
Глава 2.  ПРИЗНАЧЕННЯ ТА ПРИНЦИПИ ПОБУДОВИ  

ОСНОВНИХ ПІДСИСТЕМ ПНК 

2.1. Бортовий обчислювальний комплекс – центральна  

з'єднувальна частина ПНК 

Бурхливий розвиток цифрових обчислювальних пристроїв, їх 

реалізація  на базі елементів мікроелектроніки дозволили почати 

широке впровадження цифрових обчислювачів на борт ЛА. 

На відміну від обчислювальних пристроїв аналогового типу 

бортові цифрові обчислювальні пристрої (БЦОП) мають цілий ряд 

переваг, осі чому їх використання в складі ПНК стає переважним. 

Достоїнством БЦОМ при їхньому застосуванні в складі ПНК 

стають:  

 можливість розв’язання не тільки математичних, але і логі-

чних задач, що дозволяє у більш повній мері автоматизувати про-

цес літаководіння; 

 можливість отримання високої точності розв’язання задач 

навігації й управління. Точність рішення обумовлена розрядністю 

БЦОП і похибками вихідної інформації, яка використовується для 

розв’язання відповідної задачі; 

 можливість використання для розв’язання основних задач 

комплексу сучасних методів оптимального управління, ідентифіка-

ції та оцінювання; 

 значна гнучкість при зміні задач, які розв’язуються комп-

лексом, оскільки зміна складу та кількості вирішуваних задач здій-

снюється лише перебудовою програми й не вимагає внесення конс-

труктивних змін у БЦОП; 

 забезпечення можливості виконання глибокого автоматизо-

ваного контролю окремих систем комплексу та комплексу в цілому 

як в процесі наземної підготовки, так саме й в польоті. 

У процесі розв’язання задач ПНК БЦОП забезпечує: 

 перетворення пілотажно-навігаційної інформації, яка на-

дходить від датчиків і систем, до виду зручного для її обробки в 

обчислювальному пристрої; 

 обробку вихідної інформації з ціллю підвищення її точно-

сті й отримання додаткової інформації про пілотажно-навігаційні 

параметри польоту, які безпосередньо не вимірюються датчиками; 

 управління роботою датчиків і пристроїв відображення 

інформації; 

 контроль стану систем і пристроїв комплексу та значень 

параметрів польоту. 

Для  реалізації перелічених вище задач до БЦОП ставляться 

такі вимоги: 

 відповідність функціональних можливостей БЦОП об'єму 

вирішуваних задач; 

 висока точність обчислень; 

 достатня швидкодія; 

 зручність спілкування з БЦОП; 

 живучість та ремонтопридатність; 

 припустимі вага та габарити. 

Наявність у склад ПНК БЦОП, володіючого достатньо висо-

кими обчислювальними можливостями, дозволяє в значній мірі пі-

двищити ступінь автоматизації розв’язання основних задач. При 

цьому з урахуванням правильного розподілу функцій між БЦОП й 

екіпажем може бути досягнута оптимальна взаємодія екіпажу з 

БЦОП, а також в цілому з елементами комплексу. 

У принципі можлива повна автоматизація виконання більшості за-

дач, що вирішуються комплексом. Але існує ряд факторів, які не 

дозволяють здійснити повну автоматизацію розв’язання усіх задач 

без участі екіпажу. 

До цих факторів відносяться: 

 наявність ряду задач, порядок розв’язання яких не може 

бути описаний доступними математичними методами, а існуючі 

технічні засоби не дозволяють ефективно їх вирішувати апаратур-

ними засобами; 

 деякі точністні характеристики та характеристики надій-

ності окремих систем автоматичного управління в теперішній час 

гірші ніж аналогічні характеристики екіпажу. 

Справа в тому, що людина володіє цілим рядом психофізіо-

логічних властивостей, які дозволяють розв’язувати складні задачі 

навігації та керування в умовах, коли машина виявляється нездат-

ною їх розв’язати або малоефективною. 

До таких властивостей відносяться: 

 достатньо великий діапазон вхідних сигналів; 



 здатність до ініціативи у випадках створення обставин, 

що вимагають творчого розв’язання задачі та прийняття рішення в 

умовах недостатньої інформації; 

 тривала пам'ять людини, що дозволяє врахувати накопи-

чений досвід.  

При побудові БЦОП у ПНК можуть застосовуватись такі структур-

ні варіанті:  

 бортові спеціалізовані цифрові обчислювачі (БСЦО); 

 бортові цифрові обчислювальні машини (БЦОМ); 

 бортові цифрові обчислювальні системи (БЦОС) або бор-

тові цифрові обчислювальні комплекси (БЦОК). *, 

БСЦО використовуються частіше всього як обчислювальні 

пристрої окремих систем комплексу (ІНС, СВС, САУ, ін.). Для та-

ких БСЦО характерні постійність й однорідність інформаційних 

зв'язків і жорстка послідовність розв’язання задач. Керування таки-

ми обчислювачами здійснюється за допомогою невеликої кількості 

сигналів і команд. 

БСЦО можуть бути зроблені як за принципом універсальних 

цифрових машин, так і у вигляді цифрових диференціальних  аналі-

заторів (ЦДА). 

ЦДА  це обчислювальні пристрої, які займають проміжне 

положення між універсальними ЦОМ і аналоговими обчислюваль-

ними пристроями. 

Структурна схема ЦДА подібна до структури аналогових об-

числювачів. Він складається із ряду вузлів, які виконують певні ма-

тематичні операції: додавання(віднімання), множення, інтегруван-

ня, ін. 

БЦОМ забезпечують розв’язання, більшості  основних задач ком-

плексу. Залежно від типу ЛА та характеру задач, для яких він приз-

начений, розв’язання задач навігації, управління й спеціального 

застосування може забезпечуватися однією або декількома БЦОМ. 

Розв’язання задач у БЦОМ здійснюється відповідно до алго-

ритмів, що реалізують математичні та логічні  операції за певними 

програмами. Зазвичай, обмін інформацією між окремими машина-

ми не здійснюється, оскільки кожна БЦОМ вирішує свої задачі. 

У міру поширення кола задач, що вирішуються ЛА,  росту 

ступеня автоматизації їх розв’язання та підвищення вимог до на-

дійності ПНК   з'являється необхідність об'єднання в одне ціле всієї  

сукупності бортового обладнання, тобто створення інтегрованих 

ПНК. 

Складність розв’язання задач цього класу вимагає великого 

об'єму обчислювальних і логічних операцій. Зробити такий об'єм 

обчислень стає можливим лише завдяки використанню БЦОС. 

БЦОС можуть бути двох основних класів: багатомашинні й 

мультипроцесорні. 

Багатомашинні БЦОС складаються із кількох окремих 

БЦОМ. При цьому зберігається структура та спосіб функціонуван-

ня кожної з цих машин. Обмін вихідною інформацією між окреми-

ми БЦОМ здійснюється за допомогою ліній і пристроїв міжмашин-

ного зв'язку. 

При побудові багатомашинних БЦОС знайшли застосування 

дуплексні, триплексні та дуальні схеми об'єднання БЦОМ. 

Дуплексні та триплексні обчислювальні системи складають-

ся, відповідно, з 2-х і з 3-х однакових БЦОМ. Кожна з машин 

розв’язує одночасно одні й ті самі задачі. Для підвищення надійно-

сті розв’язання задач здійснюється перевірка достовірності вхідний 

інформації. 

У дуплексних БЦОС достовірність, результату обчислення 

перевіряється за допомогою спеціальних машинних тестів. 

У триплексних БЦОС це забезпечується послідовним порів-

нянням результатів рішення задачі в двох БЦОМ за мажоритарним 

правилом. Рішення  вважається вірним якщо співпадають результаті 

хоча б двох БЦОМ. 

У дуальних БЦОС набір вирішуваних задач розподіляється 

між двома БЦОМ. Розв’язання цих задач здійснюється одночасно.  

Для досягнення високої надійності та безпеки польотів окремі, най-

більш важливі задачі можуть розв’язуватися одночасно обома 

БЦОМ, що забезпечує розв’язання цих задач у випадку виходу зі 

строю якої-небудь із машин. 

У мультипроцесорних БЦОС є декілька окремих процесорів, 

які вирішують різні задачі паралельно. Роботою процесорів керує 

один загальний пристрій керування. 

Характерною особливістю роботи БЦОМ є ітеративність 

розв’язання задач, при цьому частота ітерацій визначається точніс-



тю розв’язання конкретної задачі та частотою видачі керуючих си-

гналів у інші системи комплексу. 

Окрему ітерацію алгоритму прийнято називати циклом робо-

ти алгоритму, а час ітерації  тривалістю циклу. Залежно від ха-

рактеру вирішуваних задач в один цикл можуть поєднуватися декі-

лька окремих алгоритмів.  

Час, на протязі якого в БЦОМ виконується обчислення всіх 

задач комплексу, називають опорним або повільним циклом. Час, на 

протязі якого вирішується одна або декілька окремих задач, нази-

вають швидким циклом. 

Іноді повне розв’язання однієї задачі, наприклад, задачі ви-

значення координат місцезнаходження ЛА, яка виконується на про-

тязі одного повільного циклу, здійснюється шляхом багатократного 

розв’язання частини задачі в швидкому циклі й однократного 

розв’язання  залишеної частини задачі в повільному циклі. 

У швидкому циклі розв’язуються задачі обчислення коорди-

нат місцезнаходження ЛА в ортодромічній системі координат, ко-

рекція обчислених координат, задачі формування керуючих пара-

метрів для автоматичного управління польотом ЛА з видачею їх в 

САУ та деякі інші задачі. 

У повільному циклі вирішуються задачі перетворення обчис-

лених координат місцезнаходження ЛА в інші навігаційні системи 

координат, розв’язується задача вибору координат точок корекцій, 

формуються та видаються на індикацію екіпажу значення пілотаж-

но-навігаційних параметрів, що обчислені в БЦОМ, перевіряється 

виконання умов заданого режиму польоту, розраховуються параме-

три ортодромії й умови переходу на нову ортодромію. 

У сучасних ПНК найбільш розповсюдження набули одноад-

ресні БЦОМ послідовної або паралельної дії над числами, які пред-

ставлені у формі з фіксованою комою та при постійній розрядній 

сітці. 

БЦОМ має у своєму складі: запам'ятовуючі пристрої, арифме-

тичний пристрій та пристрій управління. Два останніх пристрою 

об'єднані в процесор. 

У свою чергу запам'ятовуючий пристрій складається з таких 

елементів: 

 довгочасового запам'ятовуючого пристрою (ДЗП); 

 оперативного запам'ятовуючого пристрою (ОЗП); 

 тимчасового (ТЗП) або півпостійного (ППЗП) запам'ято-

вуючого пристрою. 

При цьому ДЗП забезпечує постійне зберігання необхідних 

констант і програми розрахунків. В ДЗП прошитий алгоритм рі-

шення задач. Під час роботи БЦОМ із ДЗП можна тільки читати 

збережену інформацію. У ТЗП зберігається вхідна інформація про 

програму польоту, яка може програмуватися перед кожним новим 

вильотом ЛА. ОЗП призначений для зберігання поточної інформа-

ції, яка змінюється в процесі розв’язання задач. 

Запам'ятовуючий пристрій в складі БЦОМ забезпечує: 

 запам'ятовування введеної інформації та програми розра-

хунків до того часу поки це необхідно; 

 знаходження за вказаною адресою необхідної комірки 

пам'яті, де записана або куди необхідно записати потрібну інфор-

мацію; 

 читання інформації, записаної у вказану комірку. 

Найбільше розповсюдження в БЦОМ знаходять запам'ятову-

ючі пристрої з елементами пам'яті, що виконані на феритових кіль-

цях або осердях малого діаметра, а в останній час  на циліндрич-

них магнітних плівках і транзисторах. 

Процесор у складі БЦОМ виконує такі основні функції: 

 багатократне добування команд з пристрою пам'яті; 

 декодування добутих команд та їх компонування  відпо-

відно до структури функціональних вузлів БЦОМ; 

 організацію виконання команд; 

 виконання арифметичних і логічних операцій відповідно 

до виконуваної команди та структури БЦОМ; 

 розподіл результатів обчислень; 

 формування чергових команд для пошуку комірок пам'я-

ті, в яких вона записана. 

Головна якість процесора  це швидкість виконання операцій 

або швидкодія БЦОМ, яка виражається співвідношенням 
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де Рі  частота виконання операцій  і-го типу; Ті  час на виконання  

і-оі операції;  N  загальна кількість операцій. 

Однією з головних характеристик БЦОМ є число двійкових розря-

дів, що визначають довжину машинного слова. 

При виборі цієї характеристики необхідно враховувати: 

 кількість двійкових розрядів повинна забезпечувати всі 

адреси пам'яті, наприклад, для забезпечення ємності 4096 слів не-

обхідно 12 двійкових розрядів, 14 розрядів забезпечують адреси 

16384 слів; 

 кількість двійкових розрядів повинна забезпечити перелік 

усіх операцій, які виконуються в БЦОМ, нариклад, для 64 операцій 

необхідно 6 розрядів; 

 кількість двійкових розрядів повинна забезпечувати необ-

хідну точність подання даних або точність обчислень (наприклад, 

для подання кутової величини в діапазоні 0...360 з точністю 0,01 

необхідно 12 двійкових розрядів). 

2.2.  Інерціальні  навігаційні системи 

Принцип дії інерціальних систем навігації заснований на ви-

користанні механічних явищ, що виникають при русі тіл у гравіта-

ційному полі, і полягає у вимірі прискорень ЛА.  Вимір прискорень 

здійснюється за допомогою спеціальних приладів, що одержали 

назву акселерометрів, розташованих на платформі, яка утримується 

у визначеному положенні відносно інерціальної системи координат.  

Перевага інерціальних систем перед іншими системами навігації це 

їх повна автономність, абсолютна завадозахищеність, а також висо-

ка інформативність.  Вони забезпечують можливість визначення 

великого числа навігаційних і пілотажних параметрів, таких як: 

складові прискорень і швидкості польоту ЛА; його місцезнаход-

ження; а також курс, крен і тангаж.  

Теорія інерціальних систем докладно викладається в спеціа-

льних дисциплінах, у дод.3 стисло наведені основи  побудови ІНС, 

а у цієї главі ми обмежимося лише тими положеннями, які мають 

принципове значення при розгляді ІНС у складі пілотажно-

навігаційного комплексу.  При вивченні алгоритмів опрацювання 

пілотажно-навігаційної інформації в обчислювальному пристрої 

ПНК важливо знати, який засіб орієнтації гіроплатформи застосо-

ваний у конкретній ІНС.  Особливо це важливо при вивченні ПНК, 

що включають у свій склад інерціальні системи з різним видом ста-

білізації гіроплатформи.  

У сучасних ПНК найбільш поширення одержали ІНС з орто-

дромичною орієнтацією та з вільної в азимуті орієнтацією осей чу-

тливості акселерометрів.  Встановлені на гіроплатформі акселеро-

метри вимірюють позірне прискорення, тобто різницю між абсолю-

тним лінійним прискоренням ЛА і гравітаційним прискоренням.  

gAa  , 

де a  вимірюваний вектор прискорення; A  вектор абсолютного 

прискорення ЛА; g  вектор гравітаційного прискорення.  

При ортогональному розташуванні осей чутливості акселе-

рометрів вздовж прямокутної системи координат O, зв'язаною з 

гіроплатформою, вимірювані акселерометрами  a , a , a  приско-

рення будуть дорівнювати:  













gAa

gAa

gAa

 

де  A, A, A   складові вектора абсолютного прискорення ЛА 

вздовж осей  O O O;   g, g, g   складові гравітаційного 

прискорення вздовж цих же осей.  

Оскільки складові гравітаційного прискорення вносять похи-

бки у вимір складових абсолютного прискорення ЛА, то необхідно 

прийняття спеціальних мір для їх компенсації. Компенсація граві-

таційних складових по осях O O здійснюється за рахунок розта-

шування гіроплатформи в площині горизонту, а компенсація граві-

таційної складової вздовж вертикальній осі O  здійснюється алго-

ритмічно.  Природно, що точність компенсації цих складових буде 

визначатися точністю стабілізації гіроплатформи.  Гіроскопічна 

вертикаль створюється методом моделювання незбуреного фізич-

ного маятника з періодом власних коливань T = 84,4 хв. Схема мо-

делювання являє собою динамічну систему, що складається з гірос-

копів, акселерометрів й інтеграторів.  У такій схемі прискорення, 

вимірювані акселерометрами, осі чутливості яких збігаються з ося-



ми O і O гіроплатформи, інтегруються й відповідні сигнали над-

ходять на датчики моментів гіростабілізованої платформи, завдяки 

чому вона прецесує вслід за вертикаллю місця, зберігаючи горизон-

тальне положення.  Такий спосіб корекції називається інтеграль-

ним.  

Як було відзначено вище, в інерціальних системах із гіроско-

пічною вертикаллю осі чутливості акселерометрів можуть мати різ-

ну орієнтацію в азимуті.  В ІНС із ортодромічною орієнтацією осі 

чутливості акселерометрів спрямовані вздовж заданої ортодромії та 

перпендикулярно до неї.  У таких ІНС акселерометри вимірюють 

складові абсолютного прискорення ЛА вздовж цих осей.  

В ІНС із вільною в азимуті орієнтацією гіроплатформи осі 

чутливості акселерометрів мають у площині горизонту незмінну 

орієнтацію відносно інерціального простору.  Осі платформи при 

цьому відносно площини географічного меридіана будуть оберта-

тися навколо вертикалі місця з кутовою швидкістю , обумовле-

ною співвідношенням:  









 tgsinз

R

VE                                 (2.1 ) 

де   з  кутова швидкість обертання Землі;    географічна широ-

та місцеположення ЛА; VE  східна складової лінійної швидкості 

ЛА; R   радіус Землі.  

 Відмінності в орієнтації осей чутливості акселерометрів  

(гіроплатформ різних типів ІНС) визначають відміни в системі від-

ліку швидкостей, які видаються інерциальною системою в обчис-

лювач ПНК.  

ІНС з ортодромічною орієнтацією осей чутливості акселеро-

метрів видають складові шляхової швидкості за осями ортодроміч-

ної системи координат й ортодромічний курс ЛА, а також ортодро-

мічні координати  які отримають у результаті інтегрування 

складових швидкості.  Складові шляхової швидкості Vш
  i Vш

 

отримають в результаті інтегрування складових прискорень 
шV  і 

шV , які мають вигляд:  













шш

шш
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



                                        (2.2) 

де a, a,  горизонтальні складові абсолютного прискорення, що 

вимірюють акселерометри; 


 шш , VV    поправки, які врахову-

ють переносне та кореолісове прискорення.  

Розрахунки поправок 


 шш , VV   здійснюються в обчислю-

вальному пристрої на підставі виразів  

  













tgcossin2

tgcossin2

2
ш

зшш

шш

зшш

R

V

VV

R

VV
VV





            (2.3) 

де   кутові ортодромічні координати місцезнаходження ЛА в 

градусному вимірі.  

ІНС із вільної в азимуті орієнтацією осей чутливості акселе-

рометрів видає в обчислювальний пристрій ПНК складові абсолют-

ної лінійної швидкості Va
, Va

, вздовж горизонтальних осей плат-

форми та гіроскопічний курс ЛА.  Складові швидкості отримують у 

результаті інтегрування вимірюваних акселерометрами прискорень 

a, a без урахування поправок на переносне і кореолісове приско-

рення, тобто  
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                                    (2.4 ) 

Рівняння (2.1)...(2.4) справедливі лише у випадку ідеальної 

роботи ІНС, коли її елементи та пристрої не мають інструменталь-

них похибок, а початкові умови роботи системи точно відповідають 



дійсним початковим умовам стану ЛА. У протилежному випадку 

навігаційні параметри визначаються інерциальною системою з по-

хибками.  Джерелом інструментальних похибок ІНС є:  

 неточна початкова виставка гіроплатформи в площині  

горизонту;  

 неточна азимутальна стабілізація гіроплатформи;  

 похибки акселерометрів;  

 похибки гіроскопів;  

 похибки завдання початкових умов, зокрема навігаційних 

параметрів, що визначають ІНС. 

 Крім інструментальних похибок інерциальним системам вла-

стиві методичні похибки і, зокрема, похибки, пов'язані з тим, що 

при розв'язанні рівнянь (2.1), (2.3) не враховується фактична форма 

земної поверхні.  

Основні характеристики деяких інерциальних систем навіга-

ції приведені в таблиці 2.1.  

Таблиця 2.1  

Тип ІСН 

М
ет

о
д

  
  

в
и

ст
а
в
к
и

 

Ч
ас

 в
и

-

ст
ав

к
и

 х
в
. Похибки () 

Координати 
за 1год 

польоту 

Швидкість 
за 1год 

польоту 

Кути 

крену та 

тангажа 
Курс 

МИС-45 

ОГП 

ДГП 

ЗК 

30 

50 

15 

7 км 3м/с  6 15 

И-11 

ОГП 

ДГП 

ЗК 

30 

70 

15 

3 км 

 

2 

 

ИС-1-72А 

ГК 

МГК 

ОПТ 

20 

5 

3 

5 км 3м/с  (3-4) 

 

AN/ASN-109 

(США, F-15) 

 
10 1,85 км 

   

AN/ANP-185 

(США, B-1A) 

  
1,85 км 

   

2.3. Аерометричні пілотажно-навігаційні системи 

Аерометричні прилади забезпечують автономний безперерв-

ний вимір аерометричних параметрів для забезпечення заданих ре-

жимів пілотування та навігації. Принципи побудови механічних 

аерометричних вимірників: висотомірів, покажчиків швидкості 

польоту та числа М, варіометррів – докладно викладаються в інших 

дисциплінах.  Але більш раціональним вважається отримання вели-

кого числа аерометричних параметрів у рамках єдиної системи, яка 

здатна забезпечувати як роботу індикаторів, так і видавати елект-

ричні сигнали, що несуть інформацію про значення аерометричних 

параметрів, у різноманітні бортові системи та комплекси, у тому 

числі в ПНК. Прикладами аерометричних систем є системи типу 

ЦСВ (централі швидкості і висоти), СВС (системи повітряних сиг-

налів) і ИК ВСП (інформаційні комплекси висотно-швидкісних па-

раметрів).  

В основі роботи обчислювачів таких систем лежать залежно-

сті, що визначають стандартну атмосферу (див. дод. 1), а також до-

сліджувані в аеродинаміці функціональні залежності між вимірю-

ваними й обчисленими параметрами. Усі аерометричні системи об-

числюють число М польоту, істинну повітряну швидкість V, баро-

метричну висоту (абсолютну Набс та відносну Нвід ), а також прила-

дну швидкість Vпр і температуру атмосферного повітря Т. 

Для обчислення вказаних параметрів (крім Т), використо-

вуються градуйовочні формули окремих аерометричних приладів, 

причому формула для обчислення істинної повітряної швидкості V  

перетворюється до вигляду 

V = аМ, 

де а  швидкість звуку на даній висоті, що дозволяє спростити об-

числювальні операції. 

Для обчислення числа М польоту використовують залежність  
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де k = 1,4  стала адіабати; Рд, РН  динамічний та статичний тиски. 



Швидкість звуку TRka   залежить від температури повіт-

ря Т (R = 287,053Дж/кгК  питома газова стала повітря). Оскільки в 

польоті температура повітря не може бути безпосередньо виміряна 

з причини аеродинамічного нагрівання приймача , то вона обчис-

люється за допомогою співвідношення 

2

г

М2,01


Т
Т  

де Тг  так звана температура повного гальмування повітряного по-

току, яка вимірюється за допомогою приймача температури типу  

П-69 достатньо точно. Знаменник формули відображав фактор ае-

родинамічного нагрівання повітря при його гальмуванні.  

Таким чином при обчисленні істинної повітряної швидкості  

використовується залежність 

)M(г VR fTKTRkMV  , 

де RkKR  ; 
2М2,01


M

fV   функція, що формується схемою 

обчислення числа М. 

Приладну швидкість Vпр = f (Рд) отримають як функцію тіль-

ки динамічного тиску Рд . 

Абсолютна барометрична висота Набс обчислюється за гіпсо-

метричною формулою  
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абс 1 , 

де Т0 = 288К (15С)  середнє значення температури на рівні моря; 

 = 6,5 10
3 

град/м  температурний градієнт; Р0 = 101,3кПа  

(760 мм рт. ст.)  середнє значення тиску на рівні моря. 

Відносну барометричну висоту Нвід розраховують як 

Нвід = Набс  Набс. зад , 

де Набс. зад = f (Рз)  абсолютна барометрична висота заданої точки 

на поверхні Землі, що має тиск Рз.  

Таким чином для обчислення всіх вихідних величин достат-

ньо, вимірювати тільки три вхідні величини: РН, Рд та температуру 

гальмування, повітря Тг. Динамічний тиск Рд отримають шляхом 

віднімання з повного тиску Рп  статичного РН.  

В аерометричних системах  застосовуються електромехані-

чні, аналогові, а в останній час цифрові обчислювальні пристрої. 

Принцип побудови електромеханічних СВС показаний на рис. 2.1. 

Вхідні величини вимірюються датчиками тисків і приймачем 

темпера П-69. Параметри Н, V, M    обчислюються за допомогою 

трьох потенціометричних мостів, які самобалансуються системами 

стеження,  і потім видаються для індикації в покажчик висоти типу 

УВ і в комбінований покажчик УМС (V і М ). Для обчислення  від-

носної висоти Нвід  в УВ вводиться тиск Рз , який характеризує рі-

вень початку відліку Нвід. 

Для відтворення нелінійних функціональних залежностей в 

замкнені контури мостових схем обчислення включаються, крім 

підсилювачів і двигунів відпрацювання, функціональні потенціоме-

три або профільовані кулачки. 

 У більш розвинутих аналогових СВС типу СВС-ПН-5 для 

обчислення використовуються масштабні підсилювачі, для ділення 

та множення застосовують трансформатори, розв’язання градуйо-

вочних залежностей здійснюється на безконтактних функціональ-

Міст Н 

Міст М 
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них перетворювачах напруги, які відтворюють нелінійні функціо-

нальні залежності шляхом їхньої частково-лінійної апроксимації. 

Для підвищення точності обчислень функціональні залежнос-

ті перетворюються до логарифмічних, у цьому випадку операції 

множення замінюються додаванням (додавання реалізується точні-

ше ніж множення ). З цією ж метою датчики статичного та динамі-

чного тисків в таких СВС також мають нелінійні залежності, які 

близькі до логарифмічних. 

Цифрові системи повітряних сигналів типу СВС-2Ц являють 

собою нове покоління СВС. Застосування в них спеціалізованих 

цифрових обчислювачів і прецизійних первинних вимірювальних 

перетворювачів повітряних тисків підвищило точність вимірювання 

аеродинамічних параметрів польоту. 

Важливою якістю цифрових обчислювачів є стабільність їх 

характеристик, яка виключає необхідність експлуатаційного регу-

лювання, а також зручність узгодження їх вихідних сигналів з 

БЦОМ ПНК. 

Цифрові СВС входять до складу інформаційних комплексів 

висотно-швидкісних параметрів і навігаційних комплексів ЛА. Во-

ни призначені для обчислювання і видачі в бортові системи таких 

висотно-швидкісних параметрів: 

 абсолютної барометричної висоти; 

 відносної барометричної висоти ; 

 істинної повітряної швидкості  та числа М польоту; 

 приладної швидкості; 

 вертикальної швидкості; 

 температури зовнішнього повітря; 

Крім перелічених залежно від модифікації системи можуть 

також видаватися такі параметри: 

 швидкісний напір; 

 температура повного гальмування потоку; 

 атмосферний тиск; 

 динамічний тиск;  

 тиск на рівні Землі; 

 відхилення геометричної та барометричної висот, числа 

М польоту та приладної швидкості від значень, які були за-

пам’ятовані в момент вмикання САУ ЛА в режим автоматичної 

стабілізації певних параметрів польоту; 

 геометричну висоту, як задану, що була запам’ятована в 

момент вмикання режиму стабілізації геометричної висоти; 

 одноразові сигнали при досягненні деяких парамет-

рів польоту певних фіксованих значень; 

 кути атаки та ковзання;  
 критичні значення кута атаки та ковзання для поточного 

режиму польоту. 

У таких системах аеродинамічні параметри польоту обчис-

люються в бортових спеціалізованих цифрових обчислювачах за 

алгоритмами, які оперують відомими градуйовочними залежностя-

ми, перетвореними до логарифмічних з метою підвищення точності 

обчислень. Нелінійні градуйовочні залежності зберігаються в  дов-

гочасовому запам'ятовуючому пристрої обчислювача. 

Первинна інформація про статичний і повний тиск від борто-

вого приймача повітряного тиску подається в датчики статичного 

та повного тиску, Вони перетворюють повітряні тиски в електричні 

сигнали у вигляді послідовності прямокутних імпульсів позитивної 

полярності. Перетворювачі повітряного тиску являють собою 

об’ємні вібруючі резонатори, у внутрішню порожнину яких підво-

диться  статичний або повний тиск. Частота вібрацій певного резо-

натора, тобто частота прямування імпульсів залежить від величини 

тиску повітря в середині резонатора.  

Для компенсації температурних погрішностей з датчиків ви-

даються сигнали про температуру їх чутливих елементів, а для за-

безпечення нормальної роботи обчислювача в ньому за допомогою 

системи обігрівання та термостатування підтримується постійна 

температура.   

У пристрій вводу також подається сигнал вертикального ак-

селерометра, який сумісно з інформацією про зміну барометричної 

висоти використовується для обчислення інформації про вертика-

льну швидкість, кодова інформація від радіовисотоміра  й однора-

зові команди від САУ про вмикання режимів стабілізації. 

Вхідні аеродинамічні та додаткові параметри в пристрої вво-

ду перетворюються в коди чисел. Коди чисел за командами опиту-

вання вхідних перетворювачів поступають у процесор. Процесор 



обчислює аеродинамічні параметри відповідно з алгоритмом, який 

реалізується у вигляді програми в кодах машинних операцій типу 

складання, віднімання та ін. 

По закінченню обчислення інформація передається до при-

строю виводу, який формує та видає споживачам кодові, аналогові 

й одноразові сигнали. 

Обчислені параметри можуть видаватися на окремі стрілочні 

індикатори, а також на інтегровані (узагальнені) індикатори на ло-

бовому склі або на електронно-променевих трубках.  

Системам повітряних сигналів (інформаційним комплексам 

висотно-швидкісних параметрів) властиві методичні й інструмен-

тальні похибки.  

Методичні похибки обумовлені неповнотою врахування фун-

кціональних зв'язків, зв'язків між аерометричними й іншими фізич-

ними параметрами, зневагою деякими факторами.  При створенні 

аерометричних пілотажно-навігаційних систем свідомо йдуть на 

деякі спрощення алгоритмів їхньої роботи, що у свою чергу впли-

ває на величину методичної похибки.  

Інструментальні похибки СВС за величиною менше, ніж у ві-

докремлених аерометричних приладах.  Зменшення інструменталь-

них похибок досягається застосуванням систем стеження, коригу-

вальних лекальних пристроїв, спеціальних додаткових обчислюва-

чів поправок, термостатуванням найбільше відповідальних елемен-

тів.  

Погрішності обчислювання аеродинамічних параметрів зале-

жать не тільки від інструментальних похибок системи, але й від 

точності сприйняття статичного та повного тиску бортовим прий-

мачем повітряного тиску типу ПВД. Погрішність сприйняття тисків 

приймачем ПВД залежить від кутів атаки, ковзання, числа М, висо-

ти польоту. Не дивлячись на використовування в ПВД аеродинамі-

чного способу компенсації, ця погрішність значно впливає на точ-

ність обчислювання. Тому для підвищення точності обчислювання 

аеродинамічних параметрів в деяких цифрових системах (напри-

клад, в СВС-2Ц-2) може використовуватися алгоритм компенсації 

систематичних складових помилок приймача ПВД. Закони форму-

вання алгоритмів компенсації залежать від типу літака та типу ПВД 

і визначаються експериментально. 

 2. 4. Астрономічні засоби навігації 

Сучасні астрономічні засоби навігації дозволяють визначити 

курс польоту, лінії положення та координати літака.  Астрономічні 

засоби мають ряд переваг у порівнянні з іншими.  Основна з них  

автономність, тобто незалежність від наземного обладнання.  Тому 

вони можуть бути використані на маршрутах будь-якої довжини й 

при польоті в будь-яку точку земної кулі.  Похибки визначення на-

прямку польоту літака і його координат практично не залежать від 

тривалості польоту.  

Астрономічні системи навігації це єдині з існуючого набору 

курсових пристроїв системи, які дозволяють визначити курс польо-

ту ЛА у високоширотних районах польоту.  У той час, як магнітні 

та гіроскопічні курсові прилади в цих районах мають дуже значні 

похибки, що виключає можливість використання їхньої інформації, 

за допомогою астрономічних засобів навігації курс ЛА у високо-

широтних районах польоту може бути визначений з точністю до 

одиниць кутових хвилин.  

Обмежене застосування астрономічних засобів навігації на 

повітряних суднах пов’язано з наявністю в них певних недоліків.  

По-перше, їх не можна застосовувати під хмарами й у хмарах, через 

відсутність видимості небесних світил. Певні труднощі становить 

виявлення навігаційних зірок у денний час.  По-друге, застосовува-

ні в даний час радіотехнічні й інерциальні засоби навігації дозво-

ляють визначати поточні координати ЛА з більш високою точніс-

тю, ніж астрономічні засоби.  

Найближчим часом зазначені недоліки можуть бути перебо-

рені, тому що створення радіосекстантів дозволить застосовувати 

астронавігаційні засоби незалежно від метеорологічних умов і часу 

доби.  Вони не будуть схильні до завад.  Тому для певної астронаві-

гаційної обстановки перспективні астрономічні засоби навігації 

можуть бути в числі основних, особливо при польотах в Арктиці й 

Антарктиці.  

Автоматичні астронавігаційні системи прийнято називати ас-

троорієнтаторами. Їхні основні елементами це секстанти, що авто-

матично пеленгують світила, й обчислювальні пристрої. 

Усі астроорієнтатори потребують інформацію про поло-

ження вертикалі. Спочатку ці дані надходили від гіровертикалей з 



позиційною маятниковою корекцією. У зв'язку із широким засто-

суванням інерціальних навігаційних систем і БЦОМ істотно змі-

нилося компонування астроінерціальних систем: на базі ІНС і аст-

ропеленгаторів (автоматичних секстантів) були створені високо-

точні астроінерціальні навігаційні системи. 

Методи авіаційної астронавігації базуються на взаємозв'яз-

ку навігаційних та астрономічних систем координат, що детально 

проаналізовано в дод. 2. Практично всі методи астронавігації зво-

дяться до різних способів моделювання сферичних трикутників. 

Найбільше практичне застосування одержав метод  вимірю-

вання висот h (кутів між горизонтальною площиною та напрям-

ком на світила) двох світил C1, C2 (рис.2.2).  

Це відома задача визначення місця ЛА за рівняннями двох 

кіл рівних висот h1, h2 

);cos(coscossincossin

);cos(coscossincossin

2гр222

1гр111





Sh

Sh
 

розв’язання, яких забезпечує знаходження координат ЛА (геог-

рафічної широти і географічної довготи) за заздалегідь відо-

мими (для певного гринвічського зіркового часу Sгр) екваторіаль-

ними координатами (схиленням i та прямим сходженням i) об-

раних для пеленгування світил, 

Підкреслимо, що їхнє рішення 

не є однозначним, як це наочно ілюст-

рується геометричною інтерпретацією 

методу висот, що пояснюється рис. 

2.2. У основі методу висот лежить той 

факт, що на сферичній Землі спостері-

гач, що знаходиться в будь-якій точці 

окружності із «центром» у географіч-

ному місці світила (ГМС) вимірює од-

ну й ту саму висоту світила h. Сфери-

чна відстань від ГМС до окружності дорівнює зенітній відстані Z 

Z = 90° h. 

Таким чином, вимірюваним значенням висот двох світил 

відповідають на Землі дві лінії положення (окружності), що у за-

гальному випадку перетинаються в точках M1 і М2  можливих 

місцях розташування спостерігача. Неоднозначність визначення 

координат спостерігача виключається наближеною вказівкою йо-

го місцеположення. 

Точність методу двох висот істотно залежить від різниці  

А = А1  А2 азимутів світил (кутів між північним напрямком і 

горизонтальними проекціями напрямків на світила). Максималь-

на точність  визначення координат досягається при А, що дорів-

нює 90  або 270, а мінімальна при А, рівної 0 або 180.  

З точки зору технічної реалізації астронавігаційних систем 

певний інтерес являють собою також методи астроорієнтування 

за одним світилом, наприклад, метод висоти й азимута одного 

світила. Координати місця ЛА визначають, як точку перетину ко-

ла рівних висот і лінії рівних азимутів. Однак лінія рівних азиму-

тів А = const не може бути побудована досить точно, оскільки для 

безпосереднього виміру азимута потрібно знати істинний курс 

об'єкта, що на відміну від висот світил виміряється бортовими 

курсовими системами зі значними погрішностями. Через низьку 

точність даний метод, так само як і інші можливі способи визна-

чення координат за одним світилом, які використовують, напри-

клад, інформацію про висоту світила та швидкість її зміни (лінію 

положення consth ), не одержали широкого розповсюдження. 

При аналітичному розв’язанні астронавігаційної задачі ви-

хідні дані, як правило, виміряються в горизонтальній системі ко-

ординат, зокрема, висоти та курсові кути світил. Астроориєнта-

тори, що використовують такі вхідні величини, називають гори-

зонтальними, площинами пеленгації в них служать вертикали сві-

тил (площини відліку висот світил) . 

Інша група методів астронавігації, що іменовані геометрич-

ними, заснована на безпосередньому моделюванні за допомогою 

астроблока взаємного розташування екваторіальної та горизонта-

льної систем астрономічних координат  подібно тому, як це 

здійснюється в екваторіальних астрокомпасах. Астроорієнтатори, 

що реалізують такі методи, називаються екваторіальними, тому 

що їхніми площинами пеленгації служать кола схилень світил. 

Перевагою таких астронавігаційних систем стає можливість без-

посереднього виміру координат місця та курсу без обчислюваль-
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них пристроїв. Однак такі системи мають більш складну кінема-

тику. 

Найбільш поширений принцип побудови бортових автоно-

мних астроорієнтаторів  впроваджений в горизонтальному зірко-

во-сонячному ориентаторі типу ЗСО, що призначений для визна-

чення за двома зірками в нічний час геодезичних й ортодроміч-

них  координат. Удень за Сонцем визначається істинний або ор-

тодромічний  курс. 

Розв'язувані в ЗСО рівняння методу двох висот записуються 

у вигляді: 
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   (2.5) 

У наслідок розв’язання системи рівнянь (2.5) при відомих 

значеннях Sгр і екваторіальних координат світил 2121 ,,,  , а 

також обмірюваних висотах h1, h2 отримують азимути А1 А2 сві-

тил і геодезичні координати В, L літака. Геодезичні координати  

координати на еліпсоїді (L =  i B =  + , де   поправка на сти-

снення   еліпсоїда) отримують тому, що реальні астрономічні ви-

міри базуються на істинної (геодезичній) вертикалі.  

Одне з отриманих значень азимута A використовується для 

визначення істинного курсу. 

 = А 

де  істинний курс ЛА;   курсовий кут світила (кут між го-

ризонтальними проекціями поздовжньої осі ЛА та напрямку на 

світило).

Геодезичні координати В, L перетворяться в ортодромічні 

за формулами сферичної тригонометрії. При цьому обчислюється 

також кут о між географічним меридіаном і ортодромічною  па-

ралеллю, необхідний для перетворення істинного курсу  в орто-

дромічний о який відлічується  від ортодромічної  паралелі 

ооо  iiA .                       (2.6) 

Ортодромічна система координат задається геодезичними 

координатами Вр, Lp  її «північного» полюса Ро. Ортодромічний 

екватор зазвичай проходить через вихідний та кінцевий пункти 
маршруту. 

Спрощена структурна схема ЗСО показана на рис. 2.3. Його 
основними блоками є електромеханічний обчислювач, що вирі-
шує рівняння (2.5) і перетворення координат, і два автоматичних 

секстанти (АС), що вимірюють висоти hi і курсові кути i світил. 

Горизонтальна стабілізація платформ оптичних систем секстантів 

забезпечується сигналами  крену  та тангажа  від вимірника 
вертикалі, наприклад, від ЦГВ. 

Для попереднього наведення секстантів на обрані світила, а 
також для виключення неоднозначності рішення рівнянь (2.5) пе-
редбачений режим настроювання (на рис. 2.3 проходження сиг-
налів показано для робочого режиму). 

В обчислювач з пульта управління (ПУ) вводяться коорди-

нати місця розташування B0, L0; полюса ортодромії Вр, Lp; пряме 

сходження i та схилення i світил і початкове значення Sгр0
. По-

дальше обраховування Sгр забезпечується годинним механізмом.  

Обчислювач видає величини hi0
, Ai0

 і о0
. При відомому по-

чатковому курсі   або о згідно (2.6) знаходяться курсові кути 
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світил. Отримані сигнали hi0
, і0 

надходять у секстанти. Для за-

хоплення світил із урахуванням величини кута поля зору оптич-

них систем (його половинне значення дорівнює 1,5°) координати 

В0, L0 і курс повинні бути відомі з точністю порядку 1°. 

У польоті для настроювання ЗСО можна використовувати 

ортодромічні координати х, у від навігаційної системи (НС) чис-

лення шляху, які в обчислювачі ЗСО перетворяться в В0, L0. 

Робота систем фотостеження контролюється оператором за 

допомогою спеціального індикатора. Коли форма зображення на 

його екрані свідчить про те, що світила знаходяться в полі зору 

оптичних систем (телескопів), оператор переводить секстанти в 

режим стеження.  Системи фотостеження сполучають оптичні осі 

телескопів з напрямками на світила, у результаті чого уточню-

ються значення hi і i. Реалізується робочий режим ЗСО. За обмі-

рюваними кутами hi обчислюються координати В, L і азимути Ai 

світил. Координати В, L перетворюються в ортодромічні х, у, зна-

ходиться кут о. Сигнали х, у використовуються для корекції на-

вігаційної системи. За обміряними кутами i, і обчисленим Ai і о 

визначається ортодромічний  або істинний курс. Сигнали курсу 

можуть використовуватися для корекції курсової системи. 

При роботі ЗСО за одним світилом для визначення курсу 

(точніше кутів Ai і о) необхідне епізодичне ручне введення коор-

динат В, L в обчислювач або автоматичне введення координат х, у 

від НС. 

Погрішності астроорієнтаторів, як вже відмічалося, істотно 

залежать від різниці азимутів світил. З цієї причини в ЗСО діапазон 

різниці азимутів світил |A| обмежений величиною 90 ± 60°.  

Погрішності горизонтальної стабілізації секстантів також 

призводя’ть до погрішності визначення координат. Причому для 

горизонтальних астроорієнтаторів типу ЗСО, телескопи яких стабі-

лізуються в горизонтальній площині за сигналами гіровертикалей з 

маятниковою корекцією, ця погрішність є основною причиною по-

милок обчислення координат ЛА. Висока точність астроорієнтато-

ров досяжна тільки при використанні в них сигналів інерціальних 

гіровертикалей, незбурених прискореннями руху ЛА. 

Нижче (табл.2.2) наведені характеристики деяких астроінер-

ціальних систем, які знаходяться в даний час в експлуатації.  

Таблиця 2.2 

Тип системи 
Похибки  () 

Координати Курс 

МАИС 3 км 6 кут. Хв 

АИС-72К 2 км 3 кут. Хв 

NAS-19  

(США) 

2 км 6 кут. Хв 

2. 5.  Доплеровський вимірник шляхової швидкості  

та кута знесення 

Сучасні доплеровські вимірники шляхової швидкості та кута 

знесення типу ДИСС  найбільш поширені датчики пілотажно-

навігаційної інформації в існуючих ПНК.  

ДИСС є автономною радіонавігаційною системою, яка дозво-

ляє вимірювати шляхову швидкість і кут знесення ЛА.  

Принцип дії ДИСС заснований на зміні несучої частоти дже-

рела випромінювання електромагнітних коливань, яке рухається 

відносно відбиваючої поверхні. Доплеровський зсув частоти Fд 

пропорційний відносної швидкості ЛА вздовж напрямку променя  

(у ДИСС сантиметрового діапазону Fд =11…16 Гц на 1 км/год ) і 

дорівнює 


 i

i

kV
F

2
д , 

де Vki  складова  відносної (земної) швидкості ЛА уздовж напрям-

ку променя;    довжина хвилі генератора ДИСС; і  число про-

менів ДИСС,  яке може бути рівним  2,3,4.  

Позначимо направляючі косинуси променів (антен) ДИСС ві-

дносно осей зв’язаної системи координат OXYZ через dij;  

де  i =1,2,3  номера променів ДИСС,   j =1,2,3  осі OX, OY, OZ.  

Тоді доплеровські зсуви частот відповідних каналів ДИСС 

будуть дорівнювати   
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Для трипроменевого ДИСС маємо систему трьох лінійних рі-

внянь із трьома невідомими Vkx , Vky , Vkz , а для чотирипроменевого 

ДИСС систему чотирьох завжди сумісних лінійних рівнянь із тими 

ж невідомими.  

Напрямок трьох променів вибирається так, що лінійне перет-

ворення (2.7) є не особливим, тобто визначник направляючих коси-

нусів dij відмінний від нуля.  Для цього промені ДИСС направля-

ються вздовж ребер правильної піраміди (рис 2.4).  

Розв’язуючи рівняння відносно Vkx , Vky , Vkz отримаємо   
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Коефіцієнти dij розраховуються в обчислювачі за відомими 

кутами розташування антен ДИСС (0 і 0) відносно зв'язаної з лі-

таком системи координат за такими формулами:  
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Вимірювані доплеровські частоти в деякій мірі залежать від 

характеру відбиваючої поверхні, тому одночасно з вимірюванням 

доплеровського зсуву частот ДИСС визначає поправку хвп на ха-

рактер відбиваючої поверхні. Отримана інформація використову-

ються в  навігаційному обчислювачі для обчислення горизонталь-

ної складової земної швидкості Vk (тобто для визначення шляхової 

швидкості ЛА  Vш).  Вектор шV  визначається двома навігаційними 

елементами: модулем Vш і кутом знесення зн. Значення Vш харак-

теризується його складовими Vшх і Vшу причому очевидно, що  

Vшх = Vkх, а Vшу = Vky .  

Сучасні ДИСС вимірюють шляхову швидкість у діапазоні 

150…2500 км/год, кут знесення в межах  30°. Вони можуть пра-

цювати на висотах 15…21000 м. Але в процесі набору висоти та 

зниження, а також при маневрах літака з кутами крену та тангажа 

більш  5...10 точність визначення швидкості та кута знесення істо-

тно знижується. Компенсація погрішностей при вимірах швидкості 

та кута знесення здійснюється різними шляхами. 

Так у сучасних ДИСС переважно використовуються трьох і 

чотирипроменеві антенні системи, що дозволяє в значній мірі змен-

шити погрішності вимірювань. Крім того, доплеровські вимірники 

зазвичай мають спеціальний пристрій, що вимикає канал виміру 

шляхової швидкості та кута знесення при підвищених значеннях 

кутів крену і тангажа. При цьому ДИСС переходить у режим «па-

м'ять», тобто продовжує видавати інформацію про кут знесення та 

шляхову швидкість, яка дорівнює величинам, обмірюваним до пе-

реходу ДИСС у цей режим. 
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