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MODEL AERODYNAMIKI A JAKOSC ODWZOROWANIA LOTU
W PROCESIE SYMULACIJI

Streszczenie. W pracy pokazano wplyw charkterystyk aerodynamicznych
samolotu, otrzymanych przy uzyciu metody obliczeniowej bazujacej "na
potencjalnym modelu optywu (METODA PUDELEK MACHA) na wyniki
symulacji numerycznej lotu. R6znice miedzy wynikami obliczen i rezultatami
doswiadczalnymi oceniono pod katem czutosci progowej odpowiednich receptoréw
cztowieka.

MODEL OF AERODYNAMICS AND SIMULATION QUALITY

Summary. Work contains influence of stability derivatives'calculated with use of
computational method based on potential model of fluid (Characteristic Box
Method), on results of numerical flight simulation. Differences between
experimental and calculated results were rated from the point of view of sensitivity
thresholds of human receptors.

A3POMHAMIWECKAH MOflEJIb H KA4ECTBO CHMYJIHUHK

PeaioMe m B pad6oTe noKa3aHO bjihiihhg aapofl[HHaMtmecKHX npoH3BonHNX
caMoneTa, nojiyneHHUx mrcneHHHM MeTonoM, KOTopufi ncnonb3yeT noTeHiranbHyio
Monejib xhukocth (MeTon smeeK), Ha ps3yjibTaTH CHMynauHH noneTa. Pa3HOCTb
uexny SKcnepHueHTaxbHHUH u hhcjiobhmh pe3ynbTaTaMH 6una oueHeHa no
OTHOIgeH”(—IK) K noporOBOit HyBCTBHTejlbHOCTH COOTBGTCTBYBUIHX penenTOpOB
nenobeKa.

1. WSTEP

Jednym z podstawowych probleméw wystepujacych przy budowie symulatoréw lotu jest
zapewnienie dobrego odwzorowania prawdziwego lotu. Symulator powinien "lata¢ jak
samolot". Aby to osiggna¢ trzeba spetni¢ wiele ré6znych warunkéw, wsrdd ktérych bardzo
istotnymi sg: budowa odpowiedniego modelu matematycznego dynamiki samolotu i
dostarczenie mu wiarygodnych danych modelowanego obiektu. Do takich danych nalezg
charakterystyki aerodynamiczne, ktére moga pochodzi¢ z wielu Zrédet, np. z badan
doswiadczalnych w locie lub w tunelu aerodynamicznym, z obliczen teoretycznych itp.
Badania eksperymentalne sg jednak na ogé6t bardzo drogie i nie zawsze mozliwe (np. w
przypadku samolotu zupetnie nowego typu, ktéry jest dopiero w trakcie projektowania
czy budowy). Potrzebne sa zatem metody obliczeniowe, ktére datyby wiarygodne wyniki.
Sposréd metod obliczeniowych najpowszechniej stosowane sg metody bazujace na
potencjalnym modelu optywu. Jest to spowodowane wzglednie matym kosztem obliczen



96 T.Goetzendorf-Grabowski

spowodowanym gtéwnie poprzez znaczne uproszczenia modelu w stosunku do modelu
ptynu lepkiego Naviera-Stokesa. Te uproszczenia moga rodzi¢ jednak watpliwosci co do
jakos$ci wynikéw i mozliwosci ich stosowania w analizie dynamiki, a w szczegdlnosci w
symulacji lotu. Niniejsza praca pokazuje rezultaty zastosowaniajednej z metod bazujgcych
na modelu ptynu Prandtla-Glauerta do obliczeA charakterystyk aerodynamicznych na
potrzeby symulacji lotu. W pracy ograniczono sie do zakresu naddZzwiekowego.

2. MODEL FIZYCZNY | MATEMATYCZNY SAMOLOTU NA POTRZEBY
SYMULACII

Model fizyczny i matematyczny
samolotu w ruchu przestrzennym oraz
uktady odniesienia przyjeto zgodnie z
[30] (rys.l). Przy konstruowaniu modelu
fizycznego samolotu zatozono, ze:

1 - samolot jest brylg sztywng o
6 stopniach swobody,
2 - stery sa ruchome i niewazkie,
3 - aerodynamika jest stacjonarna,
4 - katy natarcia sg mate, nie ma
oderwan,
5 - atmosfera ma parametry
standardowe, jest bezwietrzna i
niezaburzona. Rys.I Fig.l

Réwnania ruchu tak zdefiniowanego modelu mozna otrzyma¢ wykorzystujagc réwnania
mechaniki analitycznej Boltzmana-Hammela [1] lub z réwnan zmiany pedu i zmiany kretu
bryty sztywnej [2]. Model matematyczny stanowi ukiad sze$ciu rédwnan rézniczkowych
zwyczajnych; uzupetniony zwigzkami kinematycznymi wigzacymi przyjmowane uktady
odniesienia (rys.l).

3. MODEL FIZYCZNY | MATEMATYCZNY OPLYWU

Budujac model fizyczny optywu na potrzeby metody obliczeniowej poczyniono szereg
zatozen, z ktérych najwazniejsze to:

1 - bryta samolotu jest zastgpiona rzutem na ptaszczyzne odpowiednig do szukanych
charakterystyk (cienka powierzchnig),

2 - ptyn jest nielepki,

3 - oplyw jest bezwirowy,

4 - przeptyw jest ustalony,

5 - zachodzi réwnowaga termodynamiczna.

Uwzgledniajac powyzsze zatozenia otrzymujemy réwnanie Prandtla-Glauerta (1),
stanowigce model matematyczny optywu:



MODEL AERODYNAMIKI A JAKOSC ODWZOROWANIA 97

(Ma*-1) 0 (1>

*2.-22.-*8% .=
dx2 dy2 dz2

Po zdefiniowaniu odpowiednich warunkéw brzegowych [3] otrzymamy rozwigzanie
réwnania (1) w postaci [4]:

Vix,y,2)=-1 il f 2)
S(x,y. 2)

gdzie:

49 =/ (x~1)2- . N
w P R=/ (x~1)2- (Ma2-1) t(y-r|)2+z2]

Metoda obliczeniowa, zastosowana do obliczen charakterystyk aerodynamicznych i
nazwana roboczo przez autora metodg PUDELEK MACHA [3], sprowadza si¢ do
numerycznego wyznaczenia rozktadu potencjatu z réwnania (2), a nastepnie rozktadu
cis$nien dla réznych warunkéw lotu (lot ustalony, lot ze statg predkoscig katowa
pochylania itp.). Z tak wyznaczonego rozktadu w wyniku catkowania po powierzchni
otrzymujemy globalne charakterystyki aerodynamiczne.

4. PRZEBIEG OBLICZEN SYMULACYIJINYCH

Do testowania zostat przyjety samolot MiG-21, gdyz znane byly jego
charakterystyki aerodynamiczne otrzymane w wyniku badar w locie [5]. Charakterystyki
bedace wynikiem obliczei numerycznych poréwnano z eksperymantalnymi stwierdzajac
na og6t dobrg zgodno$¢ (btad wzgledny nie przekraczjacy w najgorszym przypadku 25%).
Aby dokona¢ oceny ich jakos$ci ze wzgledu na przydatno$é do symulatoréw lotu zostaty
przeprowadzone symulacje préwnawcze. Ten sam, opisany w rozdz.2, model dynamiki
otrzymat dane aerodynamiczne z badan w locie [5],
a nastepnie wyniki obliczen numerycznych. W
obliczeniach testowych badano zachowanie sie
modelu przy skokowym wychyleniu organéw
sterowania oraz przy dziatajagcym autopilocie. Pilot ~ 10mm - * AP155
automatyczny byt wigczany na  funkcje
doprowadzenia do lotu horyzontalnego oraz na
funkcje stabilizacji zadanych (poczatkowych)
parametrow lotu. Jako warunki poczatkowe dla ,2.63._LA
kolejnych  wariantéw  obliczeniowych przyjeto
warunki odpowiadajgce stanom roéwnowagi; dla
wariantéw 1-4 - lot ustalony po lini prostej; dla
wariantu 5 - lot w zakrecie o promieniu 5000m.
Zdefiniowano nastepujace warianty obliczen :

1 - wychylenie drazka wzdtuz osi x (kanat steru wysokosci) o + 5 mm, liczac od pozycji
dragzka odpowiadajacej warunkom réwnowagi w locie ustalonym po lini prostej,

Dh

Rys. 2 Fig.2
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2 - wychylenie drazka w kanale steru wysokosci o -10 mm od pozycji odpowiadajacej
warunkom réwnowagi na 25 s , a nastepnie wigczenie autopilota na funkcje
doprowadzenia do lotu horyzontalnego (rys.2),

3 - wychylenie dragzka wzdtuz osi y (kanat
sterowania lotkami) o +10 mm liczac od pozycji
"neutrum™ na Is, powrét do neutrum na okres 5s,
wychylenie 0 -10 mm na Is, a nastepnie powr6t do
neutrum (rys.3),

4 - wychylenie lewego pedatu o +10 mm od
neutrum na Is, powrét do neutrum na okres 5s,
wychylenie 0 -10 mm na lIs, a nastepnie powroét do
neutrum,

5 - lot w zakrecie 2.5s, wigczenie autopilota na
funkcje doprowadzenia do lotu horyzontalnego na
5s, wigczenie autopilota na funkcje doprowadzenia
i stabilizacji lotu w warunkach poczatkowych.

5. WYNIKI OBLICZEN TESTOWYCH

W rozdziale tym zostang przedstawione przyktadowe wyniki obliczen symulacyjnych.
Obliczenia przeprowadzono dla szeregu predkosci okreslonych liczbg Macha. Wybrane
wyniki symulacji zostalty pokazane na rys.4-7. Pokazujg one dwa spos$réd wymienionych
wczeséniej 5 wariantow testowych dla liczby Macha réwnej 1.2. Na rys.4-5 pokazano wyniki
dla wariantu sterowania pokazanego na rys.3, odpowiednio predko$¢ katowa przechylania
1kat przechylenia w funkcji czasu. Na rys.6-7 zostaty przedstawione wyniki dla wariantu
2 (rys.2), odpowiednio predko$¢ katowa pochylania oraz wspétczynnik przecigzenia
wzdtuz osi Z w funkcji czasu. Na wykresach tych krzywga opisang "symulacja wzorcowa"
nalezy rozumie¢ jako rezultat symulacji z modelem aerodynamiki otrzymanym
eksperymentalnie [5]. Opréocz wynikéw symulacji z roznymi modelami aerodynamiki na
rys.4 oraz na rys.6-7 pokazane zostaly krzywe opisane jako progi czutosci i oznaczajace
obszar wokot krzywej wzorcowej, w ktéorym mozna uzna¢, ze pilot nie powinien odczué
odchylert od tej krzywej. Progi dla predkosci katowych i przecigzen dla poszczeg6lnych
kanatéw (osi) zostaly zaczerpniete z [6] a ich wartosci pokazuje tabela.

Tabela
warto$¢ progu dla: X Y z
predkosci katowej [deg/s] 3.0 3.6 2.6

przecigzenia 0.17 0.17 0.28
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6. PODSUMOWANIE

Wyniki otrzymane z obliczen poréwnawczych pozwalaj:! na optymistyczng ocene préb
zastosowania modeli potencjalnych do wyznaczenia pochodnych aerodynamicznych
samolotu na potrzeby symulatora lotu. Wieksze odchylenia od symulacji wzorcowej
pojawity sie jedynie w sytuacjach, gdzie decydujace byly pochodne boczne. Wynika to z
faktu, ze nawet grube bryty zostaly zamodelowane w postaci cienkich powierzchni. Mozna
przypuszczaé, ze uwzglednienie grubos$ci takich elementéw jak kadtub czy gondole
silnikowe poprawitoby wyniki na tyle, ze ich stosowanie w symulatorach zaréwno
badawczych jak i treningowych bytoby w petni uzasadnione.

Rys.l. Predkooc Katowa pr. pn lotek
FIgL Horling velocity: due 1o elepwiie aderoae; defleoliao”

Rya.6. Predkosc atowa pochylanla Q prxy ujemnym _skokowym

8 i et

elevalor deflecllon and 0q:[er aumpllol was Included
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Abstract

To satisfy the condition for simulator to fly like the aircraft, good stability derivatives
are needed. Work shows the application of stability derivatives, which were calculated
with use of numerical method, based on the potential model of fluid [3] (supersonic
flow), to dynamics model in flight simulation. The physical model of an aircraft was
shown on Fig.l. The mathematical model was given from Ref.[1,2]. The mathematical
model of fluid, applied to numerical calculations of stability derivatives presents Eq.(l).
Solution of this equation has the form (2). Numerical flight simulation of MiG-21 aircraft
was made for two aerodynamic models - experimental (flying test) [5] and computational.
Examples of flight controlling used for calculation are shown on Fig.2-3. Samples of
simulations results show Fig.4-7. They present rolling velocity and the roll angle (Fig.4-5)
due to stepwise ailerones deflection, according to control function shown on the Fig.3.
Figures 6-7 presents pitching velocity and G-load longwise z-axis due to stepwise elevator
deflection and after autopilot was included into the system. These figures present also,
curves which show the human sensitivity interval. The sensitivity threshold values for
angular velocities and G-loads, longwise body axis (Fig.l), were shown in the Tab.l [6].
Good compliance of simulation results with both aerodynamic models, accounts for
application potential aerodynamic model to flight simulator.



