ЛАБОРАТОРНОЕ ЗАНЯТИЕ 1. Исследование характеристик структурных звеньев датчиков авионики

1.1 Условия эксплуатации приборов и датчиков

При эксплуатации на летательных аппаратах приборы и датчики подвергаются воздействию целого ряда климатических и механических факторов, оказывающих существенное влияние на их точность и надежность.
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Рис. 1.1. Схема строения атмосферы:
1 – наибольшая высота гор (Эверест); 2 – наибольшие глубины океана; 3 – облака нижние; 4 – облака конвекции; 5 – облака перистые; 6 – облака перламутровые; 7 – облака серебристые; 8 – стратостат Пикара; 9 – стратостат “Осоавиахим”; 10 – радиозонд; 11 – метеорологические ракеты; 12 – геофизические ракеты; 13 – искусственные спутники Земли; 14 – отражение звуковых волн; 15 – отражение средних радиоволн; 16 – отражение коротких радиоволн; 17 – полярные сияния в нижней ионосфере; 18 – полярные сияния в верхней ионосфере.

Особенностями земной атмосферы обусловлен широкий диапазон изменения температуры и давления воздуха. Рассматривая схему вертикального строения атмосферы (рис. 1.1.), можно выделить отдельные слои земной атмосферы, каждый из которых характеризуется определенным законом изменения температуры.
Фактическое состояние атмосферы на одной и той же высоте не является постоянным, зависит от широты места, времени года, времени суток и от конкретных метеорологических условий в данный момент времени (от погоды). В связи с этим диапазон температур, на который должны быть рассчитаны приборы и датчики, достаточно широк: для большинства приборов, устанавливаемых на пилотируемых летательных аппаратах, его задают в пределах от –60 до +50° С.
В некоторых случаях температура воздуха, окружающего прибор или датчик, в процессе его эксплуатации может значительно превышать +50° С. Причиной этого может быть их близкое, расположение к агрегатам, выделяющим тепло, например к двигателю; при полете на сверхзвуковых скоростях существенное влияние на температуру воздуха в месте установки датчиков оказывает аэродинамический нагрев корпуса летательного аппарата. Поэтому верхний предел температур в зависимости от типа летательного аппарата и места установки прибора и датчика иногда задают равным +80, +100 °С и выше.
Давление воздуха с увеличением высоты непрерывно падает. На уровне моря давление равно в среднем 760 мм рт. ст., а на высоте 200 км составляет около 10 –6 мм. рт. ст. Так же, как и температура, давление воздуха на каждой высоте непостоянно и зависит от метеоусловий. На уровне моря давление может колебаться в пределах 700 – 800 мм. рт. ст.
Непостоянство распределения температуры и давления воздуха, по высотам затрудняет решение ряда аэродинамических задач и градуировку приборов (высотомеров, указателей скорости и вариометров), действие которых основано на использовании свойств земной атмосферы. Поэтому на основе статистической обработки многолетних метеорологических данных установлен средний закон, положенный в основу стандартной атмосферы, дающей определенные значения параметров воздуха, близко совпадающие со средними значениями этих параметров в летнее время на средних широтах.
Исходными данными для действующей на наших широтах стандартной атмосферы являются следующие значения параметров на уровне моря: давление воздуха 760 мм рт ст., температура +15 °С (288,15°К), плотность воздуха 1,225 кг/м3, скорость звука 340,28 м/сек (1225 км/час).
В табл. 1.1 даны опорные точки стандартной атмосферы до высоты 200 км.
Таблица 1.1
Стандартная атмосфера СА-64 (по ГОСТу 4401 - 64)
	Высота
км
	Температура
	Давление
мбар
	Плотность кгс/м3
	Скорость
звука м/сек

	
	°С
	°К
	
	
	

	0
	15
	288,15
	1013,25
	1,2250
	310,28

	11
	– 56,49
	216,66
	226,90
	3,6485-10–1
	295,07

	25
	– 56,49
	216,66
	25,262
	4,0621-10–2
	295,07

	46
	0,85
	274,00
	1,3825
	1,7577-10–3
	331,82

	54
	0,85
	274,00
	5,1780-10–1
	6,5836-10–4
	331,82

	80
	– 88,15
	185,00
	1,1141-10–2
	2,0979-10–5
	272,66

	95
	– 88,15
	185,00
	7,5204-10–4
	1,4170-10–6
	–

	110
	– 15,79
	257,37
	7,8222-10–5
	1,0583-10–7
	–

	120
	59,09
	332,24
	2,5551-10–5
	2,6586-10–8
	–

	150
	706,90
	980,05
	5,1233-10–6
	1,7682-10–9
	–

	160
	882,10
	1155,3
	3,8127-10–6
	1,1081-10–9
	–

	200
	953,61
	1226,8
	1,3633-10–6
	3,6109-10–10
	–


Кроме температуры и давления воздуха, на работу приборов и датчиков может влиять также влажность воздуха, которая изменяется в широких пределах, особенно в нижних слоях атмосферы, где всегда имеются водяные пары. При охлаждении влажного воздуха происходит конденсация пара, т. е. переход излишков пара в капли воды.
Точность и надежность приборов и датчиков понижается не только под влиянием климатических факторов, но и вследствие механических воздействий. Механические воздействия определяются инерционными силами, возникающими при движении летательного аппарата с линейными или угловыми ускорениями, а также при вибрации мест крепления приборов и датчиков. Инерционные силы могут искажать показания прибора (датчика), а иногда и вызывать его поломку.
Линейные и угловые ускорения, возникающие в полете, в зависимости от причин можно разделить на следующие виды:

а) линейные ускорения, возникающие вследствие изменения вектора скорости летательного аппарата по величине или направлению; предельные значения ускорений зависят от типа летательного аппарата. На пилотируемых летательных аппаратах они определяются величиной ускорения, которое может выдержать организм человека (около 5g); на беспилотных летательных аппаратах, где предельное значение перегрузки ограничено только прочностью конструкции, линейные ускорения могут превышать ускорение силы тяжести в десятки раз;
б) линейные ускорения, возникающие вследствие вибрации мест крепления приборов и датчиков. Вибрационные колебания распределены в некотором интервале частот; спектр частот вибрационных колебаний зависит от типа летательного аппарата. У дозвуковых аппаратов частоты вибраций лежат в пределах от нескольких герц до нескольких сотен герц, а у сверхзвуковых – до нескольких тысяч герц; амплитудные значения вибрационных ускорений растут от единиц g на низких частотах до нескольких десятков g на высоких частотах;
в) угловые ускорения, возникающие в результате маневрирования летательного аппарата и его колебаний относительно вектора скорости вследствие турбулентности атмосферы и несовершенства динамических свойств системы управления полетом. Характер изменения угловых ускорений определяется динамическими характеристиками системы управления и характером ветровых возмущений; величины угловых ускорений зависят от типа летательного аппарата и могут достигать десятков 1/сек2;
г) угловые ускорения, возникающие в результате упругих колебаний вследствие изгиба крыльев и фюзеляжа летательного аппарата; эти колебания обычно имеют синусоидальный характер.
Частоты упругих колебаний лежат в пределах от нескольких герц (у тяжелых летательных аппаратов) до нескольких десятков герц (у легких летательных аппаратов), а амплитудные значения угловых ускорений могут достигать, десятков 1/сек2;
Кроме рассмотренных климатических и механических воздействий, приборы и датчики летательных аппаратов могут подвергаться также и воздействию других факторов – магнитного и электростатического полей, радиационных излучений и т. п.
При проектировании приборов и датчиков необходимо учитывать возможные последствия от каждого вида воздействия и знать способы борьбы с нежелательными явлениями.

В табл. 1.2 описаны виды вторичных явлений, к которым приводят климатические и механические воздействия, и указаны основные способы сведения к минимуму вредных влияний.
Таблица 1.2.

Влияние внешних воздействий на параметры приборов и датчиков

	№

п/п
	Вид внешних воздействий
	Вторичные явления
	Способы снижения вредных влияний

	1
	2
	3
	4

	1
	Изменение температуры
	Изменение геометрических размеров деталей и физических параметров материалов (электрическое сопротивление, магнитное сопротивление модуль упругости, вязкость и др.) Повышенные температуры способствуют понижению механической и электрической прочности, увеличению износа трущихся поверхностей
	Выбор материалов с малыми температурными коэффициентами. Применение схем температурной компенсации. Термостатирование приборов и датчиков или отдельных узлов

	2
	Понижение давления воздуха
	Ухудшение отвода тепла от электрических узлов, усиление испарения смазки подшипников, понижение электрического напряжения пробоя изоляционных промежутков
	Герметизация приборов и да ков и заполнение инертным газом

	3
	Повышенная влажность воздуха
	Ускоренная коррозия металлов, понижение сопротивления электрической изоляции. Заклинивание подвижных частей при замерзании конденсата
	Применение нержавеющих материалов, лакокрасочных и гальванических покрытий. Применение обогрева. Герметизация приборов и датчиков и заполнение инертным газом. Применение влагопоглотителей

	4
	Линейные ускорения, вызванные изменением скорости и направления полета
	Смещение положения равновесия подвижной системы при наличии небаланса. Увеличение зоны застоя за счет увеличения трения в опорах

	Тщательная балансировка подвижной системы. Взвешивание подвижной системы в жидкости


	1
	2
	3
	4


	5
	Линейные ускорения, вызванные вибрацией
	Резонансные колебания упругих элементов конструкции. Смещение положения равновесия и колебания подвижной системы при наличие небаланса. Увод подвижной системы силами трения в опорах
	Тщательная балансировка подвижной системы. Взвешивание подвижной системы в жидкости. Индивидуальная и групповая амортизация приборов и датчиков

	6
	Угловые ускорения, вызванные рысканием летательного аппарата
	Колебания подвижной системы относительно положения равновесия
	Увеличение соотношения между движущим моментом и моментом инерционных сил. Улучшение демпфирования. Применение присоединенного момента инерции для компенсации

	7
	Угловые ускорения, вызванные упругими колебаниями ЛА
	Колебания подвижной системы относительно положения равновесия
	Выбор собственной частоты подвижной системы вне диапазона частот упругих колебаний. Улучшение демпфирования. Применение электрических фильтров.

	8
	Магнитные и электростатические поля
	Погрешности электрических приборов и датчиков
	Экранировка приборов и датчиков

	9
	Радиационные излучения
	Ослабление чувствительности полупроводниковых элементов
	Применение элементов повышенной стойкости


1.2 Требования, предъявляемые датчикам авионики 

При разработке датчиков авионики к их техническим параметрам предъявляются следующие требования:

1. Высокая динамическая точность, состоящая в том, что формирование сигнала должно производиться с минимальным искажением. Это требование означает, что датчик должен обладать такой передаточной функцией, которая в пределах полосы пропускания объекта управления и контроля сводилась бы к постоянной величине;

2. высокая статическая точность работы датчика;

3. высокая надежность при работе в условиях, определяемых тактико-техническими требованиями;

4. допустимые габариты и вес датчика;

5. достаточно высокий коэффициент преобразования, обеспечивающий реагирование датчика на относительно небольшие рассогласования между требуемым и действительным значениями управляемой величины;

6. достаточно высокая мощность выходного сигнала.
1.3 Методы измерения параметров в авиации.
Первой основной задачей на начальной стадии проектирования (разработки) той или иной системы авионики является вопрос выбора метода измерения подлежащего контролю параметра. В настоящее время для этих целей используются две основных группы методов.
1. Методы, при использовании которых измеряемая неэлектрическая величина преобразуется в соответствующее изменение параметров электрических цепей, питаемых внешним источником э.д.с. При этом сигналы, получаемые от измеряемого объекта, служат только для управления энергией постороннего источника, включенного в электрическую цепь. Так как в данном случае основным является изменение параметров электрических цепей под действием сигнала от измеряемого объекта, то эти методы и соответственно датчики, производящие измерения с использованием этого метода, называются параметрическими.

К параметрическим методам относятся методы, основанные на изменении сопротивления, емкости и индуктивности электрических цепей.

2. Методы, при использовании которых сигналы, получаемые от измеряемого объекта, непосредственно преобразуются в электрические сигналы. При этом желаемый эффект преобразования может быть получен без использования посторонних источников э.д.с. Здесь основным является непосредственное преобразование сигналов различных видов в электрические сигналы (генерирование электрической энергии), поэтому они и соответственно датчики, производящие измерения с использованием этого метода, называются генераторными.

К генераторным методам относятся электромагнитный, термоэлектрический, пьезоэлектрический и другие методы.

Методы измерения физических параметров.

1. методы сопротивления – использующие зависимость электрического сопротивления резисторов от различных неэлектрических величин (температуры окружающей среды, давления, от деформации, длины резистора и т.д.). Используется датчиками температуры;

2. емкостной метод – в основу которого положена известная зависимость емкости от диэлектрической постоянной диэлектрика, расстояния между электродами и эффективной площадью электродов. Используется датчиками топливомера;
3. индуктивный метод – в основу которого положено свойство катушки изменять свое реактивное (индуктивное) сопротивление при изменении некоторых ее параметров, определяющих величину индуктивности, а именно – числа витков катушки, величины и площади воздушного зазора, длины средней линии и площади сечения сердечника, магнитной проницаемости воздуха и материала сердечника. Используется датчиками давления;
4. магнитострикционный метод, основанный на использовании явлении магнитострикции – изменения формы и размеров тела при намагничивании;
5. фотоэлектрический метод, где используются различные электрические эффекты, возникающие при освещении некоторых материалов световыми лучами;
6. ионизационный метод, основанный на использовании явления протекания электрического тока через ионизированный газ. Используется датчиками противопожарных систем;
7. электрохимический метод, основанный на электрохимическом преобразовании неэлектрической величины в электрический сигнал;
8. электромагнитный метод, основанный на прямом использовании закона электромагнитной индукции. Используется датчиками оборотов;
9. термоэлектрический метод, основанный на явлении термоэлектричества, которое заключается в том, что в замкнутой цепи, состоящей из двух разнородных проводников, возникают токи, если спаи проводников имеют разные температуры. Используется датчиками температуры;
10. пьезоэлектрический метод, основанный на использовании пьезоэлектрического эффекта и другие.
В зависимости от требований, которые предъявляются к характеристикам датчика относительно точности измерения параметра (величины погрешности измерения), диапазона измерения, его чувствительности, требований к конструкции датчика для использования в особых условиях эксплуатации
, надежности, массе, объему и прочих важных параметрах производится выбор метода измерения параметра, необходимого для работы разрабатываемой системы и соответственно выбор (конструирование) датчика в основе которого лежит данный методом измерения и удовлетворяющего всем остальным требованиям технического задания
.
1.4 Погрешности авиационных приборов (датчиков) 

При измерении некоторой физической величины с помощью измерительного прибора (датчика) возникает погрешность измерения. Погрешность измерения складывается из методических, динамических и инструментальных погрешностей. Методические погрешности, свойственны приборам (датчикам), в основу которых положены косвенные методы измерения физической величины. Они будут рассмотрены при изучении конкретных типов этих устройств на практических занятиях.

Инструментальные погрешности приборов и датчиков можно представить в абсолютных или относительных величинах. 

Погрешности приборов и датчиков можно классифицировать по размерности, по характеру связи между величиной погрешности и уровнем сигнала, по закономерности появления при многократных испытаниях и по условиям и причинам их появления.
В зависимости от размерности различают:
· абсолютные погрешности;
· относительные погрешности;
· приведенные относительные погрешности.
Абсолютные погрешности ИУ
 выражаются в единицах измеряемой величины х или в единицах выходного сигнала у.
Абсолютная погрешность ИУ в единицах измеряемой величины (приведенная к входу ИУ) равна разности между его показанием х и действительным значением измеряемой величины хо:

∆х = х – х о.
Абсолютная погрешность ИУ в единицах выходного сигнала (приведенная к выходу ИУ) 
∆у = у – уо ,
где у – фактический выходной сигнал; уо – идеальный выходной сигнал (значение выходного сигнала, отвечающее действительному значению измеряемой величины в соответствии с заданной характеристикой).
Рассматривая малое приращение сигнала ∆у как дифференциал функции у = ƒ(х), можно получить приближенную связь между погрешностями ∆х и ∆у:
[image: image1.jpg]500

300}~

200

T

N
1604 i,

- s
120. M

30
10
0
=10

1107

b2.107

MM opT T

Fr0s

/ /| 10,0003

31008

04
n

Aoabremue

41
170

70

Dyonicpepa
Hedmpoc@epa




∆у = 
[image: image2.wmf]dx

dy

·∆х = S·∆х
где S – чувствительность ИУ.
Эта связь иллюстрируется графиком (рис. 1.2), на котором сплошной линией изображена заданная (идеальная) характеристика ИУ, а пунктирной линией, соединяющей ряд экспериментально снятых точек, фактическая (реальная) характеристика ИУ.
[image: image19.jpg]


Действительному значению измеряемой величины х0 на идеальной характеристике отвечает точка А (хо, уо), а на реальной характеристике – точка В (хо, у). Отрезок АВ = у – уо =∆у выражает абсолютную погрешность ИУ в единицах у.
Если точку В спроектировать параллельно оси х на идеальную характеристику, то получим точку С (х, у). Отрезок СВ = х – хо =∆х выражает абсолютную погрешность в единицах х.
Из треугольника АВС следует связь  между ∆х и ∆у
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где mх и ту – масштабы графика по осям х и у; Ө – угол ВСА. 

Относительная погрешность ИУ равна отношению абсолютной погрешности ∆х или ∆у к текущему значению соответствующей величины х или у:
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Если характеристика прибора линейная и проходит через начало координат (у = Sх), то 
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Приведенная относительная погрешность ИУ равна отношению абсолютной погрешности ∆х или ∆у к соответствующей абсолютной величине диапазона измерения хД или уД:
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Если характеристика ИУ линейная (у = А + Sх), то
ζ = 
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Класс точности ИУ равен наибольшему значению ζ, выраженному в процентах:

К = ζmax  100%
1.5 Чувствительность ИУ
Понятие чувствительности служит для количественной оценки влияния на выходной сигнал того или другого воздействия. Выходной сигнал у зависит не только от входного сигнала х, но и от ряда параметров q1, …, qn, которые в свою очередь могут изменяться в зависимости от воздействия ряда дестабилизирующих факторов z1, … zк (от изменения температуры окружающей среды, атмосферного давления, режимов питания и др.). В связи с этим различают следующие виды чувствительности:
а)
чувствительность ИУ к изменению входного сигнала х, которая является основной (полезной) и учитывается при выборе параметров ИУ;
б)
чувствительность ИУ к изменению его параметров q1, …, qn и дестабилизирующих факторов z1, … zк, которая является побочной (вредной) и учитывается при анализе погрешностей.
Основной чувствительностью ИУ или просто чувствительностью называют предел отношения приращения выходного сигнала к приращению изменяемой величины, когда последнее стремится к нулю. Другими словами, чувствительность равна производной

S = 
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.
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Размерность чувствительности равна отношению размерностей у и х. Если характеристика ИУ представлена в виде графика (см. рис. 1.3), 
то чувствительность определяется тангенсом угла наклона касательной, проведенной в интересующей нас точке характеристики:
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где θ – угол наклона касательной; тх и ту – масштабы графика рис. 1.3 по осям х и у.
Если характеристика ИУ нелинейная (см. рис. 1.3, а), то чувствительность ИУ будет различной в разных точках характеристики. ИУ с линейной (см. рис. 1.3, б) и пропорциональной (см. рис. 1.3, в) характеристиками имеют неизменную чувствительность.
Для ИУ с нелинейной характеристикой пользуются также понятием средней чувствительности:

[image: image16]
где δ – угол наклона хорды, соединяющей две крайние точки характеристики, соответствующие нижнему и верхнему пределам измерения.
Понятия характеристики и чувствительности распространяются не только на прибор в целом, но и на отдельные его звенья (узлы). Например, характеристика термопары, являющейся преобразователем температуры θ (входной сигнал) в электродвижущую силу е (выходной сигнал), выражает функциональную зависимость е = ƒ(θ), а чувствительность, определяемая производной de/dθ, имеет размерность В/град.
1.6 Структура датчика авионики

Датчик любой физической величины Х представляет собой устройство, непосредственно воспринимающее эту величину и преобразующее ее к виду, удобному для использования в системах измерения автоматического регулирования и управления.

В общем случае датчик состоит из чувствительного (воспринимающего) элемента ЧЭ, передаточного ПМ и усилительного У механизмов, корректирующих устройств КУ, выходного преобразователя ВП. Функциональную схему типового датчика авионики (ИУ) смотри на рисунке 1.4.




В конкретных случаях любые из элементов общей функциональной схемы датчика могут отсутствовать или один элемент может выполнять несколько функций. Часто роль датчика может выполнять элемент, являющийся выходным преобразователем на общей схеме (потенциометр, индуктивность, шунт амперметра ит.д.).

Чувствительный или воспринимающий элемент ЧЭ непосредственно воспринимает величину Х (t) и осуществляет ее первичное функциональное преобразование (т.е. преобразование величины Х в пропорциональное перемещение, в изменение величины электрического сопротивления, емкости, индуктивности, силы тока и т.д.).

Передаточный механизм ПМ и усилитель У (часто конструктивно объединены) обеспечивают соответственно передачу и усиление выходной величины чувствительного элемента выходному преобразователю ВП датчика.

Корректирующее устройство КУ осуществляет коррекцию результатов функционального преобразования чувствительного элемента с целью устранения методических погрешностей.

Выходной преобразователь ВП обеспечивает вторичное преобразование величины Х к виду, удобному для ее непосредственного использования Y (t).

1.7 Структурные особенности ИУ
Синтез ИУ можно разбить на следующие этапы:
1. выбор метода измерения (закона по которому должно происходить преобразование параметра подлежащего контролю в выходной сигнал). Например, при измерении высоты барометрическим методом связь между высотой Н и измеряемым атмосферным давлением рН определяется выражением:
рН = рО (1– 
[image: image17.wmf]O

T

H

t

)
[image: image18.wmf]R

t

1


2. составление структурной схемы ИУ, представляющей собой совокупность звеньев, которые осуществляют элементарные преобразования измерительных сигналов;
3. определение статических и динамических характеристик звеньев и сравнение этих характеристик с требуемыми характеристиками с целью определения погрешностей;

4. определение характеристик и погрешностей ИУ в целом на основе преобразования структурных схем.
Звенья, составляющие структурную схему, служат для элементарных преобразований сигналов. Такие звенья должны обладать детектирующими свойствами, т.е. должны передавать сигнал от входа к выходу. Передаточные свойств звеньев характеризуются передаточными функциями. Имеется ограниченное количество элементарных звеньев, из которых может быть собрана любая динамическая система: усилительное, инерционное, дифференцирующее, интегрирующее, колебательное и форсирующее.
Соединение звеньев в схеме может быть последовательным, параллельно согласным, параллельно встречным и смешанным.
Вопросы контроля:
1. Назначение датчиков авионики.

2. Классификация ИУ.
3. Факторы, влияющие на работу датчиков авионики.

4. Влияние внешних воздействий на параметры датчиков.

5. Требования, предъявляемые к датчикам авионики.

6. Методы измерения параметров.
7. Погрешности авиационных датчиков.

8. Чувствительность ИУ.
9. Основные функциональные элементы датчика авионики.

10. Порядок проведения синтеза ИУ.
Рис. 1.2. К определению абсолютной погрешности
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Рис. 1.4. Функциональная схема типового датчика авионики (ИУ)
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Рис. 1.3. Виды характеристик:


а – нелинейная; б – линейная; в – пропорциональная
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� Эксплуатации в больших диапазонах температур и давлений с быстрым их изменением, с повышенным уровнем вибрации, в условиях возможности обледенения и т.д.


� Имеется в виду задание на проектирование системы или датчика.


� ИУ – измерительное устройство, под которым понимается прибор или датчик
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