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Streszczenie

W pracy przedstawiono studium projektowania i wyniki badan symulacyjnych uktadu opty-
malnego sterowania odpornego (ang. Optimal Robust Control) opartego na metodzie H-infinity
i u-Synthesis dla mikro-samolotu zbudowanego w uktadzie delta z zaimplementowangq elektronikq
autopilota. Wyznaczono model nominalny obiektu (zlinearyzowany w otoczeniu przyjetego pun-
ktu pracy). Oszacowano zakresy zmian parametréw niestacjonarnych obiektu, na podstawie kto-
rych zostat zbudowany model niepewnosci multiplikatywnej obiektu sterowania. Uwzgledniajqc
nieliniowq dynamike uktadéw wykonawczych mikro-samolotu, model nominalny i model nie-
pewnosci zaprojektowano funkcje wagowe i filtry wiqczone w tory pomiarowe. Na podstawie tych
dziatan zostaty obliczone regulatory H-infinity i u-Synthesis uwzgledniajqce sterowanie ruchem
wzdtuznym i bocznym mikro-samolotu z stabilizacjq kursu i wysokosci lotu. Przeprowadzone ob-
liczenia algorytmdw sterowania i zweryfikowane z wynikami symulacji tzw. hardware-in-the-loop,
potwierdzity efektywnos¢ zastosowanych praw sterowania.

WPROWADZENIE

Sterowanie dynamika statku powietrznego a w szczegdlno$ci mikro-samolotu (ang. micro ae-
rial vehicle, MAV) oznacza sterowanie obiektem nieliniowym, z matymi stalymi czasowymi, wie-
lowymiarowym, z sprzezeniami skro$nymi oraz niestabilnym. Co wiecej parametry modelu, ta-
kie jak pochodne i wspoétczynniki aerodynamiczne s3 funkcjami nieliniowymi o parametrach nie
stacjonarnych. Podczas lotu samolotu zmieniaja sie jego wlasciwoSci statyczne i dynamiczne
w funkcji zadanej predkosci, wysokosci, trajektorii lotu oraz warunkéw atmosferycznych.
Oznacza to, Ze model obiektu sterowania musi sktada¢ sie z modelu nominalnego i modeli nie-
pewnosci opisujacych parametry niestacjonarne. Natomiast projektowanie algorytmu stero-
wania wymaga zastosowania wielu technik i strategii. Obliczony regulator powinien zapewni¢
odpowiednia jako$¢ sterowania i zapas stabilnos$ci pomimo zmian dynamiki i btedéw modelu
obiektu. Autopilot realizujac algorytm sterowania i dziatajac poprzez powierzchnie sterowe
uktadéw wykonawczych na dynamike obiektu powinien w pelni realizowa¢ postawione funk-
cje sterowania trajektorig mikro-samolotu.

Istnieje wiele metod i algorytméw sterowania odpornego bezzatogowymi aparatami latajacymi
(ang. Unmanned Aerial Vehicle, UAV). Nowoczesne optymalne metody sterowania odpornego
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H-infinity (H.,) lub u-Synthesis pozwalajg w efektywny sposéb uwzglednié nieliniowo$¢ i nie-
stacjonarnos$¢ obiektu oraz narzucié¢ funkcje ksztattujace jako$¢ sterowania w poszczegdlnych
torach [1-2]. Zastosowanie sterowania H-infinity wprowadzone przez autoréw: Glover i Doy-
le [3-4]; pozwala na minimalizacje najwiekszej warto$ci funkcji uktadu zamknietego i jest ono
szeroko stosowane w aplikacjach lotniczych, np. [5-7]. W szczeg6lnosci w aplikacjach sterowania
UAV stosowany jest jeden z rodzajow sterowania H-infinity, mianowicie sterowanie H-infini-
ty Loop Shaping and Dynamic Inversion [8-15]. Zastosowanie sterowania H-infinity z uwzgled-
nieniem niepewno$ci strukturalnej UAV zostalo opisane np. w pracy [16]. Metoda sterowania
u-Synthesis jest kolejnym rozwinieciem metody sterowania H-infinity. Polega ona na pomiarze
odpornosci obiektu i wykorzystaniu algorytmu H-infinity do sterowania obiektem z niepewnoscia
strukturalng [3-4]. Pomimo wysokiego rzedu regulatora, algorytm y-Synthesis znajduje zasto-
sowanie w uktadach sterowania obiektami typu MAV [17-19].

Uktad sterowania obiektem MAV posiada mate state czasowe. Aerodynamike obiektu cechuje
przeptyw laminarno-turbulentny. Punkt pracy obiektu sterowania lezy w zakresie niskich liczb
Reynoldsa (10*-10° i ponizej) zwigzanych z matymi predko$ciami lotu - rzedu 10 m/s [20]. Jed-
nocze$nie przy niskich liczbach Reynoldsa duzy wptyw majg sity lepkosci. Z wynikéw publi-
kowanych badan przeprowadzonych w tunelach aerodynamicznym dla niskich liczb Reynoldsa
wynika, ze w platformach MAV czesto dochodzi do catkowitego braku przeptywu powietrza nad
ptatem skrzydta, np. podczas duzego kata natarcia, co prowadzi do zaniku sity wznoszenia i utra-
ty stabilnosci [21]. Jest to kolejny przyktad nieliniowosci obiektu, ktéra powinna by¢ uwzgled-
niona podczas projektowania praw sterowania. Z uwagi na mate rozmiary samolotéw MAV
sprzezenie pomiedzy aerodynamika, dynamikg struktury i dynamika lotu jest krytyczne.

W niniejszej pracy przedstawiono studium projektowania i wyniki badan symulacyjnych
uktadu optymalnego sterowania odpornego (ang. Optimal Robust Control) opartego na meto-
dzie H-infinity i u-Synthesis dla mikro-samolotu zbudowanego w uktadzie delta z zaimple-
mentowang elektronika autopilota. W pierwszej kolejnosci, opierajac sie na znanych zlineary-
zowanych (w otoczeniu przyjetego punktu pracy) réwnaniach ruchu mikro-samolotu, zostat
zbudowany model nominalny obiektu. Bazujac na wcze$niej wykonanych badaniach mikro-sa-
molotu w postaci skrzydta delta wykonanych w tunelu aerodynamicznym (patrz: [22]) zostaty
oznaczone pochodne aerodynamiczne, charakterystyki aerodynamiczne i zakresy zmian nie-
ktérych parametréw majacych decydujacy wptyw na aerodynamike lotu. W taki sposo6b zostaty
wyznaczone zakresy btedéw, na ktérych podstawie zostaly zbudowane modele niepewnosci
multiplikatywnej obiektu sterowania i jego parametréw. Nastepnie opierajac sie na wynikach
testow poligonowych zostaty wyznaczone modele uktadéw wykonawczych mikro-samolotu,
ktdére zostaty dotaczone do nominalnego modelu obiektu. Kolejnym krokiem byta analiza
ksztattowania jako$ci sterowania oraz skalowanie samego obiektu poprzez zaprojektowane
funkcje wagowe i filtry wlaczone w tory pomiarowe. Na podstawie tych dziatan zostat obliczony
tzw. rozbudowany model obiektu sterowania. Przy czym model ten uwzglednia sterowanie ru-
chem wzdtuznym i bocznym mikro-samolotu z stabilizacja kursu i wysokosci lotu. Wyznacze-
nie regulatoréw odpornych H-infinity i u-Synthesis dla rozbudowanego modelu obiektu po-
zwolito na otrzymanie zamknietych uktadéw sterowania nieliniowego. Przeprowadzona analiza
odpornosci poszczeg6lnych uktadéw sterowania potwierdzita postawione warunki. Przepro-
wadzone symulacje uktadéw sterowania wykazaty dobrg jako$¢ sterowania i wymagany zapas
stabilnosci funkcji uktadu zamknietego zaré6wno w dziedzinie czasu, jak i czestotliwo$ci. Ostat-
nim etapem prac byta weryfikacja opracowanych praw sterowania. W tym celu przeprowadzono
symulacje tzw. hardware-in-the-loop z wykorzystaniem autopilota i modelu mikro-samolotu. Po-
réwnano wyniki z symulacji hardware-in-the-loop z wynikami obliczen symulacyjnych wyko-
nanych w srodowisku Matlab/Simulink [23].
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1. MODEL LINIOWY MIKRO-SAMOLOTU

Model obiektu sterowania zostat wyznaczony w oparciu o zweryfikowane parametry i po-
chodne aerodynamiczne oraz warto$ci mas i momentéw mikro-samolotu typu BELL540 [24].

Stabilne sterowanie dynamika aparatu latajacego wymaga doktadnego modelu obiektu
uwzgledniajacego np. rozmieszczenie mas, wlasciwo$ci geometryczne, momenty bezwtadnosci,
sity i momenty aerodynamiczne oraz sity ciggu i oporu. Problem okre$lenia stabilnosci i ste-
rowalnosci w pierwszej fazie sprowadza sie do wyznaczenia réwnan ruchu statku powietrz-
nego wzgledem ptlaszczyzny x-z, tzw. wzgledem osi wzdtuznej samolotu (s3 to sity: X, Z oraz
moment M) oraz wzgledem pt. z-y, tzw. osi bocznej samolotu (jest to sita Yi momenty L, M). No-
tacja uktadu wspétrzednych samolotu przedstawiona zostata na rys. 1. R6wnanie ruchu
wzdtuznego statku wynosi [25]:

_ 1 P ) G P ) R
X—CX[E/)V jS’Z_CZ(E'DV jS,M—Cm(EpV jSl. (1)
Natomiast réwnanie ruchu bocznego statku wynosi [25]:
Y:Cy[%pVZJS,L:C,(%sz)Sl, N:Cn[%pVZJSI (2)
Do celéw projektowania praw sterowania réwnania ruchu statku przedstawiono w postaci

modelu w przestrzeni stanu dla ruchu wzdtuznego i bocznego. Réwnanie ruchu wzdtuznego
jest nastepujace [25]:
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8, — zmiana steru wysokosci (elevator), kierunek w do6t przyjety jako dodatni,
6p - zmiana sity ciggu.
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Réwnanie ruchu bocznego jest nastepujace [25]:

L0 1 tan 6, 0
-1
g 0 0 Yy :(1 L-12)/1,
~ 0 I;W 1 [;x a xx”zz
B= o o ok =(1,0.-12)/1,

xx*zz

o o o LM sz=12x/(11—1;

04 — wychylenie sterolotek (aileron).

)

2. MODEL NOMINALNY OBIEKTU STEROWANIA

4)

Model nominalny reprezentuje zlinearyzowana nieliniowa dynamike ruchu mikro-samolotu
o szeSciu stopniach swobody w tzw. punkcie pracy. Przez punkt pracy rozumiany jest stan opi-
sujacy lot stateczny przy zachowaniu statej predkosci i wysoko$ci. Przy czym istnieje tutaj wiele
uproszczen/zatozen jakie zostaly podjete. Po pierwsze, tzw. model nominalny (model refe-
rencyjny) opisany przez wektor stanu np. dla ruchu bocznego [vo Po T ¢O] zaktada ze-
rowa predkosc katowg i zerowe zewnetrzne sity boczne. Model nominalny nie uwzglednia
predkosci wiatru oraz predkosci bocznej w punkcie referencyjnym.

Model nominalny zostat wyznaczony w oparciu o zweryfikowane warto$ci parametréw lotu
podczas testow poligonowych, badan w tunelu aerodynamicznym oraz badan symulacyjnych.
Najwazniejsze parametry nominalne obiektu sterowania zostaty zebrane w tabeli 1.

Tab. 1. Parametry nominalne modelu

Parametr Wartos¢
masa, m 1.27 [kg]
przyspieszenie normalne, g 9.80 [m/s?]

predkosé, Vo 15 [m/s]

liczba Macha, M 0.0442

wysoko$¢ lotuy, h 100 [m]

kat natarcia, o 0.0873 [rad] (59)
katy: 8 6 y(sideslip, pitch, flight patch) 0 [rad]

momenty inercji: L, Ly, Iz5 Lox

0.0184, 0.0367, 0.0550-0.000215 [kgm?]
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Model dynamiki mikro-samolotu jest uktadem wielowymiarowym. Minimalna konfiguracja
sygnatow wejsSciowych i wyjsciowych (mierzonych) zostata przedstawiona na rys. 1.

sterolotki
aileron

sterolotki
elevator |

przepustnica

o9 T eenT o=

Rys. 1. Uktad wej$¢/wyjs¢é mikro-samolotu

Model obiektu sterowania sktada sie z modelu ruchu wzdtuznego i modelu ruchu bocznego.
Model nominalny mikro-samolotu typu delta posiada 3 wejScia sterujace (wychylenia sterolo-
tek oraz potozenie przepustnicy) oraz 8 wyjs¢ mierzonych - wchodzacych w petle sprzezenia
zwrotnego - (predko$¢ boczna, predkos¢ przechylenia, predko$¢ odchylenia, kat przechylenia,
predkos¢ wzdtuzna, predkos¢é wznoszenia, predkos¢ pochylenia i kat pochylenia). Model no-
minalny zostat zapisany jako uktad w przestrzeni stanu, ktéry posiada 8 zmiennych stanu.

Dopelnieniem modelu nominalnego mikro-samolotu sg modele jego czton6w wykonawczych
zwigzanych z torem np.: serwo—ciegno—sterolotki. Dynamika uktadéw wykonawczych zos-
tata zamodelowana w postaci dodatkowych funkcji wtaczonych w tor gtéwny uktadu stero-
wania. Dla przyktadu zmierzone wartosci dla ruchu sterolotek mikro-samolotu wynosza
odpowiednio: maksymalne wychylenie +20°, maksymalna predkos¢ katowa: £90°/s. Dla tak
postawionych parametréow dynamika cztonu wykonawczego w dziedzinie czestotliwos$ci zos-
tala przedstawiona na rys. 2.

Bode Diagram

To: Out(1)

Magnitude (dB)
>

10t

-201

To: Out(2)

=30+

-40 ; ;
10° 10" 10° 10
Frequency (rad/sec)

Rys. 2. Czton wykonawczy - wyjscie 1, funkcja wagowa - wyjscie 2 (dynamika rzeczywista)

3

Funkcja opisujaca dynamike sterolotek (rys. 2) posiada dwa wyj$cia, pierwsze wyjscie po-
dawane jest na funkcje wagowsg, a drugie na obiekt nominalny.
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3. FUNKCJE WAGOWE I SKALOWANIE OBIEKTU

Algorytm sterowania odpornego np. H-infinity opiera sie na takim poszukiwaniu regulatora
aby minimalizowatl on najwieksza warto$¢ modutu funkcji uktadu zamknietego [3, 4]. Dlatego
tez najpierw wszystkie ograniczenia natozone na sygnaty systemu musza by¢ przeskalowane.
Uwzglednione ograniczenia sygnatéw, czyli dynamiki poszczegélnych czton6w obiektu stero-
wania s3 modelowane za pomoca funkcji wagowych. Funkcje wagowe s3 dobierane na pod-
stawie badan zweryfikowanego do$wiadczalnie uktadu otwartego L za pomocg funkcji
wrazliwosci S okre$lajacej wptyw sygnatow zaktécen d dziatajacych na obiekt na jego sygnaty
mierzone y. Model transmitancyjny funkcji wrazliwosci jest nastepujacy [4]:

oY)

S(s)=U+L(s)) " = 20) (5)
Funkcje wagowe s3g natozone na sygnaty sterujgce (wychylenia sterolotek i przepustnicy),
sygnaty mierzone (przemieszczenia i predkosci kagtowe oraz liniowe mikro-samolotu w prze-
strzeni powietrznej). Funkcje wagowe okre$lajg takze wptyw zaktécen w torach pomiarowych
struktury mikro-autopilota i cztonéw wykonawczych. Dla przyktadu funkcja wagowa okres-
lajaca zadane parametry pracy sterolotek opisane powyzej jest dana w postaci macierzy

wspétczynnikéw wag amplitudy i predkosci katowej ich wychylenia:

L, _[oorn o ;
actuator 0 0.05 ( )

Funkcja wagowa, ograniczajaca wptyw sygnatéw zaktécen oraz szuméw w torach pomiaro-
wych, stanowi filtr gérno-przepustowy o charakterystyce czestotliwo$ciowej pokazanej na rys.
3.

Bode Diagram
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Rys. 3. ,Energia” zakt6cen w torach pomiarowych

4

Dodatkowo w celu filtracji sygnatéw mierzonych wchodzgcych bezposrednio do petli regu-
latora zostaly zaprojektowane filtry anty-aliasingowe drugiego rzedu. Przyktadowa funkcja
transmitancji operatorowej filtru dla pochylenia katowego (roll) jest filtrem dolnoprzepusto-
wym zapisanym nastepujgco:

663

W (s)=——20 7
e = 3 s 1 663 (7)
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4. MODELOWANIE NIEPEWNOSCI OBIEKTU

Niepewno$¢ parametréw oraz charakterystyk dynamiki mikro-samolotu zostata zamodelo-
wana w postaci modelu multiplikatywnego [3]; patrz rys. 4.

JAY

model niepewnosci

w P z
—> model -
nominalny

Rys. 4. Model obiektu z niepewnosciag multiplikatywna

Dla modelu nominalnego niepewnos$¢ multiplikatywna opisana jest nastepujaco [3]:

P, -P
A= real
P (8)
Model niepewnoSci jest ograniczony funkcjg wagowa W zgodnie z warunkiem postawionym

w dziedzinie czestotliwosci [3]:
[AG@)| <[ () 9

Warto$¢ niepewnos$ci modelu obiektu zwigzana jest z niezamodelowang (pominietg) dyna-
mika oraz nieliniowoscig obiektu sterowania. Model niepewnoSci zostat zamodelowany jako
zbidr liniowych funkcji reprezentujacych dynamike z ograniczeniem modutu do 1 (ang.
Uncertain GainBounded LTI Dynamics, Gain Bound = 1). Wplyw niepewnosci obiektu w dziedzinie
czestotliwo$ci zostat zamodelowany w postaci funkcji wagowych natozonych na niepewnos¢
modelu ruchu wzdtuznego i bocznego mikro-samolotu. Dla przyktadu charakterystyka funkcji
wagowej okreslajacej wptyw niepewno$ci na model ruchu bocznego jest wyrazona przez filtr
gérno-przepustowy pierwszego rzedu. Transmitancja operatorowa funkcji wagowej wynosi:

_ 2s+8
s+160

W (s) (10)
Charakterystyka czestotliwo$ciowa funkcji wagowej jest przestawiona na rys. 5.

Bode Diagram
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-101
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-201

-25F
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Rys. 5. Funkcja ksztattu wptywu wzglednego btedu modelu nominalnego ruchu bocznego
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Niepewno$¢ wrazliwych parametréw modelu dynamiki mikro-samolotu zostata zamodelo-
wana w postaci modelu niepewno$ci parametrycznej zapisanej nastepujaco [3, 26]:

ki =k + kiw5i dla|6i| <1 (1 1)

gdzie: k;y — warto$¢ nominalna i-tego parametru, k;,,, -~ waga niepewnosci i-tego parametru,

6; — niepewno$¢ i-tego parametru ograniczone norma |9, <1.

Analizujac charakterystyki wspdtczynnikéw aerodynamicznych, sit i momentéw uzyskane
w badaniach symulacyjnych (opr. TORNADO) oraz w tunelu aerodynamicznych wyszczeg6l-
niono parametry niepewne obiektu oraz ich przedzialy nieufnosci, (patrz [22]).

Jako parametry niepewne zostaty przyjete poszczeg6lne pochodne aerodynamiczne, a ich
wartos$ci niepewnosci zawierajg sie w przedziale od 4 do 100 %.

5. WYZNACZANIE REGULATORA ODPORNEGO

W badaniach symulacyjnych uwzgledniono regulatory odporne: H-infinity i y-Synthesis.
W celu uwzglednienia nieliniowosci obiektu skupiono sie na algorytmie sterowania u-Synthe-
sis, ktory pozwala na uwzglednienie modeli niepewnosci.

Sterowanie oparte na u-Synthesis jest sterowaniem optymalnym. Algorytm sterowania
opiera sie na pomiarze odpornos$ci uktadu sterowania na zaktdcenia oraz wykorzystaniu tech-
niki regulatora H-infinity w potaczeniu z niepewnoscig obiektu. Metoda ta wymaga doktad-
nego modelu obiektu oraz jego struktury niepewnosci. Wyznaczony regulator u-Synthesis jest
zazwyczaj wysokiego rzedu. Sam proces wyznaczenia regulatora optymalnego u-Synthesis
opiera sie na algorytmie iteracyjnym. Uktad uogélniony struktury sterowania u-Synthesis jest

przedstawiony na rys. 6.
A .

model niepewnosci

Uy Ya
—>  —
S SR N 7
model nominalny
—> —
y u
K

regulator <
odporny

Rys. 6. Konfiguracja uktadu sterowania, [3]

gdzie: A - blok opisujgcy niepewno$¢ obiektu, P — model nominalny obiektu, K - model regula-
tora, y, u - sygnat mierzony i sterujacy, y,, u, - wyjsciowy i wejSciowy z modelu niepewnosci.

Model rzeczywisty obiektu sterowania z uwzglednieniem modelu niepewnosci bedzie dany

nastepujaco [3, 4]:
Preal = P(1+A) (12)

Regulator p-Synthesis (F) jest wyznaczany w nastepujgcej formie macierzowej w przestrzeni
stanu:

Acp Bcp
F(s):=[c D} (13)

cp cp
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Caly proces poszukiwania regulatora u-Synthesis sprowadza sie do znalezienia takiej ma-
cierzy D, aby zostata spetniona dana funkcja celu (wskaznik jako$ci). Warunek optymalizacji
w tym przypadku jest opisany nastepujaca nieréwnoscia:

|pr,, D7 <1 (14)

gdzie: D(s)=diag(dl(s)lkl,...,dn(s)Ikn), I, ....I, sa macierzami jednostkowymi o wymiarach
okreslonych przez ilo$¢ wejs¢ uktadu zamknietego.

Procedura wyznaczania regulatora u-Synthesis jest wykonywana w nastepujacych krokach:

1) Metoda normy ”H”00 nalezy znalez¢ regulator, ktéry minimalizuje nastepujaca funkcje
kosztow:
|7, 07| =min (15)
2) Nastepnie nalezy obliczy¢ wartos$ci szczegdélne uktadu zamknietego w celu oszacowa-
nia maksymalnej warto$ci ograniczenia wartos$ci normy regulatora y-Synthesis.
3) Nastepnie regulator u-Synthesis oblicza sie stosujgc nastepujace kryterium minimali-
zacji: . — (v L el
) p=min,,, &(D()T,, (jO)D(jo)) (16)

4) Jezeli wartos¢ funkcji kosztdw jest wystarczajgco minimalna procedura jest przerywana,
w przeciwnym razie procedura powtarza sie od kroku 1.

Regulator u-Synthesis zostat wyznaczony funkcjg dksyn za pomoca Matlab Robust Control
Toolbox [23]. W pierwszym kroku zostat wyznaczony tzw. rozbudowany model obiektu o mo-
dele cztonéw wykonawczych, funkcje wagowe, filtry i modele niepewnosci. Uktad zostat zbu-
dowany przy pomocy procedury sysic, a cata struktura potaczen zostata zapisana w dwéch
krokach nastepujaco:

krok 1:

systemnames = ‘lat A S W in Delta G’;

inputvar = ‘[delta dstab]’;

outputvar = ‘[A S; lat]’;

input to lat = ‘“[A S(2)]';

input to A S = ‘[delta dstab + W in]’;
input to W in = ‘[Delta G]’;

input to Delta G = ‘[delta dstab]’;

sysoutname = ‘lat unc’;

cleanupsysic = ‘yes’;

sysic;

krok 2:

systemnames = ‘lat unc antia filt hg p’;
systemnames = [systemnames ‘' W act W n W p’];
inputvar = ‘[sn nois{4}; roll cmd; delta dstab]’;
outputvar = ‘[ W p; W act; roll cmd; antia filt + Wn ]’;
input to lat unc = ‘[ delta dstab ]’;
input to antia filt = ‘[ lat unc(3:6) ]’;

input to hg p = ‘[ roll cmd ]’;

input to W act = ‘[ lat unc(1l:2) ]’;

input to W p = ‘[ hg p - lat unc(4) ]’; %lat unc(4) - roll rate
input to W n = ‘[ sn nois ]’;

sysoutname = ‘latIC’;

cleanupsysic = ‘yes’;

sysic
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Nastepnie regulator y-Synthesis zostal wyznaczony poprzez zapis funkcji:

fmu = logspace(-2,2,60);
opt dkitopt (‘FrequencyVector’, fmu, ' NumberofAutoIterations’,5) ;
[kmu, clpmu, bnd] = dksyn(latIC,nmeas,nctrls,opt);

Struktura potaczen odpowiadajaca algorytmowi regulatora u-Synthesis zostata przedsta-

wiona narys. 7.
modele
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Rys. 7. Uktad sterowania odpornego
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Sygnaty zadane dla regulatora dynamiki obiektu pochodza od regulatora wyzszego poziomu
- planowania trajektorii misji lotu w trybie autonomicznym.

6. BADANIA SYMULACYJNE

Badania zostaty przeprowadzone dla dwéch metod sterowania odpornego: H-infinity i
u-Synthesis. W obu przypadkach tzw. model rozbudowany obiektu byt taki sam i sktadat sie
z modelu nominalnego, funkcji wagowych, modelu niepewnosci obiektu i wymaganych filtrow.

W przypadku sterowania H-infinity, zadanie sterowania sprowadza sie do znalezienia ta-
kiego regulatora C(s), ktory bedzie stabilizowat obiekt G(s) pomimo zmian samego modelu
obiektu reprezentowanych przez blok niepewnosci A. Zmiany te nie mogg by¢ dowolne, dlatego
sg one ograniczone funkcja maksymalnej wartosci singularnej y, zgodnie z warunkiem [3]:

lag], <» (17)

Jezeli powyzsza zalezno$¢ jest spetniona to uktad zamkniety speinia warunki jakosci stero-
wania, gdy [3]:

supHC(s)[l + G(s)C(S)]qu <17y (18)

Wyznaczony regulator H-infinity jest 18-go rzedu, a warto$¢ y wynosi 0.203.

Obliczenie regulatora u-Synthesis zostato opisane w punkcie 5. Regulator u-Synthesis spetnia
warunek odpornej stabilno$ci uktadu zamknietego T(s), jezeli u<1.0 [3]. Otrzymany regulator
u-Synthesis posiada 29 rzad, a wartos¢ u okreslajaca odpornos¢ regulatora wynosi 0.3795. Co
w zupetnos$ci spelnia narzucone wymagania odpornej stabilnosci uktadu, ktére w dziedzinie
czestotliwo$ci wyrazone sg jako:

T:EE(TUW))SI (19)
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Wartos$¢ u w funkcji maksymalnego piku uktadu zamknietego pozwala okresli¢ wtasciwosci
odporne uktadu sterowania (patrz rys. 8).

Maksymalne wzmocninie obiektu z niepewnoscig

n
[9)]
:

-
(&

3r wzmocnienie WC dla
znormalizowanej niepewnosci
2F granica niepewnosci,
po ktérej obiekt jest
niestabilny
| wzmocnienie krzywa y=1/x -
WC=1.22 zaleznos¢ odchylen
A parametréw obiektu od
1k ich wartosci
nominlanych w funkgcji
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, >
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0 1 1 1 1 1 J
0 0.5 1 1.5 2 25 3

Granica znormalizowanej niepewnosci
Rys. 8. Analiza odpornosci uktadu sterowania, [33]

Model niepewnosci obiektu mikro-samolotu w dziedzinie czestotliwosci zostat przedsta-
wiony jako funkcja reprezentujgca btgd modelowania. Btad ten jest rowny 5% dla niskich czes-
totliwosci i 100% dla czestotliwo$ci powyzej 100 rad/s, rys. 9.

From: deltadstab To: ¢

*+ +Nominal
Perturbed ||

Magnitude (dB)
]
o

-120 !

107

10° 10
Frequency (rad/sec)

Rys. 9. Model nominalny i model rzeczywisty

Dla tak zaprojektowanej niepewnosci obiektu zapasy stabilnosci dla uktadéw regulacji
H-infinity i u-Synthesis zostaty przedstawione na rys. 10.

Nastepnie zostaly przeprowadzone badania zamknietego uktadu sterowania w dziedzinie
czasu. W celu symulacji np. zachowania sie mikro-samolotu w ruchu bocznym, zamodelowano
wychylenie sterolotek jako sygnat o amplitudzie 5° i czasie trwania 1 s.

Na kolejnych rys. 111 12 wykres$lono odpowiedz zmiennych stanu nominalnego modelu mi-
kro-samolotu w ruchu bocznym zaréwno dla regulatora H-infinity, jak i dla u-Synthesis.
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Rys. 10. Analiza wtasciwosci dla regulatoréw: H-infinity i u-Synthesis

To:v

To:r To:p

To: ¢

Closed-loop responses with H-infinity controller

0.5 T T
0 e |
ideal
82 nominal .
Bl I e— pe rturbed PN
0 B
0.5
0.5 -
0 =
0.5 * !
0.5 T L —
///_'
/
. | %
1

Time (sec)

15

Rys. 11. Odpowiedz uktadu zamknietego (H-inifinty)
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Rys. 12. Odpowiedz uktadu zamknietego (u-Synthesis)
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Wartosci liniowe zmiennych stanu (m/s, m/s?) i wartosci katowe (rad/s, rad/s?) charakte-
ryzuja sie stabilnym przebiegiem w czasie z zachowaniem wartosci ustalonej. Odpowiedz uktadu
sterowania H-infinity jest zblizona do odpowiedzi uktadu z regulatorem p-Synthesis.

W celu wskazania wptywu niepewnos$ci modelu na odpowiedz jego warto$ci regulowanych
wyznaczono charakterystyke impulsowg uktadu zamknietego z regulatorem u-Synthesis,
patrz rys. 13.

From: roll command
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Rys. 13. Odpowiedz impulsowa uktadu zamknietego z regulatorem p-Synthesis
8. BADANIA EKSPERYMENTALNE
8.1. Opis elementéw systemu

Sterowanie mikro-samolotem odbywa sie za pomocg autopilota typu Kestrel [27, 28]. Auto-
pilot pozwala na sterowanie w funkcji wielu sprzezen zwrotnych z regulatorami PID, posia-
dajacego stabilizacje mikro-samolotu, system $ledzenia zadanej trajektorii lotu, nawigacje GPS,
i rejestrator parametréw lotu. Caty uktad autopilota wazy zaledwie 16 g. Dotaczona do sys-
temu Kestrel stacja naziemna (Commbox) umozliwia sterowanie, nawigacje i monitorowanie
nawet kilku obiektéw latajgcych, z ktérych kazdy wyposazony jest w autopilot typu Kestrel.
Sterowanie odbywa sie w trybie automatycznym. Tryb reczny nie jest zalecany, jednak moze
by¢ stosowany do wybranego uczestnika grupy UAV. System Kestrel z oprogramowaniem SDK
umozliwia implementowanie wtasnych, dowolnych funkcji sterujacych (praw/algorytméw ste-
rowania np. sterowania odpornego). Taka konfiguracja pozwala np. na implementowanie wtas-
nych algorytmdéw sterowania, czy autonomiczne wykonywanie wcze$niej zaplanowanych misji
przez zbior bezzatogowych aparatéw latajacych. Najwazniejsze cechy systemu Kestrel zostaty
zebrane i przedstawione w tabeli 2. Widok autopilota Kestrel przedstawiono na rys. 14.

N
Rys. 14. Autopilot Kestrel, [28]
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Tab. 2. Parametry autopilota Kestrel

pomiar predkosci i przyspieszen w trzech osiach

trzyosiowy magnetometr
wbudowany GPS z anteng
pomiar temperatury z kompensacja
pomiar predkos$ci powietrza
barometryczny pomiar wysoko$ci
funkcja kompensacji sity wiatru
funkcja obstugi kamery z sterowaniem i zapisem obrazu on-line
funkcja obstugi czujnika laserowego do pomiaru wysoko$ci lub odlegto$ci
pelna rejestracja parametréw podczas lotu

Zrzut ekranu z oprogramowania Virtual Cockpit [28]; stuzacego do zarzadzania, konfigura-
cjii planowania misji lotéw bezzatogowych w systemie Kestrel przedstawiono na rys. 15.

il

UAY Modes

= rep— .
Rys. 15. Okno programu Virtual Cockpit

Start i ladowanie moze odbywac sie w trybie recznym lub automatycznym autopilota Kestrel
poprzez nadajnik Futaba wchodzacy w sktad wyposazenia stacji naziemnej (patrz rys. 16).

Rys. 16. Wyposazenie stacji naziemnej

8.2. Implementacja algorytmu sterowania

Implementowanie funkcji do pamieci autopilota Kestrel odbywa sie poprzez port szeregowy
przedstawiony narys. 17.
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Rys. 17. PotoZenie portu szeregowego do programowania autopilota Kestrel [28]

Wywotywanie wtasnych funkcji w jezyku C zawierajacych np. algorytm sterowania odbywa
sie poprzez biblioteke kestrel.c. Model sterowania samolotem zweryfikowany w programie
Matlab jest przettumaczony na kod Dynamic C i kompilowany na procesor Rabbit (29Mhz). Na-
stepnie algorytm sterowania jest emulowany przez symulator lotu Aviones. Program Aviones
symulujac dziatanie autopilota i mikro-samolotu uzywa tego samego kodu sterowania co opro-
gramowanie Matlab. Podczas pracy w trybie symulacji tzw. hardware-in-the-loop komputer ko-
munikuje sie z autopilotem poprzez dwa zlacza szeregowe zgodnie z schematem przedstawionym
narys. 18.

Komputer PC

Aplikacja Aplikacja
Aviones Virtual Cockpit

Autopilot
Kestrel

Rys. 18. Komunikacja podczas symulacji HIL [29]

Wszystkie elementy systemu komunikacji w czasie lotu autonomicznego mikro-samolotu
z autopilotem Kestrel zostaly przedstawione na rys. 19.
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|
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Rys. 19. Struktura uktadu komunikacji [29]
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Widok zaimplementowanych urzadzen autopilota w mikro-samolocie przedstawiono narys.
20.

Rys. 20. Elektronika autopilota Kestrel

Struktura uktadu sterowania w autopilocie Kestrel z wykorzystaniem regulatoréw PID zos-
tata przedstawiona na kolejnych rys. 21-23.

Rys. 22. Petla sterowania przepustnicg, [28]

Waypoint Heading - Roll Boll = Allgron
Controller PID: PID:
.9 8 Ll 9 S

Boll Rate = Ajlergn
PID:
0x0020

Rys. 23. Petla sterowania sterolotka jako aileron, [28]

(D[ Ateron ]
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Docelowo bloki PID zostajg zastapione opracowanymi algorytmami. W oparciu o warto$ci
mierzone z sensor6w oraz wartosci zadane pochodzgce od regulatora trajektorii lotu (uktad
wyzszego rzedu) lub od operatora manualnego sa przetwarzane przez kolejne bloki PID. Wy-
pracowane sygnaly sterujgce poprzez strukture potgczen oddziatuja na uktady wykonawcze
mikro-samolotu. W ten sposéb zamykaja sie poszczegélne petle sterowania. Przy czym stero-
wanie odbywa sie w uktadzie sprzezenia do tytu oraz sprzezenia do przodu.

8.3. Symulacja hardware-in-the-loop

Zaimplementowany w autopilocie Kestrel tryb symulacji hardware-in-the-loop (HIL) pozwala
na przeprowadzanie lotdéw symulowanych w czasie rzeczywistym z wykorzystaniem rzeczy-
wistego modelu samolotu i autopilota. Dziatanie autopilota oraz symulacja zjawisk fizycznych
podczas lotu jest mozliwa dzieki zaimplementowanym bibliotekom: autopilot.dll i physics.dll.
Schemat potaczen elementéw systemu podczas symulacji HIL przedstawiono na rys. 24.

Virtual

Cockpit Aplikacja Parametry
Aviones fizyczne .dll
Potaczenie
bezprzewodowe

Sygnaty
sterujace

Kestrel

Parametry
Autopilot

autopilota .dll

Rys. 24. Schemat polaczenie szeregowego podczas symulacji HIL, [28]

Symulacja HIL pozwala takze na wykorzystanie zewnetrznych urzadzen np. algorytm stero-
wania moze by¢ wykonywany przez zewnetrzny procesor. Dane pomiedzy oprogramowaniem
procesora zewnetrznego a autopilotem Kestrel mogg by¢ przesytane przez potaczenie TCP/IP
na jakim bazuje oprogramowanie Virtual Cockpit obstugujace autopilot Kestrel. Schemat
przeptywu strumienia danych podczas symulacji HIL podano na rys. 25.

Autopilot Symulacja PC

Warunki poczatkowe

v
Realizacja praw
sterowania
v

Uktady - serwa

v

v
Odczyt pozycji
serw
¥
Dynamika modelu
samolotu

Wizualizacja

Rys. 25. Podstawowe operacje podczas symulacji HIL, [30]
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Do wizualizacji ruchu samolotu o szesSciu stopniach swobody w przestrzeni 3D jest wyko-
rzystywany program aviones.exe, patrz rys. 26. Program ten pozwala na importowanie wias-
nych map terenu.

M Aviones IZ li EI

Eile LAY sics Control  Help

Time  |Easting |Northing[ak  [HaG
S.6S 0 0 S0 S0 10.0 10.00

Rys. 26. Okno programu Aviones

W celu weryfikacji modelu ruchu bocznego mikro-samolotu, przeprowadzono symulacje HIL
z autopilotem Kestrel a wyniki poréwnano z odpowiedzia modelu obiektu na taki sam sygnat
sterujacy. Narys. 27 przedstawiono mierzony i obliczony kat przechylenia mikro-samolotu na
zadany kat sterolotek (aileron) w wybranym przedziale czasu. Sygnat sterujacy 6, zostat wy-
pracowany przez autopilot Kestrel sterujacy obiektem rzeczywistym. Mierzony sygnat odpo-
wiedzi obiektu (measured roll) jest w duzej mierze zgodny z odpowiedziag modelu obiektu
sterowania (calculated roll).

0.5F
0.4
0.3

0.2
017"

Amplitude [rad]
o

-0.11

-0.2

03 9 —3, input

0.4 - Measured Roll
- Calculated Roll

-0.5

730 735 740 745 750
Rys. 27. Odpowiedz modelu i obiektu rzeczywistego na przemieszenie sterolotek

Badania aerodynamiczne i symulacje HIL zostaty zweryfikowane przez testy poligonowe.
Badania poligonowe i wyniki rejestracji wybranych parametréw lotu zostaty opisane w spra-
wozdaniu [22].
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WNIOSKI

W pracy opisano zastosowane algorytmy nieliniowego sterowania odpornego H-infinity i u-
Synthesis do sterowania lotem autonomicznym bezzatogowego mikro-samolotu. Jak w kazdym
podejsciu projektowania praw sterowania, niezbedny jest doktadny model obiektu. Dlatego
tez przeprowadzono studium analizy parametréw i pochodnych aerodynamicznych z wyko-
rzystaniem prostych narzedzi kalkulacyjnych opierajgcych sie na metodach panelowych (opro-
gramowanie XFLR5 i TORNADO), patrz [22]. Symulacje zostaty zweryfikowane poprzez
badania eksperymentalne wspdtczynnikéw aerodynamicznych mikro-samolotu wykonane
w tunelu aerodynamicznym, ktére sa zgodne z obliczeniami numerycznymi wykonanymi me-
toda VLM oraz Metoda Elementéw Skonczonych za pomocg oprogramowania CFX ANSYS,
przedstawionych w pracach [31-32]. Z uwagi na zmienny charakter pochodnych aerodyna-
micznych obiektu jak i samego modelu obiektu sterowania wyznaczono modele niepewnosci.
Dodatkowo uwzgledniono dynamike uktadéw wykonawczych mikro-samolotu oraz sygnaty
zaktdcen dziatajace w torach pomiarowych.

Model mikro-samolotu jest rozprzegniety na model ruchu wzdtuznego (longitudinal) i model
ruchu bocznego (lateral), dlatego tez zastosowano sterowanie lokalne. Warto$ci parametréw
zastosowanych regulatoréw odpornych gléwnie w petlach sprzezenia zwrotnego dla roll, pitch,
roll rate, pitch rate, thrust, beda mogly by¢ ostatecznie zweryfikowane podczas lotéw testo-
wych. W ramach przysztych badan nalezy zoptymalizowa¢ zapis algorytmu w pamieci mikro-
procesora autopilota Kestrel. Nastepnie zostang przeprowadzone badania symulacyjne i testy
poligonowe.

Praca finansowana w ramach projektu rozwojowego nr O R00 0029 11, pt. Sieciocentryczny
system wsparcia rozpoznania i dowodzenia sytuacjami kryzysowymi na terenach zurbanizo-
wanych z autonomicznymi bezzatogowymi aparatami latajacymi, realizowanego w latach:
2010-2012.
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ROBUST CONTROL OF UNMANNED AERIAL VEHICLE -
SIMULATION INVESTIGATIONS

Abstract

This paper discusses a nonlinear robust control design procedure to unmanned aerial vehicle
that combines the singular value of the u-Synthesis and H-infinity techniques, which overcomes
structured uncertainty of the control plant and is valid over the entire flight envelope. For the
designed control system, the simulations and hardware-in-the-loop tests were performed. For the
micro-aircraft with delta wings configuration the nominal model (linearized in the desired
operation point) was calculated. Next, the uncertainty model was evaluated. The uncertainty
model consists with multiplicative plug-in dynamics disturbances and parametric uncertainty.
The uncertainty is conducted with the aircraft aerodynamics characteristics and parameters.
These uncertainties are bounded in size based on wind tunnel experiments, flight test and
analytical calculations. The weighting functions are used to capture the limits on the aileron,
elevator and thrust actuators deflection magnitude and rate. Finally, the augmented model of the
micro air vehicle was carried out, and H-infinity/u-Synthesis controllers were calculated. The
robust control laws were successfully verified during the hardware-in-the-loop simulations.



