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StreszczenieTypowe sterowanie mikrosamolotem odbywawgiklasyczny sposob z wykorzystaniem powierzchrngoh
ptatowca. Czasami ze wzglu na ograniczone mtiwosci konstrukcyjne MAV i postawione jemu wymaganidezg zmie-
ni¢ sposob sterowania MAV a tym samym zméesposob powstawania wirow kradziowych na krawdzi natarcia samolo-
tu. W poniszym artykule w pierwszym etapie zostanie rozpatyzamodel MAV z wysuwa# barieg mechanicza na kra-
wedzi natarcia. W drugim Zazostanie zaprojektowane prawo sterowania bavieoparciu o regulatoflizgowy ( ang.sli-
ding controlle). Uzyskane w ten spos6b badania symulacyjne mpgi& solh porownane w celu wyggniccia istotnych

wnioskow.

1. WPROWADZENIE

Typowe koncepcje konstrukcyjne bezpilotowych obiek-
téw latapcych oparte & na klasycznym sterowaniu po-
wierzchniami nénymi ptatowca. Zalicza sido nich lotki,
ster wysokéci, ster kierunku, w niektérych modelachzek
klapy. Niejednokrotnie mate bezpilotowe obiektyajate
posiadaj mniejsz liczbe takich powierzchni. Przykltadowo
w niewielkich szybowcach i motoszybowcach ster uidiu
moze zosté niemal catkowicie wyeliminowany, a jego rola
jest przegta przez lotki, ktére wraz ze zmi@przechylenia
ptatowca, powoduj rowniez jego odchylenie od osi lotu.
Na swiecie prowadzone gszaawansowane prace nad no-
wymi koncepcjami sterowania lotem samolotéw w skali
mikro.

W niniejszym artykule przedstawione zostabadania
symulacyjne  niewielkiego samolotu  bezpilotowego
o skrzydfach w ksztalcie delta ze sterem wysoka tytu
oraz wysuwaa barieg mechaniczg na krawedzi natarcia.

2. BADANY OBIEKT

Obiektem bada bedzie niewielki samolot typu delta
czeskiej firmy TOPMODEL CZ - BULLIT 02039
wraz z zamocowanymi barierami mechanicznymi. Pedsta
wowe parametry modelu przedstawiono w Tab. 1.

Tab. 1. Podstawowe parametry samolotu BULLIT 02039

Parametr Wartosé
Rozpktosé skrzydet 840 mm
Dlugosé cigciwy 520 mm

Typ profilu BELL540
Waga 0,9-1,2 kg
Powierzchnia néna 29,5 drh
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W oparciu o przeprowadzone badania miejscami opty-
malnymi barier mechanicznychedizie pozycja 4 i 7 zgod-
nie z poniszym rysunkiem.
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Rys. 1. Model 3D ptatowca

W wyniku tak przygtego modelu zostaly uzyskane naj-
bardziej efektywne wartgi sit i momentow aerodyna-
micznych. Jednz maldiwych kombinacji lokalizacji barier
mechanicznych byta bariera2434). Dalsze badania symu-
lacyjne teda przeprowadzane w opracowaniu o dane uzy-
skane w pracy Mirostawa Kondratiuka (2010) [3].

3. ORIENTACJA CIALA SZYYWNEGO O 6 DOF

Polazenie ciata o 6 stopniach swobody zmdanego
z uktadem wspotrednych &y, Y, Z,) wzgledem ukiadu
odniesienia ziemiXe, Y, Z) przedstawiono ponej. Pocz-
tek uktadu wspotrdnych ciata usytuowany jest $vodku
jego ckzkosci. Zaktada si, ze ciato jest sztywne, co elimi-
nuje konieczné¢ rozpatrywania sit dziatagych medzy
elementami masy. Uklad wsp&dnych zwiazanych
Z ziemp uwaza jest inercjalny.



Center of
gravity b

Ze

Flat Earth reference frame

Rys. 2. Uktady odniesienia

Rownanie ruchu translacyjnego ciata z uwdgieniem
wektora sit F,, Fy, F,]" zwiazanego z uktadem wspoha-
nym ciata oraz zaktadsj stah wartai¢ masym ciata:

F, X
m(\'/b+a)><\4): FEl=| Y| § (@)
F, 4
U, u
gdzie: V.=lv =] v jest wektorem dkosci liniowej,
b ™ b | ™
W, w

Pl . .
w=|q jest wektorem pdkosci obrotu statku wzghem
r

poszczegolnych osi.

Réwnania sit dziatacych wzdhe osi statku wynika
Z przyspiesze liniowych, prdkaosci liniowych i katowych.
Rozwijajac rownie (1) otrzymujemy:
F.=m(u-rv+ qu)
F,=m(v- pw+ ry
F,=m(w- qu+ py

()

Rownania ruchu obrotowego statku zzanego z jego
uktadem wspétrgdnych z uwzgidnieniem przytaonego
wektora momentéw L, M, N' (L — rolling moment
M — pitching momentN —yawig momentss nast¢pujace:

M, [L
lw+twx(lw) =M |=|M =My’ (3
M,| | N
. XX _I Xy oz . z
gdzie: = _ jest tensorem momentéw
| =[-l " | w = v
_sz _l zy l 2z
bezwtadndci.

Rozwijajgc réwnanie (3) otrzymujemy réwnania mo-
mentow wzg¢dem osi statku w nagiujacej formie:
M= 1ap=(1, =1 Jar =1 fa*=r7) =1l +pa) =t i-me)
My =10 =(1,,=1 )P =1 fr2=p?) =1 (g +ar)-1 f -pq)
MZ:IZ;—(I o yy)pq - xy(pz—qz)—l Jfd+m)-1 (p-ar)

Orientacja uktadu wspokdnego wzgldem statku po-
wietrznego przedstawiono na Rys. 3.
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Rys. 3.Uklad inercyjny i uktad zwizany z statkiem powietrznym

3.1. Katy Eulera

Zmienne okrélajace przemieszczeniaatowe @ 6 ¢
okreslaja potozenia lkgtowe ukltadu zwizanego ze statkiem
powietrznym wzgidem uktadu inercjalnego ziemi (orienta-
cja statku wzgidem ziemi).

(x.u)

@2 ot Axis

(6. q)

tﬁ\p. T}
(z. W)

Yaw Axis

v v)

Pitch Axis
Rys. 4.Katy obrotu statku powietrznego

Zaleznos¢ pomiedzy wektorem prdkosci katowej zwia-
zanym ze statkiem powietrznym,[q, 1" a zmiaa katéw

Eulera[@, 8,/]" jest nasipujaca:

p] |@| [1 O ool [1 O 0
q|={0|+|0 cosp simp| 8|+ 0 cog sim|C
Lr 0 0 -sing cowp 0- sip cas ®)
[cos® 0 -sird][ 0 )

0 1 0 |[o|=3"6
|sind 0 cod ||y Y

CO PO uproszczeniu moa zapisé nas¢pujaco:

q) p 1 singtand cog tad|| p ' ©)
6(=Jq|=|0 cosp - sinp q
gl L] |p sing  cowp |

cosd co¥

Uwzgledniajac katy Eulera maeemy wyrazé poszcze-
golne skladowe, y, zpotozenia, pedkosci i przyspieszenia
statku powietrznego wzglem uktadu inercjalnego zavi
zanego z ziemi

Przyspieszenia liniowe statku wzdem jego osigna-
stepujace:
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. . 1
u=rv-qgqw- gS|n6+E( Xaero + Xpropulsion)
()

ropulsion)

V= pw- ru+ gsinqacoa9+i(\gem+ Y,
m

. 1
W= qU_ pV+ @059 COW-'-E( ;ero + %ropulsion)

Rys. 5.Definicja kgtéw Eulera
Znajgc katy Eulera maemy wyznaczy predkosci stat-
cogy co¥ - sy cop+ cgs h gin gn  gin

ku wzgkdem uktadu ziemi
gos &in @dsu
sing co cog cog+ sSip sth sin — ags gim  @in &in @gsv

X
y =
z -sin@ cod sirp coé cap w

(8)
gdzie:g — przyspieszenie ziemskie.

Réwnania (8) s wykorzystane do okkéenia potaenia
statku wzgédem ziemi, tzn. odlegks x, odlegiad¢ y oraz
wysokai¢ h = —z.

Sita ckezkosci przy zataeniu, ze przyspieszenie ziemskie
nie zaley od krzywizny ziemi wynosi:

I:x,gravity = _mQSiHH .
l:y,gravity = mgCOSH Sing ( )
I:Z, gravity = mgCOsH C0$0

4. OBLICZENIA SIt | MONENTOW
AERODYNAMICZNYCH

Wstepnym etapem jest przeprowadzenie trymowania
statku powietrznego odnagego s do potaenia statku
w punkcie rownowagi. Samolot jest wytrymowanyzgk
suma wszystkich sit i momentéw aerodynamicznych
oraz sit grawitacji dziatapych na statek jest rowna zero.

Cisnienie dynamiczne dzialge na elementy statku
powietrznego jest opisane ngsljaco:
q =% PVZ, (10)

gdzie: p— gestas¢ powietrza,V — predkosé powietrza.
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Sity aerodynamiczneasastpujace:
X=C, (%pvzj S Y= Q[%p \?j Sz g{%p %/j 11)

gdzie:S— pole powierzchni pfata.
Momenty aerodynamiczne sastpujace:

L=Q(%pV2jSL M= g(%p\/zj Sl N (;(%p \?j < (12)

gdzie:| — dluga¢ (rozpietos¢ skrzydta dla momentéwoll
andyaw, szeroké¢ skrzydta dla momentpitch).

WspoitczynnikiCy, Cy, C;, G, Gy, C, s funkcjami licz-
by Reynoldsa i 6w aerodynamicznychri 3, jak rowniez
od wielu parametrow okétajacych geometei poszczegol-
nych elementow statku. Wyznaczenie wégtoszukanych
wspoétczynnikéw zostato juprzeprowadzone vrodowisku
COMSOL a jego wyniki postts nam do zbudowania pra-
wa sterowaniadtem pochylenia samolotu.

5. STEROWANIE | STABILIZACJA
STATKU POWIETRZNEGO TYPU MAV

Warunkiem konicznym aby samolot latat jest jegc sta
bilnos¢ lub sterowalnéc.

5.1. Model obiektu sterowania

Sterowanie stabiliigia statku wymaga gtéwnie
uwzglkdnienia widciwosci geometrycznych elementéw
statku, uwzgldnienia momentéw bezwitadém, uwzgkd-
nienia sit i momentow aerodynamicznych. Problemoste
wania MAV w pocatkowej fazie sprowadzagsdo wyzna-
czenia rowna ruchu statku wzgblem wzdhznej osi samo-
lotu. W odniesieniu do tego wariantu poszukiwasmsisX,

Z oraz moment M. W przypadku ruchu bocznego samolot
do wyznaczenia réwmaruchu niezbdnymi wielkaiciami
sa sita Y oraz momenty Li N .

Dla celéw projektowych prawa sterowania réwnania ru
chu statku przedstawiono w postaci modelu w przestr
stanu dla ruchu wzdimego.

Réwnanie ruchu wzdinego jest nagpujace:

u u u
gdzie:| w| _ w _AW (13)
T Aon + Blonaeu y= C
q g d
P g 12
X, ] 0 —gcoso,
m m
zZ, Z, Z,+muy, -mgsin®,
m-Z m-Z m-Z. Z,
Aon = v " v m-2Z
M,+Zl M, ,+Z, M, +(Z0| +mU0)F - mgsin®,r
I yy I yy I yy I yy
) 0 1 0o |




AXc
m
AZC yXu:aXa Y= Mw
B = m-2Z, ou m-2Z,
lon
av, M, a7
, 1, m-z,
L 0

Ae — zmiana steru wysokoi.
5.2. Analiza modalna ruchu wzdtuznego

Giowne postacie estotliwosciowe ruchu wzdianego
dzielimy na postacie dtugo-okresowe oraz krotko-
okresowe.

— Dilugo-okresowe oscylacjegng. phugoid modezwia-
zane g z zalenoscia kata pochyleniadi predkosci ru-
chu powietrza wzgdem osix . Posté ta zazwyczaj po-
siada nislk czestas¢ i jest niestabilna. Niestabilg®
ta wynika z opénienia pomgdzy tymi wielkaiciami.

— Krotko-okresowe oscylacjeafg. short period mode
Postéd ta jest silnie povazana z ktem natarcia samolo-
tu a oraz wspéitczynnikiem dta pochylenia. Postata
posiada dimo wieksz czestotliwosé niz phugoid mode

5.3. Sterowanie lgtem pochylenia statku

Struktue modelu symulacyjnego sterowania MAV uka-
ZUje ponizej:

acta mechanica et automatica, vol.4 no.3 (2010)

bezwtadnéci, ktére zwizane § z wysuneciem bariery
2434 zgodnie z pragcKondratiuka (2009).

Pozostate parametry, ktére nie zostaly uzyskandroa
dze obliczé zostaly zataone z géry zgodnie z rozpatrywa-
nym w literaturze MAV o podobnych rozmiarach.

Obliczenia dla modelu MAV zostaly przeprowadzone
w srodowisku Matlab-Simulink. Sygnaly stegop i pomia-
rowe dla sterowania w osi wzdiuej (logitudinal) g nasg-
pujace:

- wejicie: ster wysokei;
- wyjsécie: kat pochylenia samolot@.

5.3.1. Badania ukladu otwartego

Po wprowadzeniu do Matlaba postaci modelu w prze-
strzeni stanu dla ruchu wzdhego samolotu wepnie
przeprowadzono badania uktadu otwartego. W wynykin t
bada uzyskano naspujace rezultaty.
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Rys. 7. Mapa biegunéw i zer

Tab. 3. Czestotliwosci i ttumienia poszczegdlnych postaci

Wind and | disturbances Nmf‘
| disturbances | powiion | on
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Rys. 6.Uklad sterowania MAV

Tab.2. Wartaici momentéw bezwiadroi [m?kg]

mode Czst. [rad/s] tlumienie
phugoid 0.51 0.018
Short period 7.43 0.085

Step Response

Jo | 1.800048e-4
3. |0

Jy | 9.6397e5
ox 0

3, |0

Y, | 2.8400e-4

Model rozpatrywanego MAV zawiera na kredzi na-

tarcia wysuwane

bariery mechaniczne.

Wystiei

ich w odpowiednim miejscu powoduje akszenie sity

nosnej a co za tym idzie unoszenie samolotu. Wymie-
nione bariery mechaniczne powoglupiewielka zmiare
poszczegblnych momentéw bezwladeio Zatem do dal-
szych obliczé przyjeto optymalne warkei momentow

Amplitude
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|
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Rys. 8.0dpowied na podane wymuszenie skokowe podane
na wegcie
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5.3.2. Badania z regulatorem SMC

(ang. Sliding Mode Control)

Nastpnie zaprojektowano prawo sterowania z regulato-

rem SMC dla modelu ruchu wzdinego samolotu i prze-
prowadzono badania modelu uktadu zaretego zaréwno
w dziedzinie czasu oraz gstotliwosci.

W celu zaprojektowania regulatora nalerozpatrzy

trzy gtéwne etapy:

1.

2.

()" S(x) <0

4.

u =—-Kx-7sign(S)

Stworzy regularn forme modelu ukladu w przestrzeni
stanu.

Stworzy wektora ptaszczyznylizgowej, ktéra ldzie
spetniata nagpujacy warunek S(x)=0;gktualnie istnie-
je kilka sposéb na wyliczenie wektora ptaszczyliny
zgowej. W moim przypadku zastosowatem ngettsd
kompozycji macierzy oraz metochinimalizacji catko-
wego wskénika jakaici zgodnie z metedLQR)

Obliczy¢ pochodig wektora ptaszczyznyslizgowej

w celu ukazania zmiany znaku przy kolejnych wspot-

czynnikach. Wéwczas ma bgpetniony warunek
(14)

Zaprojektowanie prawa sterowania

(15)

gdzie:

K =—(SB™"SA _

wektor wzmocnienia gbli sprzezenia

zwrotnegon — wzmocnieniglizgowe (ang. sliding gaih
sign(S)- funkcja signum, realizaga nasipujacy warunek

1- Sx)>0

sign(S) =4 0 ~ S(x)=0 (16)
-1- §(x)<0

5. Zaprojektowanie uktadu zamkiégo z regulatorem

SMC.

W odniesieniu do projektowanego regulatora SMC war-
tos¢ wzmocnié petli
K=[0,9576

sprzezenia zwrotnego wynosi

-0,2842 -1,0682 -5,5682]% a@artaic

wzmocnienializgowegon = 0,0003.

W wyniku powyszych bada zostaly uzyskane nast

pujace rezultaty:

Step Response

pitch angle [rad]

Time [s] (sec)

Rys. 9.0dpowied modelu uktadu zamketego
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na podane wymuszenie skokowe naswiej

Response to Initial Conditions

pitch angle [rad]

Time [s] (sec)

Rys. 10.0dpowied. uktadu zamknitego
na wymuszenie impulsowe

Pole-Zero Map
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Rys. 11. Mapa biegunéw i zer uktadu zamktégo

Linear Simulation Results

Amplitude

Time (sec)

Rys. 12.0dpowied:. uktadu zamknitego
na podane wymuszenie sinusoidal)eAf*sin(wy,*t)

Badania symulacyjne réwrieprzeprowadzono wymu-

szenia sinusoidalnego zwanego z parametrami postaci

phugoid. Dla przypomnienia, podan, warta¢ amplitudy
takiego sygnatu wynosi A=0,51, gstas¢ drgai ©=0,51
[rad/s].

Wykresy uzyskane w dziedzinie czasu oragstaliwo-
$ci udowadniaj, ze po zamkriciu modelu ukladu za-
mknietego regulatorem SMC napito zwigkszenie ttumie-



nia. Szczegodlnie widoczne to jest na dwoch gemjich
rysunkach.

W odniesieniu do Rys. 12 ngptto zmniejszenie ampli-
tudy drgaa, za w odniesieniu do Rys. 13 uzyskane zostato
obnizenie charakterystyki amplitudowej w poréwnaniu
do ch-ki uktadu otwartego.

Bode Diagram
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Rys.13.Charakterystyka Bode dla uktadu otwartego
i uktadu zamknitego

6. WNIOSKI

W odniesieniu do rozpatrywanej metody sterowania wi
d&, ze podanie na w&giu wymuszenia skokowego powo-
duje chwilowe wyprowadzenie MAV z réwnowagi a na-
stepnie po ok. 3,5 [s] jego ustabilizowanie.sZastosowana
metoda sterowania sprawitae zostata wyeliminowana
niestabilng¢ ukltadu. Tym samym nagtito przesurgcie
biegunéw uktadu otwartego zawianego z postagcphugoid
na levg péiptaszczyza zespolon.

Zastosowane prawo sterowania w dalszym etapienbada
zostanie poszerzone réwaie ruch boczny samolotu. Uzy-
skane w ten sposob wyniki zostarweryfikowane na rze-
czywistym modelu poprzez zaprogramowanie autopilota

acta mechanica et automatica, vol.4 no.3 (2010)
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SLIDING MODE CONTROL OF THE MAV
WITH USED ERALIER CALCULATED
AERODYNAMICAL FORCES AND MOMENTS

Abstract: Nowadays control of MAV progressed in typical way
by surface lift vehicle. Sometimes in relative lied possibility
structural we may changed way control of MAV. Sitankously
we have changed way appear leading edge vortexeslole.
The paper was divided on two stage. In the firsp stas consider
mathematical model of MAV with movable bar mechahic
on leading edge. In second step was designed d¢ofaro
for control movable mechanical bar based on slidingtroller.
Obtained results in simulation was collected andgared.

Prag wykonano w ramach realizacji projektu rozwojowego
nr 0059/R/T00/2008/06 finansowanego zeodkéw Ministerstwa
Nauki i Szkolnictwa Wyszego.
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