
2.6. Радіотехнічні системи ближньої навігації 

Радіотехнічні системи ближньої навігації являють собою ком-
біновані кутомірно-далекомірні системи, що складаються з назем-
ної та бортової підсистем. Вони забезпечують одночасний вимір 
пеленга (азимута) і похилої дальності літального апарата відносно 
радіонавігаційної точки. Це дозволяє одночасно одержати дві лінії 

положення  лінію рівних пеленгів літака та лінію рівних відстаней 
до радіонавігаційної точки і таким чином визначити місцеположен-
ня літака в полярній системі координат. 

РСБН складаються з наземного кутомірно-далекомірного ра-
діомаяка та бортової апаратури й забезпечують безпосередній ви-
мір на борті літального апарата пеленга і похилої дальності літака 
відносно місця розташування радіомаяка. Відповідно до рекомен-
дацій IKAO в районах підвищеної щільності повітряного руху або 
руху з обмеженою видимістю, тобто там де виникає необхідність у 
наземних засобах ближньої радіонавігації, за стандартом повинен 
бути розташований всеспрямований ультрокороткохвильовий 
(УКХ) радіомаяк, доповнений радіодалекоміром. Таке сполучення 
всеспрямованого радіомаяка і радіодалекоміра складає основу бі-
льшості радіосистем ближньої навігації, як у СНД, так і за кордо-
ном: це вітчизняна система типу РСБН і закордонні VOR/DМЕ і 

ТАКАN. Система VOR/DМЕ формується з двох радіомаяків  куто-
мірного VOR і далекомірного DМЕ, які також можуть експлуатува-
тися як самостійні засоби навігації. 

Полярні координати, вимірювані за допомогою РСБН, відо-
бражаються на цифрових або стрілочно-цифрових індикаторах. 

Вимір похилої дальності виробляється за принципом "запит-
відповідь". Дальність визначається сумарним часом проходження 
сигналу запиту з літака на землю та відповідного сигналу з землі на 
літак. Вимірюваний часовий інтервал перетворюється або в інфор-
мацію приладів типу ППД, які показують дальність до радіомаяка, 
або використовується в алгоритмах корекції обчислених координат 
місцезнаходження літака. 

Імпульс запиту дальності формується на борту літака з часто-
тою 30 Гц, яка визначає дискретність одержання інформації про 

дальність з періодом   0,03 с. Відповідний імпульс формується 
каналом дальності радіомаяка, який одночасно може працювати зі 
100 літаками. 

Азимут літака визначається методом вимірювання часу за-

тримки між опорним імпульсом й імпульсом відліку азимута, який 

формується маяком і приймається на борту літака. Радіомаяк має 

дві антенні системи, одна з яких забезпечує кругову (всеспрямова-

ну) діаграму випромінювання (рис. 2.5), а інша (азимутальна) фор-

мує вузький, двопелюстковий промінь, що обертається за азимутом 

з фіксованої швидкість n = 100 об/хв. 

На осі азимутальної антени розташовані магнітоелектричні 

датчики опорних сигналів, які формують імпульси через кожні 10° і 

10,25° повороту антени (відповідно 36 і 35 імпульсів за один обо-

рот). Ці імпульси випромінюються всеспрямованою антеною маяка 

і приймаються бортовим приймачем. Збіг імпульсів "35" і "36" від-

бувається тільки один раз за повний оборот антени в той момент, 

коли вимірювальна вісь обертового радіопроменя спрямована точно 

на північ. У цей момент на борті літака формується імпульс почат-

ку відліку азимута (на рис. 2.5 це опорний імпульс 1). 

Через час   після утворення опорного імпульсу на вхід 

приймача ЛА надходить сигнал, від обертової азимутальної антени, 

і тим самим формується імпульс відліку азимута. Часовий інтервал 

між опорним імпульсом й імпульсом відліку азимута характеризує 

азимут літака. Його безпосередній вимір бортовою схемою здійс-

нюється шляхом підрахунку кількості імпульсів "36" за період  і 

виміром часу між останнім з цих імпульсів й імпульсом відліку 

азимута. Період дискретності одержання інформації n =0,6 с. Уто-
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чнення інформації здійснюється за часовими інтервалами між 

останнім із імпульсів "35" й імпульсом відліку азимута. 

Принцип дії  радіомаяка VOR заснований на фазовому методі 

виміру азимута. Обертова антена маяка випромінює у простір сиг-

нал передавача з діаграмою спрямованості у вигляді кардіоїди. У 

точці прийому через обертання антени цей сигнал виявляється мо-

дульованим за амплітудою синусоїдальним законом частотою 30Гц. 

Друга частина сигналу передавача модулюється за амплітудою сиг-

налом з оптико-механічного датчика обертової антени на частоті 

9960Гц і випромінюється у простір нерухомою антеною. 

Фазування опорного та азимутального сигналу здійснюється 

таким чином, що різниця фаз дорівнює нулю, якщо ЛА знаходиться 

точно на північному напрямку. На інших напрямках азимут маяка 

визначається за різницею фаз.             

За допомогою РСБН розв’язується широке коло навігаційних 

задач. Обмірювані азимут літака та дальність до радіомаяка дозво-

ляють визначити координати місцезнаходження ЛА. Знання поточ-

них координат літака дозволяє вести контроль шляху, здійснювати 

корекцію обчислених координат, виконувати політ за заданим ма-

ршрутом, виводити ЛА у задану точку, визначати ряд навігаційних 

елементів польоту, інше. У ряді випадків кожний з обмірюваних 

навігаційних параметрів може використовуватися самостійно. 

Усі кутомірно-далекомірні системи працюють в УКХ діапа-

зоні, і тому дальність дії не може перевищувати дальності радиови-

димості Дрв, хоча за своєму енергетичному потенціалу деякі з них 

здатні забезпечувати дальності значно перевищуючі Дрв. Для збі-

льшення радіуса дії РСБН необхідно збільшити висоту польоту ЛА. 

 Помітимо, що важливою характеристикою РСБН поряд з да-

льністю дії та точністними характеристиками є пропускна здатніст. 

Оскільки далекомірний канал РСБН працює за принципом "запит-

відповідь", то пропускна спроможність РСБН завжди обмежена й 

для існуючих систем складає 30…100 літаків. Азимутальний канал 

РСБН обмежень не має. 

Як було зазначено вище, радіотехнічні системи ближньої на-

вігації складаються з наземних та бортових підсистем. До складу 

наземних радіотехнічних систем входять: 

 наземна апаратура РСБН, що являє собою всеспрямова-

ний азимутально-далекомірний радіомаяк із пунктом керування; 

 рухлива радіомаякова  група, до складу якої входять кур-

совий радіомаяк, глісадний радіомаяк і посадковий ретранслятор 

дальності. 

Літакова частина РСБН складається з трьох функціонально 

самостійних підсистем: 

 вимірювальних каналів азимута і дальності; 

 аналогового обчислювального пристрою, що містить бло-

ки обчислення навігації  (БВН) і посадки (БВП); 

 вимірювальних каналів відхилень від курсової зони  та 

глісади посадки ; 

Система РСБН може настроюватися як для режиму навігації, 

так і для режиму посадки за допомогою спеціальних програм, що 

відповідають конкретному польотному завданню. Але в цивільній 

авіації України і країн СНД основними системами посадки є систе-

ми посадки метрового діапазону, в яких застосовуються принципи, 

що реалізовані в міжнародній системі посадки ILS.  

2.7. Радіотехнічні системи посадки 

У даний час у цивільній авіації України основними система-

ми посадки (СП) є системи посадки типу СП-50, СП-70 і СП-75. 

До складу СП входять курсовий, глісадний і маркерні радіо-

маяки. Траєкторія заходу на посадку формується рівносигнальними 

зонами курсового (КРМ) та глісадного (ГРМ) радіомаяків, переріз 

яких стає траєкторією заходу на посадку. На рис. 2.6 показано роз-

міщення радіомаяків відносно ЗПС і принцип формування траєкто-

рії заходу на посадку.  
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Антена курсового радіомаяка, який складається з генератора 

несної частоти, модуляторів 90 і 150 Гц , розподільного пристрою 

та пристрою фазування, формує двопелюсткову діаграму спрямо-

ваності, яка перетинається в площині посадкового курсу (рис. 2.6)  

вертикальній площині, що збігається з продовженням осі ЗПС. В 

одному пелюстку несна частота промодульована частотою 150 Гц, а 

в іншому  90 Гц. У площині посадкового курсу (рівносигнальній 

зоні курсового радіомаяка) глибина модуляції обох пелюстків од-

накова, а при відхиленні від лінії курсу (осі ЗПС) переважає та чи 

інша частота залежно від напрямку відхилення літака. Курсовий 

радіоприймач, установлений на борті літака, виділяє частоти моду-

ляції 90 Гц і 150 Гц і порівнює глибину модуляції обох сигналів. 

Різниця глибини модуляції несе в себе інформацію про величину  к 

 відхилення літака від рівносигнальній зоні курсового радіомаяка. 

Антена глісадного радіомаяка також формує двопелюсткову 

діаграму. У верхньому пелюстку переважає модуляція 90 Гц, а в 

нижньому  150 Гц. На рівносигнальному напрямку, що формує 

площину глісади планування літака, глибина модуляції обох сигна-

лів однакова. Площина глісади планування перпендикулярна  

площині посадкового курсу й нахилена до горизонту на кут  

г 2403. Глісадний радіоприймач бортової апаратури виділяє 

напруги різних частот, порівнює їх і за різницею глибин модуляції, 

визначає величину  г  відхилення літака від глісади. 

На рис. 2.7 показані статичні характеристики курсового та глісад-

ного радіоприймачів й основні навігаційні параметри, які викорис-

товуються для будування контурів управління заходом на посадку.  

Своєрідністю контурів управління є те, що для управління 

використовуються не лінійні відхилення від траєкторії, а кутові  

(г  кутове відхилення центра мас літака від площини глісади, к  

кутове відхилення центра мас літака від площини посадкового кур-

су). Природно, що антена глісадного радіомаяка має більш вузькі 

пелюстки діаграм спрямованості та, відповідно, більш вузьку рів-

носигнальну зону. 

Дальня приводна радіостанція (ДПРС) і ближня приводна ра-

діостанція (БПРС) випромінюють спеціальні кодовані сигнали. За 

цими сигналами пілот визначає відстань до ЗПС і, використовуючи 

висотомір, ще раз переконується в правильності руху літака по глі-

саді. 

Системи посадки метрового діапазону мають ряд істотних 

недоліків. Зокрема, лінія курсу і глісади піддана сильному впливу 

рельєфу земної поверхні та навколишніх місцевих предметів, дуже 

чутлива до настроювання апаратури й потребує періодичних льот-

них випробувань. Крім того, за їхньою допомогою не можна забез-

печити оптимальні траєкторії посадки для літаків різних типів. То-

му в практику польотів цивільної авіації інтенсивно впроваджують-

ся мікрохвильові системи посадки MLS, для якої IКAO рекомендує 

використовувати діапазон частот 5 Ггц. Існують два принципи ро-

боти MLS: зі скануванням діаграм спрямованості й з використан-

ням доплеровського зсуву частоти.  

Принцип дії MLS зі скануванням діаграм спрямованості ілю-

струється рис. 2.8, а.  

Антенна решітка MLS має вузький промінь, який сканує у 

межах заданого сектора  зі строго визначеною швидкістю. Кутове 
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відхилення центра мас літака від площини посадкового курсу обчи-

слюється за формулою 

к = k(t  T0), 

де k  коефіцієнт (k = /Тск, тут Тск  час сканування); t  час між 

опроміненням  літака в моменти  прямого та зворотного ходу про-

меня; T0  опорний час, що визначає положення площини посадко-

вого курсу (T0 = 0,5 Тск). 

Доплеровські MLS використовують лінійні антенні решітки з 

джерелами випромінювання, що комутуються, за рахунок чого імі-

тується рух джерела уздовж апертури (рис. 2.8 б). Залежність до-

плеровського зсуву частоти від напрямку на літак к визначається 

за формулою 

кsin 



V

f  

де V  швидкість руху випромінювача,   довжина хвилі випромі-

нюваного сигналу. 

Доплеровські MLS дозволяють практично виключити вплив 

місцевих предметів і перевипромінювання від Землі. 

Мікрохвильові системи посадки мають підвищену точність і 

завадозахищеність, сумісні з іншими системами, дозволяють фор-

мувати траєкторії заходу на посадку, оптимальні для  літаків різних 

типів.  

2.8. Радіотехнічні системи дальньої навігації 

Радіотехнічні системи дальньої навігації (РСДН) призначені 

для визначення координат літака за сигналами мережі наземних 

спеціальних радіостанцій і є часово-імпульсними системами. На 

основі отриманих координат літака, можна обчислити низку наві-

гаційних елементів польоту, необхідних для контролю шляху та 

реалізації заданої просторово-часової програми польоту. Обсяг роз-

в'язуваних задач залежить від складу бортового обладнання літака й 

насамперед наявності в ньому ЦОМ. 

РСДН працюють на середніх, довгих і наддовгих хвилях. Для 

перших двох з них характерне поширення поверхневої хвилі з ма-

лим згасанням, а для останньої  практично без згасання, що дозво-

ляє одержувати великі дальності дії: на середніх хвилях до 1,5 тис. 

км, на довгих  2,5 тис. км і на наддовгих  більш 9 тис. км. 

У теперішній час розроблено й експлуатується значне число 

різних типів РСДН. Найбільш відомі системи "Лоран-А" середньо-

хвильового діапазону, "Лоран-З"  довгохвильового й "Омега"  

наддовгохвильово діапазону. Остання рекомендована ІКАО як ос-

новна система дальньої навігації для цивільної авіації. Основні ха-

рактеристика названих систем приведені в табл. 2.3. 

Таблиця 2.3 

Показники 
Тип системи 

"Лоран -А" 

 

"Лоран-С" 

 

"Омега" 

 Діапазон частот, кГц 1850-1950 100 10-14 

Дальність дії, км:    

- днем 1300-1500 2600 >9000 

- ніччю 1100-1300 1850 <9000 

Погрішності визначення    

лінії положення, км:    

- днем 0,92 0.1 0,92 

- ніччю 1,85 0,3 1.85 

РСДН забезпечує вимір різності часу поширення радіохвиль 

від двох синхронно працюючих наземних радіостанцій до літака. За 

обмірюваною різницею часу визначається різниця відстаней та лі-

нія положення (траєкторія польоту).  Кожна пара радіостанцій за-

безпечує отримання однієї лінії положення.   

Розглянемо роботу однієї пари станцій А і В, координати яких 

визначені з певною точністю й які розташовані на відстані БАВ (ба-

за) одна від одною. Станції випромінюють імпульсні сигнали зі 

стабільною частотою повторення й працюють суворо синхронно. 

На літаку приймальний засіб вимірює час між моментами надхо-

дження імпульсів від  радіостанцій, який пропорційний   різниці 

відстаней від станцій до літака. Від точи Л (рис. 2.9) місцезнахо-

дження літака різниця відстаней g до двох радіостанцій 

g = DA – DB = c t1  c t2  = ct. 

Тут DA , DB  відстані до станцій А і В відповідно;  t1, t2  часи прий-



ому сигналів від станцій. Коефіцієнтом пропорційності служить 

швидкість поширення радіохвиль с  0,3 км/мкс = 300 м /мкс. 

Якщо літак буде рухатися за траєкторією, для точок якої  

 t = const, то він буде описувати  лінію положення (лінію рівних 

різниць відстаней) у вигляді гіперболи. Ось чому системи РСДН 

іноді називають гіперболічними системами навігації. Гіпербола це 

геометричне місце точок, для кожної з яких різниця відстаней до 

двох заданих точок (фокусів) постійна й дорівнює 2а , де а  відс-

тань від центра гіперболи О до її вершини (рис. 2.10), тобто  

g = с t = 2а. Вісь Ох називається дійсної, а  Оу   мнимою віссю 

гіперболи. 

Величина g = 2а 

є вимірюваним навіга-

ційним параметром. 

Кожній гіперболі від-

повідає свій параметр. 

Наприклад, гіперболі 

g = 0 відповідає 2а = 0 

. Це буде пряма, пер-

пендикулярна дійсної 

осі Ох і, яка ділить лі-

нію бази пополам,  

мнима вісь гіперболи  Оу (гіпербола вироджується в пряму). Якщо 

імпульси станцій А і В не відрізняються, то складно визначити зліва 

або праворуч від нульової  гіперболи (g = 0) знаходиться літак. 

Для усунення невизначеності достатньо, щоб імпульси однієї із 

станцій, наприклад, станції В випромінювалися із затримкою відно-

сно імпульсів станції А на інтервалі часу, що дорівнює часу прохо-

дження радіохвилі від станції А до станції В. 

У наслідок отримають систему гіперболічних ліній положен-

ня з фіксованими значеннями часу затримки. Лінії положення нано-

сяться на карту з маркуванням часу  затримки в мікросекундах. 

Для визначення координат літака необхідно мати ще одну си-

стему ліній положення, що перетинає першу систему ліній поло-

ження, тобто ще одну пару наземних станцій. 

Для скорочення наземного обладнання системи одна з пере-

давальних станцій стає спільною (ведучою) для двох пар. Отже, 

РСДН повинна мати, як мінімум, три, а для підвищення надійності 

чотири наземні станції. При цьому робота ведених станцій узго-

джується з ведучої за синхронізуючими сигналами, які вона випро-

мінює. Сукупність ведучої та разом із нею працюючих ведених 

станцій (рис. 2.9) створюють, так званий, ланцюжок наземних стан-

цій. Постійні затримки в колах ведених станцій А, Е обираються 

так, щоб послідовність приходу сигналів цих станцій на борт літака 

була цілком визначена. Приймач, що встановлений на борту літака, 

вимірює різницю часу між прийманням сигналів ведучої В та веде-

ної станції А, за якою формується перша гіперболічна лінія поло-

ження.  Вимір різниці часу між прийманням сигналів ведучої В та 

веденої станції Е надає другу лінію положення, а перетин цих ліній 

(див. рис. 2.9) є координати місця знаходження літака. 

Зона дії третьої веденої станції використовується для визна-

чення координат місцезнаходження ЛА у випадку коли сигнали од-

нієї з ведених станцій  А або Е мають незадовільну якість або коли 

гіперболи близько розташовані й кути їх перетину не прийнятні для 

точного визначення координат ЛА. При несприятливому географі-

чному положенні число ведених станцій може бути збільшено до 

п’ятьох.     

За методом виміру часової різниці t РСДН бувають імпульс-

ні, фазові й імпульсно-фазові. Імпульсний метод дозволяє вимірюва-

у 
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ти t за різницею часу приходу імпульсів (система "Лоран-А"). При 

цьому бортова апаратура такої системи достатньо проста, але й точ-

ність виміру невисока. На основі фазового методу визначається t за 

різницею фаз прийнятих сигналів із високою точністю (система 

"Омега"). Однак фазові радіонавігаційні виміри  неоднозначні. Ім-

пульсно-фазовий метод використовує як різницю часу приходу ім-

пульсів, так саме й різницю фаз (система "Лоран-З"). При цьому за-

безпечується  висока точність й усувається неоднозначність відліку. 

У теперішній час найбільше застосування знайшли наддовго-

хвильові РСДН фазового типу, які використовують для виміру різ-

ниці фаз (і відповідних їм g) несної частоти. Сучасна фазова гіпе-

рболічна система навігації  "Омега", що працює    в наддовго--

хвильовому  діапазоні частот, дозволяє отримувати дальність дії до 

10…14 тис. км. Зона дії системи, яка складається з вісьмох назем-

них станцій, охоплює всю земну кулю. Базові відстані між станція-

ми складають 5…8 тис. км.    

2.9. Бортові радіолокаційні станції 

Бортові радіолокаційні станції (БPЛC) є автономними куто-

мірно-далекомірними засобами й служать для одержання  на екрані 

індикатора умовного (радіолокаційного) зображення місцевості, а 

також для вимірювання похилої дальності та курсового кута радіо 

контрастного орієнтира. Крім того БРЛС дозволяють виявляти по-

вітряні об'єкти (літаки, хмари, зони грозової діяльності). 

Бортові радіолокатори дозволяють вирішувати такі задачі: 

 орієнтування за радіолокаційним зображенням місцевості;  

 здійснювати політ на радіолокаційний орієнтир; 

 виводити літальний апарат на лінію заданого шляху; 

 визначати навігаційні елементи польоту; 

 запобігати зіткнення літака з наземними перешкодами, з 

вершинами гір і зустрічними літаками; 

 виявляти та обходити зони грозової діяльності;  

 здійснювати контроль траєкторію польоту літака за на-

прямком, дальністю та координатами місцезнаходження; 

 коректувати дані автоматичного числення координат ЛА. 

Можливість розв’язання перелічених вище задач багато в чо-

му визначається такими характеристиками БРЛС, як дальність дії, 

імовірність розпізнання виявлених об'єктів і точність виміру поляр-

них координат радіолокаційного орієнтира. 

Дальність дії БРЛС є функцією довжини робочої хвилі, ви-

промінюваної потужності, площі розкриття антени, чутливості 

приймача, стану атмосфера на шляху поширення радіохвиль, висо-

ти польоту та властивостей радіоконтрастного орієнтира. Сучасні 

радіолокатори виявляють великі промислові центри на відстані до 

250…350 км, середні міста  до 150…200 км, берегову рису (при 

спостереженні з боку моря)  до 100…200 км, великі ріки  до 

I00…150 км, середні озера  до 80…100 км, радіолокаційні маяки-

відповідачі в межах прямої видимості. Дальність розпізнання орієн-

тирів нижче дальності виявлення, тому що при розпізнанні необ-

хідно визначати індивідуальні ознаки об’єктів (за формою, взаєм-

ному розташуванню окремих  об’єктів,  ін.). 

Точність виміру первинних навігаційних параметрів  даль-

ності та курсового кута орієнтира залежить, крім апаратурних пог-

рішностей, від багатьох факторів (досвіду оператора, характеру мі-

сцевості, відстані і розташування орієнтира відносно лінії заданого 

шляху й ін.). Сучасні БРЛС дозволяють вимірювати дальність до 

орієнтира з точністю до 0,5 км і з помилкою визначення курсових 

кутів орієнтирів, яка не перевищує 1,2…1,3.
 

З точки зору повітряної навігації, земні об'єкти можна розді-

лити на радіолокаційні орієнтири, тобто об'єкти на місцевості, земні 

координати яких заздалегідь відомі (вони можуть розпізнаватися  за 

їхніх позначках на екрані), і радіолокаційні візирні точки  об'єкти, 

які формують на екрані досить контрастні позначки, але не можуть 

розпізнаватися і не мають прив'язки до карти. 

У порівнянні з іншими навігаційними засобами та системами 

радіолокатори володіють низкою принципових особливостей: 

 багатофункціональністю. За допомогою радіолокаторів 

можливо вирішувати широке коло задач на всіх етапах польоту від 

зльоту до посадки; 

 здатністю на відміну від радіотехнічних навігаційних сис-

тем практично одночасно визначати полярні координати декількох 

радіоконтрастних орієнтирів; 

 відповідністю інформації, яку надає радіолокатор, суб'єк-

тивними особливостям оператора.  



Розкриваючи останню особливість радіолокатора зауважимо, 

що людина, як показує дослідження, до 90%  вражень про зовніш-

ній світ одержує за допомогою зору. Тому візуальне орієнтування 

при наявності сприятливих умов  найбільш надійний спосіб наві-

гації. Радіолокатор на своєму екрані містить інформацію, близьку 

до інформації, яку використовують при візуальному орієнтуванні й 

тому зрозумілу і наочну для оператора. Оператор, знайшовши за 

допомогою радіолокатора орієнтир із відомими координатами, мо-

же в ручному або автоматизованому режимі роботи ПНК скоректу-

вати обчисленні координати місця розташування літака. 

Але для існуючих БРЛС характерно відсутність автоматизації 

процесу виміру й індикації первинних навігаційних параметрів. 

Крім того складний процес розпізнання радіолокаційних орієнтирів 

вимагає певних навичок роботи з БРЛС і частого спостереження за 

екраном. 

2.10. Супутникові навігаційні системи 

Супутникові навігаційні системи (СНС) призначені для ви-

значення місцеположення транспортних засобів, а також нерухомих 

об'єктів.  Принципова особливість дії СНС  це використання шту-

чних супутників Землі (ШСЗ) як радіонавігаційних точок, коорди-

нати яких, на відміну від наземних радіонавігаційних точок, змінні.  

Перевагами СНС є можливості: 

 застосування, завдяки великій висоті польоту ШСЗ, ра-

діохвиль ультракороткохвильового діапазону, що дозволяє здійсни-

ти прийом електромагнітних коливань і, відповідно, навігаційні 

виміри з високою точністю на видаленні багатьох тисяч кілометрів 

від точки, над якою знаходиться супутник; 

 здійснення навігаційних вимірів на всій території земної 

кулі (глобальність) незалежно від характеру місцевості, часу доби і 

метеорологічних умов;  

 використання СНС для керування повітряним рухом над 

районами, де неможливо встановити наземні радіотехнічні засоби.        

До недоліків системи відносяться необхідність обов'язкового 

застосування наземного обладнання для спостереження за ШСЗ і 

для зв'язку з ним, знання змінних координат супутників, заміна 

ШСЗ при відмові встановленого на ньому обладнання або при зни-

женні висоти орбіти нижче припустимої.  

Через велику вартість СНС будуються багатоцільовими. 

Тільки при великому числі споживачів супутникові системи стають 

економічно виправдані.  

Супутникова радіонавігаційна система складається з трьох 

основних підсистем: 

 космічної апаратури (радіонавігаційної точки);  

 контролю та управління;  

 апаратури споживача.  

Підсистема космічного апарата складається з декількох ШСЗ 

( ”сузір'я” ШСЗ ) із радіообладнанням і забезпечує видачу сигналів, 

необхідних для визначення місця споживача.  

Підсистема контролю та управління здійснює спостереження 

за супутниками, збір інформації для прогнозування параметрів ру-

ху, обчислення ефемерид (заздалегідь обчислених координат і шви-

дкості ШСЗ) і передачу їх на супутники, формування системного 

часу.  Підсистема містить у собі декілька пунктів, рознесених на 

великі відстані, один із яких  головний пункт управління.  

Підсистема апаратури споживача оснащена необхідним обла-

днанням для визначення свого місця та швидкості. В деяких випад-

ках апаратура споживача обладнується пристроєм зв'язку зі ШСЗ і 

головним пунктом управління (через супутник).  

Залежно від того, де обчислюються координати ЛА, авіаційні 

СНС можна розділити на дві групи.  

Системи першої групи визначають місцезнаходження ЛА 

тільки на його борту і потребують складної бортової апаратури, 

включаючи ЦОМ.  Система може бути як запитального, так і безза-

питального типів.  
У системах із запитом ШСЗ використовується тільки як ре-

транслятор сигналів, що випромінюються з ЛА.  Радіонавігаційний 

параметр вимірюється на борту ЛА порівнянням випромінюваного 

та прийнятого (ретрансльованого) сигналів.  У таких системах вимо-

ги до стабільності бортових генераторів (еталонів частоти, фази,  

часу) не дуже жорсткі, але система має обмежену пропускну спро-

можність.  

У беззапитальних системах радіонавігаційний параметр ви-

значається на борту ЛА порівнянням прийнятого від ШСЗ сигналу 

із сигналом бортового генератора, до стабільності роботи якого 



пред'являються дуже жорсткі вимоги.  Системи мають необмежену 

пропускну спроможність.  

Системи другої групи використовують ЛА як ретранслятори 

сигналів, переданих із ШСЗ, і як джерела додаткової інформації, 

наприклад, про висоту польоту.  Сигнали з ЛА далі перетранслю-

ються через супутник на наземні пункти (НП), де обчислюються 

параметри руху ЛА, які потім через ШСЗ передаються на ЛА.  Та-

ким чином, сигнали проходять довгий шлях:  

ШСЗ → ЛА → ШСЗ → НП → ШСЗ → ЛА 

і тому така система буде менш точною і надійною, ніж система 

першої групи.  Вона має обмежену пропускну спроможність, але 

забезпечує службу повітряного руху необхідною інформацією і ка-

налами зв'язку для керування рухом, що стає значною перевагою 

систем цієї групи.  

 ШСЗ можуть обертатися за круговою й еліптичною орбітам.  

При еліптичній орбіті Земля знаходиться в одному із фокусів еліп-

са.  Параметрами такої орбіти є велика а і мала b півосі еліпса або 

велика піввісь й ексцентриситет  
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  Положення площини орбіти відносно Землі (площини еква-

тора) визначається кутом нахилу  і  (рис. 2.11). 

 Висота польоту Ншсз 

супутника – величина змінна.  

Вона максимальна в апогеї і 

мінімальна в перигеї.  Виве-

дення ШСЗ на еліптичну орбі-

ту потребує менших енергети-

чних витрат, але еліптична ор-

біта відрізняється меншою 

стабільністю, унаслідок чого 

відносне розташування супут-

ників між собою з часом змі-

нюється. Існує також ряд інші недоліки, від яких вільні кругові ор-

біти.  

 Висота польоту ШСЗ за круговою орбітою вибирається голо-

вним чином залежно від необхідного часу його існування на орбіті 

(пасивний політ), припустимої тривалості часу чекання та необхід-

ної точності навігаційних вимірів, тощо.     

  Якщо супутник рухається за круговою орбітою, площина якої 

збігається з площиною екватора Землі (кут нахилу орбіти і = 0) у на-

прямку її обертання (із заходу на схід) на висоті 35810км, то супут-

ник зависає над певної точкою екватора.  Кутова швидкість ШСЗ 

стає рівної кутової швидкості обертання Землі, і він має період обер-

тання, рівний зоряної добі (23год 56хв 04с).  Спостерігачу з Землі він 

буде здаватися нерухомим.  Такі супутники називаються добовими 

(стаціонарними, синхронними), а їхня орбіта  стаціонарною.    

  Стаціонарна орбіта має ряд важливих переваг перед іншими, 

тому що істотно спрощується пошук супутників на ній і наведення 

антен, забезпечуються постійна радиовидимость з усіх точок спо-

стереження ШСЗ і велике перекриття (до 41% ) земної поверхні од-

ним супутником. Але для виведення ШСЗ на стаціонарну орбіту 

потрібні ракети великої потужності.  Через великі відстані між су-

путником і споживачем необхідні більш потужні передавачі та 

джерела живлення.  Тому в СНС перших поколінь використовува-

лися низьковисотні (до 2000 км) і середньовисотні (2000…10000 км) 

ШСЗ.  

 Кількість необхідних у СНС супутників обумовлюється го-

ловним чином часом чекання навігаційних вимірів, можливістю 

визначення місцеположення ЛА в різних точках земної поверхні та 

методом радіонавігації.  Можна створити супутникову навігаційну 

систему, що дозволяє практично безперервно визначати місцепо-

ложення літака в усіх точках земної кулі (глобальна система навіга-

ції).  Це буде або система з великим числом супутників на порівня-

но невисоких орбітах, або система з декількома стаціонарними 

ШСЗ.  Наприклад, трьома стаціонарними супутниками з інтервалом 

120º  вздовж орбіти контролюється приблизно 98%  земної поверх-

ні.  Тільки незначні навколо полюсні райони знаходяться поза зони 

їх дії.  

 Кількість необхідних супутників залежить також від методу 

радіонавігації. Якщо використовується кутомірно-далекомірний 

метод, що забезпечує вимір кута місця, азимута і дальності, то по-

ложення ЛА можна знайти за допомогою одного супутника.  Дале-

і 
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комірний метод потребує трьох ШСЗ, а різницево-далекомірний 

чотирьох.   

  Стаціонарні ШСЗ найбільше придатні для глобальних сис-

тем навігації.  При сузір'ї з шести супутників з інтервалом 60º  зав-

жди буде спостерігатися (за винятком навколо полюсних районів) 

одночасно не менш двох ШСЗ, що дозволяє обчислити дві, а з ви-

користанням літакових висотомірів три координати ЛА.  

  Для навігаційного визначення параметрів у навколо полюс-

них районах необхідно доповнити сузір'я полярними супутниками 

або ШСЗ з іншим нахилом орбіт ніж стаціонарні.   

  Внаслідок несферичності Землі, неоднорідності її маси і дії 

збурюючих сил (опір атмосфери, гравітаційне поле Землі, притя-

гання Сонця та Місяця)  параметри орбіти ШСЗ, навіть стаціонар-

ної, не залишаються сталими.  Вплив цих факторів враховується та 

прогнозується при запуску та в польоті навігаційних супутників.  

Для підтримки незмінності взаємного розташування ШСЗ у сузір'ї 

передбачається періодична корекція траєкторій супутників за до-

помогою коригувальних двигунів.  

  Обов'язковою умовою використання ШСЗ як навігаційної 

точки є точне знання його координат і швидкості руху.  Це досяга-

ється спостереженням за ШСЗ із наземних станцій і прогнозуван-

ням його руху.  Ефемериди періодично передаються на супутник, 

запам'ятовуються там у функції часу, а потім видаються спожива-

чам у момент навігаційних визначень.  Чим більш висота орбіти, 

тим менш дія збурень і тим рідше потрібно передавати ефемериди 

на супутник.  

  Принципово в СНС можна користуватися усіма методами 

вимірів, які застосовуються в радіонавігації за допомогою наземних 

радіонавігаційних точок: 

 кутомірним; 

 кутомірно-далекомірним;  

 далекомірним; 

 різницево-далекомірним.  

  Швидкість ЛА вимірюється доплеровським методом.  На 

практиці всі методи, що пов'язані з використанням кутових коорди-

нат, не застосовують, тому що при великих відстанях між ЛА і 

ШСЗ вони призводять до низкою точності визначення координат 

місцезнаходження.  

  Найбільшу точність забезпечують далекомірні системи.  

Оскільки один ШСЗ дозволяє визначити тільки одну сферичну по-

верхню положення, то для обчислення місцезнаходження літака 

необхідно одночасно вимірювати відстані до трьох супутників.  

Але якщо одна з координат визначається на борту ЛА, наприклад, 

висота польоту, тоді для обчислення місцезнаходження літака буде 

потрібно тільки два ШСЗ.   

  З точки зору технічної реалізації різницево-далекомірні сис-

теми СНС аналогічні різницево-далекомірними радіонавігаційними 

системами, типу “Лоран-А”, ”Лоран-С”, ”Омега”, тощо. Їхня перева-

га це необмежена пропускна спроможність і більш проста бортова 

апаратура (немає радіопередавача), тому вони вважаються більш пе-

рспективними.  Однак за точнісними характеристиках ці системи де-

кілька гірше далекомірних.  Крім того, для визначення місцеполо-

ження об'єктів різницево-далекомірні системи потребують на один 

супутник більше, ніж далекомірні системи, тому що для одержання 

однієї поверхні положення необхідні дві радіонавігаційні точки.  

   Неодмінною умовою точного визначення координат ЛА за 

допомогою ШСЗ є точна прив'язка результатів вимірів до часу.  Для 

цього на Землі, на супутнику й на літаку необхідно мати високоточні 

годинники, які забезпечують формування місцевих шкал часу, пого-

джених між собою, і які з великою точністю відтворюють істинний 

час. Годинники наземних пунктів синхронізуються за годинниками 

загальнодержавної служби часу, ШСЗ  за годинниками Головного 

пункту керування, а ЛА  за годинниками ШСЗ.  При цьому вво-

диться поправка на тривалість розповсюдження сигналів часу від 

однієї точки до іншої.  Наприклад, якщо відстань від Головного пун-

кту керування до ШСЗ дорівнює 30 000 км і стільки ж від ШСЗ до 

ЛА, то при передачі сигналів точного часу з Землі до ЛА через супу-

тник запізнювання складає 0,2 с, яке необхідно врахувати.  

    Радіотехнічні засоби СНС працюють в ультракоротко-

хвильовому діапазоні і тому радіозв'язок між наземним (навколозе-

мним) спостерігачем можливий лише в межах радіовидимості.  У 

зв'язку з цим існує поняття видимості наземного пункту, ЛА і ШСЗ.  



   Зона видимості наземного пункту (спостерігача)  це об-

ласть місцезнаходження ШСЗ, у межах якої здійснюється стійкий 

радіозв'язок між супутником С та наземним пунктом Р (рис.2.12).    

Геометрично  це область, що розташована над горизонтом точки 

спостерігача (над площиною r' r′′).  Але стійкий радіозв'язок між 

точками С і Р забезпечується тільки на кутах місця ШСЗ, що пере-

вищують мінімальне значення  = 10º. Тому фактична зона видимо-

сті наземного пункту є область простору в межах конуса з утворю-

ючої Р С' і Р С′′ і з вершиною в точці Р (заштрихована частина).  

Вона визначається так саме як і зона видимості наземного спостері-

гача, проте вважається припусти-

мим, що радіозв'язок можливий 

при будь-яких кутах місця, почи-

наючи з δ  = 0º. 

   Зона видимості ШСЗ є су-

купність наземних або приземних 

точок, із яких ШСЗ, розташований 

на висоті HШСЗ над Землею, поміт-

ний під кутами місця, що переви-

щують δ (рис.2.13), який вимірю-

ється як кут між напрямком на су-

путник і горизонтом.  При цьому 

забезпечується радіозв'язок між 

супутником Ш і усіма зазначеними 

точками на земної поверхні.  Ця 

зона однозначно визначається центральним кутом , тому що радіус 

Землі Rз відомий. 

За теоремою синусів із трикутника ЦКШ отримаємо  
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   Вважається, що з висоти польоту ЛА супутник помітний 

при кутах місця, починаючи з нуля (тобто  = 0). Отже, зона види-

мості ШСЗ із ЛА буде більше, ніж із земної поверхні.   

  Очевидно, що зона видимості супутника є сферична поверх-

ня на Землі, що перекривається одним супутником при певному 

його положенні.  Чим вище висота польоту ШСЗ, тим більше ця 

зона.  Вона являє собою коло наземної поверхні, центром якого є 

проекція супутника на Землю, і зветься підсупутниковою точкою 

(точка С на рис.2.13), із радіусом (довжиною дуги центрального 

кута ), перпендикулярним лінії горизонту  

360

  2 з 


R
r . 

Наприклад, для H = 10 000 км радіус зони видимості буде до-

рівнювати 6383 км, а ε  = 57,5º. Для H = 35 810 км, r = 7937 км, а  

ε  =71,5º. 

  Для визначення місцезнаходження ЛА потрібно одночасно 

спостерігати декілька ШСЗ.  Геометрично це буде область земної 

поверхні (або навколоземного простору) спільна для зон видимості 

всіх ШСЗ, що спостерігаються в даний момент часу.  

  Розв'язання задачі визначення шляхової швидкості Vш та 

шляхового кута Ψ  зводиться до обчислення трьох складових радіа-

льної швидкості зближення ЛА з ШСЗ.  Для цього необхідно двора-

зово вимірити три дальності в обраній системі координат, за зміною 
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яких за час t визначаються три складові шляхової швидкості в цій 

системі координат.  За цими складовими визначаються шляхова 

швидкість і шляховий кут.  

  При експлуатації СНС усі задачі повітряної навігації вирі-

шуються автоматично за допомогою БЦОМ при мінімальній участі 

оператора.  Роль екіпажа зводиться лише до вмикання апаратури та 

контролю за її функціонуванням.  Усі обчислені величини, необхід-

ні для літаководіння, видаються на відповідні індикатори, а частина 

з них надходить у САУ для автоматичного водіння ЛА за заданою 

просторово-часовою траєкторією польоту.  

  Точність визначення місцезнаходження ЛА є функцією ко-

ординат супутників, відстаней між ЛА і ШСЗ і похибок обчислення 

навігаційних параметрів, а також взаємного положення супутників і 

ЛА.  У свою чергу, точність даних про параметри руху ШСЗ зале-

жить від похибок виміру та прогнозування параметрів орбіти.  

  Як приклад можна привести характеристики СНС “На-

встар”. Сузір'я ШСЗ даної СНС складається з 24 супутників, рівно-

мірно розподілених на трьох кругових орбітах із нахилом 63º, висо-

тою 20 183 км і періодом 12ч. Ця система дозволяє одночасно спо-

стерігати в будь-якій точці земної кулі не менше 6 супутників і ви-

бирати з них 4 найбільше сприятливо розташованих.   

За допомогою ШСЗ синхронізуються годинники споживачів 

(кораблів, ЛА й інших рухомих об'єктів), обчислюються їхні коор-

динати і швидкості.  У СНС “Навстар” використовується системний 

час. Супутникове радіо-навігаційне обладнання включає два пере-

давача з фіксованими частотами, використання яких дозволяє на 

борту ЛА визначати та вводити поправку на різницю швидкості 

поширення радіохвиль в іоносфері та тропосфері.  Фазовою моду-

ляцією випромінюваних коливань здійснюється передача ефемери-

дній інформації та сигналів часу.  

   Бортове обладнання ЛА забезпечує прийом сигналів, вимір 

дальності, синхронізацію шкали часу й обчислення координат і 

швидкості.  Бортовим обладнанням управляє БЦОМ; вона ж обирає 

необхідний ШСЗ із сузір'я.  Точність визначення просторових ко-

ординат може складати 10 м, а шляхової швидкості 0.03 м/с. При 

випробуванні різноманітної експериментальної бортової апаратури 

(вертолітної та літакової) отримані середні квадратичні похибки 

визначення координат від 4 до 30 м, а синхронізація часу 5…22 нс 

(1нс = 10
9

 с).  

   При таких точністях СНС можуть ефективно застосовува-

тися не тільки для польотів за повітряними трасами, за позатрасо-

вими маршрутами та в районі аеродрому, але й для виконання захо-

ду на посадку.  

2.11   Системи відображення  

пілотажно-навігаційної інформації 

Ефективне використання екіпажем усіх можливостей ПНК 

вкрай ускладнюється без наявності вдосконалених систем відобра-

ження пілотажно-навігаційної інформації. Питання раціональної 

побудови систем відображення інформації (СВІ) розглядає ергоно-

міка, як наука, предметом якої є вивчення й узгодження психофізі-

ологічних характеристик оператора та технічних характеристик 

складного комплексу, з яким він працює, з метою одержання мак-

симальної ефективності системи "людина   машина". 

Спираючись на основні положення ергономіки, конструктор 

повинний задовольнити вимоги, які пред'являються до ПНК у сми-

слі узгодження динамічних характеристик ЛА, технічних характе-

ристик СВІ, органів керування та робочих місць членів екіпажа з 

можливостями сприйняття екіпажем пілотажно-навігаційної інфо-

рмації, її запам'ятовуванню та переробці, а також з можливостями 

реалізації прийнятих рішень шляхом впливу на органи управління 

ЛА та перемикання режимів роботи ПНК. 

Для авіації узгодження технічних характеристик літака і його 

обладнання з можливостями екіпажа було однієї з найважливіших 

проблем з моменту появи перших літаків. Тому гігієнічні і фізіоло-

гічні проблеми, що виникали в польоті, ретельно вивчалися авіа-

ційною медициною задовго до появи ергономіки. При вивченні по-

ведінки екіпажа в умовах "сліпого польоту" (польоту тільки за по-

казами приладів), що почалося у 20-ті роки, вже проводилися пси-

хофізіологічні дослідження й були отримані, наприклад, рекомен-

дації щодо боротьби з ілюзіями. Можна стверджувати, що швидкий 

розвиток ергономіки значною мірою пов'язаний з вимогами авіації 

та космонавтики. 

Системи відображення пілотажно-навігаційної інформації 

складаються з великого числа різних покажчиків. Сприйняття й 



оцінка пілотажно-навігаційної інформації є основним змістом дія-

льності членів екіпажа і, насамперед, діяльності пілота. Особливос-

ті сприйняття інформації визначаються впливом таких факторів 

польоту, як перевантаження, зміни тиску, температури й освітлено-

сті у кабіні, ін., а також високим темпом надходження цієї інфор-

мації. 

Найбільшу частину пілотажно-навігаційної інформації пілот 

одержує за допомогою візуального аналізатора. У процесі польоту 

він безперервно спостерігає як за позакабінним простором, так і за 

показами численних приладів. У відсутності видимості землі пілот 

звертає увагу до пілотажно-навігаційних приладів від 50 до 150 ра-

зів у хвилину, затримуючи погляд на кожному з них протягом 

0,3…0,9 с. Крім того, він періодично сприймає покази інших при-

ладів і сигналізаторів, а також візуально контролює маніпуляції ор-

ганами керування. Час фіксації пілотом показів приладу в серед-

ньому складає 0,5 с. За цей час пілот лише встигає переконатися в 

тому, чи знаходиться стрілка або інший покажчик у заданому діа-

пазоні шкали. При необхідності більш точного контролю парамет-

рів польоту пілот затримує погляд на певному приладі більш три-

валий час. 

Крім візуальної інформації про просторове положення літака пілот 

може одержувати інформацію також через вестибулярний, руховий 

і тактильний аналізатори. Наприклад, через вестибулярний апарат 

пілот одержує інформацію про кутові прискорення в трьох взаємно 

перпендикулярних площинах, через тактильні сигналізатори він 

одержує інформацію про дію лінійних прискорень. При впливі на 

органи управління літака (штурвал, педалі) вмикається руховий 

аналізатор. За рахунок цих аналізаторів у пілота виникає "почуття 

літака", що допомагає йому виконувати правильні керуючі дії без 

використання інструментальної інформації. 

Однак у польоті іноді виникають ускладнення просторового 

орієнтування через дію на пілота прискорень. Ці ускладнення вияв-

ляються в формі ілюзій, коли пілоту здається, що літак займає у 

просторі деяке положення, відмінне від істинного. Ось чому для 

формування істинного образу польоту пілоту необхідно мати висо-

коінформативні пілотажно-навігаційні прилади. 

При ручному пілотуванні льотчик частіше всього користується та-

кими приладами: авіагоризонтом, варіометром, висотоміром, пока-

жчиком швидкості та покажчиком курсу. Відносний час і частота 

звертання до того або іншого приладу залежать від частотного спе-

ктра вимірюваної величини. Із числа параметрів, вимірюваних пі-

лотажними приладами, більш високочастотними величинами є кути 

крену та тангажа, що вимірюються авіагоризонтом, а також верти-

кальна швидкість. Льотчик при пілотуванні переносить погляд з 

одного приладу на іншій відповідно до вироблених навичок. На 

рис. 1.18 наведена отримана за результатами досліджень схема роз-

поділу уваги пілота між приладами в горизонтальному польоті. 

Цифрами позначена послідовність переносу погляду за час одного 

циклу огляду приладів. 

 

Рис. 1.18 

Як випливає з цієї схеми рекомендовані частоти звертання до 

авіагоризонту, варіометру, висотоміру, покажчикам швидкості та 

курсу відносяться як  5 : 3 : 1 : 1 : 1 відповідно. На непілотажні прила-

ди при нормальній роботі обладнання пілот звертає увагу ще рідше, 

ніж на покажчики висоти, швидкості та курсу. 

Частоти звертання пілота до приладів суттєво залежати від 

режиму польоту. Наприклад, при виході з розвороту увага покаж-

чику курсу приділяється більше, ніж варіометру, а при зниженні на 



задану висоту частота звертання до варіометра вдвічі перевищує 

частоту звертання до авіагоризонту. 

Найважливішою характеристикою СВІ є надійність її сприй-

няття, оскільки помилки сприйняття інструментальної інформації 

призводять до важких льотних подій. Типові помилки екіпажу, що 

пов'язані з недосконалістю СВІ є: неправильний відлік показів при-

ладів із двома і більш стрілками; занадто великі перерви в знятті 

показів приладу, розташованого в незручному місці; неправильна 

інтерпретація напрямку руху індексів покажчика через малу наоч-

ність лицьової частини приладу; помилки у відліку, через нечітке 

оформлення шкал, цифр, індексів; використання зіпсованого при-

ладу, покази якого сприймаються як правильні. 

Для зменшення імовірності виникнення таких помилок при 

створенні СВІ першорядну увагу звертають на забезпечення екіпа-

жа і, насамперед, пілота надійною інструментальною інформацією. 

Зауважимо, що актуальність цієї проблеми зростає, оскільки через 

вимоги зниження метеомінімумів частина польотів  "за приладами" 

безперервно підвищуються.  

За формою надання пілотажно-навігаційної інформації інди-

кацію на лицьових частинах приладів можна поділити на зображу-

вальну та символічну.  

Зображувальна індикація дозволяє дати схематичну картину 

процесу, що відображається даним приладом або сигналізатором. 

Прикладом зображувальної індикації є добро відомий авиагоризонт 

АГД, у якого індикація крену відтворюється поворотом силуету 

літака, а тангажа обертанням циліндричної картушки, у якої небо 

пофарбоване в голубий, а земля  в коричневий кольори. У вітчиз-

няному приладобудуванні знайшли застосування авіагоризонти з 

іншим видом індикації, коли силует літака нерухомий, а рухається 

лінія горизонту. 

Володіючи високим ступенем наочності, зображувальна ін-

дикація, однак, не дозволяє дати точне кількісне значення вимірю-

ваного параметра. Тому в приладах зображувальна індикація, як 

правило, доповнюється символічною. 

При символічній індикації інформація надається в абстракт-

ному вигляді за допомогою різних покажчиків. У пілотажно-

навігаційних приладах найчастіше зустрічаються круглі або прямо-

кутні прилади з цифровими шкалами та стрілками або рухомими 

індексами для виміру поточного значення параметра або його від-

хилення від заданого значення. 

Основним достоїнством приладів із круглою шкалою є прос-

тота оцінки конкретного значення вимірюваної величини за куто-

вим положенням стрілки. Це значення визначається швидше та то-

чніше, ніж аналогічне значення за положенням рухомого індексу на 

вертикальній або горизонтальній шкалах прямокутних приладів. 

Однак, прилади з круглою шкалою мають обмежену довжину 

цієї шкали. Якщо на приладах встановлюють дві стрілки, одна з 

яких для підвищення точності відліку робить декілька оборотів, як 

би подовжуючи цю шкалу, то зростає імовірність сплутання стрілок 

й одержання помилкових даних. 

Зазначені недоліки усуваються в приладах із прямокутною 

рухомою (стрічкової) шкалою, в яких довжина шкали може бути 

досить великою. Однак стрічкові прилади для індикації пілотажно-

навігаційних параметрів не знайшли широкого застосування через 

труднощі пілотування за показами цих приладів. 

Цифрові покажчики, що впроваджені в СВІ ПНК літаків ци-

вільної авіації, в основному використовуються для індикації зада-

них значень параметрів або величин, які змінюються порівняно по-

вільно: координат літального апарата, дальності до певного пункту 

маршруту, ін. Іноді застосовують комбінацію цифрового покажчика 

та стрілки. 

Характерною тенденцією СВІ є прагнення до узагальнення 

інформації на лицьовій частині окремих приладів, так званих уза-

гальнених або інтегральних індикаторів. У найпростішому випадку 

узагальнений прилад надає інформацію про два або три  зв'язаних 

між собою параметра. Наприклад, за допомогою комбінованого по-

кажчика швидкості  типу КУС-2500 вимірюється приладна й істин-

на повітряні швидкості, за допомогою дублера авіагоризонту ДА-

200 – вертикальна швидкість, кутова швидкість розвороту та вказу-

ється наявність ковзання літака. 

Найбільший ступінь узагальнення пілотажно-навігаційної ін-

формації досягнутий в сучасних електромеханічних приладах типу 

ПКП-72 (прилад командно-пілотажний) і ПНП-72 (прилад навіга-

ційний плановий).  

На рис. 1.19 показана лицьова частина приладу ПНП-72. Він 

дозволяє відображати такі навігаційні параметри: курс літака, зада-



ний шляховий кут, кут знесення, курсовий кут радіостанції та пе-

ленг, лінійне бічне відхилення літака від лінії заданого шляху, за-

даний курс посадки, відхилення літака від рівносигнальної зони 

курсового та глісадного маяків системи посадки.  
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Рис. 1.19 

Прилад називається "плановим", тому що на ньому навігацій-

ні параметри відображаються в плані за принципом "вигляд з літака 

на землю". 

На лицьовій панелі ПНП-72 розташовані: 

 індекс курсів зі шкалою поточних курсів 1; 

 індекс кута знесення зі шкалою кута знесення 2; 

 стрілка та лічильник заданого шляхового кута 3; 

 планка положення для індикації відхилення від лінії задано-

го шляху або рівносигнальної курсової зони 4; 

 індекс відхилення від рівносигнальної глісадної зони 5; 

 бленкер «Г» сигналізації відмов каналу глісадного маяка 6; 

 стрілка для визначення радіопеленгів за шкалою курсу і ку-

рсових кутів радіостанцій за шкалою курсових кутів 7; 

 бленкер «К» сигналізації відмов каналу курсового маяка  8; 

 індекс заданого курсу з трьома малими індексами через ко-

жні 90 градусів 9; 

 лічильник дальності 10; 

 бленкер «КС» сигналізації відмов каналу курсу  11. 

Таким чином ПНП-72 відображає інформацію, достатню для 

контролю й управління рухом літака в горизонтальній площині як 

на маршруті, так саме й при заході на посадку. Всі його покажчики 

працюють за сигналами датчиків або обчислювачів систем радіоте-

хнічного та приладного обладнання, а також САУ. Прилад ПНП-72 

має декілька варіантів виготовлення у зв'язку з розходженням в об-

ладнанні літаків, на яких він встановлюється. 

Лицьова частина приладу ПКП-72 представлена на рис 1.20, на якій 

розміщені: 

 нерухомий силует літака 1;  

 рухома картушка зі шкалою тангажа 2; 

 шкала крену 3; 

 рухомий індекс крену 4; 

 шкала бічного відхилення від заданої траєкторії 5; 

 об'єднаний рухомий індекс бічного відхилення від заданої 

траєкторії і радіовисотоміра малих висот 6; 

 шкала відхилення від заданої траєкторії у вертикальній 

площині 7; 

 рухомий індекс відхилення від заданої траєкторії у вертика-

льній площині 8; 

 шкала відхилення від заданих значень швидкості та кута 

атаки 10; 

 рухомий індекс командних сигналів 11; 

 покажчик ковзання 12; 

 бленкер відмови в бічному каналі (каналі крену) системи 

траєкторного управління 13; 
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Рис. 1.19 

Використання командної інформації полегшує пілотування й 

істотне підвищує його точність, але одночасно є реальна небезпека 

зменшення можливостей льотчика з розпізнання  відмов у бічному 

та поздовжньому каналах при напівавтоматичному управлінні та 

збільшення часу переходу на ручне управління в цій ситуації. 

Незважаючи на значну інформативність приладів типу ПКП і 

ПНП, кожний з який відображає до дев’яті різних величин, пілоту-

вати літак тільки за показами цих двох приладів на багатьох режи-

мах не можливо, тому що на них немає таких найважливіших пара-

метрів, як швидкість польоту, вертикальна швидкість, висота і де-

яких інших. Льотчик змушений одержувати цю інформацію від ін-

ших 

 приладів. Крім того, на деяких режимах льотчик повинний 

здійснювати огляд позакабінного простору, що також утруднює 

використання приладної інформації. 

Звідси можна зробити висновок, що СВІ, в яких використо-

вуються тільки механічні й електромеханічні прилади, не можуть 

вирішити задачу забезпечення пілота інформацією, оптимальною за 

формою та задовольняючою його на всіх режимах польоту. 

Ця задача розв’язується за допомогою принципово нових си-

стем індикації, які використовують електронно-променеві трубки 

(ЕЛТ) і бортові цифрові обчислювальні машини. Такі системи ін-

дикації у теперішній час впроваджуються на борт ЛА й одержують 

усе більший розвиток і поширення. 

Новими властивостями систем індикації на ЕЛТ є: 

можливість надання пілоту тільки тієї інформації, що потріб-

на на даному режимі польоту; 

– висока наочність, оскільки пілотажно-навігаційна інформа-

ція може накладатися на телевізійну картину місцевості, як удень, 

так і вночі; 

– можливість надання пілотажно-навігаційної інформації на 

фоні візуальної картини позакабінного простору – індикація на ло-

бовому склі; 

- можливість сполучення навігаційної інформації з картою 

місцевості, над якою летить літак – картографічні індикатори 

- можливість здійснювати за допомогою БЦОМ попередню 

обробку будь-якої інформації (пілотажної, навігаційної, радіолока-

ційної, інформації від наземних систем) і видавати льотчику її в 

узагальненій формі, а в особливих випадках польоту – у формі під-

казки для здійснення правильних дій. 

Помітимо, що перспективні СВІ за пристрої відображення 

інформації можуть використовувати не тільки ЕЛТ, але й інші пе-

ретворювачі електричної енергії у світлову: люмінесцентні, фотоді-

оди, рідкі кристали, газосвітляні елементи, ін. Усі ці елементи до-

зволяють створити СВІ з тими ж позитивними властивостями, що 

перераховані вище для індикації на ЕЛТ. Ведуться розробки зі 

створення СВІ, які використовують принципи голографії. 

 

 



Контрольні питання.  

1. Які класи БЦОМ Ви знаєте?  

2. Які пристрої має у своєму складі бортовий обчислювальний 

комплекс?  

3. Який принцип лежить в основі роботи ІНС? 

4. Які класи ІНС Ви знаєте, яка різниця між ІНС з вільною та з  

коректованою в азимуті гіроплатформою? 

5. Які параметри вимірюють системи типу ЦСВ, СВС та  

ИК ВСП, на яких аерометричних залежностях основана їхня  

робота?   

6. Чим обумовлені методичні та інструментальні похибки сис-

теми типу СВС? 

7. Які параметри польоту отримають за допомогою астрономі-

чних засобів навігації?  

8. Які системи координат використовуються в астрономічних 

засобах навігації? 

9. Від чого істотно залежить точність  визначення координат 

астрономічними засобами навігації. 

10. Зобразити спрощену структурну схему системи типу ЗСО.  

11. Який принцип лежить в основі роботи ДИСС?  
12. Чому в сучасних ДИСС переважно використовуються трьох 

і чотирипроменеві антенні?  

13. Який принцип дії РСБН?  Перелічіть склад її наземної 
та бортової апаратури.  

14. Перелічіть режими роботи РСБН. 
15. Який принцип дії РСДН?  Перелічіть склад її наземної 

та бортової апаратури.  
16. Які задачі розв‘язують БРЛС, які типи БРЛС Ви знаєте? 
17. Який принцип дії супутникових систем навігації? Перелі-

чіть склад їх наземної та бортової апаратури. 
18. Які параметри відображуються на шкалах приборів типу 

ПНП-72 і ПКП-72? 
19. Які вимоги пред‘являються до систем відображення пілота-

жно-навігаційної інформації? 


