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W pracy omoéwiono metode doboru wartosci wspot-
czynnikow wagowych przypisanych do elementow funkcji
celu stosowanej w metodzie sterowania optymalnego Smi-
glowca. Dobor funkcji celu ma istotne znaczenie dla efek-
tywnosci opracowanej metody sterowania smigtowca w sy-
tuacjach awaryjnych wynikajqcych z niedoboru mocy roz-
porzqdzalnej.

WPROWADZENIE

Sterowanie $§miglowca w sytuacjach awaryjnych jest
przedmiotem badan prowadzonych od wielu lat w wielu
o$rodkach naukowych na calym $wiecie [4], [7+10],
[12+15]. Badania nad tym zagadnieniem prowadzone sa
takze w Politechnice Warszawskiej. Zagadnienie sterowania
$migtowca w autorotacji jest niezwykle istotne z punktu
widzenia bezpieczenstwa lotu. Optymalizacja sterowania
w sytuacjach awaryjnych moze prowadzi¢ do zmniejszenia
stref H-V, a tym samym do zwigkszenia obszaru bezpiecz-
nych lotéw $Smigtowcow. Opracowanie metody i algorytmu
optymalnego sterowania w lotach awaryjnych moze rowniez
by¢ przydatne dla opracowania uktadéw wspomagajacych
pilota w czasie manewrdéw awaryjnych oraz dla budowy
symulatoréw lotu do bezpiecznego i efektywnego treningu
manewrow awaryjnych. Wzrasta takze zapotrzebowanie na
uklady sterowania do $miglowcoéw bezzatogowych reali-
zujacych automatycznie manewry awaryjne, w tym lado-
wanie autorotacyjne.

Gléwnym celem badan wykonywanych ostatnio w Poli-
technice Warszawskiej bylo opracowanie metody sterowa-
nia pozwalajacej na zmniejszenie strefy H-V dwusilniko-
wego $miglowca jednowirnikowego. Do badan wybrano
$migtowiec PZL Mi-2Plus.

MODEL SYMULACYJNY SMIGLOWCA

Do badan metod sterowania opracowano symulacyjny
model $migtowca o o$miu stopniach swobody. Nieod-
ksztatcalny kadtub $miglowca ma 6 stopni swobody (trzy
przemieszczenia i trzy obroty). Dodatkowymi, niezbednymi
w badaniach sytuacji zwiazanych z niedoborem mocy roz-
porzadzalnej, stopniami swobody sa: predkos¢ obrotowa
wirnika no$nego oraz moc rozporzadzalna zespotu nape-
dowego.

Podzial smigtowca na podzespoty wyodrebnione w ce-
lach modelowania przedstawiono na rysunku 1.

Rys. 1. Podzial smigtowca na modelowane podzespoly

W modelu fizycznym $migtowca wyodrgbniono nastg-
pujace podzespoty: kadtub, wirnik no$ny, Smigto ogonowe,
zespot napgdowy oraz statecznik poziomy. Wszystkie ele-
menty $§migtowca modelowano jako nieodksztatcalne.

Wirnik no$ny ma glowicg przegubowa. W modelu
uwzgledniono przeguby poziomy i osiowy. Ze wzglgdu na
charakter prowadzonych badan pomini¢to przegub pionowy
— odchylen. W uktadzie kinematycznym topat uwzglgdniono
sprzgzenia ruchow wahan i przekrgcen.
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Predko$¢ indukowana wirnika no$nego modelowano wg
metody Glauerta, uwzgledniono rowniez wpltyw bliskosci
ziemi na predkos¢ indukowana. Obciazenia acrodynamiczne
modelowano jako quasi-stacjonarne, obliczane metoda paso-
wa dla lokalnych wartosci predkosci naptywu oraz kata
natarcia w poszczegolnych przekrojach topat. Uwzglednio-
no liniowe skrecenie geometryczne topat wirnika no$nego.

Istotnym elementem prowadzonych prac byto wyprowa-
dzenie analitycznych zaleznosci opisujacych wahania topat
wirnika no$nego. W modelowaniu wirnika no$nego uwzgled-
niono takze zmienna predkos¢ obrotowa.

Model $migta ogonowego powstat jako modyfikacja mo-
delu wirnika nosnego. Konieczno$¢ modyfikacji modelu
wynikata z odmiennej budowy glowicy smigta ogonowego —
w modelowanym $miglowcu $migto ogonowe ma budowe
hustawkowa. Lopaty $miglta ogonowego nie sa skrgcone
geometrycznie. W modelu glowicy uwzgledniono sprzeze-
nie wahan z przekrgceniami. W optywie $migla ogonowego
uwzgledniono naptyw strumienia wynikajacy z predkosci
indukowanej wirnika no$nego. Pr¢dkos¢ indukowana mode-
lowano metoda Glauerta. Obciazenia aecrodynamiczne row-
niez obliczane byty metoda pasowa.

Kadtub $migtowca modelowano jako nicodksztatcalny.
Oplyw kadluba modelowano jako trojwymiarowy. Obcia-
zenia obliczano korzystajac ze wspotczynnikoéw aerodyna-
micznych uzyskanych z badan modelu kadtuba w tunelu
aerodynamicznym w Instytucie Lotnictwa.

W modelu $migtowca uwzgledniono rowniez statecznik
poziomy, modelowany jako ptat o zadanych wtasnosciach
aerodynamicznych. W optywie statecznika poziomego zo-
stal uwzgledniony strumien pochodzacy od wirnika no$ne-
go. Statecznik poziomy moze zmieniaé kata nastawienia
w funkcji kata skoku ogoélnego wirnika nos$nego.

Roéwnania ruchu przestrzennego $§migtowca zostaty wy-
prowadzone z zasady d’Alemberta.

Dziatanie zespotu napedowego po awarii opisano réwna-
niem uktadu inercjalnego pierwszego rzedu.

Rownania mechaniki lotu $miglowca, silnika oraz wir-
nika no$nego uzupetniono rownaniami kinematycznymi ru-
chu kadtuba wzgledem uktadu zwiazanego z ziemia.

Wektor stanu $miglowca (1) sktada si¢ z 14 elementow:
sktadowe predkosci liniowej i katowej kadtuba, predkosci
obrotowej wirnika nosnego, moc rozporzadzalna nape¢du,
katy orientacji przestrzennej kadtuba oraz potozenie prze-
strzenne $migtowca.

T
X = v,w,Q,R,@,@,W,xg . (1)

Wektor zmiennych sterujacych $miglowca (2) sktada si¢
z czterech elementow: kata skoku ogodlnego oraz dwoch
katoéw skoku cyklicznego wirnika no$nego, oraz kata skoku
ogblnego $Smigla ogonowego.

T
u = Hotwalw’aw’aS] ’ @

Opracowany model matematyczny zaprogramowano
w srodowisku MATLAB. Tak powstalty model symulacyjny
zweryfikowano przez porownanie z wynikami badan w locie.

METODA STEROWANIA

Do sterowania $migtowca w autorotacji wybrano metode
sterowania optymalnego. W sterowaniu optymalnym, war-
tosci zmiennych sterujacych obliczone sa jako wynik mini-
malizacji funkcji celu, przy natozonych na uklad ograni-
czeniach. Wybrano funkcj¢ celu (3) zalezy od wektora stanu
lotu $miglowca w chwili czasu :

J=F(x,). 3)

Sterowanie realizowano w czasie dyskretnym. Wektor
stanu w chwili #;, ; obliczany jest z wykorzystaniem wekto-

ra stanu w chwili poprzedniej ¢, i dyskretyzowanych rownan
ruchu $miglowca:

X, :xk—i—f(t X

k%K

u,_+ Au, ) At. 4)

W metodzie przyjeto staty krok czasu Arz. W algorytmie
sterowania obliczana jest zmiana sterowania Auy, zapew-
niajaca minimalizacj¢ funkcji celu J przy jednoczesnym
spelnieniu natozonych na uktad ograniczen.

Ograniczenia natozone sa zar6wno na wartosci zmien-
nych sterujacych oraz na warto$ci zmiennych stanu §mi-
glowca:

uk+1 € (umin7umax)’ (5)

Xk+1 € (Xmin7xmax>' (6)

Ograniczenia zmiennych sterujacych wynikaja z budowy
uktadu sterowania i obowiazuja w trakcie catego symu-
lowanego lotu. Ograniczenia zmiennych stanu wynikaja po
czegsci z ograniczen podanych przez producenta w instrukcji
uzytkowania, a po czg$ci sa efektem przeprowadzonych sy-
mulacji. W prezentowanej metodzie sterowania przyjgto, ze
ograniczenia zmiennych stanu moga zmienia¢ si¢ w trakcie
symulacji lotu $§miglowca.

Funkcja celu przyjeta dla symulacji ladowania autorota-
cyjnego jest wazona suma kwadratow wybranych, znormali-
zowanych zmiennych stanu:

2
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Normalizacja sktadowych funkcji celu jest niezwykle
istotna ze wzgledu na zapewnienia pozadanego wplywu
poszczegdlnych zmiennych stanu na wartos¢ funkcji stanu
oraz efektywnos¢ obliczen numerycznych. Zwigkszenie, lub
zmniejszenie wptywu wybranych elementow na warto$¢
funkcji celu uzyskuje si¢ przez przypisanie im odpowiednich
wspotczynnikow wagowych.

W opracowanej metodzie wspdtczynniki wagowe oraz
funkcje ograniczen moga zmienia¢ si¢ w réznych fazach
lotu, w czasie od wystapienia awarii do ladowania, co
pozwala na dopasowanie ich do zatozonych celow stero-
wania w poszczegdlnych etapach lotu. Na przyktad, w przy-
padku awarii silnika na duzej wysokosci istotne jest przede
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wszystkim zapobiezenie hamowaniu wirnika. Inaczej jest w
fazie przyziemienia, gdy nalezy rozproszy¢ zgromadzong w
wirniku energi¢, a wigec wyhamowaé jego predkosé
obrotowej. Stad tez przyjeto, ze powyzej pewnej wysokosci,
nazwanej wysokoscig decyzyjna ;.. wspotczynniki wago-
we funkcji celu oraz ograniczenia zmiennych stanu nie
zmieniaja sig. Po przekroczeniu 4,4, nastgpuje stopniowa
zmiana wspotczynnikow wagowych (paraboliczna) oraz
ograniczen w taki sposob, aby w momencie przyziemienia
osiagna¢ zadane wartosci (rys. 2).
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Rys. 2. Przebieg wartosci przykladowego wspolczynnika wago-
wego

W przeprowadzonych symulacjach zatozono, ze
wlaczenie algorytmu sterowania optymalnego nast¢puje po
czasie ¢, = 0,5 s od chwili wystapienia awarii. Czas ten

odpowiada czasowi reakcji pilota. W czasie 0 < ¢ <t zmien-
ne sterujace nie zmieniaja sig.

WYNIKI SYMULACJI

Opracowana metodg sterowania zastosowano w opra-
cowanym modelu symulacyjnym $migtowca jednowirniko-
wego PZL Swidnik Mi-2Plus o masie startowej 3550kg.

W pierwszej fazie badan model symulacyjny §miglowca
Mi-2Plus zostal zweryfikowany przez pordwnanie wyni-
kami préb w locie.

Nastepnie przeprowadzono obliczenia na podstawie kto-
rych dokonano doboru wspotczynnikow wagowych poszcze-
golnych elementow funkcji celu (4).

Ponizej oméwiono wyniki obliczen wybranych wspot-
czynnikdw wagowych wystepujacych w funkcji celu.

Badano sterowanie $Smigtowcem po awarii zespolu nape-
dowego wystegpujacej na roznych wysokosciach w zawisie
oraz w locie poziomym z predko$ciami poziomymi od zera
do 30 m/s.

Wysokos¢ decyzyjna

Po przeprowadzeniu szeregu symulacji ladowan autorota-
cyjnych przyjgto, ze wysokos¢ decyzyjna wynosi 12,5 m
(dla awarii powstatych powyzej 16,67 m nad ziemia) i 75%
wysokosci poczatkowej (dla awarii zaistniatych na wysokos-
ciach mniejszych niz 16,67 m nad ziemia) (rys. 3). W roz-
patrywanych stanach lotu (loty z matymi predkos$ciami) ta-
kie wartosci wysokosci decyzyjnej daty najlepsze rezultaty.

Wysokos$c¢ decyzyjna
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Rys. 3. Wykres wysokosci decyzyjnej w funkcji wysokosci lotu, na
ktorej wystqpita awaria

Dobor wspolczynnika wagowego predkosci pionowej w kon-
cowej fazie lotu Wy,

Przedstawione wyniki dotycza symulacji sterowania po
awarii zespotu napgdowego w zawisie na wysokosci 25 m
nad ziemia.

W tabeli 1 podano warto$ci wspotczynnikow wagowych
przyjmowane do obliczen. W kazdej z préb zmieniano tylko
wybrany wspétczynnik oznaczony var, badajac jego wptyw
na wybrane zmienne stanu w réznych fazach lotu. W przy-
padku autorotacji szczegdlne znaczenie mialty predkosé ka-
towa wirnika oraz predkosci i katy orientacji podczas przy-
ziemienia.

Tabela 1.
Wspotczynnik Dlah > hy,, Dlah=0

We, 15 0

W, 1 10
W, 75 7.5
Ww 0,5 var
W 100 150
W, 75 150
Wr 100 250

Obliczenia przeprowadzono dla czterech wartosci wspot-
czynnika Wyy: 12,5; 25; 37,5; 50. Wplyw wartosci wspol-
czynnika na wybrane zmienne stanu zaprezentowano na
rysunkach 4+6.
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Legenda
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Rys. 4. Wplyw wartosci wspélczynnika Wy, na wysokosé lotu
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Przedstawione w funkcji czasu zmiany wysokosci, pred-
kosci katowej wirnika oraz predkosci opadania sa charakte-
rystyczne dla autorotacji z zawisu. Na rysunku 5 zaobser-
wowaé¢ mozna gwattowny spadek predkosci obrotowej wir-
nika $miglowca poprzedzajacy reakcj¢ pilota. Nastepnie
algorytm sterujacy zmniejsza kat skoku ogdlnego, co powo-
duje wejscie Smigtowca w opadanie. Zmniejszony kat skoku
opat oraz dodatkowy naptyw powietrza na wirnik, wynika-
jacy z opadania, skutkuja rozpedzeniem wirnika. Na przed-
stawionym na rysunku 6 przebiegu pionowej predkosci lotu
bardzo dobrze widoczna jest zmiana funkcji celu sterowania
po przekroczeniu wysokosci decyzyjnej 12,5 m. Ponizej tej
wysokosci w prezentowanym przyktadzie nastgpuje ptynny
wzrost wspotczynnika Wy, az do wartosci Wyy,. Na rysunku
6 wida¢ rowniez iz najmniejsza predko$¢ przyziemienia
otrzymano dla warto$ci wspoiczynnika Wy, = 37.5.

Dobor wspolczynnika wagowego predkosci poziomej lotu
w koncowej fazie lotu W, 4.

Wyniki tej czg$ci badan dotycza symulacji ladowania
autorotacyjnego z lotu poziomego z predkoscia 15m/s na
wysokos$ci 25 m nad ziemia.

Przyjete wartosci wspotczynnikow wagowych elemen-
tow funkcji celu podano w tabeli 2.

Q,, [rad/s]

Rys. 5. Wplyw wartosci wspolczynnika Wy, na predkosé obro-

24
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towq wirnika

W [m/s]

Tabela 2.
Wspodtczynnik Powyzej hy,, Ponizej A4,
Wa 15 0
Wy var 10
Wy 7.5 7,5
Wy 0,5 37,5
Wp 100 150
Wo 75 150
Wr 100 250

Obliczenia przeprowadzono dla pigciu wartosci wspot-
0; 0,25; 0,5; 0,75 1 1,0. Wyniki symulacji

czynnika W, 4,

przedstawiono na rysunkach 7+10.

t[s]
Rys. 6. Wplyw wartosci wspétczynnika Wy, na pionowq predkosé
lotu
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Legenda
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Rys. 8. Wplyw wartosci wspétczynnika W, ,,. na poziomq pred-
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Rys. 9. Wplyw wartosci wspétczynnika W, ,,. na pionowq pred-
kosé¢ lotu
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Rys. 10. Wplyw wartosci wspétczynnika W, ,;,. na odleglosé

15 20 25

punktu lgdowania od punktu wystqpienia awarii

W przypadku autorotacji z lotu poziomego, trudniej jest
wskaza¢ warto$¢ wspolczynnika W,,,. dajaca najlepsze
rezultaty. Pionowa predko$¢ przyziemienia dla wszystkich
badanych przypadkéw wiasciwie sig¢ nie rozni. Rozne sa
natomiast predkosci poziome przyziemienia. Dla W4, > 0
na pewnej wysokos$ci nad ziemia $migtowiec przechodzi do
opadania pionowego (a nawet lotu do tylu), po czym znéw
rozpedza si¢ do lotu poziomego z mata predkoscia. Wartosé
koncowa predkosci poziomej lotu w badanym przypadku
zalezy od wysokosci, z jakiej wykonywana jest autorotacja.

Dodatkowym kryterium doboru wartosci wspotczynnika

W, .. moze by¢ czas trwania manewru lub minimalizacja

udec
odlegto$ci punktu wystapienia awarii i punktu przyzie-
mienia (rys. 10).

Dobor wspolczynnika wagowego predkosci kqtowej pochy-
lania w koricowej fazie lotu W .

Wyniki tej czgéci badan dotycza symulacji ladowania
autorotacyjnego z zawisu na wysokosci 25 m nad ziemia.

Przyjete wartosci wspotczynnikow wagowych elemen-
tow funkcji celu podano w tabeli 3.

Tabela 3.
Wspotczynnik Powyzej hye, Ponizej h 4,
Wa 15 0
Wy 1 10
Wy 7.5 7.5
Wy 0,5 37,5
Wp 100 150
Wo 75 var
Wr 100 250

Obliczenia przeprowadzono dla pigciu warto$ci wspot-
czynnika Wpo: 50; 100; 150; 200 i 250. Wyniki symulacji
przedstawiono na rysunkach 11+12.
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Rys. 12. Wplyw wartosci wspdlczynnika W, na kqt pochylenia

Wartos¢ wspotczynnika Wy wplywa na zmiany kata po-
chylenia $miglowca w koncowej fazie lotu. Im wigksza
warto§¢ wspolczynnika, tym jest mniejsza predkosé pochy-
lania, co wyraznie jest widoczne na rysunku 11. Zmniejsza
si¢ takze kat pochylenia $miglowca w momencie przy-
ziemienia (rys. 12)).

PODSUMOWANIE

W trakcie prowadzonych badan ladowania autorota-
cyjnego $migtowca badano symulacyjnie wptyw wartosci
wspoélczynnikow wagowych wystepujacych w funkcji celu
w metodzie sterowania optymalnego na zachowanie modelu
symulacyjnego w roznych stanach i fazach lotu autorota-
cyjnego. Wykonane obliczenia potwierdzaja wrazliwos¢ me-
tod sterowania optymalnego na przyjete wartoSci wspot-
czynnikow wagowych. Mozliwy jest taki dobor wartosci

wspolezynnikow wagowych, aby uzyskac pozadane zacho-
wanie $migltowca w locie.

Kolejnym etapem badan powinno by¢ opracowanie
zautomatyzowanych procedur doboru wspotczynnikow
wagowych. Opracowanie takich procedur umozliwi dobor
parametrow funkcji celu sterowania dla réznych typow $mi-
glowcow.
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realizacji grantu promotorskiego Ministerstwa Nauki
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P. Bibik, J. Narkiewicz

SELECTION OF COST FUNCTION PARAMETERS
IN OPTIMAL CONTROL OF HELICOPTER
AUTOROTATION

Summary

The research concerns helicopter optimal control after
power failures. Methodology for selection weighting factors
in cost function within optimal control method is presented
Several simulation results show the influence of weighting
factors on performance of model of Mi-2Plus helicopter in
autorotation from starting from hover and from level flight.

I1. bubuk, 5. HapkeBud

IMOABOP ITAPAMETPOB ®©YHKIIUU
[EJIA B OIITUMAJIBHOM VIIPABJIEHNU
BEPTOJIETA B ABTOPOTAIINU

Pesrome

OroBopeHo MeTox ToAOOpa 3HAUYCHHWH BECOBBIX
KOX(PUIMECHTOB TPHUIHCAHHBIX K AJIeMEHTaM (QyHKITHI
LeJIs NCTIONb3YEMOi B METOE ONITHMAIbHOTO YIPaBICHUS
Beprosieta. [lonbop mapaMeTpoB GpyHKIUH LETst UMEeT Cy-
IIeCTBEHHOE 3HadeHne s d(pdexTuBHOCTH pa3paboTaH-
HOTO METOZa YNpaBJCHUs BEPTOJETOM B aBapUIHBIX CH-
Tyalusax, NPUYUHOW KOTOPBIX SIBISIETCS HEXBaTKa MOII-
HOCTH.
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