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РЕФЕРАТ

Текстова частина роботи: 60 стор., рис. 49, табл. 4

Об’єкт дослідження – Об’єктом дослідження є чотирьохмоторний літаль-

ний апарат.

Предмет дослідження – система керування літальним апаратом.

Мета роботи – Розробити систему керування літальним апаратом, яка до-

зволяє виконувати стабілізацію по основним осям повороту: крену, тангажу та

рискання.

Методи дослідження – Був проведений аналіз наукових статей, публікацій

та інших джерел, що стосуються безпілотних літальних апаратів. Цей метод доз-

волив отримати необхідні теоретичні знання про розробку систем керування та

стабілізацію літальних апаратів.

Розробка математичної моделі безпілотного літального апарату з урахуван-

ням його складових частин. Ідентифікація складових частин безпілотного

літального апарату, таких як двигуни, сенсори та інші елементи системи. Цей ме-

тод дозволив отримати точні значення параметрів системи, які були використані

для подальшої роботи з регулятором.

Моделювання системи з метою оптимізації параметрів ПІД регулятора. За

допомогою цього моделювання були проведені чисельні експерименти для зна-

ходження оптимальних значень параметрів ПІД регулятора, які забезпечують

стабілізацію апарату.

Пропорційно-інтегрально-диференціальний регулятор(ПІД), Автоматичне

управління (АУ), Інтегральна система (ІС), Система управління(СУ).
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ВСТУП

За останні роки використання безпілотних літальних апаратів (БПЛА) ви-

йшло на новий рівень. Чотирьохмоторний літальний апарат називають також ква-

дрокоптером або дроном. Окрім аматорської зйомки з повітря, дрони використо-

вуються для доставляння вантажів, в системах моніторингу, в розвідці та будь-

якій іншій діяльності, де доцільно дистанційне спостерігання. Наприклад, оснас-

тивши безпілотник теплові зором, деякі будівельні компанії проводять дослі-

дження споруди на предмет тепловтрат.

Повсюдне застосування літальних апаратів провокує уряд деяких країн вно-

сити законопроекти, які забороняють або обмежують використання безпілотників

поряд з аеропортами або особливо охоронюваними об’єктами. Окремі країни, на-

приклад Франція, навіть тренує птахів для перехвату літальних апаратів.

Підвищена популярність призвела до виникнення найрізноманітніших по

габаритам, потужності та льотним характеристикам видів літальних апаратів. Од-

нією з причин розвитку досліджень в даній області є поява інтелектуальних дат-

чиків на одній мікросхемі, які дозволяють досить точно отримувати дані про по-

ложення літального апарату в просторі, що дозволило створити систему управ-

ління таким апаратом практично невагомою відносно ваги його складових частин.

Головною проблемою, які необхідно вирішити при створенні літального

апарату, є розробка закону управління, який дозволяє передбачати поведінку лі-

тального апарату при зміні тяги його двигунів і тим самим, керувати ним. Для

цього необхідно розробити математичну модель, яка б описувала конкретний апа-

рат.
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В даній роботі розглядається отримання математичної моделі виходячи з рі-

внянь руху, які були введені в ході опису сил та крутних моментів, які діють на

літальний апарат. Отримана модель дозволила б знайти оптимальні налаштування

для вибраного закону управління літальним апаратом.



РОЗДІЛ 1

БАГАТОРОТОРНИЙ ЛІТАЛЬНИЙ АПАРАТ

Об’єктом дослідження є чотирьохмоторний літальний апарат. В цьому роз-

ділі наведений точний опис літального апарату, викладені принципи його роботи,

розглянута література, яка відображає історію розвитку літальних апаратів схожо-

го типу, які були необхідні для збирання літального апарату.

1.1. Визначення та принцип роботи

Мультикоптер (англ.. Multicopter) – це безпілотний літальний апарат, під-

йомна сила та рухома сила якого на всіх етапах польоту створюються електродви-

гунами з гвинтами в якості від трьо до дванадцяти штук.

Квадракоптер (англ.. Quadrocter)- це мультикоптер з чотирма гвинтами, які

мають 6 ступенів свободи та зміннюючий швидкість попарно працюючих гвинтів

для зміни свого положення в просторів.

Конструкція квадрокоптера передбачає симетричне розташування двох пар

його гвинтів на своєму корпусі. Найбільш популярні варіанти показані рис. 1.

Рис. 1. Варіанти конструкцій квадрокоптера

Конструкції 1 і 2, так як 3 і 4, є легко переконфігурованими між собою,

оскільки відрізняються лише вибором передньої частини літального апарату. На

практиці найчастіше використовуються варіанти під номером 1 і 2 з огляду своєї

простоти.
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Однак конструкція номер 2 в порівнянні з номером 1 дозволяє при польоту

розвинути велику горизонтальну швидкість, так як два гвинти, замість одного,

відповідають за рух в горизонтальному напрямі.

Так як в даному проекті не має значення швидкість, яку здатнийрозвивати

літальний апарат, а увага сконцентрована на описі його математичними

рівняннями, виберемо конструкцію номер 1, що дозволить полегшити завдання.

Тепер всього одна пара гвинтів бере участь в зміні положення квадрокоптера що-

до однієї з його осей, замість двох.

Кожен двигун з несучим гвинтом розташовується на вершинах уявного

квадрата, так, що кожна пара протилежно розташованих по діагоналі гвинтів має

напрямок обертання, протилежний іншій парі. Такимчином, компенсується крут-

ний момент, створюваний гвинтами. Якщозмусити всі гвинти обертатися в одно-

му напрямі, квадрокоптер стане обертатися в протилежному.

Напрям обертання двигунів показано на рис. 2.

Рис. 2. Напрям обертання двигунів

Положення квадрокоптера в протсорі, відносно з’днаної з ним системи ко-

ординат, визначається трьома кутами (рис. 3):

 крен – кут повороту поздовжньої вісі;

 тангаж – кут між поздовжньою віссю літального апарату та горизонтальною

площиною;

 рискання – кут відносно вертикальної вісі.
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Рис. 3. Кути повороту квадрокоптера

Квадрокоптер здатний літати в чотирьох режимах: крен, тангаж, рискання

та зависання на визначеній висоті.

Для набору висоти, потужність кожного з чотирьох двигунів збільшується

на однакове значення.

Керування кутом крена або тангажу здійснюється збільшенням потужності

одного з двигунів з аналогічним зменшенням потужності на протилежному (рис.

4.). Вісь крена та тангажу залежать від початкового вибору напряму руху літаль-

ного апарату.

Керування кутом рискання здійснюється додаванням потужності двигунам,

які обертаються в протилежну сторону повороту з аналогічними зменшенням у

двох інших двигунів. При цьому не виконується набор висоти, так як загальна по-

тужність двигунів не змінюється.

Рис. 4. Керування кутами крена/тангажу та рискання
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Режим зависання виконується в тому випадку, коли тяга двигуна зрівнова-

жить силу тяжіння, яка діє на квадрокоптер, при чому кути крена та тангажу по-

винні бути близькі до нуля.

За визначення кутів нахилу літального апарата відповідає бортова система

управління, яка оснащена датчиками положення (гіроскоп, компас, акселерометр,

барометр, GPS та ін..). Головна задача системи – відслідковувавня орієнтації апа-

рату в просторі та стабілізація його пложення, шляхом зміни швидкостей обер-

тання відповідних гвинтів

1.2. Історія розвитку чотиримоторних літальних апаратів

Чотиримоторний літальний апарат (рис.5) був спроектований Луї Шарлем

Бреге. Це була перша конструкція з обертаючим крилом, яка здатна підійматися у

повітря на висоту до півметра. В 1908 році було відомо про декілька польотів лі-

тального апарату, хоча даних, які це підтверджують,. Дуже мало.

Рис. 5. Літальний апарат Луї Шарля Бреге

Одним з перших інженерів, які зробили спробу спроектувати чотиримотор-

ний літальний апарат був Етьєн Ешімене в 1920 році. Його конструкція склада-

лась з чотирьох роторів та мотора потужністю в 25 к.с., але злетіти вона та і не

змогла.

Два роки потому Етєн Ешімене завершив другу розробку, яка складається

також з чотирьох роторів, восьми пропелерів та мотора, потужністю 125 к.с. П’ять

пропелерів із восьми були задіяні для стабілізації положення під час польоту, два
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пропелера використовувались для набору висоти, а той який залишився був необ-

хідний для координації руху.

До 1923 року літальний апарат був здатний перебувати в повітрі напротязі

декількох хвилин, а 14 квітня 1924 року був встановлений перший рекорд з даль-

ності польоту в 360 м. для апаратів вертолітного типу, а також був виконаний пе-

рший політ по колу.

Трохи пізніше ця роторна конструкція пролетіла свій перший кілометр по

замкненому колу. Зовнішній вигляд апарату показаний на рис. 6.

Рис. 6. Літальний апарат Етьєна Ешімене

В США професор Георгій Олександрович Ботезат та Іван Джером почали

свої перші розробки в середині 1922 року. Їх літальний апарат важив приблизно

1,7 т. та складався з чотирьох шестилопатевих роторів на кінці конструкції форми

Х разом з мотором на 220 к.с.

Після багатьох тестів, чотиримоторний апарат (рис. 7) міг піднятися тільки на ма-

ксимальну висоту в 1,8 метра та провести в повітря 1 хвилину та 42 секунди.
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Рис. 7. Літальний апарат Георгія Ботезата

В 1955 році світ побачив модель «А» чотиримоторного літального апарату

компанії Convertawing і вона в подальшому була використана як прототип для

більш крупних об’єктів цивільної та військової авіації. Конструкція апарату мала

крила для додаткового керування при польоті вперед та розміщувала на борту два

двигуна, які обертали чотири ротора. Замість хвостової частини, яка задає напрям,

використовувався метод варіювання тяги між парами роторів.

Даний літальний апарат показаний на рис.8 та представляє собою першу ус-

пішну демонстрацію використання чотиримоторних літальних апаратів.

Рис. 8. Літальний апарат компанії Convertawing
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В 1958 році в інтересах армії США був розроблений компанією Curtiss-

Wright літальний апарат VZ-7. Його управління відбувалося за рахунок тяги кож-

ного з чотирьох двигунів. Сам апарат показаний на рис. 9.

Рис. 9. Літальний апарат VZ-7 компанії Curtiss-Wright

З тих пір розробки чотиримоторних літальних апаратів постійно покращу-

валися. Не так давно дані літальні апарати були обмежені в русі, але завдяки шви-

дкому зростанню їх популярності та новим відкриттям в даній області, ці дні вже

стали історією. Кількість проектів, які розроблювалися, з кожним роком ставало

все більше, метою більшості з них були комерційні перевезення, транспортування

людей та військове використання.

З часом чотиримоторні літальні апарати змінилися в нову форму безпілот-

них літальний апаратів з невеликим корисним навантаженням, які в основному

використовуються з розважальною метою, наприклад, аерофотозйомка.

Прикладом є літальний апарат Parrot AR (рис. 10). Він оснащений вбудова-

ною камерою та розроблений для керування за допомогою телефона або планшета

на невеликій відстані.
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Рис.10. Зовнішній вигляд літального апарату Parrot AR

На даний час однією з найбільших розробок чотиримоторного літального

апарату є Bell Boeing QTR, які були спроектовані  корпораціями Bell Helicopter та

Boeing. Зовнішній вигляд апарату, який наведений на рис. 11. Конструкція апара-

ту допускає розміщення двох крил, на кінцях яких розташовані двигуни, які обер-

таються на 90% з повітряними гвинтами діаметром 15 метрів.

Головним завданням цього літального апарату є застосування у військових

цілях, доставка крупно габаритних вантажів та десантних команд до пунктів при-

значення.

Рис. 11. Літальний апарат Bell-Boeing
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За останні декілька років розвиток мікропроцесорної електроніки дозволив

створювати малогабаритні безпілотні літальні апарати, які відразу набули попу-

лярності та стали використовуватися в багатьох галузях. Невеликі за розміром лі-

тальні апарати, які сумірні по габаритам з таким в проекті, можуть слугувати як

для професійних так і для розважальних цілей.

1.3. Компоненти літального апарату

Arduino Mega 2560

Arduino – це платформа з відкритим програмним кодом, яка складається із

сімейства друкованих плат, які відрізняються одна від одної за характеристиками

(частота процесора, кількість таймерів та ін..) та С++ середовища для програму-

вання для написання та завантаження програмного коду в плату.

Найбільш часте застосування платформи – створення невеликих автоном-

них проектів автоматизації. Свою популярність набула завдяки своїй невисокій

вартості та простоті використання.

Спочатку планувалося використовувати плату Arduino Uno, але в процесі

зростання проекту вияснилося, що вибрана плата не може забезпечити прийом

всіх необхідних керуючих сигналів з пульта керування, так як не має достатню кі-

лькість виходів для зовнішніх переривань.

Виходячи з цього було прийнято рішення замість Uno використовувати пла-

ту Mega (рис.12). Порівняльні відмінності між двома платами наведені в табл. 1.

Рис. 12. Arduino Mega 2560
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Таблиця 1

Відмінності плат Mega та Uno

Arduino Mega Arduino Uno

Процесор ATmega2560 ATmega328

Тактова частота (МГц) 16 16

Робоча напруга (В) 5 5

Цифрові виходи (шт.) 54 54

Аналогові виходи (шт.) 16 6

ШІМ канали (шт.) 15 6

Flash пам’ять 256 Кб 32 Кб

EEPROM 4 Кб 1 Кб

SRAM 8 Кб 2 Кб

Зовнішні переривання

(шт.)

6 2

Модуль GY-88

Для визначення положення літального апарату в просторі був вибраний ін-

телектуальний датчик GY-88 (рис. 13), які суміщує три компоненти на одній пла-

ті, які здатні виступати в якості ведучих пристроїв по I2C інтерфейсу:

 MPU-6050- трьохосьовий гіроскоп та акселерометр;

 HMC5883L – трьохосьовий цифровий магнетометр;

 BMP085 – датчик абсолютного атмосферного тиску.

Рис.13. Модуль GY-88
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MPU-6050 має 6 вбудованих АЦП каналів з розрядністю 16 біт, три канали

відведено для гіроскопа та три для акселерометра, що дозволяє виконувати оцінку

шести ступенів вільності. Також, передбачена можливість вибору точності вимі-

ру: ±250, ±500, ±1000, ±2000 °сек для гіроскопа та ±2g, ±4g, ±8g, ±16g для акселе-

рометра.

Експериментальним шляхом було встановлено, що при розрахунку кута по-

вороту навколо вертикальної осі літального апарату за показниками гіроскопа

спостерігається сильний дрейф значень з потоком часі, тому для цієї мети було

вирішено використовувати показники магнітометра.

В якості магнітометра використовується чіп HMC5883L, який дозволяє ви-

конувати оцінку вектора напруги магнітного поля землі з точністю налаштування

±0.88, ±1.3, ±1.9, ±2.5, ±4.0, ±4.7, ±5.6, ±8.1 Гауса та задіяний в проекту в якості

компаса.

Датчик тиску BMP085 має межі виміру 30-110 кПа та може бути використа-

ний для оцінки висоти, на якій знаходиться літальний апарат:

 точність 0,5 м в стандартному режимі;

 точність 0,25 м в режимі ультрависокої роздільної здатності;

 точність 0,1 м при застосування програмного фільтра.

Модуль GY-88 має наступні контакти:

 Vin – роз’єм для живлення 5В;

 3,3 V – вихід білильника напруги;

 GND – земля;

 SCL – шина даних інтерфейсу I2C;

 SDA – шина синхронізації інтерфейсу I2C;

 M_DRDY – вивід переривання для HMC5883L;

 G_ADO – вибір одного з двох I2C адрес для MPU-6050;

 G_INT – вивід переривання для MPU-6050.

В проекті будемо використовувати тільки 4 виходи: Vin, GND, SDA та SCL.

Двигуни
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В якості двигунів літального апарату було вирішено використовувати три-

фазні безколекторні двигуни постійного струму. Такі двигуни складаються з ро-

тора з постійними магнітами та статора з обмотками.

Корпус, серцевина та мідна обмотка по периметру представляють собою

статор. Кількість фаз двигуна визначається кількістю обмоток. Для запуску дви-

гуна достатньо двох фаз, але найбільш розповсюдженими є трифазні двигуни, рі-

дше – чотирифазні.

Ротор складається з постійних магнітів та має від двох до восьми пар полю-

сів з чергуванням північного та південного полюсів.

В трифазному двигуні існує шість варіантів підключення обмоток двигуна

до джерела електроживлення, так як в кожний момент часу напруга подається

тільки на дві обмотки. Це дозволяє створити магнітне поле з поворотними крока-

ми в 60 градусів при кожному перемиканні.

Наведемо основні переваги, якими володіють безколекторні двигуни у порі-

внянні з їх аналогами:

 точність та висока швидкодія;

 широкий діапазон зміни частоти обертання;

 ККД двигуна більш ніж 90%;

 висока надійність за рахунок відсутності ковзних електричних контактів;

 низький перегрів електродвигуна.

В роботі будемо використовувати двигуни А2212 (рис. 14).

Рис. 14. Безколекторний двигун А2212
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Двигун володіє наступними характеристиками:

 діаметр статора: 22мм;

 довжина статора: 12 мм;

 кількість обертів за хвилину на вольт: 1000;

 максимальний ККД: 80%;

 максимальний ККД при струмі в межах 4-10 А:> 75%;

 струм без навантаження: 0,5 А;

 розміри: 27,5х30 мм;

 діаметр вала: 3,17 мм;

 вага: 47 г.

Згідно виконуваних тестів, один двигун на піку свого навантаження здатний

піднімати в повітря вантажі вагою до 800 грам. При вазі квадрокоптера в 0,96 кг,

вибрані двигуни з хорошим запасом забезпечують підйомну силу літального апа-

рата, дозволяючи в майбутньому навантажувати його корисним обладнанням.

Регулятори швидкості двигунів

Регулятор швидкості (англ.. ESC – Electronic Speed Controll) дозволяє плав-

но, в залежності від вхідного керуючого сигналу, варіювати потужністю підклю-

ченого до нього безколекторного двигуна.

Керування потужністю, а як наслідок, і швидкістю обертів двигуна, викону-

ється за допомогою фазово-імпульсної модуляції, тобто за допомогою імпульсів

однакової довго тривалості, які рознесені між собою на часові проміжки кодова-

них значень потужності. Стандартом кодованого сигналу для регуляторів є межі

1000-2000 мікросекунд.

Схема підключення регулятора швидкості до трифазного безколекторного

двигуна показана на рис. 15. Для зміни напряму обертання ротора двигуна доста-

тньо лише змінити провода будь-яких двох фаз місцями.



21

Рис. 15. Схема підключення регулятора швидкості

В проекті були використані поставлені в комплекті з двигунами регулятори

фірми Hobbysky (рис. 16), які мають наступні характеристики:

 робочий струм – 30А (допускається 40А на протязі 10 сек);

 вхідна напруга – 5,5-12,6 В;

 вихід перетворювача напруги – 1А/5V;

 вага – 25 г.

Рис. 16. Регулятор швидкості Hobbysky

Радіозв’язок

Для ручного керування положенням літального апарату або для передачі

будь-яких команд в дистанційному режимі будемо використовувати пульт WFT07

(рис. 17) з наступними характеристиками:
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 7 каналів керування;

 передача даних на частоті 2,4 ГГц;

 відстань до 800 метрів;

 напруги живлення 3,7-6 В.

Рис. 17. Пульт WFT07

В якості приймача була вибрана модель WFR07S, яка йде в комплекті з

пультом (рис. 18) та має наступні характеристики:

 робоча частота 2,4 – 2,483 ГГц;

 роздільна здатність 4096 біт;

 робоча напруга 4,8 – 6 В.

Рис. 18. Приймач WFR07S

Пропеллери

Для даної роботи вибираємо стандартні дла багатьох квадрокоптерів, з ана-

логічними габаритами, пластикові пропелери 10х4,5. Пропелери мають діаметр 10

дюймів (254 мм) та ступінь згинання 4,5 дюйма (114 мм) (рис.19).
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Рис. 19. Пропелери

Рама

В ході виконання роботи була використана рама HJ450 (рис. 20), яка виготовлена

із пластику. Вона має високу міцність, легку вагу та має достатньо місця для роз-

міщення всіх інших компонентів літального апарату.

Характеристики:

 вага 282 г.;

 відстань між моторами по діагоналі 450 мм.

Рис.  20. Рама HJ450

Акумулятор

В якості джерела живлення для моторів та всієї внутрішньої електроніки

буде використовувати LiPo акумулятор HRB (рис. 21) з наступними характерис-

тиками:
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 напруга: 11,1 В;

 ємність: 2200 мА/ч;

 робочий струм: 66А;

 кількість комірок: 3 по 3,7 В;

 вага: 182 г;

 габарити: 102х34х22 мм

Рис. 21. Акумулятор HRB

Характеристики  даного акумулятора є посередніми для такого типу проек-

тів, час польоту літального апарату повинен складати приблизно 6-9 хв, що є пов-

ністю недопустимим для поставленої мети.



РОЗДІЛ 2

МАТЕМАТИЧНЕ МОДЕЛЮВАННЯ

2.1 Системи координат

Для визначення положення в просторі та опису руху квадрокоптера, вико-

ристовуються різноманітні системи координат: інерційні, земні та рухомі.

Нормальна  земна система координат жорстко зв’язана з землею та вважа-

ється інерційною. Початок відліку такої системи розташовується на поверхні Зем-

лі в довільній точці. Вісь є дотичною до поверхні Землі в точці. Вісь перпендику-

лярна поверхні Землі та направлена вгору по місцевій вертикалі. Вісь перпенди-

кулярна вертикальній площині та утворює праву прямокутну Декартову систему

координат.

Рухома система координат співпадає з осями квадрокоптера. Її початок

співпадає з центром ваги літального апарату, а осі повернуті на кути крену, тан-

гажу та рискання від осей вибраної фіксованої системи координат.

В якості фіксованої системи координат, скористаємося NED (англ. North-

East-Down), яка представляє собою трьохвимірну декартову систему координат з

осями, направленими на північ, південь та вниз, перпендикулярно між собою.

Тоді осі рухомої системи координат літального апарату будуть орієнтовані,

як показано на рис. 22.
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Рис. 22. Система координат квадрокоптера

Позначимо кути крену, тангажу та рискання, через , , . Кутові швидкості

довкола осей крену, тангажу та рискання, позначимо через p, q та r. Поступальні

швидкості вздовж осі фіксованої системи координат літального апарату позначи-

мо як u, v та w.

Підйомні сили, які діють на кожний пропелер, позначимо як .

Для переходу із рухомої системи координат у фіксовану, скористаємося ма-

трицями повороту.

Матриця повороту розмірністю 3х3 – це матриця перетворення тривимірно-

го вектору положення в евклідовому просторі, яка переводить координати вектора

зі зв’язаної системи відліку в абсолютну систему координат.

Матриця повороту довкола вісі на кут , має вигляд:

= 1 0 00 cos () sin ()0 −sin () cos ()
Матриця повороту довкола вісі на кут , має вигляд:

= cos ( ) 0 −sin ( )0 1 0sin ( ) 0 cos ( )
Матриця повороту довкола вісі на кут , має вигляд:
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= cos ( ) sin ( ) 0−sin ( ) cos ( ) 00 0 1
Послідовність повороту довкола осей z-y-x описується загальною матрицею

обертання = . Ця матриця описує перехід з рухомої системи координат

літального апарату у вибрану фіксовані систему координат.

2.2 Рівняння руху

Наступне рівняння стану зв’язує зміну положення квадрокоптера у фіксова-

ній системі координат зі зміною поступальних швидкостей в рухомій системі:[ ] = [ ]
Перехід від кутових швидкостей з фіксованої системи координат до рухомої

здійснюється за допомогою матриці Е:[ ] = [ ]†.
де

= 1 0 −sin ( )0 cos () sin() cos ( )0 −sin () cos() cos ( )
Тоді зворотній перехід описується виразом:[ .]†. = [ ]

2.2.1 Лінійне прискорення

Скористаємося другим законом Ньютона:= ∗
де - маса квадрокоптера;

- вектор його швидкостей.
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Так як вектор , окрім зміни своїх складових, може ще й обертатися, необ-

хідно взяти його повну похідну:= ∗ + ∗ ∗
де – вектор кутових швидкостей літального апарату.

Тоді отримаємо:

= ̇[ ̇ ]̇ + [ ] ∗ [ ]
Після перемножування матриць та приведення подібних доданків:

= ̇̇̇ + ∗ − ∗
Якщо знехтувати аеродинамічними силами, тоді зовнішніми силами, які ді-

ють на квадрокоптер, будуть:

 тяга пропелерів Т;

 сила тяжіння W.

Тяга пропелерів завжди направлена вздовж осі, а сила тяжіння має свої про-

екції в залежності від положення літального апарату. Підставимо замість сил F

зовнішні сили:

− = ̇̇̇ + ∗ − ∗
Але у фіксованій системі координат сила тяжіння завжди направлена

вздовж осі, тоді, використовуючи матрицю поворотів, можна переписати отрима-

не вище рівняння наступним чином:0[0]∗ − 0[0] = ̇̇̇ + ∗ − ∗
Перетворюючи, отримаємо систему трьох рівнянь:̇ = ∗ − ∗ − ∗ sin ( )̇ = ∗ − ∗ + ∗ cos( ) sin ( )



29

̇ = ∗ − ∗ + ∗ cos( ) cos( ) −
Якщо не враховувати динаміку моторів, тяга пропорційна сумі квадратів ку-

тових швидкостей пропелерів:= ( + + + )
де - швидкість кожного двигуна;

– коефіцієнт тяги.

Підставимо вище описані рівняння та отримаємо набір рівнянь:̇ = ∗ − ∗ − ∗ sin ( )̇ = ∗ − ∗ + ∗ cos( ) sin ( )̇ = ∗ − ∗ + ∗ cos( ) cos( ) − ( + + + )
2.2.2 Кутове прискорення

Кутовий момент квадрокоптера зміниться при прикладанні зовнішнього

крутного моменту: = ̇
де Н – кутовий момент;

М – зовнішній крутний момент.

Так як кутовий момент здатний змінювати свій напрям, то необхідно взяти

його повну похідну: = ̇ + ∗ Н
Кутовий момент визначається рівнянням:Н = ∗
де – момент інерції;

- вектор кутових швидкостей обертання.

Так як квадрокоптер симетричний відносно своїх площин, а осі повороту

співпадають з основними осями моменту інерції, то момент тензора інерції дорів-

нює:
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= 0 00 00 0
де , та - моменти інерції квадрокоптера відносно осей.

Підставив відповідні формули, отримаємо:= ∗ + ∗ ∗
Після перетворення: = ̇ · + · ( − )= ̇ · + · ( − )= ̇ · + · ( − )
Так як площини симетричні, то = , тоді:= ̇ · + · ( − )= ̇ · + · ( − )= ̇ ·
Зовнішні крутні моменти зумовлені тягою та опором пропелерів. Нехтуючи

інерцією та аеродинамічними крутними моментами пропелерів, зовнішні крутні

моменти можуть бути записані так:

де d – коефіцієнт лобового опору пропелерів;

l – відстань від пропелера до центра тяжіння квадрокоптера.

Тоді отримаємо:
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Система рівнянь стану описують динаміку квадрокоптера та рівняннями йо-

го руху.

2.2.3 Гіроскопічний ефект пропелерів

Гіроскоп – масивне симетричне тіло, яке обертається з великою швидкістю

навколо осі симетрії.

Гіроскопічний ефект проявляється в тому, що якщо до гіроскопа, який обер-

тається, прикласти момент сил, який прагне повернути його довкола осі, перпен-

дикулярної осі обертання гіроскопа, то він стане обертатися довкола третьої осі,

яка перпендикулярна першим двом.

Додавши гіроскопічний ефект, отримаємо:

де , , - загальні кутові моменти тіл, які обертаються довкола осей.

Кутові швидкості двигунів присутні тільки по осі, відповідно, отримаємо:

Тоді набір рівнянь для кутових швидкостей квадрокоптера з урахуванням

гіроскопічних ефектів пропелерів, запишеться так:
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2.3 Ідентифікація квадрокоптера

2.3.1 Передавальна функція двигунів

Схематично безколекторний двигун може бути представлений, як показано

на рис. 23.

Рисунок 23. Електрична схема безколекторного двигуна

де R – опір обмотки;

L – індуктивність;

Передаточна функція двигуна представляється виразом:

де = ∗∗ – механічна постійна;

- електрична постійна.

Електричний крутний момент визначається формулою:= ( )√3
Постійна крутного моменту може бути виражена через :
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= 0,0605 ∗
Так як виробник обраних двигунів не надав відомостей про електричні ха-

рактеристики, а для самостійного знаходження їх необхідно спеціалізоване обла-

днання, було вирішено знайти передаточну функцію експериментальним шляхом.

Для цього на двигун в стані спокою був поданий сигнал керування для роз-

гону до максимальних обертів. Для фіксування частоти обертання двигуна була

використана оптопара (рис. 24), яка представляє собою комбінацію оптичного ви-

промінювача та фото транзистора.

Рисунок 24. Схема вимикання оптопари

Отримані дані потім були аналізовані в Matlab за допомогою модуля ident і

таким чином отримана передаточна функція.

Резистор R1 обмежує струм світлодіода на рівні 25 мАЮ а резистор R2 –

струм колектора вихідного транзистора на рівні 5 мА.

Світловий потік від випромінювача потрапляє на фото транзистор та відк-

риває його на виході логічний 0. При наявності непрозорого об’єкту на шляху сві-

тлового променя транзистор перестає пропускати струм і на виході виходить 1.

Завівши вихідний сигнал в мікроконтролер, та налаштувавши переривання

по зростаючому фронту сигналу можна фіксувати час між двома імпульсами з оп-

топари.
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Імпульс на виході оптопари сигналізує про те, що через оптопару пройшов

пропелер двигуна. Час між імпульсами показує, скільки часу триває половина

оберту двигуна довкола своєї осі.

Таким чином, кількість обертів за хвилину двигуна ( англ. RPM – revolutions

per minute) розраховується за формулою:= 602 ∗ 10
де - час в мікросекундах між імпульсами.

На рис. 25 показана отримана залежність розгону двигуна. На графіку при-

сутні початковий та відфільтрований сигнали. В якості фільтра був використаний

фільтр ковзного середнього по 7-ми точкам на протязі перших 0,5 сек. та по 40

точкам в наступні проміжки часу.

Різницеве рівняння фільтру ковзного середнього виглядає наступним чи-

ном:

де n – число точок усереднення.

Рисунок 25. Реакція двигуна на сигнал розгону
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Використовуючи вбудовані засоби ідентифікація в пакеті Matlab, отримали

наступну передаточну функцію двигуна:

На рис. 26 представлено вікно System Identification Toolbox після ідентифі-

кації вхідного масиву даних.

Рисунок 26. Реакція на ступеневий вплив реального двигуна та його математи-

чної моделі

Тяга пропорційна сумі квадратів кутових швидкостей пропелерів. Коефіці-

єнт тяги необхідно розраховувати для швидкості обертання пропелерів в режимі

нависання квадрокоптера.

Експериментально було вияснено, що кількість обертів за хвилину, при

яких квадрокоптер відривається від землі може утримувати задану висоту, дорів-

нює 4000 об/хв..

Переведемо дане число в рад/сек:= ∗ 260 = 418.88
Тоді коефіцієнт тяги буде знаходити за формулою:= ∗4 ∗ = 0.96 ∗ 1.3978 ∗ 10 = 1.3418 ∗ 10
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де - маса літального апарату.

2.3.2 Моменти інерції

Перш ніж приступати до моделювання системи, необхідно розрахувати мо-

менти інерції квадрокоптера відносно його осей, тобто заповнити матрицю інер-

ції.

Для цього розділимо всю конструкцію на окремі прості елементи, формули

розрахунку моментів інерції для яких є відомими (рис. 27).

Рисунок 27. Частини квадрокоптера

Були виділені наступні елементи квадрокоптера:

 2 проміня рами;

 4 двигуна;

 4 пропеллера;

 1 акумулятор;

 1 плата Arduino Mega;

 1 нижня та 1 верхня полки рами.
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Для знаходження моменту інерції відносно власних осей літального апарату

скористаємося теоремою про паралельне перенесення осі обертання (теорема

Гюйгенса-Штейнера), яка означає:

«Момент інерції J тіла відносно довільної нерухомої осі дорівнює сумі мо-

менту інерції цього тіла с відносно паралельній їй осі, яка проходить через центр

мас тіла та похідну маси тіла m на квадрат відстані d між осями».= + ∗
Після того, як було виконано зважування та вимірювання габаритів кожної

виділеної частини літального апарату, була заповнена таблиця 2, яка містить пе-

релік частин та їх основні параметри, необхідні для розрахунку моментів інерції.

Таблиця 2

Перелік частин квадрокоптера

№ Частина Форма Вага

(кг)

Габарити

(м)
Відстань до

осі (м)

1 Перший та третій

промінь рами

Паралелепіпед 0.095 l=0.196 =0

w=0.03 =0.132

h=0.015 =0.132

2 Другий та четвертий

промінь рами

Паралелепіпед 0.095 l=0.196 =0.132

w=0.03 =0

h=0.015 =0.132

3 Двигун Циліндр 0.06 r=0.01375 =0.02

h=0.03 =0.235

=0.235

4 Пропеллер Циліндр 0.008 r=0.127 =0.05

h=0.01 =0.235

=0.235
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5 Акумулятор Паралелепіпед 0.179 l=0.102 =0.015

w=0.034 =0.015

h=0.022 =0

6 Arduino mega Паралелепіпед 0.064 l=0.102 =0.01

w=0.053 =0.01
h=0.01 =0

7 Верхня полка рами Тонка пластина 0.027 l=0.125 =0.005

w=0.125 =0.005

=0

8 Нижня полка рами Тонка пластина 0.038 l=0.18 =0.025

w=0.125 =0.025

=0

Всього 0.96

Промені рами, разом з розташованими вздовж регуляторами швидкості,

представляють собою паралелепіпед довжиною , шириною , висотою ℎ вагою

та відстанню d від центру власного тяжіння до осей літального апарату (рис.

28).

Рисунок 28. Паралелепіпед
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Формули для розрахунку моментів інерції паралелепіпеда:

2.4 Моделювання в Matlab

Динамічна модель квадрокоптера в Simulink показана на рис. 31. В ній ви-

користовується блок 6DOF із вбудованої бібліотеки Aerospace Blockset.

Вхідними параметрами блоку є сили, які діють на квадрокоптер, а сам сила

тяжіння g, тяга двигуна Т та зовнішні крутні моменти М по осям X, Y та Z. Вихід-

ними параметрами, які використовуються в моделі, є матриця повороту DCM для

переведення із земної системи координат в рухому систему літального апарату,

кутові швидкості p, q та r, кути повороту , та в радіанах.

Рисунок 31. Динамічна модель квадрокоптера в Simulink

Сам блок 6DOF містить всі необхідні рівняння руху, які були виведені ра-

ніше. Всередині блоку надається можливість налаштувати необхідні початкові

умови положення, вагу квадрокоптера та тензор інерції, як показано на рис. 32.
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Рисунок 31. Вікно налаштування параметрів блоку 6DOF

Блок Motors (рис. 33) моделює поведінку двигунів, вхідними параметрами

яких є швидкість кожного з чотирьох пропелерів в рад/сек. та кутові швидкості p,

q, які додають гіроскопічні ефекти по осям X та Y. Вихідними параметрами блоку

є моменти обертання М та сила тяги Т.

Сума квадратів швидкостей обертання двигунів множиться на коефіцієнт

тяги, утворюючи тим самим силу тяги Т. Також кожна пара двигунів створює

обертальні моменти та у, в які входять гіроскопічні ефекти та у. Всі

чотири швидкості обертання, помножені на коефіцієнт лобового опору утворю-

ють обертальний момент .
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Рисунок 33. Моделювання двигунів в Simulink

Для стабілізації положення літального апарату був налаштований ПІД регу-

лятор. Для цього було використано блок PID з автоналаштуванням параметрів.

Вихідний сигнал регулятор u(t) визначається трьома складовими:

( ) = + + = ∗ ( ) + ∗ ( ) ∗ + ∗ ,
де , , - коефіцієнти підсилення пропорційної, інтегруючої та дифе-

ренційної складових регулятора відповідно.

Схема стабілізації кута тангажу показана на рис. 34. Початкові швидкості

двигунів, які забезпечують режим зависання квадрокоптера, дорівнюють 420

рад/сек.
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Рисунок 34. Стабілізація кута тангажу за допомогою ПІД регулятора

Реакція на вхідний ступеневий вплив показана на рис. 35.

Рисунок 35. Реакція на ступеневий вплив для кута тангажу

Така ж сама схема використовується для стабілізації кута крену, тільки

впливати необхідно на двигуни номери 2 та 4 відповідно. У зв’язку з майже одна-

ковими значенням моментів інерції та графіки отримуємо майже ідентичні.

Реакція на вхідний ступеневий вплив для кута рискання показана на рис. 36.
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Рисунок. 36. Реакція на ступеневий вплив для кута рискання

Коефіцієнти налаштованих ПІД регуляторів наведені в табл. 3.

Таблиця 3

ПІД параметри

Параметри регулятора

0.78419 0.44572 0.14634

0.77651 0.46121 0.14072

1.12940 0.42964 0.24746

Описавши сили, які діють на літальний апарат, отримали рівнянні його ру-

ху, тобто залежність його кутових координат від діючих на літальний апарат сил,

тяги двигунів та технічних характеристик. Отримані рівняння повністю описують

поведінку літального апарату та є його математичною моделлю.
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Після виконання ідентифікації окремих елементів апарату: двигунів, коефі-

цієнта тяги та матриці інерції, була виконана симуляція в Simulink з метою знахо-

дження коефіцієнтів ПІД регулятора.

Знайдені коефіцієнти забезпечують хорошу якість регулювання, за 1-2 се-

кунди літальний апарат приймає задане положення без суттєвого перерегулюван-

ня.



РОЗДІЛ 3

ВИЗНАЧЕННЯ ОРІЄНТАЦІЇ У ПРОСТОРІ

3.1 Магнітометр

Магнітометр – це пристрій, який вимірює напругу магнітного поля вздовж

трьох взаємноперпендикулярних осей – X, Y, Z, як показано на рис. 37.

Рис. 37. Розташування осей магнітометра

Напрям та величина модуля магнітного поля землі розраховується за зна-

ченнями напруги кожної з осей магнітометра:Не = Нх + Ну + Н
В якості типового застосування, магнітометр використовується як компас,

тобто для визначення відхилення в градусах від півночі. Тоді передбачається, що

Z-складова напруги Н = 0, та напрям компасу в градусах визначається за форму-

лою: Не = − 180 ∗ НН
де Не = 90, якщо Н > 0, та Не = 270, якщо Н < 0.
У випадку, коли Н = 0, Не = 180 (якщо Нх < 0) або Не = 0 (якщо Нх > 0).
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В процесі вимірювання магнітного поля, можуть спостерігатися похибки,

зумовлені спотвореннями магнітного поля.

Виділяють дві основні причини:

 тверде спотворення – зміщення вимірюваного магнітного поля землі внаслі-

док знаходження поблизу об’єктів, які мають власне магнітне поле;

 м’яке спотворення – викривлення існуючого магнітного поля через те, що

поряд розташовуються метали, наприклад, нікеля або заліза.

На рис. 38 показаний поворот довкола осі Z магнітометра, який не містить

ніяких перешкод.

Рисунок 38. Ідеальне вимірювання магнітного поля

Наявність довкола магнітометра приладів або пристроїв, які викликають

тверде спотворення, змістить центр кола, як показано на рис. 39.

Рисунок 39. Присутність твердого спотворення магнітного поля
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Одночасна наявність твердого та м’якого спотворення, не тільки змістить

центр кола, але й витягне його до еліпсу, як показано на рис. 40.

Рисунок 40. Одночасна присутність твердої та м’якої напруги магнітного

поля

Для позбавлення від перерахованих спотворень, достатньо намагатися при-

брати їх джерело з області вимірювання магнітного поля, але якщо це не можли-

во, то буде використовуватися наступна модель, яка дозволить врахувати спотво-

рення:

Перша матриця називається матрицею трансформації та складається з чис-

ленних параметрів i, які направлені на компенсацію м’яких спотворень, тоді як

друга – матриця зміщення, яка дозволяє змістити центр кола на початок коорди-

нат, тобто компенсувати тверді спотворення.

В деяких випадках похибка у вимірюваннях зумовлена зміщенням внутріш-

ніх осей сенсора та їх різної чутливості. Для того щоб це виправити, необхідно

провести процедуру калібрування датчика. Результатом калібрування стануть

знайдені матриці трансформації та зміщення.

Для проведення калібрування магнітометр закріплюється так, щоб його мо-

жна було з легкістю провернути довкола осі. Датчик під’єднується до Arduino за
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протоколом I2с та передає дані на комп’ютер із заданою періодичністю, напри-

клад раз в 200 мс.

Повернувши датчик в горизонтальній площині на 360 градусів, вектор маг-

нітної індукції накреслить круг на уявній сфері (рис. 41).

Рисунок 41. Значення вектору магнітної індукції при повному обороті

Перевернувши датчик на протилежну сторону, а потім знову повернув на

360 градусів, отримаємо ще одне коло на сфері довкола вектору гравітації.

З’єднавши центри цих кіл отримаємо пряму, яка паралельна одній з осей датчика.

По відхиленню отриманої прямої і визначимо поправку, яку необхідно внести.

Алгоритм отримання матриці трансформації:

1. Для кожної із сторін датчика зняти координати двох точок та . Друга

точка знаходиться завдяки обертанню датчика на 180 градусів відносно початко-

вого положення. = ( , , ), = ( , , )
2. Знайти центри кругів обертання за двома точками кожної із сторін:

с = +2
3. З’єднати протилежні центри, отримав при цьому взаємне розташування

осей сенсора (рис. 42).
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Рисунок 42. Взаємне розташування осей невідкаліброваного датчика

4. Відняти протилежні вектори один з одного та отримати трійку векторів, які

показують реальне взаємне розташування осей. На вісь, які відповідає кожному

такому вектору, вказує той самий значущий член.

5. Розділити кожний вектор на найзначущий член, отримав при цьому колонки

матриці розмірністю 3х3.

6. Матриця, зворотня даній і є матриця трансформації.

Визначення матриці зміщення:

1. Знайти центри трьох прямих, які утворені з’єднанням двох протилежних

центрів кіл: = +2
2. Матриця зміщення В розраховується за формулою:= + +3

Результат калібрування представлений на рис. 43. За допомогою отриманих

матриць в реальному часі на мікроконтролері розраховуються відкалібровані зна-

чення векторів напруги, які дозволяють позбутися магнітних спотворень та непе-

рпендикулярності внутрішніх осей.
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Рисунок 43. Взаємне розташування осей датчика після калібрування

3.2 Акселерометр та гіроскоп

Акселерометр вимірює проекції прискорення вздовж своїх осей. Викорис-

товуючи нижче описані формули, можна знайти кути крену та тангажу, але дані з

акселерометра завжди містять велику кількість шумів, так як сам по собі акселе-

рометр дуже чутливий навіть до невеликих вібрацій. Тому для визначення поло-

ження, разом з акселерометром використовується гіроскоп.= atan ( )
= asin ( )

де , , – дані акселерометра по його осям;

– прискорення вільного падіння.

Гіроскоп вимірює значення кутових швидкостей довкола своїх осей. Проін-

тегрувавши дані з гіроскопа за часом, отримаємо кути повороту довкола осей.

Або використовуючи різницеве рівняння:

де h – час між забором даних;

r – значення кутової швидкості.
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3.3 Спільне використання гіроскопа та магнітометра

При використанні тільки гіроскопу для визначення орієнтації, навіть компе-

нсуючи його дані за допомогою акселерометра, спостерігається сильний дрейф

значень довкола осі Z.

Для визначення кута рискання необхідно використовувати показання магні-

тометра. Використовуючи наведені формули, вирахувані дані будуть правильни-

ми тільки при умові того, що магнітометр знаходиться паралельно земної поверх-

ні, тобто не має кутів нахилу довкола своїх осей X та Y.

Для отримання вірних даних з магнітометра, не зважаючи на кут його нахи-

лу, необхідно при кожному куті нахилу робити відповідну поправку в значенні

магнітометра.

Даний спосіб недостатньо компенсує кути нахилу, що суттєво впливає на

точність, і до того ж, оперуючи кутам Ейлера, завжди існує вірогідність виник-

нення невизначеності або складання рамок, тобто ситуації, коли при визначені по-

слідовності поворотів дві осі співпали.

Один з методів, який дозволяє запобігти феномену складання рамок, це ви-

користання кватерніонів замість кутів Ейлера на етапі компенсації магнітометра.

Кватерніон – це вектор чотирьох компонентів, який дозволяє описувати по-

ворот довкола осі на заданий кут і тим самим задавати орієнтацію об’єкта в

просторі.

3.4 Фільтр Маджвіка

Одним з найпопулярніших на даний момент алгоритмів визначення орієн-

тації, тобто отримання достовірних кутів крену, рискання та тангажу був розроб-

лений в 2011 році Себастьяном Маджвіком.

В його роботі представлено детальний опис фільтру, включаючи його реалі-

зацію на мові С++. Фільтр використовує кватерніони, що дозволяє задіяти дані з

акселерометра та магнітометра для аналітичних розрахунків, а також для отри-
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мання похибки напряму гіроскопа у вигляді похідного кватерніона за допомогою

оптимізації методом градієнтного спуску.

Автор праці наводить результати експериментів, які показують, що рівень

точності розробленого фільтра перевищує такий фільтр на основі методі Калмана:

 не більше 0,6 середньоквадратичне відхилення в нерухомому стані;

 не більше 0,8 середньоквадратичне відхилення в рухомому стані.

До переваг фільтра Маджвіка можна віднести:

 дешеві розрахункові ресурси – 277 простих арифметичних операцій кожно-

го оновлення фільтра;

 ефективність при низьких частотах дискретизації (наприклад, 10 Гц).

3.5 Бібліотека FreeIMU

Під платформу, яка використовується в даному проекті, існує написана біб-

ліотека FreeIMU, яка написана Фабіо Вересано, як частина його дисертації. Дана

бібліотека містить всі необхідні функції для взаємодії з датчиком положення GY-

88 та дозволяє отримувати інформацію про кути повороту, використовуючи

фільтр Маджвіка.

Також є наявне програмне забезпечення для калібрування датчиків магніто-

метра та акселерометра ( рис. 44).
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Рисунок 44. Вікно додатку FreeIMU для калібрування датчика

Дана бібліотека буде використовуватися при написанні основної програми

керування квадрокоптером в даному проекті.

3.6 Використання фільтра ковзного середнього

Для визначення поточних кутів крену, тангажу та рискання, в проекті вико-

ристовується бібліотека FreeIMU з вбудованоюю реалізацією фільтра Маджвіка.

Проте на практиці отриманий кут крену та тангажу не був стійкий, а мав по-

стійні сплески 0,75. Тому було прийнято рішення фільтрувати дані, отримані із

FreeIMU.

При 15-ти точках усереднення, фільтр показує прийнятні результати, внося-

чи невелику, але не критичну затримку, при зміні реального положення літально-

го апарату (рис. 45-46).

Рисунок 45. Необроблені та відфільтровані дані зміни кута тангажу
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Рисунок 46. Дані зміни кута тангажу, область А рисунка 44.



РОЗДІЛ 4

СИСТЕМА АВТОМАТИЧНОГО УПРАВЛІННЯ ЛІТАЛЬНИМ АПАРАТОМ

Структурна схема розробленої системи показана на рис. 47.

Рис. 47. Структурна схема квадрокоптера
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Керуючий мікроконтролер Arduino Mega 2560 є центральною ланкою сис-

теми. Опитуючи по двох провідному інтерфейсу 12С датчик гіроскопа акселеро-

метра та магнітометра, як входять до складу модуля GY і які є ланцюгом зворот-

ного зв’язку для стабілізації положення, мікроконтроллер отримує розуміння про

координати літального апарату в просторі.

Отримав необхідні координати, мікроконтроллер виробляє керуючу взаємо-

дію у вигляді імпульсів фазово-імпульсної модуляції (ФІМ) на регулятори швид-

кості для збільшення або зменшення швидкості обертання визначених двигунів,

що призводить до коригування орієнтації БПЛА.

Для формування ФІМ імпульсів необхідної довго тривалості використову-

ються цифрові виходи мікроконтроллера разом з одним із вбудованих 16-ти біт-

них таймерів, що дозволяє задавати необхідні для більшості регуляторів швидкос-

ті межі імпульсів довго тривалістю від 1000 (мінімальна швидкість) до 2000 (мак-

симальна швидкість) мікросекунд.

Керування квадрокоптером здійснюється в дистанційному режимі за допо-

могою пульта, який здатний передавати сім різноманітних сигналів керування в

одній ФІМ хвилі.

Для поставленої задачі знадобилося 4 канали (рис. 48):

 канал 1 – задання кута крену;

 канал 3 – керування кутом тангажу;

 канал 4 – керування кутом рискання;

 канал 2 – набір висоти.
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Рисунок 48. Графічне представлення РРМ сигналу, який передає сигнали з чоти-

рьох каналів керування одним пакетом

ФІМ хвиля, приходячи на приймач, розкладається на сім сигналів широтно-

імпульсної модуляції (ШІМ) для кожного каналу керування.

Для отримання значень ШІМ сигналів використовувались цифрові входи

мікроконтроллера, які налаштовані на зовнішні переривання по зростаючому та

спадаючому фронту.

Переривання – це подія, яка потребує зупинки поточної програми, яка вико-

нується та виклику обробника переривання, по завершенню якого призупинена

програма продовжує своє виконання.

В обробниках переривання запам’ятовувався поточний час початку події і

взявши різницю часі подій зростаючого та спадаючого фронтів, знаходилась дов-

го тривалість імпульсів, які приходять з приймача ШІП, довготривалість яких, так

само, як і у ФІМ сигналів, варіюється від 1000 до 2000 мікросекунд.

На рис. 49 представлена блок-схема алгоритму роботи основної програми.
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Рис. 49. Алгоритм програми

На початку нескінченного циклу відбувається перевірка скидання орієнтації

літального апарату. Якщо одночасно канали 1, 2 та 3 з пульта передають значення

менше 1100, то встановлюється фляжок скидання, який використовується при ро-

зрахунку кутів з кватерніонів, запам’ятовується поточне значення кватерніонів та

скидається фляжок фільтрації, який дозволяє перезапустити програмний фільтр.

Тим самим, в поточному положенні апарату його кути орієнтації стають рівні ну-

лю.
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Процедура отримання кутів орієнтації розраховує кути крену, тангажу та

рискання за формулою, описаною вище в розрахунках в пункті 3.4. Причому, як-

що був встановлений фляжок скидання орієнтації, то кожна компонента кватерні-

онів попередньо перераховується:

0 = 0 · 0 − 1 · 1 − 2 · 2 − 3 · 31 = 0 · 1 + 1 · 0 + 2 · 3 − 3 · 22 = 0 · 2 − 1 · 3 + 2 · 0 + 3 · 13 = 0 · 3 + 1 · 1 − 2 · 1 + 3 · 0
де – поточне, на момент скидання, значення кватерніона.

- поточне значення кватерніона.

Частина програми, яка відповідає за отримання та масштабування сигналів з

пульта керування, встановлює наступні діапазони керуючих сигналів:

 газ – 0-70 %;

 вставка на крен -20-20;

 вставка на тангаж – 20-20;

 вставка на рискання – 180-180.

Всі сигнали, окрім газу, є вставками для розрахунку керуючого впливу ПІД

регулятора по відповідному куту. Потужність двигунів визначається газом, який

визначає набір висоти квадркоптера. Газ обмежений 70% від можливої потужнос-

ті двигунів. Інші 30% використовуються для стабілізації літального апарату.

В результаті проведених тестів на реальному об’єктів було вирішено зміни-

ти знайдені при моделюванні коефіцієнти ПІД регулятора для карщої стабілізації

системи. Нові параметри представлені в таблиці 4.

Таблиця 4

ПІД параметри реального об’єкту

Параметри регулятора

0.8 0.65 0.15
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0.82 0.45 0.15

1.5 0.5 0.3

Зміна коефіцієнтів зумовлено спрощенням при складанні моделі, але голов-

ним чином тим, що один з двигунів в ході експериментів виявився менш потуж-

ним та менш чутливим, аніж інші.

В результат виконаної роботи можна зробити висновок, що для створення

системи автоматичної стабілізації летального апарату необхідно отримати його

математичну модель та виконати ідентифікацію невідомих параметрів, які задіяні

в моделі.

Отримані результати моделювання з метою знаходження закону керування

апаратом є прийнятними і для кінцевого об’єкту керування. Але для більш якісно-

го процесу регулювання може буде необхідне ручне налаштування параметрів

ПІД регулятора.

Також було вияснено, що використання інтелектуальних датчиків разом з

програмними алгоритмами фільтрації дозволяє отримувати достовірні відомості

про положення літального апарату в просторі.
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В процесі виконання випускної кваліфікаційної роботи, об’єктом дослі-

дження якої є безпілотний літальний апарат, була розроблена система керування

літальним апаратом, яка дозволяє виконувати стабілізацію по основним осям по-

вороту: крену, тангажу та рискання. Значення необхідних кутів задаються дистан-

ційно з пульта керування, що дозволяє здійснювати літальні маневри в повітрі,

тобто виконувати контрольований політ.

В процесі розробки закону керування була отримана математична модель

реального апарату, виконана ідентифікація його складових частин і в кінцевому

етапі – моедлювання системи з метою знаходження оптимальних параметрів ПІД

регулятора.

Також основною частиною роботи є отримання достовірної інформації з да-

тчиків положення, яка в приблизному вигляді містить забагато шумів або є під

впливом дрейфу своїх значень напротязі певного проміжку часі і не може викори-

стовуватися для визначення орієнтації літального апарату.

Отримані параметри регулятора були протестовані
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