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MODELOWANIE DYNAMIKI GIROBUSOLI ZA POMOCA MIKROKOMPUTERA
ZX SPECTRUM
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Politechnika Warszawska

W pracy modelowano dynamik¢ girobusoli przy pomocy mikrokomputera ZX Spec-
trum. Podczas badan symulacyjnych, dla zalozonego modelu zmiany kursu samolotu,
uzyskano przebiegi wskazan przyrzadu oraz parametry ruchu ramek ukladu giroskopo-
wego. Na podstawie wynikéw modelowania cyfrowego sformutowano szereg wnioskow
oraz podano uproszczony model dynamiki girobusoli, ktory moZe by¢ zastosowany
w symulatorze lotu.

Spis ozmaczen

Jxws Jyws Jzw — momenty bezwladnosci ramki wewnetrznej wzgledem osi x,,, V. 1 2z,
[kg m?],

Jizy Jyz, Jzz — momenty bezwladnosci ramki zewnetrznej wzgledem osi x;, y, i z
kg m?),

H — kret giroskopu [Nm s], -

Dy, Dyw, Ozw — predkosci katowe ramki wewnetrznej w ukiadzie osi wiasnych Ox,, ywz,
[rad/s],

Wy, Dy, w,, — predkosci katowe ramki zewngtrznej w ukladzie osi wlasnych Ox, y.z,
[rad/s],

Wz, Dyy — przyspieszenia katowe ramki zewngtrznej wzgledem osi x, i y, [rad/s?],

Wy — przy$pieszenie katowe ramki wewnetrznej wzgledem osi x, [rad/s?],

o, B — katy obrotu ramki zewnetrznej i wewnetrznej ukiadu giroskopowego
[rad],

MZ, M§ — momenty tarcia na osi obrotu ramki zewngtrznej i wewnetrznej [Nm],

£ — kat odchylenia plaszczyzny ramki wewngtrznej od plaszczyzny horyzontu
[rad],

U, U — predkos$é i przy$pieszenie wzdluzne samolotu [m/s]), [m/s?],
v, ? — katy przechylenia i pochylenia samolotu [rad]
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P,O,R — przy$pieszenie katowe samolotu w ukladzie osi wlasnych Oxyz [rad /s?],
Yy — kurs magnetyczny [rad],

Ae — strefa nieczutoéci uktadu korekcji [rad],

k, — nachylenie charakterystyki statycznej ukladu korekcji [Nm/rad],
Mo — maksymalna warto$¢ momentu korekcji [Nmj],

M, — moment korekcji [Nm],

ks — nachylenie charakterystyki statycznej lacza selsynowego [V/rad],
%so — kat obrotu wirnika selsyna odbiornika [rad],

Us, — napiecie wyjéciowe na selsynie odbiornika [V],

T. — stala czasowa serwomotoréw [s],

ki, ks, ks — wzmocnienia wzmacniaczy w ukladach $ledzacych [V/V],

%51, %sz, Xsy — katy obrotu waldéw wyjsciowych silnika S1, S2 i S3 [rad],
Us,, Us,, Uss — napiecia sterujagce na silnikach S1, S2 i S3 [V],

ksy, kss,kss — wspOlczynniki wzmocnienia silnikéw S1, S2 i S3 [rad/Vs],
opy, %py, %py — katy obrotu szczotek potencjometrow Pl, P2 i P3 [rad],
Us,, Up,, Ups — napigcia wyjéciowe na potencjometrach P1, P2 i P3 [V],

K, — stala laczy potencjometrycznych [V/rad],

iy, i — przetozenia mi¢dzy silnikiem S1 a mechanizmem korekcyjnym i wirni-
kiem SO [rad/rad],

i, iy — przelozenia migdzy silnikiem S2 a potencjometrem P2 w fazie uzgadnia-
nia i podczas pomiaru [rad/rad],

iy, is — przetoZzenia migdzy silnikiem S3 a wskazéwka i potencjometrem P3
[rad/rad],

Y — kat obrotu wskazéwki we wskazniku {rad].

1. Wstep

W celu wyznaczenia kata kursu samolotu, jako podstawowego parametru nawigacyj-
nego, wykorzystuje si¢ dwa podstawowe uklady odniesienia:
— uklad zwiazany z ziemskim polem magnetycznym, wyznaczajacy kierunek skladowej
poziomej natgZenia ziemskiego pola magnetycznego,
— giroskopowe uklady odniesienia, dajace mozliwo$¢ utrzymania azymutu.
Jednym z przyrzadoéw, ktéry okresla kurs samolotu przy pomocy w/w uktadéw odniesienia
jest girobusola GIK-1 zainstalowana na samolocie Iskra TS-11. Imitator tego przyrzadu,
zabudowany na symulatorze lotu, powinien posiada¢ taki sam zewnetrzny wyglad jak
wskaZnik zabudowany w kabinie samolotu, a jego wskazania i reakcje na zmiany kursu
samolotu powinny by¢ maksymalnie zblizone do warunkéw rzeczywistych. Konstrukcja
girobusoli we wspodlczesnych symulatorach lotu znacznie odbiéga od konstrukcji rzeczy-
wistego przyrzadu. Zasadnicza réZnica polega na tym, Ze wszystkie elementy przyrzadu
za wyjatkiem ewentualnie samego serwomechanizmu wskaZnikowego, zostaly zastapione
" modelem cyfrowym. Zadaniem tego modelu jest okreflenie, na podstawie aktualnych
parametréw lotu, wartosci sygnahu, ktéry po odpowiednim przetworzeniu i dopasowaniu
powinien byé podany na wskaznik kursu lub na serwomechanizm wskaZnikowy.
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Celem niniejszej pracy bylo:

a) stworzenie ogdlnego modelu matematycznego dynamiki girobusoli na podstawie wezes-
niej zdefiniowanego modelu fizycznego,

b) przebadanie zaproponowanego modelu przy pomocy metody symulacji cyfrowej
z zastosowaniem mikrokomputera ZX Spectrum i jgzyka PASCAL zaimplementowanego
na ten mikrokomputer,

¢) okreglenie mozliwie prostego modelu dynamiki przyrzadu, ktéry mégiby byé zastoso-
wany w symulatorze lotu w systemie pracy on-line, przy zaloZeniu Z2e do tego celu
zostanie zastosowana znacznie szybsza dostgpna maszyna cyfrowa np. 1IBM PC.

W pierwszej czeSci pracy przedstawiono model fizyczny girobusoli GIK-1, ktéry zostat

oparty na zaloZeniach wstepnych podanych na poczatku rozdzialu. W tej samej czesci

podano réwniez model matematyczny dynamiki przyrzadu oraz zdefiniowano zmienne

w nim wystgpujace. W drugiej czeéci pracy zamieszczono opis i wyniki badan symulacyjnych

wraz z odpowiednimi wnioskami oraz podano uproszczona wersje modelu dynamiki

ukladu giroskopowego.

2. Model fizyczny i matematyczny girobusoli

Na rys. 1 przedstawiono schemat funkcjonalny girobusoli GIK-1 opracowany na
podstawie schematu elektromechanicznego podanego w [1]. W celu sprecyzowania modelu
fizycznego przyrzadu przyjgto nastepujace zalozenia:

1. Kursowy agregat giroskopowy potraktowano jako ukiad cial sztywnych,

2. Srodek cigzkosci wirnika giroskopu oraz wszystkich ramek zawieszenia Cardana

pokrywa si¢ z punktem przecigcia osi tych ramek.

Giroskop jest idealnie wywazZony, a zawieszenia ramek idealnie sztywne.

. Kret giroskopu jest wielkoécia stala réwng H.

Osie obrotu ramki zewnetrznej i wewnetrznej sg ich gléwnymi osiami bezwladnosci.
. Pomini¢to momenty wywolane zmianami parametréw giroskopu, naruszeniem jego
wywazenia, obecnoscia luzéw i deformacji sprezystych elementéw giroskopu oraz
ciénienia, wilgotnosci i temperatury otoczenia.

Pominigto blad pélnocny we wskazaniach nadajnika indukcyjnego.

8. Pomini¢to dynamike laczy selsynowych i potencjometrycznych oraz nadajnika induk-
cyjnego i momentowego silnika korekcyjnego.

9. Dynamike trzech serwomotoréw wykonawczych aproksymowano czlonami inercyjnymi
o tej samej stalej czasowej T i wzmocnieniach ks;(Us;) (i = 1, ..., 3) zmieniajacych
si¢ wg zadanej funkgcji. ;

10. Pominieto wplyw obrotu kuli ziemskiej na zmian¢ kursu rzeczywistego samolotu
ze wzgledu na krétki czas i niewielki zasigg lotu.

11. Zalozono, 2e dewiacja pélokrezna zostala wyeliminowana przez odpowiednie usta-
wienie magneséw korekcyjnych.

12, Zalozono, ze dewiacja éwieréokrezna zostata wyeliminowana przez odpowiedni dobor
charakterystyki mechanizmu korekcyjnego.

13. Pomini¢to bledy taczy potencjometrycznych i selsynowych.

A wv AW
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Rys. 1. Schemat funkcjonalny girobusoli GIK-i
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14, Pomini¢to bezwladnos¢ wskazoéwki girobusoli.

15. Zalozono, ze poczatkowe ustawienie osi kr¢tu ukiadu giroskopowego pokrywa si¢
z kierunkiem péinocy magnetycznej (ukiad jest uzgodniony) i aktualnym kursem
samolotu.

16. Zalozono jednakowy wspdlczynnik laczy potencjometrycznych réwny k,.

Na rys. 2 przedstawiono schemat kinematyczny zawieszenia ukfadu giroskopowego.
Aby wyznaczy¢ réwnania ruchu ramek uktadu giroskopowego, przyj¢to nastgpujace uktady
wspOirzednych:

Ox,;y,2, — zwiazany z lokalnym pionem ziemskim,

Oxyz — zwigzany z samolotem,

Ox.y,z, — zwigzany z ramka zewne¢trzng ukfadu giroskopowego,

0x. Yz — ZWigzany z ramka wewnetrzng ukiadu giroskopowego.

Kz 1 X

y//

Ramka wewnetrzna

Y21 Yw

Ramka zewnetrzna

Z;,2y

Rys. 2. Schemat kinematyczny zawieszenia kursowego ukladu giroskopowego.

Bazujac na przyjetym modelu fizycznym, wyprowadzono rownania ruchu ramki
zewngtrznej i wewnetrznej ukladu giroskopowego, ktorych przyspieszenia katowe mozna
wyrazi€ za pomoca nastgpujacych zaleznosci (J;w = Jyw):

1
Jyw

[V — T 510) @@,y — He 5, + M-sgn ] .1

B=—o,,—

1
Jza
~(Jyw— I e0) Wy ,,,c08 f — Hw ,,,co8 f — MFsgna— M,]

&= —R+

[_sz (b;WCOSﬂ +wa (;)XWSin ﬂ_ (Jyz '"‘Ixz)wxzwyz + (2-2)

gdzie:
a) moment bezwladnosci:

Joa = Sy +J0c082 8+ J,,,8i028, 2.3)
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b) zwiazki kinematyczne:

— ramka zewnetrzna:
W, = Pcosa+Qsina,
w,; = Qcosa— Psin«,
Wzz = R+ &, (24)
@y; = Pcosa— Pasina+Qsina+Q&cosa,
@,; = Qcosa—Qasina— Psina— Picosa,

— ramka wewng¢trzna:

Wy = Wy, COSP—w_ SIng,

Wy = wyz+ﬂ’

Wy = W,,C08 4w, Sing, 2.5
Wy = a’),,,cosﬂ—-wx,[’sinﬂ——w"ﬂcosﬂ, (bez wyrazu z o)
@hy = — @y, BSin B+ oy, Sin f+ 0y, Bcos B,
c) moment korekcyjny:
0 le'| < Ae lub |y| > 0,2 lub |w,,} > 0,0052
M, =1k(c'—Ade) gdy Ae< €| < Emax, (2.6)
Mmangn 8’ {8'! > smax

gdzie:
¢ = e+ Ucosy/9.81,
0, = Rcosycos?— Psind+Qsinycosd.
Modele matematyczne pozostalych elementdéw girobusoli opisano nast¢pujacymi zalez-
nosciami:
1. Nadajnik indukcyjny i lacze selsynowe wraz z ukladem S$ledzacym:

USD = ks,,sinﬁlp, AW = Yy Oy Kgo = aSl/iZ’

Us, = ky - Us,, 2>.Csx = (ks, - USI—&SI)/TS' @7
2, Mechanizm korekcyjny:
apy = flasy fiy). (2.8
3. Lacze potencjometryczne PI1-P2 (patrz rys. 1):
Upy = kp(otp1 —@p3), Usy = ky Upy, tisy = (ks2- Us,—as2)/Ts, . 29)
opy = 5afis — o (normalna praca), lub ap, = as,/is —o (uzgadnianie).
4. Lacze potencjometryczne P2-P3 i wskaznik:
Up1 = ky(otpr — ap3), ap3 = assfis, Usy = k3 Ups, 2.10)
tss = (ks3Uss—ay3)/ T, Yy = &s3fia, o
gdzie:
105 Us; < 4,5 i=1,..3
ke = 73,5 gdy 4,5< Us, < 13 na podstawie charakterystyki
31,5 13 < U, < 18 statycznej silnika DID-0,5 w [5].

15,75 Us, > 18
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Model matematyczny girobusoli (2) przedstawiono w postaci ukiadu réwnan rdznicz-
kowych pierwszego rzedu (tzw. réwnan stanu), ktéry moze by¢ bezposrednio wykorzystany
w procesie modelowania cyfrowego. Ta forma modelu zostala przedstawiona ponizej:

X1 = Wyw,

Xy = X3,

x3 = (ks Usy —x3)/ Ty,
Xy = Xs,

x5 = (ks2 Usy—x5)/Ts,
X6 = X7,

X, = prawa strona (2.2),
Xg = Xg,
Xy = prawa strona (2.1),
X10 = X11,

Xy = (ksaUss—x1)/Ts,

gdzie: x = (&, asy, A5y, K5z, Asz, X, &, B, B, ass, ds3).

Tablica 1
Oznaczenie . Oznaczenie .

Lp. parametru Wartos¢ Lp. parametru Wartos¢

1 H 0,4 10 Mumax 3,5-10°%

2 Jew 4-107¢ 11 ks 25

3 Iyw 15-10-3 12 T, 0,16

4 Jow 15-10-% 13 ky, ko, ks 100

5 Jzs 18-10~-* 14 k, S

6 Mg 5-10"% 15 i, iz 5200

7 M8 2-10-3 16 iy 3 150

8 de 0 17 iy 828 000

9 ke 0,04 18 iy, Is 3 000

Q.11

Wartosci parametréw modelu matematycznego przyjete w oparciu o pozycije [, 2, 3, 4, 5]
zamieszczono w tablicy 1, natomiast ich objasnienia zawarto w spisie 0znaczer na poczatku
pracy. Ze wzgledu na brak niektérych danych dotyczacych girobusoli GIK-1, w procesie
symulacji wykorzystano dostgpne wartosci innych giromagnetycznych systeméw kurso-

wych.

3. Opis i wyniki badan symulacyjnych

Badania symulacyjne girobusoli przeprowadzono w oparciu 0 model matematyczny
przyrzadu przedstawiony w poprzednim rozdziale. W procesie symulacji przyjeto zerowe
warunki poczatkowe. Modelowanie przeprowadzono dla zadanej zmiany kursu samolotu,
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zgodnie z ponizszg zaleznodcia aproksymujaca dynamik¢ sterowania kursem za pomoca
autopilota [6]:

p = yll—e T (1+4T)}+v,, 3.1

gdzie: p, = 0 rad — poczatkowa wartos¢ kursu samolotu,
¥, = 0,5 rad — zadana warto§¢ kursu samolotu,
T — stala czasowa charakteryzujaca dynamikg¢ ruchu azymutalnego
samolotu.

Zakladajac, ze zakret jest skoordynowany i odbywa si¢ ze stala predkoscig U = 200 m/s
przyjgto nastgpujace zaleznosci wedlug ktorych zmieniaja si¢ parametry ruchu przechyla-
jacego samolotu:

y=U-9/98], P=U-{/98l. (3.2)

Przeanalizowano kilka wariantow ruchu azymutalnego samolotu. W pierwszym wariancie
samolot wykonuje zakr¢t bez zmiany kata pochylenia (Q = 0), przy czym zastosowano
dwie rézne wartosci statych czasowych 7 = 3 s (szybsza zmiana azymutu) i T =5 s
(wolniejsza zmiana azymutu). Dla wariantu z T = 5 s przebadano reakcje przyrzadu bez
i z ingerencja pilota za posrednictwem przycisku uzgodnienia po wykonaniu zakretu
przez samolot. W drugim wariancie rozpatrzono przypadek zakretu ze wznoszeniem
(O > 0) i opadaniem (Q < 0).
Proces symulacji charakteryzowal si¢ nastepujacymi parametrami czasowymi:
a) czas symulacji T, = 20 s,
b) krok calkowania At = 0,002 s,
¢) krok wydruku 4z, = 0,10 s.
Pozwalajg one na zaobserwowanie zachowania si¢ modelu girobusoli w wybranej fazie {otu
samolotu przy jednoczesnym zapewnieniu odpowiedniej dokladnosci 1 stabilnos$ci nume-
rycznej procest obliczeniowego. Zarejestrowano rowniez kilka dluZszych przebiegow
(T, =~ 300 s) w celu wyznaczenia orientacyjnego czasu ustalania si¢ kata kursu na wskazniku
po wykonaniu zakretu skoordynowanego (T = 5 s). Do rozwiazania ukladu jedenastu
rownan rézniczkowych (2.11) uzyto popularnej procedury numerycznej opartej na stalo-
krokowej metodzie Rungego-Kutty czwartego rzedu. Proby zastosowania innych metod
catkowania (Rungego-Kutty z modyfikacja Gille’a, zmiennokrokowa predykcyjno-korek-
cyjna) nie daly pozytywnych rezultatéw w sensie przyspieszenia procesu obliczeniowego
(maly krok catkowania wynika z wlasnosci dynamicznych ukltadu giroskopowego) czy tez
zwickszenia dokladno$ci otrzymanych wynikéw.

W wyniku przeprowadzonych badan symulacyjnych otrzymano nastgpujace przebiegi
czasowe:
a) odchylenie osi glownej giroskopu od plaszczyzny horyzontu e(z),
b) wychylenie katowe osi obrotu ramki wewnetrznej ukladu giroskopowego f(¢),
¢) wychylenie kgtowe osi obrotu azymutalnego ramki zewnetrznej ukladu giroskopowego

a(t),
d) wychylenie wskazowki na wskaZniku kursu ,,(2).

Na rys. 3 pokazano przykladowe przebiegi wskazad przyrzadu v, (¢) bez wiaczenia (a)
i z wiaczeniem (b) przycisku uzgadniania po wykonaniu zakrgtu (Q = 0, T =.5 s) na tle
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Rys. 3. Przebieg wskazaii ¢,, modelu girobusoli na tle zmian kata kursu y (zakret 2z T = 5 5). a) bez ingerencji
pilota b) z ingerencja pilota
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Rys. 4. Przebieg wskazan y.. modelu girobusoli w przypadku wigkszej predkoici katowej zakrgtu (7 = 3 s)
na tle zmian kata kursu .

zmiany kata kursu samolotu y(r). Na rys. 4 przedstawiono przebiegi wskazan girobusoli
podczas wykonywania szybszego zakrgtu przez samolot (7 = 3 s) na tle zmian kursu
rzeczywistego samolotu. Na rys. 5 pokazano przebiegi wskazan modelu girobusoli podczas
wykonywania zakretu ze wznoszeniem (linia ciagla) i opadaniem (linia przerywana),
natomiast na rys. 6 przedstawiono odpowiadajace im przebiegi wychyleh ramki zewngtrzne
«(?) 1 wewnetrznej f(¢) giroagregatu.

W trakcie eksperymentu symulacyjnego przebadano réwniez model girobusoli, w ktérym
zastosowano uproszczong dynamike uktadu giroskopowego (pominigto wyrazy zawierajace
momenty bezwladnosci ramek).
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Rys. 5. Przebieg wskazan v, modelu girobusoli podczas zakretu ze wznoszeniem (linia ciagla) i opadaniem
(linia przerywana) pa tle zmian kursu rzeczywistego.
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Rys. 6. Przebiegi katow obrotu ramek zewnetrznej o(f) i wewnetrznej S(¢) podczas zakrgtu ze wznoszeniem
(linia ciagla) i opadaniem (linia przerywana).

196}
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Na podstawie otrzymanych wynikow sformulowano nastgpujace wnioski:

. W przypadku zakrgtu skoordynowanego bez zmiany wysokosci ze Srednia predkoscia

odchylania okreslong wartoscia T = 5 s, wartosci wskazan przyrzadu v, (¢) nadazaja

za rzeczywista wartoscia kata kursu g(¢) ze znacznym opdznieniem (po 20 s wskazania
przyrzadu s3 mniejsze o okoto 207, od wartosci kursu samolotu). Opdznienie to wynika

m.in. z:

a) niewlasciwego ustawienia swobodnej osi kursowego uktadu giroskopowego (po 20 s
odchylenie osi gléwnej od kierunku kursu wynosi okolo 6°) spowodowanej dzialaniem
momentéw giroskopowych,

b) bardzo duzej wartosci przelozenia w serwomechanizmie §ledzenia ukladu giroskopo-
wego podczas pomiaru (i3 = 828 000), ktora wynika z koniecznosci odfiltrowania
drgan o duZej czestotliwoSci generowanych przez nadajnik indukcyjny podczas
zmiany kursu.

. Wigczenie przycisku uzgadniania po wykonaniu zakretu przyspiesza proces ustalania

sig wskazan z okolo 220 s w normalnym trybie pomiarowym do okoto 2,5 s. R6Znica

migdzy zadanym katem kursu samolotu a ustalona wartoScia wskazaf nie przekracza
0,01°.

. Wartos¢ kata wychylenia ramki zewnetrznej «(¢) nadaza w odwrotnym kierunku za

zmiang kata kursu, przy czym proces ten charakteryzuje si¢ znacznym opdznieniem

(4t = 8 s po czasie 20 s dla zakrgtu z T =5 ). :

. Warto$¢ kata wychylenia ramki wewnetrznej §(f) po niewielkim ujemnym wahnieciu,

ktérego amplituda nie przekracza wartosci 48 = —0,015 rad, roénie osiagajac po czasie

20 s warto$¢ 8 = 0,155 rad.

. Podczas wykonywania zakr¢tu mozna zaobserwowaé niewielkie odchylenie osi gléwnej

od plaszczyzny horyzontu nie przekraczajace wartosci &, = 6°.

. Przy szybszym zakrgcie samolotu (T = 3 s) wskazania przyrzadu charakteryzuja si¢

znacznym uchybem, ktéry w rozwazanym przypadku po 20 s wynosi okoto 309, (0,16

rad). Wynika on przede wszystkim z niewlasciwego ustawienia osi gléwnej uktadu

giroskopowego Ao = 10°.

. Ruch pochylajacy samolotu podczas zmiany kursu ma istotny wplyw na wskazania

przyrzadu i tak:

— podczas wznoszenia, zgodnie z zadanym modelem ruchu pochylajacego, wskazania
girobusoli y, znacznie przewyZszaja warto$¢ kata kursu (po czasie 18 s Ay, =
= 0,214 rad). Wynika to przede wszystkim z niewlasciwego ustawienia azymutalnego
osi gtéwnej ukiadu giroskopowego na skutek dzialania momentéw giroskopowych
skierowanych zgodnie z ruchem ramki zewngtrznej (rys. 5),

— podczas opadania wskazania girobusoli sa mniejsze od wartosci kata kursu (po czasie
18 s Ay, = 0,15 rad). Spowodowane jest to zbyt malym wychyleniem «(#) ramki
zewng¢trznej giroagregatu w wyniku dzialania momentéw giroskopowych przeciw-
dzialajacych obrotowi azymutalnemu ramki,

— réznice mi¢dzy katami obrotu azymutalnego osi ramki zewn¢trznej «(¢) w przypadku
zakretu bez zmiany wysokosci (Q = 0) i ze zmiang wysoko$ci (Q # 0) po czasie
20 s wynosza odpowiednio |4« = 0,18 rad (wznoszenie) i |d«| = 0,13 rad (opa-
danie),
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— kat wychylenia ramki wewng¢trznej f(¢), w przypadku zakretu ze wznoszeniem,
po niewielkim dodatnim wahnigciu o amplitudzie nie przekraczajgcej 0,05 rad,
przyjmuje wartosci ujemne osiggajac po czasie 20 s warto$¢ okolo —0,35 rad,

~— kat wychylenia ramki-wewng¢trznej f§(¢), w przypadku zakretu z opadaniem, po
niewielkim ujemnym wahnigciu o amplitudzie nie przekraczajacej wartosci —0,05
rad, przyjmuje wartosci dodatnie osiagajac po czasie 20 s warto§é okolo 0,6 rad.

8. Roéznice pomigdzy wskazaniami przyrzadu z modelem dynamiki uktadu giroskopowego
przedstaw}onym W pracy oraz uproszczonym (pominigto wyrazy zawierajace momenty
bezwladno$ci ramek) nie przekraczaja w rozwazanych przypadkach wartosci 10~# rad.

Uproszczony model dynamiki kursowego ukladu giroskopowego ma postaé:

o : 1 3
B =0+ ;—(Ho,, — Mfsgnp) 3.3)
yw
. 1 . .
i= - (R+ Hw,,,cos f+ M7 sgné -+ M,) (3.9

Powyzszy model moze byé przydatny do pracy w systemie on-line przy wykorzystaniu
odpowiednio szybkich maszyn cyfrowych (np. w symulatorze lotu). ’

4. Uwagi koricowe

Badania symulacyjne wykazaly, Zze mozliwe jest znaczne uproszczenie dynamiki kurso-
wego ukladu giroskopowego bez wplywu na jako$¢é wskazan modelu girobusoli GIK-1.
Analiza symulacyjna dowiodla, Ze wystgpuja istotne roznice pomigdzy rzeczywistym
kursem samolotu a wskazaniami imitatora przyrzadu w czasie zakrgtu, zwlaszcza w przy-
padku szybszych zmian kursu jak i zakretéw polaczonych ze zmiang wysokos$ci. W przy-
padku zbyt duzych opdZniefh wskazan celowe staje si¢ uzycie przycisku uzgadniania, ktdry
przyspiesza proces ustalania si¢ wskazan.

Reasumujac wykazano, ze mozliwe jest zrealizowanie i przebadanie uproszczonego
modelu cyfrowego dynamiki girobusoli GIK-1 na mikrokomputerze ZX Spectrum przy
uzyciu jezyka PASCAL (BASIC jest zbyt wolny do tego celu). Niniejsza praca moze byé
przydatna przy budowie modeli pracujacych w czasie rzeczywistym na odpowiednio
szybkich maszynach cyfrowych dostosowanych do potrzeb symulatora lotu. Przedsta-
wione wyniki wskazuja na problemy modelowania, ich ztozono$¢, a uzyskane wyniki nalezy
traktowaé jako iloéciowe.
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Pezome

MOJIEJIHNPOBAHHUE ITWHAMHWKH THPOKOMIIACA IUIA TPEHAKEPA

B paGore momemipoBaHo IvHaMHKY rupoxomnaca I'HK-1, Bo Bpema nucdpoBoro MonendpoBaHus,
JNA NPUHATON MOAENM YITIOBOTO OBIDKEHHA Camonéra B pasBopoTe, IMOJYYEHO NapaMeTpsl yrjioBoro
JABIDKEHHA PaMOK KYPCOBOrO I'MPOCKONA, a TaKyKe MoKa3aHuA npuGopa. Ha Gase pe3ayibTaToB CHMYJISIUMK
chopMYJTHPOBAHO NPOMIIOMKEHHA, a TAKOKe BBIPaboTaHo YNPOWEHHYIO MOAETb AHHAMHUKHM YAOOHYIO Ast

peHaxkepa.

Summary
MODELLING OF GYRQO-COMPASS DYNAMICS FOR APPLICATION IN FLIGHT SIMULATOR
In the paper the dynamics of gyro-compas GIK-1, by means of personal microcomputer, has bee
modelled. During digital simulation with assumed model of airplane angular motion in turn, parametern
of gyroscopic system frames motion as well as indication of instrument in time have been obtained. Based

on simulation results, many conclusions have been formulated. Simplified model of gyroscopic system
dynamics, which can be applied in flight simulator, was also proposed.
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