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Передмова

    Для сучасних літальних апаратів (ЛА) характерним є широке застосування пілотажно-навігаційних систем (ПНС) на всіх режимах та етапах польоту. Без таких систем неможливе ефективне використання авіаційної техніки навіть при вирішуванні найпростіших льотних задач.

    Впровадження ПНС в процес управління обумовлюється головним чином зростанням тенденцій інформаційного об`єднання ПНС з іншими комплексами бортового облад​нання. На сучасних літаках ПНС перетворились у засоби, які сут​тєво підвищують ефективність і безпеку польоту. 

    Надійна робота ПНС можлива лише при суровому дотриманні всіх правил технічної експлуатації, що вимагає від інженерно-технічного персоналу знань принципів роботи таких систем, а також певних практичних навичок, зокрема, з аналізу статичних і динамічних характеристик основних систем пілотажно-навігаційного обладнання таких як інерціальні системи навігації, супутникові навігаційні системи, радіосистеми ближньої та далекої навігації, доплерівського вимірювача  швидкості та кута зносу та інш..

    Оптимальне алгоритмічне забезпечення ПНК дозволить використовувати нові принципи корекції систем числення шляху, наприклад, за допомогою глобальних радіонавігаційних супутникових систем або природних геофізичних полів Землі.  

     Дані методичні рекомендації відповідають навчальної та робочої навчальної програмам дисципліни “Пілотажно-навігаційні комплекси повітряних суден” і призначені для студентів Інституту електроніки та систем управління, що навчаються за  напрямом підготовки   6.051103  "Авіоніка".  Методичні рекомендації можуть бути використовувані при підготовці к виконанню практичних та лабораторних робіт з дисципліни “Пілотажно-навігаційні комплекси повітряних суден” для спеціалістів, що навчаються за  напрямом підготовки   6.095102 (по кафедрі АКІК)

      Практичні роботи виконуються на цифровій обчислюваль​ній техніці, зокрема, на персональних комп’ютерах.

робота № 1
Дослідження характеристик некоррегуемої ІНС

1. Ціль роботи

    Ціль роботи ─ досліджувати структуру платформної ІНС, вплив погрішностей елементів і параметрів настроювання ІНС на точнос​тні характеристики числення навігаційних параметрів і динаміку зміни погрішностей.

2. Об'єкт дослідження
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Об'єктом дослідження є  однокомпонентна ІНС. При цьому зроблені наступні допущення: ЛА рухається тільки в одній площині й на постійній відстані R від центра Землі; вектор напруженості гравітаційного поля спрямований до центра землі. Починаючи рух із крапки О1 (рис. 1.1) ЛА переміщається в крапку О, при цьому місцева вертикаль повертається на кут 
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де S – відстань, що пролетів ЛА.

  Кутова швидкість супровідного тригранника XYZ, у якого вісь OX дотична до траєкторії руху, а вісь OZ спрямована по місцевій гравітаційній вертикалі, визначається співвідношенням
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де V – швидкість польоту ЛА.

Крім того, 
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де (( - абсолютне прискорення центра мас ЛА).

Побудова на борті ЛА супровідного тригранника забезпечується гіроплатформою, на якій установлюється акселерометр Ах і осі якої створюють приладовий тригранник xyz. Уздовж осі Ox приладового тригранника спрямована вісь чутливості акселерометра й вектор кінетичного  моменту  гіроскопа  
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.  У крапці  O1  початку руху осі 

приладового тригранника Oxyz з максимальною точністю збігаються з осями OXYZ супровідного тригранника. Крім того встановлюються 
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значення початкових сигналів V0  і  S0 на виходах інтеграторів обчислювача. Величина цих сигналів відповідає початковим значенням швидкості ЛА V0 і координати S0. Обчислювач по сигналах акселерометра безупинно розраховує в процесі руху значення швидкості VВ і пройденої відстані SВ .

   Для того, щоб гіроплатформа завжди залишалася в площині обрію, необхідно управляти гіростабілізатором таким чином, щоб обертати платформу щодо осі Oу зі швидкістю
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   Відповідно до правила прецесії кутова швидкість гіроскопа (у з кінетичним моментом Н під впливом зовнішнього моменту Mz виз-начається співвідношенням
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З огляду на (1.1), (1.2), можна знайти величину коригувального моменту
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 В виразі (1.3)   
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, котрий частіше представляють у вигляді 
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 й називають умовою балістичної незбурюванністью . Виконання цієї умови забезпечує горизонтальність платформи при русі літака з довільним прискоренням. 

Показання акселерометра, установленого на гіроплатформі, мають вигляд

ax = (​ x – gx.

З огляду на те, що   gx = 0  одержимо

ax = (​ x = (.

     Із цього рівняння треба необхідність безперервного гори-зонтування осі чутливості  акселерометра й що у свою чергу дозволяє визначити задачі розв'язувані ІНС у процесі руху літака. Цими задачами повинні бути:

обчислення шляхом інтегрування кінематичних параметрів руху центра мас ЛА (у цьому випадку швидкості VВ і відстані SВ);

безперервне відтворення напрямку осей супровідного тригран​ника за допомогою гіростабілізатора, тобто відтворення вертикалі на борті ЛА (горизонтування платформи).   

    Алгоритм роботи обчислювача ІНС може бути представлений наступною системою рівнянь:
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    Замість останнього рівняння можна записати рівняння для розрахунку кутової швидкості гіроплатформи
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Представлений алгоритм роботи ІНС припускає ідеальну роботу акселерометра й гіростабілізатора із системою корекції. Однак на практиці існує різниця 
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 між кутової швидкості супровідного тригранника 
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 й швидкістю прецесіонного руху гіроскопа (п, що з'являється внаслідок дрейфу гіроскопа (д або моменту Мд, що викликає цей дрейф
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Через цього, а також внаслідок неточності початкового визна​чення вертикалі (початкового відхилення гіроскопа (0) з'являється поточна помилка горизонтувания 
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Рис. 2.1

Некомпенсовані складові помилок акселерометра можуть харак​теризуватися складової ax. Внаслідок помилок акселерометра, гіростабілізатора, обчислювача, а також через неточну початкову виставку гіроплатформи робота ІНС буде характеризуватися помилками визначення швидкості V і координати S, а також помилкою відтворення вертикалі (. При цьому вихідний сигнал акселерометра може бути представлений у вигляді  
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При малих кутах  це рівняння можна записати у вигляді
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    Розглянутому принципу дії однокомпонентної ІНС можна зіставити структурну схему представлену на рис 1.2.

 Вхідними сигналами цієї схеми є параметри руху супровідного тригранника у вигляді абсолютного прискорення центра мас ЛА  (, а також у вигляді кутової швидкості обертання місцевої вертикалі 
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. .Інші  елементи  схеми  відповідають  роботі  елементів одноко​мпонентної  ІНС.  По обмірюваним акселерометрами величинам  аб-
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Рис.1.2

 солютного прискорення 
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 розраховується швидкість польоту Vв і пройдена відстань SВ, а по обчисленій швидкості Vв розраховується задана швидкість прецесії гіроскопа В. Сигнали ax і др є найбільш істотними джерелами погрішностей ІНС. Причому через поточну помилку горизонтування у показаннях акселероме​трів з'являється складова gx = g(, що у свою чергу викликає помилку обчислення Vв. Контур горизонтування являє собою контур з негативним зворотним зв'язком, а наявність у контурі двох інтегруючих ланок свідчить про структурну нестійкість такого контуру. При впливі на такий контур збурювань у вигляді, напри​клад, помилок ax  або др у ньому збуджуються незатухаючі коливання із власною частотою 
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    Таким чином, контур горизонтування по суті моделює  колива​льну незатухаючу ланку другого порядку з періодом коливань 
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, так званий маятник Шулери.

    При R = 6371000м и g = 9.81м/с2 період коливань рівняється 84,4 хв. Маятник Шулера  це маятник з довжиною підвісу рівної радіусу Землі, і який не обурюється прискореннями крапки підвісу. Інша назва такої системи гіроскопічна вертикаль із інтегральною корекцією.

Структурний аналіз контуру показує, що наявність постійної помилки акселерометраax, викликає помилку відтворення вертикалі , а при наявності постійного дрейфу платформи др, у тому числі через відхід гіроскопа від добового обертання Землі, вертикаль відтворюється без постійної помилки (має місце періоди​чна помилка).

3. Методичні вказівки

Повторити наступні теоретичні питання дисципліни:

 візуальне моделювання в середовищі Windows;

принципи побудови платформних інерціальних навігаційних систем;

      робочі режими інерціальних навігаційних систем;

 основні джерела погрішностей інерціальних навігаційних сис​тем.

               4. Завдання на виконання практичної роботи

Досліджувати принцип роботи ІНС.

Досліджувати вплив постійного дрейфу акселерометра на точність роботи ІНС.

     Досліджувати вплив початкового відхилення гіроплатформи на точність роботи ІНС.


     Досліджувати вплив дрейфу гіроплатформи на точність роботи ІНС.


      Досліджувати вплив помилок у завданні радіуса Землі на точність роботи ІНС.


5. Порядок і методика виконання  роботи

У роботі досліджується модель однокомпонентної ІНС із викори-станням програми візуального моделювання Simulink, що входить до складу універсального математичного пакета програмування  MAT-LAB.(Рис.1.3).
    Для початку роботи необхідно включити комп'ютер, увійти в потрібну директорію й запустити програму  роботи (подвійний щиглик лівою кнопкою «миші» (ЛКМ) по файлі з ім'ям ICH.mdl). Програма може бути запущена також з оболонки пакета MATLAB. Після завантаження MATLAB і ініціалізації програми візуального моделювання Simulink, програму  роботи ICH.mdl викликають через меню File. Після запуску програми  роботи у вікні Simulink з'явля​ється блок-діаграма моделі однокомпонентної ІНС. Блокдіаграма моделі показана на  рис.1.3.  Контур ІНС на схемі виділений темними кольорами.

    5.1. Досліджувати принцип роботи ІНС. 

    У даному пункті досліджується робота ідеальної ІНС по обчис​ленню параметрів руху ЛА. 

    Активізуючи меню Simulation відкрити діалогове вікно настрою​вань параметрів моделювання Simulation parameters. Вікно містить вкладку Solver (розрахунок) – установка параметрів моделювання (розрахунку моделі). На цій вкладці в групі Simulation 

time установити значення модельного часу в секундах: початкове значення  Start  time = 0.0 і кінцеве значення  Stop  time = 10000. 

     Вхідним сигналом моделі є параметри руху супровідного тригранника у вигляді абсолютного прискорення центра мас ЛА  
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Цей сигнал генерується в моделі блоком Step з розділу Sources як одиничний дискретний сигнал із заданими параметрами. Подвійний щиглик ЛКМ по блоці відкриває вікно параметрів настроювання. Установити наступні параметри вхідного сигналу:

Step time (крок часу) – тривалість сигналу = 100;

Initial value (початкове значення) – значення амплітуди сигналу в початковий момент часу  = 2;

Final value (кінцеве значення) – значення амплітуди сигналу після закінчення кроку часу = 0; 


[image: image24.png]b
sesleomets

Em
A4
T ’
LN
v o)
o
oo
1mg 1inet
SN e
o
v ot





Рис.1.3

    При такому вхідному сигналі  моделюється розгін літака із прискоренням 
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 = 2 м/c2  протягом 100 с.  

Вбедившись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурювання відключені, запустити модель на рішення. 

          По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів всіх індиціруемих параметрів.

Для перегляду графіків перехідних процесів двічі клацнути ЛКМ по відповідному блоці Scope (осцилограф). Для керування парамет​рами вікна Scope у ньому є панель інструментів, що містить ряд кнопок. Основні кнопки, що управляють масштабами:

Zoom  зміна масштабу осей графіка;

Zoom X- axis  зміна масштабу по осі абсцис;

Zoom Y- axis   зміна масштабу по осі ординат;

Autoscale  установка оптимального масштабу осей (авто шкалирование).

    Переконатися у відсутності помилок обчислення навігаційних параметрів. Провівши найпростіші розрахунки, зрівняти їх з результатами моделювання обчисленої швидкості і обчисленої відстані .   

    5.2. Досліджувати  вплив постійного дрейфу акселерометра на точність роботи ІНС:

    Активізуючи вікно параметрів настроювання блоку Constant  «Дрейф акселерометра» установити величину дрейфу рівну        2м/c2. (Constant value =2). Підключити блок  до  входу суматора.

    Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурю​вання, відключені, запустити модель на рішення. По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів. 

    Оцінити помилки обчислення навігаційних параметрів (максима​льні й середні значення помилок) і замалювати графіки перехідних процесів.


    Змінюючи масштаб осей графіка V у районі закінчення повного періоду коливань визначити точне значення періоду коливань. Зрівняти отримане значення з періодом маятника Шулери.

    5.3. Досліджувати вплив початкового відхилення гіроплатфо​рми на точність роботи ІНС:

    Відключити блок Constant  «Дрейф акселерометра». 

    Активізуючи вікно параметрів настроювання блоку Constant  (Початкове відхилення платформи), установити величину початко​вого відхилення платформи рівну 2 рад.(Constant value = 2). Підключити блок  до входу суматора. 

Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурю​вання, відключені, запустити модель на рішення. По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів: 

    Оцінити помилки обчислення навігаційних параметрів (максима​льні й середні значення помилок) і замалювати графіки перехідних процесів.

    5.4. Досліджувати вплив дрейфу гіроплатформи на точність роботи ІНС. Відключити блок Constant  «Початкове відхилення платформи». Активізуючи вікно параметрів настроювання блоку Constant  «Дрейф платформи» установити величину дрейфу платформи рівну 2 рад/с. (Constant value = 2). Підключити блок  до входу суматора.

    Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурю​вання, відключені, запустити модель на рішення. 

   По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів: 

   Оцінити помилки обчислення навігаційних параметрів (максима​льні й середні значення помилок) і замалювати графіки перехідних процесів.


    5.5. Досліджувати вплив помилок у завданні радіуса Землі на точність роботи ІНС:

    Відключити блок Constant  «Дрейф платформи». Активізуючи вікно параметрів настроювання блоку  Slider Gain  «1/Rзв», де Rзв – обчислений радіус Землі, установити значення параметра блоку рівне 1.567е7,  що відповідає збільшенню висоти польоту на 9 км. 

    Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурю​вання, відключені, запустити модель на рішення. По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів.

    Оцінити помилки обчислення навігаційних параметрів (максима​льні й середні значення помилок) і замалювати графіки перехідних процесів.

Активізуючи вікно параметрів настроювання блоку  Slider Gain  «1/Rзв», установити значення параметра блоку рівне 1.545е7,  що відповідає зміні радіуса Землі 100 км. 

Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурю​вання, відключені, запустити модель на рішення. По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів.

    Оцінити помилки обчислення навігаційних параметрів (максима​льні й середні значення помилок) і замалювати графіки перехідних процесів.

    Змінюючи масштаб осей графіка у районі закінчення повного періоду коливань визначити точне значення періоду коливань. Зрівняти отримане значення з періодом маятника Шулера.

6. Зміст звіту

У звіті по  роботі повинні бути представлені:

мета й завдання на лабораторну роботу. 

криві перехідних процесів (один комплект на бригаду);

докладний аналіз отриманих результатів і висновки по кожному виконаному пункті роботи.  

7. Контрольні питання

1. Чому ІНС повинна бути набудована на період Шулера?

2. Чи належна враховуватися висота польоту при настроюванні ІНС на період Шулера?

3. Чи належна враховуватися широта місцевості, що пролітається, при настроюванні ІНС на період Шулера?

4. Чи належна враховуватися довгота місцевості, що пролітається, при настроюванні ІНС на період Шулера?

5. Чи можлива виставка ІНС на полюсах?

6. Чи можлива виставка ІНС на екваторі?

робота № 2

Дослідження характеристик коррегуемої ІНС за допомогою швидкісного коректора

1. Ціль роботи
Ціль роботи ─ досліджувати взаємодії платформної ІНС із швид​кісними системами - коректорами, досліджувати вплив швид-кісного коректора на точностні характеристики числення навіга-ційних параметрів і динаміку зміни погрішностей комплексної системи.

2. Об'єкт дослідження 
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    Об'єктом дослідження є  ІНС, що коррегуема за допомогою швидкісного коректора. 

Інерціальна системи навігації, маючи високий ступінь автоном​ності роботи й перешкодозахищеності, мають властивість накопичу​вати помилки визначення координат місця розташування. Крім того, визначення всіх навігаційних параметрів здійснюється з помилками, які носять коливальний характер з періодом коливань рівним періоду маятника Шулери. Ці властивості ІНС висувають тверді вимоги до точності датчиків первинної інформації, більшість із яких у цей час не можуть бути технічно реалізовані. Вихід знаходять в організації періодичної корекції ІНС від інших систем навігації. У процесі корекції ІНС здійснюється порівняння її показань із відповідними показаннями системи - коректора. Найчастіше здійс-нюється порівняння швидкостей або координат обумовлених системами.

    Достовірну інформацію про швидкості польоту можна одержить від доплеровського вимірника швидкості й кута зносу, або супутни​кової системи навігації (ССН). . 

    На рис. 2.1 показана можлива структура однокомпонентної ІНС коррегуемої по сигналах швидкості Vк, які виміряються швидкісним коректором. Сигнал (Vк – це сигнал помилки  коректора. 

Позначимо помилку визначення швидкості за допомогою ІНС як (Vи = Vи – V     при цьому     
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де Vи  – швидкість вимірювана ІНС; V  – дійсна швидкість ЛА.

Записуючи  рівняння  для  нижнього  й  верхнього  суматорів структурної схеми, при Vo = 0  і  So = 0 одержимо: 


[image: image27.wmf](

)

(

)

.

;

1

и

к

1

и

и

к

2

и

д

V

V

К

g

а

V

V

V

V

К

V

R

х

D

-

D

+

b

×

-

D

+

=

D

-

D

-

D

+

w

=

b

&

&

&


    Після перетворення даної системи одержимо систему рівнянь, що описує помилки ІНС у вигляді:
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або в операційній формі характеристичний визначник системи можна записати у вигляді
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    Коефіцієнт підсилення К1 забезпечує демпфірування коливань. у ІНС.     У теж час варто мати на увазі, що наявність помилки  

швидкісного коректора викликає додаткову помилку визначення. вертикалі

3. Методичні вказівки
Повторити наступні теоретичні питання дисципліни:

   гіростабілізатори;

принципи побудови платформних інерціальний систем;
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робочі режими інерціальний навігаційних систем;

основні джерела погрішностей інерціальний систем.

4. Завдання на виконання роботи
     Досліджувати вплив швидкісного коректора на точностні характеристики ІНС.

     Досліджувати вплив швидкісного коректора на динаміку зміни погрішностей коррегуемої ІНС.

5. Порядок і методика виконання роботи.

   У роботі досліджується модель однокомпонентної ІНС із викорис​танням програми візуального моделювання Simulink, що входить до складу універсального математичного пакета програмування MATLAB.  .

    Для початку роботи необхідно ввійти в потрібну директорію й запустити програму  роботи (подвійний щиглик лівою кнопкою «миші» (ЛКМ) по файлі з ім'ям kop_isn.mdl). Програма може бути запущена також з оболонки пакета MATLAB. Після завантаження MATLAB і ініціалізації програми візуального моделювання Simulink, програму роботи kop_isn.mdl викликають через меню File.

    Після запуску програми у вікні Simulink з'являється блокдіаграма моделі коректуємої ІНС. Блок-діаграма моделі показана на рис2.2. Контур ІНС на схемі виділений темними кольорами, схема корекції більше світлим. 

    Активізуючи меню Simulation відкрити діалогове вікно настрою​вань параметрів моделювання Simulation parameters. Вікно містить вкладку Solver (розрахунок) – установка параметрів моделювання (розрахунку моделі). На цій вкладці в групі Simulation time устано​вити значення модельного часу в секундах: початкове значення  Start  time = 0.0 і кінцеве значення  Stop  time = 10000. 

     Вхідним сигналом моделі є параметри руху супровідного тригранника у вигляді абсолютного прискорення центра мас ЛА  
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. Цей сигнал генерується в моделі блоком Step з розділу Sources як одиничний дискретний сигнал із заданими параметрами. Подвійний щиглик ЛКМ по блоці відкриває вікно параметрів настроювання. 

Установити наступні параметри вхідного сигналу.

Step time (крок часу) – тривалість сигналу = 100;для «Помилки коректора» = 1 м/с.

Initial value (початкове значення) – значення амплітуди сигналу в початковий момент часу  = 2;

Final value (кінцеве значення) – значення амплітуди сигналу після закінчення кроку часу = 0; 

При такому вхідному сигналі  моделюється розгін літака із приско​ренням 
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 = 2 м/с2  протягом 100 с.  

        Відключити схему корекції, тобто виходи блоків ДО1 і ДО2. Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурювання відключені, запустити модель на рішення. 

    По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів всіх індиціруемих параметрів.

    Для перегляду графіків перехідних процесів двічі клацнути ЛКМ по відповідному блоці Scope (осцилограф). Для керування парамет​рами вікна Scope у ньому є панель інструментів, що містить ряд кнопок. Основні кнопки, що управляють масштабами:

Zoom  зміна масштабу осей графіка;

Zoom X- axis  зміна масштабу по осі абсцис;

Zoom Y- axis   зміна масштабу по осі ординат;

Autoscale  установка оптимального масштабу осей     Переконається у відсутності помилок обчислення навігаційних параметрів, а, провівши найпростіші розрахунки, зрівняти їх з результатами моделювання обчисленої швидкості Vв і обчисленої відстані Sв.   

    Активізуючи вікно параметрів настроювання блоку Constant  «Дрейф акселерометра» установити величину дрейфу рівну 2 м/с2. (Constant value =2). Підключити блок  до  входу суматора.

     Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурю​вання, відключені, запустити модель на рішення. По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів. 

   Оцінити помилки обчислення навігаційних параметрів (максима​льні й середні значення помилок) і замалювати графіки перехідних процесів. Підключити схему швидкісної корекції, тобто блоки К1 і К2 у відповідність із блокдіаграмою моделі, установивши оптима​льні значення коефіцієнтів К1 = 0.0073  і   К2 = 1.5е–6. 
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Рис.2.2

     Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурю​вання, відключені, запустити модель на рішення. По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів. 

    Оцінити помилки обчислення навігаційних параметрів (максима​льні й середні значення помилок) і замалювати графіки перехідних процесів. Зрівняти отримані результати з попереднім рішенням.     Повторити пункти, що стосуються  збурювань «Початкове відхи-лення платформи» = 0.0001 радий,  «Дрейф платформи»  0.0001 рад/с і 
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     Оцінити вплив коефіцієнтів контурів корекції К1 і К2 на якість перехідних процесів у системі. Для збурювання «Дрейф акселероме​тра» = 2 м/с2, по черзі змінюючи коефіцієнти контурів корекції   К1  і   К2   щодо   оптимальних   значень    К1  =  0.0073     і  К2 = 1.5е–6, замалювати графіки перехідних процесів помилки обчислення швидкості V. Зрівняти отримані результати з оптимальними рішеннями. Діапазон зміни, що рекомендує, коефіцієнтів контурів корекції: К1= 0.0013 … 0.0093 і К2 = 5е–5( 6.5е–6.
6. Зміст звіту

У звіті по практичної роботи повинні бути представлені:

мета й завдання на лабораторну роботу. 

криві перехідних процесів (один комплект на бригаду);

 докладний аналіз отриманих результатів і висновки по кожному виконаному пункті роботи. 

7. Контрольні питання

1. Які навігаційні системи можна використовувати як  швидкісного коректора ІНС?

2. На які елементи ІНС можна впливати  сигналами швидкісних коректорів?

3. Чи можливо  демпфірування власних коливань ІНС за інформа​цією від швидкісного коректора?

4. Чи можливо  зміна частоти власних коливань ІНС за інформа​цією від швидкісного коректора?

5. Чи викликає додаткову помилку визначення вертикалі наявність помилки швидкісного коректора? 

РОБОТА № 3

ДОСЛІДЖЕННЯ ХАРАКТЕРИСТИК КОРРЕГУЕМОЛЇ ІНС ВІД ПОЗИЦІЙНОГО КОРЕКТОРА

1. Ціль роботи

Ціль роботи ─ досліджувати взаємодії  платформної ІНС із сис​темами - коректорами, досліджувати вплив позиційного коректора на точностні характеристики числення навігаційних параметрів і динаміку зміни погрішностей комплексної системи.

2. Об'єкт дослідження
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    Об'єктом дослідження є ІНС. що корегується від позиційного коректора. 

    Інерціальна система навігації, маючи високий ступінь автономно​сті роботи й перешкодозахищеності, мають властивість накопичу​вати помилки визначення координат місця розташування. Крім того, визначення всіх навігаційних параметрів здійснюється з помилками, які носять коливальний характер з періодом коливань рівним періоду маятника Шулера. Ці властивості ІНС висувають тверді вимоги до точності датчиків первинної інформації, більшість із яких у цей час не можуть бути технічно реалізовані. Вихід знаходять в організації періодичної корекції ІНС від інших систем навігації. У процесі корекції ІНС здійснюється порівняння її показань із відповідними показаннями системи  коректора. Найчастіше здійснюється порівняння швидкостей або координат обумовлених системами. Використання достовірної інформації про швидкості польоту від зовнішньої системи-коректора не дозволяє усунути наростаючу в часі помилку визначення координат місця розташування ЛА, де для усунення цієї помилки використають позиційну корекцію від навігаційних систем, які визначають координати ЛА.

Достовірну інформацію про  координати може надходити від навігаційних радіотехнічних систем, від радіолокаційних і оптичних візирів, від систем супутникової навігації.  На рис. 3.1 показана можлива структурна схема корекції однокомпонентної ІНС із горизонтальною платформою від позиційного навігаційного коректора, наприклад РСБН.

З огляду на помилки визначення координат ΔS, швидкості ΔV і вертикалі β, можна провести аналіз цієї системи. Характеристичне рівняння цієї системи має вигляд:
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    Аналіз характеристичного рівняння показує, що за рахунок вибору коефіцієнтів К1, К2  можна домогтися стійкості перехідних процесів, а, аналізуючи сталі значення помилок ІНС, можна зробити висновок, що в цьому випадку кутова швидкість дрейфу не впливає на сталі значення помилок визначення швидкості польоту й координат ЛА. 

3. Методичні вказівки

Повторити наступні теоретичні питання дисципліни:

 гіростабілізатори,

    принципи побудови платформних інерціальних навігаційних систем,

    робочі режими інерціальних навігаційних систем,

 основні джерела похибок інерціальних навігаційних систем.


4. Завдання на виконання  роботи

Досліджувати вплив позиційного  коректора на точностні характеристики ІНС.

    Досліджувати вплив  позиційного коректора на динаміку зміни його погрішностей. 
5. Порядок і методика виконання  роботи

    У роботі досліджується модель однокомпонентної ІНС із використанням програми візуального моделювання Simulink, що входить до складу універсального математичного пакета програмування MATLAB.  Блок діаграма моделі показана на рис.3.2.

    Після запуску програми роботи у вікні Simulink з'являється блокдіаграма моделі коректуємої ІНС.   Контур ІНС на схемі виділений темними кольорами, схема корекції більше світлим.   

  Для початку роботи необхідно ввійти в потрібну директорію й запустити програму роботи (подвійний щиглик лівою кнопкою «миші» (ЛКМ) по файлі з ім'ям kop_isn.mdl).  Програма може бути  [image: image200.wmf]Р
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запущена також з оболонки пакета MATLAB. Після завантаження MATLAB і ініціалізації програми візуального моделювання Simulink, програму  роботи kop_isn.mdl викликають через меню File.

    Активізуючи меню Simulation відкрити діалогове вікно настроювань параметрів моделювання Simulation parameters. Вікно містить вкладку Solver (розрахунок) – установка параметрів моделювання (розрахунку моделі). На цій вкладці в групі Simulation time установити значення модельного часу в секундах: початкове значення  Start  time = 0.0 і кінцеве значення  Stop  time = 10000. 

 Вхідним сигналом моделі є параметри руху супровідного три-гранника у вигляді абсолютного прискорення центра мас ЛА 
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. Цей сигнал генерується в моделі блоком Step з розділу Sources як одиничний дискретний сигнал із заданими параметрами. Подвійний щиглик ЛКМ по блоці відкриває вікно параметрів настроювання. Установити наступні параметри вхідного сигналу:

Step time (крок часу) – тривалість сигналу = 100;

Initial value (початкове значення) – значення амплітуди сигналу в початковий момент часу  = 2;

Final value (кінцеве значення) – значення амплітуди сигналу після закінчення кроку часу = 0; 

    Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурювання відключені, запустити модель на рішення. 

    По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів всіх індиціруемых параметрів.

    Для перегляду графіків перехідних процесів двічі клацнути ЛКМ по відповідному блоці Scope (осцилограф). Для керування параметрами вікна Scope у ньому є панель інструментів, що містить ряд кнопок. Основні кнопки, що керують масштабами:

Zoom  зміна масштабу осей графіка;

Zoom X- axis  зміна масштабу по осі абсцис;

Zoom Y- axis   зміна масштабу по осі ординат;

    Autoscale установка оптимального масштабу осей.         Переконатися у відсутності помилок обчислення навігаційних параметрів, а, провівши найпростіші розрахунки, зрівняти їх з резу-льтатами моделювання обчислених швидкості Vв і координати  Sв.  

    Активізуючи вікно параметрів настроювання блоку Constant  «Дрейф акселерометра» установити величину дрейфу рівну 2 м/с2. (Constant value =2). Підключити блок  до  входу суматора.

    Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурювання, відключені, запустити модель на рішення. По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів.

    Оцінити помилки обчислення навігаційних параметрів (максимальні й середні значення помилок) і замалювати графіки перехідних процесів.
    

    Підключити схему позиційної  корекції, тобто блоки К1 і К2 у відповідність із блок    діаграмою  моделі, установивши оптимальні 

значення коефіцієнтів  К1 = 0.0073 і К2 = 1.5е–6. 

    Переконавшись, що всі інші блоки моделі, що імітують збурювання, відключені, запустити модель на рішення. По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів: 

    Оцінити помилки обчислення навігаційних параметрів (максимальні й середні значення помилок) і замалювати графіки перехідних процесів. Зрівняти отримані результати з попереднім рішенням.

    Повторити пункти, що стосуються збурювань «Початкове відхилення платформи» = 0.0001 радий,  «Дрейф платформи» = 0.0001 рад/с і для «Помилки коректора» = 1 м/с.

    Оцінити вплив коефіцієнтів контурів корекції К1 і К2 на якість перехідних процесів у системі. Для збурювання «Дрейф акселерометра» = 2 м/с2, по черзі змінюючи коефіцієнти контурів корекції К1 і К2 щодо оптимальних значень  К1 = 2.8е–5 і К2 = 0.015, замалювати графіки перехідних процесів помилки обчислення координати. Зрівняти отримані результати з оптимальними рішеннями.  Діапазон зміни,  що рекомендує,  коефіцієнтів контурів корекції:  К1= 1.3е–5(5.8е–5 і К2 = 0.005… 0.03.
    Замалювати графіки перехідних процесів. Зрівняти отримані результати з попереднім рішенням.

6. Зміст звіту

У звіті по роботі повинні бути представлені:

 мета й завдання на  роботу. 

 криві перехідних процесів (один комплект на бригаду),

 докладний аналіз отриманих результатів і висновки по кожному виконаному пункті роботи. 

6. Контрольні питання

1. Які навігаційні системи можна використовувати як  позиційного коректора ІНС?

2. На які елементи ІНС можна впливати  сигналами позиційних коректорів?

3. Чи можливо  демпфірування власних коливань ІНС за інформацією від позиційного коректора?

4. Чи можливо  зміна частоти власних коливань ІНС за інформацією від позиційного  коректора?

ПРАКТИЧНА  РОБОТА № 4

ДОСЛІДЖЕННЯ АЛГОРИТМІВ ОБРОБКИ ІНФОРМАЦІЇ В ПІЛОТАЖНО-НАВІГАЦІЙНИХ КОМПЛЕКСАХ 
ЗА МЕТОДОМ -КОМПЕНСАЦІЇ ПОМИЛОК

1. Ціль роботи

    У роботі досліджуються способи підвищення точностних характеристик пілотажно-навігаційних комплексів (ПНК) зі структурною надмірністю. Дослідженню підлягають схема обробки надлишкової інформації, що використовують спосіб взаємної компенсації помилок.

2. Об'єкт дослідження

    Поточні значення параметрів руху ЛА з метою підвищення точності їхні визначення обчислюються як оцінки кожного параметра, оптимальні з погляду середньо квадратичної помилки. При визначенні цих оцінок можуть використовуватися методи спільної обробки інформації, що маються на борті ЛА.


[image: image35.wmf] Найкращі результати підвищення точностних характеристик ПНК можна одержати в комплексах зі структурною надмірністю. Під структурною надмірністю в ПНК розуміється можливість визначення пілотажно-навігаційної інформації паралельно декількома способами з використанням сигналів різних приладів і систем.

    У сучасних ПНК, як правило, здійснюється комплексування двох навігаційних вимірників, один із яких має постійну помилку ( (повільно мінливу), а іншої шумову помилку ( (помилка, що швидко змінюється). Тобто показання цих датчиків при допущенні елементарного виміру навігаційного параметра x мають вид: 
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     У схемі компенсації (рис.4.1) на вхід аперіодичного фільтра надходить сигнал, що являє собою різницю погрішностей вимірників 
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    Оцінка параметру x на виході схеми маєте від:
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     Таким чином, помилка комплексної системи маєте від:
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    Реальний фільтр пропускає частину енергії 
[image: image42.wmf]1
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 і не цілком придушує перешкоду 
[image: image43.wmf]2
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, у результаті у вихідному сигналі крім корисного сигналу  буде міститися помилка 
[image: image44.wmf]x
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. Помилка 
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 буде тим менше ніж сильніше розходження в спектральних характеристиках перешкод 
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. Тому комплексування двох вимірників того самого параметра доцільно саме в тому випадку, якщо спектри перешкод розташовані в різних частотних областях.
    Відповідно до прийнятої умови фільтр F(p) повинний бути фільтром низьких частот, тоді фільтр із характеристикою [1-F(p)] буде фільтром високих частот. Фільтр низьких частот може бути реалізований у найпростішому випадку за допомогою реальної аперіодичної ланки з передатною функцією.
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    Передатна функція фільтра високих частот
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являє собою реально диференційну ланку зі свідомо збільшеної постійної часу Т (ізодромна ланка).

3. Методичні вказівки

    Повторити наступні теоретичні питання дисципліни:

 призначення і задачі, розв'язувані пілотажно-навігаційними комплексами,

 алгоритми обробки інформації в пілотажно-навігаційних комплексах.

4. Завдання на виконання практичної роботи

     Досліджувати схему обробки надлишкової інформації, що використовує спосіб взаємної компенсації похибок.

      Досліджувати вплив постійної часу фільтра на помилку оцінки вихідних показань.

      Досліджувати вплив спектральних характеристик перешкод на процес обробки інформації. 

      Зафіксувати графіки перехідних процесів.

5. Порядок і методика виконання  роботи

    У роботі досліджуються алгоритми обробки інформації в пілотажно-навігаційних комплексах, побудовані на основі схеми компенсації, з використанням програми візуального моделювання Simulink, що входить до складу універсального математичного пакета програмування MATLAB.
    Для початку роботи необхідно ввійти в потрібну директорію і запустити програму роботи (подвійний щиглик лівою кнопкою «миші» (ЛКМ) по файлі з ім'ям filtr.mdl). Програма може бути запущена також з оболонки пакета MATLAB. Після завантаження MATLAB і ініціалізації програми візуального моделювання Simulink, програму роботи filtr.mdl викликають через меню File.   Після запуску програми у вікні Simulink з'являються блок-діаграми моделей досліджуваних алгоритмів обробки інформації. Блок-діаграма моделей показана на рис.4.2. 
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Рис.4.2

  Активізуючи меню Si-mulation відкрити діалогове вікно настроювань параметрів моделювання Simulation parameters. Вікно містить вкладку Solver (розрахунок) установка параметрів моделювання (розрахунку моделі). На цій вкладці в групі Simulation time установити значення модельного часу в секундах: початкове значення - 0.0 

і кінцеве значення 200.

    У групі Solve options (параметри розрахунку) установити точність обчислень: відносну (Relative tolerance) = l.0e-6 і абсолютну (Absolute tolerance) = l.0e-12 для виключення помилок моделювання високочастотних складових погрішностей датчиків інформації.

     Вхідним сигналом моделі «Схема компенсації» є гармонічно змінюється сигнал, що моделює який-небудь параметр руху літального апарата. Цей сигнал формується в моделі блоком Sine Wave, що генерує синусоїдальні коливання, з розділу Sources. Подвійний щиглик ЛКМ по блоці відкриває вікно параметрів настроювання. Установити наступні параметри вхідного сигналу:

 Amplitude (амплітуда) - значення амплітуди  сигналу – 6;

  Frequency (rad/sec) (частота) - частота зміни вхідного сигналу –  0.2рад/сек;

 Phase (rad) (фаза) - зрушення по фазі = 0;

  Sample time (еталонний час) - для узгодження роботи джерела і інших компонентів моделі.

    При такому вхідному сигналі моделюється гармонічно зміняючий параметр руху літального апарата х, наприклад, висота польоту з періодом коливань Т =
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     Настроїти параметри вимірників. Вхідний сигнал х виміряється двома датчиками, вихідний сигнал одного з них х1 містить високо частотну перешкоду, а другий x2 характеризується постійної.

  Погрішність ( сигналу x2 формується в моделі джерелом наростаючого впливу Ramp з розділу Sources у виді ( = (0 + kt. Подвійний щиглик ЛКМ по блоці відкриває вікно параметрів настроювання. 

    Установити наступні параметри вхідного сигналу:

 Slope (нахил) - кутовий коефіцієнт тимчасової залежності k = 0.01;

 Start time - час починаючи з який вплив наростає = 0;

 Initial value (початковий рівень) - постійна складова погрішності (0 = 1.0;

    При такому вхідному сигналі моделюється повільно наростаюча погрішність   ( що змінюється за 100 с на 1.0 щодо початкового рівня). Шумова високочастотна складова ( сигналу х1 формується генератором білого шуму Band-Limited White Noise з розділу Sources. Генератор характеризується потужністю шуму Noise Power, еталонним часом Sample time, і числом Seed, службовцем для ініціалізації генератора випадкових чисел. Подвійний щиглик ЛКМ по блоці відкриває вікно параметрів настроювання. Установити наступні параметри вхідного сигналу:

  Noise Power = [0.1];   Sample time = 0.1;   Seed = [23341].

    Настроїти параметри аперіодичного фільтра. Фільтр реалізується за допомогою блоку передатних функцій Transfer Fen з розділу Continuous. Блок формує передатну функцію у виді відносини поліномів заданого ступеня і має два параметри настроювання - вектори коефіцієнтів поліномів чисельника Numerator і знаменника Denominator. Подвійний щиглик ЛКМ по блоці відкриває вікно параметрів настроювання. Установити наступні параметри вхідного сигналу:

 Numerator - [1];

  Denominator = [5 1].

Після такого настроювання блок Transfer Fen формує передатну функцію аперіодичного фільтра з постійної часу Т= 5с.

    Переконавши, що всі інші блоки моделі з'єднані відповідно до блок-діаграми (рис.4.2), запустити модель на рішення.

    По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів усіх параметрів, що індіцируються:

  показань датчиків сигналів x1 і х2;

  оцінку вихідних показань схеми компенсації 
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)

;

   помилку оцінки 
[image: image52.wmf]x
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Для перегляду графіків перехідних процесів двічі клацнути ЛКМ по відповідному блоці Scope (осцилограф). Для керування параметрами вікна Scope у ньому мається панель інструментів, що містить ряд кнопок. Основні кнопки, що керують масштабами:

Zoom - зміна масштабу осей графіка;

   Zoom Х- axis - зміна масштабу по осі абсцис;

   Zoom Y- axis - зміна масштабу по осі ординат;

  Autoscale - установка оптимального масштабу осей.

    Оцінити вихідні показання схеми компенсації 
[image: image53.wmf]x
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 і помилку оцінки вихідних показань 
[image: image54.wmf]x
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D

, замалювати графіки перехідних процесів.

    Досліджувати вплив постійної часу фільтра на процес обробки надлишкової інформації. Змінюючи настроювання блоку передатних функцій Transfer Fen - перше значення коефіцієнта полінома знаменника Denominator щодо оптимальної величини  Tф = 5.0, оцінити вихідні показання схеми компенсації 
[image: image55.wmf]x
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 і помилку оцінки вихідних показань 
[image: image56.wmf]x
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 , замалювати графіки перехідних процесів. Порівняти отримані результати з оптимальними рішеннями.  Діапазон зміни, що рекомендується, Tф = 1.0...20.0.

    Досліджувати вплив спектральних характеристик перешкод на процес обробки інформації. Відновити настроювання блоку передатних функцій Transfer Fen – Тф = 5.0. Змінюючи настроювання блоку наростаючого впливу Ramp — кутовий коефіцієнт тимчасової залежності Slope від 0 до 0.02 (швидкість наростання погрішності  датчика x1), оцінити вихідні показання схеми компенсації 
[image: image57.wmf]x
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 і помилку оцінки вихідних показань 
[image: image58.wmf]x
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D

, замалювати графіки перехідних процесів. Порівняти отримані результати з попередніми рішеннями.

    Відновити настроювання блоку функцій Ramp – кутовий коефіцієнт тимчасової залежності Slope = 0.01. Змінюючи настроювання генератора білого шуму Band-Limited White Noise – потужністю шуму Noise Power від 0 до 9, оцінити вихідні показання схеми компенсації 
[image: image59.wmf]x
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 і помилку оцінки вихідних показань 
[image: image60.wmf]x
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D

, замалювати графіки перехідних процесів. Порівняти отримані результати з попередніми рішеннями.

6. Зміст звіту

У звіті по роботі повинні бути представлені:

 мета й завдання на  роботу,

 криві перехідних процесів (один комплект на бригаду),

 докладний аналіз отриманих результатів і висновки по кожному виконаному пункті роботи. 

7. Контрольні питання

1. Які вимоги  пред'являються до спектральних характеристик помилок датчиків  системи, що комплексується за методом компенсації похибок?

2. Як зміняться характеристики оцінки, якщо постійна часу фільтра буде більше оптимального значення?

3.  Як зміняться характеристики оцінки, якщо постійна часу фільтра буде менше оптимального значення?

4. Коефіцієнт кореляції якої системи більше, помилки якої розташовані у високочастотній  або  низькочастотній частині спектра?

5.  Якими параметрами визначається оптимальне значення постійної часу фільтра?

6. Чи можлива обробка інформації з методу компенсації помилок від двох ідентичних систем?

РОБОТА № 5

ДОСЛІДЖЕННЯ АЛГОРИТМІВ ОБРОБКИ ІНФОРМАЦІЇ В ПІЛОТАЖНО-НАВІГАЦІЙНИХ КОМПЛЕКСАХ ЗА МЕТОДОМ ФІЛЬТРАЦІЇ ПОМИЛОК

1   Ціль роботи

    Ціль роботи ─  досліджування способів підвищення точностних характеристик пілотажно-навігаційних комплексів (ПНК). Дослідженню підлягають схема обробки надлишкової інформації, що використовують спосіб фільтрації помилок.

2. Об'єкт дослідження

Об'єкт дослідження─ ПНК зі  структурною надмірністю.

 У сучасних ПНК, як правило, здійснюється комплексування двох навігаційних вимірників, один із яких має постійну помилку ( (повільно мінливу), а іншої шумову помилку ( (помилка, що швидко змінюється). Тобто показання цих датчиків при допущенні елементарного виміру навігаційного параметра x1 мають вид:
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     У схемі фільтрації (рис.5.1) на вхід аперіодичного фільтра надходить сигнал, що являє собою різницю погрішностей вимірників 
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 тому що корисний сигнал х при вирахуванні компенсується. Якщо підібрати такі параметри фільтра зв'язку щоб фільтр пропускав без перекручування перешкоду ( і не пропускав шумову перешкоду (, то на його виході сформується оцінка 
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 повільно мінливої перешкоди ( першого вимірника. Віднімаючи цей сигнал з показань 
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 першого датчика, одержують оцінку показань вимірника 
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, точно відтворюючий вимірюваний параметр х. Рівняння такої системи може бути записане в наступному виді
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 - помилка комплексної системи.

    Реальний фільтр пропускає частина енергії ( і не цілком придушує перешкоду (, у результаті у вихідному сигналі крім необхідної
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величини буде міститися помилка 
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. Помилка 
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 буде тим менше ніж сильніше розходження в спектральних характеристиках перешкод ( і 
[image: image72.wmf]x
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. Тому комплексування двох вимірників того самого параметра доцільно саме в тому випадку, якщо спектри перешкод розташовані в різних частотних областях.
    Відповідно до прийнятої умови фільтр F(p) повинний бути фільтром низьких частот, тоді фільтр із характеристикою [1F(p)] буде фільтром високих частот. Фільтр низьких частот може бути реалізований у найпростішому випадку за допомогою реальної аперіодичної ланки з передатною функцією


[image: image73.wmf]1

1

)

(

+

=

Tp

p

F

 ,

де Т постійна часу фільтра 

    Передатна функція фільтра високих частот
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являє собою реально диференціює ланка зі свідомо збільшеної постійної часу Т (ізодромна ланка).

    При оптимальній обробці пілотажно-навігаційної інформації з метою одержання оцінок вектора стану ЛА (чи деякої частини цього вектора) у процесі вимірів в умовах впливу випадкових збурювань і перешкод можуть бути використані алгоритми наступних методів:

3. Методичні вказівки

    Повторити наступні теоретичні питання дисципліни:

 призначення і задачі, розв'язувані пілотажно-навігаційними комплексами,

алгоритми обробки інформації в пілотажно-навігаційних комплексах. 

4. Завдання на виконання  роботи

    Досліджувати схему обробки надлишкової інформації, що використовує спосіб фільтрації похибок:

досліджувати вплив постійної часу фільтра на помилку оцінки вихідних показань

 зафіксувати графіки перехідних процесів.

досліджувати вплив спектральних характеристик перешкод на процес обробки інформації. Зафіксувати графіки перехідних процесів.

5. Порядок і методика виконання  роботи

    У роботі досліджуються алгоритми обробки інформації в пілотажно-навігаційних комплексах, що побудовані на основі схеми фільтрації, з використанням програми візуального моделювання Simulink, що входить до складу універсального математичного пакета програмування MATLAB.(рис.5.2)

    Для початку роботи необхідно ввійти в потрібну директорію і запустити програму роботи (подвійний щиглик лівою кнопкою «миші» (ЛКМ) по файлі з ім'ям filtr.mdl). Програма може бути запущена також з оболонки пакета MATLAB. Після завантаження MATLAB і ініціалізації програми візуального моделювання Simulink, програму роботи filtr.mdl викликають через меню File.
    Після запуску програми у вікні Simulink з'являються блок-діаграми моделей досліджуваних алгоритмів обробки інформації. Блок-діаграма моделей показана на рис.5.2. 
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    Настроїти параметри вимірників. Вхідний сигнал х виміряється двома  датчиками,  вихідний  сигнал одного  з  них х1 містить висо-кочастотну перешкоду (, а другий x2 характеризується постійної і повільно змінюється погрішністю (.

Рис.5.2

    Повільно змінюється погрішність ( сигналу x2 формується в моделі джерелом наростаючого впливу Ramp з розділу Sources у виді ( = (0 + kt. Подвійний щиглик ЛКМ по блоці відкриває вікно параметрів настроювання. Установити наступні параметри вхідного сигналу:

 Slope (нахил) ─ кутовий коефіцієнт тимчасової залежності k = 0.01;

Start time - час починаючи з який вплив наростає = 0;

Initial value  - постійна складова погрішності (0 = 1.0;

    При такому вхідному сигналі моделюється повільно наростаюча погрішність   ( що змінюється за 100 з на 1.0 щодо початкового рівня).

Шумова  високочастотна  складова ( сигналу х1 формується гене-

ратором білого шуму Band-Limited White Noise з розділу Sources.   Генератор характеризується потужністю шуму Noise Power, еталонним часом Sample time, і числом Seed, службовцем для ініціалізації генератора випадкових чисел. Подвійний щиглик ЛКМ по блоці відкриває вікно параметрів настроювання. Установити наступні параметри вхідного сигналу:

Noise Power = [0.1];

Sample time = 0.1;

Seed = [23341].

 Настроїти параметри аперіодичного фільтра. Фільтр реалізується за допомогою блоку передатних функцій Transfer Fen з розділу Continuous. Блок формує передатну функцію у виді відносини поліномів заданого ступеня і має два параметри настроювання - вектори коефіцієнтів поліномів чисельника Numerator і знаменника Denominator. Подвійний щиглик ЛКМ по блоці відкриває вікно параметрів настроювання. Установити наступні параметри вхідного сигналу:

Numerator  [1];

Denominator  [5 1].

Після такого настроювання блок Transfer Fen формує передатну функцію аперіодичного фільтра з постійної часу Т= 5с.

     Переконавши, що всі інші блоки моделі з'єднані відповідно до блок-діаграми , запустити модель на рішення.

    По закінченні моделювання переглянути графіки перехідних процесів усіх індиціруемих параметрів::

показань датчиків сигналів x1 і х2;

оцінку вихідних показань схеми компенсації 
[image: image75.wmf]x

)

;

помилку оцінки 
[image: image76.wmf]x
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D

.

Для перегляду графіків перехідних процесів двічі клацнути ЛКМ по відповідному блоці Scope (осцилограф). Для керування параметрами вікна Scope у ньому мається панель інструментів, що містить ряд кнопок. Основні кнопки, що керують масштабами:

Zoom  зміна масштабу осей графіка;

Zoom Х- axis  зміна масштабу по осі абсцис;

Zoom Y- axis  зміна масштабу по осі ординат;

Autoscale  установка оптимального масштабу осей. 

 Оцінити вихідні показання схеми компенсації 
[image: image77.wmf]x

)

 і помилку оцінки вихідних показань 
[image: image78.wmf]x

)

D

, замалювати графіки перехідних процесів.

      Досліджувати вплив постійної часу фільтра на процес обробки надлишкової інформації. Змінюючи настроювання блоку передатних функцій Transfer Fen - перше значення коефіцієнта полінома знаменника Denominator щодо оптимальної величини Tф= 5.0, оцінити вихідні показання схеми компенсації 
[image: image79.wmf]x
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 і помилку оцінки вихідних показань 
[image: image80.wmf]x
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 , замалювати графіки перехідних процесів. Порівняти отримані результати з оптимальними рішеннями.  Діапазон зміни, що рекомендується, Тф = 1.0...20.0.

     Досліджувати вплив спектральних характеристик перешкод ( і ( на процес обробки інформації. Відновити настроювання блоку передатних функцій Transfer Fen – Тф = 5.0. Змінюючи настроювання блоку наростаючого впливу Ramp — кутовий коефіцієнт тимчасової залежності Slope від 0 до 0.02 (швидкість наростання погрішності ( датчика x1), оцінити вихідні показання схеми компенсації 
[image: image81.wmf]x
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 і помилку оцінки вихідних показань 
[image: image82.wmf]x

)

D

, замалювати графіки перехідних процесів. Порівняти отримані результати з попередніми рішеннями.

    Відновити настроювання блоку функцій Ramp - кутовий коефіцієнт тимчасової залежності Slope = 0.01. Змінюючи настроювання генератора білого шуму Band-Limited White Noise - потужністю шуму Noise Power від 0 до 9, оцінити вихідні показання схеми компенсації 
[image: image83.wmf]x
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 і помилку оцінки вихідних показань 
[image: image84.wmf]x

)

D

, замалювати графіки перехідних процесів. Порівняти отримані результати з попередніми рішеннями.

    5.2.1. Повторивши п.п. 5.1.2...5.1.3, настроїти параметри вхідного сигналу і параметри вимірників для моделі «Схема фільтрації».
5.2.2. Настроїти параметри фільтрів моделі. Фільтри, як і в «Схемі компенсації», реалізується за допомогою блоків передатних функцій Transfer Fсп. Повторивши п.п.    5.1.4, настроїти параметри аперіодичного фільтра Т = 5с. Для ізодромного фільтра (реально диференцуюча ланка) 
[image: image85.wmf]1
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 установити наступні параметри вхідного сигналу:

Numerator = [5 0];

Denominator = [5 1].

      Після такого настроювання блок Transfer Fсп формує передатну функцію 
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5.2.3. Повторивши п.п. 5.1.8, досліджувати вплив постійних часу фільтрів на процес обробки надлишкової інформації.

     Порушивши синхронність у зміні постійних часу фільтрів, наприклад, змінивши тільки постійну часу аперіодичного фільтра, оцінити вплив цього ефекту на процес обробки інформації.

    5.2.4. Повторивши п.п. 5.1.9, досліджувати вплив спектральних характеристик перешкод ( і ( на процес обробки інформації. 

6.Зміст звіту

     У звіті по  роботі повинні бути представлені:

мета і завдання на роботу.

криві перехідних процесів (один комплект на бригаду);

докладний аналіз отриманих результатів і висновки по кожнім виконаному пункті роботи.

7. Контрольні питання

1. Які вимоги  пред'являються до спектральних характеристик помилок датчиків  системи, що комплексуються за методом фільтрації похибок?

2. Як зміняться характеристики оцінки, якщо постійна часу фільтра буде більше оптимального значення?

3. Як зміняться характеристики оцінки, якщо постійна часу фільтра буде менше оптимального значення?

4. Коефіцієнт кореляції якої системи більше, помилки якої розташовані у високочастотній  або  низькочастотній частині спектра?

5.  Якими параметрами визначається оптимальне значення постійної часу фільтра?

6. Чи можлива обробка інформації з методу фільтрації помилок від двох ідентичних систем?

ЗАГАЛЬНІ МЕТОДИЧНІ РЕКОМЕНДАЦІЇ, ЩО СТОСУЮТЬСЯ РОБІТ №№ 6-8

1.Ціль робіт

    Ціль робіт є досліджування способів підвищення точностних характеристик пілотажно-навігаційних комплексів зі структурною надмірністю за методами, що використовують алгоритми, оптимальні за критерієм мінімуму похибок оцінки параметру.

2. Об'єкт дослідження

    Об'єктом  дослідження є сучасні ПНК зі структурною надмір-ністю, в яких здійснюється комплексування двох або більш пілотажно-навігаційних  вимірників. При цьому досліджуються оптимальні за критерієм мінімуму похибок оцінки пілотажно-навігаційних параметрів.

3. Методи оптимальної обробки інформації в ПНК
 Методи оптимальної обробки інформації в ПНК вико-ристовуються  з метою отримання оцінок вектора стану ПС (або деякої частини цього вектора) в умовах впливу випадкових збурень і завад на процес вимірювання. При цьому оцінюються не самі параметри польоту, а  їхні похибки.

Нехай вектор стану динамічної системи описується векторно-матричним рівнянням                            
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 ( n-мірний вектор стану системи; A(t) ( квадратна матриця розмірності n ( n, яка являє собою матрицю коефіцієнтів системи; 
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 ( k-мірний вектор  збурень, що діють на вході динамічної системи; B(t) ( матриця збурень, розмірності.
Вважаємо, що компоненти вектора 
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 лінійно зв'язані з випадковими функціями типу білого шуму, мають нульові математичні сподівання  M [Vx(t)] = 0 і характеризується кореляційною матрицею 
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Отже

M[Vx(t)] = 0;
M[Vx(t),
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де М  символ математичного сподівання; ((t ( () ( дельта-функція.

     З   вектором стану системи Х(t) співвідношенням
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зв'язаний вектор спостережень Y(t) розмірності т.

    У цьому рівнянні H(t) – матриця зв'язку (матриця спостереження). Необхідною умовою оптимального оцінювання є повна спосте-режливість вектора стану Х(t) за вектором спостереження Y(t).
Умови повної спостережливості виконуються при т ( n.  Оскільки компоненти вектора Y(t) вимірюються з помилками, то як наслідок вимірювання отримують новий вектор, так званий вектор вимірювання  

Z(t)= Y(t) +Vz(t),

де   Vz(t)  ( ​ вектор  помилок  вимірювання   (припускається,  що компоненти вектора Vz(t) можна подати у вигляді білого шуму з нульовим математичним сподіванням). Вектор Vz(t),  аналогічно вектору Vx(t),  характеризується кореляційною   матрицею  Rz(t) розмірності m(n, тобто 

М [Vz(t)] =0,

М [(Vz(t),
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    Припускаючи, що компоненти векторів Vx(t) і Vz(t) некор-рельовані, на підставі викладеного математичну модель динамічної системи та рівняння спостереження можна записати у вигляді 
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При оптимальній обробці пілотажно-навігаційної інформації в ПНК найбільш важливим процесом є процес отримання оптимальних оцінок
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. В основу алгоритмів отримання оптимальних оцінок можуть бути покладені такі методи обробки інформації:

· метод найменших квадратів (МНК);

· метод максимуму правдоподібності;

· рекурентний метод (оптимальний фільтр  Калмана ).

РОБОТА № 6

ДОСЛІДЖЕННЯ АЛГОРИТМ ОЦІНЮВАННЯ ПІЛОТАЖНО-НАВІГАЦІЙНИХ ПАРАМЕТРІВ ЗА МЕТОДОМ НАЙМЕНШИХ КВАДРАТІВ

Метод найменших квадратів (МНК) застосовується для одержання оптимальних оцінок при обробці накопичених вимірювань. Якщо виконано m вимірювань координат Х (параметрів) системи , тоді

Z = HX + Vz ,                                                    (6.1)
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де H ( матриця спостереження; Z, X і Vz ​ ​​( вектори, компонентами яких є реалізація вектора вимірювання Zi, вектора стану системи Xi і вектора помилок вимірювання Vzi  відповідно, причому 
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Необхідно за спостереженнями Z  і заданою матрицею спосте-реження Н щонайкраще оцінити стан вектора Х. Критерієм такої оцінки за МНК служить функціонал    
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який  мінімізує  суму  квадратів  помилок  вимірювання   Vzi.

У матричному виді цей вираз запишеться так:
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або з урахуванням (6.1) 

J = (Z ( HX)T(Z ( HX)                              (6.2)
Оцінку
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, вектора стану системи Х можна одержати шляхом розв’язання  рівняння  
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З урахуванням рівняння (6.2) маємо
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Доданки  виразу (6.3) рівні між собою, оскільки є добутками транспонованих відносно один до одного однакових співмножників H і (Z ( H
[image: image105.wmf]Χ

ˆ

). Отже, тільки рівність  нулю кожного з цих двох доданків забезпечує рівність нулю виразу (6.3).

Нехай: 

HТ(Z ( H
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тоді  HТZ ( HТH
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 = (HТH)(1HТZ.

Відтепер можна сформулювати необхідні і достатні умови одержання оптимальних оцінок 
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 вектора стану системи Х за методом найменших квадратів  у вигляді основних положень, виконання яких передбачає:

· наявність накопичених спостережень Zi, 
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· ​знання матриці спостережень Н ;

· не особливість матриці HТH, тобто |HТH| 
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Структурна схема одержання оптимальних оцінок за методом найменших квадратів показана на рис.6.1.    

Отримання оцінки  
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  зв'язано з накопиченням спостережень  
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  Zm  у наслідок чого нова оцінка параметра не збігається за часом з його поточним значенням на час, необхідний для накопичення спостережень. Тому даний алгоритм для оцінки використовують лише у випадку виміру того самого параметра одночасно кількома датчиками.

Приклад  застосування МНК для оцінки пілотажно-навігаційних параметрів польоту.
Роздивимося комплексну системи вимірювання кутових положень ЛА, яка використовує методом найменших квадратів. Нехай ПНК, на основі інформації від трьох ідентичних ІНС, обчислює кут 

крену ЛА. Покази першої, другої і третьої ІНС  відповідно дорівнюють:
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де γ ( поточний кут крену; 
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 ( помилки вимірювання  першої, другої і третьої ІНС  відповідно (компоненти вектора  Vz ). Теж саме запишемо у матричній формі. 

Z = HX + Vz,

де  
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Необхідно за спостереженнями Z  і заданою матрицею спосте-реження Н оцінити стан вектора X. Оцінкою кута крену за методом найменших квадратів буде:
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Використовуючи вище викладене отримаємо
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Отже значення крену в даному випадку визначається як середнє арифметичне показів трьох інерціальних систем.        

 Контрольні питання

1. Викласти алгоритм оцінки параметра по методу найменших квадратів. 

2. Коли можна використовувати метод найменших квадратів при обробки інформації в ПНК?

РОБОТА № 7

ДОСЛІДЖЕННЯ АЛГОРИТМ ОЦІНЮВАННЯ ПІЛОТАЖНО-НАВІГАЦІЙНИХ ПАРАМЕТРІВ ЗА МЕТОДОМ МАКСИМУМУ ПРАВДОПОДІБНОСТІ

Алгоритм оцінювання за методом максимуму правдоподібності  (ММП) як і алгоритм оцінювання за МНК потребує накопичення вимірювань.

   Передбачається, що похибки вимірювання розподілені за нормаль-

ним законом. Тоді щільність розподілу ймовірностей вектора  Vzm має вигляд:
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де Rz – кореляційна матриця похибок вимірювання ; |Rz | – визначник матриці Rz.                                                   

Використання алгоритму оцінок за методом максимуму правдоподібності передбачує виконання умови |Rz | ( 0, тобто матриця Rz не повинна бути особливою. Підставивши (6.1) у (7.1), отримаємо вираз для функції правдоподібності 
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яка являє собою щільність розподілу помилок  вимірювання.

Необхідно обрати таку оцінку  
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(Х) перетворюється в максимум, що відповідає мінімуму квадратів відхилень виміряних координат вектора Х від їхнього дійсного значення. Для цього необхідно, щоб           
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На практиці зручніше обчислювати максимум не самої функції правдоподібності, a її логарифма, тобто
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Узявши в рівнянні (7.2) похідні за компонентами вектора Xm і прирівнюючи їхню суму до нуля, одержимо:

[image: image128.wmf]0

)

ˆ

(

2

1

)

ˆ

(

2

1

T

1

1

T

=

-

+

-

-

-

m

m

z

m

m

z

X

H

Z

HR

X

H

Z

R

H

.                (7.3)

Зауважимо, що як і для формули оцінки вимірювань за методом найменших квадратів, один із доданків виразу (7.3) є транспонованим відносно іншого. Отже, доданки цього виразу рівні між собою, вони не можуть бути від’ємні, тому кожний з них дорівнює нулю. Припустимо, що                    
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Вираз (7.4) стає вихідним для розробки алгоритму отримання оптимальних оцінок  за методом максимуму правдоподібності.

Для визначення цих оцінок необхідно:

· накопичити m  спостережень ( Zm;

· знати кореляційну матрицю R z похибок вимірника;

· знати матрицю зв’язків спостереження H.

           Структурна схема отримання оптимальних оцінок за методом максимуму правдоподібності показана на рис.7.1.
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Як і для алгоритму оцінок за МНК отримання оцінки 
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  пов’язано з накопиченням вимірювань Zm, тому цей метод, як і МНК, можна використовувати лише при вимірюванні одного параметра декількома системами. В іншому випадку нова оцінка помилок ПНК не буде співпадати з поточним значенням помилок на час, що дорівнює часу накопичення спостережень.

Приклад  застосування ММП для оцінки пілотажно-навігаційних параметрів польоту.
Припустимо, що географічна широта ЛА (() вимірюється за допомогою ІНС та астроорієнтатора типу ЗСО; похибки ІНС і ЗСО некорельовані; за паспортним даним дисперсії похибок ІНС та ЗСО складають:  (2ІНС = (6()2 ,  (2ЗСО = (3()2 .

Необхідно оцінити за методом максимуму правдоподібності значення географічної широти ЛА, якщо покази ІНС на даний момент складають 50(24(, а покази ЗСО – 50 (30(.
Оцінка параметра ( за методом максимуму правдоподібності відповідно до (7.4)  визначається співвідношенням
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Оцінка координати ( за результатами вимірювань ІНС і ЗСО 
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в числовому вигляді 
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Контрольні питання

1.Викласти алгоритм оцінки параметра по методу максимуму правдоподібності. 

2.Коли можна використовувати метод максимуму правдоподібності при обробки інформації в ПНК?

РОБОТА № 8

ДОСЛІДЖЕННЯ АЛГОРИТМ ОЦІНЮВАННЯ ПІЛОТАЖНО-НАВІГАЦІЙНИХ ПАРАМЕТРІВ ЗА МЕТОДОМ ОПТИМАЛЬНОГО ФІЛЬТРУ КАЛМАНА

Алгоритм неперервного оптимального фільтра Калмана (ОФК) об‘єднує розв’язання двох задач: спостереження та фільтрації. Принцип побудови ОФК розглянемо для випадку лінійної системи, описаної системою рівнянь (4.10). Ставиться задача знайти такі оцінки 
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були мінімальними. Іншими словами, необхідно забезпечити мінімум суми діагональних елементів матриці
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У коваріаційній матриці P(t) члени 
[image: image148.wmf]i
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 характеризують дисперсії помилок оцінювання співпадаючих координат хi,  а члени 
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 ( їхню вза​ємну кореляцію.

Відомо, що для динамічної системи (4.10) оптимальним фільтром, що забезпечує мінімум сліду матриці P, стає алгоритм, який складається з трьох блоків:

1) основного блоку
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2) блоку обчислення коефіцієнтів корекції 
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3) блоку розв’язання рівняння коваріацій
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    (8.2)              

    Цей алгоритм забезпечує оцінювання всіх координат вектора X при виконанні умов спостережливості динамічної системи. Його особливість у виборі коефіцієнтів матриці Кф. Вихідні значення оцінок  
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 визначаються за попередньою інформацією про координати вектора Х. Коваріаційну матрицю поточних помилок оцінювання Р(t) необхідно обчислювати безперервно в процесі оцінювання, або попередньо, якщо це можливо.

Зміст рівняння коваріацій, за яким розраховується матриця P(t), пояснюється таким чином: якщо модель динамічної системи ідеально точна, то реальні помилки оцінювання для фільтра, побудованого за вказаним рівнянням, будуть співпадати з коваріаціями P(t) і при цьому вони будуть мінімальні. Отже, оптимальність фільтра буде досягнута тільки у випадку точного опису структури моделі системи та правильно обраних параметрів: A, B, H, RX, RZОсь чому при синтезі систем оцінювання особливу увагу приділяють процесу складання математичних моделей вимірників та 
досліджуваної системи.

Пояснимо фізичний зміст деяких елементів ОФК.    

У рівнянні коваріацій (8.2) член A(t)P(t)+P(t)AT(t) характеризує зміну помилок у результаті власного руху системи. Для стійкої системи елементи матриці А(t) (аіj < 0), що визначає зменшення швидкості зміни  дисперсій помилок оцінювання співпадаючих координат (
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) і призводить до зменшення помилок, оскільки в стійкій системі й 
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 (початкова невизначеність із часом зменшується). 

Множник P(t)HТ(t)Rz-1(t)H(t)P(t) характеризує ефект корекції оцінок від вимірників і завжди визначає 
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, тобто вказує на зменшення помилок оцінювання. 

Множник B(t)RX(t)BT(t) характеризує величину невизначеності (випадковості) контрольованого процесу, завжди визначає, що 
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, а значить помилки оцінювання не можуть, бути зведені до нуля.
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Зауважимо що, оскільки рівняння коваріацій (8.2) автономне і не зв’язане з реальними вимірами Z(t), то його розв’язання може бути виконане окремо від основного алгоритму фільтра й навіть заздалегідь. Перед розв’язанням рівняння коваріацій необхідно оцінити та задати початкові значення P(0) на основі аналізу точності інформації про координати вектора Х(t) і початкові значення 
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, яка існує до вмикання фільтра. На практиці, зазвичай, обмежуються завданням головної діагоналі ріі < 0, тобто вихідних дисперсій помилок оцінювання, вважаючи, що  
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З часом  процес розв’язання рівняння коваріацій (див. рис.8.1) приходить до усталеного  значення Pуст, при якому виконується рівність
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Задача оцінки параметрів полягає в знаходженні компромісу при фільтрації завади, спектр якої визначений RZ і корисного сигналу, спектр якого визначений як RX, з урахуванням динамічних характеристик процесу, тобто матриці коефіцієнтів системи А.

Зауважимо, що для стійкої та детермінованої системи, тобто при відсутності випадкових збурень (RX = 0), завжди   
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Таким чином, із часом  помилка оцінювання прямує до нуля. При цьому шуми вимірників не впливатимуть на помилку оцінювання, оскільки самі вимірники вимикаються від схеми фільтра при Р = 0 і, як наслідок, відповідно до  рівняння коефіцієнтів корекції КФ = 0. При синтезі фільтрів цей ефект необхідно враховувати і до збурень VX відносити не тільки реальні фізичні збурення, наприклад, вітрові збурення, що діють на ЛА, але й можливі неточності завдання моделей процесу і вимірювання управлінь.

У рівнянні коефіцієнтів корекції (8.1), матриця Кф має вигляд:
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Елементи цієї матриці 
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характеризують зв’язок сигналу вимірника zj з оцінкою координати 
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. Матриця спостережень НТ у рівнянні коефіцієнтів корекції визначає такій факт: якщо координата xi не бере участь у формуванні сигналу zj, то коефіцієнт 
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= 0. Між коефіцієнтами 
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 і  рij  відповідно до  рівняння корекції існує пряма залежність, це свідчить про те, що підсилення корекції оцінок відбувається сильніше в тих координатах, у котрих більше передбачувані помилки оцінювання, а обернена залежність коефіцієнтів 
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) визначає більш значні сигнали корекції від більш точних вимірників.

Зауважимо, що оскільки при  обчисленні КФ необхідно обчислювати обернену матрицю 
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, то ні для одного з вимірників не можна задати Rzij = 0, а якщо такий вимірник існує, то необхідно штучно задати малий розмір Rzij .

Приклад  застосування ОФК для оцінки пілотажно-навігаційних параметрів польоту.
    Застосування ОФК розглянемо на прикладі спільної обробки інформації про поздовжню складову шляхової швидкості ЛА Vх, яка вимірюється інерціальною системою і доплеровським вимірником типу ДИСС.  Необхідно побудувати структурну схему ОФК і обрати коефіцієнти ОФК, які забезпечують отримання оптимальної оцінки Vх 
    Для спрощення задачі припустимо, що контрольований процес описується рівнянням    
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, тобто матриця коефіцієнтів системи  А = 0.  За збурення (V  приймемо білий шум зі спектральною щільністю RV. Результати вимірювань надамо у вигляді:
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де (1,(2 ( помилки вимірювання зі спектральними щільностями Rz1 і Rz2, відповідно.

    Визначимо матрицю коефіцієнтів КФ  для усталеного режиму оцінювання, тобто при Р = 0. 

     З урахуванням зроблених зауважень рівняння ОФК будуть мати вигляд:
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де  
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Коваріаційне рівняння в цьому випадку має вигляд:
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У скалярному вигляді одержимо:
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Позначивши 
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, знайдемо дисперсію помилок оцінювання як :
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Запишемо вираз для коефіцієнтів корекції
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або в скалярному вигляді 
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На рис. 8.2 показана структурна схема отримання оцінки для даного прикладу. Коефіцієнти k1 і k2 відповідають оптимальним значенням, які отримують на етапі попереднього комплексування вимірників. Оскільки сума коефіцієнтів k1 + k2 = 1, то схема фільтра рис. 8.2 може бути перетворена до вигляду рис.8.3.
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   Отже, для даної задачі показана можливість поперед-нього комплексування вимір-ників без порушення опти-мальності фільтра. Однак для одержання оптимальної оцінки недостатньо просто використовувати вихід комплексного вимірника zΣ , а необхідний додатковий фільтр у вигляді аперіодичної ланки зі сталою часу
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Оптимальний фільтр, враховуючи характеристики контрольованого процесу,  мінімізує помилку оцінювання.
Контрольні питання.

1. У чому є суть алгоритму оптимального фільтра Калмана. 

2.Яки задачі розв’язує оптимальний фільтр Калмана?

3.Яки блоки виришиваються при обробки інформації за допомогою оптимального фільтра Калмана?
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