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Abstrakt

Cilem bakalafské prace je vytvoreni matematického modelu kvadrokoptéry a jeho nasledna
simulace v prostiedi MATLAB a Simulink. Déle se bude zabyvat navrhem a implementaci
autonomniho Fidiciho systému pomoci néhoz budeme provadét letové testy ve dvou leto-
vych konfiguracich. Tyto konfigurace budou s jednim nebo se dvéma motory vpredu stroje.
Podivame se také na vypocetni narocnost tohoto modelu a moznosti dalsiho rozsifeni.

Abstract

The aim of the bachelor thesis is to create a mathematical model of a quadcopter and
its subsequent simulation in MATLAB and Simulink environment. It will also deal with a
design and implementation of an autonomous control system with which we will perform
flight tests in two flight configurations. These configurations will be with one or two engines
in front of vehicle. We will also look at the computational complexity of this model and the
possibilities of further expansion.
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Kapitola 1

Uvod

Tato prace se zabyva tim, jak matematicky modelovat a simulovat let a chovani kvadrokop-
téry. Nejdrive se zamérime na vytvoreni matematického modelu pro popis pevného télesa,
ktery nam bude slouzit jako zjednoduseny model téla kvadrokoptéry. Dale popiseme sily a
momenty sil, které pusobi na télo kvadrokoptéry pri letu a uvadéji ji do pohybu. Nasledné
zjistime, jakym zptisobem lze takovy systém efektivné ovlddat a navrhneme tento Fidici
systém. S takto vytvorenym modelem poté provedeme v simuldtoru sérii testi, které nam
zjisti letové vlastnosti kvadrokoptéry pri letu se dvéma nebo jednim motorem predu. V
nasledujici kapitole se budeme vénovat rtuznym metodam pro numerické feseni nami vy-
tvoreného systému rovnic popisujici chovani kvadrokoptéry pii letu a vypocetni naro¢nosti
ruznych metod a simulace jako takové. V posledni kapitole se podivime na mozné cesty, jako
vytvorit nas model, aby jesté vice blizil chovani redlného stroje. Kvadrokoptéra je létajici
vrtulovy stroj se ¢tyfmi motory umisténymi v jedné roviné namifenymi stejnym smeérem,
pricemz kazdy motor je samostatné ovladatelny. Na rozdil od letadel nebo helikoptér, které
maji na sobé ruzné typy prvky pomoci nichz se tidi, kvadrokoptéra se ovlada pouze fize-
nim rychlosti otacek jednotlivych motorti. Modelovani a simulace bude probihat v prostiedi
Matlab /Simulink.






Kapitola 2

Matematicky model

2.1 Notace
g Tihové zrychleni
m Hmotnost
P Hustota vzduchu
l Délka ramena
b Tahova konstanta
DCM Smeérova kosinova matice
w1 Uhlov4 rychlost motoru &slo 1
w9 Uhlov4 rychlost motoru &slo 2
w3 Uhlov4 rychlost motoru &slo 3
Wy Uhlov4 rychlost motoru &slo 4
wp Uhlov4 rychlost v referenénim ramei téla
P Uhlov4 rychlost v ose x v referenénim ramei téla
q Uhlov4 rychlost v ose y v referenénim rameci téla
r Uhlova rychlost v ose z v referenénim rdmei téla
P Uhlové zrychleni v ose x v referenénim rameci téla
q Uhlové zrychleni v ose y v referenénim rameci téla
7 Uhlové zrychleni v ose z v referenénim rdmei téla
10} Fulertiv dhel phi, roll, rotace v ose x
0 Eulertiv thel théta, pitch, rotace v ose y
P Eulertiv thel psi, yaw, rotace v ose z
) Rychlost zmény Eulerova thlu phi
0 Rychlost zmény Eulerova thlu théta
¢ Rychlost zmény Eulerova thlu psi
M, Moment sily v ose x
M, Moment sily v ose y
M, Moment sily v ose z
F, Sila v ose x
F, Sila v ose y
F, Sila v ose z
Jz Moment setrvac¢nosti v ose x
Jy Moment setrvacnosti v ose y
J Moment setrvacnosti v ose z
T; Tah i-teho motoru
vp Rychlost v referenénim ramci téla
U Rychlost v ose x v referenénimdrameci téla
v Rychlost v ose y v referenénim rameci téla
w Rychlost v ose z v referenénim rameci téla
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Zrychleni v ose x v referenénim ramci téla
Zrychleni v ose y v referenénim ramci téla
Zrychleni v ose z v referenénim ramci téla
Rychlost v ose x v referenénim ramci zemé
Rychlost v ose y v referenénim ramci zemé
Rychlost v ose z v referenénim ramci zemé
Pozice v referenénim ramci téla
Pozice v ose x v referenénim rameci zemé
Pozice v ose y v referenénim ramci zemé
Pozice v ose z v referenénim ramci zemé
Tize v referenénim ramci zemé
Tize v referenénim ramci téla

kgms~
kgms™
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2.2 Rovnice pohybu

2.2.1 Téleso s Sesti stupni volnosti

Kvadrokoptéru budeme brat jako pevné téleso, které budeme modelovat jako téleso s Sesti
stupni volnosti pohybu v trojrozmérném prostoru. Tyto stupné volnosti tvori tii translacni
a tfi rota¢ni pohyby. Téleso se mize pohybovat ve vSech tfech prostorovych rozmérech
X, ¥, z a rotovat kolem vsSech svych tii os o thly ¢, 0, ¢» (Eulerovy thly urcuji orientaci
kvadrokoptéry v referen¢ni soustavé zemé) [9].

2.2.2 Referenc¢ni ramec

Pro modelovani budeme muset nejdiive ziskat rovnice pohybu. Tyto rovnice ziskdme pomoci
Newtonova druhého zdkonu pohybu (zdkonu sily) a Eulerovy rotacni rovnice. Pro tento
ucel je nutno definovat dva referencni ramce. Jeden bude inercidlni spojeny se zemi a druhy
se zemi bude mit kladny smér osy z smérem dold, osa y je kladna vpravo a osa x je
kladna dopfedu. Druhy neinercidlni referenc¢ni ramec spojeny s télem kvadrokoptéry ma
niz se nachazi motory, osa y je kladnad vpravo a osa x je kladnd doptedu [9]. Jak takovy
systém dvou referencnich soustav vypada muzeme vidét na obrazku 2.1.

Xp

r\ >
* M, (Roll)

Forward

Mgz {Yaw)
Zy

Obrézek 2.1: Referenéni rdmec zemé a téla kvadrokoptéry. Prevzato z [https:
//www.researchgate.net/figure/Coordinate-system-for-the-inertial-reference-
frame-and-the-body-frame-on-the-quadcopter_figh_317621244]
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2.2.3 Eulerovy uhly

Fulerovy thly jsou t¥i thly zavedené Leonhardem Fulerem v 18. stoleti k popisu orientace
pevného télesa vzhledem k inercidlni referencni soustavé. Pohyb télesa budeme popisovat v
inercialni referen¢ni soustavé zemé z, y, z. S tuhym rotujicim télesem spojime neinercialni
referen¢ni soustavu 7/, 3/, 2’. Osy obou soustav budou na zacatku rovnobézné. Poradi jed-
notlivych rotaci muze byt rizné, zde budu pouzivat poradi rotaci ZYX. Jednotlivé Eulerovy
uhly se bézné znadi ¢, 0, v. Jako prvni provedeme otoceni kolem osy z o thel . Diky tomu
prejde osa ', kterd byla ptivodné rovnobézna s osou z, do nové polohy x| a osa 3/, kterd
byla ptuvodné rovnobézné s osou y do polohy y}.Druhé otoceni vykondme kolem osy z} o
tihel 4. Osa v prejde do polohy ) a osa 2/, kterd byla pivodné rovnobéZna s osou z do
konecné polohy 2’.Treti otofeni provedeme kolem této osy 2’ o thel ¢, pficemz osa 3}, prejde
do konecné polohy y’ a osa x| do koneéné polohy z’ [10]. Cely tento proces mizeme vidét
na obrazku 2.2.

I rF 9
v
.
Yo
v
1
]
¥
¥ P
.
X
x)

Obrazek 2.2: Jednotlivé rotace referenéni soustavy. Prevzato 2z [http://
fyzika.jreichl.com/main.article/view/108-eulerovy-uhly]

Jednotlivé rotace muzeme také popsat pomoci nasledujicich tii rota¢nich matic.

[1 0 0

R.(¢) = |0 cos¢p —sing (2.1)
|0 sing cos¢

[ cosd 0 siné

R,(0) = 0 1 0 (2.2)
| —sinf 0 cosf

costp —siny O

R,(¢) = |siny cosyp 0 (2.3)
0 0 1
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Vyslednou rota¢ni matici ziskdme pomoci po sobé nésledujicich rotaci popsanych v rovnici
(2.4).Takto ziskané matici se ¥ikd smérovd kosinovd matice (2.5) a slouzi k transformaci
z inercidlniho referen¢niho ramce zemé do neinercialniho referencéniho ramce téla pevného
rotujiciho télesa [11].

DCM(6,0,) = Ra(6) Ry (6)Ra(0) (2.4)

cos() cos(f) cos(v) sin(f) sin(¢) — sin(y) cos(p) cos(v)) sin(f) cos(¢) + sin(¢)) sin(ep)
sin(¢) cos(f)  sin(v) sin(f) sin(¢) + cos(v) cos(¢p)  sin(v)) sin(f) cos(¢p) — cos(1)) sin(¢)
— sin(6) cos(0) sin(¢) cos(f) cos(¢) 03)
2.5

2.2.4 Predpoklady

Predtim, nez ziskdme jednotlivé pohybové rovnice, musime uéinit nékolik predpokladi [3]:
e Hmotnost télesa je béhem letu konstantni.
e Jednd se o pevné téleso, tedy kazdé dva body téla zachovavaji viuci sobé stejnou pozici.

e Atmosféra v niz let probiha je vuci referenénimu rameci zemé v klidu.

2.2.5 Popis stavu kvadrokoptéry

K tomu, abychom mohli kvadrokoptéru simulovat a ovladat musime znat stav, v jakém
se momentalné nachazi. K popisu stavu budeme potiebovat celkem dvanact proménnych.
Sest z nich bude urcovat stav viiéi referenénimu ramci zemé a to x, y, z uréujici pozici
kvadrokoptéry a ¢, 8, v urcujici natoCeni kvadrokoptéry vuci referenénimu ramci zemé.
Dale pak to budou proménné u, v, w, které popisuji rychlost ve referenénim ramci téla a
p, q, T, které budou popisovat thlovou rychlost ve referenénim ramci téla kvadrokoptéry.
Vysledny stavovy vektor bude mit formu [z y z ¢ 8 uvwpqr]T [13].

2.2.6 Transformace linearni rychlosti

Pro prevod linearni rychlosti ze referenéniho ramce téla kvadrokoptéry do referencniho
ramce zemé musime provést nésledujici transformaci (2.6), kde V} je linearni rychlost ve
referenénim ramci téla [u v w ]’ a DCM je smérova kosinova rotacni matice (2.5). V je

poté vektor rychlosti [ & ¢ 2 ]T v referenénim rameci zemé.
V=DCMYV, (2.6)
T U
y| =DCM |v (2.7)
z w



Vysledné rovnice pro transformaci jsou:

& = w(cos(¢) sin(@) cos(¢) + sin(2)) sin(¢)) + v(sin(v)) sin(0) cos(¢)—

—cos(®) sin(¢)) + u(cos(y)) cos(h)) (28)

¥ = v(sin(¢) sin(f) sin(¢) + cos(1)) cos(¢)) + w(sin(¢)) sin(f) cos(¢)— (2.9)
— cos(¢) sin(¢)) + u(sin(¢) cos(6)) '

Z = w(cos(#) cos(¢)) — u(sin(f)) + v(cos(0) sin(¢)) (2.10)

2.2.7 Transformace tihlové rychlosti

Pro pievod thlové rychlosti ze referenéniho ramce téla kvadrokoptéry do referenéniho ramce
zemé musime provést nasledujici transformaci (2.11), kde wy, je thlova rychlost ve referenc-
nim réamci téla [p g r]T a T je rotaéni matice (2.13). w je poté vektor rychlosti zmény
Eulerovych thla [¢ 64 ]7 [8].

w=Tuwy (2.11)
a0
0| =7 |q (2.12)
¥ r
1 tan(f)sin(¢) tan(f)cos(o)
T=10 cos(9) — sin(¢) (2.13)
0 sin(¢) cos(¢)
cos(0) cos(0)
Vysledné rovnice pro transformaci jsou:
¢ = p + rtan(f) cos(¢) + ¢ tan(f) sin(ep) (2.14)
0 = qcos(¢) — rsin(¢) (2.15)
. cos( ) s1n( )
v= cos( ) cos( ) (2.16)

2.2.8 Linearni zrychleni

K popisu linedrniho zrychleni vyuzijeme druhého Newtonova pohybového zakona (2.17)
(zdkona sily) [3]. V této rovnici je m hmotnost pevného télesa, kterd je konstantni. v, je
zrychleni télesa ve referenénim ramci téla kvadrokoptéry a vektorovy soucin w X vy vyjadiuje
zménu orientace a velikosti rychlostniho vektoru v dusledku rotace [14].

F = mi, +mw X vy (2.17)
F, U P U
Fyl=m|v|+m|q| x |v (2.18)
F, w r w

10



Takto ziskdme jednotlivé slozky sily ptisobici na télo kvadrokoptéry.

F, U+ quw — v
Fy| =m |0+ ru— pw (2.19)
F, W+ puv — qu

Nyni se podivaime na to, jaké externi sily ptusobi na télo kvadrokoptéry. Prvni takovou
silou bude tihova sila Fj, ptsobici ve referen¢nim rédmci zemé v kladném sméru osy z. m je
hmotnost télesa a g je tihové zrychleni v misté, kde se téleso nachazi.

Fy, 0
F,=|F,|=|0 (2.20)
ng mg

Pro pievod vektoru tihové sily z referenéniho ramce zemé do referen¢niho ramece téla kvadro-
koptéry ho musime vynasobit smérovou kosinovou matici (2.5) a diky tomu ziskdme vztah
pro tihovou silu v referenénim rameci téla kvadrokoptéry (2.22).

0
Fg=DCM | 0 (2.21)
mg
Fyg, —myg sin 6
Fop = | Fgp, | = | mgcosfsing (2.22)
Fp, mg cos ¢ cos 0

Dalsi silou, ktera pusobi na télo kvadrokoptéry je aerodynamicky odpor prostiedi. V nasem
pripadé to bude odpor vzduchu. Vysledné sily budou mit opaény smér nez je smér vektoru
rychlosti v referenénim ramci téla kvadrokoptéry. Rovnice pro vyslednou silu aerodyna-
mického odporu je (2.23). p je hustota vzduchu, A je plocha kvadrokoptéry v jednotlivych
rovindch kolmych na osy kvadrokoptéry, Cy je ¢initel odporu dany tvarem téla kvadrokop-
téry a vy je rychlost kvadrokoptéry v referenénim ramci téla [6].

1
Foe = §pCdAvg (2.23)
CyAzu?
Faez P d2 u
Foe = Faey = —pcdglﬂﬁ (224)
Faez pcdgzw2

11



Hlavni silou, kterd nas zajima je tah motoru pusobici na télo kvadrokoptéry. Tato sila
pusobi v zaporném sméru osy z v referenénim ramci téla kvadrokoptéry. b je koeficient tahu,
kterd muzeme experimentalné ziskat pokud kvadrokoptéra visi ve vzduchu a zname thlovou
rychlost motort tak ho muzeme vypocitat pomoci nasledujici rovnice 2.25 a w; je thlova
rychlost motoru. Vysledny tah ziskame souc¢tem jednotlivych tahti motort kvadrokoptéry
2.26.

mg

b= 2.25
wi + Wi + w4+ wj (225)
T, 0
T=|T,| =b 0 (2.26)
T, —w? — w3 — w3 — w}
Vysledné sily pusobici na télo kvadrokoptéry:
2
—mgsin 6 0 Fc‘“;z: -‘
F = {mgcosfsing| +0b 0 pCd’;y” (2.27)
mg cos ¢ cos 0 —w% — w% — w% — wi chdgzw2J
2
—mgsin 0 % U+ quw — TV
mgcosfsing | +b 0 — % =m U+ ru—pw (2.28)
mg cos ¢ cos 0 —w% — w% — w% — wz pCdgsz W+ pv — qu

Z rovnic (2.28) vyjadiime linedrni zrychleni v referenénim ramci téla:

CaAzu?
u:—qw—i—rv—gsiHG—M (2.29)
2m
CyA,v?
1’1:—ru—i—pw—1—gcos€sinqb—M (2.30)
2m
b CyA w?
u';z—pv—i—qu—i—gcosqbcos@—{——(—w%—w%—w%—wz)—pc;izw (2.31)
m m

2.2.9 Uhlové zrychleni

K popisu momentu sily ptsobici na télo kvadrokoptéry v jejich jednotlivych rotacnich
osach vyuzijeme Eulerovu rotacni rovnici (2.32), kde J je tenzor momentu setrvacnosti
téla kvadrokoptéry (2.33) a w je uhlova rychlost v referenénim ramci téla kvadrokoptéry a
W je zrychleni thlové rychlosti v referenénim rameci téla kvadrokoptéry [14].

M =Jw+wx (Jw) (2.32)

Moment setrvacnosti J 2.33 vyjadruje miru setrvacnosti télesa pri otacivém pohybu a je
zavisla na rozlozeni hmoty v télese vzhledem k ose otdceni. Velikost momentu setrvac¢nosti
zavisi na hmotnosti a ¢tverci vzddlenosti od osy otaceni [1]. K zjisténi momentu setrva¢nosti
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kvadrokotéry je mozné ji rozdélit na jednotlivé Casti, které se zvazi a zméri se jejich vzda-
lenost od osy otaceni. Poté se tyto ¢asti budou brat jako jednoduché geometrické objekty
u nichz se spocita jejich moment setrvacnosti. Takto vzniklé momenty setrvacnosti se poté
sec¢tou pro jednotlivé osy rotace [8].

J: 0 0
J=10 J, 0 (2.33)
0 0 J;
Jednotlivé momenty sily v piislusnych osach téla kvadrokoptéry:
M p p p
Myl =J 4|+ |a] x(J |q]) (2.34)
M, T T T
M, pJe —qrdy +qrd,
My = |¢Jy+prds —prd. (2.35)
M, 7S, — pqJz + pgJy

Diky symetrii téla kvadrokoptéry se bude moment setrvacnosti v ose x J, a v ose y J,
rovnat. Diky tomu mizeme rovnice nasledovné zjednodusit.

M, pJr —qrdy +qrJ;
My | = |4Jy+prdy —prJ; (2.36)
M, 7J,

Nyni se podivame na zdroj momentt sily ptisobici na télo kvadrokoptéry. Timto zdrojem
momentt sily jsou ¢tyfi motory kvadrokoptéry. Zde musime rozlisit, zda se jedna o letovou
konfiguraci se dvéma nebo jednim motem vpred. Pro let se dvéma motory vpied budou
momenty sil nasledujici.

M, wi —w?—w?+u?
My| =1b| w}+wd—wi—w? (2.37)
M, —w? + w3 — w3 + wi

Pro letovou konfiguraci s jednim motem vpred budou momenty sil vypadat nasledovné:

M, —w% + wz
My| =1b —w? + w3 (2.38)
M, —w? + w3 — w3 + w?

Vysledny moment sily ptisobici na télo kvadrokoptéry bude nasledujici:

pJe —qrdy +qrJ; w% — w% — w% + wi
qJy +prdy —prd,| =1b | wi+wi—wi—w} (2.39)
rJ, —w% + w% — w% + wz

Nyni mizeme vyjadiit dhlové zrychleni téla kvadrokoptéry v referencnim ramci téla. Bu-
deme pouzivat dale rovnice pro moment sily ve varianté se dvéma motory vepredu.
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) J, — J,
p:J—z(wl—wg w§+w4)—qr 7 .
lb Jx - Jz
q= 7, —(wf +wj — W?% wj) — pr 7,
)
7 7( 1+ ws wg + wy)

2.2.10 Vysledny stavovy vektor

(2.40)

(2.41)

(2.42)

Nyni, kdyz jsme odvodily kinematické a dynamické rovnice pro vytvoreni modelu kvadro-

koptéru, mizeme sestavit vysledny stavovy vektor [xyzpOpuvwpqr]

T pomoci integrace

jeho jednotlivych ¢lent ziskame stavové veli¢iny, které popisuji stav modelu kvadrokoptéry.

(& = w(cos() sin(f) cos(¢) + sin(2)) sin(¢p)) + v(sin(1)) sin(6) cos(d)—
— cos (1)) sin(¢)) + u(cos(¢) cos(6))
¥ = v(sin() sin() sin(¢) + cos(¢) cos(¢)) + w(sin(¢)) sin(f) cos(¢)—
—cos(¢) sin(¢)) + u(sin(v)) cos(9))
%z = w(cos(0) cos(¢)) — u(sin(f)) + v(cos(f) sin(¢))
p=p+ r'tan( ) cos(¢) + g tan(#) sin(¢)
8 = qcos(¢ ; — rsin(¢)

b =g + i
u:—qw—i—rv—g&n@—%

U= —ru-+pw+ gcosfsino — %
:—pv—i—qu—i—gcosqbcos@——(w1~|—w2~|—w3+w4) %
p= L (w? — o —uf ) — gri
i = (R 03— — ) — pr L

i = F(~wi +wi —wi +wi)
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Kapitola 3
Ridici systém

Modelovana kvadrokoptéra bude fungovat jako autonomné fizeny systém, ktery na zacatku
simulace obdrzi soufadnice x, y a z v referen¢nim ramci zemé a ihel pozadované orientace.
Poté bude fidicim systémem autonomné naveden pomoci nezbytné série letovych manévra
na zadané soufadnice, kde se uvede do ustédleného stavu a bude udrzovat tuto pozici. K
tomuto ucelu musime navrhnou fidici systém, ktery tuto funkcionalitu zajisti.

3.1 Princip ridiciho systému kvadrokoptéry

Pro to, abychom mohly pouze s pomoci ¢tyr prikazi pro jednotlivé motory, které ovladaji
otacku motoru, provést potiebné letové manévry, jez kvadrokoptéru navedou na zadanou
pozici, potfebujeme navrhnout k tomu vhodny fidici systém. Tento systém bude brat ak-
tualni hodnotu veli¢in popisujici stav modelu kvadrokoptéry (pozici, rychlost a orientaci v
prostoru), porovnavat je s pozadovanymi hodnotami a na zakladé takto vytvorené zpétné
vazby bude fidici systém udavat prikazy pro motory kvadrokoptéry. Tento fidici systém
slozime z PID regulatoru.

3.2 PID regulator

PID regulator je ridici prvek slozeny z proporciondlni, integracéni a derivacéni ¢asti a jedna se
o nejbéznéji pouzivany ridici algoritmus. Jeho cilem je opravit chybu, ktera vznikne rozdilem
mezi souCasnym stavem sledované veli¢iny systému a pozadovanou hodnotou této veli¢iny.
Vstupem PID reguldtoru tedy bude regulaéni odchylka e(t), kterd je rozdilem soucasné a
pozadované hodnoty sledované veli¢iny. Vystupem PID reguldtoru je akéni veli¢ina x(t),
kterd slouzi jako vstup nami regulovaného procesu. Akéni veli¢ina se poté rovna souctu
proporcionélni, integracni a derivacni ¢asti PID regulatoru [2]. Z nésledujiciho obrazku 3.1
mizeme tedy vidét, ze PID regulator tvoii uzavienou smycku s nami fizenym procesem.

de(t)
dt

o(t) = Ke(t) + K /0 L)t 1 K, (3.1)
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Obrézek 3.1: Reguldtor PID v regula¢ni smycce. Pfevzato z [https://en.wikipedia.org/
wiki/PID_controller]

3.2.1 Proporcionalni slozka

Proporcionalni slozka slouzi jako zesilova¢ regulacni odchylky. To znamenad, Zze vezme re-
gulacni odchylku e(t) a vynasobi ji zesilovaci konstantou K. Akéni veli¢ina z(t) je tedy
primo imérnd regulaéni odchylce e(t). Velikosti této slozky tedy Fidime citlivost systému na
zménu velikost regula¢ni odchylky a pii prilis vysoké konstanté zesileni K, mizeme zptusobit
nestabilitu systému, kdy pri malé zméné regulac¢ni odchylky reguldtor reaguje velkou zmé-
nou v akéni veli¢iné. Naopak prili§ mald konstanta zesileni K}, miiZe zplisobit pfi velkych
zménéch regulacni odchylky nedostateénou reakei [2].

Pt = Kpe(t) (3.2)

3.2.2 Integracni slozka

Integracni slozka PID reguldtoru se rovné integralu regulacni odchylky e(t) od pocatku az
do casu t. Zesilovaci konstanta K; slouzi k zesileni integracni slozky regulatoru. Velikost
integracni slozky tedy zavisi na velikosti regulac¢ni odchylky a dobé po kterou tato odchylka
existovala. Jedna se tedy o prvek v PID regulatoru, ktery béhem casu akumuluje regulacni
odchylku. Integracni slozka zptisobuje zrychleni procesu priblizovani se aktualni a pozado-
vané hodnoty regulované veli¢iny, pokud mezi nimi existuje rozdil. Diky tomu, Ze integracni
slozka obsahuje akumulované regulacni odchylky z minulosti, pri dosazeni pozadované hod-
noty muze dojit k prekmitu pres pozadovanou hodnotu. Toto je postupné opraveno aku-
mulaci regula¢ni odchylky se zapornou hodnotou, coz upravi velikost integrac¢ni slozku tak,
aby se systém ustélil na pozadované hodnoté [2].

t
IW=&/4WM (3.3)
0

3.2.3 Derivacni slozka

Derivac¢ni slozka PID reguldtoru je pfimo dmérna derivaci regulaéni vychylky e(t) a tato
slozka je zesilena deriva¢ni konstantou K 4. Derivacni slozka tedy reaguje na rychlost zmény
regulacni vychylky a slouzi k predpovidani chovani systému a diky tomu zajistuje stabilitu
systému. Timto pomaha napriklad redukovat prekmity systému zpusobené proporcionalni a
integracni slozkou PID regulatoru. Toto ale také zptuisobi zhorseni rychlosti reakce regulatoru
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na zmény v regulac¢ni odchylce, takze je potireba dat si na toto pozor. Nevyhodou je, ze muze
zesilovat Sum, pokud je v systému piitomen [2].

de(t)

Dout = Kd dt

(3.4)

3.3 Ovladani

Abychom mohli navrhnou kontrolni systém musime napred védét jakou kombinaci prikazu
pro motory provedeme letovy manévr, ktery néas priblizi cili. K jedinym ovladacim prvkam
kvadrokoptéry patii fizeni iithlové rychlosti jejich motort. Tato sekce popisuje, co je potieba
udélat k provedeni pozadovanych letovych manévri. Na obrazku 3.2 muzeme vidét ruzné
letové manévry a prikazy pro jednotlivé motory potfebné k jejich vykonani pfi letu se dvéma
motory vpred.

Throttle control Pitch control

OO0 00|00 00
OO0 00 |00 OO0

Move down Move up Move forward Move backward

Roll control Yaw control

OO0 00 |00 00
OO0 00 |00 OO

Bend left Bend Right Rotate left Rotate right

(:} Mormal Speed
© High speed

Obrazek 3.2: Ovladaci schéma kvadrokoptéry v konfiguraci s dvéma motory vepredu. Pre-
vzato z [https://www.g9toengineering.com/Quadcob. jpg]

Na obrazku 3.3 mtzeme vidét, jak se ty samé letové manévry provadi pii letu s jednim
motorem vpred.
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Figure 2. Motion of a + configuration quadcopter

Obrazek 3.3: Ovladaci schéma kvadrokoptéry v konfiguraci s motorem vepredu. Prevzato z
[https://www.g9toengineering.com/Quadcob.jpg]

3.3.1 Rovnovazny stav

Kvadrokoptéra se bude nachizet v rovnovazném stavu, pokud bude splnény néasledujici
podminky [12].

1. Soucet taht vSech ¢tyr motoru kvadrokoptéry se rovna tize v gravitaénim poli zemé.
4

Z T, = —mg (3.5)

i=1

2. Silové vektory vsech motort kvadrokoptéry jsou nesouhlasné kolinedrni s vektorem
tthového zrychleni.

Ti234ll9 (3.6)
3. Soucet momentu sil generovanych vsemi motory kvadrokoptéry je roven nule.
Y M;=0 (3.7)

4. Rozdil sou¢ti thlovych rychlosti prvniho a tfetiho s druhym a ¢tvrtym motorem
kvadrokoptéry je roven nule.

(w1 +w3) = (w2 +wy) =0 (3.8)
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3.3.2 Stoupani a klesani

K tomu, aby doslo k poruseni rovnovazného stavu a kvadrokoptéra zacala ménit svou vysko-
vou pozici je potFeba porusit podminku ¢islo 1 (3.5) pti zachovani ostatnich tfech podminek
rovnovazného stavu. Toho dosdhneme zvySenim otacek motoru pro stoupani (3.9) nebo sni-
zenim otacek motoru pro klesani (3.10).

4
ZTi > —mg (3.9)
i=1

4
ZTi < —mg (3.10)
i=1

3.3.3 Naklon

K naklonéni (anglicky roll) kvardokoptéry, to jest rotace kolem osy x, musi dojit k poruseni
podminky rovnovaznosti ¢islo 2. (3.6), 3. (3.7) a 4. (3.8). U konfigurace s dvéma motory
veptredu zvysenim otacek dvou motortu o stejnou hodnotu na levé strané (motory 1 a 4) a
snizenim o tuto stejnou hodnotu na pravé strané (motory 2 a 3) dojde v dusledku pisobeni
vyslednych momentu sil k ndklonu kvadrokoptéry doprava, to znamena, ze vysledny thel
naklonu bude ¢ > 0. Pokud zvysime otdcky motori na pravé strané (motory 2 a 3) a
snizime otacky motori na levé strané (motory 1 a 4), v dusledku ¢ehoz ptisobeni vyslednych
momentl sil nakloni kvadrokoptéry doleva, to znamend, ze vysledny thel naklonu bude
¢ < 0.U konfigurace s jednim motorem vepfedu k tomu, abychom se naklonily doprava
musime zvysit otacky motoru vlevo (motor 4) a o stejnou hodnotu snizit otacky motoru na
pravé strané (motor 2) a to znamend, Ze vysledny tihel ndklonu bude ¢ > 0. Pokud chceme
naklonit kvadrokoptéru doleva tak zvysime otdcky motoru na pravé strané (motor 2) a
snizime otacky motoru na levé strané (motor 4), v dusledku ¢ehoz pusobeni vyslednych
momentl sil nakloni kvadrokoptéry doleva, to znamend, ze vysledny thel naklonu bude
¢ < 0.

3.3.4 Sklon

K sklonéni (anglicky pitch) kvardokoptéry, to jest rotace kolem osy y, musi dojit k poruseni
podminky rovnovaznosti ¢islo 2. (3.6), 3. (3.7) a 4. (3.8). U konfigurace s dvéma motory
veptredu zvysenim otac¢ek dvou motoru o stejnou hodnotu na predni strané (motory 1 a 2) a
snizenim otécek o tuto hodnotu na zadni strané (motory 3 a 4) dojde v disledku pisobeni
vyslednych momentt sil k naklonu kvadrokoptéry dozadu, to znamenad, ze vysledny thel
sklonu bude 6 < 0. Pokud zvysime otadcky motori na zadni strané (motory 3 a 4) a snizime
otacky motoru na predni strané (motory 1 a 2), v dusledku ¢ehoz pusobeni vyslednych
momentu sil nakloni kvadrokoptéry dopfedu, to znamend, ze vysledny thel sklonu bude
@ > 0.U konfigurace s jednim motorem vepfedu k tomu, abychom se naklonily dozadu
musime zvysit otacky motoru vepredu (motor 1) a o stejnou hodnotu snizit otdcky motoru
na zadni strané (motor 3) a to znamenad, ze vysledny thel sklonu bude 6 < 0. Pokud chceme
naklonit kvadrokoptéru dopiedu tak zvysime otdcky motoru na zadni strané (motor 3) a
snizime otacky motoru na predni strané (motor 1), v dusledku ¢ehoz pusobeni vyslednych
momentu sil nakloni kvadrokoptéry dopfedu, to znamend, ze vysledny thel sklonu bude
6> 0.
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3.3.5 Vyboceni

K vyboceni (anglicky yaw) kvadrokoptéry, to jest rotace kolem osy z, musi dojit k poruseni
podminky rovnovaznosti ¢islo 4. (3.8). Vzhledem k tomu, zZe se jeden par diagondlné proti-
lehlych motord to¢i po sméru hodinovych ruci¢ek a druhy par proti tomuto sméru, tak se
jejich toc¢ivé momenty pii rovnosti thlovych rychlosti vzajemné vynuluji. Pfi zvyseni tihlové
rychlosti jedné dvojice motoriu a snizeni tihlové rychlosti druhé dvojice o stejnou hodnotu,
dojde k vyboceni kvadrokoptéry.

3.4 Navrh kontrolni smycky

K tomu, abychom kvadrokoptéru navedli na zadanou pozici je potfeba navrhnout k tomu od-
povidajici kontrolni smycku, kterd bude s pomoci PID regulatorii zadavat motortim kvadro-
koptéry prikazy, jez uvedou stroj do pohybu, ktery nas bude postupné priblizovat k cili.
K tomuto budeme pouzivat celkem ¢tyri kontrolni smycky, které zajisti uvedeni stroje do
spravné vysky, orientaci téla kvadrokoptéry v ose z (dhel 1), pohyb v ose x (let vpred a
vzad) a pohyb v ose y (let doprava a doleva). Vysku letu ndm zajisti jeden PID regula-
tor, ktery bude pracovat s regulac¢ni odchylkou pozice z a bude jesté obsahovat prvek s
konstantni hodnotou, ktery bude slouzit k vyruseni u¢inku gravitace na vysku stroje. Pro
orientaci stroje v ose z (ihel 1) bude slouzit jeden PID reguldtor, ktery bude mit jako
regula¢ni odchylku thel . Kontrolni smycky pro pohyb v osach z a y budou muset byt
pozici a poté dobrzdil na tuto pozici. Mtze se také stat, ze kvuli vysoké rychlosti letu nedo-
kaze dobrzdit véas a preleti cilovou pozici a poté se bude muset vracet o néjakou vzdalenost
zpét. Jako prvni musime spocitat rozdil vzdalenosti soucasnych pozic x a y v referenénim
ramci zemé a pozadovanych pozic. Déle prevedeme tento rozdil pozic z referenéniho ramce
zemé do referen¢niho ramce téla kvadrokoptéry.

Lerror = COS?# * ($ - $cil) + Sinw * (y - ycil) (311)

Yerror = SINY * (T — Teir) + cosY * (Y — Yeir) (3.12)

Poté tyto rozdily ve vzdalenosti pouzijeme jako regula¢ni odchylky PID reguldtoru, ktery
bude tento rozdil ve vzdalenosti brat jako cilovou rychlost v ose x respektive y. Tento regu-
lator rychlosti bude vyuzivat pouze proporcionalni slozku PID regulatoru. Akéni veli¢inou
reguldtoru rychlosti bude pozadovany thel ndklonu a sklonu kvadrokoptéry o thly ¢ a 6.
Tyto poté budou slouzit jako regulac¢ni odchylky PID regulatoru ridicich naklon a sklon,
které budou nésledné udavat prikazy motorim. Na obrazku 3.4 je poté schéma kontrolniho
systému.
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Obrazek 3.4: Kontrolni smycka

3.5 Michani kontrolnich prikaza

Ridici p¥ikazy z naseho kontrolniho systému musime odpovidajicim zptisobem pfevést na
tidici piikazy pro jednotlivé motory kvadrokoptéry. To provedeme smichanim téchto ptrikaztu
pro jednotlivé motory podle schématu v nasledujicich dvou podkapitolach. Pokud je celkovy
soucet hodnot kontrolnich prikazi pro motory vétsi nez 100, tak je hodnota ofiznuta na
100 a tato hodnota urcuje, kolik procent z maximalniho po¢tu otacek motoru za minutu se
bude vybrany motor tocit. Altitude je akéni veli¢ina fizeni vysky stroje. Psi je akéni veli¢ina
Fizeni Uhly vyboceni. Phi poté ridi naklon pro let do stran a Theta fidi tihel sklonu pro let
vpred a vzad.

3.5.1 Konfigurace s dvéma motory vepredu

PW M, = Altitude — Psi+ Phi — Theta (3.13)
PW My = Altitude + Psi — Phi — Theta (3.14)
PW Mz = Altitude — Psi — Phi + Theta (3.15)
PW My = Altitude + Psi+ Phi + Theta (3.16)

3.5.2 Konfigurace s jednim motorem vepredu

PW M = Altitude — Psi — Theta (3.17)
PW M, = Altitude + Psi — Phi (3.18)
PW M3 = Altitude — Psi + Theta (3.19)
PW M, = Altitude + Psi + Phi (3.20)
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Kapitola 4
Ladéni ridiciho systému

P1i pouzivani PID regulatori jako soucasti kontrolniho systému nasi kvadrokoptéry je po-
tfeba zvolit vhodné zesilovaci konstanty u proporciondlni, integra¢ni a derivacni slozky
PID regulatoru. Pri tom, kdyz se PID regulator snazi odstranit regulac¢ni svou regulacni
odchylku, mizeme pozorovat nésledujici vlastnosti tohoto procesu [2].

e Cas nartstu t,. To je ¢as potfebny pro piekonani intervalu 10% az 90% pocateéni
regula¢ni odchylky. Napiiklad pokud budeme chtit, aby kvadrokoptéra vystoupala z
nuly do deseti metri, tak ¢as nartstu bude ¢as potiebny k tomu, aby PID regulator
ridici vysku stroje navedl kvadrokoptéru z vysky jednoho metru do vysky deviti metru.

e Piekmit o. Prekmit je podil mezi rozdilem maximélni hodnoty, kterou sledovand ve-
licina ovladana PID regulatorem dosahla a cilovou hodnotou této veli¢iny a rozdilem
mezi sledovanou hodnotou a cilovou hodnotou na pocéatku procesu.

x — Xpil
0= max Cl (41)
Ll — Tstart

Maximalni velikost pFekmitu by neméla dosdhnou vice nez nez 10% [2]. V nékterych
pripadech pouziti PID regulatorii je potieba se prekmittim tplné vyhnou ale pro
ovladani letu kvadrokoptéry to neni potfeba.

e Cas ustaleni t,. Jedna se o ¢as potiebny k tomu, aby se regulaéni odchylka ustélila
v ur¢itém rozmezi od cilové hodnoty. Toto rozmezi je urcité procento z pocatecni
velikosti regulacni odchylky a bézné se pouziva rozmezi 2% pro ustdleny stav[2].

e Chyba v ustdleném stavu egs. Pokud se nami fizeny proces ustali, tak mize existovat
maly rozdil mezi cilovou a aktudlni hodnotou egs. K odstranéni této chyby je potreba
integrac¢ni slozky v PID regulatoru, kterda tuto chybu odstrani. Napiiklad pii fizeni
vysky kvadrokoptéry pouze proporciondalni slozka PID regulatoru nemtiize dosahnout
pozadovanou vysku, protoze pri priblizeni se k pozadované vysce klesne jeji hodnota,
kvadrokoptéra prestane stoupat a bude se vznaset na misté, ale nebude v potfebné
vysce. Tento rozdil se tedy nazyva chyba v ustileném stavu.

e Stabilita. Pti Spatné zvolenych zesilovacich konstantach PID reguldtoru mize dojit k
tomu, ze stav ovladaného systému zacne divergovat od cilového stavu. To znamena,
ze velikost regulacni odchylky se bude postupné zvétsovat nad hodnotu, jiz méla
na pocatku. Toto se miize dit bez oscilace nebo i s oscilaci kolem cilové hodnoty.
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Napriklad pii letu vpred preletime cil, zastavime a pfi pii navratu ho opét preletime
o vétsi vzdalenost nez jsme ho preletéli na poprvé a takto se postupné vzdalujeme od
cile.

V naésledujici tabulce muzeme vidét vliv zesilovacich konstant u proporcionalni, inte-
gracni a derivacni slozky u PID reguldtoru [4].

Slozka PID B B Chyba v

regulatoru Cas nartstu | Prekmit | Cas ustdleni | ustdleném stavu | Stabilita

Proporcionalni K, | Snizuje Zvysuje | Zanedbatelny | Snizuje Zhorsuje

Integracéni K; Snizuje Zvysuje | Zvysuje Eliminuje Zhorsuje
Zlepsuje pri

Derivacni Ky Zanedbatelny | Snizuje | Snizuje Zadny vliv malém K,

Tabulka 4.1: Vliv slozek PID regulatoru

4.1 Manualni ladéni PID regulatori

Nyni muzeme pristoupit k urceni velikosti jednotlivych zesilovacich konstant nasich PID
reguldtord, pro co nejlepsi fidici vlastnosti naseho kontrolniho systému. Toto provedeme
manualnim ladénim PID regulatoru podle nasledujicitho postupu. Na zac¢atku nastavime
integracni zesilovaci konstantu K; a deriva¢ni zesilovaci konstantu K4 na nulu a budeme
zkousSet riizné hodnoty proporéni ¢asti PID reguldtoru K, dokud nebudeme spokojeni s
casem narustu. Poté budeme zkouset ruzné hodnoty integrac¢ni zesilovaci konstanty dokud
akéni veli¢ina PID reguldtoru nezacne oscilovat kolem cilové hodnoty. A naposledy budeme
zkousSet ruzné hodnoty derivacni zesilovaci konstanty dokud se regula¢ni odchylka neustali
v rozumném case. Pozdéji miZeme ménit hodnoty K, a K;, abychom doséahli jesté lepsiho
vysledku.

4.1.1 Vyskovy PID regulator

Tento PID regulator mé vsSechny tii slozky PID regulatoru, takze budeme muset najit
vhodné zesilovaci konstanty pro proporcionalni, integracni a derivacéni ¢ast. Navic tento
PID regulator méa také slozku, ktera dava konstantni vystup pro vyruseni uc¢inka gravitace.
Toto se nejvice hodi pri startu, protoze pokud je cilem mald vyska proporciondlni ¢ast
nemusi dat dostateény vystup pro zvednuti stroje a trva néjaky cas dokud integracni slozka
nevzroste natolik, aby stroj uvedla do pohybu vzhiru. Nejprve tedy najdeme velikost této
slozky. Budeme hledat zesilovaci konstantu K, aby konstanta Kymg, dala pifkaz motorim
pro vytvoreni dostatecného tahu, ktery umozni vznaseni se na misté.
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PID ladéni - Kg konstanta - test 1
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Obrézek 4.1: Hledani konstanty K, - prvni pokus

Jak mtzeme vidét z grafu 4.1 ani jednou jsme se s odhadem spravné hodnoty prilis netrefili,
ale vime Ze spravna hodnota bude nékde mezi hodnotami 1.5 a 2.0 a spisSe bliz k 2.0.

PID ladéni - Kg konstanta - test 2
10 T T T

Obrazek 4.2: Hledani konstanty K, - druhy pokus

Nejlepsi vysledek jsme dosdhly podle grafu 4.2 s hodnotou K, = 1.87. Proto zvolime tento
koeficient pro to, abychom vyrusily gravitac¢ni Géinky. Nyni pristoupime k ladéni propor-
cionalni slozky vyskového PID reguldtoru a jeho zesilovaci konstanty K. Zvolime cilovou
vysku péti metru a budeme hledat vhodnou hodnotu K.
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PID ladéni - Kp konstanta - vyska z
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Obrézek 4.3: Hledani konstanty K, - vyska z

Jak mutizeme vidét 4.3 vSechny zvolené hodnoty zpulsobuji, Zze TeSeni osciluje a zaroven
zvolené proporciondlni zesilovaci konstanty zptsobuji velké piekmity. U K, = 9.0 je tento
prekmit vice nez 300%. K nejnizsimu piekmitu doslo u hodnoty K, = 1.0, ale ta ma prilis
dlouho dobu nértstu. Nejslibnéji vypada hodnota K, = 3.0, kterd ma nejmensi pfekmit s
dobrou dobou nartstu. Zatim tedy nemiizeme rozhodnout, kterd hodnota K, bude nejlepsi
a musime otestovat chovani s dalsimi slozkami PID regulatoru. Nyni tedy otestuje rizné
hodnoty integracni zesilovaci konstanty a jako proporcionalni zesilovaci konstantu zvolime
K, =3.0.

PID ladéni - K. konstanta -vyskaz
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Obrazek 4.4: Hledani konstanty K; - vyska z - test 1
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Z grafu 4.4 je mozné vidét, ze integracni slozka PID regulatoru zptsobuje velkou nesta-
bilitu systému. Vsechny integracni zesilovaci konstanty zptsobuji, ze Teseni diverguje od
pozadovaného stavu. Nejlépe je na tom feSeni s hodnotou K; = 0.5. Musime tedy po-
moci derivacni slozky PID reguldtoru stabilizovat systém. Pro tento test zvolime zesilovaci
konstanty K, = 3.0 a K; = 0.5.

PID ladéni - K, konstanta - vyska z
0 | I

Vyska z

Obrazek 4.5: Hledani konstanty Ky - vyska z - test 1

7 této série pokust 4.5 muzeme vidét, ze s pomoci derivacni slozky PID reguldtoru se reseni
stabilizovalo i pfi hodnoté K; = 0.5, ale dochazi k vyrazné oscilaci. Mtizeme pozorovat, ze s
rostouci hodnotou derivacni zesilovaci konstanty roste i ¢as nartstu, ale snizuje se prekmit
a Cas ustaleni. Nejlepsiho vysledku jsme dosahly s hodnotou derivac¢ni zesilovaci konstanty
K4 = 2.5 coz je test s nejvyssi hodnotou, takze s jesté vyssi hodnotou deriva¢ni zesilovaci
konstanty muzeme pravdépodobné dosahnout lepsich vysledkii. Proto provedeme jesté dalsi
testy s vyssimi hodnotami K.
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PID ladéni - Kd konstanta - vyska z
0 T T

—K =25
K = 3.0
=35
=40
=45

e K
e K

o o a2t af

5 s s
15

Obrazek 4.6: Hledani konstanty Ky - vyska z - test 2

Jak miizeme u testti 4.6 s hodnotou vyssi nez Ky = 2.5 doslo ke zlepseni co se prekmit
tyké, ale doslo ke zhorseni ¢asu narustu a po relativnimu ustéleni trva prilis dlouho nez
integracni slozka PID regulatoru odstrani chybu v ustileném stavu. Toto je ale mozné
opravit zvySenim hodnoty zesilovaci konstanty u integracni slozky PID regulatoru. Nakonec
zvolime jako kone¢nou hodnotu K; hodnotu 4.5, protoze pri letu do vyssich vysek a pfi
vyssich rychlostech muze dojit pri malé hodnoté derivacni zesilovaci konstanty k nestabilité.
Na zakladé téchto testu je vidét, ze jsme zvolili integracéni zesilovaci konstantu prili§ nizkou
a trvd nam velkou dobu nez eliminujeme chybu v ustileném stavu, proto provedeme jesté
dalsi sérii testl s vétsi konstantou K; abychom tuto chybu odstranily.

PID ladéni - Ki konstanta - vyska z
0 T T
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—K=06
-1 K=07
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Obrazek 4.7: Hledani konstanty K; - vyska z - test 2
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Nejrychleji jsme cilového stavu péti metri vysky dosahly s K; = 0.9. Takze pro PID regula-
tor vysky zvolime tuto zesilovaci konstanty. Kone¢né nastaveni bude K, = 3.0, K; = 0.9 a
K; = 4.5. Jesté si ovérime jestli nase nastaveni kontrolniho systému pro fizeni vysky funguje
i pro jiné vysky nez pét metri.

PID ladéni - vyska z

—z=1
—z=5

z=10
—z=20
—z =50

80 I I
0

Obrazek 4.8: Testovani Tizeni vysky

7 testl 4.8 s riznymi cilovymi vyskami mtzeme vidét, ze ve vyskach mezi jednim a dvaceti
metry zvladad nas PID reguldator ridit kvadrokoptéru dobre. Pii vyssich vyskach dochazi
k vyraznému prekmitu cilové vysky diky vysoké rychlosti, kterou kvadrokoptéra nabere a
trva dlouho, nez je tthovym zrychlenim zemé zpomalena a miize se snést na pozadovanou
vysku.

4.1.2 PID reguldtor vyboceni (tihel 1)

Tento PID regulator pro fizeni vyboceni ma stejné jako PID regulator vysky vSechny tii
slozky, takze budeme muset najit vhodné zesilovaci konstanty pro proporcionalni, integrac¢ni
a deriva¢n{ ¢st. Ukolem tohoto reguldtoru bude Fizeni vyboceni kvadrokoptéry v ose z a
tedy fizeni velikosti thlu . Jako hodnotu cilového thlu pro tcelu ladéni zvolime ¢ = 7w
radidni, tedy otoceni vzad o 180 stupni. Kvadrokoptéra se bude tocit ve sméru hodinovych
rucicek. Vynulujeme tedy integrac¢ni a derivacéni zesilovaci konstanty a provedeme testy s
riznymi proporciondlnimi zesilovacimi konstantami .
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PID ladéni - Kp konstanta - orientace psi

'A/\ ﬁ
B YA

Obrézek 4.9: Hledani konstanty K, - orientace psi

7 provedenych testd 4.9 muzeme vidét, ze kvadrokoptéra provede na zacatku skoro celou
otocku a poté se otac¢i nazpét. Velikost proporciondlni zesilovaci konstanty K, ma vyznamny
vliv na ¢as nartstu thlu ¢ a mizeme vidét, Ze s rostouci hodnotou K, za¢ina stav kvadro-
koptéry velmi pomalu konvergovat k uré¢enému cili. Zvolime si tedy proporcionalni zesilovaci
konstantu K, = 3.0 a vyzkousime vliv riznych hodnot integracni zesilovaci konstanty K;
na chovani fidictho regulatoru sméru orientace.

PID ladéni - Ki konstanta - orientace psi

Uhel psi

Obrazek 4.10: Hledani konstanty K; - orientace psi

Zavedenim integra¢nim slozky jsme zpusobily, ze systém se stal nestabilnim a dochézi k
divergenci od pozadovaného stavu. Zvolime proto malou hodnotu K; = 0.1. Nyni tedy
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zkusime ruzné hodnoty derivacni ¢asti PID reguldtoru, ktera by méla stabilizovat systém a
pomoci nam uspésné natocit kvadrokoptéru do pozadované orientace.

PID ladéni - Kd konstanta - orientace psi
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Obrazek 4.11: Hledani konstanty K, - orientace psi

7 testu 4.11 mizeme vidét, ze pii velikosti Ky = 0.5 dostaneme velky prekmit a ¢as ustaleni
je také prilis velky. S velikosti Ky = 1.0 jsou vysledky daleko lepsi nez v predeslém pripadé,
ale porad je zde velky prekmit a Cas ustaleni. Pri Ky = 1.5 a K; = 2.0 dosdhneme nejlepsiho
Casu ustaleni na cilové hodnoté 180 stupni a dobrého ¢asu narastu. Pri hodnoté Ky = 2.0
nedoslo ani k zadnému prekmitu. Pokus s hodnotou K4 = 2.5 poté ve vSech ohledech dosahl
horsiho vysledku nez pokus s velikosti Ky = 2.0. Jako kone¢nou hodnotu Kj si tedy zvolime
hodnotu Ky = 2.0 a kone¢na konfigurace PID regulatoru pro fizeni vyboceni kvadrokoptéry
bude nasledujici. Proporciondlni slozka K, = 3.0, integracni slozka K; = 0.1 a derivacni
slozka Kg = 2.0. Nyni jesté provedeme testy s riznymi cilovymi hodnotami pro ovéteni, ze
PID regulator zvlada dobie vyboceni kvadrokoptéry o libovolny tihel . Cilové thly budou
45, 90, 180, 270 a 360 stupnu.
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Test orientace psi
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Obrazek 4.12: Testovani rizeni orientace

Test 4.12 PID reguldatoru vykazuje velmi dobré vysledky pro vSechny cilové tihly orientace.
Na rozdil od fizeni vysky, kde kvadrokoptéra neumi sama zabrzdit pohyb smérem vzhuru
a prii vysoké rychlosti dochazelo k velkym prekmittim, zde kvadrokoptéra mize brzdit svoji
uhlovou rychlost a diky tomu nedochéazi k prekmitim a dosahuje ustdleného stavu velmi
rychle.

4.1.3 PID regulitor ndklonu a sklonu (thel ¢ a 6)

K uvedeni stroje do pohybu v osiach = a y musime zajistit, ze ridici systém dokéaze naklo-
nit kvadrokoptéru o pozadované thly ¢ a 6. Tento PID regulator bude zapojen za jinym
PID regulatorem, ktery bude ridit rychlost pohybu a jeho vystup bude slouzit, jako cilovy
thel naklonu kvadrokoptéry. Tento tihel je omezen pro tento test na interval od -15 do 15
stupnt. Pro ucely ladéni PID regulatoru thlu naklonu zaddame nejprve cil vzdaleny 100
metrd a pokusime se naklonit stroj co nejrychleji na pozadovany thel. Za¢neme s nulovymi
hodnotami zesilovacich konstant integrac¢ni a derivacéni slozky PID regulatoru a otestujeme
chovani s riznymi hodnotami proporcionalni zesilovaci konstanty K.
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PID ladéni - Kp konstanta - naklon theta
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Obrézek 4.13: Hledani konstanty K - naklon theta

Pro vSechny hodnoty K, naklon kvadrokoptéry osciluje kolem cilové hodnoty. Se zvysujici
se hodnotou K, dochézi ke zvySovani periody oscilace kolem cilového bodu. Také mizeme
vidét, Ze velikost proporciondlni zesilovaci konstanty K, nema na velikost amplitudy oscilace
vyrazny vliv. Z tohoto testu lze tézko posoudit, kterou hodnotu K, si zvolit. Zkusime pouzit
hodnotu K, = 2.0, pro relativné dobry ¢as nartstu a pozdéji uvidime, jestli bude potfeba
ji ménit. Nyni pristoupime k zkouseni rtiznych hodnot integracéni zesilovaci konstanty K.

PID ladéni - KI konstanta - naklon theta

Uhel theta

Obrazek 4.14: Hledani konstanty K; - naklon theta

Podle oc¢ekavani pti testovani 4.14 doslo po zapojeni integra¢ni slozky do PID reguldtoru
k tomu, ze se systém stal nestabilnim. Zvolime proto co nejmensi hodnotu K; = 0.2. Z
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predchoziho ladéni PID regulatoru pro vyboceni vime, ze pro fizeni velikosti tthlu neni
potTeba velkd hodnota konstanty K; a tak by mald hodnota méla stacit. Ted stabilizujeme
regulator pomoci derivacni slozky Kj.

PID ladéni - Kd konstanta - naklon theta
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Obrazek 4.15: Hledani konstanty K, - naklon theta

Graf ukazuje 4.15, zZe vSechny hodnoty Ky Gspésné stabilizovaly systém a konvergujeme k
cilové hodnoté patnacti stupni. Na prvni pohled je vidét, ze nejrychleji ustaleného stavu
dosahl pokus s hodnotou K4z = 0.5. Pfi této hodnoté doslo vsak také k nejvétsimu prekmitu.
U pokust s hodnotami rovno a vice nez jedna dochézi k eliminaci chyby v ustdleném stavu
jen velmi pomalu. Toto by Slo opravit pomoci zvysSeni hodnoty konstanty v integrac¢ni slozce,
ale ¢as narustu u téchto hodnot je prilis vysoky oproti hodnoté K; = 0.5. I tak je tento cas
pro hodnotu K; = 0.5 prilis vysoky. U PID regulatoru sklonu kvadrokoptéry potfebujeme
rychlé zmény sklonu a pri tomto nastaveni doslo ke sklonéni o pouhych patnact stupnia za
vice nez sekundu. Provedeme tedy dalsi sérii testtl s vyssi hodnotou proporcionalni slozky
K, a k tomu odpovidajicimu vzristu v hodnoté derivac¢ni slozky K, pro snizeni velikosti
prekmitu.
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PID ladéni - Kp a Kd konstanta - naklon theta
20 T T T

—K =20K, =05
3] d

18 - _Kp=4'0Kd=D'5 M
K =80K =10
P d
—K =120K =15
g [ d

PN e K =160K, =20
P d

K =200K =25
P d

TT

Uhel theta

Obrazek 4.16: Hledani konstanty K, a K, - naklon theta

Z grafu 4.16 muzeme vidét, Ze tento pristup mé velmi dobré vysledky oproti predchozi
konfiguraci PID reguldtoru. Pfi hodnotach K, = 20 a K; = 2.5 jsme dosdhly cilového
stavu vice nez tfikrat rychleji oproti nastaveni s hodnotami K, = 2 a K4 = 0.5. KdyzZ jsem
pouze zvysili hodnoty K, ze 2 na 4 beze zmény K, doslo k vyraznému naristu prekmitu
a kvadrokoptéra zacala oscilovat kolem cilové hodnoty. Za kone¢né hodnoty pro tento PID
reguldtor vybereme K, = 20 a Ky = 2.5, protoze dosahl ustdleného stavu nejrychleji a
nedoslo u tohoto nastaveni k zadnému prekmitu. Nyni jesté vyzkousime vyslednou konfigu-
raci PID regulatoru s nasledujicimi hodnotami zesilovacich konstant pro rtizné thly sklonu.
Proporciondlni slozka K, = 20, integracni slozka K; = 0.2 a derivacni slozka K, = 2.5.
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Obrazek 4.17: Test rizen{ naklonu
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Pro vSechny hodnoty thlu naklonu 6 je vysledek 4.17 velmi dobry. Jsme schopni dosdhnou
ustaleného stavu pro libovolnd tihel naklonu pod pil sekundy.

4.1.4 PID regulator rychlosti v osach x a y

Tento PID regulator rychlosti bude oproti ostatnim PID regulatorim velmi jednoduché
nastavit, protoze obsahuje pouze proporcionalni slozku, ktera na zdkladé zbyvajici vzdale-
nosti od cile ridi rychlost, jakou méa kvadrokoptéra letét. Této rychlost poté dosdhne rizenim
naklonu a sklonu kvadrokoptéry. V tomto testu budeme mit za cil doletét do vzdalenosti
x = 5, tam zastavit a uvést kvadrokoptéru do rezimu vznaseni. Vyzkousime tedy let s
riznymi hodnotami proporciondlni zesilovaci konstanty K.

PID ladéni - Kp konstanta - rychlost
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Obrézek 4.18: Hledani konstanty K, - rychlost

Z vysledki 4.18 pokusu muzeme vidét, ze se nam uspésné podarilo navést stroj do po-
zadované vzddlenosti béhem piiblizné péti sekund. Také je z grafu vidét, Ze velikost K,
neméla na let skoro zadny vliv. Ve fazi zrychleni jsou trajektorie stejné a drobny rozdil je v
tom, Ze s vyssi hodnotou K, zacala kvadrokoptéra brzdit o nepatrny cas pozdéji. Velikost
proporciondlni zesilovaci konstanty tedy ponechdme s hodnotou K, = 1 a zaméifme se na
optiméalni thel ndklonu a sklonu pfi letu. Musime si dat pozor, aby nedoslo k pteklopeni
téla kvadrokoptéry, coz by vyvolalo ztratu kontroly nad strojem.
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Obrazek 4.19: Hledani optimélniho thlu naklonu

7 grafu 4.19 jsou patrné obrovské rozdily v letovych vlastnostech kvadrokoptéry pri rtiznych
thlech naklonu. V grafu neni zahrnut pokus s hodnotou maximalniho thlu 45 stupna, pro-
toze doslo ke ztraté kontroly. Maximéalni bezpeéna hodnota letového tihlu je tedy 35 stupnt.
Letové vlastnosti s maximalnim thlem 5 stupni jsou naprosto nedostateé¢ny. Pri hodnoté
maximélniho thlu naklonu 15 stupni kvadrokoptéra nedokazala dostatecné rychle zabrzdit
a svij cil vyrazné preletéla. Let pfi maximalnim thlu 25 a 35 stupntt dosahly ustdleného
stavu v cili v podobném case a pri letu s maximalnim dhlem 35 stupni nedoslo k zadnému
prekmitu. Jako vyslednou hodnotu pro maximalni tihel ndklonu vybereme kompromis mezi
témito dvéma hodnotami a to 30 stupnii, protoze u 35 stupni mize dojit k prekmitu, ktery
by zpusobil prevraceni kvadrokoptéry a ztratu kontroly vzhledem k blizkosti k hodnoté 45

stupni, kdy k tomuto doslo.

4.2 Vysledna konfigurace PID

regulatora ridiciho systému

10

Slozka PID regulatoru | Rychlost | Sklon € | Naklon ¢ | Vyboceni ¢ | Vyska
Proporciondlni K, 1.0 20.0 20.0 3.0 3.0
Integracéni K; neni 0.4 0.4 0.2 0.9
Derivacni Ky neni 2.5 2.5 2.5 4.5

Tabulka 4.2: Kone¢né hodnoty zesilovacich konstant v PID reguldtorech
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Kapitola 5

Simulace

Ted, kdyz mame kompletni rovnice popisujici pohyb a chovani modelu kvadrokoptéry, mi-
zeme pristoupit k samotné simulaci modelovaného systému a zjistit jeho vypocetni naroc-
nost.

5.1 Nastroje

Pro modelovani a simulaci kvadrokoptéry jsem pouzil programy MATLAB a Simulink, ktery
je nadstavbou MATLABu slouzici pro simulaci a modelovani dynamickych systémt. Model
je vytvoren ve formé blokového schématu, MATLAB funkeci a skriptti pro dodani dat modelu
systému kvadrokoptéry.

5.2 Numericka metoda

K tomu abychom mohly nalézt feSeni pro matematicky model kvadrokoptéry v urcitém
case, budeme potiebovat nalézt numerické feseni obycejnych diferencialnich rovnic z nichz
je matematicky model kvadrokoptéry vytvoren. K tomu musime problém formulovat v
oby¢ejnych diferencidlnich rovnicich prvniho fddu v nasledujicim tvaru [7]:

d
d—z; = f(t,y) pro t > tg (5.1)

s pocateénimi podminkami:

y(to) = Yo (5.2)

Nezavisld proménna y je neznama funkce casu t, kterou chceme pomoci numerické metody
aproximovat a gy je pocatecni podminka. Derivace 2—? je velikosti zmény y a funkci ¢asu t
a proménné y samotné. Spojitou ¢asovou veli¢inu ¢ je potieba diskretizovat na konecnou
mnozinu mist v ¢ase, aby bylo mozno najit numerické feseni na ¢islicovém stroji. Ziskame
tedy y; =~ y(t;) pro jednotlivé casy i =0,1,2,3,... .

Numerickd metoda, kterou budeme pouzivat pro vypocet feSeni pfi testovani s mode-
lem bude Runge-Kutta 4. stupné s délkou kroku 0.0001 sekundy. Pro porovnani presnosti
a rychlosti této metody bude test proveden i s dalsimi numerickymi metodami. Experi-
mentalné tedy zjistime zavislost vypocetni naro¢nosti numerické metody a chyby reseni v
zavislosti na délce kroku metody.
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5.2.1 Eulerova metoda

Eulerova metoda je nejjednodussi explicitni metoda pro numerickou integraci obycejnych
diferencidlnich rovnic a jedné se o jednu z metod rodiny Runge-Kutta a to Runge-Kutta
prvniho Ffadu. Metoda funguje tak, ze ziska sklon funkce v bodé t; a hodnotu tohoto sklonu
vynasobi délkou kroku numerické metody a pric¢te ji k funkéni hodnoté v bodé t¢;, ¢imz
ziskdme aproximaci nové funkéni hodnoty v bodeé ;11 [7].

Yit1 = ¥i + hf(ti, ys) (5.3)

5.2.2 Zpétna Eulerova metoda

Zpétna Eulerova metoda je zakladni implicitni metoda pro numerickou integraci obycejnych
diferencidlnich rovnic. Implicitni metoda na rozdil od explicitni, kterd pocitd nasledujici
stav pouze ze stavu soucasného, vyuziva k vypocétu jak soucasny tak i nasledujici stav.
Diky tomu je vhodna pro takzvané tuhé systémy. Tuhé systémy jsou systémy, kde dochazi
k velké zméné na malém casovém tseku, napriklad systém rovnic popisujici chemické reakce.

[5]

Yir1 = Yi + hf(tiy1, Yit1) (5.4)

Diky tomu, Ze se y;4+1 nachézi na obou stranach rovnice, je potfeba pro y;+1 vyfesit alge-

braickou rovnici. [5]

5.2.3 Heunova metoda

Heunova numerickd metoda je vylepsend Fulerova metoda z rodiny numerickych metod
Runge-Kutta a jedna se o metodu 2. fadu. Zaroven jde o nejjednodussi metodu prediktor-
korektor. Problém Eulerovy metody spociva v tom, ze pro odhad funkéni hodnoty v bodé
ti+1 vyuziva pouze sklon funkce v bodé t; a pokud pribéh funkce mezi témito dvéma body
neni linearni, tak tato metoda bude v aproximaci funkéni hodnoty v dalsim bodé prubéhu
funkce nepresna. Tuto vlastnost Eulerovy metody Ize do zna¢né miry odstranit, pokud
vezmeme priumeérny sklon funkce na intervalu mezi body ¢; a t;41. Nejprve pomoci Eulerovy
metody ziskdme odhad dalsi funk¢ni hodnoty ¢;+1. Tento odhad dalsi funkéni hodnoty
nam bude slouzit jako prediktor. Tuto hodnotu poté pouzijeme, jako korektor pro odhad
sklonu funkce v bodé t;41 a pfi zprimérovani sklonti funkce v bodech t; a t;y; ziskdme
odhad primeérného sklonu funkce na intervalu mezi body t; a t;1+1. Tento priamérny sklon
funkce vynasobime délkou kroku numerické metody a pric¢tenich k funkéni hodnoté v bodé
t; ziskdme aproximaci nové funkéni hodnoty v bodé t;4.

Uit1 = yi + hf(ti, yi) (5.5)

Yisl = Yi + g[f(tzw yi) + f(tiv1, Titr)] (5.6)

5.2.4 Runge—Kuttova metoda 4. radu

Metoda Runge-Kutta 4. fadu vyuziva k odhadnuti dalsi funkéni hodnoty v bodé t;11 vazeny
primeér ¢tyi odhadnutych sklond pribéhu funkce na intervalu t; a ¢;41. Prvni sklon funkce
k1 ziskdme pomoci Eulerovy metody a jedna se o sklon funkce na pocatku intervalu v bodé
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t;. Druhy sklon funkce ko budeme odhadovat v poloviné intervalu a s funkéni hodnotou
v + % Treti sklon sklon funkce k3 budeme opét odhadovat v poloviné intervalu s funkéni
hodnotou y; + % Posledni odhad sklonu provedeme na konci intervalu v bodé t;41 s funkéni
hodnotou y; + hks. Néasledné provedeme vazena prumeér, kde vaha ko a k3 v prostiedku
intervalu budou mit dvojnasobnd oproti nez ostatni. Tento primérny sklon funkce nasledné
vynasobime délkou kroku numerické metody a pri¢tenich k funkéni hodnoté v bodé t;
ziskame aproximaci nové funkéni hodnoty v bodé t;4;.

ki = f(ti, yi) (5.7)

h h
k2:f(ti+§ayi+§kl) (5.8)

h h
ks = f(ti + 5o ¥t §k‘2) (5.9)
ky= f(ti + h,yi + hks) (5.10)

h

Yit1 =Yi t g(kl + 2k + 2k3 + ky) (5.11)

5.3 Popis testu

Pro testovani presnosti a naro¢nosti numerickych metod model kvadrokoptéry v konfiguraci
se dvéma motory vpred zaddme cil letu vysku 10 metra a vzdalenost 1 metru vpied. Cas
béhu experimentu bude 5 sekund modelového ¢asu. Pro porovnani presnosti a ¢asu béhu
bude provedena série simulaci modelu s riznymi numerickymi metodami a riznou délkou
kroku téchto metod. Pro ukazku presnosti metod je nutné vybrat jednu hodnotu z modelu
na niz budeme tuto pfesnost demonstrovat. Pozice a rychlost kvadrokoptéry se béhem
simulace méni jen velmi pomalu a proto k méreni nejsou vhodné, proto jsem vybral tihel
sklonu kvadrokoptéry 6, ktery se béhem letu méni o velkou hodnotu za kratsi cas, takze
velikosti kroku budou provedeny tii béhy simulace a ¢as potfebny pro dokonceni simulace
bude zprimérovan. Vysledky pochézi z béhu simulace s procesorem AMD Vishera FX-8320.
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5.3.1 Velikost kroku 0.0001 sekund

krok 0.0001 sekund

Chyba numerickych metod -
T T

T
—Euler
—Heun
RK4
—BackEuler

Uhel theta ve stupnich

Cas

Obréazek 5.1: Velikost kroku 0.0001 sekund

Pr1i velikosti kroku 0.0001 sekund muzeme vidét 5.1, ze metody Runge-Kutta 4, Heunova
metoda a Eulerova metoda nadm davaji stejné vysledky, tedy presnost téchto metod pri
tomto kroku je vyhovujici pro simulaci modelu kvadrokoptéry. Zpétna Fulerova metoda
naopak dava vyrazné rozdilné vysledky a na tento typ tlohy se tato metoda nehodi. Pokud
jde o vypocetni naroc¢nost jednotlivych metod s velikosti kroku 0.0001 sekund modelového
casu, zpétna Eulerova metoda je kromé toho, zZe je nepiesnd, tak je taky vyrazné vypocetné
naroc¢néjsi nez ostatni metody. Pokud bychom chtéli spustit simulaci v realném case, tak
hardware na némz bylo testovani provedeno nestaci na to, aby byl schopen vyresit 5 sekund
modelového ¢asu pod 5 sekund realného casu, tudiz pro simulaci v redlném c¢ase musime

zvolit mensi velikost kroku numerické metody.

Numericka metoda | Cas béhu
Runge-Kutta 4 7.8848 s
Heun 6.4883 s
Euler 5.0901 s
Zpétny Euler 19.0304 s

Tabulka 5.1: Cas simulace pii délce kroku 0.0001 sekund

40



5.3.2 Velikost kroku 0.001 sekund

Chyba numerickych metod - krok 0.001 sekund
T T T T

T
—Euler
—Heun

RK4
—BackEuler
10~ —RKd4ref ]

Uhel theta ve stupnich

Cas

Obrazek 5.2: Velikost kroku 0.001 sekund

V testech s velikosti kroku pod 0.0001 sekund je pro porovnéani vlozen vysledek z testu
Runge—Kutta 4 s velikosti kroku 0.0001 sekund. V béhu simulace 5.2 s velikosti kroku 0.001
sekund vysoké presnosti dosahly metody Runge-Kutta 4 a Heunova metoda, ale presnost
Eulerovy metody nebyla dostateéna a vysledné feseni se mirné odchyluje od referencéniho
feseni metodou Runge-Kutta 4 s délkou kroku 0.0001 sekund. Pouziti Eulerovy metody s
touto délkou kroku proto neni vhodné. Reseni pomoci metody zpétné Eulerovy metody je
opét vyrazné nepiesné. Diky zkraceni kroku numerické metody miizeme provést na testo-
vacim hardwaru simulaci v redlném case, protoze ¢as potfebny pro odsimulovani 5 sekund
modelového ¢asu klesl pod 5 sekund.

Numerickd metoda | Cas béhu
Runge-Kutta 4 4.0136 s
Heun 3.2870 s
Euler 3.1870 s
Zpétny Euler 4.5184 s

Tabulka 5.2: Cas simulace pii délce kroku 0.001 sekund
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5.3.3 Velikost kroku 0.01 sekund

Chyba numerickych metod - krok 0.01 sekund
T T T T

T
—Euler
—Heun
RK4
——BackEuler
10r —RKdref

Uhel theta ve stupnich

éas

Obrazek 5.3: Velikost kroku 0.01 sekund

Pri simulaci s délkou kroku 0.01 sekundy se vysledky 5.3 vsech numerickych metod odchyluji
od referen¢niho reseni metodou Runge-Kutta 4 s délkou kroku 0.0001 sekund. I u metody
Runge—Kutta 4 doslo k podobné nepresnosti, jako u Eulerovy metody v predeslém testu. U
Heunovy a Eulerovy metody doslo k vyrazné odchylce od referenéniho feseni a zpétnd Eule-
rova metoda dava obdobny vysledek, jako u predeslych pokusi. Pouziti jakékoliv numerické
metody s délkou kroku 0.01 sekund tedy pro tento model nelze doporucit.

Numerickd metoda | Cas béhu
Runge-Kutta 4 2.6667 s
Heun 2.7083 s
Euler 2.7254 s
Zpétny Euler 2.8538 s

Tabulka 5.3: Cas simulace pfi délce kroku 0.01 sekund

5.4 Vysledky profilovani simulace

Nyni se dikladnéji podivame na vykonnostni naroc¢nost jednotlivych ¢asti simulace. Bude
se jednat o béh simulace s pouzitim numerické metody Runge-Kutta 4 pri délce kroku me-
tody 0.0001 sekundy. Cil simulace bude doletét na pozici x =5, y = 0 a 2 = —1. Celkem
tato simulace zabrala 15.559 sekund béhem nichz prosla simulace 50 000 iteracemi. To nam
dava cas jedné iterace 0.00031118 sekund. Takze simuldtor zvladne spocitat 3213.57 iteraci
za sekundu. Nejvétsi ¢ast doby béhu simulace zabralo ukladani dat o stavu systému do
grafovych blokd a do souborii. Konkrétné ukladani dat do grafa trvalo 4.795 sekund a do
souboril 1.72 sekund. Ze samotné vypocetni ¢asti modelu zabral nejvice ¢asu fidici systém
a to 2.211 sekund. Dale pak to je ¢ast simulujici téleso s Sesti stupni volnosti 1.261 sekund.
Systém s motory, ktery poc¢itd tah motoru a momenty sil 0.712 sekundy. Systém aerody-
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namické sily a gravitacni sily maji stejné po 0.25 sekundach. Celkovy Cas straveny reseni
samotného modelu kvadrokoptéry je 4.684 sekundy. Zbytek ¢asu simulace je straven iniciali-
zacni fazi, kdy jsou nac¢tenu do modelu data a cilové souradnice 1.252 sekundy a kompilacni
faze trva 1.633 sekund. Pokud bychom tedy chtéli optimalizovat rychlost béhu simulace,
bylo by vhodné odstranit ¢ast, kde jsou data ukladdna vykreslovana v grafovych blocich
a nechat pouze ukladani do soubord ze kterych bychom bychom poté pomoci MATLAB
skriptu vytvorily graf.
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Kapitola 6

Testovani letovych vlastnosti v
ruznych konfiguracich letu

V této kapitole provedeme sérii riznych letovych testd pro porovnani, jak se kvadrokoptéra
v letové konfiguraci se dvéma motory vepredu chova oproti letové konfiguraci s jednim
motorem vpied. V testech pro ladéni kontrolniho systému jsme pouzivali konfiguraci s
dvéma motory vpred a ted zjistime jestli bude kontrolni systém podavat uspokojivé vysledky
i pii konfiguraci s jednim motorem vepiedu.

6.1 Let vpred

Prorovnani letu vpred
T

—X Pozice x|
—X Pozice y|

X Pozice z| |
—+ Pozice x
—+ Pozice y

+ Pozice z
3k - |

Pozice

Obrézek 6.1: Test letu vpred

Jak muzeme vidét 6.1, tak kvadrokoptéra v obou konfiguracich uspésné dolétla a zastavila
ve vzdéalenosti péti metri a ve vysce jednoho metru. V konfiguraci letu s dvéma motory
vpred stroj doletél do svého cile nepatrné diive nez v konfiguraci s jednim motorem vpredu.
Jak ale mtizeme vidét pii letu s jednim motorem vpred doslo k odklonu doleva asi o dvacet
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centimetra od cilové pozice y, kterd méla byt nula. Toto bylo zptisobeno tim, ze kdyz se
kvadrokoptéra skloni vpred, dojde k poruseni toho, Ze souc¢et momentu sil generovanych
rotory se rovnd nule a kvadrokoptéra zacne rotovat kolem osy z o thel . To zplisobi mirny
pohyb do strany a kontrolni smycka ridici pozici v ose y zacne tuto odchylku eliminovat
a navic se kvadrokoptéra snazi opravit thel své orientace. Podiva se blize, jak vypadaly
jednotlivé Eulerovy uhly stroje béhem letu.

G Prorovnani letu vpred - konfugurace X - Eulerovy thly
T T T

—X Uhel ¢
—X Uhel ¢

X Uhel o
30+ E

20

Uhel ve stupnich
>
T
|

-20

Obrazek 6.2: Test letu vpred - konfigurace X - Eulerovy thly

7 tohoto grafu 6.2 Eulerovych uhli stroje pfi letu v konfiguraci se dvéma motory vepredu
jde vidét, ze celkovy moment sil pusobicich v ose z zustal po cely let nula a stroj bez
problému provedl potiebné letové manévry.

5 Prorovnani letu vpred - konfugurace + - Eulerovy uhly
I I I

—Uhel ¢
—Uhel 6
Uhel 4

30

20

=
o

Uhel ve stupnich
o

S

-30 -

Obrazek 6.3: Test letu vpred - konfigurace + - thly Eulerovy thly
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Naopak u druhého grafu 6.3 vidime Eulerovy thly pfi letu v konfiguraci s jednim motorem
vepredu. Muzeme pozorovat hned od pocatku letu maly rust ahlu 1, ktery se fidici systém
snazi zastavit a jsou vidét drobné opravné manévry pro pozici y pomoci naklonu o tihel
¢. Systém zustava relativné stabilni az do prvni sekundy, kdy kvadrokoptéra zac¢ne prudce
brzdit. V ten moment cely systém zacne oscilovat a trvad mu asi jednu a pil sekundy nez se
zase ustali a zastavi se na pozadované pozici. Z tohoto experimentu mizeme vidét, ze let
v konfiguraci s jednim motorem vpred dosdhne svého cile v podobném case, ale je vyrazné
méneé stabilni nez let v konfiguraci se dvéma motory vpred. Muzeme ale vidét, ze kontrolni
systém s nasi konfiguraci zvladne takovouto situaci.

6.2 Slozity let

V nasledujicim testu vyzkousime, jak dokaze ridici systém zvladnout ufidit pohyb a rotaci
ve vsech osach. Jako cil v tomto testu bude pozice x = 5, y = 5 a z = —1 a jesté bude
muset stroj béhem letu vybocit o thel ¢ = T radidnt.

Porovnani letu dvou konfiguraci

T
—X pozice x
—X pozice y
X pozice z||
—+ pozice X
——+ pozice yH
+ pozice z

Vzalenost

Obrazek 6.4: Tézky test

Pri letu se dvéma motory vpred z vysledkt 6.4 vidime, ze stroj bez problémi doletél na
uréenou pozici. U letu v konfiguraci s jednim motorem vpied vidime, Ze stroj nejprve asi
1.3 sekundy leti po skoro stejné trajektorii, ale po zahajeni brzdéni se systém stal relativné
nestabilnim a nasledné se vzdalil od cilové pozice x a y asi o metr. Tuto odchylku se podafrilo
opravit, ale stroj se pritom naklonil na stanu a ztratil vysku, coz se mu béhem 10 sekund
letu nepodafrilo zcela napravit. Béhem tohoto testu se nas ridici systém dostal na pokraj
ztraty kontroly nad kvadrokoptérou pii letu s jednim motorem vpred.

6.3 Maximalni rychlost

Posledni test bude zkouset maximélni rychlost, kterou dokaze kvadrokoptéra vyvinout pti
letu vpred. Sila vznikli odporem prostiedi, by méla riist se ¢tvercem rychlosti.
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Maximalni rychlost
30 T T T

—Rychlost

25

20

-
o

Rychlost ms™’!

-
o

5 I I I I I I I I
0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20

Cas

Obrazek 6.5: Maximalni rychlost

Béhem prvnich 3 az 4 sekund letu kvadrokoptéra zrychlovala skoro linedrné a poté od 4
sekundy se odpor prostredi zacina vyraznéji projevovat a zrychleni stroje za¢ind exponen-
cidlné klesat. Maximélni rychlosti dosahl stroj kolem 13 sekundy letu a tato maximalni
rychlost byla priblizné 25.6 metru za sekundu, coz je v prepoc¢tu kolem 92.15 kilometra za
hodinu.
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Kapitola 7
Zaver a mozna rozsireni

V prubéhu price jsme vytvorili matematicky model popisujici pohyb pevného télesa a
jak toto téleso bude reagovat na pusobeni sily a momentt sily. Identifikovali jsme jejich
hlavni zdroje, které pochazi z prostredi nebo jsou vytvarené samotnou kvadrokoptérou.
Déle jsme prozkoumali zpiisoby Fizeni kvadrokoptéry a moznosti navrhu fidiciho systému,
kde jsme navrhly a vytvorili fidici smycky pro let vpred a vzad, doleva a doprava, ovladani
vysky stroje a taky pro Trizeni tthlu vyboceni. Poté se ndm povedlo tento fidici systém
nakonfigurovat, aby zvladal navést kvadrokoptéru na zvoleny cil a zajistil pfi tom stabilitu
letu pii obou letovych konfiguracich.

Déle budou popsany mozné zpusoby rozsifeni modelu. Prvni oblast, kterda mutze byt
zlepSena, je navrh samotného fidiciho systému. Napiiklad u Fizeni vysky jde vidét, Ze po-
kud stroj nabere vysokou rychlost smérem vzhiru, neni schopen sam tuto rychlost snizit.
Toto by se dalo do zna¢né miry opravit napriklad pfidam dalsiho PID regulatoru, ktery by
podle zbyvajici vzdalenosti fidil rychlost stoupani. Pro fizeni tihlti nédklonu stroje je také
mozné pouzit PID reguldtory pracujici s thlovou rychlosti rotace, ale nas ridici systém tuto
praci plni dobre, takze toto neni potfeba. Déle by Slo rozsifit navadéci systém tak, ze vy-
tvorime soubor s pozicemi v prostoru a c¢ase, ktery bude definovat cilovou trajektorii letu a
Fidici systém by se snazil nasledovat tuto trajektorii. Mtzeme také vytvorit model samot-
nych stejnosmeérnych elektromotori a jejich dynamiku. Do modelu jdou také zahrnou vlivy
gyroskopickych efektti rotujicich téles a modelovat koeficient tahu pomoci zmény hybnosti
plynu urychleného rotory kvadrokoptéry.

Dale je mozné vytvorit model atmosféry', diky némuz bychom ziskaly zavislost hustoty
vzduchu na vysce stroje. To by zlepsilo modelovani aerodynamického odporu a tahu vytva-
feného motory. Dal$im rozsitenim mizou byt aerodynamické ac¢inky simulovaného vétru na
télo kvadrokoptéry. V modelu jsou data o stavu primo dodéavana fidicimu systému pricemz
v realité jsou tato data ziskdvana skrze senzory. Mohly bychom tedy vytvorit modely téchto
senzoru a jejich vystup by poté slouzil jako vstup Fidiciho systému. Mezi takové senzory
patii gyroskop, pomoci néhoz bychom ziskavaly tidaje o thlové rychlosti a orientaci stroje.
Barometr pro zjisténi vysky stroje. K modelovani barometru bychom museli mit také model
atmosféry pro zjisténi tlaku vzduchu. Déale pak akcelerometr pro méfeni zrychleni v kombi-
naci s GPS modulem by nam dal pozici stroje. Orientaci stroje bychom také mohly ziskat
modelem magnetometru.

'Podobny tomuto modelu: https://en.wikipedia.org/wiki/International_Standard_Atmosphere
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Priloha A

Obsah CD

e PDF samotné prace a jeji verze pro tisk

e Slozka se zdrojovymi soubory prace pro TEX

e Slozka se zdrojovymi soubory modelu

Zdrojové soubory ve slozce model _grt_ rtw v jazyce C++ vygenerované program
Simulink

Model systému pro Simulink model.slx
MATLAB skript desired__position.m pro zadani cilovych souradnic

MATLAB skript variables.m pro specifikaci modelu kvadrokoptéry a jejiho #idi-
ciho systému

MATLAB skript graphs.m, ktery na zacatku simulace otevie okno s prehledem
o stavu systému béhem simulace.

Spustitelny soubor model.exe, ktery spusti simulaci a vytvori ¢tyri soubory s
priponou .m obsahujici data o pribéhu simulace
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