. !/ PR
AT

TECHNIKA TRANSPORTU SZYNOWEGO

Andrzej SZELMANOWSKI

DIAGNOZOWANIE INERCJALNYCH
UKEADOW ORIENTACJI PRZESTRZENNEJ
| NAWIGACJI STOSOWANYCH
W NAHELMOWYCH SYSTEMACH
CELOWNICZYCH

Streszczenie

W artykule oméwiono gdly czujnikéw inercjalnych wykorzystywanych w syatdnAHRS i INS
(w zakresie mdkasci kgtowych i przyspieszeliniowych) oraz ich wplyw na &fly wyliczanych
parametrow pilotaowo-nawigacyjnych (takich jakgly orientacji przestrzennej oraz qukasci
liniowe i wspoéirzdne pozycji nawigacyjnej) obrazowanych m.in. w fabgych systemach
celowniczych. Przedstawiono problemy diagnozowaysiemow nawigacji inercjalnej, zarowno tych
najnowoczéniejszych (np. centrali TOTEM-3000 z czujnikamefasvymi, integrowanych na bazie
cyfrowej szyny danych MIL-1553B lub ARINC-429), jalstarszych” rozwizai konstrukcyjnych
(np. uktadoéw IKW-8 stosowanych na samolotach SuR2&jano metody badaorow przetwarzania
sygnatbw z czujnikdbw inercjalnych oraz wytyczne &lamputerowego systemu oceny stanu
technicznego systemow nawigacji inercjalnej zaasaasych eksploatacyjnie.

WSTEP

Jedny z podstawowych informacji na poktadziezkago statku powietrznega slane
0 parametrach lotu stanawe tzw. informacje pilotaowo-nawigacyjne, konieczne
do prowadzenia lotu zarbwno w zatogowych, jak iZaéagowych obiektach latgjych.
Doktadna¢ (a zatem i kidy) okrelania takich wielkéci fizycznych jak lity orientacji
przestrzennej i wspokdne pozycji nawigacyjnej w decydgy sposob wplywa zaroéwno
na jego bezpiecastwo, jak i skuteczrig wykonania zadania bojowego [6].

Obecnie standardem w wypasaiu nawigacyjnym wojskowych statkbw powietrznych
jest zastosowanie wdzer z elektronicznymi lub optoelektronicznymi czujnmiapredkosci
katowych i przyspiesze liniowych, czyli tzw. centrali odniesienia kursupionu (AHRS)

i centrali nawigacji inercjalnej (INS), wchogtzych w sktad zintegrowanych systemow
awionicznych wspotpracggych m.in. z nahetmowymi systemami celowniczymiglL,

Przykladem takiego systemu jest centrala INS/GPS-3IGB0/TOTEM-3000 (fot. 1.)
firmy THALES [4], wykorzystujca laserowe czujniki pdkosci katowej typu RLG
I krzemowe czujniki przyspiesdge liniowych typu MEMS (fot.2.). Z uwagi
na wykorzystywas w systemie nawigacji inercjalnej zagadiziatania (catkowanie
przyspiesze liniowych), bkdy tych czujnikbw maj bezpdredni wptyw na wyliczane
parametry lotu w zakresie inercjalneje¢gkosci lotu i pozycji nawigacyjnej statku
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powietrznego. Dodatkowo wptywgjone na doktadrici okreslania jego ktow orientacji
przestrzennej, realizowanego w bezkardanowych systle nawigacji inercjalnej za pompc
rachunku kwaternionowego [2, 3].

Fot. 1. Widok zlacz zasilania i sygnatowych Fot. 2. Widok wrekowego giroskopu
centrali INS/GPS TOTEM-3000 [4] laserowego w centrali INS/GPS TOTEM-3000

[4]

Zupetnie nowym problemem zgdanym z bidami pomiaru i przetwarzania informacji
0 potazeniu przestrzennym statku powietrznego jest eksqpdgem systemoéw z przectanym
resursem mdzyremontowym lub catkowitym [7]. Przykladem takeegsystemu jest
bezwtadnéciowy uktad kursu i pionu IKW-8 dla samolotéw Su-2@az IKW-K
dla samolotow MiG-29. Po#ej przedstawiono widok platformy giroskopowej (pion
kursowego) KW-1 (fot. 3.) oraz pulpitu kontrolneBdIK-3M (fot. 4.).

e 8

Fot. 3. Widok pionu kursowego KW-1 uktadu  Fot. 4. Widok pulpitu PNK-3M
IKW-8 na stole przechylnym KPA-5 [7] wykorzystywanego w czasie badaktadu

IKW-8 [7]

1. TEORETYCZNE PODSTAWY DIAGNOZOWANIA INS | AHRS

Dla lotniczych systemOw orientacji przestrzennepadwigaciji inercjalnej zalaosci
matematyczne wykorzystywane do wyliazbiezace] pozycji maj dos¢ ztozona budowe.
Ogolne rownanie ruchu w nawigacji inercjalnejzna wg [3] przestawiw postaci:

%: at) -[ w(t) xQ, I xv(t) + g, @

gdzie: v(t) — wektor pdkosci podr&nej statku powietrznego;
a(t) — wektor sktadowych przyspieszenia linioweggtlal powietrznego mierzonych
w przyjetym uktadzie platformy (typu geometrycznego lublayeznego);
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o(t) — wektor sktadowych pdkosci katowej statku powietrznego mierzonych
w przyjetym uktadzie platformy (typu geometrycznego lublayeznego);
Q, — wektor pedkaosci katowej ruchu obrotowego Ziemi;
0; — wektor przyspieszenia liniowego pochadzod sity cézkosci Ziemi.
Analize przebiegu czasowegoehidw okrelania pedkaosci i pozycji statku powietrznego
przez system nawigacji inercjalnej w wersji upr@seej dla horyzontalnego kanatu obliaze
mozna wykong wedtug podanego w [3] schematu (rys. 1.).

Pozycfa poczgtkowa

7 Pozycia x

wds X
(w jest predkoscia woko!

Predkosc prastapadie) os/ poziomey)

poczgtkowa

Btgd
przyspieszenio-

mierza,A 9’6‘

Kqt odchylenia
odpionv @

F/’gd/ms'zf dryfu
giroskopu

horyzontalnegag, Lo czqrkowy kqt

odchylenra
od prony

Lo F

Rys. 1. Schemat analizy &low pozycji dla jednego kanatu systemu nawigagidjalnej [3]

Na podstawie powiszego schematu pracy systemu nawigacji inercjattodjonano
obliczen symulacyjnych, umdiwiajacych okrdlenie zaleénosci opisupcych przebiegi
btedow w zakresie wyliczane] gukosci i pozycji nawigacyjnej. Stwierdzonaze dla
przypadku lotu do 4 godzin (przy zaémiu statéci bledow czujnikdw pedkosci katowej
Aw= const i przyspieszeliniowych Aa= const oraz bhiéw uktadow pozycjonowania w
horyzoncie Ag= const i w azymucieAy= const) przebieg czasowy catkowitegcedut
okreslania pozycji nawigacyjnehx(t) mazna opisé zaleznoscia:

AX(t) :(Aa+AqogZ);Z[l—cos@st)]+(Aa) +AY Q) Rz[t—al)sin(a)st)] 03
za dla lotu znacznie przekraczaeggo 4 godziny (wymagsjego uwzgldnienia wptywu
predkosci katowej obrotu Ziemi) przebieg czasowy catkowitegedot okreélania pozyciji
nawigacyjnejAx(t) mazna opisa zaleznoscia:

AX(t) = (Da+ A gz)& [1-cos@t) |+ (Aw+ Ay Q) gz sin(@Q,t) )
9, 2
Z kolei bld okreélania pedkaosci statku powietrznego dla przypadku lotu do 4 godz

(przy zataeniu statéci bledoéw w postaciAw= const,Aa= const,A@= const iAp= const)
przebieg czasowy catkowitego ¢ okrdlania pedkosci lotu Av(t) mozna opisé
zaleznaoscia:

AV() = (2 +Agg,) “ T sin@) + (8w +Ay 0,) R, [1- costa ] @
z& dla lotu znacznie przekraczeggo 4 godziny (przy uwzglnieniu wptywu pedkosci
katowej obrotu Ziemi) przebieg czasowy catkowitegedit okrélania pedkosci lotu Av(t)
maozna opisa zaleznoscia:
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Av(t) =(Aa+A@q,) “;RZ sin(at) + (Aw+ Ay Q,) R, cos@Q,t) 5

Jak mana zauway¢, dla lotow krétkotrwatych (do 4 godzin) zarownaditokrelania
pozycji (2) jak i pedkosci lotu (4) statku powietrznego przez system nawjigaercjalnej
zalezy od tzw. cestasci wahadta Schulerax (wynoszacej 0,001241 rad/s). Bl okrelania
pozycji dla bédu systematycznegdiw czujnika pedkosci katowe)] oraz bidu AY
pocatkowego ustawienia platformy w azymucie ma chamakiarastajcy w czasie z
~nhatozonymi” oscylacjami Schulera, gala bkdu systematycznegba czujnika przyspiesae
liniowych oraz bt¢du A pocatkowego ustawienia platformy w horyzoncie ma chaak
tylko oscylacyjny o cgstasci wahadta Schulera.

2. PROBLEMY DIAGNOZOWANIA RZECZYWISTYCH INS | AHRS

Do diagnozowania rzeczywistych [4] systemOw oriejitgrzestrzennej i nawigacji
inercjalnej mana wykorzysta zaleenosci okreslajace wartdci predkosci bezwzgédnej z
uwagi na okresowig w przebiegu kidéw wg zalenaosci (4) lub (5). | tak, do analizy niaa
zestawt wartasci tych bkdow okrélone w wybranych chwilach czasu, liczonego od chwil
zakaczenia wsipnej orientacji systemu (tzw. inicjalizacji) i prgela w tryb wyliczé
nawigacyjnych.

Przyktadowe zalosci opisupce wartdci tych bkdéw przedstawiono dla wybranych
chwil w ramach okresu wahadta Schuletgrownego 84,4 minuty):

— dla czasu t= 1/8 Jpracy uktadu INS hd okrelania pedkosci wynosi:

Av(t:;Ts):f‘”stmawr/)gzh Z‘f

R (Aw+AyQ,)  (§)

z

— dla czasu t= 1/4 Jpracy uktadu INS kid okr&lania pedkosci wynosi:

M(t=,T) =22 (a+ pg,) + R (Bw+ B¢ Q,) ™
9,

Z powyzszych zalenosci mozna wyznaczy wartas¢ biedow czujnikow przyspiesze
liniowych i uktadéw ustawiania w horyzoncidd +A@ g,) oraz warté¢ bteddw czujnikéw
predkosci katowych i uktadéw ustawiania w azymuciso§ + A Q,) w postaci:

— wplyw bledbdw przyspieszeniomierzy i niedoktadsbpoziomowania:

1-V2 g, _1 V2 g,
2-V2 wR Av(t—4TS)+2_\E Y

— wptyw bleddw czujnikow pedkaosci katowych i niedoktadngci girokompasowania:

(Ba+Apg,) = Avt =;Ts) ®

11, 1o V211
WEAVG—A{TS) 2—\/§RZAV(t 8Ts) ©)

Analizujac zalenosci (8) i (9) mana zauway¢, ze brak jest w nich wydzielenia
sktadowych bidow czujnikébw i uktadow pozycjonowania w poszczeydh osiach

(Dw+Ay Q)=
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pomiarowych XYZ w tzw. ukladzie zwkanym z gtdwnymi osiami statku powietrznego.
Tymczasem rzeczywisty system nawigacji inercjablagsla te sktadowe wkmie w trzech
osiach pomiarowych i przetwarza je do tzw. nawigaego horyzontalnego uktadu
wspohrzdnych NEV. Dla systemu INS/GPS TOTEM-3000 [4] obtine wartéci predkaosci
inercyjnej i pozycji nawigacyjnej tworzone, sv tzw. ramce geodezyjnej (cyfrowej szyny
danych MIL-1553B).

Badania systemu INS/GPS TOTEM-3000 [7] na stoleegmginym KPA-5 (fot.5.)
potwierdzity zalenos¢ przebiegu kidéw prdkosci i pozycji nawigacyjnej od orientacji
przestrzennej bloku pomiarowego INS (fot. 6.).

Fot. 5. Widok centrali INS/GPS TOTEM-3000 Fot. 6. Widok planszy dla informacji
na stole przechylnym typu KPA-5 [7] nawigacyjnej na wiwietlaczu MW-1 [7]

Przyktadowy widok przebiegu &dow okrélania sktadowych midkosci bezwzgkdnej
dla centrali INS/GPS TOTEM-3000 przedstawiono rea &

——Predkos¢ inercyjna w osi X
0,5 1 (kierunek potnoc-potudnie)
ramka geodezyjna [ft/s
0 g yina [ft/s] (VX)

! ! ! T g . .
211 0 21,1 42,2 53 844 |— Pr_edkosc |nerc¥1na w o§| Y
-0,5 4 (kierunek wschéd-zachéd)
ramka geodezyjna [ft/s] (VY)

Predkos¢ inercyjna w osi Z
(kierunek gora-dol) ramka
geodezyijna [ft/s] (VZ)

()]

Iy

=

-1,5 4

d

N
a1

Rys. 2.Przebieg lddow sktadowych mdkosci dla centrali INS/GPS TOTEM-3000 [7]

W celu okrélenia tych skiadowych w Zaktadzie Awioniki ITWL agrowano model
matematyczny obliczewykonywanych w bezkardanowym systemie nawiga@rdjalnej na
bazie znajomgci funkcjonowania wczaiejszej wersji systemu TOTEM-3000 (fot. 7.1 8.).

System INS/GPS TOTEM-3000 wykorzystuje sygnakdgosci katowej mierzone przez
tzw. giroskopy laserowe RLG oraz sygnaly przysmédmiowych mierzone przez czujniki
krzemowe MEMS. Sygnaly tea przetwarzane do ukladu nawigacyjnego horyzontaneg
przy wykorzystaniu rachunku kwaternionowego — kwatenu biezacego obrotu {R}, cigle
aktualizowanego na podstawieg@kosci katowych (mierzonych i wyliczanych w systemie).

Z kolei kwaternionowi potgenia kitowego {Q} wykorzystywanemu w bezkardanowym
systemie orientacji przestrzennej i nawigacji ij@ne] odpowiada macierz transformacji
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[M], umozliwiajaca w sposob pogllowy zobrazowanie przetwarzania sygnatow
otrzymywanych z uktadu pomiarowego XYZ do uktadwigacyjnego horyzontalnego NEV.
Wspotczynniki tej macierzy zawietgjinformacje o wyliczanych w systemie wait@ch
biezacych katow orientacji przestrzennej statku powietrznedo [2

Fot. 7.Widok elementow bezkardanowego Fot. 8. Widok wretrza giroskopu laserowego
systemu INS/GPS TOTEM-3000 [4] systemu INS/GPS TOTEM-3000 [4]

Zaleznosci okreslajace wspotczynniki macierzy transformacii [M] mpdy¢ w sposob
standardowy przestawione w postaci macierzy codimugerunkowych [2]:

M11= cOSP+A®) cosW+AW)

Mi2= Sin@E+AG) sin(@+A®P) cos@W+AW) — cosP+AD) sin(W+AW)

M13= Sin@E@+AB) cos@+AdP) cosW+AW) + sin@+AD) sin(P+AW)

M21= cosP+AO) sin(W+AW)

M2o= sin@+A0) sin(@+A®) sin(W+AW) + cos(P+Ad) cosW+AW) (20)
Mas= Sin@E+AB) cos@+AdP) sinW+AW) - sin(@+Ad) cosW+AW)

M31= — Sin(©+AO)

M3o= cOSE+AO) sin(@+AD)

M33= cOsSE+AO) cosP+AD)

Dla powyzszego przedstawienia mma przyac, ze dla ktow orientacji przestrzennej statku
powietrznego zbtionych do ustawienia horyzontalne@al 0° i ®10° (postdj na ziemi lub lot
poziomy) zachodzi [7]: si+A®)IAG, cosP+AO)1, sin@+AP)IAD, cos(p+AD)[11,
oraz sinP+AW) i cosW+AW) jest funkcy kursuW.

Wtedy uproszczone w pouwszy sposob zammosci okreslajace wspoétczynniki macierzy
transformacji [M] dla kursow N-S nioa przedstawiw postaci jak w tab. 1.

Tab. 1. Wspotczynniki macierzy transformacji dla kurséw N7$

Wspbtczynniki Wartaici wspotczynnikow Wartasci wspétczynnikow
macierzy dla kursu 90 dla kursu 270
My 1 -1
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M1, ABO AD - AW -AO AD - AV
Mi3 AD AW + AO -AD AW - AO
M3, AW -AY

M2, AOAD AW + 1 -AOADP AW -1
M23 AO AW - AD -NO AY + AD
M3, -AO -G

M3, AD AD

Ms3 1 1

Podobnie, uproszczone w paisgy sposob zakmosci okrelajace wspoétczynniki
macierzy transformacji [M] dla kurséw E-W mhta przedstawiw postaci jak w tab. 2.

Tab. 2. Wspoitczynniki macierzy transformacji dla kursow Efvy

Wsp(’)}c_zynniki Wartasci wspotczynnikdw Wartadsci wspotczynnikow

macierzy dla kursu 90 dla kursu 270
M1y -AY AW
Mz -AOADAY -1 AOAD AW + 1
M3 -AO AW + AD AO AY - AD
Mjy 1 -1
M2, AO AD - AW -AO AD + AY
M23 AD AW + AO -AD AW - AO
M3 -A® -AO
M3, AD AD
M3 1 1

W celu wyznaczenia zaleosci mapcych zastosowanie praktyczne podczas hada
systemu nawigacji inercjalnej na ziemi (dladw pochylenia i przechylenia zbtinych do
potozenia horyzontalnego), wykorzystano wyniki z symglesomputerowych opracowanego
modelu matematycznego obligzeealizowanych w systemie INS. Unidiovity one okrelenie
wplywu poszczegollnych &llow sktadowych czujnikbw i ukladéw pozycjonowania
modelowanego systemu na wddo wyliczanych sktadowych pdkosci i pozycji
nawigacyjnej dla wybranych chwil okresu Schulera [7

3. KOMPUTEROWE DIAGNOZOWANIE INS | AHRS

Na podstawie wynikdw symulacji numerycznych wykoy@nw pakiecie obliczeniowym
Matlab-Simulink [8] zestawiono tabele wpltywu poszgalnych b¢déw sktadowych
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czujnikéw i uktadéw pozycjonowania modelowanegotayal INS lub AHRS na warfoi
wyliczanych sktadowych gdkosci i pozycji (obliczenia wykonano dlaatow orientacji
przestrzennej statku powietrznego zbtiych do ustawienia horyzontalne@al0° i ®10° z
uwagi na takie whknie warunki bada rzeczywistego systemu w ramach sprawidze
naziemnych).

Wartcsci wptywu tych bkdow (w postaci tzw. kbéw izolowanych) na warfoi
wyliczanych pedkosci (wzgledem wartéci maksymalnej) dla wybranej chwili okresu
Schulera przedstawiono w tab. 3.

Tab. 3.Btedy predkasci od wptywu beddw czujnikow dla czasu t= Y4 F 21,1 min [8]

Btedy czujnikéw Wartdsci bledéw prdkosci bezwzgédnej dla wybranego kursu
i uk_iadéw _

pozycjonowania Kurs @ Kurs 90 Kurs 180 Kurs 270
APy AV AV -AVy -AVe
APy, AV -AVy -AVg AV
AP, 0 0 0 0
AGy - Y2 AVg Y2 AV Y2 AV - Y%AV
AGy Y2 AV Y2 AV - Y%AV - Y AVE
AG; 0 0 0 0
AO AVy AVe -AVy -AVg
AP - AVg AVy AV -AVy
AW -%AVy -%AVy - AV - %AV

Na podstawie powsszej informacji maena wyznaczy zalenosci do opisu wptywu
poszczegolinych bHdw systemu orientacji przestrzennej i nawigacgrapalnej na kidy
wyliczanych sktadowych pdkosci bezwzgédnej oraz pozycji nawigacyjnej. Okiene t
droga zaleencsci sa wykorzystywane do badam.in. bezwiladnéciowego uktadu kursu i
pionu IKW-8 (fot. 9.) w ramach kontroli stanu teatemego jego elementow skiadowych:
akcelerometréw i giroskopow mechanicznych oraz ddda pozycjonowania w horyzoncie i
w azymucie [7].

Fot. 9. Widok elementéw uktadu IKW-8 Fot. 10. Widok zhcz kontrolnych uktadu
w czasie badana samolocie Su-22 [7] IKW-8 dla sygnatéw pomiarowych [7]
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Sygnaty pomiarowe z uktadu IKW-8 wyprowadzore ma zhcza kontrolne (fot. 10.),
umieszczone na burcie samolotu Su-22. Pomiar icdehpegéw czasowych, a ngshie
komputerowa analiza przy wykorzystaniu zal@ci otrzymanych z modelowania, pozwalaj
na okrélenie wartdci bledow elementow skitadowych systemu IKW-8.

PODSUMOWANIE

Zarébwno nowoczesne jak i ,starsze” konstrukcyjnietnicze systemy orientacji
przestrzennej i nawigacji inercjalnej bagzupa powszechnie znanych [2, 3] zasadach
funkcjonowania, sd mazliwa jest analiza ich dziatania oraz opracowanietatiebada
diagnostycznych w zakresie poprawecioich pracy (w tym kontroli stanu technicznego i
oceny stopnia ztycia lub ,wypracowania” ich elementow).

Zaprezentowane w referacie zalesci matematyczne unibwiaja ocere jakosci pracy
ukladow poziomowania (sterowanych sygnatami z dkajm przyspiesze liniowych)

i uktadow girokompasowania (z udzialem czujnikovedkosci katowej), a sid okrelenie
stopnia ich zi@ycia wplywapcego na poziom bdow wiasnych (przy wykorzystaniu
odpowiednich metod opracowanych w Zaktadzie AwiohikVL).

Nalezy jednak pamita¢, ze tak wyznaczone zaleosci sa tylko przyblizeniem
rzeczywistych przebiegow tych wptywow (z uwagi npraszczony model matematyczny
systemu INS oraz brak rozygian analitycznych dla zagadnienia odwrotnego tj. wyzaaia
btedow czujnikéw i ukltaddéw pozycjonowania na podstameddéw wyliczanej pgdkosci i
pozycji). Std przy wykorzystywaniu tej metody dla ustawistatku powietrznego (bloku
pomiarowego systemu INS) innegazranalizowane w pracy, nale wykona dodatkowe
badania symulacyjne w celu weryfikacji otrzymanyadmiarow i wynikow bada[9, 10].

THE DIAGNOSING OF INERTIAL AHRS-
AND INS-DEDICATED SENSORS USED IN
JOINT HELMET MOUNTED CUEING SYSTEMS

Abstract

The paper has been intended to discuss errors efi@h sensors used in Attitude Heading
Reference and Inertial Navigation Systems (AHRSIES respectively) within the range of angular
rates and linear accelerations, and how they affators in calculated flight parameters such as
angles of rotation in three dimensions (aircrafiemtation and control, i.e. aircraft flight attite,
linear velocities and co-ordinates of navigatiomalsition displayed on, among other items, the joint
helmet-mounted cueing systems. Issues of the diegnthe inertial navigation systems, both the most
advanced ones (e.g. the TOTEM 3000 Inertial Refer&ystem with laser sensors, integrated into the
MIL-1553B or ARINC-429 based digital data bus sygteand ones of older design (e.g. the IKW-8
systems used on the Su-22). Methods of examinieg) o transmit inertial-sensors generated signals
have been given. What follows is guidelines foomputer-based system to assess health/maintenance
status of highly worn-and-torn inertial navigatisgstems.
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