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Abstrakt

Tato diplomova préace se zabyva navrhem ftizeni letu kvadrotorové helikoptéry. Nejprve
jsou popsany zakladni charakteristiky chovani kvadrotorové helikoptéry. Nasledné je uve-
den matematicky model, ktery je poté rozsifen o dalsi aerodynamické jevy. Dale je popsan
unscentovany Kalmanuv filtr, ktery je pripraven pro odhadovani orientace a polohy he-
likoptéry na zakladé modelu, generovaného tizeni a méfeni palubnich senzori. Poté je
navrzeno tizeni otacek rotort, regulator orientace a regulator pro fizeni polohy kvadroto-
rové helikoptéry. Nakonec je regulator otestovan v simulaci.
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Abstract

This diploma thesis is focused on design of flight control of quadrotor UAV. At first quadro-
tor UAV’s basic characteristics of behavior are described. Further the mathematical model
is presented and extended with other aerodynamic effects. After that the unscented Kal-
man filter is described and prepared for the estimation of orientation and position of UAV
through the mathematical model, generated control and measurement from onboard sen-
sors. In the next part rotor speed control, orientation control and position controller
of quadrotor UAV are designed. Finally the flight control is tested in simulation.
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1 Uvod

Cilem této prace je popsat typ UAVF_-], ktery se nazyva kvadrotorova helikoptéra. Kvadro-
torova helikoptéra je druh vrtulového letounu se ¢tyfmi rotory.

Multirotoryf| obecné jsou dnes velmi oblibené zejména kviili Siroko oblasti vyuZiti.
Disponuji také velkou variabilitou, lze je osadit nejriiznéjsimi zatfizenimi, at uz kamerou
pro levné naticeni leteckych zabéri, specidlnimi senzory napi. pro sbér dat v blizkosti
aktivnich vulkdnti nebo termokamery pro policejni patrani. Helikoptéry maji také jed-
noduchou konstrukci. Pohyb helikoptéry je vétSinou fizen pouze zménou otacek rotoru.
Helikoptéry se vyrabéji a prodavaji v riznych velikostech a v riaznych cenovych relacich,
takze si je mohou dovolit i amatéri.

V této praci bude provedeno seznameni se zptisobem tvorby letového modelu kvadro-
torové helikoptéry, navrhu fizeni letu a zpracovani dat z palubnich senzort.

Ve druhé kapitole bude uveden zpisob, jakym se kvadrotorova helikoptéra pohybuje,
bude vytvoren matematicky popis pohybu kvadrotorové helikoptéry v Sesti stupnich vol-
nosti, ktery bude nakonec rozsiten o néjaké dalsi aerodynamické vlivy na chovani helikop-
téry.

Ve treti kapitole bude popsdn matematicky model, ktery mize byt pouzit k odha-
dovani chovani helikoptéry. Dale bude popsan unscentovany Kalmanuv filtr, ktery bude
slouzit k odhadu stavu kvadrotorové helikoptéry. Nakonec bude uvedeno, jakym zpiisobem
pripravit pro filtr méfeni z palubnich senzort helikoptéry.

V dalsi kapitole bude uvedeno, z jakych ¢asti by se mél skladat ridici systém kvadro-
torové helikoptéry. Déle bude vysvétleno, jak navrhnout regulator rotori s nékterymi roz-
Sitenimi. V posledni ¢asti kapitoly bude popsan navrh regulatoru orientace, tedy nataceni
helikoptéry, a také navrh regulatoru polohy (¥izeni letu v prostoru).

Pata kapitola bude obsahovat ovéreni funkce navrzenych regulatori a filtru.

lunmanned aerial vehicle - bezpilotni letoun
2yrtulnik s vét§im poétem rotort



2 Navrh modelu
kvadrotorové helikoptéry

V této ¢éasti bude nejprve popsan princip pohybu kvardotorové helikoptéry, v zavislosti
na otackach rotorti. Dale bude popsan tridimenzionalni kartézsky soutradnicovy systém,
ve kterém se helikoptéra pohybuje. Poté bude popsano chovani kvadrotorové helikoptéry
formou matematického modelu na zakladé Newton-Eulerovych rovnic.

Matematicky model bude vytvofen za tcelem simulaci a ndvrhu regulatoru polohy a
navrhu algoritmu pro odhad orientace a polohy helikoptéry. Nakonec bude model doplnén
za UcCelem zpresnéni popisu chovani o jevy, které ovliviiuji chovani helikoptéry pii translac-
nim letu.

2.1 Princip pohybu kvadrotorové helikoptéry a popis pro-
storu

Prostor, ve kterém se kvadrotorova helikoptéra pohybuje, lze popsat v inercidlnim sourad-
ném systému (slouzi k uréeni polohy helikoptéry) a v soufadném systému kvadrotorové
helikoptéry, ktery slouzi zejména k popisu ptisobeni sil a momenti na letoun. Poloha
helikoptéry v soufadném systému je znaCena jako r = [z, y, 2|7 a polohu v soufadném
systému helikoptéry budeme znacit v’ = [2/, i/, 2/]7 (slouz napiiklad k popisu polohy
rotoru vzhledem k helikoptéte).

Orientace helikoptéry je popsana v soufadném systému helikoptéry pomoci Eulero-
vych hla Q = [¢, 0, ¢¥]T. Oba systémy jsou zakresleny na obrazku kde jsou popsany
jednotlivé rotory, smér jejich otaeni (Cervené) a rotace helikoptéry.

Kvadrotorova helikoptéra se pohybuje v prostoru pomoci rotort, které produkuji v za-
vislosti na otackach tah, coz je sila, ktera pusobi u kazdého rotoru ve sméru osy z’.

V zéavislosti na poméru tahu mohou rotory vytvaret momenty, které zpisobuji zménu
orientace helikoptéry. Zména orientace v zavislosti na poméru otacek rotori je popsana
na obrazcich [2.2] - zména naklonu, 2.3 - zména sklonu a [2.4) - zména otoceni helikoptéry.
Tah jednotlivych rotorti je na obrézcich znazornén délkou Sipky, kterd vede ze stredu
rotoru a smér rotace je zndzornén cervenou Sipkou.
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Obrazek 2.1: Umisténi kvadrotorové helikoptéry v prostoru

Obrazek 2.2: Znazornéni poméru tahu rotort pro naklanéni helikoptéry. Zdroj: |2, str. 6]



Obrazek 2.4: Znazornéni poméru tahu rotort pro otaceni helikoptéry. Zdroj: |2, str. 7|



2.2 Zakladni matematicky popis chovani kvadrotorové he-
likoptéry

Zakladni matematicky popis vychéazi z Newtonovy a Eulerovy rovnice, kde m
je hmotnost helikoptéry, 7 je zrychleni helikoptéry vuéi inercialni soustavé, G, (2.3)) je
gravitacni sila a R je rotacni matici pro piepocet sily F', ktera pusobi na télo heli-
koptéry, ze soustavy helikoptéry do inercialni soustavy. I je matice momentu setrvacnosti
helikoptéry (prvky matice jsou jednotlivé momenty setrvacnosti), € je ahlové zrychleni
kvadrotorové helikoptéry v soustavé helikoptéry, € je ahlova rychlost helikoptéry v sou-
stavé helikoptéry a M je moment, ktery ptsobi na télo helikoptéry.

~ —G.+R-F

I-0 = QxI-Q+M

G. = m-[0 0 g}T (2.3)
I:mc Ixy [xz

I = I, I, I (2.4)
Izac ]zy ]zz

Rotaéni matici popiSeme vyuzitim SO(3) (viz |1, kap. 9]) pomoci exponencialnich map
a Rodriguesova vzorce. Predejdeme tak problému s piipadnou blokaci Kardanova zavésu
(také znamy jako gimbal lock) (viz [5]) a néasledné ztraté stupné volnosti. Vysledny vztah
pro rota¢ni matici je popsan v a (2.6), kde I5 3 je jednotkova matice o rozmérech 3x 3.
Inverzni rota¢ni matice je rovna transponované, jelikoz rota¢ni matice je ortogonalni.

RT-R = Iy
RT = R7!
¢ 0 —¢ 0
Qx = 0 = ID 0 _¢

0 IO O
® = PR+ +y?

b £0:
R = eQ:eQX:I&g—i—Sl;@QX—l—lq);ZO(@Qz (2.5)
®=0
1 00
R = =M™ =1I3=1{0 10 (2.6)
0 01

Zakladni model v rozepsané formé s dosazenim je popsan vztahy (2.7)), (2.8) a (2.9).



d=0:
7] 0] (1 0 0 I
gl = —1lol+]0 1 0| = (2.7)
H g] 00 1] ™
d+0
7] 0] 1 00 .
P 1 — cos® F
il = —lol+(o1 o] +2%, 4 - "2 ) = (2.8)
. ) oyl m
K 9] 0 0 1
¢ Lo Ly L7 (0] [le Ly L.] [¢
6| = |Lp Iy I.| |10 x|Le Ly L:|-|6]+M (2.9)
772)._ ]zx ]zy IZZ @Z} Iza: ]zy -[zz ?/}

Vétsina jevi, které zasadné ovliviiuji chovani helikoptéry, je zptisobena otacenim rotori
helikoptéry (viz |2 kap. 3]). Jevy miizeme rozdélit na ty, které 1ze popsat jako momenty sily
a na ty, které lze popsat jako sily.

2.3 Sily piisobici na télo kvadrotorové helikoptéry

Sily F' lze rozdélit do dvou ¢asti. Prvni ¢ast je celkovy tah rotoru 7' a druh& odpor
prostiedi [8]. Obé tyto sily budou popsany v soutadnicich helikoptéry a musi byt proto
v pfenasobeny rota¢ni matici efx.
Celkovy tah je souctem tahu, které produkuji jednotlivé motory. Stejné jako jednotlivé
tahy pusobi ve sméru osy 2z’ a muzeme jej popsat vztahem (2.10]).
T

T=1[0 0 kp->row?] , N=4 (2.10)

Odpor prostiedi D, pusobi proti pohybu helikoptéry formou tzv. zdanlivého vétru
(viz obrazek . V nasem pftipadé je prostfedim helikoptéry vzduch. Budeme piedpo-
kladat, ze vzduch ma stalou teplotu i tlak a nedochazi k jeho proudéni (vétru). Pi tako-
vém zjednoduseni je odpor, ktery vzduch pusobi proti pohybu helikoptéry, zavisly pouze
na rychlosti letu helikoptéry v soufadném systému helikoptéry a lze popsat vztahem ([2.11]),
kde D je koeficient odporu prostiedi.

D, 7"
Dy,=D 1" 2
v = o= Dy -y

D,z

(2.11)

Vysledné piisobici sily F' 1ze popsat v soufadném systému helikoptéry vztahem ([2.12]).

0 D, -z

F=T-D,= 0 — | D,y (2.12)
kr - Z?:o w] D, - e



Obrézek 2.5: Vliv zdanlivého vétru na pohyb kvadrotorové helikoptéry

2.4 Momenty ptisobici na télo kvadrotorové helikoptéry

Momenty lze rozdélit na momenty, které jsou zptsobeny otacenim rotort, a momenty,
které jsou zpiisobeny transla¢nim letem helikoptéry. Otaceni rotoru vytvari moment My,
ktery miize zptisobit ota¢ent helikoptéry kolem osy z. Velikost momentu M, zévisi
na poméru a zménach otacek rotort. Dalsi c¢ast, a , zavisi na tom, jak se
rozprostird tah mezi rotory (pomérem tahu mezi rotory vznikaji momenty M, a My). ks
je koeficient momentu rotoru a I, je koeficient momentu setrvacnosti rotoru.

My = 1 kp(—ws +wj) (2.13)

My = 1-kp(—wi+wj) (2.14)
N

My = Z (1) (k- wf + Ty @), N=4 (2.15)
=1

Moment, ktery vznika v disledku transla¢nim letu, je oznacovan jako ,trepotani list
rotoru [8] (také ,blade flapping“) a projevuje se obecné u vrtulniki (viz obrazek [2.6). Je
zpusoben tim, Ze list rotoru, ktery se otaci ve sméru pohybu vrtulniku mé vyssi rychlost
nez list ktery se zrovna otac¢i opaénym smérem. Dusledkem vysSsi rychlosti generuje list
vyssi tah a dochazi k ohybani listu smérem nahoru. ,,Pomalejsi“ list je ohyban dolu.
To znamena, Ze kazdy list béhem jedné otacky rotoru kmitne nahoru a doli.

Jev mé& u kvadrotorové helikoptéry stabilizujici tcinek, jelikoz zptlisobuje naklapéni
celé helikoptéry, ktera nasledkem naklopeni pusobi tahem proti pohybu letu. Tento jev je
dilezity 1 pii konstrukei rotoru, protoze kdyby nebyly listy rotoru dostatecné pruzné, tak
by se zminéné mechanické kmitani mohlo p¥imo pfenaset na motory a tak je poskodit.

Ttepotani listit rotoru lze popsat jako a , kde kg je koeficient tuhosti

Y vey

7



< S.C/: |

Obrazek 2.6: Vliv tfepoténi listl rotortt na kvadrotorovou helikoptéru (zeleny list se v pro-
storu pohybuje relativné rychleji a ¢erveny se pohybuje pomaleji)

15,y jsou uhly vychyleni rotoru ve sméru z a y. Uhly a,, a @15,y lze vypocitat pomoci
vztahu ay,, = k:fa: aQlsy = kfy’ Dosazenim a aproxnnam Sin a5, R Q1,4 ziskdme -

- kde k; je koeficient tfepotani listu a z' ay jsou translacni rychlosti kvadrotoroveé
helikoptéry v jejim souradném systému.

—4 (kg - a5, +T - h-sinas,)
—4(kg-a15y+T - h-sinay,y,)
My = —4(kg+T-h) ks
Mpy = —4(kg+T-h)-kp-yf

Vysledné piisobici momenty M lze popsat v soufadném systému helikoptéry vzta-
hem ([2.20)).

My + My okr - (—wh +wf) —4- (kg +T-h) kg
M = M@‘i‘Mfg = l-kT(—w%+cg§)—4-(k5+T-h)kf-x’ (2.20)
M, S (C1)T e (Bar - w? + Ty - )

2.5 Kompletni matematicky popis chovani kvadroto-
rové helikoptéry

Na zakladé modelu z ¢asti a popisu jevil z Casti a nyni sestavime kompletni
model (schéma modelu na obrézku 2.7). Model ziskdme dosazenim do (2.8), a
do . Vysledné rovnice, které tvori matematicky model kvadrotorové helikoptéry,
jsou zapsany v (2.21)), (2.22)) a (2.23).




dynamika
v translaci

-*

ER

dynamika
v rotaci

Obrazek 2.7: Schéma modelu kvadrotorové helikoptéry (blok Matriz Multiply provadi
maticové nasobeni mezi prvnim a druhym vstupem)

0 , [r oo -D,-a"
—lol+=-10 1 o] - —D,-y* (2.21)
m .
g 0011 kr (Zhow?) = D27
0 10 0] .
1 o 1 — cos®
—lo]+—-| |0 1 0] + 0+ 2
gl ™ 00 1
_Dx,x'/Q
~ —D,-y" (2.22)
br - (Show?) = Ds -2
Lo Loy L] [[8] [lew Ly L] [
Lo I, I, O x [Ie I, I.|-|6
Izm Izy Izz ¢ Izm Izy Izz ¢
Lokp-(—ws+wi) —4-(kg+T-h) - ky-y
+ (- kr (—w?4wi)+—4-(kg+T-h) kp-a (2.23)

Sy (D) (g - w? + Ty )



3 Navrh algoritmu pro odhad
orientace a polohy kvadrotorové
helikoptéry

Cilem této kapitoly je navrhnout algoritmus, ktery bude schopen dle méfeni odhadnout
stav kvadrotorové helikoptéry. Stav kvadrotorové helikoptéry se sklada z polohy, rychlosti,
orientace (popis pomoci Eulerovych thli) a ihlové rychlosti. Pro odhad stavu helikoptéry
bude vyuzit unscentovany Kalmanuv filtr (dale UKF). UKF bude k odhadu stavu vyuzivat
nelinearni diskrétni matematicky model kvadrotorové helikoptéry, métreni z palubnich sen-
zorl helikoptéry a fizeni, které generuje regulator polohy v podobé pozadovanych otacek
rotort.

3.1 Unscentovany Kalmantv filtr

V této casti bude popsana uncentované transformace, kterd je pouzita v unscentovaném
Kalmanové filtru. Poté bude popsan problém odhadu orientace a polohy kvadrotorové
helikoptéry a bude doplnén algoritmus UKF.

3.1.1 Unscentovana transformace

Unscentované transformace [6), [15] pracuje na principu volby nékolika bodi, které jsou
nasledné distribuovany skrze nelinearni funkci. Z distribuovanych vazenych bodi je urceno
normalni rozdéleni na zédkladé stfedni hodnoty a kovariance bodu. Porovnani unscentované
transformace s linearizaci pomoci Taylorova rozvoje (pouZiva se v rozsifeném Kalmanové
filtru) je zndzornéno na obrazku

Volené body se nazyvaji ,sigma body“ (také sigma points). Sigma body jsou X,
kde i je ¢islo prislusného sigma bodu. Ke kazdému sigmabodu je ptifazena také piislusna
véaha w!? takova, aby platilo , a , kde z je stfedni hodnota a P, je kovarianc¢ni

matice.

dowll =1 (3.1)
o= whixt (3.2)

Po= S wll (X - 3) (x - 3)" (3.3)



(b)

Obréazek 3.1: (a) transformace sigma bodu skrz nelinearni funkci a vypocitané normélni
rozlozeni; (b) linearizace nelinearni funkce pomoci Taylorova rozvoje. Zdroj: [14]
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Sigma body jsou voleny dle ((3.4)), a , kde n je dimenze pravdépodobnostniho
rozdéleni, A je volitelny parametr a (-), je operator, ktery z matice vybira i-ty sloupec.
Vv a vidime, Ze je tieba poc¢itat odmocninu z matice. Odmocninu lze FeSit
dvéma zpusoby, prvni je pomoci diagonalizace, druhy je pomoci Choleského dekompozice.
V nagem pripadé pouzijeme Choleského dekompozici. Vypocet je numericky stabilni, je
obsazen v prostiedi Matlab[] a snadno jej lze implementovat i v jiném programovacim

jazykuﬂ

X0 = 3 (3.4)

Xl = i’+<\/m)‘, i=1,....n (3.5)

)

Xl = i—(d(n%—)\)Px) L i=n+1 ..., 2n (3.6)

—n
Vypocet vahy w,[,ﬂ pro stfedni hodnotu a vahy w([f] pro kovarianci je popsan v (3.7).
Vidime, Ze vypocet vahy pro jednotlivé sigma body je zavisly na dimenzi pravdépodob-
nostniho rozdéleni n a parametrech «, 5 a A.

A
o _
W n-+ A
w' = w4+ (1-a®+p)
) . 1
il = = i=1.....2 3.7
wm wC 2(”+A)7 Z ) ) n ( )

V (3.8) jsou vztahy pro volbu parametri. Parametry s a « ovliviwji, jak daleko se
budou nachazet sigma body od stfedni hodnoty z. Parametr § je § = 2 pro normélni
pravdépodobnostni rozdéleni.

0

(0,1)

a®(n+K)—n

2 (3.8)

m v

@™ > R =
|

3.1.2 Popis unscentovaného Kalmanova filtru

K problému odhadu orientace a polohy kvadrotorové helikoptéry pristoupime jako k od-
hadu stavu nelinearniho stochastického systému, ktery mizeme popsat jako a (3.10)),
kde k je ¢asovy okamzik, . je nepozorovatelny stav, z; je pozorovatelny (métitelny) sig-
nal, ktery nam dava informaci o systému a u;, je zndmy vstup, kterym je systém buzen. wy,
je vnitini Sum procesu, ktery popiSeme jako wy ~ N (0, Q) (normalni rozdéleni pravdépo-
dobnosti s nulovou stfedni hodnotou a kovarianci Qy). vy je Sum méfeni, ktery popiSeme

jako Vg ~ N(O, Rk>

! Choleského dekompozice je v Matlabu zastoupena funkci chol(A), kde A je odmociiovana matice
2viz nékolik implementaci na http://rosettacode.org/wiki/Cholesky_decomposition
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Actual (sampling) Linearized (EKF) uT

' sigma points \.o
covariance

Q
L)

mean

Y = f()

weighted sample mean
and covariance

y

UT mean ’A’(

uT cmfanance

transformed
SIng"IEl poirts

Obrazek 3.2: Ukazka unscentované transformace stfedni hodnoty a kovariance, zleva do-
prava: skuteéna st¥. hodnota a kovariance, linearizovana (pouzivano v rozsireném Kalma-
nové filtru), unscentované transformace. Zdroj: [4]

T = Gr(un, z) + wp, k=0,1,2,. .. (3.9)
Zk:hk($k)—|-"0k, k=0,1,2,... (310)

Pro odhad stavu systému pouzijeme estimacni algoritmus. Tento algoritmus vychazi
ze standardniho Kalmanova filtru. Kalmanuv filtr provadi rekurzivni vypocet filtrovanych
a predikovanych stifednich hodnot a kovarian¢nich matic. Vzhledem k tomu, ze algorit-
mus bude provadét odhad stavu nelinearniho systému, zvolime unscentovany Kalmanuv
filtr [6l, 15, 14, B]. UKF vyuziva k distribuci stfedni hodnoty a kovariance unscentovanou
transformaci Porovnani UKF s rozgirenym Kalmanovym filtrem, jez se také pouziva
k estimaci stavu nelinearnich systémt, se nachéazeji na obrazcich a (3.2

Nyni budou popsény jednotlivé kroky pro vypocet odhadu pomoci UKF. Pro start
samotného algoritmu je tfeba pouzit apriorni hustotu pravdépodobnosti, ktera je popsana
pomoci stiedni hodnoty a kovariance v (3.11)), kde Z je apriorni stfedni hodnota a P, je
apriorni kovariance.

k=0: ii'g‘_l = E[l‘o] = j’o, Pg‘_l = COV[.I'()] = PO (311)
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Y pY) — Function g(x)
+ | — Gaussian of p(y) —— Gaussian of p(y) x  Sigma-points
'| = Mean of p(y) —— Mean of p(y) O g(sigma points)
- - - EKF Gaussian - - - UKF Gaussian
- - - Mean of EKF - - - Mean of UKF
o o}
1 N
1
P \--- - - - - <0
> : k<3
1]
1 >
o}
'
'
p(y) p(y) X
p(x)
x Meanp
o6
s

Obrézek 3.3: Porovnani odhadu stfedni hodnoty a kovariance pomoci rozsifeného Kalma-
nova filtru (EKF) a unscentovaného Kalmanova filtru (UKF). Zdroj: [14]

Nyni muzeme vypocitat filtra¢ni odhad na zakladé méfeni z,. Vysledny odhad stfedni
hodnoty oznacime Iy, a odhad kovariance Py;. Postup vypoctu je popsan v , kde
Xyjk—1 jsou sigma body, které jsou vypocitany na zakladé apriorniho odhadu (pfipadné
v dalsim kroku na zakladé predikce), Zy,—1 jsou sigma body které byly distribuované skrz
nelinearni funkei h(:). Z je predikované méreni a Sy je kovariance inovaceﬂ Ry je pred-
pokladana kovariance gaussovského Sumu s nulovou stfedni hodnotou, ktery se projevuje
nepfesnosti méfeni (nepresnosti funkce h(-)). P! | je vzdjemnd kovarianéni matice a Ky
je Kalmanuv zisk. Po vypoctu filtracniho odhadu muzeme provést predikei.

3chyba predikce méfeni
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Filtrace:

T,z
Pk:\k—l

Ky,
Tk
Py,

(Zrk—1 Zrpp—1 + Y/ Prik—1 Erp—1 — ¥/ Prip—1)

h (Xkjr-1)
2n

> Wiz
i=0

szl _3 S
k\k 1 k|k—1 klk—1 k|k—1 k
wl] -7 Z[i] —3 T
E: k|k 1 klk—1 klk—1 k|k—1

T,z 1
Pk\k 15k
Tt + K (26 — Zajp—1)

P, — KpSpK!

(3.12)

Predikovanou stfedni hodnotu oznacime 2, a kovarianci Py,—1. Vypocet je popsan
i

v (3.13), kde ~ je parametr pro vypocet sigma bodi (z ¢asti

=Vn+ A Xp k-1

jsou vypocitané sigma body, X} Klk—1 jsou sigma body distribuované skrze nehnearm funkci

g(-,+) a uy je vstup nelinearniho systému v kroku k. Po provedeni vypoctu predikce zis-
kdme odhad stfedni honoty a kovariance, navysime krok algoritmu & = k + 1 a budeme
pokracovat vypoctem filtraéniho odhadu.

Predikce:
Xp—ifh—1 =
XI:|k71 =

Tilk—1 =

Pyp—1 =

(Zr—1p—1 Be—1p—1 + Y/ P11 Bo—1jh—1 — Y/ Po—1je-1)

g(uk,XWﬁ 1)

Zw klk 1
. «[d] N T
Zw ( k|k 1 xklk—1> (Xk|k_1 - xklk—l) + Qk

Implementace algoritmu UKF v Matlabu je popsana v [A.T]

(3.13)

3.2 Diskrétni nelinearni model kvadrotorové helikop-

téry

Model kvadrotorové helikoptéry, ktery bude diskrétni v ¢ase, bude vytvoren na zakladé
nelinearniho modelu z ¢asti 2| Diskretizaci provedeme pomoci Taylorovy metody [9]. Tay-
lorova metoda pracuje s tvarovacem 0. fadu.
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3.2.1 Diskretizace nelinearniho modelu

Diskretizace je provedena za predpokladu, 7Ze na systém piisobi vstup, ktery je po ¢astech
konstantni (vzdy se zméni v diskrétnim ¢ase. Nez bude uveden postup diskretizace, je tfeba
definovat obecny model. Spojity model bude popsan ve formé stavového popisu (3.14]),
kde x(t) je stav systému v Case ¢, u(t) je vstup systému v case t, ktery je do dalsiho
¢asového okamziku konstantni, f(-) je nelinearni funkce, ktera popisuje vnitini dynamiku
systému a g(+) je nelinearni funkce, ktera popisuje, jak pisobi vstup systému u(¢) na zménu
stavu z(t).

B _ o) + glateuy (3.14)

Diskretizace systému je popsana pomoci vztahu (3.15)), kde z(k) je stav v ¢asovém
okamziku ¢t = t, = kTy,, Ts, je vzorkovaci perioda modelu a AUl je rekurzivné popsano

0-
pomoci (3.16) a (3.17), kde p je parcialni derivace podle stavu x.
T

z(k+1) =z(k) + Z j;{d Cj;Tf =xz(k) + ZAU] (x(k),u(k)) j;‘g‘d (3.15)
Az, u) = f(x)+ ug(x) (3.16)
| (.

Ay = P () 4ugla) (3.17)

Findlni vztah pro diskretizaci je popsan v (3.18) pro maximalni stupeii rozvoje Tay-
lorovy fady Ng.

z(k+1) = xz(k)+ ZAU] (x(k),u(k)) j;sj'd (3.18)

3.2.2 Vypocet diskrétniho nelineArniho modelu kvadrotorové he-
likoptéry

Zde vytvoreny model bude vyuzit pro predikci chovani kvadrotorové helikoptéry v UKF.
Nejprve je tfeba upravit model z ¢ésti 2] do stavového popisu. Pro zjednoduseni modelu
zanedbame v modelu odpor prostiedi a tfepotani listi rotorii (pro zrychleni vypoctu
nového stavu). Vektor stavu kvadrotorové helikoptéry a Fizeni jsou popsany v a
spojity stavovy popis je popsan v (13.20)).
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z1(t) xo(t) 1 (t) x7(t)
va(t) | =r(t), |wa(t)| = |@s() |, | 2o(t) | = Q)
l’5(t) I(j(t) I5(t) IH(t)
Ul(t) 0 Uy
u2(t) — eler w9, 1] 0 ] clus| =
U3(t) T(t) Ug ]
_ 2 (t) -
0
4(t)
0
£L‘6(t)
it
) = T10(t) - 212(t) [yl_zlz !
Fol?) I, —1
Ig(t) . Im(t) xf_y z
r2ll) I, —1
ng(t) . {L‘lg(t) J: IZ Y |

(3.20)

Nyni miizeme provést diskretizaci dle (3.18)). Maximalni stupei rozvoje Taylorovy fady
zvolime N, = 2. Ziskany stavovy popis je zapsan v (3.21)), kde Ty, je perioda diskrétniho

modelu kvadrotorové helikoptéry.
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T u ) Sd
Tigp + Topdsy + —F—

UlykT
T2k + —

T u ’ Sd
T3k + Tapds, +
u2,kTsd

T4,k +
2

us kTs
k" sq
5 + x5 ls, + ——
kL

us Sd
X6,k + —

2
Trg+ Ts s + —2 (ugp + x10 62128 (Iy — 1))

2m

T2 (I, - L) 2$[1$2 k
oo+ 2l [ 7 (st sz (1 = 1)
- +$Z’k (uek + xs pT10k (Ly — 1))
Thil = cot T;id (ugp + zr05212% (Iy — 1)) (3.21)
T + Ts,T10k + 2—;2; (usp + 28112k (I — 1))
Tk + L (éx]y— L) xzk (uap + 102124 (Ly — 1)) - ..
. +xzk (uer + s pT10k (Lx — 1))
.t j;zd (us i + s pT1ok (Ip — 1))
Titg + Ts,x12 + 2—;22 (uep + s pri0k (Ip — 1))

Ts2d (Ia: - Iy) L10,k
21, 1,
T8k

. +]—’ (U5’k + Is,kxlzk (]z — Iz)) .

Y

T
st ]d (ug e + T 10k (I — 1y))

Jelikoz estimace stavu bude provadéna na zakladé vstupu ve formé pozadovanych
otacek rotort, je tfeba doplnit potiebné piepocty (3.22). Tah a momenty jsou popsény
pro Casovy okamzik k. V popisu momentu sily My je obsaZena i setrvac¢nost rotoru,
pro jejiz vypocet je potieba znat i otacky rotori z predchoziho kroku. Z tohoto divodu je
tieba funkci g(uy, Xy) rozsifit na g(ug, ug_1, Xx). Implementace diskrétniho modelu jako
sady funkci v Matlabu je popsana v

Ti2k + (Us e + 10,212 (Ly — 1)) - ..
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4

Ty = kr- Y wiy (3.22)
=1
M¢7k = 1 kT : (—w;k + wik) (323)
Mo = -k (—wiy+wis) (3.24)
4
. I
My = ;(—1)”1 [k‘M Cwiy T, (wik — Wik-1) (3.25)

3.3 Senzory

K odhadu stavu pomoci Kalmanova filtru je tfeba mit méfeni, které nam dava néja-
kou informaci o redlném stavu objektu, jehoz stav urc¢ujeme. V oblasti multirotorovych
helikoptér je informace ziskavéna z méfeni inercidlnf méfici jednotky[TJ12]. V této ¢asti
bude popsano jakym zptusobem méreni z IMU pripravit pro UKF a také bude popsana
funkce h(-), ktera je pouzita v UKF a slouzi k predikci méfent.

3.3.1 Inercialni méfici jednotka

Inercidlni métici jednotka se sklada v zékladu z tiiosého gyroskopu a tfiosého akcelero-
metru. Gyroskop je zafizeni, které je schopné mérit ihlovou rychlost objektu, na kterém
je umisténo. Oproti tomu akcelerometr méii zrychleni objektu. V méreni akcelerometru
je obsazeno i tzv. statické zrychleni, které je zptisobeno gravita¢ni silou Zemé (pii klido-
vém stavu je v méfeni ve tfech osach rozlozeno gravitaéni zrychleni). Statické zrychleni je
potieba pro méfeni zrychleni objektu bud odfiltrovat a nebo na zakladé znalosti velikosti
gravitacniho zrychleni a orientace objektu vici gravitacnimu poli odecist.

Na zakladé méreni z akcelerometru a gyroskopu lze provadét stabiliza¢ni fizeni kvadro-
torové helikoptéry, pro tizeni polohy je tfeba ale tyto dva senzory doplnit jesté o mo-
dul GPY| a magnetometr, s jeho pomoci je mozné pfi vyuziti informace o natoceni ko-
lem osy x’ a y’ zjistit natoc¢eni helikoptéry oproti magnetickému pélu a pouzivat jej jako
digitalni kompas. Pro zjednoduseni budeme predpokladat, Ze senzory jsou zkalibrovany
pro pouziti na kvadrotorové helikoptére.

Meéfeni polohy, rychlosti

Nejprve popiSeme méfeni polohy a rychlosti kvadrotorové helikoptéry. V je popsano,
jakym zpusobem vykompenzovat statické zesileni, transformace méfeni ze souifadného
systému helikoptéry do inercidlnim soufadném systému a nasledné prevedeni zrychleni
z ¢ do m-s™2. acCrqu, je tedy mérené zrychleni v g na jednotlivych oséch, které obsahuje
i statické zrychleni, argument rota¢ni matice je slozen z pfedchoziho odhadu eulerovych
uhli a g je gravitacni zrychleni. Zpracované méreni akcelerometru je oznaceno acc.

4y angli¢ting oznacovana jako IMU - inertial measurement unit
®Global Positioning System - globalni polohovaci systém
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acc, [m . . ] ACCraw, 0
acc = |acey | =g- [ el"TF TR TR ace gy, | + |0 (3.26)
acce, ACCraw, 1

Dale si uvedeme, jakym zptisobem bude upraveno méfeneni polohy a rychlosti na za-
kladé znamého zrychleni z akcelerometru a predchoziho odhadu stavu. V je popsano
nové méfeni rychlosti v kroku k, které je vypocitdno pomoci piedchoziho odhadu rychlosti
a méfeni zrychleni. V je nové méteni polohy v kroku k£, které vychézi z predchoziho
odhadu polohy a z méfeni rychlsti. Ve vztazich se objevuje perioda Tj,, coz je perioda
diskrétniho nelinedrniho modelu z a také perioda spousténi uncentovaného Kalmanova
filtru.

Tacee = Top+Ts, - accy
yacc,k = T4k + TSd + ACCy
Z}acc,k = Te,k + Tsd +acCCy (327)
Lace,k — L1k + Tsd : :tacc,k:
Yacek — T3k + Tsd : yacc,k
Zacek = Tsk T Tsd : 2acc,k (328)

Nyni bude popsano méfeni polohy a rychlsti v kroku k& na zakladé méfeni z mo-
dulu GPS. Méfeni polohy je popsano v (3.29), kde gps; je méteni polohy v dané ose, a
méteni rychlosti je popsano v (3.30), kde je opét vyuzito znalosti predchoziho odhadu
polohy.

LTgpsk — GPSz
Ygps,k — GPSy
Zgpsk = 9DS: (3.29)

1

j"gps,k (gpsx - $1,k>

d

— o

ygps,k = (QPSy - $3,k)
d

— o

Zgps.k (9ps. — x5k) (3.30)

o3

d

Meérieni tihlové rychlosti, eulerovych dhla

V této casti bude popsano méfeni tthlové rychlosti a eulerovych thli. Métreni bude pro-
vadéno pomoci magnetometru a gyroskopu. Nejprve popiSeme zpracovani méreni z gy-
roskopu. Méfeni eulerovych thla (3.31) v kroku £ je provadéno na zakladé piedchoziho
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odhadu thli a gyroskopem méfené tihlové rychlosti. Méteni ihlové rychlosti helikoptéry
je popsano v (3.32).

¢gyro,k = X7k + Tsd * gYrog

6)gyro,k = X9k + Tsd * gyrog

¢gyro,k = $11,k+Tsd'9?/T0w (331)
égyro,k = gYyroy
egyro,k = gyrog
Vgyrok = GYroy (3.32)

V je popsano méfeni magnetického pole t¥iosim magnetometrem (aktualni hod-
noty méfeni jsou mag;) a vypocet tthlu ¢ (rotace helikoptéry okolo osy z'). K vypoctu jsou
vyuzity také predchozi odhady thlt ¢ a 0, tedy x7; a xgx. Méfeni 1,441 je vypocitano
pomoci funkce arkus tangens (v prostiedi Matlab a ve vétsing programovacich jazyki je
funkce implementovana jako atan2(-,-)).

Ty, = Magy - COS Ty + Magy, - SN Tg i, + SIN Ty + Mag, - SIN Tg j, COS Ty
Yn = Magy - COS Ty + mag, sin Ty
Umagh = arctan (—yn, p) (3.33)

Na zékladé méfeni mag. pole magnetometrem a predchoziho odhadu eulerovych thlia
je vypocitana i ihlova rychlost ¢ma9,k v kroku k. 19 je upraven pomoci funkce limit(-).
Tato funkce je pouzita, jelikoZ vypocet 441 je omezen oborem hodnot funkce arkus
tangens, ktery je roven H,ctan €< —pi, pi >. Pseudokdd, ktery popisuje funkei se nachazi
v (3:35)F kde mod(-, 2m) vraci zbytek po délen{ ¢islem 27.

Tp = MAaYy - COS Ty + Mag, - SIN Tgy - SIN Ty + MaAg, - SIN Tg j, COS Ty,
Y = Magy - Cos Ty + mag, sin Ty
VYrmag.k (arctan (—yp, 1) — limit(z12)) (3.34)

Sd

¢ = mod (211 kjk—1, 27)
ife>n
c=c—2m
Return ¢ (3.35)

by prost¥edi Matlab 1ze pouzit funkei wrapToPi(-)
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3.3.2 Meéieni pro unscentovany Kalmantv filtr

Vektor méfeni v kroku k, ktery je vyuzit v UKF k filtracnimu odhadu a je znacen z,
bude slozen z méfeni, kterd byla popséna v ¢asti [3.3.1} Vektor z; je popsan v (3.37).

Rk = [Igps,k:a Ygps,ks Zgps,ks Lace,ks Yace,ks Zaceky Laceks Yace,ks Zacek

Lgps,ks Ygps,ks Zgps,k» ¢gyro,k7 egyro,ka ¢gym,k7

. . . T
¢gyro,k7 egyro,ka ) 77Dgyr0,k> ¢mag,k7 d}mag,k:| (336)

,

3.3.3 Uprava stavu kvadrotorové helikoptéry pro predikci méieni

V této ¢asti bude popséano, jakym zptsobem transformovat sigma body pro predikci me-
feni. Tato transformace je v algoritmu UKF zastoupena v funkef A(-). Funkce ma
za tkol vypocitat na zakladé odhadovaného stavu odpovidajici méfeni. Vystup funkce h(-)
oznacime jako zjx—; a vstup funkce jako xy—;. Posledni dva prvky 21 musime opét
upravit pomoci funkce limit(-), aby byl prvek omezen stejnym oborem hodnot jako

Zklk—1 = [951,1@\1@71, T3 k|lk—1, T5klk—15 L2,klk—15 L4 klk—1) L6,klk—1y T1,klk—1, T3 k|lk—15 L5klk—15 ;

T2, k|k—15 Tak|k—15 T6,klk—1» L7 k|k—15 L9klk—1, L11,k|k—15

T

T8 klk—15 T10,k[k—1, T12,kk—1, [imit (11 gpe—1), limit(T12 ppe-1)] (3.37)
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4 Navrh ridiciho algoritmu
kvadrotorové helikoptéry pro sledovani
zadané trajektorie

V této casti bude navrzen regulator, ktery bude mit za tkol generovat takové fizendi,
jehoz vysledkem bude plné autonomni let kvadrotorové helikoptéry podle zadané trasy.
Regulator lze rozdélit do nékolika drovni, které bude mozné zpracovat oddélené.

Tyto ¢asti jsou regulator otacek motoriu, orientace helikoptéry, polohy helikoptéry a
algoritmus generujici letovou trajektorii dle zadanych bodu (viz obrazek . Dekompo-
zice regulatoru na samostatné bloky je vyhodné zejména z hlediska jednoduchého navrhu,
testovani, ale i moznosti mit pro rizné regulacni smycky rizné periody pro generovani
fizeni.

4.1 Regulator otacek rotori

Regulator otacek rotoru je soucésti nejnizsi regulaéni smycky a bude navrzen pro soustavu
BLDC motoruﬂ zatizeného na hiideli rotorem. Méfeny vystup systému, otacky i-tého
motoru, je v jednotkach RPM (ot.-min~!). Budeme piedpokladat, ze je helikoptéra osazena
jednim typem motoru, jednim typem rotoru (s rozdilem, ze jeden par je konstruovan

Vbrushless direct current motor - bezkartaovy stejnosmérny motor

Planovani
otacek
rotor(

Planovani
letové
trajektorie

Kvadrotorova
helikoptéra

Planovani
orientace

Odhad stavu
helikoptéry

Obrazek 4.1: Regula¢ni schéma kvadrotorové helikoptéry
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PID regulator

— P
W Eea > | Syc >
LD

Obrézek 4.2: Schéma regula¢niho smycky s regulovanym systémem S a paralelnim PID re-
gulatorem (w - pozadovana hodnota, e - regula¢ni odchylka, u - Fizeni, y - vystup)

pro otaeni v opa¢ném sméru) a jednotlivé kusy se od sebe neligi. Na zakladé tohoto
piedpokladu nebude nutné navrhovat regulétor pro kazdy motor zv1ast.

PID regulator

Pro regulaci motori zvolime paralelni (neinteraktivni) PID regulator [13]. Nejprve si uve-
deme schéma a vztah pro idedlni reguldtor, kde K je zesileni regulatoru, T; je
integracn{ casova konstanta a Ty je deriva¢ni casova konstanta. Regulator motort bude
mirné odlisny.

ut) = K- |:€(t)+—/0 e(t)dt+TddZit) (4.1)

Vzhledem k tomu, Ze jsou otacky motoru omezeny shora (maximalni otacky, kterych
muze zatizeny motor dosahnout) i zdola (pokud by klesl pocet ota¢ek pod urcitou mez,
mohl by se motor zastavit), bude vyhodné zabranit unaseni integracni slozky (tzv. ,anti-
windup® PID). Mechanismus, ktery toto umoziiuje, funguje na principu porovnavani mani-
pulované veli¢iny u (vystup regulatoru) s omezenou manipulovanou veli¢inou @ (po ofiz-
nuti vystupu regulatoru) a nasledném odecteni vazeného rozdilu od vstupu integra¢ni
slozky.

Dalsi zména vuci klasickému PID regulatoru bude ta, Ze derivac¢ni slozka nebude mit
na vstupu pifmo regula¢ni odchylku e, ale méfenou procesni hodnotu y (v naSem pii-
padé méfené otacky motoru). Tak zamezime velké derivaci pii prudké zméné pozadované
hodnoty w (pozadované otacky motoru). Ze stejného duvodu bude derivaéni slozka také
filtrovana.

Sestaveni PID regulatoru pro regulaci otac¢ek motoru

Vysledné vztahy pro spojity regulator jsou uvedeny v (4.2)) a jeho schéma je znazornéno
na obrazku [4.3] Ve vztazich (4.2)) je uveden Laplacetv obraz [10, kap. 2| popisu v Case.
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Obréazek 4.3: Schéma regula¢niho smycky s regulovanym systémem S a PID regulatorem
(w - pozadovana hodnota, e - regula¢ni odchylka, u - ¥izeni, @ - omezené ¥izeni, y - vystup)

Symbolem s je znacen argument Laplaceovy transformace. Rovnice jsou rozdéleny na ¢tyfi
¢asti. Uy,(s) popisuje vypocet proporcionalni slozky regulatoru, Us(s) vypocet integralni
slozky a Up(s) derivaéni slozky. Posledni vztah slouzi k vypo¢tu vystupu regulatoru.
Parametr N ovliviiuje miru filtrace deriva¢ni slozky a parametr T} je ¢asova konstanta,
kterd ovliviiuje rychlost zabranéni unaseni integracni slozky.

T, s
Un(s) = — Y (s)
N s+1
U(s) = Up(s)+ Ur(s)+ Up(s) (4.2)

Pro pouziti v palubnim poc¢itaci helikoptéry prevedeme regulator na regulator diskrétni
v ¢ase. Diskretizace vztahu (4.2)) pro deriva¢ni ¢len a mechanismus proti unaseni integra¢ni
slozky bude provedena jednodus$si obdélnikovou aproximaci

— (1=,

r
kde z je argument Z-transformace a 7T, je zvolena vzorkovaci frekvence, a integrac¢ni ¢len
zdiskretizujeme lichobéznikovou (Tustinovou) aproximaci

S =

m

2 1—2z1
T, 14z

Sm
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W; frad - s=>
RPM
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al

RPM _IMOTOR méfeni | Y_ [RPMWj
‘ PW M| i otacek; fad- s~

Obrazek 4.4: Schéma zapojeni regulatoru i-tého motoru do fidiciho systému

Vysledny tvar diskrétniho PID regulatoru s filtrovanou deriva¢ni slozkou a zabranujici
unaseni integracni slozky je popsan pomoci diferen¢nich rovnic (4.3).

up(t) = K-e(t)

KT T, e(t) + e(t = 1)] + Lo [a(t — 1) —u(t —1)]

U[(t) = ul(t—1)+

2 T;
up(t) = o lup(t = 1)+ K N (yft = 1)~ y(0)
u(t) = up(t)+ur(t) +up(t) (4.3)

Zapojeni regulatoru otacek motoru do regula¢ni smycky

Nyni specifikujeme zapojeni regulatoru otacek motory v fidicim systému kvadrotorové he-
likoptéry (viz obrazek [4.4). Nejprve jsou piivedeny pozadované otacky i-tého motoru w,
dale je w} prevedeno z rad-s~! na RPM (ot.-min~1) a je pfivedeno do regulatoru jako poza-

«
dovana hodnota w (w = ot -60). Dale je na vstup regulatoru pfivedeno méfeni otacek y a
omezené fizeni @. Dle vztahi je vygenerovano Fizeni u, které je omezeno maximem a
minimem moznych otdéek na 4. @ je pievedeno pomoci pievodni funkce na signal PWMP|
pro motor i. Pfevodni funkci je tieba ziskat na zakladé zévislosti PWM /RPM.

Dale jsou méteny otacky motoru, které jsou jako vystupni proménné y odesilany
na vstup regulatoru a také prevadény z RPM na rad-s~! pro vys§i vrstvu Fidiciho systému.

4.2 Planovani otacek rotoru

V této ¢asti bude popsan vztah, ktery bude slouzit k piepoc¢tu z pozadovaného tahu a
momentu na pozadované otacky. Pres tento vztah bude mozné pusobit regulatory polohy
a orientace, které budou popsiny v dalsich ¢astech, na regulétory, které reguluji otacky
motoru.

Sily a momenty sily, které piisobi na helikoptéru, jsme popsali v ¢asti a . Pro pfepocet
budou pouzity momenty My, My a My a sila T, tedy celkovy tah. Ostatni sily a momenty
nejsou piimo zavislé na otackach rotoru a mohou byt kompenzovany napf. v regulatoru

2Pulse Width Modulation - pulzné sifkova modulace
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polohy a orientace. Pro ziskani pfepo¢tu bude také ze vztahu pro M, (2.15) vypusténa,
slozka Iy - w;. Nyni muzeme uvedeme znovu vztahy pro vypocet tahti a momenti na za-

kladé otacek (4.4)).

T = kT(wf—l—w;—i-wg—i-wZ)

My = 1-kp(—wj + wj)
Mg = [ k’T (-W% + wg)
My = ku (wf +wj +wi — w}) (4.4)

Z (4.4) vidime, ze lze vztahy prepsat do formy matice (4.5)).

T k’T k’T kT kT w%
M¢ . 0 —1l- kT 0 l- kT w% A5
My| | ~l-kp O lby 0 | |w? (4.5)
Mw k?M k)M k?]v[ k?]v[ wz

Vysledny vztah (4.6) pro vypocet otacek na zékladé tahu a momentu ziskdme inverzi

vztahu (4.5)).

ro1 0 1 17
Zi; T _Qé-kT _éli—kM . %ﬁ (4.6)
w? 4 kr ) 2-1-kr 4'kiM M,

L4 -k 2-1-kp Ay

Dale je potfeba poznamenat, ze otacky rotori, které ziskdme vypoctem pomoci
jsou umocnéné na druhou, takZze pro vypocet pozadovanych otacek je tfeba vysledek
odmocnit s tim, Ze pokud je hodnota w? zaporna, tak ji odmocnit jako kladnou, ale poté
ji doplnit o zaporné znaménko. Pokud by tato podminka nebyla dodrzena, tak by nebylo
dosazeno pozadovaného tahu a momentu.

4.3 Regulator orientace kvadrotorové helikoptéry

V této ¢asti bude navrzeno rizeni orientace kvadrotorové helikoptéry. Vysledkem bude
regulator, jez dokaze regulovat pohyb helikoptéry kolem Eulerovych uhli, které jsou ozna-
¢eny na obrazku Zékladem ftizeni budou diskrétni LQ regulatoryﬂ (viz |7, kap. 2]).

Diskrétni LQ regulator je optimalni stavovy regulétor a pro jeho navrh je potieba ziskat
diskrétni lineadrni stavovy popis. Pfed navrhem regulédtoru nejprve provedeme linearizaci
rovnice kolem pracovniho bodu €,.

Linearizaci ziskame rovnici ([£.7), kde AQ) je tihlové zrychleni, AQ hlova rychlost, AM
moment, ktery pusobi na télo helikoptéry, €, je jiz zminény pracovni pod, kolem kterého
provadime linearizaci a I3; je vektor [1 1 1]7.

3 Linear-quadratic regulator - linearni kvadraticky optimalni regulator
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AQ = [ ([3,1 1€+, x 13,1> AQ+ T AM (4.7)

Linearizovany model miizeme dale zjednodusit tak, Ze v rovnici pouzijeme diagonalni
matici momentl setrvacnosti /. Pokud matice I neni diagonalni, pfedpokladdme, Ze vzhle-
dem k charakteristickému symetrickému tvaru kvadrotorové helikoptéry jsou prvky ma-
tice I na diagonale dominantni. MuZeme tedy okolni prvky vypustit, pfipadné matici
vynasobit pomérem normy diagondlni matice a matice pivodni. Vysledkem tohoto zjed-

noduseni je soustava rovnic (4.8)), (4.9) a (4.10).

A = Ot 97«)[- Iy = L) Agy Ii - (AM, - AMyy) (4.8)
A — (¢r + ?/)r)]' (L — 1) A6+ ]i - (AMy - AM;q) (4.9)
AJ = (¢ + QT)I' (I — 1) A+ ]l - AM, (4.10)

7 vyse uvedenych rovnic lze vypozorovat, ze rovnice nejsou na sobé zavislé a rotac¢ni
pohyb kolem kazdého Eulerova thlu lze fidit zvIast. Za tcelem navrhu tii nezavislych

regulatort je tieba z linearizovanych rovnic (4.8), (4.9) a (4.10) vytvofit tii nezavislé
stavové popisy 4.11} [4.12| a [4.13]

o
T1 = Ag; 12 = A = iy uy = AMy + AMy,
o 0 1 " 0
le] = (r +6,) - (I, — L) ol { 1] + L ug (4.11)
? - I T
0 :
T = A@, Ty — A0 = SL’l, Uy — AM@ + AMf@
i 0 1 . 0
Lbl] = |G td) - L—L) |- Lf] + 1| up (4.12)
2 1, 2 1,
(1S
T = A¢, To — Alﬁ :271, Uw = AMw
51 $ L I y
[562] = | @tb) L) 0] L@] L]y (4.13)

I, I

Nasledné je mozné provést diskretizaci stavovych popisti [4.11] 4.12|a[4.13] Diskretizaci
provedeme pomoci aproximace (4.14). Vysledkem je diferen¢ni rovnice (4.15), kde Ty, je
perioda modelu.

dx(t) - x(t) —x(t —1)
dt T,

(4.14)
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2(t) = (Lp—A-T,) " at—1)+ (Lo —A-T,)" - B-T,, -u(t) (4.15)
Diskrétni linearni model ziskame dosazenim matic z (4.8), (4.9) a (4.10) do (4.15)).

Finalni diskrétni stavovy popis pro rotacni pohyb kolem Eulerova thelu ¢ je popsan

v 4.16 pro 6 vi4.17| a pro ¢ v [4.18|

6
n(t)] _ {(z/zr +0,) - (I;y —1.)- T, " IT] zy(t—1)
{1’2(75)} L+ T2 (. +0,) - (I, — L) [%(t - 1)1
T
L Tgo(wﬁfsél @, -1 "W (4.16)
0:

{fm(t)} [(¢r+¢7~) : (]}/x - 1) T, ' I, } _ [ml(t— 1

$2(t) ]y + T320<¢r + ¢r> ' (Ix - IZ)

T2
H

R TSR A R (417)
(R
L. LT,
[xl(t)} _ {(qbr +0,) - (L, — 1) - T, I, } _ {Tl(t — 1)}
To(t) L+T2(¢+0,) (I, — 1) To(t — 1)

T2
7

+]Z + T2 (¢ +0,) - (I — 1) ~uy (1)

(4.18)

Nyni je pfipraveno v8e potiebné pro navrh diskrétniho 1.Q) regulatoru orientace s ne-
kone¢nym ¢asovym horizontem. LQ reguldtor bude navrZzen na zédkladé minimalizace kri-
téria (4.19), kde J je hodnota kritéria, z(t) je stav Fizeného systému v ase ¢, u(t) je Fzeni
v Case t a (); a R; jsou parametry regulatoru ¢, které ovliviiuji rychlost a energii fizeni.

J=> ()" Qix(t) + u(t)" Ru(t)) (4.19)

t=1

Vysledny regulator je ve tvaru (4.20), kde F' je parametr regulatoru. Parametr F
vypocitame pomoci (4.21)), kde P lze ziskat jako feseni diskrétni algebraické Riccatiovy
rovnice (4.22]).

u=—Fux(t) (4.20)
F=(R+B"PB) ' B"PA (4.21)
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Obrézek 4.5: Schéma regulatoru orientace

P=Q+A" (P~ PB(R+B"PB)” B'P) A (4.22)

Nyni je potieba doplnit, ze LQ regulator bude pouzit s tupravou, ktera dovoluje re-
gulaci Fizeného systému do pozadovaného stavu z*(t). Na vstupu regulatoru nebude tedy
stav z(t), jak je popsano v rovnici (£.20), ale regula¢ni odchylka e,(t), kde e,(t) =
x(t) — z*(t). Reseni Riccatiovy rovnice a vysledny regulator bude vypocitan v kapitole ...
Je tifeba uvést, ze vystup regulatoru orientace nepocita s tfepotanim listti rotori, proto je

Myq
* Ugp —
M "I
tfeba ve vystupu regulatoru tento jev kompenzovat uq = | My | = o — f6 | . Schéma,
M Ly
Uy

regulatoru orientace je vyobrazeno na obrazku a schémata jednotlivych regulatori
se pak nachazeji na obrazku 4.6,

4.4 Regulator polohy kvadrotorové helikoptéry

V této ¢asti bude navrzen regulator pohybu kvadrotorové helikoptéry v inercidlnim souiad-
ném systému. Jadrem regulatoru budou opét tii diskrétni LQ regulatory. Systém nebude
linearizovat kolem pracovniho bodu, ale pomoci vstupu systému.

Rizeni bude odvozeno z rovnice , kde je nelinearita systému zpusobena rota¢ni ma-
tici e®. Problém nelinearity budeme Fesit tak, ze regula¢ni odchylku pfenasobime inverzni
rotatni matici (4.23). Timto krokem transformujeme regula¢ni odchylku z inercidlniho
soutfadného systému do souradného systému helikoptéry.
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(c) LQy

Obrézek 4.6: Schéma LQ regulatoru orientace doplnénych o kompenzaci tfepoténi listu

rotoru (4.6al- regulace po ¢, - regulace po 6 a - regulace po 1)
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x x
e, = Yyl — y*
_Z_ _Z*_
_$_ _$*_
e = y — y*
_2_ _Z.*_
Q.\—1
Cp = (6 J”) e
e = () e (4.23)

Zjednodus8ené linearni systémy, pro které budou navrzeny LQ) regulatory, jsou popsany
v (4.24), (4.25) a (4.26)). Vstup systému obsahuje pouze potfebnou slozku (znazornéno
operatorem | |;, kde ¢ je pozadovana slozka.

21 =2 xo =21 =3} uy = {(egx)l . _g l }
m  m .
1| |0 1 0
e R R
/ . -/ 0.\ —1 1
T =Y Ta=2T1 =Y Uy = (e z) A
m m y
i) _ (0 1) x 0]
L‘:J - {0 o} L;J T M Uy (4.25)

: : -1 G 1
n=2 m=a = w = () - —F
m m p

BN A R R

Diskretizaci systému dle vztahu (4.15) ziskame popis systému ve tvaru (4.27)), (4.28))

a (4.29).
)=o) o)+ [ e (w2
0 R R oA R .
)

]I | R 3 R (120

Regulator bude v ¢asti[5.2 navrzen opét podle (4.19), (4.20), (£.21)) a (4.22) z ¢astif.1]
Je tfeba uvést, ze musime na vystupu reguldtori kompenzovat gravitacni zrychleni a
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reguldtor r

Obrazek 4.7: Schéma regulatoru polohy

Obrézek 4.8: Schéma transformace z inercidlniho systému do systému helikoptéry pro re-
gulator polohy a planovani orientace a tahu (pozn.: blok Matriz Multiply provani mati-
cové nasobeni mezi prvnim a druhym vstupem)

LQ.

Obrazek 4.9: Schéma regulatoru polohy v soutadné soustavé helikoptéry
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Obrazek 4.10: Schéma planovani orientace a tahu kvadrotorové helikoptéry

42;/

Yy — Ly’

Obrazek 4.11: Vliv tahu T pfi natoceni ¢ na ose vy’

odpor vzduchu. Tim ziskame pozadovany celkovy tah rotora 7. Poloha na 2’ a ¥’ se bude
regulovat pomoci pozadovanych Ghli ¢* a 0*. Na obrazku a [£.12] je znazornéno, jak
se tah T' z osy 2’ projevi na ose x’ a ' pomoci natoceni helikoptéry o ¢ a 6. Vysledny
prepocet vystupu z LQ regulatorii lze prepocitat pomoci vztahu (4.30).

Schéma regulatoru polohy, ktery generuje 7%, ¢* a 6*, je zakresleno na obrazku [4.7]
Schéma ¢asti regulatoru, kde je provadéna transformace potiebnych slozek z inercialniho
soufadného systému do soufadného systému helikoptéry, je znazornéno na obrazku [4.8
Schéma s LQ regulatory polohy v soufadném systému helikoptéry je zndzornéno na ob-
razku a schéma c¢asti regulatoru, kde je provadéna kompenzace gravita¢niho zrychleni,
kompenzace odporu vzduchu, vypocet pozadovanych thli ¢*, 8* a vypocet pozadovaného
tahu 7™ se nachézi na obrazku .10l
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x’ Fx/

Obréazek 4.12: Vliv tahu T p¥i natoceni 6 na ose z’

g = (") oog
[Fz/ Fy/ T*]T = D-?'“'—i—m-(g'—I—uT/)
T*
-1 _Fy’
U+ g* gx = tan ( T*) (4.30)

F,
tan™! | —
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5 Simulace rizené
kvadrotorové helikoptéry

V této ¢asti bude ovérena funkénost regulatori, které byly navrzeny v ¢asti 4 na modelu,
ktery byl popsan v c¢asti [2l Nejprve budou uvedeny vSechny parametry modelu a regu-
latori, které jsou potifeba pro béh simulace a nasledné bude provedeno nékolik simulaci,
které otestuji chovani regulovaného modelu v ruznych situaci. K provedeni simulaci bude
vyuzito prostiedi Matlab a Simulink.

5.1 Parametry modelu kvadrotorové helikoptéry

Parametry modelu kvadrotorové helikoptéry jsou uvedeny v tabulce 5.1} Parametry od-
povidaji vétsi kvadrotorové helikoptéry s hmotnosti 4 kg a délkou ramene 0,4 m. Znaceni
odpovida znaceni z predchozich kapitol, RPM,,,, jsou maximélni mozné otacky kazdého

Matice setrva¢nosti, kterd bude pouzita v modelu, je popsana v (5.1). Byla vypocitana
v programu Solidworks na zakladé zjednoduSeného navrhu téla helikoptéry.

0.383722 —0.180333  0.013896
Lnodel = | —0.180333  0.500561 —0.011772 (5.1)
0.013896 —0.011772  0.873406

Zjednodusend diagonalni matice setrvacnosti, kterd byla vyuzita v diskrétnim neline-
arnim modelu z ¢asti a pii vypoctu diskrétniho modelu pro navrh reguldtoru stabilizace
v ¢asti , je popsana v (5.2). Byla vytvofena na zakladé matice z programu Solidworks

vy

0.2448 0 0
-[diskretizace - 0 0.2639 0 (5 . 2)
0 0 0.4997

Pro simulaci dynamiky rotort byl vytvoren spojity pienos na zakladé prechodové
charakteristiky motoru AXI 4120/20 s pravotoc¢ivou vrtuli 15x8 od firmy Fiala proppelers
pomoci Strejcovy metody [I1]. Vstupem pfenosu jsou pozadované otacky wf v RPM a
vystupem jsou otacky rotoru w; v RPM (i oznacuje &islo rotoru, jelikoz pro simulaci
kazdého rotoru byl zvolen stejny model).

ldiagonalizace byla provedena vynulovinim prvki mimo diagonalu a naslednym pfendsobenim poméru
eukleidovskych norem pivodni matice a diagonalni matice
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parametr hodnota
g 9.81
kp 3.8502 - 1074
ko 1.45-107°
ky 0.01
ks 0.06
m 4
) 0.4
h 0.03
I, 3.357 - 10712
D, 0,00628875
D, 0,00628875
D, 0,05031
RPM 00 3000
RP M in 500

Tabulka 5.1: Parametry modelu kvadrotorové helikoptéry pro simulaci

parametr | hodnota
T, 0.005
Ty 0.0226
T; 52.7664
T, 1
N 10
K 2.1930

Tabulka 5.2: Parametry regulatoru otacek rotoru

184611.0787

_ 5.3
P+ 171.4p2 + 9795p + 1.866 - 10° (5:3)

Fi(p)

5.2 Parametry regulatort a unscentovaného Kalmanova
filtru

Parametry PID regulatoru otaek rotoru (viz tabulka byly navrzeny pomoci nastroje
PID Control Laboratoryﬂ na zakladé simula¢niho modelu rotoru . Ladéni regulatoru
bylo provedeno s ohledem na rychlé odregulovani, na energii vynalozenou regulatorem a
s ohledem na tvar citlivostni funkce regula¢ni smycky.

Po nastaveni regulatoru rotort byl proveden névrh fidiciho algoritmu orientace z ¢astif5. 1]
Parametry diskretizovanych stavovych popisi, na jejichz zakladé byly vypodcitany para-
metry LQ regulatord, se nachazeji v tabulce Parametry byly upravovany s cilem
bezproblémové vzajemné interakce regulatori (pokud by mél jeden LQ regulator piilis
velky akeni zésah, nebylo by mozné odregulovat ostatni zasahy kvili omezenému rozsahu

2viz http://www.pidlab.com/cs/
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parametr hodnota
T,. 0.01
& z
; #
. 4
¢T i g
1.6211 0
@ 0 0.7205]
1.6211 0
@o 0  0.7205
3.6476 0 ]
@y 0  4.5032
R, 004
Ry 0.04
R, 0.111

Tabulka 5.3: Parametry pro vypocet LQ regulatori orientace

parametr hodnota
F, 6.6360 3.1035
Fy 16.0095 3.0921]
F, 1.9371 1.5858]

Tabulka 5.4: Parametry LQ regulatorii pro regulaci orientace

otacek rotora). Také bylo pfi navrhu cilem rychle regulovat systém za ticelem sledovani fi-
zeni z vySsi vrstvy (regulatory polohy generujici ¢* a 6*). Parametry samotnych regulétori
orientace se nachazeji v tabulce |5.4

Po nastaveni regulatoru orientace byl proveden navrh regulatoru polohy z ¢asti [4.4]
Parametry stavovych popisti, na jejichz zakladé byli vypoc¢itany parametry LQ regulatort,
se nachazeji v tabulce [5.5] Parametry byly voleny s cilem fizeni letu helikoptéry po gene-
rované trajektorii. Parametry samotnych regulatori polohy se nachézeji v tabulce [5.6|

Parametry uncentovaného Kalmanova filtru (viz tabulka byly nastaveny pro odhad
polohy, rychlosti, orientace a thlového zrychleni kvadrotorové helikoptéry. Pro méfeni
zrychleni byly pouzity dva akcelerometry (pro zpfesnéni odhadu). T, . je perioda méfeni
modulu GPS, Ty, ., a T, jsou periody méfeni prvniho a druhého akcelerometru, 75
je perioda méreni gyroskopu, Ty, ., je perioda méfeni magnetometru, Ty, je perioda, ve
které byl spoustén algoritmus UKF, a perioda diskrétniho nelinedrniho modelu, R; jsou
predpoklddané variance Sumu senzoru .

Matice @ a R byly zvoleny jako diagonalni matice. Matice () mé na diagonale prvky
[0.1,0.01,0.1,0.01,0.1,0.01,0.01,0.001,0.01,0.001,0.01,0.001] a matice R ma na diago-
néle prvky [Rgpm Rgps; Rgpsz; Rgps; Rgp37 Rgpszp Raccly Raccly Raccly Raccly Raccly Raccly
Racc27 Racc27 Racc27 Racc27 Racc27 Racc27 ngrm ng'r'oa ngro; ngro, ng'ro; ngrm Rmag7 Rmag]; kde se na-
chazeji variance chyby méfeni v poradi poloha z gps, poloha z prvniho akcelerometru,
rychlost z prvniho akcelerometru, poloha z druhého akcelerometru, rychlost z druhého
akcelerometru, thel z gyroskopu, thlova rychlost z gyroskopu, thel ¢/ z magnetometru a
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parametr hodnota
1, 0.05
T, 0.01
[1.5625 0
QI I O 1
11.5625 0
@y 0 1
10
Q- 0 0.0044
R, 1
R, 1
R, 0.0044

Tabulka 5.5: Parametry pro vypocet LQ regulatori polohy

parametr hodnota
F, [2.7921 2.8154]
F, 2.7921 2.8154]
F, [14.5882 5.5618]

Tabulka 5.6: Parametry LQ) regulatorii pro regulaci polohy

thlova rychlost w z magnetometru.

5.3 Vysledky simulace

Pro ovéfeni funkce regulator byly provedeny dva druhy simulaci. Prvni simulace méla
za cil stabilizaci helikoptéry z pocatecnich podminek a let do urc¢eného bodu. Ve druhé
simulaci byl provadén let po zadané trajektorii. Obé simulace byly provedeny v pro-
st¥edi Simulink pii relativni toleranci 1-107 s proménnym krokem pomoci Fesitele (sol-
veru) ,ode45 (Dormand Prince)”. Na pocatku vSech simulaci maji rotory helikoptéry
nulové otacky. Na datech z obou simulacich, které byly nasledné zaneseny Sumem, je
proveden odhad stavu helikoptéry pomoci UKF.

5.3.1 Stabilizace kvadrotorové helikoptéry a let do uré¢eného bodu

Stabilizace kvadrotorové helikoptéry a let do urceného bodu byl proveden za pocatecnich
podminek ro = [0, 0, 0], 7o = [0, 0, 0]7, Qy = [0.01, %, 01" a Qo = [0, 0, 0]”. Cilovy
bod byl nastaven jako r* = [0.1, 0, 0.2]”7 a poZzadované natoceni helikoptéry bylo ¢* = 0.
Vysledky simulace jsou znazornény na obrazcich [5.1], 5.2 B.3 a Na obrazcich vidime,
ze doslo k prekmitu na poloze x z duvodu pocatec¢niho naklonu 6y = % Dalsi prekmit je

pozorovatelny na poloze z z diivodu nabrani pozadované vysky. I pies pocatecni naklon
doletéla helikoptéra v simulaci do pozadovaného bodu.
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®[RPM]

parametr hodnota

«Q 0.2

15} 2

K 3
Ts,,. 0.01
Ts,... 0.001
Ts,.eo 0.001
Typro 0.001
Toas 0.01

T, 0.001
Ryps 9
Riyps. 25
Racer 4.872-107%
Racen 1.5398 - 1077
Ryyro 1.444 -1075
Rpnag 0.01

Tabulka 5.7: Parametry unscentovaného Kalmanova filtru

2500
0)1
(02
@3
2000 o,
1500
1000

500 |-

_500 ! ! ! ! ! ! ! ! !
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9

t[s]

Obrazek 5.1: Otacky rotoru pii letu do pozadovaného bodu
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1.4

12 wh

v

-
1, -
08t ,
E osf ,
0.4} .

i A

_0-2 | | | | | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

{[s]

Obrazek 5.2: Poloha kvadrotorové helikoptéry a pozadované poloha pfi letu do cilového
bodu

I
— 0
v

Q[rad]

0.4 ! ! ! ! ! ! ! ! !
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

t[s]

Obrazek 5.3: Orientace kvadtorotové helikoptéry pii letu do pozadovaného bodu
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0.6

Obrazek 5.4: Trajektorie letu kvadrotorové helikoptéry a cilovy bod letu

5.3.2 Let kvadrotorové helikoptéry dle generované trajektorie

Let kvadrotorové helikoptéry byl generovan pro pozadovanou trajektorii s otoceni
helikoptéry (5.5)). Poc¢ateéni podminky helikoptéry byly nulové. Vysledky simulace jsou
na obrazcich a Vidime, ze helikoptéra i pies vzdalenost po¢atecni polohy
od pozadované trajektorie po c¢ase tuto trajektorii sleduje.

sin (0.5 - t)
7 = |sin (0.5-75—%) (5.4)
0.1t
vto= 0 (5.5)

5.3.3 Odhad stavu kvadrotorové helikoptéry pii stabilizaci a letu
do urceného bodu

Odhad stavu kvadrotorové helikoptéry byl proveden na zékladé zaznamenanych dat ze si-
mulace z ¢asti T bylo zvoleno na zakladé pocate¢nich podminek simulace a ma-
tice Py byla zvolena jako diagonalni matice s prvky [1,1,1,1,1,1,0.1,0.1,0.1,0.01,0.01, 0.01]
na diagondle. Data byla zaSuména bilym Sumem s nulovou stfedni hodnotou a varianci,
kterd odpovida prvkim matice R z Casti pro dané senzory. Vysledné odhady a po-
rovnani s nezaSuménymi daty je na obrazcich b.10) b.11} .12 a .13l Z obrazku lze
vypozorovat, ze odhady pomoci UKF se blizi nezaSuménym hodnotam.
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Obréazek 5.5: Otacky rotori pii letu po trajektorii
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Obrazek 5.6: Poloha kvadrotorové helikoptéry a pozadovana poloha pfi letu po trajektorii
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Obrézek 5.7: Orientace kvadtorotové helikoptéry pfi letu po trajektorii

ylm] -1.5 15

Obrazek 5.8: Trajektorie letu kvadrotorové helikoptéry a pozadovana letova trajektorie
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1.4

rfm]

X
—y
V4
x fil
—y il
z fil

trovany ||
trovany
trovany

5
{[s]

7 8 9 10

Obrazek 5.9: Poloha kvadrotorové helikoptéry a jeji odhad pfi letu do cilového bodu

rfm]

I
x — rychlost
— y — rychlost
z - rychlost
x — rychlost fi
——y —rychlost fi
z — rychlost fi

ltrovana
ltrovana [
ltrovana

5
t[s]

7 8 9 10

Obrazek 5.10: Rychlost kvadrotorové helikoptéry a jeji odhad pii letu do cilového bodu
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Obrézek 5.11: Orientace kvadrotorové helikoptéry a jeji odhad pfi letu do cilového bodu

T T
— @ - rychlost
—— 0 - rychlost
— @ - rychlost
— ¢ - rychlost filtrovana
— 0 —rychlost filtrovana H
y - rychlost filtrovana
_1H —
-1.50 7
=)
£ 2 .
(e}
-2.51 7
_3t B
-3.5 7
4t B
_45 | | | | | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10

t[s]

Obrazek 5.12: Uhlova rychlost kvadrotorové helikoptéry a jeji odhad pii letu do cilového
bodu
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Obrézek 5.13: Trajektorie letu kvadrotorové helikoptéry a jeji odhad pfi letu do cilového
bodu

Odhad stavu kvadrotorové helikoptéry pfi letu po generované trajektorii

Pro odhad stavu na datech ze simulovaného letu po pozadované trajektorii bylo zvoleno
opét T na zakladé pocatecnich podminek simulace z ¢asti [5.3.2l Matice Py byla pou-
zita stejna jako v Data, na nichz byl provadén odhad byla opét zaSuména jako
v Casti Vysledny odhad a nezaSuména data jsou na obréazcich [5.14] [5.15] [5.16] [5.17]
ab.I8
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Obréazek 5.14: Poloha kvadrotorové helikoptéry a jeji odhad pfi letu po trajektorii
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Obrazek 5.15: Rychlost kvadrotorové helikoptéry a jeji odhad pfi letu po trajektorii
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Obrézek 5.16: Orientace kvadrotorové helikoptéry a jeji odhad pfi letu po trajektorii
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Obrazek 5.17: Uhlova rychlost kvadrotorové helikoptéry a jeji odhad pii letu po trajektorii
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Obrézek 5.18: Trajektorie letu kvadrotorové helikoptéry a jeji odhad pfti letu po trajektorii
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6 Zavér

V této praci byl popsédn druh multirotoru, ktery se nazyvé kvadrotorova helikoptéra. Bylo
popsano chovani kvadrotorové helikoptéry a néasledné byl navrzen matematicky model,
ktery byl rozsiten o popis nékterych aerodynamickych jevi. Déle byl popsan algoritmus,
ktery slouzi k odhadu stavu kvadrotorové helikoptéry. Algoritmus byl doplnén diskrétnim
nelinedrnim modelem kvadrotorové helikoptéry. Poté byl navrzen reguldtor rotoru a fidici
algoritmy orientace a polohy kvadrotorové helikoptéry.

Matematicky model kvadrotorové helikoptéry, ktery popisuje let kvadrotorové heli-
koptéry v zavislosti na otackéch rotori, byl vytvoren za tucelem pouziti pii simulacich,
k navrhu algoritmu fidicich let helikoptéry a za tcelem navrhu algoritmu pro odhad stavu
helikoptéry. Model byl doplnén o jednoduchy popis odporu prostiedi a popis vlivu tiepo-
tani listli rotorti na let kvadrotorové helikoptéry. Tento model by mohl byt déle rozsiten
o dalsi prvky (napiiklad o vliv tlaku vzduchu na tah rotoru, ¢i zvyseni tahu rotoru pii
letu nizko nad zemi).

Algoritmus pro odhad stavu kvadrotorové helikoptéry byl otestovan v simulaci na za-
Sumeénych vystupech vytvoreného modelu a byla ovéfena funkcnost pii odhadu stavu he-
likoptéry na zakladé téchto dat. Algoritmus by mohl byt doplnén o podrobnéjsi diskrétni
model, nebo upraven pro zpracovani méieni z dalsich typi senzorii.

Néavrh ridiciho algoritmu kvadrotorové helikoptéry byl zaméfen na sledovani zadané
trajektorie. Navrh byl rozdélen do nékolika samostatnych celki. Nejprve byl navrzen dis-
krétni PID regulator pro fizeni otacek rotorti, ktery byl rozsiten o filtraci deriva¢ni slozky
a mechanismus proti unaseni integracni slozky. Nasledné byl popsan vypocet pozadova-
nych otécek rotori na zékladé pozadovaného tahu a pozadovanych momenti sily. Nako-
nec byl fidici systém doplnén o fizeni orientace a polohy helikoptéry, které bylo navrzeno
na zakladé nelinedrnich vztaht z matematického modelu kvadrotorové helikoptéry. Jadrem
fizeni orientace a polohy bylo nékolik LQ regulatori. Spojenim téchto algoritmii vznikl
algoritmu pro tizeni letu kvadrotorové helikoptéry do zadaného bodu, ¢i podle generované
trajektorie. Vysledny fidici algoritmus byl otestovan pii simulacich v prostiedi Simulink
a splnil pozadavky, které na néj byly kladeny.

Zdrojové soubory vytvoreného dokumentu, ¢ast pouzité literatury a soubory, které
byly vytvoreny v prostiedi Matlab a Simulink jsou ptilozeny na CD.

Postupy které jsou popsany v této praci, poslouzi zejména pii aplikaci na realné kvadro-
ritmu, ktery by pomoci rozpoznavani obrazu detekoval objekty, které se nachazeji na po-
zadované letové trajektorii a provadél dpravu pozadované trajektorie za tcelem obletu
objektu. Dale je mozné doplnit ¥idici algoritmus o algoritmus, ktery by provadél mapo-
vani néjaké oblasti.
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A Implementace funkci v Matlabu

V této ¢asti budou uvedeny nékteré funkce, pomoci nichz byl provadén odhad stavu

kvadrotorové helikoptéry.

A.1 Unscentovany Kalmanuv filtr

function | x, P | = ukf( x, u, uwold, P, z, Q, R, alpha, beta,
kappa )

% Unscented Kalman Filter for estimation of quadrotor helicopter
"s state

%

% based on UKF by Yi Cao (copyright enclosed in licence.txt)

%

% input :

% x — last known/estimated state

% u — known input

% uold — previous known input

% P — last known/estimated covariance matrix

% 7z — vector of measurement

% Q — covariance matrix of discrete model

% R — covariance matrix of measurement

% alpha — parameter for distribution of sigma—points

% beta — parameter for distribution of sigma—points

% kappa — parameter for distribution of sigma—points

%

% output :

% X — new estimated state

% P — new covariance matrix of state estimation

%

L = length (x);
m = length (z);

% length of state vector
% number of measurements

lambda = alpha ~2x(I+kappa)—L; % calc lambda (how far
sigma points will be from mean)

¢ = L+lambda;

Win = [lambda/c¢ 0.5/ctzeros (1,2xL)]; % weights of mean

We = Win;

% weights of covariance
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end

We(l) = We(l) + (1 — alpha”2 + beta); % first weight
We differs from Wm

c = sqrt(c);

X = sigmas(x,P,c); % calc sigma points around x

[x1,X1,P1,X2] = utf(X, u, uwold, Wm We, L, Q); %
unscented transform of process

[z1,71,P2,72] = uth (X1, Wm, Wc¢, m, R); % unscented

transform of measurement
P12 = X2xdiag (Wc)=xZ2’;

K = Pl12xinv (P2); % calc Kalman gain
x = x14+Kx*(z—z1); % calc new estimation of state vector
P = P1 — KxP12’; % calc new covariance matrix of state

function [ y, Y, P, Y1 | = utf( X, u, uwold, Wm, We, n, R )
% Unscented Transformation of process

end

L = size(X,2); % number of sigma points
y = zeros(n,1);
Y = zeros(n,L);
for k = 1:L
Y(:,k) = quadmodel (X(:,k), u, uold); %

transformed sampling points
y =y + Wn(k)«Y(:,k); % transformed mean

end
Yl =Y — y(:,ones(1,L)); % transformed deviation
P = Ylxdiag (Wc)*Y1" + R; % transformed covariance

function [ y, Y, P, Y1 | = uth( X, Wm We¢, n, R )
% Unscented Transformation of measurement

end

L = size (X,2

) % number of sigma points
y = zeros(n,1);
(n,L)

Y = zeros

b ?

for k = 1:L
Y(:,k) = hmeas(X(:,k)); % transformed sampling
points
y =y +Wm(k)xY(:,k); % transformed mean
end
Yl =Y — y(:,ones(1,L)); % transformed
deviation
P = Yilxdiag (We)xY1 + R; % transformed

covariance
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function X = sigmas ( x, P, ¢ )

% calculates sigma points around reference point x

% input :

% x — state vector
% P — covariance matrix
% ¢ — parameter of unscented transformation
% output :
% X — sigma points
%
A = c¢xchol(P) 7;
Y = x(:, ones(1l, length(x)));
X = [x YHA Y-A]; % sigma points
end

A.2 Diskrétni model kvadrotorové helikoptéry

A.2.1 Diskretizace spojitého modelu

% Derivation of mathematical model of the quadrotor helicopter
by Taylor method
% author: Zdenek Boucek

%% this script do the discretization of nonlinear model of
quadrotor helicopter

%

% model is derived in two parts, first part is orientation part
in xklori

% and second is position part in xklpos

cle;
clear all;

%% parameters of discretization

syms T real; % period of mathematical model

syms x1 x2 x3 x4 x5 x6 x7 x8 x9 x10 x11 x12 gm Ix Iy Iz ul u2
u3 u4 R real; % model variables

params = [g m Ix Iy Iz]; % parameters of model |[gravitational
acc, mass,

%  moment of inertia in x’, y’, and
7|
xk=[x1 x2 x3 x4 x5 x6]; % state vector [x x' y y' z z’| in

position part
% or |phi phi’ theta theta’ psi
psi’] in
%  orientation part

26



20 U= [ul u2 w3 ud|; % input of model [thrust, moment on phi,
moment on theta, moment on psi]|,

21 % in xklpos used as [thrust in x’, thrust
in y’ and thrust in z’]
2 1 = 2; % degree of Taylor approximation

23

24

s % derivation of orientation model of quadrotor helicopter

2 xklori = quadrotor orientation theory (xk(7:12)’  ,u’, params, T, 1);

27

28 % derivation of position model of quadrotor helicopter without
input

» xklpos = quadrotor position theory(xk(1:6)’, u’,params,T,1);
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function | xkl1 | = quadrotor position theory( xk, u, params, T,

1

%% QUADROTOR_ POSITION THEORY discretize position part of

quadrotor discrete model

% input :
% xk — state variables
% u — system input variables
%  params:
% lg, m, Ix, Iy, Iz| —> [gravitational acc, mass,
% moment of inertia in x’, y
2]
% T — period of discret model
% I — maximum degree of Taylor expansion series for
discretization
% output :
%  xkl — discretized model of position part of quadrotor
A= [xk(2);
0;
xk(4) ;
0;
xk (6) ;
—params(1)] + [0;
u(l);
0;
u(2);
0;
u(3)|/params(2);
fg — A;
xkl = zeros (6,1);
for i = 1:1
xkl = xkl1 + AxT"i/factorial (i);
if 1 —1
break ;
else

A = jacobian (A, xk)x*fg;
end
end

xkl = xkl + xk;

end

o8
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function | xkl | = quadrotor orientation theory( xk, u, params,
T, 1)

%% QUADROTOR,_ORIENTATION THEORY discretize orientation part of
quadrotor discrete model

% input :

% xk — state variables

% u — system input variables

%  params:

% lg, m, Ix, Iy, Iz| —> [gravitational acc, mass,

% moment of inertia in x’, y’, and

2|

% T — period of discret model

% I — maximum degree of Taylor expansion series for
discretization

% output :
%  xkl — discretized model of orientation part of quadrotor
A= [xk(2);

xk (4) xxk (6) *(params (4)—params (5) ) /params (3) ;

xk (4);

xk (2) xxk (6) *(params (3)—params (5) ) /params (4) ;

xk (6) ;

xk (2) *xk (4) *(params (3)—params(4) ) /params(5)| + [0;

u(2)/params(3);

0;

u(3)/params(4);

0;

u(4)/params (5) |
fg — A;
xkl = zeros (6,1);
for i = 1:1

xkl = xkl1 + AxT"i/factorial (i);

if i —1

break ;
else
A = jacobian (A, xk)xfg;

end

end

xkl = xkl + xk;

end
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A.3 Diskrétni model kvadrotorové helikoptéry

function | xnew | = quadmodel( x, w, wold)
JQQUADMODEL simulate behavior of quadrotor helicopter in discrete
time

% returns new state x (position and orientation of quadrotor),

% which is calculated with use of last known state x (in input)

% w (current rotor speed vector) and wold (previous rotor speed
vector)

%% parameters of quadrotor helicopter
kT = 2.98e—6; % coefficient of the rotor thrust [—]|
kM = 1.14e—7; % coefficient of the rotor torque [—]

1 = 0.225; % length of the arm [m]

Im = 3.357e—5; % coefficient of the rotor inertia |[—|

g = 9.81; % gravitational acceleration [m.s 2]
m = 0.468; % mass of helicopter |[kg]

Ix = 4.856e—3; % moment of inertia of x’ axis [kg.m"2]

Iy = 4.856e—3; % moment of inertia of y’ axis [kg.m"2|

Iz = 8.801e—3; % moment of inertia of z’ axis [kg.m"2|
T=0.01; % period discrete model |[s]

u = quadinput( w, wold, [kT, kM, 1, Im| ); % calculate

thrust and torque
[ xnew | = discretemodel ( x, u, [g, m, Ix, Iy, Iz, T|); %
calculate new state of helicopter

end
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function | u | = quadinput( w, w_old, params )
JQUADINPUT returns generated torque and thrust of quadrotor
helicopter based on angular speed of rotors

% input :
% w ~ vector of rotor speed
% w_old 7 previous vector of rotor speed
% params ~ parameters of quadrotor helicopter
% output :
% u(l) 7 total thrust generated by rotors of helicopter
% u(2) 7 torque around x’ axis
% u(3) 7 torque around y’ axis
% u(4) = torque around z’ axis
%
%% parameters of quadrotor helicopter
T = 0.01;
kT = params(1); % coefficient of the rotor thrust
kM = params(2); % coefficient of the rotor moment
1 = params(?)), % length of the arm
if length(l) <
error(’ iscretemodel : Wrong length of helicopter arm 1!.
DE
end
Im = params(4); % coefficient of the rotor inertia
u = zeros(1,4);
u(l) = kTxsum(w."2); % T — rotor thrust
u(2) = 1«kT*(—w(2)"2 + w(4) "2); % Mroll — torque around
x’ axis
u(3) = I«xkTx(—w(1)"2 + w(3)"2); % Mpitch — torque around
y’ axis
u(4) = 0;
for i = 1:length (w)
u(4) =u(4) + (((=1)"(i+1)) = (kMs*w( i ) 2 + Imx(w(i) — w_old(i)
)/T)) %Myaw — torque around z’ axis
end
end
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function | x1 | = discretemodel( x, u, params)
YDISCRETEMODEL simulates motion dynamics of quadrotor helicopter
% Simulation depends on input u where:

% u(l) = total thrust genereted by rotors of helicopter

% u(2) - torque around x’ axis

% u(3) 7 torque around y’ axis

% u(4) = torque around z’ axis

% last known state x where:

% position :

% x (1) position of helicopter in x

% x(2) 7 speed helicopter in x

% x(3) 7 position helicopter in y

% x(4) ~ speed helicopter in y

% x(5) ~ position helicopter in z

% x(6) ~ speed helicopter in z

% orientation :

% x(7) 7 angle phi

% x(8) ~ speed of roll

% x(9) ~ angle theta

% x(10) = speed of pitch

% x(11) ~ angle psi

% x(12) 7 speed of yaw

% Output of simulation is new state, which is returned in vector
x1

%

if length(x) < 12
error ("discretemodel: Cannot execute! Short vector of
state x.’);
end
if length(u) < 4
error ("discretemodel: Cannot execute! Short input vector
w7y
end
if length (params) < 6
error ( *discretemodel: Cannot execute! Short vector of
parameters params.’);
end

%% parameters of quadrotor helicopter

g = params(1); % gravitational acceleration [m.s”—2]
m = params (2) ; % mass of helicopter [kg]
if m<=0

error ( "discretemodel: Wrong mass of helicopter!’);
end
Ix = params(3); % moment of inertia of x’ axis |[kg.m"2]
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Iy = params(4); % moment of inertia of y’' axis [kg.m" 2|
Iz = params(5); % moment of inertia of z’ axis [kg.m" 2]
T = params(6) ; % period of discrete model [s]
x1 = zeros (1, length(x));

%% compute new state

if norm ([x(7),x(9),x(11)]) <= le—6

else

% if euler angles are near [0,0,0]"T

% orientation part

x1(7) = x(7) + T*x(8) + (T 2x(u(2)/Ix + (x(10)*x(12)*(Iy
— 1z))/1x)) /2;

X1(8) = x(8) + (T 2+((x(12) *(u(3) /Iy + (x(8)*x(12)x*(Ix —
Iz))/Iy)*(ly — Iz))/Ix + (x(10)=*(u(4)/Iz + (x(8)=*x
(10) x(Ix — Iy))/Iz)*(ly — 1z))/Ix))/2 + Tx(u(2)/Ix +
(x(10)xx(12) x(ly — Iz))/Ix);
x1(9) 4’X(9) + Txx(10) + (T 2x(u(3) /Iy + (x(8)*x(12)x*(Ix
- 1z))/1y))/2;
x1(10) :,x( 0) + (T 2x((x(12)*(u(2)/Ix + (x(10)*x(12)*(
Iy — Iz))/Ix)x(Ix — Iz)) /Iy +'(X( )x(u(4)/Iz + (x(8)x
x(10) = (Ix — IY))/IZ)*(IX — 1z))/1y))/2 + Tx(u(3)/ly +
(x(8)*x(12)x(Ix — Iz))/ly);
x1(11) = x(11) + Txx(12) +'(T 2x(u(4)/Iz + (x(8)*x(10)*(
Ix — Iy))/1z))/2;
x1(12) = x(12) + (T 2% ((x(10)*(u(2)/Ix + (x(10)*x(12)*(
ly — 1z))/Ix)=(Ix — Ly))/lz + (x(8)*(u(3)/ly + (x(8)*
x(12)*(Ix — 1z))/Iy)*(Ix — Iy))/1z))/2 + Tx(u(4)/1z +
(x(8)*x(10)*(Ix — Iy))/Iz);

% position part

x1(1) = x(1) + x(2)«T

x1(2) = x(2)

x1(3) = x(3) + x(4)«T

x1(4) = x(4);

x1(5) = x(5) + Txx(6) — (T"2x(g — u(1l)/m))/2;
x1(6) = x(6) — Tx(g — u(l)/m);

% orientation part
x1(7) = x(7) + T*x(8) + (T 2x(u(2)/Ix + (x(10)*x(12)*(Iy
— 12))/1x)) /2;

x1(8) = x(8) + (T 2x((x(12)*(u(3) /Iy + (x(8)*x(12)x(Ix —
I2))/Iy)*(Iy — Iz))/Ix + (x(10)x(u(4)/Iz + (x(8)x*x
(10)x(Ix — Iy))/1z)x(ly — Iz))/Ix))/2 + Tx(u(2)/Ix +
(x(10)*x(12) x(ly — Iz))/Ix);
x1(9) ——X(9) + Txx(10) + (T 2x(u(3) /Iy + (x(8)*x(12)x*(Ix
— 1z))/1y))/2;

x1(10) = x(10) + (T 2% ((x(12)*(u(2)/Ix + (x(10)*x(12)*(
Iy — Iz))/Ix)*(Ix — Iz)) /Iy + (x(8)*(u(4)/lz + (x(8)=x
x(10)*(Ix — Iy))/Iz)*(Ix — Iz))/Iy))/2 + Tx(u(3) /Iy +
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end

end

(x(8)#x(12) 5(Tx — 12))/Ty);

x1(11) = x(11) + T*x(12) + (T 2x(u(4)/Iz + (x(8)*x(10)*(
Ix — Iy))/1z)) /2;

x1(12) = x(12) + (T 2*((x(10) *(u(2)/Ix + (x(10)*x(12)x*(
Iy = 1z))/Ix)«(Ix = Iy))/Iz + (x(8)*(u(3) /Iy + (x(8)+
x(12)x(Ix — Iz))/Iy)x(Ix — Iy))/1z))/2 + Tx(u(4)/Iz +
(x(8)x (10)#(Tx = Ty)) /T2

% position part

R = rotation ([x(7),x(9),x(11)]); % computer
rotation matrix from new angles [phi, theta, psi]

F =Rx[0;0;u(l)]; % rotate thrust with rotation
matrix

x1(1) = x(1) + x(2)«T + (F(1)*T"2) /(2*m);

x1(2) = x(2) + (T*F(1)) /m;

x1(3) = x(3) + x(4)+T + (F(2)*T"2)/(2+m);

XL(1) = x(1) + (T+F(2)) /m;

X1(5) — x(5) + Tex(6) — (T~2+(g — F(3)/m)) /2;

X1(6) = x(6) — Tx(g — F(3)/m);
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