснюється за прямою лінією (лінія найкоротшого шляху) 

навіть при наявності бічного вітру. Однак, якщо внаслідок діючих 

збурень ЛА відхилився від ЛЗШ, він вже до неї не повертається. 

Ось чому при реалізації шляхового методу управління польотом за 

маршрутом залишається необхідність періодично коректувати за-

даний шляховий кут, обчислюючи його залежно від поточного міс-

цезнаходження ЛА, тобто періодично формувати нову ЛЗШ як лі-

нію найкоротшої відстані до заданої навігаційної точки. 

До складності реалізації шляхового методу управління польо-

том слід віднести відсутність  на борту літака безпосередніх вимір-

ників шляхового кута, а формування шляхового кута за інформаці-

єю про кут знесення зустрічає певні труднощі, що зв`язані з обме-

женням умов функціонування  доплеровського вимірника кута зне-

сення, наприклад, понад водяною поверхнею.  

Проте на сучасних ЛА шляховий метод широко застосовуєть-

ся при автоматичному управлінні маршрутним польотом, особливо 

при оперативному виборі координат чергового ППМ або іншої на-

вігаційної точки маршруту. 

На сучасних літаках автоматичне управління бічним рухом 

здійснюється через канал елеронів за, так званою, перехресною 

схемою. Руль направлення використовується для демпфірування 

коливань літака навколо нормальної осі та для компенсації ковзан-

ня. При реалізації автоматичного польоту за маршрутом курсовим 

або шляховим методом на відміну від режимів стабілізації курсу 

задане значення кута крену обмежується. Граничні значення зада-

ного кута крену залежать від типу ЛА.  Для важких літаків цивіль-

ної авіації вони досягають 30°. Обмеження пов`язані з тим, що при 

значних змінах напрямку маршруту величина потрібного кута кре-

ну, яка обчислюється відповідно куту розвороту на новий курс 

ЛЗШ, може перевищувати навіть 90°. Закони управління, напри-

клад, в контурах із ізодромним зворотним зв`язком у сервоприводі 

мають вигляд: 
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де   при реалізації курсового методу    згрз 
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Тут 
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рT

рT
 ізодромна ланка у колі зворотного зв’язку сервопри-

вода, яка зберігаючи інтегрувальні властивості рульового агрегату, 

забезпечує підвищену точність управління;  e  відхилення елеро-

нів; 
x

KККК   , , , – передаточні числа;  з  – відхилення 

поточного кута крену від заданого; xx
K   – складова з кутової 

швидкості крену, яка забезпечує демпфірування кутових коливань 

літака; Fгр – функція, що формує граничні значення заданого кута 

крену (функція обмеження заданого кута крену). 

При реалізації управління через контур крену з жорстким 

зворотним зв`язком у сервоприводі для підвищення точності в за-

кони формування  з  додають інтегральні складові, наприклад, за 

законом управління: 
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 При реалізації шляхового методу управління польотом за маршру-

том замість сигналу (з) використовують інформацію про від-

хилення поточного шляхового кута від заданого. 

Маршрут ЛА зазвичай проходить за повітряними трасами й 

складається з відрізків окремих ортодромій, які з`єднують суміжні 

пункти маршруту. Політ за заданимі ортодроміямі реалізується за 

допомогою маршрутного методу. 



 Маршрутний метод управління польотом за маршрутом 

Маршрутний метод управління польотом дозволяє утримува-

ти літак на заданій траєкторії, усуваючи відхилення z центра мас 

ЛА від лінії заданого шляху 

(рис. 7.29). Цей метод потре-

бує інформації про параметри 

відхилення від ЛЗШ: величину 

бічного відхилення z, швид-

кість зміни бічного відхилення 

z , дальність  D   до чергового ППМ. 

Обчислення z, z , D для реалізації маршрутного методу ке-

рування польотом здійснюється або в етапно-ортодромічній (рис. 

7.30) системі координат, або в спільній для всіх етапів системі ко-

ординат (рис. 7.31). 

У першому варіанті для кожного етапу польоту між навіга-

ційними точками ППМ і  та ППМ і +1 використовується своя система 

координат Oх’у’, вісь Oх’ якої  з`єднує точки ППМ і  та ППМ і +1, і 

параметри, що необхідні для управління маршрутним методом, ви-

значаються за формулами: 

   22
''   =   ;' =    ;ш yxSDVzуz

у
  ,            

де x’, у’  поточні координати центра мас ЛА; 

Vшу  проекція вектора шляхової швидкості на вісь Oу’;  

S  відстань між ППМ і  та ППМ і +1. 
Величина залишкової дальності D необхідна для обчислення 

точки початку розвороту для виходу на наступну ортодромію. 

Другий варіант передбачає обчислення параметрів руху в спі-

льній для всіх етапів системі координат Oху. Тут обчислення вико-

нуються за очевидними співвідношеннями,  що  випливають  з рис. 

7.31: 
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У цьому варіанті певні труднощі виникають при обчисленні 

z  , тому якщо цей параметр необхідний для формування  управлін-

ня на етапі польоту за маршрутом, то його отримують шляхом ди-

ференціювання сигналу z безпосередньо в обчислювачі САУ. Інші 

навігаційні параметри розраховуються в обчислювачі навігаційного 

комплексу. 
Маршрутний метод керування польотом широко застосову-

ється при польоті за запрограмованими маршрутами, які закладені 

в пам`ять БЦОМ навігаційного комплексу, що має у своєму складі 

інерціальну систему навігації.  

При реалізації автоматичного польоту за маршрутом маршру-
тним методом використовують закони управління бічним рухом 
центра мас. Управління реалізується через контур крену, викорис-
товуючи сервоприводи з жорстким або ізодромним зворотним 

зв`язком: 
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А з може формуватись за двома  типовими законами: 
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тут Fгр  функція обмеження заданого кута крену;z  бічне відхи-

лення центра мас літака від ЛЗШ; ЛЗШ  відхилення поточно-

го курсу ЛА від курсу ЛЗШ. 

Похідна z  у законі (7.30) формування з, забезпечує структу-

рну стійкість контуру управління. Закон управління (7.31) передба-

чає   контроль  курсу.  Наявність  у  законі  управління  сигналу  

ЛЗШ свідчить про те, що управління здійснюється через кон-

тур рискання на відміну від попереднього закону управління. Ана-

ліз статичних характеристик таких контурів, показує, що при дії 

бічного вітру закон управління типу (7.31) не забезпечує безпомил-

кової стабілізації центра мас літака на заданій лінії шляху. Ось чо-

му доцільніше замість сигналу ЛЗШ формувати сигнал відхи-

лення від шляхового кута заданої лінії шляху ЛЗШ, тобто вра-

ховувати кут знесення (бічний вітер).  

Політ за маршрутом відносять до категорій етапів польоту, на 

яких декілька знижені вимоги до точнісніх характеристик утриман-

ня літака на ЛЗШ і це дозволяє використовувати закони управління 

без введення додаткових інтегральних складових, які знижують 

стійкість контурів управління. Однак, якщо для інших режимів ро-

боти САУ вже передбачені заходи поліпшення точнісніх характе-

ристик (наприклад, використовується сервопривод з ізодромним 

зворотним зв`язком), то змінювати структуру каналу управління 

(замінювати ізодромний зворотний зв`язок на жорсткий) недоціль-

но. 

Маршрутний метод управління польотом використовується в 

достатньо малій області лінійних бічних відхилень від ЛЗШ. Як 

правило, ці відхилення лежать у межах 1,52 км від ЛЗШ. 

Однак у деяких випадках при польоті за маршрутом можуть 

виникати ситуації, коли відхилення літака від ЛЗШ буде значним. 

Це може бути в таких типових ситуаціях: 

 після  зльоту ЛА з курсом ЗПС, який сильно відрізня-

ється від шляхового кута першої ортодромії маршруту; 

 при переході на ортодромію, яка проходить під значним 

кутом довороту до поточної ортодромії; 

 при навмисному відході від запрограмованого маршруту 

заради подолання грозової хмарності ; 

 після проведення корекції значних навігаційних похи-

бок. 

У цих випадках засто-

сування лінійних законів 

управління неможливо. 

Оскільки, з одного боку, ви-

моги до повільності й апері-

одичності виходу на ЛЗШ 

можуть призвести до такої 

ситуації, що ЛА не зможе вийти на ЛЗШ за час, що залишився, 

(рис.7.32). 

 З іншого боку при значному z літак з максимальним кутом 

крену розвертається в бік ЛЗШ на кут 90°, однак при цьому сигна-

ли рzKz  або K(ЛЗШ) не можуть “подолати” сигналу Kzz, 

щоб перекласти крен в інший бік, і літак продовжує розворот, але 

вже в сторону протилежну напрямку маршруту. 

У міру зменшення z і збільшення (ЛЗШ) для закону 

управління (7.31) може таки відбутися зміна знаку крену, але літак 

вийде на ЛЗШ  зі значним перерегулюванням (рис. 7.33, траєкторія 

1). Не виключена ситуація, коли z не встигає зменшитись до необ-

хідної величини, а літак вже виконав розворот на  180°. У цьому 

випадку здійснюється безперервний рух літака по колу з максима-

льним кутом крену (траєкторія 2).  
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Уникнути цього неприємного явища можна шляхом обме-

ження сигналу z деякою величиною zгр. Якщо поставити задачу ви-

ходу до ЛЗШ під фіксованим кутом  (траєкторія 3), то величи-

ну zгр можна розрахувати за рівняннями (7.30), (7.31)  

  sinшгр  V
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zK

K
zгр , 

тут zV sinш  фіксована швидкість зміни бічного відхилення. 

А закони формування з  у цьому випадку перетворюються до ви-

гляду 
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Існують також інші методи виходу на ЛЗШ, які реалізують 

траєкторії оптимальні з точки зору мінімуму пройденої відстані 

або мінімуму часу та витрати пального.  

Принцип побудови оптимальної траєкторії може бути таким. 

При значних відхиленнях ЛА від ЛЗШ необхідно виконати розво-

рот з розрахунковим для даної швидкості польоту радіусом розво-

роту 

p

2
ш

p
 tgγg

V
R   

на напрямок, перпендикулярний ЛЗШ (рис. 7.34). 
Потім необхідно стабілізувати цей напрямок польоту, причо-

му тут вигідніше фіксувати не жорстку траєкторію виходу і стабілі-

зувати ЛА на ній, а витримувати шляховий кут, рівний 

90ЛЗШз  . 

 

У цьому випадку щораз при 

сході з лінії виходу під дією збу-

рень буде формуватися нова тра-

єкторія найкоротшого шляху до 

ЛЗШ. Таке управління повинно 

відбуватися до p || Rz  . Цю діля-

нку назвемо першим етапом ви-

ходу. Далі, на другому етапі не-

обхідно накренити літака на кут 

p  і забезпечити його прямування за окружністю радіусом pR  до-

тичною до ЛЗШ. І, нарешті, на третьому етапі при деякому малому 

zz ||  система управління використовує закон стабілізація ЛА на 

ЛЗШ. 

На першому етапі виходу ЛА на ЛЗШ польоту, перпендику-

лярному ЛЗШ, 0ш 
х

V , де 
х

Vш  складова шляхової швидкості 

польоту ЛА уздовж ЛЗШ. Знаючи значення 
х

Vш  можна реалізувати 

закон управління виду: 

sign(z)γ шз х
VKz , 

тут )sign(z необхідний для врахування напрямку виходу на ЛЗШ 

(зліва або справа від ЛЗШ). При такому законі управління основна 

частина розвороту здійснюється з розрахунковим креном, що фор-

мується шляхом обмеження великих значень з ; при підході до 

напрямку виходу (
х

Vш = 0) крен плавно зменшується до нуля, а на-

далі за рахунок 0з   парируються виникаючи збурення. 

На другому етапі виходу на ЛЗШ необхідна більша точність 

управління, у порівнянні з маневрами розвороту і рухом до ЛЗШ, 

що виконуються на першому етапі. Тут повинний здійснюватися 

контроль прямування по траєкторії виходу (окружності) і корекція 

куту крену при відхиленнях від заданого прямування. При цьому, 

так само, як і на першому етапі, небажано стабілізувати обрану в 

початковий момент жорстку траєкторію. Тому управління здійсню-
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ється не за лінійним відхиленням 

від окружності виходу, а за швид-

кістю відхилення від цієї траєкто-

рії, тобто за трz  (рис. 7.35), зна-

чення якої розраховується за фо-

рмулою 

)sign( cossin шштр zVVz
хz

 , 

де    кут розвороту поточної 

точки заданої окружності, який 

для кожного моменту часу визначається як 

p

p

R

zR 
 arcsin , 

Можливі два варіанти законів управління з використанням швидкі-

сної похибки трz . 

Перший варіант передбачає формування основного сигналу 

заданого крену p  і додаткового сигналу, що парирує випадкові 

відхилення вектора швидкості ( трz ) від розрахункової траєкторії 

розвороту. Закон формування заданого кута крену у цьому випадку 

буде мати вигляд: 

трpз signγγ zKz z
 . 

У другому варіанті з метою уніфікації законів управління 

першого та другого етапів розрахунковий крен розвороту в закон 

управління не включається, а використовується тільки сигнал шви-

дкісної похибки управління, тобто 

трзγ zKz
  

При такому законі управління виникає статична похибка 

трz , яка залежить від розрахункового крену p , тобто 

zK
z




 p
тр

γ
 . 

Під впливом цієї похибки ЛА буде безперервно віддалитися 

від розрахункової окружності зі швидкістю збільшення радіуса 

трp zR   . До моменту виходу на ЛЗШ похибка буде мати значення 

рp Δ tRR  ,                                  (7.32) 

де рt   час розвороту на 90 , значення якого можна приблизно 

оцінити  за формулою 

                                         
ш

p
р

π2

V

R
t  .                                     (7.33) 

Для усунення похибки виходу на ЛЗШ  Rz  , можна, не 

змінюючи вигляду закону управління, посунути вздовж осі z  центр 

розрахункової окружності на величину R , яка обчислюється  від-

повідно до (7.32), (7.33) за формулою 

zKV

R
R

ш

ppγπ2
Δ   

У законі управління це відіб’ється тільки на обчисленні кута 

 , який буде відповідати новій заданій траєкторії: 

p

p Δ||
arcsin

R

RzR 
 . 

На практиці обчислення значення R  виконується заздале-

гідь для типових умов польоту і використовується в алгоритмах у 

вигляді постійного значення, наприклад, 1R км. 

Такий метод ліквідації значних відхилень ЛА від ЛЗШ засто-

совується, як правило, для маневрених легких і середніх ЛА. 
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Для важких ЛА частіше використовується інший метод лікві-

дації великих відхилень від ЛЗШ. Суть цього методу така. При ви-

конанні умови грzz   (рис.7.36) літак починає розворот убік ЛЗШ.  

При досягненні певної різниці  між заданим шляховим кутом 

ортодромії  і поточним курсом 40...30ЛЗШ   здійсню-

ється стабілізація ЛА на траєкторії, розташованій під кутом 
 40...30  до ЛЗШ. Управління на цій траєкторії здійснюється або 

шляховим, або курсовим методом. При вході в зону zгр відбуваєть-

ся перемикання автоматики на режим стабілізації відносно ЛЗШ. 
Як було відзначено вище, маршрут польоту ЛА складається з 

окремих ортодромій, заданих поворотними пунктами маршруту або 
ППМ. Відрізки ортодромій, які задають ЛЗШ у районі ППМ, спо-
лучені між собою дугою окружності з радіусом, що дорівнює радіу-
су розвороту ЛА. 

 При польоті вздовж поточної ортодромії (ЛЗШ1, рис.7.37) 

безупинно контролюється залишкова дальність до ППМ D, а також 
розраховується так зване лінійне упередження розвороту (ЛУР), 
тобто дальність до ППМ, на якій потрібно почати розворот.  

 

 
 
 
 
 
 

Величина ЛУР визначається поточним значенням швидкості 

шV  і креном р , який у свою чергу залежить від маневрених харак-

теристик ЛА і обчислюється, як випливає з рис.7.37, за формулою 
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де 
1ЛЗШ2ЛЗШ

 КД    кут довороту (зміни курсу) при переході  

на чергову ортодромію;  Rр  радіус розвороту. 

У точці, де виконується співвідношення ЛУРD , алгоритм 

управління переключається на ЛЗШ2, величина z обчислюється ві-

дносно нової траєкторії і управління виходом на ЛЗШ здійснюється 
за однім із вище наведених алгоритмів. 
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