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Показано результати дослідження режиму автоматичного виходу повітряного судна на 
друге коло шляхом оцінки наявної енергії. Процес автоматичного виходу повітряного су-
дна на друге коло розглянуто як просторовий маневр літака. Надано результати чисель-
ного моделювання режиму автоматичного виходу літака на друге коло з урахуванн ям 
обмеження на кут крену. Розроблено закон управління наявною енергією повітряного су-
дна, який враховує одночасно і поточний крен, і фактичне значення наявної енергії. При 
цьому забезпечується розгін повітряного судна за швидкістю та набор висоти, а також 
вимога щодо забезпечення мінімального градієнту  траєкторії виходу на друге коло 

Ключові слова: автоматичний вихід літака на друге коло,закон управління наявною ене-
ргією літака, система автоматичного управління. 

Вступ  
Автоматичне керування виходом 

повітряного судна (ПС) на друге коло, яке 
було розглянуте у роботі [1], ґрунтується 

на управлінні розподілом наявної енергії 
літака для його розгону за швидкістю та 

для набору висоти тільки у вертикальній 
площині.  

Сучасні схеми виходу ПС на друге 

коло можуть передбачати просторовий 
маневр під час польоту, починаючи з до-

зволеної висоти 120 м. Отже, необхідно 
дослідити виконання вимоги, щодо забез-
печення мінімального градієнту траєкто-

рії виходу на друге коло під час просто-
рового руху літака. 

Постановка задачі 
Проаналізувати закон управління 

наявною енергією ПС під час автоматич-

ного виходу на друге коло з маневруван-
ням, котре починається з висоти 120 м.  

Удосконалити закон управління наявною 
енергією ПС з метою забезпечення міні-
мального градієнту набору висоти під час 

автоматичного виходу на друге коло. 

Аналіз автоматичного виходу 

ПС на друге коло під час маневру  
  Динаміку просторового руху  центра мас 
літака зап и ш е мо у пе ре ван та жен ня х у  

траєкторній системі координат [2]:
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де KV - земна швидкість центра мас;  xan - 

тангенціальне перевантаження;  - кут 

нахилу  траєкторії; yan - нормальне швид-

кісне перевантаження; a - швидкісний 

кут крену;  zan - поперечне  швидкісне пе-

ревантаження; - кут шляху; X - по-

вздовжня координата; Н – висота польо-
ту; Z – бокова координата. 

 

     Вирішуючи спільно 1-е та 5-е рівняння 
системи (1) одержимо рівняння вертика-
льної швидкості у вигляді [1]: 
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З урахуванням 4-го та 5-го рівнянь систе-

ми (1) рівняння (2) має вигляд: 

(3).
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З рівняння (3) слідує, що при стало-

му наборі висоти, при постійному куту 
нахилу траєкторії, вертикальна швидкість 
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залежить від розгону літака за дальністю 
польоту. Так, при постійній швидкості 
літака, вся наявна енергія літака спрямо-

вана на набір висоти. З таких умов верти-
кальну швидкість будемо називати наяв-

ною вертикальною швидкістю і позначати 
як  

(4).Kxayнв VnV
 

З умов набору висоти тільки у вер-
тикальній площині повний градієнт набо-

ру визначається  як 
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де  P - сумарна сила тяги двигунів; - 

кут встановлення двигуна; - кут атаки; 

X - лобовий опір; m - маса літака; K - ае-
родинамічна якість.   

З третього рівняння системи (1) ба-

чимо, що кут нахилу траєкторії визнача-
ється як повздовжніми параметрами руху 
літака, так і боковими. Під час виходу на 

друге коло до висоти 120 м бокові пара-
метри руху не впливають на кут нахилу 

траєкторії, тому що керування у боковій 
площині спрямовано на стабілізацію маг-
нітного курсу літака. Починаючи з висоти 

120м схема виходу на друге коло, залеж-
но від аеродрому посадки,  може включа-

ти також необхідність керування по кре-
ну.  Друге рівняння змінного кута нахилу 
траєкторії системи (1) 
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показує, що при керуванні по крену з пос-
тійним нормальним перевантаженням кут 

нахилу траєкторії буде зменшуватись: пе-
рший доданок  зменшується, другий до-
данок завжди більше нуля і збільшується. 

У вертикальній площині, при польо-
ті без крену, сила ваги урівноважується 

підйомною силою. При нахиленні літака 
ця рівновага порушується. Для віднов-
лення балансу сил у вертикальній площи-

ні необхідно збільшити підйомну силу. 
Тоді, траєкторне перевантаження при ро-

звороті літака буде обчислюватись як [2]
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З урахуванням рівняння (7) повний 
градієнт  

набору висоти при розвороті літака 

буде визначатися як  
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У роботі [1] показано підхід до ке-
рування уходом на друге коло за критері-

єм енергетичного швидкісного підйому. 
Головною ідеєю є керування розподілом 
наявної енергії літака на розгін та на набір 

висоти. При цьому керуючим сигналом є 
задана вертикальна швидкість, котра ви-

значається за законом управління як [1] 

(9),унврозпузад VКV  

де  розпК  - коефіцієнт розподілу наявної 

енергії в набір висоти та на розгін літака. 
Головною вимогою при оцінці  набору є 

забезпечення  значення повного градієнту 
не менше ніж його мінімальне значення: 
3,2% зі всіма працюючими двигунами і 

від 2,1 до 2,7% при відмові одного з дви-
гунів [3].  

На рис. 1-10 показані результати ма-

тематичного моделювання автоматичного 
заходу на посадку ПС та виходу  на друге 

коло за критерієм розподілу енергії на ро-
згін та в набір висоти. Індексом «1» поз-
начені параметри польоту під час виходу 

на друге коло при відсутності розвороту 
(поточний крен дорівнює нулю). У якості 

об’єкту керування обраний транспортний 
літак, характеристики якого показані в 
роботі [4].  

Автоматичний вихід ПС на друге 
коло виконено з режиму автоматичного 

заходу на посадку з висоти 11 м (рис. 1).   

 
Рис. 1. Поточна висота Н1, задана висота по-
чатку виходу на друге коло Нвих=11м, задана 

висота другого колу Нк 

З рис. 2 бачимо, що поточний граді-

єнт, обчислюваний як  
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(10)%100tg
 

менше, ніж повний градієнт (5) і відпові-

дає вимогам до мінімального значення 
повного градієнту 3,2% 

 
Рис. 2. Мінімальний градієнт ηмін=3,2%,  

поточний градієнт η1 та повний градієнт ηпов 

На рис. 3 показано процедуру роз-

гону літака під час набору висоти за кри-
терієм швидкісного підйому та під час 
програмного прибирання закрилків і пе-

редкрилків за швидкістю (рис. 4) . 

 
Рис. 3. Приладова швидкість Vпр1, задана 

швидкість Vпрзад під час  автоматичного за-
ходу на посадку ПС та виходу на друге коло 

 

 
Рис. 4. Процедура приборки закрилків δз та 

передкрилків  δпр під час виходу ПС на друге 
коло 

 

Рис. 5. Поточна вертикальна швидкість Vy1, 

наявна вертикальна швидкість 1унвV , задана 

вертикальна швидкість Vyзад1 

 
Рис. 6. Кут тангажу , кут нахилу траєкто-

рії  кут атаки 1  під час автоматичного 
заходу на посадку та виходу на друге коло 

 

 
Рис.7. Поточне траєкторне перевантаження 

nут1 під час  автоматичного заходу ПС на по-
садку та виходу на друге коло  
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 Рис. 8. Збалансоване кермо висоти δвзбал та 
відхилення керма висоти δв1 під час  автома-
тичного заходу ПС на посадку та виходу на 

друге коло 

 

 
Рис. 9. Відхилення рукояток управління дви-

гунів під час  автоматичного заходу на посад-
ку та виходу на друге коло 

 
Рис. 10. Поточна відносна сила тяги двигунів 

Рвід1, мінімальна Рвідмін та максимальна 
Рвідмакс відносні сили тяги 

 

На рис. 10 показано зміна відносної 
сили тяги двигунів під час режиму авто-

матичного заходу на посадку та виходу на 
друге коло, що розраховується за форму-
лою 

,1від
Pвзл

P
Р

 

де Pвзл - сила тяги двигунів в режимі зліт. 
Динаміка зміни сили тяги враховує при-

йомистість двигунів (рис. 10). 
На рис. 11-16 показані результати 

математичного моделювання автоматич-
ного виходу  ПС на друге коло під час ро-
звороту на 900, який починається з висоти 

120 м над рівнем злітно-посадкової смуги. 
Індексами «2» та «3» позначені параметри 

польоту під час розвороту з граничним 
кутом крену відповідно 250 та 300.

 

З рис. 11, 12 бачимо, що траєкторія 

виходу на друге коло суттєво відрізняєть-
ся за поточним градієнтом: при  гранич-

ному крені 250 поточний градієнт дорів-
нює мінімальному на висоті 290м, при 
граничному крені 300 – менше ніж 3,2% у 

діапазону  висот 215-255м. 

 
Рис. 11. Поточні висоти під час  виходу ПС на 
друге коло без розвороту (Н1) та з розворо-

том на 90
0 
(Н2, Н3)

 

 

 
Рис. 12. Поточні градієнти під час виходу ПС 
на друге коло без розвороту (η1) та з розворо-

том на 90
0 
 (η2,  η3) 

З рис. 13 бачимо, що наявна верти-

кальна швидкість під час розвороту літака  
зменшується не суттєво. Тобто, є запас 
наявної  енергії. Починаючи з висоти 



Проблеми інформатизації та управління, 2(50)’2015 95 

 

200м приладова швидкість збільшується з 
причини крену літака (рис. 14). Суттєво 
зменшується вертикальна швидкість літа-

ка (рис. 15).  

 
Рис. 13. Наявні вертикальні швидкості Vyнв1 
та Vyнв2, Vyнв3 під час виходу ПС на друге 
коло відповідно без розвороту та з розворо-

том на 90
0 

 
Рис. 14. Поточні приладові швидкості  Vпр1 
та Vпр2,   Vпр3 під час   виходу ПС на друге 
коло відповідно без розвороту та з розворо-

том на 90
0 

 
 

Рис. 15. Поточні вертикальні швидкості  під 
час виходу ПС на друге коло без розвороту 

(Vу1)  та з розворотом на 90
0 (Vу2,  Vу3)  

 
Рис. 16. Поточні кути крену γ2, γ3 під час  

виходу ПС на друге коло з розворотом на 90
0
 

з урахуванням граничного значення крену 
відповідно 25

0
 та 30

0
 

Удосконалений закон управ-
ління наявною енергією повітря-

ного судна під час автоматичного 
виходу на друге коло  

Закон управління наявною енергією 

ПС під час автоматичного виходу на дру-
ге коло є закон розподілу цієї енергії на 
розгін за швидкістю та в набір висоти [1]. 

Практичне розробка цього закону є фор-
мування заданої вертикальної швидкості з 

метою виходу ПС на друге коло [1]. От-
же, закон формування заданої вертикаль-
ної швидкості і є законом управління ная-

вною енергією ПС. 
Удосконалений закон заданої верти-

кальної швидкості під час автоматичного 
виходу ПС на друге коло має наступний 
вигляд 
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На рис. 17-24 показані результати 

математичного моделювання виходу ПС 

на друге коло під час розвороту на 900, 
який починається з висоти 120м над рів-
нем злітно-посадочної смуги. Індексами 

«3» та «4» позначені параметри польоту 



96   

 

під час розвороту з обмеженим кутом 
крену 300, які відповідають законам керу-
вання (9) (індекс «3») та (10) (індекс «4»). 

Траєкторія набору висоти та розгону 
за швидкістю під час розвороту, при дії 

закону (10), суттєво наближається  до 
траєкторії виходу на друге коло при від-
сутності розвороту (див. рис.11, 17 та 

рис.14, 18). Тобто бачимо, що згідно за-
кону (10) суттєво використовується запас 

наявної енергії літака.
 

 
Рис. 17. Поточні висоти Н3, Н4 під час  вихо-

ду ПС на друге коло з розворотом на 90
0
. 

Н4(t) відповідає закону (10) 

 

 
Рис. 18. Поточні приладові швидкості   під 
час виходу ПС на друге коло без розворо-

ту(Vпр1)  та з розворотом на 90
0 
(Vпр3, Vпр4) 

Звернемо увагу на те (рис.21), що 
наявні вертикальні швидкості при дії за-
конів (9) та (10) відрізняються не суттєво 

на ділянках часу 200-235 с, тобто на діля-
нці принципової оцінки поточного граді-

єнту. Але для закону (10) помітним є те, 
що  задана вертикальна швидкість «пра-
цює» більш енергійно (рис. 22), тому і по-

точний градієнт суттєво відрізняється від 
результату дії закону (9) (рис. 19). 

 
Рис. 19. Поточні градієнти під час  виходу ПС 
на друге коло без розвороту (η1) та з розворо-

том на 90
0  

(η3, η4) 

 
Рис. 20. Поточні вертикальні швидкості під 
час виходу ПС на друге коло без розвороту 

(Vу1) та з розворотом на 90
0
 (Vу3, Vу4) 

 
Рис. 21. Наявні вертикальні швидкості   під 
час виходу ПС на друге коло без розвороту 

(Vунв1) та з розворотом на 90
0 
(Vунв3, 

Vунв4) 
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Рис. 22. Задана вертикальна швидкість   

Vyзад3, яка розрахована за законом 
управління (9), та Vyзад4 – за законом 

управління (10) 

Рис. 23 демонструє  роботу закону 

формування коефіцієнту розподілу наяв-
ної вертикальної швидкості в набір висо-
ти та на розгін літака (11). Бачимо, що під 

час розвороту коефіцієнт розподілу біль-
шу частину наявної енергії перерозподі-

ляє  в набір висоти. Поточні кути атаки 
(рис. 24) у всіх розглянутих випадках зна-
ходяться в експлуатаційному діапазоні.  

 
Рис. 23. Коефіцієнти розподілу наявної енер-
гії під час  виходу ПС на друге коло без роз-

вороту (Крозп1) та з розворотом на 90
0
 

(Крозп3, Крозп4) 

 
Рис. 24. Поточні кути атаки  α1 та α3, α4 під 
час  виходу ПС на друге коло відповідно без 

розвороту та з розворотом на 90
0 

 

Висновки   
Запропонований удосконалений за-

кон управління наявною енергією ПС під 

час автоматичного виходу на друге коло 
дозволяє: 

1) цілеспрямований перерозподіл  
наявної енергії в набір висоти і на розгін 
під час виходу на друге коло з розворо-

том, який починається з висоти 120м; 
2) виконання вимоги до мініма-

льного градієнту набору висоти завдяки  
закону управління заданою вертикальною 
швидкістю, який   враховує одночасно 

поточний кут крену та наявну енергію 
ПС. 
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