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SAZETAK

Regulacijski uredaji za upravljanje zrakoplovima Siroko su rasprostranjeni u raznim
sektorima zrakoplovstva. U uporabi su preko sto godina jer pruzaju mnoge prednosti, kao §to
su smanjenje zamora pilota, smanjenje troSenja zrakoplova, smanjenje potros$nje goriva itd.
Kako bi se projektirali, potrebno je poznavati dinamiku letjelice kojom se upravlja. Opisuje ju
se matematickim modelima, simulacijama u zraénim tunelima, a u zadnjih 20-ak godina sve
vise koriste¢i CFD (eng. computational fluid dynamics) softver. U skladu s navedenim, u ovom
zavr$nom radu izvedena je sinteza I-PD regulatora (jo$ poznat kao setpoint on | controller)
temeljenog na tzv. linearnom kvadratnom regulatoru (LQR). Proracun parametra ovog uredaja
MozZe se izvesti na razne nacine, ali se u danasnjici vrlo pogodnom pokazala metoda bazirana
na rjeSavanju linearnih matri¢nih nejednadzbi (LMI). Ova metoda posebno je povoljna za
sintezu regulatora sustava Ciji se parametri ne mogu lako pronaéi kori$tenjem starijih metoda
poput Ackermannove. Opisani regulator realizirao se koriste¢i neke od sve mocnijih
komercijalno dostupnih mikroupravljaca, uz ziroskopski senzor kao povratnu vezu. Ponasanje
realiziranog regulatora, a i kvaliteta LMI-LQR metode, takoder je provjerena na vlastoru¢no
izradenom RC modelu.

Kljuéne rijeci: linearna matri¢na nejednadzba, linearni kvadratni regulator, I-PD regulator,

daljinski upravljana letjelica
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SUMMARY

Controllers for the purpose of controlling aircraft have been widely adopted in various
sectors of aeronautical engineering. They have been in use for some one hundred years now,
due in part to the many advantages they provide, such as reducing pilot fatigue, reducing wear
on aircraft, reducing fuel consumption etc. In order to devise them, it is necessary to understand
the dynamics of the aircraft one desires to control. To this end, mathematical models, air tunnel
simulations and CFD (abbr. of computational fluid dynamics) simulations, which have become
widely adopted in the last 20 years, are utilized. In accordance with the aforementioned
information, an I-PD controller (also known as a setpoint on | controller) was designed based
on the theory behind so-called linear-quadratic regulators (LQR). Calculating the parameters of
this device may be done in various ways, however in today's age a method based on linear
matrix inequalities (LMI) was shown to be adequate. This method is especially useful for
deriving the parameters of controllers of plants whose parameters can't be easily acquired using
older methods such as Ackermann's. The described controller was realized using some of the
increasingly powerful commercially available microcontrollers, together with a gyroscopic
sensor as a feedback loop. The behavior of the devised controller, along with the quality of the
LMI-LQR method, was evaluated on a handmade RC model.

Key words: linear matrix inequality, linear-quadratic regulator, I-PD controller, remote

controlled aircraft
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1. UvOD

U ovom zavrsnom radu bilo je potrebno izraditi 3D model letjelice (zrakoplova) u CAD-u,
provesti analizu njezinih aerodinamickih karakteristika te Ssaznanja iz analize iskoristiti za
sintezu regulatora koji ¢e upravljati kutom posrtanja. Nadalje, regulator je bilo potrebno
realizirati uz pomoc¢ elektronickih komponenata.

Uredaji za regulaciju orijentacije zrakoplova uporabljaju se u vojnim i komercijalnim
svrhama vise od sto godina. Neke od prednosti ovakvih sustava su: smanjenje napora letenja,
povecana preciznost letenja, smanjenje potro$nje goriva, smanjenje umora materijala aviona
itd. Uz te prednosti, moze se s lakocom zakljuciti zasto proizvodaci letjelica inzistiraju na
uvodenju takvih sustava. U ovome radu implementirat ¢e se puno jednostavnija verzija sustava
regulacije orijentacije kako bi se za buduce radove steCeno znanje moglo prosiriti te se
implementirati jo$ sloZeniji i profinjeniji sustavi. Sinteza regulacijskih uredaja u ove svrhe
moze se provesti na razne nacine te postoje raznolike izvedbe tih sustava (s raznim prednostima
i nedostatcima), medutim za ovaj rad odlucilo se implementirati jednovarijabilni PID regulator
u modificiranoj formi s proporcionalnim i derivacijskim ¢lanom u povratnoj vezi. Dobro je
poznato da PID regulator i njegove varijante imaju Siroku primjenu u raznim sektorima
industrije zbog izuzetne fleksibilnosti, pouzdanosti i jednostavnosti implementacije. Opc¢enito
je glavni problem kod implementacije bilo kakvih regulatora, a tako i PID regulatora,
odredivanje parametara koji ¢e sustavom upravljati optimalno. Jedna od prvih sustavnih metoda
za odredivanje parametara ovakvog regulatora je tzv. Ziegler-Nicholsova metoda, medutim ona
pruza povoljno ponaSanje regulatora samo za sustave s izuzetno sporom dinamikom (uglavnom
termodinamicki sustavi) te se temelji na empirijskom procesu koji zahtjeva mjerenje odziva
otvorenog kruga. Za mnoge sustave, a pogotovo zrakoplove, to je uvelike neprakti¢no.
Evolucijom elektronike omogucilo se upravljanje sustavima s puno izrazenijim dinamic¢kim
ponasanjem te je nastala potreba za pouzdanim offline metodama sinteze, a ne empirijskim
postupcima ,pogadanja 1 promasaja“. Mnoge takve metode rtjeSavaju tzv. problem
pozicioniranja polova (eng. pole allocation problem). U danasnjici izuzetno lukrativhom se
pokazala metoda temeljena na linearnim matriénim nejednadzbama [1] i teoriji iza linearnih
kvadratnih regulatora. Glavna prednost ove metode je mogucénost pronalazenja pojacanja
regulatora koji upravljaju sustavima s brojem stanja ve¢im od dvostrukog broja izlaza (n < 2p)
za koje je taj proces inace vrlo zamoran izvoditi ru¢no jer zahtjeva iterativni postupak.

Budu¢i da tema ovog zavr$nog rada nije detaljna analiza dinamike leta zrakoplova, nije
provedeno ru¢no izvodenje dinamickog modela zrakoplova potrebnog za sintezu regulatora (a
¢ija bi pouzdanost bila upitna), nego se posluzilo gotovim modelom iz literature [2]. U svrhu
provodenja sinteze u inzenjerskoj praksi, ona je takoder provedena prema gotovom postupku
[3] temeljenom na matematici iza primjene linearnih matri¢nih nejednadzbi u teoriji upravljanja

[1]

Postupak rjesavanja zadatka se provodio sustavno. Uz poznati izgled aviona kojim se zeli
upravljati, napravljena je poveznica izmedu njegovih fizikalnih karakteristika i matematickog
modela. Zatim su pronadeni parametri matemati¢kog modela na temelju simulacije ponasanja
aviona u razli¢itim rezimima strujanja zraka koriste¢i CFD softver xflr5. Dobiveni parametri su
iskoriSteni za provedbu sinteze regulatora. Konacno, nakon provjere rezultata sinteze
raCunalnom simulacijom, regulator je realiziran koriste¢i elektronicke komponente i C kdd u
Arduino razvojnom okruzenju.
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2. MODEL ZRAKOPLOVA

Prilikom odabira modela zrakoplova bilo je potrebno naé¢i kompromis izmedu nekoliko
aspekata: financijska isplativost, upravljivost, slozenost izrade te kvaliteta leta. RC
modelarstvo je hobi koji mnogi smatraju ,,skupim sportom®. Modeli dostupni za kupnju
redovito koStaju nekoliko stotina eura. Kvalitetniji modeli napravljeni od plastike, balze, metala
itd. znaju biti u ponudi za red veli¢ine vise. Takoder je za dobiveni model tesko odrediti mnoge
parametre potrebne za sintezu regulatora kao $to su geometrija krila i polozaj tezista. Nadalje,
za mnoge jeftinije modele je, radi malih dimenzija, upitna moguénost ugradnje elektronickog
paketa koji bi avionom upravljao, a takoder je tesko procijeniti utjecaj dodatne tezine i/ili
aerodinamickog otpora na performanse letenja. Stoga je odlu¢eno napraviti vlastiti model u
CAD-u, a ako je ikako moguce realizirati zrakoplov fizicki.

Upravljivost je najvazniji parametar vezan za kvalitetu modela. Model moZe imati bilo
kakav dizajn sve dok je stabilan, a time upravljiv. Kako bi se ostvarila stabilnost zrakoplova
potrebno je osigurati da se teziSte nalazi ispred centra uzgona (eng. center of lift — COL). U
protivnom zrakoplov ¢e teZiti neupravljivom posrtanju prema nebu, §to moze uzrokovati lom
uzgona, prevelike aerodinamicke sile i unistenje modela. Takoder je vazno osigurati da teziSte
nije previse udaljeno u smjeru prednjeg kraja letjelice odnosu na COL jer ¢e s takvom
konfiguracijom avion teZziti posrtati prema tlu poput npr. strijele za pikado, sto ¢e uzrokovati
ubrzanu, neplaniranu demontazu modela u kontaktu s tlom. Ukratko, avion mora letjeti na
¢ovjeku upravljiv i predvidljiv nacin.

Ako je ikako moguce, konstrukcija se mora §to viSe pojednostaviti, a da se odrzi dovoljna
vjernost modelu koriStenom u fazi sinteze regulatora. Ako se upravljacki parametri zrakoplova
u stvarnosti previse razlikuju od onih u fazi sinteze, regulator se ne¢e ponaSati prikladno te
moze uzrokovati unistenje modela. Takoder se moraju uvesti odredena pojednostavljenja radi
dostupne tehnologije koja bi se koristila u stvarnosti za izradu aviona.
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2.1. Geometrija letjelice

Najvaznije geometrijsko obiljezje aviona je profil krila (eng. airfoil). Postoje mnogi
razliciti profili krila. Uporaba odredenog profila ovisi o rezimu strujanja zraka prilikom leta,
optimalnoj horizontalnoj ili vertikalnoj brzini (eng. climb rate), nadmorskoj visini na kojoj se
leti, kriterijima vezanima uz agilnost letjelice itd. Budu¢i da je rije¢ o mehatronickom radu te o
manjku iskustva u polju zrakoplovnog inzenjerstva, za profil krila se potrazio savjet.
Istrazivanjem na internetu 1 konzultacijom s ljudima koji se dugoro¢no bave RC modelarstvom,
zakljucilo se da bi najbolje bilo upotrijebiti profil NACA 4412 radi relativho jednostavnog
oblika gornjeg i donjeg splinea koji ¢ine profil, $to olakSava izradu. Takoder je rije¢ o profilu
koji je namijenjen za uporabu u rezimu letenja pri vrlo niskom Machovom broju (M << 1) §to
je pogodno za sigurno ispitivanje funkcionalnosti letjelice i regulatora koji upravlja njom.
Takoder je od strane konzultanata predlozena uporaba relativno velikog raspona krila u iznosu
od 1.5 m kako bi se ostvario povoljan uzgon za niske brzine letenja.

Geometrija repnih krilca (vertikalni i horizontalni stabilizatori) nije prevazna buduci da
ta krilca ne doprinose puno uzgonu zrakoplova za ovu namjenu. Stoga je od strane suradnika
predlozeno da se izrade u pravokutnom presjeku. Medutim, za potrebe analize stabilnosti
koristen je profil NACA 0009. Razlog tome je Cinjenica da koristeni CFD softver ne podrzava
pravokutne profile krila za aerodinamicku analizu. Nadalje, u zrakoplovstvu je ¢esta uporaba
simetri¢nih profila za repna krilca jer takvi profili ne stvaraju uzgon za neutralni napadni kut
[4]. Konacno, budu¢i da je njihov acrodinamic¢ki doprinos ka ukupnom uzgonu na zrakoplov
malen, nije bitno ozbiljno razmatrati koji profil ¢e se koristiti za ovaj avion, sve dok su repna
krilca jednostavna za izraditi te se relevantne dimenzije (duljina tetive krila, raspon krila)
poklapaju.

Polozaj motora takoder je vazno razmotriti. Propeler prilikom rada stvara potisnu silu
koja vuce avion. Medutim ako se propeler ne pozicionira ispravno moze do¢i do stvaranja
zakretnog momenta oko poprecne osi aviona (eng. pitching moment) zbog postojanja kraka
izmedu pravca sile potiska i centra rotacije. Kombinacijom pozicioniranja motora §to blize krilu
te zakretanjem motora tako da se stvori presjeciSte pravca sile 1 centra rotacije mozZe se
minimizirati ili eliminirati utjecaj sile motora na ponasanje aviona. U protivnom moramo
modelirati moment sile potiska kao poremecaj ili upravljacki ulaz u sintezi regulatora.

Prilikom aerodinamicke analize ovakvih RC aviona ne obraca se pozornost na utjecaj
tijela aviona na stvaranje uzgona ili otpora te mnogi softveri, izuzev onih koji se koriste za
profesionalnu primjenu u zrakoplovstvu, ne nude mogucénost analize aerodinamike tijela
aviona, a u slucaju softvera koristenog u ovome radu — xflr5 — upozorava se korisnika da u
aerodinamicku analizu ne ukljuCuje geometriju tijela. To naravno ne znaci da se ne mora
osigurati aerodinamicnost tijela. Uzevsi u obzir sve navedene zahtjeve stvoren je CAD aviona
prikazan naslici 2.1 2.2
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Slika2.1 CAD model letjelice

Slika 2.2 Avion u bokocrtu
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2.2. Matemati¢ko modeliranje

Kako bi se pristupilo sintezi regulatora potrebno je izvesti matemati¢ki model dinamike
aviona. Dobro je poznato da je za aerodinamicku analizu pogodno koriStenje bezdimenzijske
analize. Modeliranje strujanja zraka oko otvorenih profila kao Sto su profili krila izuzetno je
tesko analitickim postupcima jer su dobivene jednadzbe izrazito teske za rijesiti, a ako se uvedu
odredene pretpostavke i pojednostavljenja koja omogucuju rjeSavanje tih jednadzbi, greske su
prevelike. Stoga se u polju zrakoplovstva pokazalo pozeljno modeliranje odredenih
aerodinamickih fenomena empirijskim postupcima koji kao rezultat daju bezdimenzijske
parametre. Prednost takvog pristupa, osim vrlo dobre toCnosti rezultata, je skalabilnost. Uz
zadovoljavanje odredenih kriterija slicnosti moguée je zakljucke analize na prototipnom
modelu prenijeti na model u stvarnosti. Takva filozofija se redovito uporablja u polju analize
profila krila. Web stranice poput airfoiltools.com sluze kao repozitorij svakakvih profila krila.
Oni se mogu preuzeti u obliku .dat datoteke te uvijek dolaze u ,,normiranim* dimenzijama s
duljinom tetive profila jednakoj 1, a korisnik nakon analize u CFD softveru moze profil skalirati
na Zeljene dimenzije te biti siguran u istovjetnost ponasanja istog profila, ali ve¢ih dimenzija.

lako se koristimo to¢nijim i jednostavnijim pristupom modeliranja aerodinamike
aviona, dobivanje modela u obliku prijenosne funkcije ili pak prostora stanja je sloZzeno ako se
nema na raspolaganju dovoljno znanje fizike zrakoplova. Ne pomaze ni €injenica da je rije¢ o
izrazito nelinearnom sustavu. Nadalje cilj rada nije analiza fizike iza ponasanja zrakoplova, ve¢
sinteza regulacijskog uredaja. Stoga je iz literature [2] preuzet gotov, pojednostavljeni,
poopceni te za odredeni rezim rada linearizirani model u obliku prostora stanja. Sve $to je
potrebno je unijeti odgovarajuce parametre u njihove pripadne matrice te pristupiti sintezi.

2.2.1. Prostor stanja
Opcenito, dinamika sustava se moZe opisati matricnim jednadzbama
x = Ax + Bu, (2.1)

y = Cx + Du, (2.2)

gdje je A matrica sustava, B matrica upravljanja, C matrica izlaza, D matrica unaprijednog
djelovanja (eng. feedforward matrix), x vektor varijabli stanja, u vektor upravljackih varijabli
te y vektor izlaznih varijabli sustava.

Iz literature [2] longitudinalna dinamika (dinamika posrtanja) za zrakoplov u rezimu
letenja spomenutom u prijasnjim poglavljima, opisana je matricom sustava i matricom
upravljanja koje u opcem slucaju glase:

Hut Tu Xw 0 . Tor  Xom]
m m g m
Z_u Z_W —Zq + MVrer 0 0 Zﬂ
Along = m m m ) Blong = m |, (2.3)
weoMeo M o M,
Iyy Iyy ]yy Iyy
L0 0 1 0 L0 0
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dok su vektor varijabli stanja i vektor upravljackih varijabli:

= ‘ST], (2.4)

Xiong = Uiong = S
m

odQ =T

gdje su:
e mM-—masaaviona
e |y — staticki moment tromosti u smjeru y - 0Si
e Vi — brzina gibanja u radnoj tocki
u- brzina gibanja u smjeru x — osi
w — brzina gibanja u smjeru z — osi
g— kutna brzina u smjeru 'y — osi
6 — kut posrtanja zrakoplova oko y - osi
ot — upravljacka varijabla vezana za potisnu silu (eng. throttle ili vulgaris ,,gas)
om— upravljacka varijabla vezana za moment posrtanja (eng. pitching moment)
X —silausmjeru x—osi
Z —silausmjeru z—osi
M — moment posrtanja
T —sila potiska pogonskog motora
Xu — stabilizacijski derivativ definiran kao derivacija veli¢ine (u ovom slucaju sile X) u ovisnosti
0 nekoj drugoj veli¢ini (u ovom sluc¢aju brzini u)
Ako se avion izvede tako da se os djelovanja sile potiska nalazi $to blize krilu, djelovanje

. . . . . ... 18 .
promjene potisne sile T na promjenu ,,gasa* moze se zanemariti (TT = 0). Time se takoder

izbacuje dodatna upravljacka varijabla §7. UvrStavanjem citirane matrice sustava i matrice
upravljanja u jednadzbe (2.1) i (2.2) te uz poznati oblik vektora stanja iz literature [2] dobivamo:

xlong = Alongxlong + Blongulong' (25)
0 = Clongxlong + Dlongulong' (2.6)

pri ¢emu je matrica Along jednaka onoj iz izraza (2.3), a matrica Biong Sada postaje:

Blong: m |, (2.7)

te nadalje matrice Ciong i Diong poOStaju:
Clong =0 0 0 1] Dlong = 0. (2.8)

Broj stanja sustava je n = 4, broj upravljackih ulaza je m= 11 broj izlazaje p = 1.
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2.2.2. CFD analiza

Budu¢i da se mnogi parametri sustava (u ovom slucaju tzv. stabilizacijski derivativi)
dobivaju eksperimentima u zracnom tunelu, a takav uredaj nije dostupan za ovaj rad, moramo
se posluziti softverskim rjeSenjima. Za analizu upotrijebio se softver xflr5. Program nudi
analizu ponasanja profila krila i analizu stabilnosti aviona koja direktno ra¢una matrice Aiong
Biong za odredenu radnu toc¢ku. Stoga nije potrebno ru¢no racunati navedene koeficijente, nego
je dovoljno provesti analizu u softveru.

Kako bi se u programu ostvarili svi preduvjeti za analizu stabilnosti aviona, potrebno je
prvo ucitati sve profile krila koji ¢e se koristiti te ih analizirati za razne napadne kutove i
Reynoldsove brojeve. Profili NACA 4412 i NACA 0009 preuzeti s airfoiltools.com u obliku
.dat datoteke ucitali su se u sekciju programa za analizu profila (tzv. foil batch analysis).
Analiza se provela za raspone Re € [20 000, 1 000 000] te kutove a € [-7°, 10°]. Rasponi su
uzeti prema predlosku autora softvera za genericke, amaterske RC zrakoplove. Rezultati su
prikazani kao polari Cy vs Cq, Ca Vs a, Ci/ Cq VS a, Cm Vs a. Ova analiza postavlja temelj za
analizu stabilnosti te se moraju osigurati §to kvalitetniji rezultati. Budu¢i da je rije¢ o
numerickoj metodi, tocnije metodi koja numeric¢ki rjeSava Navier-Stokesove jednadZbe,
ponekada se javljaju greske ili losi rezultati u odredenim intervalima napadnog kuta. Prisutnost
greSaka moze se uoditi postojanjem jakih diskontinuiteta ili skokova u grafovima karakteristika
te porukama u upravljackoj konzoli koje upozoravaju na loSu vjernost rezultata za neki kut.
Navedeni problem se rjeSava smanjenjem koraka promjene kuta te ponovnim pokretanjem
analize za problematicni interval. Ova se metoda preporucuje od strane autora programa te bitno
poboljsava rezultate analize. Na slikama od slike 2.3 do slike 2.5 prikazani su rezultati
aerodinamicke analize profila koriStenog za glavno krilo (NACA 4412), dok su na slikama od
slike 2.6 do slike 2.8 prikazani rezultati aecrodinamicke analize profila koriStenog za repna krila
(NACA 0009). Krivulje su crtane u razli¢itim bojama. One simboliziraju Reynoldsove brojeve
za koje je analiza provedena, a mogu se razlikovati prema legendi prilozenoj u tablici 2.1.

Tablica2.1  Legenda aerodinamickih karakteristika

7Ol 30 | 40 | | | 100 | 500
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Slika 2.3 Cvs Cq polar za NACA 4412

20 40 6.0 8.0

Slika2.4 CjvsaiCnvsapolariza NACA 4412
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Slika2.5 C;/Cqyvs a polar za NACA 4412
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Slika 2.6 C;vs Cq polar za NACA 0009

“

/ Alpha
/0 20 40 6.0 8.0
A

2

Slika 2.7 CyvsaiCnvs a polari za NACA 0009
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Slika 2.8 C;/ Cq Vs a polar za NACA 0009

Prikazane aerodinamiCke karakteristike profila su familije krivulja ovisne o
Reynoldsovom broju za kojeg su generirane. Generirane karakteristike vrlo su sli¢ne te se moze
identificirati trend ponaSanja s obzirom na promijenjene parametre analize. Npr. porastom
napadnog kuta raste uzgon C do odredenog grani¢nog kuta kod kojeg se javlja lom uzgona (pad
karakteristike). Sto je Re vedi, to je veéi maksimalni koeficijent uzgona i kriti¢ni napadni kut
pri kojem se javlja njegov lom. Za strujanje u standardnim uvjetima (nominalni atmosferski
tlak i temperatura, bez vjetra) ve¢i Re odgovara vecoj brzini leta. Buduci da je sila uzgona
proporcionalna kvadratu brzine, $to je veca brzina to ¢e biti veci uzgon krila. Takoder mozemo
primijetiti prema C, / Cq vs a grafu da uzgon drasticno nadvladava otpor zraka u odabranom
rasponu napadnih kutova sto je uvelike poZeljno.

Nakon aerodinamicke analize slijedi aerodinamicka analiza sdmog zrakoplova. Za
pocetak analize potrebno je definirati oblik i raspored krila te teziSte aviona. Uz pomo¢
suradnika odredeno je da bi idealni polozaj teziSta aviona trebao biti 65 mm u odnosu na
napadnu ivicu glavnog krila, u smjeru repa. Nacin na koji je sve navedeno definirano moze se
vidjeti na slici 2.9.
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Slika 2.9 Definicija aviona u svrhu analize stabilnosti u xflr5

Pokretanjem aerodinamicke analize u konfiguraciji fixed lift (C; = konst., preporuka autora
softvera), uz prethodno navedeni raspon napadnih kuteva «, dobiveni su Cm vs Cj, Cm VS a, C
vs o i Ci/Cq Vs a polari prikazani na slici 2.10.
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Alpha

Alpha

Alpha

Slika 2.10 Rezultati aerodinamicke analize virtualnog modela aviona

Vazno je uociti da karakteristika Cm vs o pada §to ukazuje na stabilno ponasanje zrakoplova.
Porastom napadnog kuta raste moment posrtanja u negativnome smjeru — efekt samoispravka
napadnog kuta.

Uz ucitano aerodinamicko ponaSanje aviona u softver, jedino Sto je preostalo je
pokrenuti analizu stabilnosti virtualnog modela zrakoplova. Uz postavljenu jedini¢nu pobudu
na elevator te definiranje radne tocke u o = 0°, program racuna matrice Along I Biong kKOje U
konacnici iznose:

—0.0177058 —0.395514 0 —-9.81
Atong = —1.24609 —11.9184 14.0021 0 ’
—1.1448 - 107> —128.102 —170.618 0
0 0 1 0
—0.384582
—18.2417
Biong = :
—3302.796
0
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Polovi sustava odgovaraju svojstvenim vrijednostima matrice Ajong, & ONe iznose:

A, = —158.3701,

A, = —24.1638,
A3 = —0.0101 + 0.6396i,
A, = —0.0101 — 0.6396:.

Buduc¢i da su realni dijelovi svih polova negativni, potvrdujemo zakljucak o stabilnosti zrakoplova iz C
Vs a Karakteristike.

Valja napomenuti da dimenzije matrice Biong u ovom i prijasnjem poglavlju nisu iste.
Razlika je u tome sto se u poglavlju 2.2.1 u opéem slu¢aju modelira utjecaj momenta sile potiska
uslijed promjene njezinog iznosa (eng. throttling) na kut posrtanja. Trenutno xflr5 ne nudi
moguénost modeliranja ovog fenomena stoga ne mozemo iz programa dobiti iznos parametra
koji ga opisuje, medutim avion mozemo konstruirati tako da je pravac njegove sile potiska $to
blize krilu kako bi taj moment bio §to manji, ¢ime mozemo zanemariti njezin utjecaj na
promjenu orijentacije aviona. Ujedno to pojednostavljenje bitno olakSava sintezu regulatora jer
se MISO (eng. multiple input, single output) sustav pretvara a u SISO (eng. single input, single
output). Uz ovu informaciju mozemo konac¢no pristupiti sintezi regulatora.
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3. SINTEZA REGULATORA

3.1.  Optimalni linearni kvadratni regulator

U podrucju sinteze multivarijabilnih linearnih regulatora Cesto se koristi tzv. linearni
kvadratni regulator. Glavna mu je prednost to §to u opéem slucaju omogucuje upravljanje
sustavom odredenim s viSe od jednog ulaza i izlaza (naravno sve dok je sustav linearan). Takav
regulator ima mnogo formi, izmedu ostalog i PID oblik. PID regulatori se dugi niz godina
implementiraju u raznim industrijskim procesima radi vrlo dobre fleksibilnosti, jednostavnosti
1 pouzdanosti. Op¢i oblik PID regulatora glasi:

PID regulator

r P Regulacijska staza
+ 3 u y
(2 - - > G(s) -

./

T

Slika 3.1 Blok dijagram sustava upravljanim PID regulatorom

u = Kpe + K,fedt+ KD%, (3.1)

gdje su:

e U—upravljacki signal regulatora

e e —signal regulacijske pogreSke

e r—referentni iznos upravljane veli¢ine

o Kp—faktor pojacanja proporcionalnog djelovanja

e K,—faktor pojacanja integracijskog djelovanja

e Kp— faktor pojacanja derivacijskog djelovanja

Medutim, ova forma ima nedostatak koja se manifestira uslijed skokovite promjene reference.
Buduc¢i da se signal pogreske 'provlaci' kroz proporcionalni i derivacijski ¢lan, nagle promjene
reference iziskuju naglu promjenu upravljackog signala, a time nepotrebno opterecenje
aktuatora. Ako regulator upravljackim povrs$inama naredi da zauzmu drasti¢nu poziciju kako bi
se prema zakonu regulacije preslo u novu radnu tocku, moze doci do Stete ili gubitka kontrole
nad avionom (prisjetimo se da je rije¢ o lineariziranom sustavu koji je precizan u okolini radne
tocke). Stoga je potrebno upotrijebiti drugaciji oblik kontrolera — I-PD oblik.
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I-PD regulator (eng. setpoint on I controller) daje isto ponaSanje kao PID regulator, ali
ne uzrokuje drasti¢nu promjenu upravljackog signala uslijed promjene radne tocke, stoga je
prikladan za uporabu u ovom slucaju.

Regulacijska staza

O — O > G(s) B

Slika 3.2 I-PD forma PID regulatora

dy

gdje su:
e r—referentni iznos upravljane veliine
e y—signal regulirane veli¢ine
e K;—pojacanje integracijskog djelovanja
e Kp—pojacanje proporcionalnog djelovanja
e Kp—pojacanje derivacijskog djelovanja

Iz jednadzbe (3.2) i blok dijagrama na slici 3.2 vidljivo je da samo I ¢lan ima interakciju s
referentnom veli¢inom r, dok svi ostali ¢lanovi sudjeluju uz pomo¢ stvarne veliine procesa y.
Efekt ovakve strukture je da se nagle promjene referentne veli¢ine projiciraju samo kroz tromi
I ¢lan, a skokovite promjene uslijed djelovanja P i D ¢lana nema.
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3.2.  Odredivanje pojacanja regulatora primjenom linearnih matri¢nih nejednadzbi

Sintezi regulatora pristupamo prema literaturi [3]. Pun postupak uz matematicku
formulaciju od pocetka do kraja moze se pronaci u njoj. Ono §to slijedi je skraceni, prakti¢ni
postupak rjesavanja problema u inZenjerskoj praksi za navedeni zadatak. Od sada pa nadalje,
gdjegod nije drugacije navedeno, vrijedi sljedeca istovjetnost notacije: A = Aiong, B = Biong,
C= Clong.

Regulacijska staza

r + ¥ x = Ax + Bu y
—» (O >
'A y=Cx+Du
X

Slika 3.3 Blok dijagram povratne veze po stanjima sustava

Zapocinjemo S regulacijom po stanjima sustava uvodenjem supstitucije u = -KX. UvrStavanjem
u jednadzbe (2.1) i (2.2) te sredivanjem izraza dobivamo:

% = (A — BK)x, (3.3)

y = (C— DK)x, (3.4)

gdje je K vektor pojacanja povratne veze (eng. feedback gain). Nadalje, potrebno je definirati
augmentirane matrice sustava A i B te vektor z:

SO

gdje je & = fot(r — y)dt. Supstitucijom ¢ iy = Cx u (3.2) dobiva se sljedeca jednakost:
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Nadalje, uvrstavanjem (2.1) u (3.5) te sredivanjem dobiva se izraz

C 0],
u=0-K;CB)'[Kp Kp K][cA 0 [f]
0 1
= [RP I?D I?I]SZ, (36)
gdje je
C O
S=|CA 0]
0 I
I?P = (I - KDCB)_lKP, (37)
Ky, = 1— K,CB) 'K, (3.8)
I?I = (I - KDCB)_1K1 (39)

Pod pretpostavkom da je matrica (I — K;CB) tinvertibilna te da je sustav upravljiv, uz
modificirani zakon regulacije u = Kz dobivamo:

[K» K, KIS=K (3.10)

Pod pretpostavkom da rjeSenje jednadzbe (3.10) postoji, moguce je izraCunati pojacanja PID
regulatora prema:

K, = Ky(1+ CBK,)™ 1, (3.11)
Kp = (1— K,CB)K>, (3.12)

Sinteza regulatora provest ¢e se prema kriteriju minimalnog gubitka performanse (eng.
minimal performance cost):

Ji =J (zTQz + u"Ru) dt, (3.14)
0

gdje je Q tezinska matrica stanja, a R tezinska matrica upravljackih varijabli. Isti u¢inak
ostvaruje se rjeSavajuéi algebarsku Ricattijevu jednadzbu (ARE) za sustav s r = O i
P=PT>0[3]

ATP + PA—-PBR'B'™P+Q =0 (3.15)

Vektor optimalnog pojacanja za te uvjete glasi:

K= —R'BTP (3.16)
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Medutim, navedeni izrazi od (3.14) do (3.16) vrijede za uvjet da je broj stanja sustava maniji ili
jednak dvostrukom broju izlaza (n < 2p). Budu¢i da je broj stanja sustava n = 4, a broj izlaza
p =1, ovaj uvjet nije zadovoljen. Unato¢ tome, moguce je da postoji vektor pojacanja K Kkojim
bi se dobro moglo upravljati sustavom, medutim izraun tog vektora moze biti vrlo slozen i
zamoran tradicionalnim metodama. Tu dolazi LQR-LMI metoda. U ovoj metodi, umjesto
optimalnog kriterija J, trazi se iznos pojacanja za koji je suboptimalni kriterij y > J minimalan.
Sinteza se provodi prema ograni¢enjima definiranima sljede¢im linearnim matri¢nim
nejednadzbama [1], uz iteracijske matrice P = PT >0 i Y prikladne veli¢ine (dim(P) =
(mxn+p)idim(Y)=n+pxn+p)):

ATP+PAT+BY+ Y™BT P YT
P -Q! o0 [|=0 (3.17)
0 —R

a-)}
v
S

(3.18)

Suboptimalni vektor pojacanja iznosi:
K=YP! (3.19)

U MATLAB-u napisana je m-skripta koja uz pomo¢ YALMIP [5] programskog paketa
i SDPT3 [6] solvera rjesava opisani LQR-LMI problem. Izvrsavanjem m-koda uz odabrani
oblik Q i R matrica dobivamo matrice Y i P te ih uvrstavamo u (3.19) kako bismo dobili
pojacanje K. Zatim uvrstavanjem K u (3.10) dobivamo augmentirana pojacanja regulatora.
Konac¢no, uvrStavanjem augmentiranih pojacanja u jednadzbe (3.11), (3.12) 1 (3.13) dobivamo
pojacanja regulatora:

K, = —1.9983,
Kp = 0.5886,
K, = 0.0049.
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3.3 Racunalne simulacije

U prijaSnjem poglavlju navedena je metodologija odredivanja optimalnih pojacanja
regulatora koja najbolje zadovoljavaju definirane kriterije, medutim vrijedi analizirati utjecaj
raznih parametara koriStenih u sintezi regulatora na ponasanje sustava. Koriste¢i MATLAB
Simulink moze se simulirati sustav s izraGunatim pojacanjima prema slici 3.4.

Regulacijska staza
| &lan

Referenca S

Spremanje u radno okruZenje

HAEE S y > out.odziv
y=Cx+ Du

PD ¢&lan u povratnoj vezi —P@
A R
At

il

SR -

Slika 3.4 Simulink model sustava

Provest ¢e se analiza utjecaja vrijednosti tezinskih matrica Q i R. Za linearne kvadratne
regulatore, matrica Q odreduje brzinu prijelazne pojave, dok matrica R odreduje snagu koja ¢e
biti uloZena u upravljanje. Za navedeni sustav sa cetiri varijable stanja i jednom upravljatkom
varijablom, matrice Q i R poprimaju oblik:

g1 O 0 0

0 0 0  quq

R == T‘ll,

gdje su gii i rjj tezine pripadnih matrica. Odredivanje vrijednosti unutar ovih matrica ucinit ¢e
se koriste¢i Brysonovo pravilo koje tvrdi sljedece:

1
Ui = haksimalno odstupanje i — te varijable stanja?

1
~ maksimalno odstupanje j — te upravljacke varijable?’

Ty

Budu¢i da se upravlja kutom posrtanja 8, a on odgovara cetvrtom ¢lanu vektora stanja prema
jednadzbi (2.4), za sve dijagonalne ¢lanove osim Qa4 Stavljamo vrijednost 1, dok (as
pridruzujemo maksimalno odstupanje u iznosu od 5° prema Brysonovom pravilu. Analognim
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postupkom vrijednosti ri: pridruzujemo maksimalno odstupanje u iznosu od 1°. Uz navedene
vrijednosti Q i R dobivamo pojacanja koja sustavom upravljaju prema slici 3.5.

0§

045 —

04

035

o

Kut posrtanja [rad]
[
I
[
\
|

——0QOdziv za r=0.1
—r=0.1

Odziv za r=0.2
—r=0.2
——0Q0dziv za r=0.3

r=0.3
——0Qdziv za r=0.4
—r=0.4
——0QOdziv za r=0.5

| | | | =0.5

10 12 14 16 18 20
Vrijeme [s]

015 —

\

0

005

1
0 |
[ 2 4

@
@

Slika 3.5 Rezultat simulacije za prvi skup ogranicenja
Ki=-2,Kp=0.2143 i Kp = 0.036

Mozemo uociti da se sustav ponasa tromo te mu je potrebno puno vremena da zauzme
zadanu orijentaciju. O¢ito je da je zadano maksimalno dozvoljeno odstupanje kuta posrtanja
preveliko §to dovodi do dugog vremena trajanja prijelazne pojave te sporog pribliZavanja
referentnoj vrijednosti. Stoga se za sljedecu analizu postavilo maksimalno odstupanje kuta
posrtanja u iznosu od 1° dok se matrica R odrzala istom.
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06

05

Kut posrtanja [rad]

Odziv za r=0.1
—r=0.1
| QOdziv zar=0.2
—r=0.2
——Odziv zar=0.3
r=0.3
—Odziv za r=0.4
—r=0.4
——Odziv za r=0.5
| | | r=0.5
0
] 2 4 6 B 10 12 14 16 18 20
Vrijeme [s]

Slika 3.6 Rezultat simulacije za drugi skup ogranicenja
Ki =-0.9999, Kp = 0.4258 i Kp =0.0043

Na osnovi rezultata prikazanih na slici 3.6 moze se uoditi puno bolje ponaSanje sustava.
Prijelazne pojave traju puno krale te se zrakoplov puno bolje priblizava referentnim
vrijednostima. Za vece skokove reference ostvaruje se veci prebacaj te sustavu treba viSe
vremena da se priblizi referentnoj vrijednosti kuta posrtanja. Za jo§ bolje ponasanje sustava,
odabiremo jo$ manje maksimalno odstupanje kuta posrtanja u iznosu od 0.5°. MEMS senzori
koji se koriste u svrhe mjerenja orijentacije zrakoplova redovito mogu mjeriti vrijednosti kuteva
ispod 1°, stoga sigurno mozemo odabrati ovo ograni¢enje. Kao i u prijaSnjem slucaju, drzimo
R konstantnim.
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—r=0.1
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0.1

Slika 3.7 Rezultati simulacija za treci skup ograni¢enja
Ki=-1.9983, Kp =0.5886 i Kp = 0.0049

Prema rezultatima prikazanima na slici 3.7 ponovo mozemo primijetiti puno bolje
ponasSanje sustava, pogotovo za male skokove reference. Za vece skokove ponovo mozemo
uociti sporije priblizavanje referentnoj vrijednosti nakon prebacaja, ali je ponaSanje puno bolje
nego u prijasnja dva sluéaja. Buduci da se daljnjom promjenom Q priblizavamo ograni¢enjima
senzora, a uz zadanu vrijednost R se nalazimo blizu ograni¢enja djelovanja aktuatora,
zaklju€ujemo analizu i nastavljamo s dobivenim pojacanjima.
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4. REALIZACIJA SUSTAVA U STVARNOSTI

Iako simulacije pokazuju povoljno ponaSanje sustava, namece se pitanje da li bi se
sustav u stvarnosti ponasao sukladno. Naime, povoljno ponasanje u simulacijama ne garantira
istovjetnost ponaSanja sustava u stvarnosti. Razlog ovome je Cinjenica da modeli kojima se
sluzimo su pojednostavljeni u odnosu na one stvarne kako bi se olak$ala sinteza regulatora te
kako bi se cijela problematika projekta mogla spustiti na razinu sposobnosti jednog studenta
preddiplomskog studija mehatronike i robotike. Takoder se uz linearni model omogucuje
koriStenje metoda upravljanja linearnih sustava kao $to su linearni prostor stanja, prijenosne
funkcije, linearni regulatori itd. Kao §to je navedeno vise puta, zrakoplov je izrazito nelinearan
sustav. Stabilizacijski derivativi u matricama A i B se u stvarnosti bitno mijenjanju s
promjenom raznih parametara leta zrakoplova (Machov broj, napadni kut itd.), stoga se moze
oc¢ekivati ponasanje koje bitno odstupa od onog kojeg opisuje linearni model, posebice prilikom
upravljanja sustavom sa referentnim signalima koji su numericki bitno ve¢i od onih u radnoj
tocki (0 rad). Takoder se regulator mora realizirati koriste¢i digitalnu tehnologiju uz diskretne
signale §to unosi kasnjenje koje ne bi postojalo da se sluzimo kontinuiranim regulatorima. Ovim
pristupom, unato¢ navedenim manama, sluzilo se iz vise razloga:

e Fleksibilnost - moguce izmijeniti ponaSanje regulatora bez mijenjanja strujnog kruga

e Jednostavnost - ponaSanje regulatora odredeno je napisanim softverom, a ne elektricnim
komponentama $to bitno olakSava realizaciju

e Oblik signala koriStenog senzora nije kompatibilan s kontinuiranim regulatorima
(digitalni signali)

e Signal potreban za upravljanje avionom je digitalnog tipa (PWM)

Aktuatori koji se koriste u stvarnosti takoder ograni¢uju performanse sustava. KoriStenjem
biblioteka za upravljanje servo motorima moguce je (bez pisanja vlastitog softverskog paketa)
ostvariti rezoluciju zakretanja osovine u iznosu od 1°. Takoder postoji ograni¢enje pomaka
servo motora u iznosu od -90° do 90° §to znaci da se ne moze ostvariti neke zakrete upravljackih
povrsina koji bi se naizgled mogli ostvariti u simulacijama. UzevS$i sve ovo u obzir jedino
izgradnjom sli¢nog sustava u stvarnosti moze se dobiti odgovor na stvarnu kvalitetu obavljenog
zadatka u prijas$njim poglavljima

4.1. Elektronika i elektrika
4.1.1. Mikroupravljaé

Kao temelj za realizaciju regulacijskog uredaja odabran je mikroupravlja¢ ESP32 —
WROOM - 32D. Razlog tome je ¢injenica da je ovaj uredaj bitno napredniji i sofisticiraniji od
onih koji se koriste u tradicionalnim Arduino razvojnim plo¢icama (ATMEGA familija Cipova)
te je istovremeno vrlo jeftin. Takoder ga je moguce programirati u Arduino okruzenju. Nadalje,
usporedbom specifikacija navedenog ESP32 mikroupravljaca i najnaprednijeg Arduino sustava
Arduino Mega mogu se docarati prednosti ESP32 kao §to je prikazano u tablici 4.1.
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Tablica4.1  Neke od vaznijih specifikacija razmatranih mikroupravljaca
SPECIFIKACIJA ESP32-WROOM-32D Arduino Mega
Napon 3.3V oV
Frekvencija CPU 240 MHz 16 MHz
/O prikljucci 34 54
PWM kanali 16 15
Veli¢ina 50 mm x 26.4 mm, 101.52 mm x 53.3 mm

Najvaznija specifikacija radi koje je odabran ovaj mikroupravljac je frekvencija upravljacke
jedinice. Sto je kasnjenje tijekom uzorkovanja manije, to je rad sustava blizi kontinuiranom
sustavu opisanom u prijasnjim poglavljima. Sto je veca frekvencija rada CPU-a, to ¢e manje
sustav kasniti 1 brZze obavljati naredbe.

Takoder je povoljno imati kontroler koji radi na manjem naponu (3.3 V) budu¢i da
potrebni senzori (ziroskopi i akcelerometri) se uglavnom realiziraju u SMD tehnici za koju se
Cesto koriste naponski nivoi iznosa 3.3 V ili manje. Manji radni napon takoder znaci da
kontroler tro$i manje energije iz baterijskog paketa Sto sprecava bespotrebne gubitke energije i
minimizira utjecaj upravljacke elektronike na domet aviona tj. vrijeme letenja. Sve ovo nije bez
nedostataka — servo motori koji se koriste u zrakoplovu rade na naponskom nivou 5 V, §to znaci
da je potrebno posmaknuti logicki nivo gore/dolje, ali ovo nije tesko ostvariti uz koristenje tzv.
logic shiftera koji se lako mogu nabaviti i koristiti.

Osim vrlo dobre frekvencije procesora, ESP32 je fleksibilniji za programiranje nego
bilo koja Arduino razvojna ploCica. Na primjer, ESP32 pruza mogucnost pridruzivanja
hardverskih prekida na bilo koji ulazno/izlazni pin. Za usporedbu ATMEGA 2560
(mikroupravlja¢ na Arduino Mega razvojnoj plo€ici) pruzi samo 6 specifi¢nih pinova koji mogu
aktivirati prekid (pinovi 2, 3, 18, 19, 20 i 21).

4.1.2. Senzor

Buduc¢i da je rije¢ o sustavu ¢ija je upravljana veli¢ina kut, potrebno je imati senzor koji
se prikladan za mjerenje te veliCine. Za obavljanje ove zadac¢e odabran je senzorski paket
MPUG050 prikazan na slici 4.1. Rije¢ je o 3-osnom ziroskopu i 3-osnom akcelerometru (,,6
DOF* — 6 stupnjeva slobode) koji mjeri kutne brzine te linearne akceleracije oko 3 osi. Od 6
stupnjeva slobode ¢ije mjerenje senzor pruza koristilo se samo jedan — kutna brzina oko z — osi
¢iji integral odgovara kutu posrtanja za odabrani nacin montiranja senzora u letjelici. Pristup
mjerenja derivacije veli¢ine kojom se upravlja te njezina integracija je vrlo povoljan budu¢i da
je prema zakonu regulacije 1-PD regulatora potrebno derivirati stvarnu vrijednost mjerene
veli¢ine. U protivhome bi smo morali derivirati mjerenu veli¢inu, a time bismo unijeli Sum u
sustav §to je neprihvatljivo i izrazito nepovoljno za upravljanje.

Vaznije specifikacije senzora:

e Digitalni izlazni oblik akceleracija 1 kutnih brzina s moguénosti korisnickog
postavljanja raspona skala (250, =500, £1000 1 +£2000°/sec za zZiroskop te £2g,

+4, +8 1 £16g za akcelerometar)
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e Integrirani 16 — bitni ADC za istovremeno uzorkovanje svih Zziroskopa i
akcelerometra (nepotrebno trositi procesorsku snagu na AD pretvorbu)
e Niska radna struja (3.6 mA za Ziroskop 1 500 pA za akcelerometar)
e Integrirani digitalni nisko propusni filter (povoljno budu¢i da su MEMS sustavi
podlozni visoko frekvencijskom Sumu)
e [2C komunikacija — brzina mjerenja ovisi o brzini komunikacije

e Radni napon 3.3V

WuccEr ¥
Siam T

@ GNDm;};_n"i:-
O SCL Pyl pein

LLLLL LN

=
o
: =
= N\
- § O
—
—

® xcLww wi
O ﬂooﬂlﬂ_‘} [ [0 )3 —
L5 4d

Slika 4.1 MPUG6050 senzor

4.1.3. Radio prijemnik i predajnik

Za radio predajnik odabran je FlySky Paladin PL18 iz jednostavnog razloga sto je bio
dostupan za posudbu od strane suradnika uz ¢iju je pomo¢ izraden avion. Odabrani prijemnik
je FTr8B, sa 8 kanala za upravljanje servo motorima i glavnim motorom zrakoplova. Prijemnik
se moze konfigurirati preko sucelja na predajniku kako bi se odredeni kanali prijemnika
pridruzili odredenim aktuatorima na avionu te se odredio zakon njihovog upravljanja (npr.
karakteristika pomaka ,,gljivice* i kretanja odredenog aktuatora za bilo koju upravljacku
povrsinu, thrust curve motora....). Prije leta potrebno je podesiti nacin rada zrakoplova kako bi
se ostvarilo optimalno letacko ponasanje. Svaki kanal koji je spojen na servo motore ili na
upravljacku elektroniku motora upravlja se PWM signalom frekvencije 50 Hz.

4.1.4. Servo motori

Odabir servo motora za RC avion ovisi o brzini letenja (tj. o iznosu aerodinamickih sila
koje djeluju na avion), konfiguraciji aviona (smjestaj, tip i konstrukcija krila) te o veli¢ini
aviona. Budu¢i da je rije€ o sporo leteCem avionu s relativno malim upravlja¢kim povrSinama,
a 1o potrebi za minimiziranjem dodatne teZine, odabrani su servo motori s plasticnim zupc¢astim
prijenosom SG90S izlaznog momenta 1.6 kg cm te raspona gibanja £90°. Na odabir je takoder
imao utjecaj iskustveni savjet suradnika uz ¢iju pomo¢ je izraden avion. Ovaj model servo
motora se danas Cesto koristi u RC modelarstvu radi male mase, pouzdanosti te financijske
isplativosti.
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4.1.5. Pogonski motor

Prema savjetu suradnika odabran je motor bez Cetkica iRotor 5010/750kV prikazan na
slici 4.2. Ovo je motor koji pruza razmjerno velik izlazni moment. Ako se Zeli konstruirati avion
koji leti sporo, uz odgovarajucu konstrukciju krila, potrebno je odabrati motor koji nema visok
broj okretaja kako se ne bi stvorila velika akceleracija. Ve¢i moment takvog motora omogucuje
koriStenje propelera veéeg promjera Sto poboljsava efikasnost jer nije potreban velik broj
okretaja za razvijanje iste potisne sile. Stoga je potrebno koristiti motor koji ima velik moment
1 nizak broj okretaja te velik propeler. Nadalje, veci propeleri imaju veéu iskoristivost nego
manji, stoga takav izbor motora i propelera povoljno utje¢e na produljenje vremena letenja.

Prema podatkovnoj tablici motora, pri nominalnom napajanju iznosa 11.1 V (3S LiPo
baterija) ovaj motor se u praznom hodu vrti brzinom 8200 min* uz struju 0.6 A. Za maksimalno
opterecenje pruza 15 A struje.

Opcenito, za istosmjerne motore bez Cetkica vrijede sljedece zakonitosti:

n, = K,U, (4.1)
gdje je Ky naponska konstanta motora dimenzije min™ V1. Umnoskom napona napajanja i ovog
parametra dobivamo n = 8250 min $to se poklapa s podatcima iz proizvodadevih tablicama.

Moment motora moze se dobiti preko sljedeée zakonitosti:

M, = KU, (4.2)

gdje je K+ momentna konstanta motora dimenzije Nm V. Kt moZe se izra¢unati prema:

Ky ~ 0,0127 Nm V1 (4.3)

~ 21K,

Prema navedenim zakonitostima moment motora iznosi Mt = 0.141 Nm za nazivni napon.

Slika 4.2 iRotor 5010/750kV motor
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Zavrsni rad

Budu¢i da je odabrani motor tipa BLDC, a takvim motorima je potreban trofazni napon,
potrebna je odgovarajuca upravljacka elektronika koja ¢e omoguciti naponsku pretvorbu iz DC
u AC. Tu zadacu ima tzv. kontroler brzine vrtnje (eng. electronic speed contorller, skrac¢eno
ESC). Osim energetske pretvorbe omogucuje upravljanje brzinom vrtnje motora. Upravljanje
se obavlja pomo¢u PWM signala iz prijemnika. Odabran je ESC HobbyWing Skywalker V2
maksimalne struje 60 A (prikazan na slici 4.3). Buduci da je maksimalna struja motora 15 A,
ESC zadovoljava potrebe te moze pogoniti motor. Odabran je puno ja¢i ESC radi dodatne
sigurnosti te mogucnosti nadogradnje pogona u buducnosti.

Slika 4.3 Hobby Wing Skywalker ESC
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4.1.7. Baterijski paket

Za napajanje cjelokupnog sustava potreban je prijenosni izvor istosmjerne struje. U tu
svrhu odabrana je LiPo baterija odgovaraju¢eg kapaciteta naboja i izlazne struje. Na odabir
baterije utjeCe potrebni napon (broj ¢elija baterije), njezin kapacitet u mAh te current rating.

Najvece trosilo u sustavu je pogonski motor. Pri maksimalnom optereé¢enju struja koja
je motoru potrebna iznosi 15 A. Uz pretpostavku da je potroSnja ostalih komponenata
zanemariva u odnosu na potro$nju motora te Uz poznavanje standardnih iznosa kapaciteta
baterija, moze se metodom iteracije do¢i do odabira kapaciteta baterije provjerom maksimalnog
mogucéeg vremena dobave elektri¢ne energije. Tako je za navedenu struju odabrana baterija
kapaciteta Q = 3300 mAh koja uz navedene pretpostavke pruza vrijeme letenja 13.2 min.
Buduc¢i da se avion nece letjeti pod stalnim maksimalnim iznosom potiska, odabrani kapacitet
bi trebao pruzati razmjerno dugo vrijeme letenja.

Takoder je potrebno osigurati da baterija moZe pruziti potrebnu struju. Relevantni
parametar u ovome slucaju je current rating, discharge rate ili jednostavno C — rating. Radi
sigurnosnih razloga, te radi mogu¢nosti montiranja jace elektronike u buduc¢nosti, odabran je
rating 60C koji omogucava praznjenje baterije maksimalnom strujom 198 A prema zakonitosti:

Lnax = CQ (4.4)

Broj ¢elija odabran je prema Zeljenoj vrtnji motora. Za 8200 min™ potreban je napon u
iznosu 11.1 V. Budu¢i da su ¢elije LiPo baterija proizvedene s izlaznim naponom 3.7 V, za 11.1
V potrebno je imati 3 Celije, tj. baterija mora biti 3S.

4.1.8. Osnovni princip rada

U nominalnom radu RC avion upravljan je ru¢nim radio predajnikom navedenim u
prijasnjem poglavlju. Ocitanjem upravljacke naredbe na joystickovima ru¢nog upravljaca
predajnik kodira upravlja¢ku informaciju 1 Salje ju prijemniku putem radio valova. Prijemnik
zatim dekodira podatke 1 generira odgovaraju¢i PWM signal koji vratila odgovarajucih servo
motora postavlja u zadanu orijentaciju. Ta promjena pozicije vratila motora se preko zZianog
mehanizma preslikava na upravljacke povrSine — aelerone, elevator i rudder. Svi motori se
spajaju direktno na transmitter osim pitch motora koji je spojen na ESP32. ESP32 je zatim
spojen na transmitterov PWM, 5V i GND izvod za komunikaciju i napajanje. Kada je cijeli
sustav u ruénom nacinu rada, ESP32 PWM signal prosljeduje na servo motor koristeci
hardverski prekid na sljede¢i nacin:

1. Hardverski prekid se aktivira promjenom logickog stanja na odgovaraju¢em
pinu (reakcija na bridove)

2. Aktivacijom prekida u prekidnoj podrutini provjerava se je li prikljucak za koji
je vezan prekid u visokom ili niskom logi¢kom stanju

3. Ocitano logicko stanje na priklju¢ku postavlja se na drugi (upravljacki) pin
mikroupravljaca koji je spojen na upravljacki vod pitch servo motora

Dobiveni efekt je da ESP32 u ru¢nom nacinu rada prosljeduje PWM signal od prijemnika prema motoru.
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Aktivacijom sklopke na ru¢nom upravljacu stvara se naponski signal koji odgovara
visokom naponskom stanju na jednom od prikljucaka prijemnika. Hardverskim prekidom koji
reagira na promjenu logicke razine napona prekida se prosljedivanje PWM signala, inicijalizira
se programski paket za upravljanje servo motorom putem kdda u upravljacu (Servo biblioteka)
te se pokrece timer koji odreduje koliko ¢esto se mjeri kut posrtanja i racuna upravljacki signal
u softverski implementiranom I-PD regulatoru. Ponovnom aktivacijom sklopke zaustavlja se i
resetira timer, deinicijalizira se programski paket za upravljanje servo motorom i ponovo se
ukljucuje prosljedivanje PWM signala. Opisani princip rada dodatno je objasnjen shemom
prikazanom na slici 4.4.

Signal prelaska u
automatski rad

PWM PWM
signal signal
b i R >
: Kontroler na bazi :
Transmitter J ’L ESP32 Pitch servo
J

Modificirani PWM prema
zakonu regulacije

Slika 4.4 Shematski princip rada elektronike

4.2. RC avion

Prema zahtjevima navedenima u poglavlju 2.1 bilo je potrebno pristupiti konstrukciji
aviona. Glavni dijelovi od kojih se sastoji zrakoplov su krila (glavno i stabilizacijsko), elektrika
i elektronika (regulator, prijemnik, baterija, servo i pogonski motori).

4.2.1. Krilo, horizontalni i vertikalni stabilizator

Glavno krilo zrakoplova raspona je u iznosu od 1.55 m. Potreban je dovoljan raspon
kako bi avion mogao generirati dovoljan uzgon pri nizim brzinama leta. U ovom projektu
pozeljne su niZe brzine gibanja kako u slucaju gubitka kontrole ne bi doslo do katastrofalne
Stete na zrakoplovu.

Radi niske cijene 1 lake oblikovljivosti krilo je izradeno od extrudiranog polistirena —
XPS pod trgovackim nazivom Climapor ili Depron. Ovaj se materijal u zadnjih desetak godina
¢esto koristi u svrhe RC modelarstva radi navedenih povoljnih karakteristika. Nabavljeni XPS
povrsine 2.5 m? i debljine 6 mm se izrezao na 4 komada dimenzija 77.5 cm x 20 cm. Radi
nacina na koji je isporucen XPS u duc¢anu (dvije ploce duljine 1.25 m) krilo se moralo izraditi
u dva dijela te suceljno spojiti ljepilom. Ljepilo koristeno u proizvodnji krila moralo je biti
kompatibilno s poroznim polimerima kao §to su XPS, stoga je koriSteno ono pod trgovackim
nazivom UHU Por. Koristenjem nekompatibilnih ljepila doslo bi do rastapanja materijala.
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Nakon rezanja XPS-a na odgovarajuc¢e dimenzije, na prednjoj i straznjoj strani komada morala
se brusiti kosina kao $to je prikazano u slici 4.5. Njena je funkcija omoguciti bolje uvjete za
adheziju ljepila. Na tim kosinama ¢e se kasnije spojiti gornja i donja polovica krila.

Slika 4.5 a) Straznja kosina b) Prednja kosina

IzbruSeni komadi XPS-a koji tvore donju polovicu krila zatim su su€eljno spojeni UHU Por
ljepilom (slika 4.6). Na mjestu spajanja dodatno je nalijepljena tkanina od staklenih vlakana
koriste¢i dvokomponentno ljepilo.

Slika 4.6 Suéeljni spoj

Takoder su ucrtane pozicije Cetiri letvica (jedna od drva, a ostale tri od XPS-a, plave linije na
slici 4.6). Te letvice se pri¢vrs¢uju UHU Por ljepilom za suceljno spojenu podlogu od XPS-a.
Drvena letvica sluzi za ukruéivanje krila na savijanje te je postavljena na ~30% duljine tetive
krila jer se tamo javljaju najveca naprezanja. Ostale tri letvice od XPS-a sluze za ostvarivanje
zeljenog oblika profila krila.

Slika 4.7 Unutarnja struktura krila
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Nakon uspjesne izrade donje polovice krila, komadi XPS-a koji odgovaraju gornjoj polovici
savinuti su preko letvica te su zalijepljeni za njih i za prethodno spomenuta skosenja. Nadalje,
gornji dio krila je takoder suceljno spojen UHU Por-om te je mjesto spoja ojacano identi¢nom
metodom kao onom navedenom za donji dio krila. Prikaz strukture gotovog glavnog krila na
kojoj su jasno vidljive potporne letvice moze se vidjeti na slici 4.7.

Prema naputku suradnika uz ¢iju pomo¢ je izraden zrakoplov, tocna geometrija
horizontalnog i vertikalnog stabilizatora nije bitna za ovaj RC avion. Stoga je horizontalni
stabilizator napravljen u obliku pravokutnika dimenzija 130 mm x 400 mm, debljine 6 mm, dok
je vertikalni stabilizator napravljen tako da je visine 155 mm, debljine 6 mm, minimalne i
maksimalne Sirine 90 mm i 230 mm.

Rudder, elevator i aeleroni su izradeni izrezivanjem iz krila (slika 4.8). Na odgovarajuce
upravljacke povrSine uc¢vrscena je plasticna ,,zabica“ te metalni prihvatni element koji sluzi za
prihvat Celicne Zice koja uz servo motore tvori mehanizam aktuacije upravljackih povrSina.
Rotacija upravljackih povrSina ostvarena je fleksijskim mehanizmom (Slika 4.9) od ljepljive
trake. Takoder su urezani utori za servo motore koji upravljaju aeleronima.

Slika 4.9 Fleksijski mehanizam zakretanja
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Konaéno, kako bi se dodatno ukrutilo krila i upravljacke povrsine, sva krila omotana su
ljepljivom trakom oja¢anom staklenim vlaknima (slika 4.10). Dodatno je na prednju ivicu
glavnog krila zalijepljena obicna ljepljiva traka kako bi se taj dio dodatno ucvrstio.

Slika 4.10 Krilo ojac¢ano staklenim vlaknima

4.2.2. Tijelo aviona

Tijelo aviona isprintano je FDM 3D printerom koriste¢i PLA i PETG filament. Cijelo
tijelo isprintano je u tri dijela radi visinskog ograni¢enja koriStenog 3D printera. Dijelovi su
zalijepljeni ljepilom trgovackog naziva Cyanofix. Debljina isprintanog modela iznosi 2 mm radi
maksimalnog balansa ¢vrsto¢e na udarce i mase trupa. Ru¢nom pilom izrezani su dosjedi za
glavno krilo te vertikalni stabilizator. Takoder su ispiljeni utori za montazu pitch i yaw servo
motora (slika 4.12) te su izbuSene rupe za provlacenje energetskih vodova BLDC motora.

Slika 4.11 Montirani BLDC
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Slika 4.12 Servo motori nakon montaZe i utor za vertikalni stabilizator

S unutarnje strane tijela nalazi se Supljina za postavljanje elektronickih komponenti.
Komponente poput baterije i ESC su uc¢vrs¢ene na komad sperploce uz pomo¢ Velcro ¢icaka.
Drvene ploce s navedenim komponentama su ucvrSéene za unutrasnjost aviona vruéim
ljepilom. Potrebno je dobro odabrati poziciju komponenata kako bi se ostvario stabilni polozaj
tezista aviona. BLDC motor uc¢vrséen je tvorni¢kim vijcima za komad Sperploce te je montiran
na tijelo aviona Cyanofixom (slika 4.11). Dodani su i prijemnik te PCB s mikroupravljacem.
Konac¢no, dodana su dva Suplja karbonska $tapa s prednje 1 straZnje strane dosjeda krila za koje
¢e se, uz pomo¢ gumene trake, ucvrstiti krilo.

4.2.3. Olova za balansiranje

Za odabrani raspored elektroni¢kih komponenata i krila, teziSte se nalazilo u
nepovoljnom poloZzaju koje bi znacajno otezalo upravljanje letjelicom. Kako bi se ovaj problem
rijesio, dva olova ukupne mase 40 g su se montirala na nos zrakoplova na udaljenosti od 23 cm
od napadne ivice glavnog krila. Uz pomo¢ olova, polozaj teziSta pozicionirao se na 6.5 cm od
napadne ivice krila, u smjeru repa. Time se ostvarilo ponaSanje zrakoplova S$to blize
aerodinamickoj analizi prikazanoj na slici 2.10.

4.2.4. PCB s mikroupraviljacem

U svrhu lakSeg pozicioniranja i u¢vrs¢ivanja regulacijske elektronike u model aviona,
relevantni elektronicki sklopovi sloZeni su na zajednicku tiskanu plo¢icu. Komponente su
spojene koriste¢i bakrene kablice te THT (eng. through hole technology) lemljenjem. Elektri¢na
shema spajanja relevantnih elektroni¢kih elemenata na tiskanu plo¢u prikazana je naslici 4.13,
a gotov izgled sklopa nakon lemljenja prikazan je na slici 4.14.
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Slika 4.13 Elektri¢na shema regulacijskog uredaja

Logic Shifter

MARIIINAALANAL

& T3S

Slika 4.14 PCB nakon lemljenja

Sustav se sastoji od 3 glavne cjeline — mikroupravljaca, servo motor¢ica, MEMS
senzora i sklopa za posmak logicke razine. Prijemnik preko PITCH kanala predaje 5V PWM
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signal prema mikroupravljacu. Budu¢i da je mikroupravlja¢ izveden na naponskoj razini 3.3V,
a prijemnik i servo rade na 5V, potrebno je sniziti logi¢ku razinu na nizi radni napon ESP32
putem sklopa za posmak logi¢ke razine MD0067. Taj se PWM signal preko prekidne rutine
Salje na upravljacki pin servo motora odgovornog za pitch (naravno nakon ponovnog posmaka
na odgovarajuéi 5V naponski nivo). Efekt je da ESP32 u ru¢nom radu sluzi kao ,,middle man*
koji prosljeduje signal generiran u prijemniku. U trenutku kada se detektira promjena logickog
stanja na AUTO pinu (koji odgovara sklopki na ru¢nom upravljacu) ESP32 prekida
prosljedivanje PWM signala iz prijemnika te PWM postavlja prema zakonu regulacije. Takoder
se provodi analogni postupak posmaka logicke razine 1 u ovom slu¢aju. U trenutku kada se desi
ponovna promjena stanja na AUTO pinu ($to odgovara prelasku iz automatskog u rucni rad),
PWM signal iz prijemnika se ponovo prosljeduje, a regulacija se gasi. Najveéi problem kod
ostvarivanja ovakvog nacina rada jest Cinjenica da je signal na AUTO pinu takoder PWM
frekvencije 50 Hz, Sirine poluvala u iznosu od 1 ms za nepritisnuto, a 2 ms za pritisnuto stanje.
Razlog tome je nacin izvedbe prijemnika te pretpostavka od strane proizvodaca da ¢e korisnik
koristiti dostupne sklopke za aktivaciju servo motora koji upravljaju odredenim sporednim
funkcijama (npr. pomicanje zakrilca, nogara za slijetanje, zra¢nih kocnica....). Stoga ako
korisnik Zeli znati logi¢ko stanje sklopke, mora mjeriti duljinu trajanja poluvala PWM signala.

4.2.5. Arduino kdd regulatora

Kod je sacinjen od tri prekidne rutine — dva hardverska prekida koji reagiraju na
promjenu naponske razine te timer za osiguravanje zeljenog vremena uzorkovanja. Odabrano
vrijeme uzorkovanja mora biti manje od 10 ms jer za bilo koje vecée vrijeme uzorkovanja opada
tocnost metode racunanja integrala. Eksperimentalno je utvrdeno da vrijeme ucitavanja
mjerenja na ziroskopu uz koriSteni mikroupravlja¢ 2.5 ms, stoga je odabrano dvostruko vece
vrijeme uzorkovanja. Vrijeme izvodenja naredbi u loop (izuzev mjerenja na ziroskopu) je
zanemarivo malo zbog jednostavnosti naredba (aritmeticke operacije, logiCke operacije,
pridruZivanje vrijednosti varijabli...).

Jedan hardverski prekid (owmInterrupt) sluzi za prosljedivanje upravljackog signala
prema servo motoru. Prekidna rutina provjerava stanje napona na PITCH pinu (pwmInput,
prikljuc¢ak D23) te postavlja identi¢no logicko stanje na CTRL pin (pitchPin, prikljucak
D18) koji je spojen na sami servo motor. Drugi hardverski prekid se aktivira promjenom
naponskog nivoa na AUTO pinu (autoSetPin, prikljucak D4) te postavlja logi¢ku varijablu
isAuto na vrijednost koja odgovara ruénom (false) ili automatskom (true) radu. Takoder
povezuje Servo biblioteku te analogno prekida njezin rad u slu¢aju ponovnog prelaska u ru¢ni
rad.

Timer nakon svakih odbrojenih 10 ms aktivira prekidnu rutinu koja postavlja logicku
varijablu measureAndControl u stanje true. To znai da se moze izvesti mjerenje i
ra¢unanje upravljackog signala u 1loopu. Razlog zasto se I-PD rutina provodi u 1oopu, a ne u
prekidnoj rutini je zbog potrebe za $to manjim zadrZavanjem u prekidnoj rutini, $to moZze
dovesti do nepravilnog rada mikroupravljaca.

U setup se odvija inicijalizacija prekida, timera, na¢ina rada pinova te Ziroskopa. U
loop se niSta ne odvija osim kada je pokrenut timer koji regulira frekvenciju uzorkovanja.
Uzorkovanje se provodi kontinuirano bez obzira na nac¢in rada kako bi mikroupravljacu uvijek
bila dostupna informacija u osnovnoj orijentaciji letjelice. U trenutku aktivacije prekidne rutine
timera postavlja se stanje true na logi¢ku varijablu measureAndControl. Kondicionalna
naredba if se aktivira te se izvodi potprogram koji mjeri linearne i kutne brzine aviona. Kutna
brzina koja odgovara osi posrtanja aviona (z — 0s senzora) se integrira kako bi se dobio kut
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posrtanja. Ako se uredaj nalazi u automatskom radu, racunaju se P, | i D djelovanja prema
zakonu regulacije I-PD regulatora. Takoder je uklju¢en anti-windup kod koji sprecava
,namatanje integratora unato¢ zasi¢enju aktuatora tj. kada se elevator nalazi na maksimumu
svojeg hoda. Preuzeti dinamicki model zrakoplova kao upravljacku varijablu koristi kut zakreta
elevatora. Buduci da je servo odgovoran za elevator spojen preko mehanizma na tu upravljacku
povrsinu, potrebno je dobiti vezu izmedu zakreta servoa i upravljacke povrsine. Mjerenjem kuta
otklona od horizontale elevatora u odnosu na kut zakreta servo motora te aproksimacijom
polinomom 3. reda dobila se potrebna matematicka veza. Nakon $to se izracuna izlaz iz
regulatora, koriste¢i napomenuti polinom rac¢una se kut zakreta servo motora te se zadaje na
pitchServo.write () funkciju koja zakreée vratilo servo motora u potrebnu orijentaciju.

Tablica4.2  Tablica zakreta servoa i elevatora (- oznacava zakret prema gore)

Servo 60° 70° 80° 90° 100° 110° 120° 130° 140°
Elevator | -24° -17° -10° -5° 0° 6° 11° 16° 18°

Koriste¢i polyfit () u MATLAB-u uz podatke iz tablice 4.2, dobiva se sljede¢i polinom
treceg stupnja:

ys = 0.00023774 x,3 + 0.0151x,2 + 1.8371x, + 98.3472
gdje je:

. ys— kut zakreta servo motora
+ Xxe— kut zakreta elevatora
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Slika 4.15 Polinom izveden na temelju podataka iz tablice 4.2
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5. TESTIRANJE LETJELICE | REGULATORA

Prilikom testiranja susrelo se s problemima vezanima za prelazak iz ru¢nog u automatski
rad. Kod koji upravlja ruénim i automatskim radom radi pouzdano, medutim prilikom prelaska
iz automatskog u rucni rad, javljaju se problemi. Iz razloga vezanih za nacin na koji prekidi u
ESP32 rade, ne dolazi do ponovnog ukljucivanja prekida koji upravlja prosljedivanjem PWM
signala u glavhom programu, stoga nije bilo moguce isprobati zrakoplov s uklju¢enim
regulatorom bez riskiranja integriteta letjelice. Ubuduce, kako bi se omogucio pouzdani prelaz
iz runog u automatski rad, biti ¢e potrebno pronaci alternativni na¢in za ostvarivanje ovog cilja
ili se koristiti drugacijim softverskim (ili hardverskim) rjesenjem.

Performanse letjelice ispitane su letom kod modelarske piste Lucko. Probni let zrakoplova
u stvarnim uvjetima prikazan je na slikama 5.1, 5.2 i 5.3. Zrakoplov je upravljan tijekom serije
manevara koji su ispitali njegove performanse prilikom pitch, roll i yaw kretnji. Radi dobrog
balansiranja zrakoplova i dobrog ,,trimminga‘ upravljackih povrSina, iskustvo letenja je bilo
vrlo ugodno i upravljivo, medutim moze se primijetiti blaga nose down tendencija koja je
uzrokovana konfiguracijom tezista u odnosu na COL. Zrakoplov nije napravljen u svrhe visoke
manevribilnosti, ali unato¢ tome posjeduje odredene agilne kvalitete koje uvelike olaksavaju
letenje. Kao Sto je o¢ekivano, velik raspon krila omogucuje stabilno letenje ¢ak prilikom niskih
brzina sto olaksava polijetanje i slijetanje. lako je predvideno vrijeme letenja u iznosu od 13.2
min na maksimalnom potisku, probni let je trajao 8 minuta i 20 sekundi nakon ¢ega je doslo do
gubitka pogona na BLDC motoru. Razlog tome je neistinitost deklariranog kapaciteta baterije.
Stvarni kapacitet iznosi priblizno 1800 mAh — 45.5% manje nego S$to je ocekivano. Radi
navedenih karakteristika, sigurno se moze zakljuciti da ¢e za buduce regulacijske sustave
zrakoplov posluziti kao robustan i kvalitetan ispitni primjerak (uz kvalitetniju bateriju).

Slika 5.1 Letjelica netom prije lansiranja
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Slika 5.2 Letjelica tijekom lansiranja

Slika 5.3 Letjelica u letu
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6. ZAKLJUCAK

U ovom zavr$nom radu izraden je racunalni model daljinski upravljanog zrakoplova te
je provedena sinteza I-PD regulatora za automatsko upravljanje oko popre¢ne osi. Racunalni
3D model nacinjen je pomoc¢u Solidworks CAD programskog paketa prema naputcima
suradnika s iskustvom u modelarstvu daljinski upravljanih zrakoplova. Za tako izradeni model,
primjenom programskog alata za racunalnu analizu dinamike fluida xflr5 procijenjene su
aerodinamicke znacajke zrakoplova te su dobivene matrice lineariziranog dinamic¢kog modela
u prostoru stanja. Na osnovu teorijskih razmatranja o sintezi PID regulatora prema kvadratnom
kriteriju optimalnosti primjenom linearnih matri¢nih nejednadzbi, koriste¢i programski paket
YALMIP provedena je sinteza regulatora za automatsko upravljanje zrakoplovom pri ¢emu je
za ulaznu upravlja¢ku varijablu odabran kut otklona kormila elevatora. Simulacijama na
racunalu primjenom programskog paketa MATLAB analizirani su odzivi lineariziranog modela
u zatvorenoj regulacijskoj petlji s projektiranim regulatorom. Projektirani regulator
implementiran je na mikroupravljau u zatvorenom krugu s ostalim elementima koji su
predvideni za ugradnju u letjelicu. Na kraju, izraden je i fizicki model letjelice te su izvrSena
preliminarna testiranja u stvarnim uvjetima. Iz svega prethodno opisanog moze se zakljuciti da
je zadaca zavr$nog rada u potpunosti ispunjena. U svrhu dodatnih aktivnosti u pogledu fizickog
ispitivanja sustava, postavljen je ¢vrst temelj za nadogradnju rada u buduénosti.

Tijekom rjeSavanja zadatka bilo je potrebno upotrijebiti svo steCeno znanje iz teorije
upravljanja 1 regulacije, raCunalnih alata, objektnog programiranja, programiranja
mikroprocesorskih sustava i tehnologija izrade. Takoder je bilo potrebno nauciti neke nove
vjesStine 1 upoznati se s poljima fizike 1 matematike koje se nije istrazivalo tijekom
preddiplomskog studija mehatronike i robotike, kao Sto su aerodinamika letjelica, linearne
matri¢ne nejednadzbe itd.

Iako se moze izvuci odredeno zadovoljstvo s uspjesnim izvodenjem zadatka, ima dosta
mjesta za unaprjedenje rada. Poradit ¢e se na boljoj izvedbi softvera za regulator. Takoder ¢e
biti potrebno puno bolje istraziti sposobnosti ESP32 i ne oslanjati se samo na povrSinske
karakteristike kao vodilju za odabir mikroupravljaca, nego i na programerske i real-time
aspekte njihova funkcioniranja. Takoder bi bilo dobro koristiti profinjeniji MEMS senzor koji
bi bolje i pouzdanije mogao mijeriti potrebne varijable stanja za upravljanje zrakoplova.
Konac¢no, ubuduce bi bilo potrebno koristiti bolji CFD softver. Buduci da je temelj za izvedbu
slozenijih i boljih sustava regulacije rada zrakoplova ¢vrsto postavljen u ovom radu, ubuduce
se moze implementirati regulator koji ¢e letjelicom autonomno letjeti po zadanoj putanji ili cak
traziti termalne vrtloge koristec¢i satelitsku kartu kojima bi se znac¢ajno moglo sniziti potrosnju
energije tijekom leta.

Volio bih se jo$ jedan put zahvaliti mentoru izv. prof. dr. sc. Vladimiru Mili¢u jer je
uvijek bio dostupan i voljan pruziti savjet vezan za rjeSavanje zadatka kada je to bilo potrebno.
Takoder bih ga volio pohvaliti radi entuzijazma kojim je pristupio ovome radu unato¢ manjku
iskustva s ovakvim tipom letjelice. Vrlo mi je drago §to sam uz pomo¢ ovog uistinu zanimljivog
rada uspio ojacati repertoar znanja steCenog tijekom studiranja na preddiplomskom studiju
mehatronike i robotike te se nadam da ¢e u budu¢nosti ono omoguciti puno efikasnije rjeSavanje
sli¢nih problema.
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l. MATLAB kdd za rjeSavanje LMI problema

% Sinteza regulatora RC aviona

Prema istraZivanju: Multi-input and multi-output
proportional-integral-derivative controller
design via linear quadratic regulator-linear
matrix inequality approach

Autori istrazivanja: Jatin K. Pradhanl, Arun Ghosh

o® o° d° o o°

o°

o\

Matrice prostora stanja sustava: A, B (dobivena analizom stabilnosti u xflr)

A = [-0.0177058 0.395514 0 -9.81;
-1.24609 -11.9184 14.0021 0;
1.1448e-05 -128.102 -170.618 0;

0 0 1 01;

B = [0.384582 -18.2417 -3302.796 0]"';

% Vektor stanja: x = [u w g theta]', upravljamo s kutom posrtanja theta,
% stoga matrica izlaza C glasi:
C=1[00011;

o°

Potrebne varijable za sloZnost dimenzionalnosti nadolazec¢ih matrica

p =1; % broj izlaza

m =1; % broj ulaza

n =4; % broj stanja

% Augmentirane matrice A i B prema (11)
A aug = [A zeros(n, p);-C zeros(p, p)l;
B aug = [B; zeros(p, m)];

o

optimizacijske varijable Y i P LMI metode:

Y = sdpvar (m, n+p);

P = sdpvar (n+p, n+p);

% TeZinske matrice Q i R za LQOR, Brysonovo pravilo
Q = 1*diag([1 1 1 1 1/((1*pi/180)"2)1);

R = 1/((1*pi/180)"2);

o
°

Linearna matric¢na nejednadzba prema (5)

Imi = [A aug*P+P*A aug'+B aug*Y+Y'*B aug' P Y';P -Q"-1 zeros(n+p,m);Y zeros (m,n+p)
-R*-11;

Uvjeti optimizacije prema (5)

% Komentar - P>=0 umjesto P>0 zato Sto striktnu nejednakost > solver ne

podrZava

Imi uvjeti = [Imi<=0, P>=0];

o°

oe

o)

% Postavke solvera
options = sdpsettings('solver', 'sdpt3');

% Pozivanje solvera sdpt3
solvesdp (Imi _uvjeti, -trace(P), options);

o\

Prebacivanije u matlabove varijable iz varijabli solvera

Y = double(Y);

P = double (P);

% State feedback prema 3.2
K = Y/P;
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% Matrica S prema (15) za prebacaj pojacanja iz state feedback u PID formu

0

= [C 0; C*A 0; zeros(p,n), 1];

o\

Augmentirana matrica pojacanja PID prema (16)
aug = K/S;

=

Konac¢na pojacCanja prema (17)

Kd = K aug(2)*(1 + C*B*K aug(2))"-1
Kp = (1 - Kd*C*B) *K _aug (1)

Ki = (1 - Kd*C*B) *K_aug(3)

e

% Provjera stabilnosti sustava u regulacijskoj petlji
eig(A aug + B aug*K)

% Stabilnost sustava prije implementacije regulatora
eig(a)
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Il.  MATLAB kdod za aproksimaciju veze izmedu elevatora i pripadnog servo motora

%% interpolacija tocaka za elevator

pitch = [60:10:140]; % raspon kuteva pitch servoa
elevator = [-24 -17 -10 -5 0 6 11 16 18]; % raspon kuteva za elevator

polinom = polyfit (elevator, pitch, 3);
vektor u kojem se spremaju koeficjenti polinoma

e

x = elevator(l) :0.1l:elevator (end) ;
% vektor elevator kuteva za plottanje karakteristike
f = polyval (polinom, x);

e

racunanje vrijednosti aproksimacijske funkcije

fl = polinom(l)*x.”3 + polinom(2)*x.”2 + polinom(3)*x.”1 +polinom(4) *x.”0;
f2 = 0.00023774*x.73 + 0.0151*x.72 + 1.8371*x.71 + 98.3472*x.70;

% ovaj izraz je isto kao prijasnji zakomentirani izraz

plot(x, f2, 'b', elevator, pitch, 'o') % crtanje grafa

legend ('Aproksimacijski polinom', 'TocCke mijerenja'); % legenda

e

xlabel ('Zakret elevatora [°]', 'FontSize', 12); % oznaka x osi
ylabel ('Zakret servoa [°]', 'FontSize', 12); % oznaka y osi
grid on % ukljucena mreza
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I11. Arduino kod regulatora

// I-PD controller za daljinski upravljani avion
// Martin Kljucarié¢ 0035239671
// Fakultet strojarstva i brodogradnje, SveucilisSte u Zagrebu 2024. godina

#include <ESP32Servo.h>
#include <Adafruit MPU6050.h>
#include <Adafruit Sensor.h>
#include <Wire.h>

#define pitchPin 18 // CTRL pin na shemi

#define pwmInput 23 // PITCH pin na shemi

#define autoSetPin 4 // AUTO pin na shemi

Adafruit MPU6050 mpu; // definiranje senzora

Servo pitchServo; // definiranje varijable vezane za pitch servo motor

float pitch = 0, pitchvel = 0, pitchRef = 0, dt = 0.01, u =0, u sat = 0, error =
0, integral = 0, previous integral = 0, proportional = 0, derivative = 0,

Ki = -1.9983, Kp = 0.5886, Kd = 0.0049; // inicijalizacija svih varibabli

float upperLimit = 0.31416, lowerLimit = -0.4189; // limiti elevatora
float rtd = 180/3.14159, dtr = 3.14159/180;

// konverzijske varijable iz radijana u stupnjeve i obratno

double pitch angle;

hw timer t * timer cfg = NULL;

// varijabla za definiciju timera za uzorkovanje

volatile bool isAuto = false, measureAndControl = false;

// definicija kontrolnih varijabli koriStenih u prekidima (volatile)
volatile long timestart=0, timeend=0;

// varijable za mjerenje poloZaja AUTO gumba

// PREKID ZA TIMER ZA UZORKOVANJE I RACUNANJE PID

void IRAM ATTR timer ISR() {

measureAndControl = true;
// kada dode vrijeme uzorkovanja setira se flag i u loopu se racuna i uzorkuje
// (izbjegavanije zadrzavanja u prekidnoj rutini)

}
// PREKID ZA PROSLJEDIVANJE PWM SIGNALA

void IRAM ATTR pwmInterrupt () {
// prekid za prosljedivanje PWM signala u ruc¢nom radu
if (digitalRead (pwmInput) == HIGH)
// ako je stanje 1, daje 1, inace daje 0
digitalWrite (pitchPin, HIGH) ;
else if(digitalRead (pwmInput) == LOW)
// oponaSa PWM signal iz transmittera tijekom ruc¢nog rada
digitalWrite (pitchPin, LOW);
}

// PREKID ZA POSTAVLJANJE U AUTOMATSKI RAD

void IRAM ATTR setToAutomatic () {
if (digitalRead (autoSetPin) == HIGH) {
// gumb daje PWM signal na AUTO pinu, duljina poluvla lms za nepritisnuto stanje,
// duljina 2ms za pritisnuto
timestart = millis();
// biljezZenje vremena kada dode pozitivni prid PWM-a
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}

else if(digitalRead (autoSetPin) == LOW) {
timeend = millis() - timestart;
// mjerenje vremena kada dode negativni brid PWM-a, racunanje vremena trajanje
poluvala
if (isAuto == false && timeend == 2) {

// ako nije u automatskom radu i poluval traje 2ms
pitchServo.attach (pitchPin);
// ukljuci servo biblioteku
isAuto = true;
// biljezi da je rad automatski
detachInterrupt (digitalPinToInterrupt (pwmlInput)) ;
// micanje prekida koji je prosljedivao PWM iz recievera - ESP ne vraca prekid ako
se ovo napravi u programu. ...

}

else if (isAuto == true && timeend == 1) {

// ako je u automatskom radu i poluval traje 1ms

pitchServo.detach() ;
// otpoji servo biblioteku

isAuto = false;
// biljeZzi da je rad rucni

attachInterrupt (digitalPinToInterrupt (pwmInput), pwmInterrupt, CHANGE) ;
// ponovo inicijalizira]j prekid za prosljedivanije PWM-a iz recievera

}

// SETUP PINOVA, TIMERA, SENZORA
void setup() {
pinMode (pwmInput, INPUT) ;
// postavljanje pwmInput pina kao ulaz
attachInterrupt (digitalPinToInterrupt (pwmInput), pwmInterrupt, CHANGE) ;
// postavljanje hardware prekida na pwmInput pin
pinMode (pitchPin, OUTPUT) ;
// definiranje pitchPina kao izlaz
pinMode (autoSetPin, INPUT) ;
// postavljanje pina za prebacaj iz ru¢nog u automatski rad i obratno
attachInterrupt (digitalPinToInterrupt (autoSetPin), setToAutomatic, CHANGE) ;
// interrupt za prebacaj nac¢ina rada
timer cfg = timerBegin (1000000);
// postavljanje frekvencije timera (1MHz)
timerAttachInterrupt (timer cfg, &timer ISR);
// attachiranje prekida timer isr na prekid timer cfg
timerAlarm(timer cfg, 10000, true, 0);
// postavljanje alarma svake 10ms, brojanje prema gore (true) i reset nakon
brojanja do maksimalne vrijednosti (0)

mpu.setAccelerometerRange (MPU6050 RANGE 8 G);
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// setiranje radnog podrucja akcelerometra te unutarnjeg filtera
mpu. setGyroRange (MPU6050 RANGE 500 DEG) ;
mpu.setFilterBandwidth (MPU6050 BAND 5 HZ);

void loop () {

if (measureAndControl == true) {
// ako se okrene flag za mjerenje u timer ISR()
sensors event t a, g, temp;
// mjerenje vrijednosti i spremanje u a, g, temp
mpu.getEvent (&a, &g, &temp);

pitch = pitch + g.gyro.z * dt * dtr;

// kut je integral kutne brzine (mnoZimo s pi/180 da dobijemo radijane)
pitchvel = g.gyro.z * dtr;

// kutna brzina (mnozZimo s pi/180 da dobijemo radijane)
error = pitchRef * dtr - pitch;

// reg. pogredka

//I-PD rutina
if (isAuto == true) {
proportional = pitch;
derivative = pitchVel;
integral = integral + error * dt;

u = Ki*integral + Kp*proportional + Kd*derivative;

if (u > upperLimit) {
// ako je u preko gornje granice
u = upperLimit;
// u je jednak gornjoj granici
integral = previous integral;
// integral je jednak prijasnjem (ne integriramo vise)
}
else if(u < lowerLimit) {
// ako je u preko donje granice
u = lowerLimit;
// u je jednak donjoj granici
integral = previous integral;
// integral je jednak prijasnjem (ne integriramo vise)

}
u = u*rtd;

previous integral = integral;
// spremanje trenutne vrijednosti integratora u pomoénu varijablu (koja sluZi za
// prekid integriranja u zasicenju)
pitch angle = (0.00023774 * pow(u,3) + 0.0151 * pow(u,2) + 1.8371 *
pow (u,1l) + 98.3472);
//pretvorba iz zakreta krilca (u) u zakret servoa (pitch)
pitchServo.write ((int) (pitch angle));
// pisi pitch na servo, pretvori iz radijana u stupnjeve
}
measureAndControl = false;
// resetiranje logicke varijable
}
}
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