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Problemy optymalizacji btedéw czujnikéw danych inercjalnych
w systemach zobrazowania nahetmowego stosowanych
w srodkach transportu lotniczego

Zintegrowane systemy awioniczne, nahetmowe systelmynicze

Streszczenie

W referacie oméwiono @dly elektronicznych czujnikéwgatkasci kqtowej i przyspieszeliniowych (wykorzystywanych
w systemach odniesienia kursu i pionu oraz systemaawigacji inercjalnej stosowanych w lotnictwiewdyym
i wojskowym) oraz ich wplyw nadoly obliczanych parametrow pilatawo-nawigacyjnych (takich jakgqly orientacji
przestrzennej oraz wspofdne pozycji nawigacyjnej). Przedstawiono model matgczny okrdania tych bedow
opracowany w ITWL, undbiwiajqcy okrglanie ich przebiegéw w zaleosci od wartdici kqtdw orientacji przestrzennej
bloku pomiarowego. Przeanalizowano wybrane probleaptymalizacji tych lkdéw w systemach awionicznych
integrowanych na bazie cyfrowej szyny danych wediiagndardu MIL-STD-1553B. Przedstawiono gdmdawcaz
Laboratorium Badania Awioniki ITWL oraz #lieovosci analizy i korekcji bidéw czujnikbw wykorzystywanych
w systemach nawigacji inercjalnej. Realizacja tégmatu zostata przyta do finansowania przez MNiSzW w ramach
projektu badawczego rozwojowego.

ISSUES WITH THE OPTIMISATION OF ERRORS OF INERTIAL
DATA SENSORS IN HELMET-MOUNTED DISPLAY SYSTEMS USED
IN AIR TRANSPORT SYSTEMS

Abstract

The paper has been intended to discuss errors giilanvelocity and linear acceleration electrorsensors (included
in the attitude/heading reference systems andialaraivigation systems used in both civil and miitaviation) and how
they affect computational errors of flight-managebeavigation data such as attitude angles and dowtes
of a navigational fix. The in the paper presenteathematical model of determining these errors hasnbdeveloped
in ITWL. It facilitates determination of how thesgors change depending on changes in values bfidét angles shown
by the measuring equipment. Some selected isstieshei optimisation of these errors in avionic sys$ integrated
on the basis of a digital data bus following the LMBTD-1553B standard have been analysed.
Presented are the research/testing facilities ef fRWL’s Division for Avionics and capabilities tkef to correct errors
of sensors used in the inertial navigation systehss project has been financed by the MinistnSofence & Higher
Education of Poland as a research project (R&D).

1. WPROWADZENIE

Jedny z podstawowych informacji na pokladziezlago statku powietrznega slane o parametrach lotu stanauvei
tzw. informacje pilotaowo-nawigacyjne, konieczne do prowadzenia lotu wam w zatogowych jak i bezzalogowych
obiektach latajcych. Dokladné¢ (a zatem i kidy) okreslania takich wielkéci fizycznych jak lgty orientacji przestrzennej
i wspotrzdne pozycji nawigacyjnej w decydigy spos6b wpltywa zar6wno na jego bezpiésheo jak i skutecznig
wykonania zadania bojowego. Zupetnie nowym problanmviazanym z bidami pomiaru i przetwarzania informacji
0 potaeniu przestrzennym statku powietrznego jest zastasie uradzer z elektronicznymi lub optoelektronicznymi
czujnikami pedkosci katowych i czujnikami przyspieszeliniowych, czyli tzw. systeméw odniesienia kursipionu
(AHRS) i systemow nawigaciji inercjalnej (INS) w growanych systemach awionicznych.

Przyktadem takiego usdzenia w zakresie systeméw AHRS jest platforma L92Rirmy LITEF, w ktérej do pomiaru
predkosci katowej wykorzystano giroskopgwiattowodowe o czuéci rzgdu 0,01 deg/s. Z kolei przyktadem naizenia
w zakresie systemOw INS jest centrala nawigacjirdjadnej INS/GPS typu EGI-3000 firmy THALES (rys)1l
wykorzystupca tzw. wrerkowe giroskopy laserowe typu PIXYZ (rys. 2.) o a&ei rzedu 0,001 deg/h.
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Rys. 1. Widok gtz zasilania i konektorow Rys. 2. Widok wikowego giroskopu laserowego
sygnatowych centrali EGI-3000 PIXYZ w centrali EGI-3000

Komputerowa integracja poszczegOlnych adzs tworzacych system awioniczny wykorzystuje cyfrowe szyny
danych (m.in. MIL-1553B), w ktorych &lly pomiaru parametréw pilatawo-nawigacyjnych magulega przektamaniu
(zachodzi to m.in. w przypadku gdy nie jest znarsceywisty bdd systemu w okiganiu np. orientacji przestrzennej czy
pozycji nawigacyjnej). Ridy przetwarzania informacji (w tym day kwantyzacji) mog bowiem by¢ w pewnych
przypadkach veksze ni bledy sygnatéw wejciowych (otrzymanych z czujnikbw pomiarowych).

Zagrazeniem dla bezpiecastwa lotu mae by sytuacja odwrotna, gdy pilot traktuje ostatrdyfre znacaca
w wyswietlanej informacji jako hkid obserwowanego parametru, podczas gdy rzeczywisty maze by kilka rzedow
wiekszy np. w okrélaniu pozycji nawigacyjnej, gdzie ten samdjpomiaru przyspieszenia liniowego przez czujnikzeno
powodowa rézne przebiegi hidu pozycji (z uwagi na tde wartéci pocztkowe catkowania sygnatu przyspiesze
liniowych), a s4d narastanie tegodatu w czasie [1].

Jednym z tematow realizowanych w Zaktadzie AwioifVL jest elektroniczna integracja wdzei i podsysteméw
(m.in. pilotazowych, nawigacyjnych, radio-nawigacyjnyclhgcznaici i uzbrojenia) w jeden system awioniczny. Proces
realizacji zawiera kilka etapow, a jednym z awejszych jest etap okdlania funkcji i doktadnéci przetwarzania
parametréw pilotzowo-nawigacyjnych przez system awioniczny.

Na tym etapie pracy, przy uzgadnianiu Zao Taktyczno-Technicznych (ZTT), vimym jest okrélenie maliwych
do spetnienia wymaga w zakresie dopuszczalnychedbw samych umdzen oraz rozdzielczéri przetwarzania
i zobrazowania danych pilotawo-nawigacyjnych. Wartei tych parametréw wynikajbowiem nie tylko z zyczen”
zamawiagcego, ale przede wszystkim z ,pligvosci technologicznych” urgdzen dostpnych na ,rynku awionicznym”
w danym okresie czasu. Obecny rozwoj technologiivgiuje konstruowanie coraz dokfadniejszych ades,
wykorzystupcych czujniki o bt¢dach instrumentalnych doprowadzonych ,prawie” da.tminimum technologicznego
(o czutagci pomiaru pedkosci obrotu rzdu 0,0001 deg/h).

Optymalizacja funkcji i lidéw systemu awionicznego jako ca&dbpolega tu na takim doborze wdzen sktadowych
systemu (dogpnych na rynku), aby nie 4d tych uradzex byt minimalny (bo to z reguly pagijatoby due koszty), ale
aby bhd ten nie byt wgkszy ni przyjeta (uzgodniona w ZTT) rozdzielcgb zobrazowania informacji dla pilota lub
urzadzen odbiorczych (np. systemu nahetmowego, autopilejestratora danych, itp.).

Dobér ten ,z zasady” wie sk z przeprowadzeniem odpowiednich analiz sprowadyah st albo do zebrania
wiarygodnych informacji od producentéw poszczegdmurzdzenr sktadowych, albo do wykonania wtasnych batdech
urzadzeh dla egzemplarzy fizycznych (na stanowiskach kdntrgpomiarowych) lub ich modeli numerycznych (syagji
komputerowych). Badania takie pozwalaja oszacowanie ,przewidywalnych”edibw systemu awionicznego w cédd
tj. od nadajnika (czujnika) do odbiornika ($wietlacza) i ocea poprawndci integraciji [2].

2. BADANIA Bt EDOW CZUJNIKOW INERCJALNYCH W SYSTEMACH AHRS

Systemy odniesienia kursu i pionu (AHRS), obok giéwswej roli we wspomaganiu pilota w ollaniu katow
orientacji przestrzennej statku powietrznego, zmajthkze (w wersji zminiaturyzowanej) zastosowanie w natoetych
systemach celowniczych do okiania potaenia hetmu pilota wzgtlem kabiny.

Giownym celem nahetmowego systemu celowniczego (BM@st wypracowanie danych celowniczych dla system
uzbrojenia na podstawie okfania orientacji przestrzennej hetmu pilota w stdsu do jego otoczenia (np. kabiny
smigtowca, pola magnetycznego Ziemi lub przestraeaicjalnej). Zastosowania systemu obepnzgkres od prostych
systeméw zobrazowania okularowegodo ziazonych interfejséw sterowania uzbrojeniem, ufivaiajac zobrazowanie
sfzeczywistdgci wirtualnej” na wywietlaczach lub wizjerach, w tym obrazéw otrzymywelm z gtowicy obserwacyjno-
celowniczej.

Jedn, z metod analizowanych w ITWL w zakresie ukladu mgezania polzenia lkytowego hetmu jest metoda
inercjalna (pomiar skiadowych wektoraggkosci katowej i sity ciizkosci). Metod; tg jako przysziéciowa wybrano
z uwagi na faktze obecne sensory inercjalne (zaprojektowane jakkonkosztowe) majpozadane cechy w zakresie
minimalizacji gabarytéw (rdu 20 mm) i masy (eddu 20 g), co jest niezmiernie istotne dla ukladé@mp@arowych
zabudowywanych na hetmie pilota, z uwagi na doepe obcizenia jego kggostupa szyjnego.
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Przykladem ukladu pomiarowego wykorzysttggo metog inercjalry jest uktad typu ADIS-16405 firmy ANALOG
DEVICE (rys. 3.) z triad czujnikéw skladowych wektora gitkosci katowej i przyspieszenia liniowego [3]. Minimalne
wartcsci przekazywane cyfrowo w postaci tzw. bitu LSB s(r¢.) wynosz odpowiednio: 0,05 deg/s (dla pomiaru
predkaici katowej) oraz 0,03 mfgdla pomiaru przyspieszenia liniowego).
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Rys. 3. Widok modutu inercjalnego systemu orientacj Rys. 4. Widok planszy obstugi systemu orientaciji
przestrzennej typu ADIS-16405 przestrzennej typu ADIS-16405

Do okralenia katéw orientacji przestrzennej (pochylenia, przechigdei odchylenia) hetmu z zabudowanym uktadem
ADIS-16405 mana zastosowa algorytm wykorzystuicy rachunek kwaternionowy. Gtéwnym elementem
charakteryzujcym orientagi przestrzenm bloku ADIS-16405 (wyliczanym w systemach AHRS) tjesacierz
transformaciji [M(t)]. Macierz ta jest okilana z odpowiadagego jej kwaternionu pokenia kitowego {Q(t)}, ktory jest
wyznaczany z chwilowego kwaternionu obrotu {R(tJkp wykorzystaniu rachunku kwaternionowego w pastac

{QWM)} ={RM} QU -1)} o{RE) ™} @

Zaleznosci matematyczne opisage chwilowy kwaternion korekcji {R(t)} mag by¢ okreilone z zastosowaniem tzw.
aproksymacji Pade [4] w postaci wspotczynnikéw:

SN() = 1/2-TETQ(t) /96 : @
1+TETQ(t)/ 48+ (TETO(t))? / 2304
_1-5TETQ(t)/46+ (TETQ(t))? /2304

CN(t)
1+TETQ(t)/ 48+ (TETQ(t))? / 2304

©)

gdzie: TETO(t) oznacza sgnkwadratow chwilowych przyrostowatowych liczonych z mdkosci katowych mierzonych
w osiach pomiarowych czujnikéw giroskopowych.

Przyktadowe przebiegi gdlu kata (rys. 5.) i bidu wspoéiczynnikébw macierzy (rys. 6.) dla uktadu A216405 w trybie
pracy AHRS (tj. wyznaczaniaatéw orientacji przestrzennej) okieno przy wysgpowaniu szumu w sygnale qukoici
katowej.
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Rys. 5. Przebiegi bllu lgta dla szumu Rys. 6. Przebiegi bllu macierzy dla szumu
w predkasci kqtowej czujnika ADIS-16405 w predkasci kqtowej czujnika ADIS-16405
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Podobnie przebiegi &dlu kata (rys. 7.) i bidu wspoétczynnikdw macierzy (rys. 8.) dla uktadu A16405 okréono przy
wystgpowaniu dryfu w sygnale pakosci katowe;.
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Rys. 7. Przebiegi bdlu lgta dla dryfu Rys. 8. Przebiegi bllu macierzy dla dryfu
w predkasci kqgtowej czujnika ADIS-16405 w predkasci kgtowej czujnika ADIS-16405

Jak mana zauway¢, dla bkdéw giroskopéw wykorzystywanych w systemach odeigisi kursu i pionu przebieg
btedow orientacji przestrzennej ma charakter narasgayv czasie z nalmnymi oscylacjami. Bidy pomiaru pedkosci
katowej rzdu 0,001 deg/s powodupiedoktadnéci okreslania katdw orientacji przestrzennej 1 deg na godzotu.

3. BADANIA Bt EDOW CZUJNIKOW INERCJALNYCH W SYSTEMACH INS

Na podstawie dogpnych informacji [5] w ITWL opracowano model mategeny bkdéw przetwarzania sygnatéw
w typowej centrali nawigacji inercjalnej oraz wylamo badania symulacyjne dla wybranycbddw czujnikéw danych
inercjalnych wykorzystywanych w tzw. bezkardanowggistemach nawigacji inercjalnej.

Nalezy zaznacz§, ze podany w [5] model symulacyjny obejmuje tylko gad(ogoiny) kanat wyliczania &dow
predkosci i pozycji przez system INS, bez atiovosci okreslania bkdow w poszczegdlnych osiach pomiarowych oraz tzw.
bada wplywu kanatéw skrénych (co czyni go malo przydatnym w badaniach pyratych). Pozwala on jednak na
okreslenie charakteru narastaniactdbw w systemach INS i ogdinilustrac ich dziatania (w tym funkcjonowanie
systemu inercjalnego jako tzw. wahadfa Schulera akresie otrzymania niezakldécalnego pionu geodegghpe
Podstawowe zammosci pozwalajce okrali¢ bledy pozycji (w zalenosci od bkddéw czujnikbéw przyspieszenia liniowego
AP i predkosci katowej AG oraz niedoktadn@i w wyznaczeniu ustawienia platformy w horyzontité i w azymucieAA)
mozna przedstawiw postaci operatorowe;j:

AS(s) = G, (8) AP(S) + g, (8) AG(S) + G, () AH (8) + Gy, 4 (5) AA(S) 4

Opracowany w ITWL model jest bardziej szczegétlowymazliwia badanie wptywu dow czujnikéw inercjalnych
(przyspieszeniomierzy i giroskopéw oraz niedokta@nave wstpnej orientacji platformy analitycznej w horyzoncie
i w azymucie) w zalenosci od wartdci katow orientacji przestrzennej bloku pomiarowego IMEmodelu tym zalenosci
pozwalajice okrgli¢ przebiegi czasowe ddéw pozycji (w zalenosci od wektoréw bidéw czujnikdw przyspieszenia
liniowego [AP] i predkosci katowej [AG]) mazna przedstawi w postaci operatorowego réwnania macierzowego,
w ktérym gtéwry role odgrywa macierz [M] okidajaca transformaej uktadu pomiarowego XYZ (zwkanego
z czujnikami o osiach pomiarowych uzgodnionych awgtymi osiami statku powietrznego) do horyzontamesgtadu
nawigacyjnego NEV (i odwrotnie poprzez macierz M

[AS™ ()] =[Gg/r (M (I [AP* ()] +[Gg/s (T M (I [AG*(9)] ©)

Sama macierz transformacji [M(t)] jest oflena z odpowiadagego jej kwaternionu pofenia ktowego {Q(t)}, ktory
jest wyznaczany z chwilowego kwaternionu korekdf(f)} przy wykorzystaniu rachunku kwaternionowegmdobnie
jak dla bezkardanowych systeméw AHRS).zRi6a w wyliczeniach pomidzy systemami AHRS a INS zawierg; si
w tym, ze przyrosty ktowe otrzymywane z czujnikow giroskopowych (wykasgvane do wyznaczenia wspotczynnika
TETO(t)) uwzgtdniaja takze sktadowe prdkosci katowej wynikapce ze zmiany orientacji przestrzennej wgegm
lokalnego horyzontu wywotane sktadowymi obliczapejez system INS liniowej pdkaosci horyzontalnej [4].

Przykladowe hidy wyliczania pozycji nawigacyjnej w osiach horytmnych pétnocnej (bSN) i wschodniej (bSE)
oraz wertykalnej (bSV) oraz odpowiednich sktadowystdkosci statku powietrznego (bVN, bVE i bVV) dla systemu
INS na przykladzie centrali nawigacji inercjalneJGE3000 (firmy THALES) dla zatwonego b¢du statego
przyspieszeniomierza mikrokrzemowego bPx = 0,0000¢ (ok. 1x10° ,g*) przedstawiono na po#szych rysunkach:
przebiegi bédu sktadowych pozycji nawigacyjnej (rys. 9.) orazgbiegi bédu sktadowych gydkosci liniowej (rys. 10.).
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Rys. 9. Przebiegi blu pozycji dla systemu Rys. 10. Przebiegi &du predkasci dla systemu
EGI-3000 w trybie pracy INS EGI-3000 w trybie pracy INS

Btedy te mag swoje odzwierciedlenie w wyliczanych przez systBw$ blgdach ltow orientacji przestrzennej:
pochylenia (bTeta), przechylenia (bGama) i kursRs{p oraz wspotczynnikéw macierzy transformacji (v bM33),
co obrazuj odpowiednio rys. 11.irys. 12.
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Rys. 11. Przebiegi &dlu kta dla systemu Rys. 12. Przebiegi &dlu macierzy dla systemu
EGI-3000 w trybie pracy INS EGI-3000 w trybie pracy INS

Jak mana zauway¢, dla bkdow przyspieszeniomierzy wykorzystywanych w systemawigacji inercjalnej przebiegi
btedow pozycji i pedkoici (a take odpowiednio #6w orientacji przestrzennej i wspOlczynnikbw mazie
transformacji) maj charakter oscylacyjny o okresie tzw. wahadfa Satau{84,4 min).

Badania wykazaly tale, ze cecly charakterystycznsystemu INS jest zmiana charakteru i wart@rzebiegu hidow
w poszczegolnych osiach uktadu nawigacyjnego wznakei od orientacji przestrzennej statku powietrznggm ten sam
btad przyspieszeniomierza bPxdzie inaczej wptywat na bily wyliczen jesli kurs zostanie zmieniony z kierunku N-S
na kierunek E-W).

Jak wynika z analizy otrzymanych przebiegéweddw wyliczanej pozycji nawigacyjnej i gokosci statku
powietrznego opracowany i zbudowany w ITWL modemsiacyjny pozwala na badania wptywuatéw orientaciji
przestrzennej statku powietrznego w czasie lotacliglenia, przechylenia i kursu) na charakter itoéei btedu pozycji
wyliczanej w systemie INS. Pozwala to na dlerie bkdow systemu INS dla zadanej trajektorii lotu (np.crasie
planowanego przelotu statku powietrznego) lub dotakiej trajektorii lotu, aby lkdy systemu byly najwksze
(np. podczas badakwalifikacyjnych statku powietrznego z zabudowangystemem INS). Standardowy (przyjmowany
powszechnie w badaniach) przebieg lotu podczasimmddemu INS to lot po obwodzie zamdtgim, ktory ma ¢ wadk, iz
pewne bidy (np. bedy pozycji od tzw. ujcia giroskopow) kompensujsi, co daje falszyw ocery niedoktadnéci
systemu INS. Jak wykazaty badania opracowanego lmodla petnej znajomiei blgdéw systemu INS, konieczne jego
badania dla rinych trajektorii lotu (zaréwno przeloty prostolimie otwarte, jak i loty po obwodzie zamktyim).

Podobnie, przyktadowe ddy wyliczania pozycji i pgdkosci statku powietrznego dla systemu INS na przykiadz
centrali nawigacji inercjalnej EGI-3000 dla zadmego b¢du statego laserowego giroskopu ekowego bGx = 0,001
deg/h (ok. 1x10 deg/s) przedstawiono na pasiych rysunkach: przebiegicolu pozycii (rys. 13.) oraz przebiegictu
predkaosci (rys. 14.).
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Rys. 14. Przebiegi &du predkasci dla systemu
EGI-3000 w trybie pracy INS

Rys. 13. Przebiegi &dlu pozyciji dla systemu
EGI-3000 w trybie pracy INS

Podobnie jak dla czujnikbw przyspiedzéniowych, przygte bkdy dla giroskopéw mdkosciowych maj swoje
odzwierciedlenie w lelach wyliczania przez system INSt&w orientacji przestrzennej: pochylenia (bTetageghylenia
(bGama) i kursu (bPsi) oraz wspotczynnikbw macidransformaciji (bM1% bM33), co obrazuj odpowiednio rys. 15.
irys. 16.
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Rys. 16. Przebiegi &dlu macierzy dla systemu
EGI-3000 w trybie pracy INS

Rys. 15. Przebiegi &dlu kta dla systemu
EGI-3000 w trybie pracy INS

Jak mana zauway¢, dla bkdéw giroskopdéw wykorzystywanych w systemie nawigawrcjalnej przebiegi kblow
pozycji i prdkosci majy charakter narastgy w czasie z nalmnymi oscylacjami o okresie tzw. wahadta Schulera
(84,4 min).

Opracowany i zbudowany w ITWL model symulacyjny waia na badania wptywuatéw orientacji przestrzennej
statku powietrznego (pochylenia, przechylenia isklirw czasie lotu na charakter i wadobtedu pozycji wyliczanej
w systemie INS. Pozwala to na olemie bkdow systemu INS dla zadanej trajektorii lotu (npcrasie planowanego
przelotu statku powietrznego) lub dobor takiejekaprii lotu, aby bddy systemu byly najwksze (np. podczas bada
kwalifikacyjnych statku powietrznego z zabudowanysystemem INS). Standardowy (przyjmowany powszechnie
w badaniach) przebieg lotu podczas lesigstemu INS to lot po obwodzie zamygtgim, ktéry ma ¢ wack, iz pewne bidy
(np. bkdy pozycji od tzw. ujcia giroskopow) kompensujsig, co daje falszyw ocery niedoktadnéci systemu INS.
Jak wykazaty badania opracowanego modelu, dla peir@omdci blgdéw systemu INS, konieczne go badania dla
roznych trajektorii lotu (zaréwno przeloty prostolimie otwarte, jak i loty po obwodzie zamityim).

4. MOZLIWO SCI OGRANICZENIA Bt EDOW CZUJNIKOW INERCJALNYCH

Opracowany w ITWL model matematycznyetddw przetwarzania sygnatdbw w centrali nawigacji rafenej
umazliwit takze wykonanie badasymulacyjnych dla wybranych parametréw statyczn{loledéw nieczutéci) oraz
dynamicznych (statych czasowych) czujnikéw danywréjalnych w zakresie mbiwosci ograniczenia ich btow [6].

W celu okrdlenia maksymalnych bléw statycznych czujnikéw centrali INS badania wy&oo dla granicznych
wartasci wymuszé: predkosci katowych do 360 deg/s (wadmi oshgalne dla uytkowanych w Polsce samolotow
mysliwskich MiG-29 i F-16) oraz przyspieszdiniowych do 100 m/s (10 ,g"). Badania w warunkach statycznych
wykonano dla trzech wybranych waito bigdu czujnika pgdkosci katowej: 0,01 deg/h (typowy czujnik stosowany
w systemach AHRS), 0,001 deg/h (typowy czujnik stesny w systemach INS) i 0,0001 deg/h (granica vezgénej
technologii).
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Wykazaly one,ze dla btdu nieczutéci czujnika rzdu 0,001 deg/h bd statyczny oblicze pozycji nawigacyjnej
(rys. 17.) narasta od 14,19 m (dla 21,1 minut preegtrali INS) do 468,41 m (dla 253,2 minut pracy)rzekracza
zar6wno rozdzielczg wskanika MW-1 (1 m), jak i rozdzielczé szyny MIL-1553B (0,01 m). Aby bdl ten byt mniejszy
od rozdzielczéci szyny MIL-1553B (dla catego analizowanego zauresasu lotu do 253,2 minut) nadéoby zastosowa
czujnik o btdzie nieczutéci mniejszym ni 0,000001 deg/h (obecnie nieggalny technicznie).
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Rys. 17. Poréwnanie statycznegedot pozycji
dla bledow czujnika prdkasci

Rys. 18. Poréwnanie statycznegedat pozycji
dla bledéw czujnika przyspiesze

Podobne analizy wykonane dla czujnika przyspidszdimiowego wykazaly,ze dla bédu nieczutéci rzgdu
0,00001 m/5 (typowego dla systemu INS) dot statyczny oblicze pozycji nawigacyjnej (rys. 18.) ma charakter
oscylacyjny o okresie Schulera (84,4 minut) i atoplzie wynoszcej 12,99 m (dla 42,2, 126,6 oraz 211,0 minut yrac
i przekracza zaréwno rozdzielégowskaznika MW-1 (1 m), jak i rozdzielczsé szyny MIL-1553B (0,01 m). Wykazaty
one take, ze aby bdd ten byl mniejszy od rozdzielcgm szyny (dla zakresu czasu lotu do 253,2 minuthleay
zastosowaczujnik o bedzie nieczutéci mniejszym nt 0,0000001 mfs

W celu okrélenia maksymalnych biéw dynamicznych czujnikéw centrali INS badania wy&no dla granicznych
wartaici wymuszé: predkosci katowej do 360 deg/s (wado oskgalne dla wytkowanych w Polsce samolotéw
mysliwskich MiG-29 i F-16) oraz przyspieszéiniowych do 100 mA(10 ,g”).

Dla wybranej cgstotliwosci wymuszenia 100 Hz jako przykladowej (modelowanjeyszkowania” statku
powietrznego) o amplitudzie 360 deg/sabtdynamiczny obliczania pozycji nawigacyjnej (r$8.) ma charakter
oscylacyjny o okresie okoto 60 sekund i dla staEgsowej czujnika 0,01 s jego amplituda wynosi ¢201x10° m
(dla 21,1 minut pracy) do 1,202xién (dla 253,2 minut pracy), fadla statej czasowej 0,001s wynosi od
1,200x10° m (dla 21,1 minut pracy) do 1,201xifn (dla 253,2 minut pracy). Bly te s mniejsze od rozdzielczoi
szyny MIL-1553B dla catego analizowanego zakressuadotu do 253,2 minut.
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Rys. 19. Poréwnanie dynamicznegedot pozycji
dla bledow czujnika prdkasci

Rys. 20. Poréwnanie dynamicznegedbt pozycji
dla bledéw czujnika przyspiesze

Podobne analizy wykonane dla czujnika przyspiedim@owych dla wybranej agtotliwosci wymuszenia 100 Hz
(modelowanie drga liniowych ptatowca) o amplitudzie 100 rfi/svykazaly, ze bhd dynamiczny obliczania pozycii
nawigacyjnej (rys. 20.) ma charakter oscylacyjngzestotliwosci wymuszenia (100 Hz) i dla statej czasowej cgni
0,01 s jego amplituda wynosi od 2,515 (dla 21,1 minut pracy) do 2,52xién (dla 253,2 minut pracy), alla
stalej czasowej czujnika 0,001s jego amplituda agynod 1,21x18m (dla 21,1 minut pracy) do 1,22xién
(dla 253,2 minut pracy).

Logistyka 3/2012

2193




Logistyka - nauka

Przeprowadzone badania wykazateeyize zmniejszenie statej czasowej czujnika przyspiesimowych powoduje
zmniejszenie amplitudy &u pozycji. Bkdy te nie przekraczaj rozdzielczéci szyny MIL-1553B dla calego
analizowanego zakresu czasu lotu do 253,2 minut.

W celu okrélenia rzeczywistych kHow pozycji nawigacyjnej systemu zintegrowanego ent@h nawigacji
inercjalnej w ITWL wykonuje & badania na stotach przechylnych typu KPA-5 (rys) Dbserwujc wskazania na
wyswietlaczach typu MW-1 (rys. 22.).

TR1 PKT1 N 51°58'01" E 20°07'43" |
1

IRCM-WYL |

Rys. 21. Widok centrali nawigacji inercjalnej EQ)®  Rys. 22. Widok zobrazowania informacji nawigacyjnej
na stole przechylnym KPA-5 na wywietlaczu MW-1

Posiadana baza aparaturowa oraz specjalizowanevwstka badawcze do uruchamiania zintegrowanychesy®iv
awionicznych pozwalajna optymalizag bteddéw czujnikéw inercjalnych poprzez ich filtragprogramow lub korekcg
sprztowa. Do zmniejszenia tych d&déw standardowo wykorzystujeeskorekcg wyliczen inercjalnych za pomac
systemu nawigacji satelitarnej GPS [6].

5. PODSUMOWANIE

Wspotczesne centrale nawigacji inercjalnej w zimw@ganych systemach awionicznych istegrowane na cyfrowych
szynach danych m.in. MIL-1553B. &ly tych uradze tj. bledy przyspieszeniomierzy i giroskopdw wykorzystywalny
w systemach nawigacji inercjalnej i systemach cglaiga kursu i pionu (wspotpraegych z nahetmowymi systemami
celowniczymi) § zmienne w czasie i zalee od parametrow lotu statku powietrznego (w szalmegci od jego pgdkosci
katowych). Istnieje mgliwos¢ analizyzrodet tych bédoéw w warunkach laboratoryjnych (m.in. w Laboratoni Badania
Awioniki ITWL) i doboru odpowiedniej centrali nawégji inercjalnej na konkretny typ statku powietrgae

Nalezy zaznacz§, ze zbudowany w ITWL model symulacyjny pozwala na drad wptywu lgtéw orientacji
przestrzennej statku powietrznego w czasie lotacliglenia, przechylenia i kursu) na charakter itoéei btedu pozycji
wyliczanej w systemie INS. Pozwala to na dleaie beddéw systemu INS dla zadanej trajektorii lotu lubbdiotakiej
trajektorii lotu, aby bidy systemu byly najwksze. Przyjmowany powszechnie w badaniach przdbtegpodczas bada
systemu INS to lot po obwodzie zamétyim, ktéry ma ¢ wade, iz pewne bidy (np. bkdy pozycji od tzw. ucia
giroskopéw) kompensuaijsie, co daje fatszyw ocery niedoktadnéci systemu INS. Jak wykazaly badania opracowanego
modelu, dla petnej znajoriai bieddw systemu INS, konieczne jego badania dla #dych trajektorii lotu.

Dla systeméw odniesienia kursu i pionu (AHRS) proe@@mdzone badania wykazalye bkdy wspotczesnych
czujnikdw pedkosci katowej rzdu 0,001 deg/s pozwalajuz na otrzymanie niedoktadéd okreslania lkatéw orientacii
przestrzennej na poziomie 1 deg na goglitu (w zakresie pracy modutu inercjalnego w syseeAHRS), co umdiwia
ich aplikacg w nahetmowych systemach celowniczych.
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