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W artykule przedstawiono komputerowq metode oceny stanu tech-
nicznego analogowych systeméw nawigacji inercjalnej na podstawie
analizy przebiegu wyznaczanej predkosci podroznej. Przedstawiono
zaleznosci matematyczne opisujace wptyw bledow czujnikoéw pred-
kosci katowej i przyspieszen liniowych (wykorzystywanych w syste-
mach nawigacji inercjalnej stosowanych w lotnictwie wojskowym)
na bfedy obliczanych parametréw pilotazowo-nawigacyjnych (takich
jak wartodci sktadowych predkosci podroznej i wspdtrzednych pozy-
cji nawigacyjnej). Na przyktadzie kardanowego systemu IKW-8
(eksploatowanego na pokfadzie tzw. wysokomanewrowego samolo-
tu wojskowego Su-22) przedstawiono mozliwosci pomiaru i analizy
przebiegu predkosci podroznej oraz kryteria oceny stanu technicz-
nego systemu i wyznaczania tendencji jego zmiany

Stowa kluczowe: systemy nawigacji inercjalnej, metody badan.

Wstep

Jedng z podstawowych informacji na poktadzie kazdego statku
powietrznego sg dane o warunkach lotu stanowigce tzw. parametry
pilotazowo-nawigacyjne, konieczne do prowadzenia lotu zaréwno
w zatogowych, jak i bezzatogowych obiektach latajacych [7, 8].
Systemem w peti autonomicznym, zapewniajacym pilotowi i sys-
temom poktadowym informacji o biezacych katach orientacji prze-
strzennej oraz predkosci i pozycji nawigacyjnej statku powietrznego
w uktadzie horyzontalnym jest system nawigaciji inercjalnej [5, 6].

System nawigacji inercjalnej stanowi zespdt poktadowych urza-
dzen nawigacyjnych, automatycznie wyznaczajacy niezbedne pa-
rametry nawigacyjne, okreslajace azymut i pion grawitacyjny oraz
predko$¢ podrézng i pozycje nawigacyjng, przy wykorzystaniu
sygnatéw z giroskopow i przyspieszeniomierzy zabudowanych na
platformie stabilizowanej (w systemach kardanowych) lub analitycz-
nej modelowanej w komputerze poktadowym (w systemach bezkar-
danowych). W odniesieniu do lotnictwa wojskowego, btedy okresla-
nia tych wielkoSci fizycznych w decydujacy sposdb wptywajg zaréw-
no na bezpieczenstwo lotu, jak i skuteczno$¢ wykonania zadania.

Standardowe metody badan systeméw nawigacji inercjalne;
obejmujg sprawdzenia btedéw wyznaczania pozycji nawigacyjnej
w czasie wykonywanego lotu po zadanej trasie (zwykle przeloty po
tamanej zamknietej w ustawieniu ,pdtnoc-potudnie” i ,wschod-
zachod”). Z wykonanych przez ITWL badan wynika, ze z uwagi na
rézne wartosci poczatkowe catkowania mierzonych przyspieszen
liniowych (po wykonaniu wstepnej orientacji systemu przed lotem),
otrzymywane sg rézne przebiegi narastania tego btedu w czasie,
co utrudnia ocene doktadno$ci badanego systemu [11, 12].

Rozwdj technologii informatycznej w zakresie analizy danych
pomiarowych umozliwit zastosowanie metod posrednich w badaniu
systemow nawigacji inercjalnej m.in. symulacji lotu za pomoca
wieloosiowych stanowisk obrotowych. Badania laboratoryjne wyka-
zaly, ze do wymuszen wywotujacych najszybsze narastanie btedéw
systeméw nawigacji inercjalnej w zakresie wyznaczania predkosci
podrdznej i pozycji nawigacyjnej nalezy ruch stozkowy [10, 11, 12].
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Jednym z wysokomanewrowych samolotow eksploatowanych
w Sitach Zbrojnych RP jest samolot mysliwsko-bombowy Su-22
(rys. 1.), ktéry stuzy do realizacji lotow ustalonych (m.in. lot po
trasie) oraz lotdw manewrowych (m.in. doprowadzenie do horyzon-
tu, manewr zrzutu bomby o duzym promieniu razenia, lot na mate;
wysokosci z wykorzystaniem systemu automatycznego sterowania).

Rys. 1. Widok samolotu wojskowego Su-22 z zabudowanym karda-
nowym systemem nawigacji inercjalnej IKW-8 [14]

Do zabezpieczenia lotu samolotu Su-22 wykorzystywany jest
kardanowy system nawigacji inercjalnej w postaci bezwtadno$cio-
wego uktadu kursu i pionu IKW-8 [2]. System ten stuzy do okre$la-
nia i przekazywania do odbiornikow poktadowych: kursu (girosko-
powego lub magnetycznego), katéw pochylenia i przechylenia
samolotu, sktadowych predkosci podréznej wzgledem dwdch po-
ziomych osi platformy stabilizowanej giroskopowo, przyspieszenia
pionowego samolotu oraz sygnatéw charakteryzujacych stan tech-
niczny systemu na poszczegoinych zakresach pracy (sygnaly
Sprawno$¢ IKW”, ,Sprawno$¢ Ve i Vy", ,Korekcja promieniowa”).

Gtéwnym elementem sktadowym systemu IKW-8 jest pion kur-
sowy KW-1 (rys. 2.), zawierajacy stabilizowang, platforme girosko-
powg z czujnikami parametréw ruchu statku powietrznego, umiesz-
czong w zawieszeniu kardanowym [2].

Rys. 2. Widok bloku pomiarowego kardanowego KW-1 systemu
nawigaciji inercjalnej IKW-8 na stole przechylnym KPA-5 [14]



Przyktadem $migtowca wykonujacego ztozone loty manewrowe
0 duzej dynamice zmian wytwarzanych predkosci katowych jest
Smigtowiec W-3PL (rys. 3.), zawierajacy bezkardanowy system
nawigaciji inercjalnej EGI-3000 [9, 13].

-
Rys. 3. Widok $migtowca wojskowego W-3PL z zabudowanym
bezkardanowym systemem nawigacji inercjalnej EGI-3000 [9]

Na poktadzie $migtowca W-3PL system EGI-3000 stuzy do wy-
znaczania bardzo wielu parametrow pilotazowo-nawigacyjnych
i danych niezbednych do realizacji proceséw celowniczych [9].
Wsrdd wyznaczanych parametréw wybranych do oceny jego stanu
technicznego wykorzystuje sie informacje z cyfrowej magistrali
danych MIL-1553B w zakresie katow orientacji przestrzennej (po-
chylenia, przechylenia i kursu) oraz sktadowych przyspieszenia
liniowego, predko$ci podroznej i pozycji nawigacyjnej.

System nawigacji inercjalnej EGI-3000 (rys. 4.) jest systemem
zintegrowanym z wbudowanym modutem odbiornika sygnatéw GPS
w zakresie pozycjonowania satelitarnego [5].

Rys. 4. Widok bloku pomiaroweo bezkardanowego systemu nawi-
gacji inercjalnej EGI-3000 na stole przechylnym KPA-5 [9]

Do badan poprawnosci pracy systemu EGI-3000 w ITWL wyko-
rzystuje sie metode bezposrednia, polegajacq na zadawaniu okre-
Slonych potozen katowych za pomocy ustawien kata pochylenia,
przechylenia i odchylenia stotu przechylnego. Metoda ta pozwala na
wyznaczanie btedéw wyznaczania potozenia przestrzennego bloku
pomiarowego w warunkach stacjonarnych (w czasie symulowanego
lotu statku powietrznego). Niedoktadnosci wyznaczania tego poto-
Zenia stuzg do oceny stanu technicznego systemu poprzez pordw-
nanie z warto$ciami dopuszczalnymi (podanymi przez producenta).
Z uwagi na doktadnosci systemu metoda ta nie jest zbyt przydatna.

System EGI-3000 zawiera w sobie zintegrowany laserowy czuj-
nik predkosci katowej tzw. giroskop laserowy (rys. 5.), ktdry stuzy do
pomiaru trzech sktadowych predko$ci katowych obrotu statku po-
wietrznego w przestrzeni inercjalnej.
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Rys. 5. Widok budowy wewnetrznej bezkardanowego systemu
nawigaciji inercjalnej EGI-3000 z giroskopami laserowymi [5]

Wyznaczane w systemie EGI-3000 parametry nawigacyjne sg
przesytane za pomocg cyfrowej magistrali danych MIL-1553B do
poktadowych odbiornikéw (m.in. system automatycznego sterowa-
nia lotem, system uzbrojenia) oraz na wielofunkcyjne wskazniki
monitorowe dla pilota (rys. 6.).
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Rys. 6.IW|d0kobraZoWéia 'énych z bezkardanowego systemu
nawigacji inercjalnej EGI-3000 na monitorze poktadowym MW-1 [9]

W przypadku wystapienia niesprawnosci systemu EGI-3000 na
planszy nawigacyjnej wyswietlana jest informacja o braku dostep-
nosci danych nawigacyjnych z tego systemu [9].

1.Teoretyczne podstawy dziatania lotniczych systemow
nawigacji inercjalnej kardanowych i bezkardanowych
Podstawg dziatania lotniczych systeméw nawigaciji inercjalnej
jest tzw. réwnanie nawigaciji, ktére w wersji uproszczonej, przyjmo-
wanej w literaturze specjalistycznej m.in. [1, 4], mozna przedstawi¢
w postaci zaleznosci:

%wa)—[wa)mzlxvaﬂgz @

gdzie: v (t) - predkos¢ podrozna samolotu wzglgdem Ziemi w hory-
zontalnym uktadzie wspotrzednych; a(t) - przyspieszenie mierzone
przez  przyspieszeniomierze systemu nawigacji inercjalnej;
o(t) - predkos¢ katowa mierzona przez giroskopy predkosciowe;
Q,, g, - predkos¢ katowa Ziemi oraz przyspieszenie ziemskie.

Do matematycznego modelowania btedéw wyznaczania pred-
koSci podroznej i pozycji nawigacyjnej przez system nawigacji iner-
cjalnej wykorzystuje sie standardowe schematy dziatania (rys. 7.),
umozliwiajagce wprowadzanie poczatkowych wartosci predkosci
podréznej i pozycji nawigacyjnej oraz wartosci btedoéw systematycz-
nych czujnikow i niedoktadno$ci okreslania pionu i azymutu [4].
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Rys. 7. Schemat ogoiny pozyskiwania i przetwarzania sygnatow
w lotniczych systemach nawigacji inercjalnej [4]

Badania symulacyjne wykazaty, ze ogélne réwnanie btedow syste-
mu nawigacji inercjalnej w okre$laniu pozycji nawigacyjnej dla lotu
do 4 godzin z predko$cig do 4 Ma [4] mozna przedstawi¢ w postaci:

AS(t) = (AP + AH g,) 22 [1— cos(agt)] +

z

(AG + AAQ,) R, [t———sin(ogt)] @)
[0)

S

stad przebieg btedéw predkosci podréznej do 4 godzin z predkoscig
do 4 Ma mozna przedstawi¢ w postaci:

AV (t) = (AP +AH g,) %605 [sin(agt)] +

(AG + AA Q) R, [1- cos(@gt)] ©)

gdzie: AS(t),AV(t) - btedy pozycji nawigacyjnej i predkosci po-
dréznej; AP,AG - bledy przyspieszeniomierzy i giroskopow;
AH , AA - niedoktadno$ci uktadéw poziomowania i girokompaso-
wania; R,,Q,, g, - promien i predko$¢ katowa Ziemi oraz przy-
spieszenie ziemskie; «, - czgstotliwos¢ wahan Schulera.
Zaleznoci te, z uwagi na ogdlny zapis, nie pozwalajg jednak
okresli¢ wartosci btedéw w poszczegoinych osiach pomiarowych.

1.1.Dziafanie bezkardanowych systeméw nawigacji inercjalnej
Przyktadem bezkardanowego systemu nawigacii inercjalnej, po-
siadanym w ITWL, jest system INS/GPS EGI-3000 (rys. 8.).

Rys. 8. Widok zewnetrzny bloku pomiarowego bezkardanowego
systemu nawigaciji inercjalnej EGI-3000 [9]

Wszystkie elementy pomiarowe tj. giroskopy i przyspieszenio-
mierze (rys. 9.) sq zamontowane do podstawy bloku (stad nazwa
,bezkardanowy”), co powoduje, ze orientacja platformy giroskopo-
wej odbywa sie na drodze numerycznej (tzw. platforma analityczna).
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Rys. 9. Widok gtéwnych elementéw sktadowych bezkardanowego
systemu nawigacji inercjalnej EGI-3000 [5]

Wyznaczanie parametréw nawigacyjnych polega na catkowaniu
przyspieszen mierzonych przez czujniki MEMS przy wykorzystaniu
macierzy cosinusow kierunkowych, dla katéw orientacji przestrzen-
nej uaktualnianych sygnatami z giroskopdw laserowych [5].

1.2.Dziatanie kardanowych systemow nawigacji inercjalnej

System IKW-8 zabudowany na samolotach Su-22, jako przyktad
kardanowego systemu nawigacji inercjalnej, jest uktadem komplek-
sowym (rys. 10.), ztozonym z dwdch kanatow pomiarowych: giro-
skopowego pionu kursowego i korektora magnetycznego [2].

Rys. 10. Widok ogoiny blokéw wchodzacych w sktad kardanowego
systemu nawigacji inercjalnej IKW-8 [2]

W skiad systemu IKW-8 zabudowanego na samolotach Su-22

w wersji jednoosobowej wechodzg nastepujace bloki:

— pion kursowy KW-1, petnigcy role platformy stabilizowanej
giroskopowo (umieszczonej w zawieszeniu kardanowym);

— Dblok wzmacniaczy nadajnikéw giroskopowych BUG-14, ktérego
zadaniem jest wspdtdziatanie z pionem KW-1 (zapewnia m.in.
orientowanie poczatkowe platformy giroskopowej w ptaszczyz-
nie poziomej i w azymucie, sitowg (momentowa) jej stabilizacje
oraz automatyczng kompensacje jej dryfu);

— blok korekcji BK-20, zapewniajacy m.in. wyliczanie sktadowych
poziomych predko$ci podroznej samolotu, ksztattowanie sygna-
tow catkowej korekcji platformy giroskopowej, potaczenia sys-
temu IKW-8 z poktadowa maszyng cyfrowa (wyznaczajacg
wspdirzedne pozycji nawigacyjnej dla systemu uzbrojenia);

— pulpit danych poczatkowych PND-1, stuzacy m.in. do wprowa-
dzania sktadowych kompensujacych dryf platformy giroskopo-
wej i ksztattowania sygnatu sktadowej predkos$ci katowej obrotu
Ziemi dla wprowadzonej szerokosci geograficznej samolotu;

— korektor magnetyczny KM-2, pracujacy jako mechanizm korek-
cyjny w czasie wykonywania prac dewiacyjnych (poprzez od-
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twarzanie pofozenia katowego osi czutosci nadajnika indukcyj-

nego dla sktadowej poziomej pola magnetycznego Ziemi);

— nadajnik indukcyjny 1D-6, wytwarzajacy sygnat o kursie magne-
tycznym samolotu (poprzez rozktad sktadowej poziomej wektora
pola magnetycznego Ziemi wzgledem dwach prostopadtych osi
czutoSci zorientowanych z gtéwnymi osiami samolotu);

— blok transformatoréw przejsciowych BPT-1, przeznaczony do
przetwarzania sygnatéw wyjéciowych z transformatorow sinu-
sowo-cosinusowych).

Blokiem dodatkowym systemu IKW-8 jest rezerwowy blok zasi-
lania BPR-2, wykorzystywany do zapewnienia normalnego dziatania
systemu w przypadku obnizenia napiecia lub przerw w zasilaniu.

Dziatanie systemu IKW-8 polega na okreslaniu metoda inercjal-
na (przy wykorzystaniu giroskopdw i przyspieszeniomierzy zabudo-
wanych w pionie kursowym KW-1) parametréw lotu samolotu
w postaci [2]: kursu, katéw pochylenia i przechylenia oraz sktado-
wych predkosci podréznej (pdtnocnej i wschodniej w nawigacyjnym
uktadzie wspotrzednych). Korektor magnetyczny KM-2 zapewnia
poczatkowe orientowanie platformy giroskopowej wzgledem potu-
dnika magnetycznego lub geograficznego.

Do podstawowych btedéw systemu IKW-8 naleza;

— blad wyznaczania katéw orientacji przestrzennej samolotu
wzgledem nawigacyjnego ukfadu wspétrzednych;

— biad wyznaczania sktadowych horyzontalnych predkosci po-
dréznej wzgledem nawigacyjnego uktadu wspotrzednych.
Najbardziej ztozonym mechanicznie elementem systemu IKW-8,

bedacym jednoczesnie zrodtem najwiekszych btedéw systemu, jest

pion kursowy KW-1 (rys. 11.). Pion kursowy jest przeznaczony do
okreslania kursu oraz katéw pochylenia i przechylenia przy nieogra-
niczonych katach manewrowania samolotu oraz do pomiaru trzech

sktadowych przyspieszenia bezwzglednego samolotu [2].

| a
Rys. 11. Widok zewngtrzny bloku pomiarowego KW-1 kardanowego

systemu nawigacji inercjalnej IKW-8 [14]

Pion kursowy KW-1 fgcznie z blokiem wzmacniaczy BUG-14
zapewnia stabilizacje trzech przyspieszeniomierzy, umieszczonych
na wspdlnej platformie giroskopowej (rys. 12.), wzgledem ktdrej
okre$lane sg katy pochylenia, przechylenia oraz giroskopowego
kursu samolotu i wedtug sygnatow z bloku korekcji BK-20 zapewnia
ustawianie platformy giroskopowej z nadajnikami przyspieszenio-
mierzy w ptaszczyznie poziomej (horyzontalnej) i w azymucie [2].

Dziatanie pionu kursowego polega na pomiarze katéw manew-
row samolotu wzgledem platformy stabilizowanej giroskopowo,
utrzymywanej w plaszczyznie poziomej przez sygnaly korekcji
catkowej, ktdre uksztattowane sg poprzez catkowanie sktadowych
poziomych przyspieszenia bezwzglednego samolotu, zmierzonych
przez przyspieszeniomierze umieszczone na platformie giroskopo-
wej, a w azymucie wzgledem kierunku zadawanego przez giroskop
swobodny lub korekcyjny. Platforma jest stabilizowana sygnatami
z trzech giroskopéw predko$ciowych (o dwdch stopniach swobody).

W celu utrzymania statego potozenia osi stabilizatora platformy
giroskopowej podczas wykonywania przez samolot ztozonych ma-
newrow przestrzennych, stabilizator ten umieszczony jest w dodat-
kowej ramie przechylenia (tzw. ramie $ledzacej).

Rys. 12. Budowa wewnetrzna bloku KW-1 kardanowego systemu
nawigacji inercjalnej IKW-8 z giroskopami mechanicznymi [14]

Budowa wewnetrzna pionu kursowego KW-1 (rys. 13.) obejmuje
trzy bloki giroskopowe GB-6, trzy nadajniki przyspieszeniomierzy
DA-3, trzy nadajniki momentéw DM-10; nadajnik momentu DM-3;
dwa bloki wzmacniaczy BU-17; regulator temperatury T-25, wzmac-
niacz U-148; cztery transformatory sinusowo-cosinusowe SKT-
265D; przeksztaltnik wspotrzednych SKT-232B; trzy zespoty styko-
we GK-4 oraz urzadzenie do okreslania momentu wejécia silnikow
giroskopowych w zakres pracy synchronicznej [2].
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Rys. 13. Schemat pogladowy platformy stabilizowanej giroskopowej

kardanowego systemu nawigacji inercjalnej IKW-8 [2]

Najwazniejszym parametrem diagnostycznym pionu kursowego
KW-1 jest dryf (ujScie) platformy giroskopowej, ktory jest charakte-
ryzowany poprzez [2]:

— skladowg stalg dryfu platformy wzgledem osi horyzontalnego
uktady wspotrzednych nie wiekszg niz 3 deg/h (dla orientacii
systemu wykonanej na zakresie 15 min gotowo$ci);

— skladowg przypadkowg dryfu platformy wzgledem osi horyzon-
talnego uktady wspotrzednych nie wieksza niz 0,75 deg/h (dla
orientacji systemu wykonanej na zakresie 15 min gotowosci);

— nachylenie charakterystyki uktadu korekcji platformy giroskopo-
wej, ktore jest rowne 0,29+0,005 V/deg/h dla kanatu pochylenia
i przechylenia oraz 0,8+0,012 V/deg/h dla kanatu kursu;

— nachylenie charakterystyki nadajnika przyspieszeniomierza,
ktdre jest rowne 31,440,070 V/m/s2 dla kanatu pochylenia.
Technologia producenta [3] nie przewiduje wyznaczania i oceny

btedéw systematycznych nadajnikdw przyspieszeniomierzy i giro-

skopdw oraz uktadéw poziomowania i girokompasowania platformy
na podstawie analizy btedéw wyznaczania predkosci podrdzne;j.

AUToBUsSY1-2/2019 347



Bl eksploatacja i testy I

2.Metoda oceny kardanowego systemu nawigacji inercjalnej
IKW-8 zabudowanego na samolocie Su-22

Prezentowana metoda oceny kardanowego systemu nawigacji
inercjalnej IKW-8 zabudowanego na samolotach Su-22 polega na
ocenie wartosci btedéw czujnikéw ruchu samolotu w przestrzeni
inercjalnej oraz sterowanych przez te czujniki uktaddéw poziomowa-
nia i girokompasowania, przeznaczonych do stabilizowania platfor-
my giroskopowej umieszczonej w zawieszeniu kardanowym. Btedy
te sq okreslane na bazie analizy wyznaczanych przez system prze-
biegéw sktadowych predko$ci podroznej samolotu w czasie postoju
na wybranych kursach (co jest istotq proponowanej metody).

System nawigaciji inercjainej IKW-8 jest uktadem komplekso-
wym, ztozonym z giroskopowego pionu kursowego i korektora
magnetycznego [2]. Weryfikacja poprawnosci pracy systemu IKW-8
w warunkach jednostki wojskowej (JW) polega na sprawdzeniu jego
dziatania na zakresie korekcji catkowej przy 15-minutowej gotowosci
(orientacji platformy) i potwierdzeniu zapamigtywania sktadowych
kompensujacych w osiach potnocnej () i wschodniej ( wy).

W tym celu, po uptywie 15 minut od wtaczenia systemu, nalezy
odczyta¢ wskazania wskaznikéw U3 i U4 na pulpicie PNK-3M,
a nastepnie przetaczy¢ system na zakres ,Praca’. W chwili przeta-
czania systemu na zakres roboczy nalezy odczytaé na wskazniku
U1 pulpitu i zanotowa¢ wskazania katow orientacji przestrzenne;j:
kursu (o', pochylenia (wo'?), przechylenia (%), oraz wskazania
predkosci podréznej potocnej (wz%) i wschodnigj (wno').

Wedtug obowigzujacej technologii dalsze wskazania odczyty-
wane ze wskaznika U1 dla powyzszych parametréw nalezy notowaé
nastepujgco:

— katy pochylenia (vi™), przechylenia (%) — po kazdych 5 min
w ciggu 120 min (w potozeniach ,2" i 3" przetacznika W2);

— kurs (¥") - po uptywie pierwszych 60 min (w potozeniu ,1”
przetacznika W2);

— predkosci pétnocnej (V') i wschodniej (V0% — po uptywie
pierwszych 20 min (w potozeniach ,6” i ,8” przetacznika W2).
Technologia producenta przewiduje wprowadzenie po uplywie

20 min od przefaczenia systemu na zakres roboczy wykonanie

wprowadzenia do uktadu pamieciowego sktadowych kompensuja-

cych w osiach potnocnej (we) i wschodniej ().

Btedy systemu IKW-8 nalezy wyznaczaC przy wykorzystaniu
nastepujacych zaleznosci [3]:

— dla katow pochylenia (i) i przechylenia ():

ME=AEE @

— dla predkosci dryfu w kanale kursu ( wz'®):

AU = o5 —

15 V’. ~— Yo
1) R 5
: = "o ®)

— dla predkosci podréznej potnocnej (V%) i wschodniej (V;0'%):

AVE = VE® - Vi AV P =VE - V5 (6)
Btedy systemu IKW-8, po uptywie wyznaczonego w kartach

technologicznych czasu pracy, nie powinny przekraczaé [3]:

— dla katéw pochylenia (vi9) i przechylenia (7%): £0,5 deg;

— dla predkoéci dryfu w kanale kursu (@:%): +0,5 deg/h;

— dla predkosci potnocnej (V%) i wschodniej (V0'9): £7 deg.
Nowa metoda badawcza, dedykowana do wyznaczania bledow

pionu kursowego KW-1 na podstawie analizy btedow predkosci

podréznej w czasie postoju statku powietrznego, polega na przedtu-

zeniu czasu odczytu wskazan dla predko$ci podréznej do 120 minut

(podobnie jak dla katéw orientacji przestrzennej). Umozliwia to

zestawienie przebiegéw btedéw predkosci podroznej w czasie,
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ktérych analiza umozliwia oszacowanie warto$ci btedéw sktadowych
pionu kursowego w zakresie btedéw czujnikéw pomiarowych oraz
niedoktadnos$ci poziomowania i girokompasowania w czasie realiza-
cji procesu orientacji platformy giroskopowe;.

2.1. Prezentacja sposobu badan systemu IKW-8 w warunkach JW

W warunkach jednostki wojskowej (JW), eksploatujgcej samolo-
ty Su-22 z zabudowanym systemem nawigacji inercjalnej IKW-8,
prace badawcze polegajg na sprawdzeniu, czy btedy wyznaczania
katoéw pochylenia, przechylenia i kursu oraz predko$ci podréznej nie
przekraczajg wartosci dopuszczalnych (podanych w dokumentacii
producenta w postaci zapisdw WT w kartach technologicznych).

Standardowg metodg badan jest wybudowanie z poktadu samo-
lotu pionu kursowego KW-1 (rys. 14.), umieszczenie go na stole
przechylnym KPA-5 oraz, po podtaczeniu go do pozostatych blokow
systemu IKW-8 (zabudowanych na poktadzie samolotu), sprawdze-
niu zgodno$ci wskazan systemu z katami orientacji przestrzenne;
pionu kursowego zadawanymi recznie na stole przechylnym.

e i—
9 ’ R

Rys. 14. Widok samolotu Su-22 i aparatury pomiarowej w czasie
badan kardanowego systemu nawigacji inercjalnej IKW-8 [14]

Najwazniejsze bloki systemu IKW-8 zabudowane sg za kabing
pilota, w miejscu zblizonym do $rodka ciezkosci samolotu (pion
kursowy KW-1, blok wzmacniaczy BUG-14 i blok korekcji BK-20
umieszczone sg na specjalnej ramie amortyzacyjnej).

Sygnaty z przyspieszeniomierzy i giroskopdw z pionu kursowe-
go KW-1 podawane sg poprzez ztacza kontrolne (rys. 15.) do blo-
kow systemu IKW-8 (bloku wzmacniaczy BUG-14 i bloku korekcji
BK-20). Wypracowane sygnaty w zakresie katéw orientacji prze-
strzennej i predkosci (wyznaczonych w systemie IKW-8) sg poprzez
ztacza kontrolne przekazywane do uktadu zobrazowania [3].

Rys. 15 Widok blokéw i ztacz elektrycznych kardanowego systemu
nawigaciji inercjalnej IKW-8 na samolocie Su-22 [14]

Przyrzadem kontrolno-pomiarowym jest tzw. pulpit PNK-3M
(rys. 16.), ktory stuzy do wybierania trybu kontroli systemu IKW-8
oraz zobrazowania wynikow realizowanego sprawdzenia [3].



-

Rys. 16. Widok przyrzadu kontrolnego PNK-3M w czasie pomiaru
btedéw kardanowego systemu nawigaciji inercjalnej IKW-8 [14]

Przedstawiona metoda badan systemu IKW-8 stata si¢ podsta-
wa do opracowania dodatkowego sprawdzenia w zakresie bledéw
wyznaczania predko$ci w diuzszym okresie czasu (do 120 min).

2.2. Analiza wptywu bieddw czujnikow na bfedy systemu IKW-8
Do gtéwnych btedéw elementéw wchodzacych w sktad bloku

pomiarowego systemu IKW-8 naleza;

— bfedy instrumentalne analogowych czujnikéw DA-3 zastosowa-
nych do pomiaru przyspieszen liniowych samolotu;

— bfedy instrumentalne analogowych czujnikéw GB-6 zastosowa-
nych do pomiaru predko$ci katowych samolotu;

— niedoktadno$ci uktadéw nadaznych DM-10 i transformatoréw
SKT-265D w zakresie poziomowania platformy pomiarowe;
sygnatami z czujnikdw przyspieszen liniowych samolotu;

— niedoktadno$ci uktadéw nadgznych DM-10 i transformatoréw
SKT-265D w zakresie girokompasowania platformy pomiarowe;
sygnatami z czujnikéw predkosci katowych samolotu.

Badania przeprowadzone w ITWL pozwolity uszczegdtowi¢
przebieg btedéw wyznaczanej predkosci podréznej dla sktadowe;
pétnocnej (jako przyktadowej) w nastepujacej postaci:

AV (t) = K} [AP, cos(¥)—AR, sin(¥)][sin wst)] +
+KY [A© cos(¥)+Ad sin(¥) ][ sin( wst)] +
+ K¢ [AGy sin( W) +AG, cos(\P)][l— KY cos(a)st)] +
+KY AP (-D)][1-KY cos(st)] )

gdzie: KV’Ké!KZ'KYwKZ - wspotczynniki dla modelu Ziemi
w postaci sfery (Sredni promien Ziemi i predko$¢ katowa Ziemi);
AP, , AR, - biedy czujnikow przyspieszen liniowych w osiach po-
miarowych platformy; AG, , AG, - bledy czujnikow predkosci kato-
wych w poszczegdlnych osiach platformy stabilizowanej giroskopo-
WOo; A®,Ad,AY - niedoktadnosci poziomowania i girokompaso-
wania uktadéw nadaznych platformy stabilizowanej giroskopowo.

Przebieg btedu predko$ci podréznej zalezy od katéw orientacii
przestrzennej, w tym od biezacej wartosci kursu, na ktérym usta-
wiony jest statek powietrzny (a z nim system nawigacji inercjalnej).

Dla kursu réwnego 0° - 180° (lot na kierunku ,p&tnoc-potudnie”)
przebieg btedu predkosci podréznej przyjmuje postac:

AV (t) = K3 [AP [sin(wgt)] + K3 [A© |[sin(est)] +
+KY [AG, ][1-KY cos(wgt)| - KY, [a¥][1-KY. cos(ast)] (®)

Dla kursu réwnego 90° - 270° (lot na kierunku ,wschdd-zachéd”)
przebieg btedu predkosci podrdznej przyjmuje postac:

I cksploatacja i testy B

AV (t) = KP [~ AR, [ sin( wst)] + KY [ AD [ sin( wgt)] +
+Kg [AG, ][17 KY cos(wst)] - Ky [A‘I’][l— KY cos(a)st)] 9)

Stad wynika przyjeta w ITWL metoda diagnozowania systemu
IKW-8 na podstawie oceny przebiegu btedu predkosci podrézne;
w czasie postoju statku powietrznego na wybranych kursach.

Szczegbtowa metodyka diagnozowania systemu IKW-8 bazuje
na ocenie przebiegu btedu predkosci podrdznej w czasie postoju
statku powietrznego na wybranych kursach i w wybranych chwilach.

Dla kursu réownego 0° - 180° (lot na kierunku ,pétnoc-potudnie”)
przebieg btedu predko$ci podréznej przyjmuje postac:

— odczyt predkosci w chwili t = % okresu Schulera (czyli 21,1 min):
AV, (=3 T,) = K¥ [Py ]+ K4 [a0] + K [aG, ]-KY [a¥] @0)

— odczyt predko$ci w chwili t = %2 okresu Schulera (czyli 42,2 min):

aVy (=37 = KE[a, Jlarkt ] -ky [av]fiekt]  an

odczyt predko$ci w chwili t = % okresu Schulera (czyli 63,3 min):

AV, (t=5T,) = =K [P ] - Ky [a0) kY [ac, ]-KY [av] @2)

odczyt predko$ci w chwili t = 1 okres Schulera (czyli 84,4 min):

AV (=T = KE[a, ikt |-k lav]fi-k?]  a3)

Dla kursu réwnego 90° - 270° (lot na kierunku ,wschdd-zachéd”)
przebieg btedu predkosci podréznej przyjmuje postac:

— odczyt predko$ci w chwili t = %4 okresu Schulera (czyli 21,1 min):

AV, (t :%TS) — KY[-AR, ]+ KY [A®] +KY [AGy |- KY [a¥] (4)

odczyt predko$ci w chwili t = %2 okresu Schulera (czyli 42,2 min):

AV, =3 T) = ke ae JJueky |- kylav]fiek] - @s)

odczyt predkosci w chwili t = % okresu Schulera (czyli 63,3 min):

AV (£=3T,) = KE[AR 1KY [a0 ] +KY [aG, ] KY [a%] 9)

— odczyt predkosci w chwili t = 1 okres Schulera (czyli 84,4 min):
_ﬂ —KY _kV|_kV kv

AVy (t=7T) = Ke [AG, ||1-KY |- Ky [a¥]l1-KY | @7)

Podobne zalezno$ci w wybranych chwilach czasu pracy syste-
mu (w ciggu jednego okresu Schulera) mozna otrzymac¢ dla sktado-
wej wschodniej predko$ci wyznaczanej w systemie IKW-8.

Zestawienie powyzszych zaleznoSci pozwala uzyskaé uktad
réwnan, ktérego rozwigzanie umozliwia wyznaczenie wartosci bte-
doéw systematycznych czujnikéw przyspieszen i predkosci katowych
statku powietrznego oraz niedoktadno$ci uktadéw poziomowania
i girokompasowania zastosowanych w pionie kursowym KW-1 (przy
zalozeniu sprawno$ci elementéw i uktadéw przetwarzania sygna-
tow, zastosowanych w pozostatych blokach systemu IKW-8).
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3.Przykiad oceny kardanowego systemu nawigacji inercjalnej
IKW-8 w zakresie btedéw wyznaczania potozenia i predkosci

Dla zademonstrowania mozliwosci opracowanej metody oceny
stanu technicznego systemu nawigaciji inercjalnej z zawieszeniem
kardanowym przy wykorzystaniu analiz komputerowych wybrany
zostat system IKW-8, zabudowany na samolotach Su-22.

Pion kursowy stabilizowanej platformy giroskopowej KW-1
utrzymuje swoje potozenie w przestrzeni (jest ,niewybijany”)
przy wykonywaniu przez samolot ewolucji powietrznych z predko-
Sciami katowymi nie przekraczajacymi odpowiednio [2]:

— w kanale pochylenia do 20 deg/s;

— w kanale przechylenia do 270 degfs;

— wkanale kursu do 50 deg/s.

System nawigacji inercjalnej IKW-8 moze pracowa¢ w dwoch
trybach: korekcji catkowej i korekcji promieniowej, w zaleznosci od
czasu trwania wstepnej orientacji systemu [2].

Na zakresie korekcji catkowej (po zorientowaniu w przeciagu
15 min) system okresla nastepujace parametry lotu samolotu:

— skiadowe predkosci podréznej wzgledem poziomych osi plat-
formy w zakresie do 1600 m/s z bledem nie wigkszym niz
50 m/s w ciggu pierwszych 20 min pracy systemu;

— przyspieszenie pionowe w zakresie do 60 m/s? z btedem nie
wigkszym niz 0,005 wartos$ci mierzonej;

— katy pochylenia i przechylenia z btedem utrzymywania pionu nie
wiekszym niz 0,5 deg w ciggu pierwszych 120 min pracy;

— kurs giroskopowy z btedem nie wigkszym niz 0,5 deg/h;

— kurs magnetyczny z bledem nie wigkszym niz 0,7 deg dla sze-
rokosci geograficznych do 56 deg, oraz btedem nie wiekszym
niz 1,5 deg dla szeroko$ci geograficznych od 56 deg do 70 deg.
Na zakresie korekcji catkowej (po skréconym zorientowaniu
w przeciggu 5 min) system okresla nastepujace parametry:

— skiadowe predkosci podréznej wzgledem poziomych osi plat-
formy w zakresie do 1600 m/s z btedem nie wiekszym niz
120 m/s w ciggu pierwszych 20 min pracy systemu;

— przyspieszenie pionowe w zakresie do 60 m/s? z btedem nie
wiekszym niz 0,005 warto$ci mierzonej;

— katy pochylenia i przechylenia z btedem utrzymywania pionu nie
wigkszym niz 1 deg w ciggu pierwszych 120 min pracy;

— kurs giroskopowy z btedem nie wigkszym niz 0,75 deg/h;

— kurs magnetyczny z bledem nie wiekszym niz 0,7 deg dla sze-
rokosci geograficznych do 56 deg, oraz btedem nie wiekszym
niz 1,5 deg dla szeroko$ci geograficznych od 56 deg do 70 deg.
Na zakresie korekcji promieniowej (bez wstepnej orientacii plat-
formy) system okre$la nastepujace parametry lotu samolotu:

— przyspieszenie pionowe w zakresie do 60 m/s? z btedem nie
wiekszym niz 0,005 warto$ci mierzonej;

— katy pochylenia i przechylenia z btedem utrzymywania pionu nie
wiekszym niz 1 deg w ciggu pierwszych 120 min pracy;

— kurs giroskopowy z btedem nie wigkszym niz 0,75 deg/h;

— kurs magnetyczny z btedem nie wigkszym niz 0,7 deg dla sze-
rokosci geograficznych do 56 deg, oraz btedem nie wiekszym
niz 1,5 deg dla szeroko$ci geograficznych od 56 deg do 70 deg.
W trybie korekcji promieniowej system IKW-8 nie wyznacza

predkosci podrdznej wzgledem poziomych osi platformy.

3.1. Ocena btedbéw wyznaczania potozenia katowego samolotu

W trybie korekcji promieniowej system IKW-8 nie wyznacza
sktadowych predkosci podroznej wzgledem poziomych osi platfor-
my, stad do ceny wykorzystano dane pomiarowe w zakresie katow
pochylenia i przechylenia oraz kursu giroskopowego (rys. 17.).
Dane pomiarowe otrzymano w czasie 120 min sprawdzenia jakoSci
pracy systemu IKW-8 na stoisku hangarowym, wediug wykazu
czynno$ci zawartego w kartach technologicznych producenta [3].
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Rys. 17. Przebieg btedéw wyznaczania katow orientaciji przestrzen-
nej przez system nawigaciji inercjalnej IKW-8 [14]

Analiza wyznaczanych przez system IKW-8 wartosci katéw po-
chylenia i przechylenia wykazata, ze ich przebieg jest oscylacyjny
(kompensowany przez sygnaty z przyspieszeniomierzy horyzontal-
nych), natomiast przebieg kata odchylenia w postaci kursu girosko-
powego ma charakter narastajacy w czasie. Wyznaczenie maksy-
malnych wartosci tych btedéw umozliwia oszacowanie btedow
przyspieszeniomierzy horyzontalnych oraz ujscia giroskopu kierun-
kowego. Jest to pomocne do oszacowania btedéw uktadéw nadaz-
nych poziomowania i girokompasowania realizowanych w trybie
korekcji catkowej na podstawie analizy btedéw wyznaczania skta-
dowych predkos$ci podroznej przez system IKW-8.

3.2. Ocena btedéw wyznaczania predko$ci podroznej samolotu

W trybie korekcji catkowej system IKW-8 wyznacza sktadowe
predkosci podréznej wzgledem poziomych osi platformy, stad do
ceny wykorzystano dane pomiarowe w zakresie wyliczanej przez
system sktadowej potnocnej Ve i sktadowej wschodniej Vy. Dane
pomiarowe otrzymano w czasie 20 minutowego sprawdzenia jakosci
pracy systemu IKW-8 na stoisku hangarowym, wedtug wykazu
czynnosci zawartego w kartach technologicznych producenta [3].
Skrécony czas realizacji pomiaréw na samolocie (20 min) ograniczyt
mozliwo$ci zademonstrowania dziatania opracowanej metody oceny
systemu IKW-8. Dlatego na przedstawionych przebiegach (rys. 18.)
zaznaczone zostaly fragmenty wyliczane w tym systemie (od 0 min
do 20 min) oraz fragmenty predykowane przy wykorzystaniu autor-
skiej aplikacji komputerowej (od 20 min do 120 min).
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Rys. 18. Przebieg btedéw wyznaczania sktadowych predkosci
podroznej przez system nawigacji inercjalnej IKW-8 [14]

Analiza wyznaczanych przez system IKW-8 wartosci sktado-
wych predkosci pdtnocnej i wschodniej wykazata, ze ich przebieg
jest oscylacyjny a wptyw btedéw przyspieszeniomierzy horyzontal-
nych jest zalezny od kursu samolotu na ptaszczyznie postojowej.



Maksymalne warto$ci bteddw wyznaczania sktadowych predkosci
nie przekraczajg wartosci dopuszczalnych, zawartych w kartach
technologicznych producenta [3].

Podsumowanie

Naukowym aspektem prezentowanej tematyki byto przedsta-
wienie opracowanej w ITWL metody oceny stanu technicznego
kardanowych systeméw nawigacji inercjalnej na podstawie wyzna-
czania btedow czujnikdw inercjalnych oraz uktadéw poziomowania
i girokompasowania platformy stabilizowanej (na przyktadzie syste-
mu IKW-8 zabudowanego na samolotach Su-22).

Zbudowany w ITWL model symulacyjny pozwala na badania
wptywu katéw orientacji przestrzennej statku powietrznego w czasie
lotu (pochylenia, przechylenia i kursu) na charakter przebiegu
i wartosci bteddw sktadowych predkos$ci i pozycji wyliczanej w sys-
temie INS. Pozwala to na okre$lenie btedow systemu INS dla zada-
nej trajektorii lotu lub dobér takiej trajektorii lotu, aby btedy systemu
byty najwieksze. Wykonane badania wykazaly, ze przyjmowany
w badaniach btedéw systemu INS lot po obwodzie zamknigtym ma
istotng wade, gdyz wybrane bledy systemu (m.in. spowodowane
tzw. ujsciem giroskopéw) kompensujg sie, co daje falszywa ocene
niedoktadnosci systemu INS w zakresie wyznaczania pozycji nawi-
gacyjnej. Jak wykazaty badania opracowanego modelu, dla petnej
znajomosci bledow systemu INS, konieczne sq jego badania dla
réznych trajektorii lotu (lotu po krzywych zamknigtych i otwartych).

Zaletg opracowanej metody oceny stanu technicznego systemu
INS w czasie badan podczas postoju samolotu na ziemi jest wyko-
rzystanie tych samych danych pomiarowych, ktére sg pobierane do
systeméw poktadowych dla predkosci i pozycji nawigacyjnej (bez
potrzeby stosowania dodatkowej aparatury kontrolno-pomiarowej).

Opracowane algorytmy obliczeniowe i zaimplementowane apli-
kacje programowe znalazly zastosowanie w laboratorium Zakfadu
Awioniki ITWL do badan btedéw bezkardanowych systeméw nawi-
gacji inercjalnej (w tym systemu EGI-3000 dla $migtowca W-3PL).
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Computer-based method for the technical condition
evaluation of the Cardan inertial navigation system
for the highly maneuverable aircraft

Paper presents the original computer-based method of the technical
condition evaluation of the analog inertial navigation systems on the
basis of the calculated inertial speed course analysis. There are
presented the mathematical relationships describing the influence of
the angular velocity and linear accelerations sensors errors (used in
inertial navigation systems on board the military aircraft) with the
relation to the discrepancies of the calculated pilot-navigational
parameters (such as inertial speed components and navigational
position coordinates). On the example of the Cardan navigation
system IKW-8 (used on board the highly-maneuverable SU-22
aircraft) there are presented the inertial speed course measurement
and analysis possibilities as well as the criteria of technical condition
evaluation and determination of the tendency of its changes
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