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НЕСТАЦИОНАРНЫЙ АЛГОРИТМ КОРРЕКЦИИ
ГИРОВЕРТИКАЛИ АВИАЦИОННОГО ГРАВИМЕТРА

Исследуется задача повышения точности системы
гироскопической стабилизации авиационного гравиметра при
маневрировании самолета в процессе проведения съемки. В
целях снижения погрешности стабилизации предлагается
нестационарный алгоритм коррекции этой системы,
учитывающий наличие курсовой ошибки на маневре.
Приведены результаты исследования системы стабилизации
при различных моделях погрешности курсоуказания.
Отмечается существенное снижение времени переходного
процесса при использовании предложенного алгоритма по
сравнению с традиционным стационарным алгоритмом.

Ключевые слова: авиационный гравиметр, погрешности
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Введение

В последнее время широкое применение получают аэрогравиметрические
съемки благодаря возможности их выполнения в труднодоступных районах
Земли, включая высокие широты. Возрастающие требования к их проведению
подразумевают необходимость совершенствования как используемой аппарату-
ры, так и методов обработки [1–12]. Весьма важным, в частности, является
обеспечение надежности и достоверности измерений на любых участках поле-
та. Известно, что при проведении съемки самолет движется прямолинейными
участками траекторий с постоянными курсом и скоростью. При перелете с од-
ного участка на другой совершается изменение курса на 180. Как показано в
работе [13], в условиях маневрирования двухосная гировертикаль гравиметра,
демпфированная по скоростным спутниковым измерениям, без применения
специальных мер возмущается, что приводит к потере гравиметрических дан-
ных на участке возмущения.

Погрешность вертикали на маневре обусловливается рядом факторов, среди
которых можно выделить такие, как невыставка измерительных осей чувстви-
тельных элементов (гироскопов и акселерометров) относительно строительных
осей самолета; наличие нескомпенсированных дрейфов гироскопов, используе-
мых в контуре стабилизации; наличие погрешностей определения масштабных
коэффициентов гироскопов и акселерометров. Указанные погрешности можно
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отнести к группе технологических. Известно, что их уменьшение достигается на
этапе калибровки. После калибровки остаточные технологические погрешности
не приводят к существенным возмущениям вертикали гравиметра на маневре.
Однако для пересчета инерциальной скорости в географические оси и форми-
рования разностных измерений в контуре демпфирования двухосной коротко-
периодной вертикали гравиметра требуется знание истинного курса. Курс мо-
жет быть как получен с использованием внешних курсоуказателей (гирокомпа-
са, разнесенных антенн GPS/ГЛОНАСС), так и рассчитан аналитически с ис-
пользованием гироскопа, установленного в плоскости гиростабилизированной
платформы. Возмущения гировертикали, обусловленные погрешностью курсо-
указания, являются существенными на маневре из-за значительных центро-
стремительных ускорений, характерных для авиационной съемки [14–16]. В
гравиметрах серии «Чекан-АМ», выпускаемых АО «Концерн «ЦНИИ «Элек-
троприбор», величина динамической погрешности угловой стабилизации на
прямом курсе не превышает 15, статической погрешности – 30. Однако на
участках маневрирования динамическая погрешность возрастает до единиц уг-
ловых минут, что затрудняет проведение гравиметрической съемки на данных
участках маршрута.

В работе предложен нестационарный алгоритм коррекции гировертикали,
позволяющий подавлять возмущения на маневре либо существенно снижать их
уровень. Представлены результаты моделирования погрешностей гировертика-
ли, демонстрирующие эффективность предложенного алгоритма.

Постановка задачи
В работе [13] приведены уравнения погрешностей системы стабилизации

при использовании двухосного карданова подвеса и при установке на внутрен-
нее кольцо карданова подвеса датчика угловой скорости с вертикальной изме-
рительной осью. При составлении уравнений предполагается, что погрешности
стабилизации вызваны смещениями нулей акселерометров, неучтенными ско-
ростями уходов гироскопов, погрешностями масштабных коэффициентов чув-
ствительных элементов, а также несовпадением измерительных осей гироско-
пов и акселерометров относительно осей карданова подвеса. Рассмотрение
условий функционирования гравиметра проводится без учета колебательных
составляющих движений самолета, вызванных его креном, дифферентом и рыс-
канием. Цепь коррекции использует разностный сигнал показаний спутниковой
навигационной системы (СНС) и акселерометра (интеграл от соответствующей
составляющей кажущегося ускорения).

Рис. 1. Структура формирования ошибки стабилизации (северный канал)

Для оценки влияния погрешности курсоуказания на точность стабилизации
рассмотрим упрощенную модель погрешностей для одного из каналов гировер-
тикали (в данном случае – северного, рис. 1). Здесь NW – погрешность опре-
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деления северной составляющей ускорения, обусловленная собственными по-
грешностями акселерометров и погрешностями пересчета в географические
оси; c

NV – погрешность определения скорости спутниковой системой; NV ,

NV  – соответственно входной и выходной сигналы корректирующего филь-
тра; у – угловая скорость ухода гироскопа;  – ошибка угловой стабилизации;
R – радиус Земли; g – ускорение силы тяжести; F(p,t) – искомый алгоритм кор-
рекции (в общем случае нестационарный), записанный в операторной форме.
Заметим, что при наличии цепи коррекции гировертикаль становится коротко-
периодной [17, 18].

Погрешность курсоуказания на маневре приводит к погрешностям пересчета
линейного ускорения объекта в географические оси согласно выражениям:

cos ,
sin ,

N c

E c

W W K K
W W K K
   

   

где NW , EW – погрешности определения линейных ускорений в географиче-
ских осях, cW – центростремительное ускорение объекта (положительные зна-
чения соответствуют движению направо), K – погрешность курсоуказания,
K – истинный курс. Погрешность определения линейных ускорений в геогра-
фических осях приводит, таким образом, к погрешности определения инерци-
альных скоростей.

Погрешность знания инерциальной скорости в географических осях обу-
словливает рассогласования инерциальной и спутниковой скоростей. Эти рас-
согласования при малых погрешностях определения составляющих линейной
скорости по данным СНС и малых погрешностях курсоуказания (K  5) мож-
но приближенно представить в следующем виде:
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где NV , EV – разности составляющих инерциальной и спутниковой скоро-
стей; NW , EW – проекции центростремительного ускорения, возникающего при
маневрировании, на оси географического сопровождающего трехгранника.

Из рис. 1, в частности, следует, что при использовании стационарной кор-
рекции F(p,t) = F(p) уравнение для ошибки угловой стабилизации в северном
канале может быть записано в операторной форме следующим образом:

2

( )
γ

( )

p F p
R VNgp F p

R

 


.

На рис. 2, а показан возможный вид графика изменения курса самолета при
выполнении съемки. При этом длительность разворота на первом участке ма-
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неврирования составляет 1 = 180 с, на втором – 2 = 240 с, на третьем –
3 = 360 с.

При таком маневрировании и использовании стационарного фильтра [13] с
передаточной функцией

)2(
21)( 22 p

ppF



 , (2)

где  – постоянная времени фильтра, g R  – круговая частота шулеров-
ских колебаний, график изменения ошибки угловой стабилизации примет вид,
показанный на рис. 2, б. Здесь полагалось, что полет осуществляется со скоро-
стью 100 м/с, погрешность курсоуказания 1, постоянная времени фильтра
 = 50 c. На рис. 2, б пунктирной линией показано время окончания маневра.
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Рис. 2. Результаты моделирования: а) истинный курс;
б) погрешность вертикали при использовании стационарного фильтра

Видно, что переходный процесс продолжается и после окончания маневра,
причем возмущение вертикали тем больше, чем меньше время его выполнения.
Характер переходного процесса на маневре определяется постоянной времени
фильтра. При ее увеличении уменьшаются ошибки стабилизации, но возрастает
время переходного процесса. Характер возмущения вертикали, показанный на
рис. 2, б, аналогичен представленному в работе [13]. Это обусловливает акту-
альность задачи построения алгоритма коррекции, малочувствительного к
маневрированию при аэрогравиметрической съемке. При этом понятно, что
разрабатываемый алгоритм должен иметь нестационарную структуру, так как
любое изменение параметров стационарного фильтра при ненулевых начальных
условиях, а также его отключение на маневре приводят к возникновению пере-
ходного процесса.
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Предлагаемый нестационарный алгоритм коррекции

В работе [18] для коррекции вертикали предложено использовать нестацио-
нарный фильтр, структура которого приведена на рис. 3.

Рис. 3. Структура нестационарного корректирующего фильтра

Такая структура получена в предположе-нии о марковском характере про-
цессов, описывающих скорости ухода гироскопов и погрешности СНС с при-
влечением идей метода локальных аппроксимаций (МЛА) [17, 19, 20].

Метод направлен на получение приближенного решения задачи оптималь-
ной фильтрации для стационарных процессов с дробно-рациональными спек-
тральными плотностями. Он основан на предположении о том, что свойства
фильтра определяются характером поведения спектральных плотностей полез-
ного сигнала и шума в точке их пересечения. Таким образом, осуществляется
переход от спектральных плотностей к степенным или несколько более слож-
ным функциям круговой частоты. МЛА позволяет получать сравнительно про-
стые алгоритмы как в частотной, так и во временнóй области. В ряде случаев
такие алгоритмы обладают полезными на практике свойствами, в частности, в
рамках рассматриваемой задачи указанный подход обеспечивает реализуемость
корректирующего звена в том смысле, что порядок числителя его передаточной
функции не превышает порядок знаменателя [18].

Не останавливаясь на подробностях вывода соотношений для субоптималь-
ного фильтра, построенного в рамках МЛА, отметим, что фактически здесь ре-
шается задача выделения сигнала u(t) с условной спектральной плотностью

2
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на фоне помехи n(t) с условной спектральной плотностью
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, где у – среднеквадратическое значение скорости ухода гиро-

скопа,  – величина, обратная постоянной времени корреляции ухода, V –
среднеквадратическая погрешность измерения скорости СНС,  – величина,
обратная постоянной времени корреляции погрешности СНС. Такая задача мо-
жет быть решена с использованием алгоритмов калмановской фильтрации при
настройке фильтра на модель вида

1 2 2 3 1 3, , , .x x x w x x y x v       (3)

Здесь w и v – некоррелированные между собой белые шумы с интенсивно-
стями 2

1 у2Q   и 2 22 ( )v VR g   соответственно. Процесс y(t) выступает в
качестве входного сигнала фильтра Калмана и представляют собой интеграл от
суммарного сигнала (u + n). При этом коэффициенты корректирующего филь-
тра Ki(t), показанного на рис. 3, представляют собой коэффициенты фильтра
Калмана, настроенного на модель (3), и могут быть получены решением урав-
нений Риккати
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Заметим, что в установившемся режиме корректирующий фильтр становит-
ся стационарным, а его передаточная функция может быть приближенно запи-

сана в виде (2), где 3 у 





V

g
.

Анализ работы представленного алгоритма коррекции показывает, что, как и
в случае использования стационарного фильтра, имеет место возмущение си-
стемы при смене курса. Для эффективной работы алгоритма необходим учет
погрешностей пересчета составляющих инерциальной скорости в географиче-
ские оси, что обусловлено погрешностью курсоуказания.

Следуя идеям МЛА, отметим, что, поскольку настройки фильтра Калмана
обеспечивают в процессе стабилизации подавление низкочастотной составля-
ющей скоростной ошибки, существенное влияние на показатели точности ста-
билизации оказывает поведение курсовой ошибки в области верхних частот. В
связи с этим при описании курсовой ошибки может быть принята в рассмотре-
ние винеровская модель [20] с интенсивностью порождающего шума

22~
KQ  , где K – среднеквадратическая погрешность измерения курса,  –

величина, обратная постоянной времени корреляции погрешности курсоуказа-
ния. Принимая во внимание соотношения (1), а также учитывая размерности
переменных состояния, вместо модели (3) на маневре будем использовать мо-
дель вида

,,,, 32131221 vxywxxwxxx   (5)
где белый шум w1 имеет интенсивность Q1, а белый шум w2, не коррелирован-
ный с w1 и v, будет иметь интенсивность 22222

2 2~ gVgVQQ EKE  .

В уравнении (4) матрица G принимает вид
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, а вместо Q1 использу-

ется матрица интенсивностей порождающих шумов, которая при отсутствии
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Аналогичные соотношения могут быть получены и при построении фильтра
в восточном канале гировертикали. Переход от модели (3) к модели (5) осу-
ществляется по условию превышения боковой составляющей ускорения вы-
бранного порогового значения. При этом структура фильтра по-прежнему соот-
ветствует представленной на рис. 3, а переключение с одной модели на другую
приводит лишь к пересчету значений коэффициентов Ki(t) путем решения соот-
ветствующего уравнения Риккати без обнуления выходов интеграторов. Таким
образом, использование предложенного нестационарного алгоритма коррекции
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не приводит к существенному увеличению вычислительной нагрузки процессо-
ра цифровой следящей системы.

Результаты моделирования предложенного алгоритма
Моделирование работы гировертикали осуществлялось с использованием

полной модели погрешностей, приведенной в работе [13]. Скорость полета по-
лагалась равной V = 100 м/c. Изменение истинного курса происходило в соот-
ветствии с рис. 2, а, а при формировании погрешности курсоуказания использо-
вались константная модель, а также винеровская модель с заданной интенсив-
ностью порождающего шума q2 (характер изменения погрешности показан на
рис. 5, а, б). Выбор значения q основывался на значениях параметров марков-
ской модели погрешности курсоуказания в соответствии с соотношением

 2Kq .
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Рис. 4. Погрешность вертикали при постоянной погрешности курсоуказания

На рис. 4 представлены результаты моделирования погрешности вертикали
при постоянстве погрешности курсоуказания, а на рис. 5, в, г – при различных
значениях интенсивности порождающего белого шума винеровского процесса.
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Рис. 5. Погрешности вертикали при случайной погрешности курсоуказания (винеровская модель):
а), в) погрешность курсоуказания и погрешность вертикали, 35.5 10q   град с ;
б), г) погрешность курсоуказания и погрешность вертикали, 22.8 10q   град с
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Как показывают результаты моделирования, предложенный нестационарный
алгоритм коррекции позволяет исключить либо существенно снизить (по срав-
нению со стационарным алгоритмом) уровень возмущений при маневрировании
самолета. Так, в рассматриваемых случаях уровень составляющих ошибок уг-
ловой стабилизации, обусловленных выполнением маневра, находится в преде-
лах 12, что удовлетворяет требованиям проведения съемки.

Заключение

В статье представлен нестационарный алгоритм коррекции гировертикали,
позволяющий существенно снизить уровень погрешностей стабилизации на ма-
невре самолета по сравнению с традиционным стационарным алгоритмом и
обеспечить приемлемое время перехода в установившийся режим. Результаты
исследований позволяют расширить функциональные возможности гравиметра
«Чекан-АМ» при проведении съемки.

Работа выполнена при поддержке Российского научного фонда
(проект №14-29-00160).
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Abstract. The paper considers the problem of improving the accuracy of gyro stabilized
system of airborne gravimeter during the survey. To reduce the stabilization error, a
time-varying correction algorithm is proposed, which accounts for the heading error
during the maneuver. Performance of stabilization system is studied with different
models of heading errors. The proposed algorithm demonstrates critically reduced
transient time as compared with the traditional time-invariant algorithm.
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