РЕЗУЛЬТАТЫ СТЕНДОВЫХ И ДИНАМИЧЕСКИХ ИСПЫТАНИЙ ГИРОСТАБИЛИЗАТОРА АЭРОГРАВИМЕТРА
Рассматриваются алгоритмы управления двухосного гиростабилизатора аэрогравиметра. Приводятся результаты стендовых, автомобильных и летных испытаний гиростабилизатора с оценками погрешности стабилизации и погрешности выработки курса.

Введение

В настоящее время актуальной задачей является проведение гравиметрических съемок в труднодоступных районах Земли. Разработанный в ЦНИИ «Электроприбор» мобильный гравиметр «Чекан-АМ» [1] активно используется российскими и зарубежными компаниями при проведении морских геофизических исследований на шельфе. Существенным недостатком данного гравиметра при использовании на самолете является возмущение его двухосного гиростабилизатора (ГС) при развороте носителя на встречный галс съемки.

На 8-й конференции молодых ученых была представлена схема аналитической выработки курса на основе двухосного ГС аэрогравиметра с азимутальным датчиком угловой скорости [2]. На основании результатов математического моделирования было показано, что использование разработанной схемы позволяет сократить амплитуду и длительность переходного процесса ГС при маневре. Программа управления ГС была дополнена предложенным алгоритмом. В октябре-ноябре 2006 г. проведены стендовые и автомобильные испытания ГС в России, а затем в январе-феврале 2006 г. стендовые, автомобильные и летные испытания в Германии совместно с представителями Института Управления Полетами (Institute of Flight Guidance, Braunschweig). 
Целью настоящей работы является экспериментальное исследование динамических свойств двухосного ГС с аналитической выработкой курса. При этом производится оценка динамической погрешности стабилизации и погрешности выработки курса. 
Описание алгоритмов управления гиростабилизатора

Конструктивно ГС представляет собой двухосный карданов подвес, на внутреннем кольце которого расположена площадка с гироскопами и акселерометрами. Чувствительные элементы следящей системы ГС - поплавковые гироскопы ДПГ-6 - расположены таким образом, что оси их кинетических моментов горизонтальны, а выходные оси ортогональны плоскости стабилизируемой площадки. Приведение осей кинетического момента гироскопов в горизонт обеспечивается схемой акселерометрической коррекции, чувствительными элементами которой являются акселерометры АК10/4. Каналы горизонтирования по каждой из осей стабилизации идентичны и выполнены на базе цифровых контроллеров. На рис. 1 приведен один из каналов горизонтирования, включающий в себя контуры акселерометрической и широтно-курсовой коррекции гироскопов.
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Рис. 1 «Восточный» канал горизонтирования
Обозначения:
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T – постоянная времени ГС, R – средний радиус Земли, Ω cosφ – горизонтальная составляющая угловой скорости вращения Земли, g – ускорение силы тяжести, w – горизонтальное ускорение, V – горизонтальная скорость, вырабатываемая инерциальным методом, VСНС – горизонтальная скорость, поступающая от приемника спутниковой навигационной системы (СНС), ∆V – рассогласование скоростей, α – погрешность стабилизации.
Структура приведенной схемы акселерометрической коррекции реализует оптимальный фильтр горизонтальных ускорений и уходов гироскопов по критерию минимума дисперсии ошибки стабилизации. Настройка фильтра на заданный уровень возмущающих воздействий обеспечивается выбором постоянной времени ГС. Во время испытаний постоянная времени ГС была установлена равной 47 с. 

Компенсация динамической ошибки ГС на маневре достигается двумя путями - за счет вычитания принятого от СНС значения скорости из сигнала, поступающего на вход корректирующего звена F, и вводом широтно-курсовой коррекции гироскопов. При этом сравнение скоростей, поступающей от приемника СНС и вырабатываемой инерциальным способом, должно производиться в осях географического трехгранника, а управляющие сигналы на датчики момента гироскопов должны формироваться в приборной системе координат. Таким образом, в каналах горизонтирования необходимо производить двукратное преобразование координат на основе текущих значений курса. 
Аналитическая выработка курса в разработанном алгоритме основана на методе гирокомпасирования. Таким образом, на вход схемы поступает сигнал рассогласования «северной» составляющей скорости, а замыкание обратной связи происходит через «восточный» канал горизонтирования. Для обеспечения запаса устойчивости постоянная времени схемы выбирается как минимум на порядок больше постоянной времени ГС. Учет быстрых изменений курса (подворот на галсе, разворот самолета при переходе на новый галс) происходит по данным азимутального датчика угловой скорости, а именно, волоконно-оптического гироскопа ВГ910Ф (далее ВОГ), расположенного на стабилизируемой площадке ГС. Перед замыканием схемы производится уточнение нулевого сигнала ВОГ и определение начального значения курса. Постоянная времени схемы аналитической выработки курса во время испытаний составляла 470 с, а коэффициент демпфирования был выбран равным 0,8.

Представленная на 8-й КМУ структурная схема аналитической выработки курса при реализации в программе управления ГС претерпела некоторую модификацию, связанную с используемой элементной базой. Итерационная структура внедренного в программу управления ГС алгоритма приведена на рис. 2.
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Рис. 2 Схема итерационного алгоритма аналитической выработки 
текущих значений курса
Обозначения: Tk – постоянная времени схемы выработки курса, ξ – коэффициент демпфирования, ∆VN – рассогласование «северной» составляющей скорости, ωZ – вертикальная угловая скорость от ВОГ, ∆K – поправка к значению курса в преобразователях координат.
Из-за значительно расширенного входного диапазона – 0 – 300 º/с – дискрет выходных данных ВОГ является довольно грубым – 0,04 º/с. Чтобы шум показаний ВОГ не влиял на точность выработки курса на его выходу была установлена зона нечувствительности с пороговым значением 0,34 º/с. 
Во время маневра происходит автоматическое переключение на режим гироазимута по сигналу ВОГ – если угловая скорость превышает 1º/с, то выставляется насыщение сигнала рассогласования скорости, равное 0,05 м/с. Такое решение позволяет избежать возмущения схемы выработки курса на маневре, обусловленного переходным процессом ГС.
Методика оценки погрешностей стабилизации
Оценка погрешности стабилизации в статике определялась по показаниям горизонтальных акселерометров ГС, входным сигналом для которых на неподвижном основании является только гравитационная составляющая ускорения. Для оценки погрешности стабилизации в движении применялась передаточная функция замкнутой схемы канала горизонтирования от сигнала рассогласования скорости. В соответствии со схемой, приведенной на рис. 1, выражение для оценок погрешностей стабилизации имеет вид:
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Следует отметить два момента. Во-первых, применение стационарного фильтра приведенного вида не дает адекватных оценок погрешностей стабилизации в переходных режимах. Во-вторых, вырабатываемые оценки погрешностей стабилизации отображают только средний уровень частотного диапазона возмущений ГС. Данная часть спектра как раз обусловлена возмущениями, возникающими при движении носителя, но не затрагивает «медленных» наклонов, обусловленных, например, температурными смещениями нулей акселерометров ГС. 
Результаты испытаний на неподвижном основании

Перед началом проведения динамических тестов были выполнены длительные испытания ГС на неподвижном основании. 
Погрешность выработки курса в статике определяется только нестабильностью сигналов датчиков момента поплавковых гироскопов вследствие температурных дрейфов смещения нуля акселерометров и гироскопов. При этом среднеквадратическое отклонение вырабатываемых значений курса относительно начального расчетного значения не превышает 0,1°.

Проверка ГС на поворотном основании выполнялась при разворотах на 180° в течение 1-2 мин, что приблизительно моделирует условия аэросъемки. На рис. 3 приведены типовые переходные процессы ГС.

Рис. 3 Кривые погрешностей стабилизации и вырабатываемых значений курса при развороте на 180º

Анализ экспериментальных данных показал, что ошибка вычисления приращения курса по данным ВОГ составляет 1-2°. Эта ошибка обусловлена как погрешностью ввода масштабного коэффициента ВОГ, так и неточностью определения его смещения нуля из-за довольно грубого дискрета показаний. Данная ошибка не оказывает существенного влияния на погрешность стабилизации и снижается до уровня менее 0,5° спустя 5-10 мин после окончания поворота. 
Несмотря на ввод широтно-курсовой коррекции гироскопов поворот вызывает возмущение ГС. При этом погрешности стабилизации во время поворота не превышают 3′, а по его окончанию не превышают 2′. Возмущение ГС, предположительно, обусловлено невертикальностью осей прецессии гироскопов, выставка которых конструктивно не предусмотрена. 
Результаты автомобильных испытаний
Во время автомобильных испытаний скорость при движении прямым курсом удерживалась приблизительно постоянной и составляла от 10 до 25 м/с. Из-за отсутствия других внешних источников навигационной информации оценка погрешности выработки курса производилась по сравнению с путевым углом, поступающим от приемника СНС. 
На рис. 4 приведены кривые погрешностей стабилизации при движении со скоростью 10 м/c и 25 м/c. 
Рис. 4 Кривые погрешностей стабилизации и вырабатываемых значений курса при автомобильных испытаниях

Согласно приведенной схеме акселерометрической коррекции величина погрешности стабилизации не зависит от скорости движения носителя. Она определяется точностью поддержания постоянства скорости, а именно, возникающими во время движения горизонтальными ускорениями. Косвенно она также зависит от величины ошибки по курсу, так как при ее наличии даже незначительное изменение скорости вызывает возмущение фильтра ГС.
Анализ экспериментальных данных показал, что погрешность выработки курса после окончания поворота составляет от 3º до 5º и снижается до уровня 1º за 10-15 мин. При этом через 3 мин после окончания маневра (разгон, разворот автомобиля) погрешности стабилизации не превышают 1-2′ в зависимости от действующих горизонтальных ускорений. 
Результаты летных испытаний
В феврале 2007 года были проведены испытания гравиметра на двухпропеллерном турбовинтовом самолете «Dornier-128» на территории Германии совместно с представителями с Института Управления Полетами г. Брауншвейг. Полеты производились на высоте 300-350 м при скорости движения 50-60 м/с. Оценка погрешности выработки курса производилась по сравнению с показаниями инерциальной системы «LaserNav». 
На рис. 5 приведены кривые погрешностей стабилизации в полете, а также кривые вырабатываемых значений курса с принятым от СНС сигналом путевого угла на двух галсах.


Рис. 5 Кривые погрешностей стабилизации и вырабатываемых значений курса в полете

Из анализа полученных экспериментальных данных следует, что максимальная погрешность выработки курса после окончания поворота составляет 5-7º и снижается до уровня 1-2º спустя 10-15 мин. При этом через 5 мин после окончания маневра погрешности стабилизации не превышают 2′, что обусловлено действующими в полете горизонтальными ускорениями.
Заключение
Экспериментальные исследования двухосного ГС с аналитической выработкой курса подтвердили его преимущество по сравнению с ранее используемой схемой комплексирования данных ВОГ и СНС. При этом получено: 1) что погрешность выработки курса не превышает 1-2º при движении прямым курсом, 2) что погрешность стабилизации не превышает 2′ спустя 5 мин после окончания маневра. Предложенный алгоритм позволил устранить основной недостаток летной модификации гравиметра «Чекан-АМ», а именно снизить в 3-4 раза время захода на галс. 
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