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Sommario

Il seguente elaborato ha lo scopo di studiare le leggi matematiche che governano un quadri-
cottero, analizzarne il modello fisico e comprendere la struttura di un sistema a blocchi Simulink
che ne descriva la dinamica.

Ci si focalizza in particolare sulla dinamica x del sistema implementando un nuovo controllore
che permetta al quadricottero di mantenere la posizione di volo stazionario.

La sintesi del controllore ¢ effetuata mediante 1’'utilizzo della tecnica del luogo delle radici,
applicata grazie a tool specifici presenti nel software M atlab.
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Capitolo 1

Introduzione

I droni sono aeromobili a pilotaggio remoto (APR), cioé apparecchi che vengono pilotati
da un computer di bordo o pitt semplicemente da un pilota che li guida da remoto con un
radiocomando. In linea di massima sono degli oggetti che, mediante 1’azione di pitt motori,
hanno la capacita di volare negli spazi aperti e consentono di effettuare diverse tipologie di
operazioni sia di tipo professionale che di tipo ricreativo o sportivo, come fare scatti fotografici
oppure trasportare piccoli pesi.

Solitamente sono dotati di una struttura realizzata con materiali leggeri, in modo tale che
questi possano volare senza alcuna complicazione, e da una batteria che ne alimenta i motori,
ovvero che consente alle eliche di potersi muovere e offrire quindi la forza necessaria al drone per
spiccare il volo.

Esistono diversi tipi di droni e, grazie al progresso tecnologico, nuove tipologie si svilupperan-
no nel corso degli anni. A seconda del numero dei motori, e quindi di eliche, i droni si distinguono
in tricotteri, quadricotteri, esacotteri, ottocotteri.

Un maggiore numero di motori significa ovviamente pitt potenza, e permette di portare in
volo un peso maggiore, garantendo anche maggiore stabilita in aria, specie in presenza di vento.
Non a caso, il quadricottero si ¢ affermato come drone per uso ricreativo, mentre esacotteri e
ottocotteri sono droni piu utilizzati da professionisti.

(a) Quadricottero (b) Ottocottero

Figura 1.1: Tipologie di droni
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Una tipologia che, come i quadricotteri, é utilizzata per scopi puramente ricreativi o di pratica
é rappresentata dai mini droni. Questi ultimi hanno una dimensione ridotta rispetto alle altre
tipologie, spesso si mantengono su un palmo della mano.

Per ’espletamento del seguente elaborato € stato preso in esame il mini drone dell’azien-
da francese Parrot S.A., in particolare il modello Mambo. Quest’ultima fornisce infatti un
pacchetto scaricabile direttamente dal sito della MathWorks (Parrot Minidrones Support from
Simulink) contenente un modello Simulink che & possibile caricare direttamene sul dispositivo
per poterlo controllare oppure effettuare una simulazione di volo di durata arbitraria.

Grazie a tale modello é stato possibile sostituire al controllore di default della x un nuovo
controllore ottenuto mediante una sintesi con il luogo delle radici. Prima di fare cio, tuttavia,
é stato necessario studiare le equazioni fisiche che descrivono la dinamica del quadricottero,
analizzare i singoli blocchi che compongono il modello Simulink, isolare la sola dinamica x e
ricavarne la funzione di trasferimento.

Figura 1.2: Parrot S.A. mini drone Mambo
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1.1 Configurazione di un quadricottero

Un quadricottero é formato da quattro bracci estesi ciascuno dei quali ¢ fornito di un motore
elettrico sul quale ¢ attaccato un’elica. Rotori opposti ruotano nello stesso verso. In questo modo
quando tutti i rotori ruotano con la stessa velocitd angolare, ’accellerazione angolare attorno
all’asse perpendicolare al piano immaginario che contiene la struttura del drone é nulla.
Esistono due configurazioni di volo che possono essere adottate da un quadricottero:

e configurazione a pit;
e configurazione a croce.

Nella configurazione a pit, la variazione dell’assetto del drone si ottiene modificando la velo-
cita rotazionale di due eliche. Diversamente, un quadricottero in configurazione a croce necessita
della variazione della velocitd angolare di tutti e quattro le eliche, garantendo in questo modo
un momento maggiore ed una migliore manovrabilita rispetto alla configurazione precedente.

Figura 1.3: Configurazione a piu (sinistra) e configurazione a croce (destra)

Il quadricotero é inoltre un corpo rigido sotto-attuato. Esso possiede infatti sei gradi di
liberta (6 DoF): tre riguardano la rotazione intorno a tre assi, e sono indicati con roll o rollio
(rotazione intorno all’asse longitudinale del corpo), pitch o beccheggio (rotazione intorno ad un
asse trasversale del corpo) e yaw o imbardata (rotazione intorno ad un asse verticale passante per
il baricentro del corpo). I restanti tre sono dovuti al movimento in tre direzioni: = (movimento
lungo la parte frontale del corpo), y (movimento lungo la parte sinistra del corpo) e z (variazione
di altitudine).
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Forwards

Figura 1.4: Movimenti rispetto agli assi

A seconda del tipo di configurazione adottata dal quadricottero si dovra agire in modi
differenti sui quattro rotori al fine di ottenere i sei movimenti descritti sopra e mostrati in 1.4.

1.1.1 Configurazione a piu

In questa configurazione gli assi « e y sono allineati con i bracci del quadricottero (1.3). Cambian-
do contemporaneamente la velocita rotazionale dei quattro motori dello stesso valore, si ottiene
una spinta che genera una variazione di altitudine. Per effettuare una manovra di rollio
bisogna incremenentare la velocita rotazionale del motore 2 e decrementare in contemporanea
quella del motore 4. Similmente, incrementando la velocita del motore 1 e decrementando quella
del motore 3 si ottiene una manovra di beccheggio. Per finire, applicando velocita diverse ad
ogni coppia di motori che gira nella stessa direzione, si produce una spinta necessaria per una
manovra di imbardata. I tipi di manovre sono mostrate in figura 1.5.

1.1.2 Configurazione a croce

In questa configurazione gli assi z e y sono sfasati di 45° con i bracci del quadricottero (1.3).
Cambiando contemporaneamente la velocitd rotazionale dei quattro motori dello stesso valore
si ottiene una spinta che genera una variazione di altitudine. Per effettuare una manovra
di rollio bisogna incrementare dello stesso valore la velocita rotazionale dei motori 3 e 4 e
decrementare in contemporanea quella dei motori 1 e 2. Similmente, incrementando la velocita,
rotazionale dei motori 1 e 4 e decrementando quella dei motori 2 e 3 si ottiene una manovra
di beccheggio. Per finire, applicando velocita diverse alle coppie di motori che girano in versi
opposti, si produce una spinta necessaria per una manovra di imbardata. I tipi di manovre
sono mostrate in figura 1.6.
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Quadrotor Thrust Maneuver

Figura 1.5: Manovre nella configurazione a piu

Quadrotor Thrust Maneuver

Figura 1.6: Manovre nella configurazione a croce

13



Capitolo 2

Modello matematico del
quadricottero

In questo capitolo viene descritto il processo di derivazione del modello matematico del quadri-
cottero e lo sviluppo delle equazioni del moto con le quali sarad possibile comprendere la struttura
del modello a blocchi Simulink.

2.1 Sistemi di riferimento di un quadricottero

Prima di mostrare il processo di derivazione del modello matematico del quadricottero ¢ im-
portante definire i sistemi di riferimento necessari per la descrizione del moto rotazionale e
traslazionale del drone.

I sistemi di riferimento in questione sono tre e sono mostrati in figura 2.1:

o Inertial Frame (i);
o Vehicle Frame (v);
e Body Frame (b).

2.1.1 Imertial Frame

1l sistema di riferimento inerziale é un sistema di coordinate fisso e solidale con 'osservatore.
L’asse z del sistema punta a Nord, ’asse y punta a Fast e ’asse z punta verso il centro della
Terra.

2.1.2 Vehicle Frame

1l sistema di coordinate del veicolo ha la propria origine nel centro di massa del quadricottero. Gli
assi di questo sistema di riferimento sono perfettamente allineati con quelli del sistema inerziale
e mantengono tale direzione e verso anche durante la rotazione del quadricottero. Infatti questo
sistema si occupa di descrivere il moto traslazionale del drone rispetto al sistema di riferimento
inerziale.

14
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2.1.3 Body Frame

Questo sistema di riferimento ha la propria origine situata nel centro di massa del quadricottero,
esattamente come il Vehicle Frame. Tuttavia, a differenza di quest’ultimo, mantiene i tre assi
allineati con il corpo del drone, in particolare ’asse x punta verso la parte frontale del corpo,
I’asse y punta verso la destra e ’asse z punta verso il basso, in accordo alla regola della mano
destra. Tale sistema serve a descrivere il moto rotazionale del quadricottero rispetto al sistema
di riferimento del veicolo e mediante gli angoli di yaw, pitch e roll.

body Frame {b}

Inertial Frame {i}

Figura 2.1: Sistemi di riferimento di un quadricottero

2.2 Cinematica di un quadrirotore

Come spiegato nel paragrafo precedente, per poter ricavare il modello matematico di un quadri-
cottero sono necessari tre sistemi di riferimento. Durante il processo di derivazione sara altresi
necessario essere in grado di spostare I'attenzione da un sistema di coordinate all’altro, e per fare
cid occorrera definire quali relazioni legano 1'Inertial Frame con il Body Frame.

A tal proposito consideriamo i seguenti vettori

Pb _ [ b yb Zb}T
Pi — [l,z yi Zi]T
A =1¢ 6 ¢

che rappresentano rispettivamente la posizione del quadricottero nel Body Frame, la posizione
del quadricottero nell’Inertial Frame e la rotazione del quadricottero.

Analogamente possiamo definire i vettori relativi alle velocita lineari e angolari nel Body
Frame come segue
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VO =[u v wT

Ab=1[p q 7"

2.2.1 Direct Cosine Matrix (DCM)

Le trasformazioni del moto angolare del quadricottero dal Body Frame all’Inertial Frame possono
essere rappresentate da una matrice di rotazione che prende il nome di Direct Cosine Matriz
(DCM). Per determinare la forma della DC'M é sufficiente considerare la rotazione totale come
composizione di tre rotazioni attorno a tre assi opportuni nel seguente modo. Si esegue una
prima rotazione in senso antiorario di un angolo 1 attorno all’asse z. La matrice che esprime
tale rotazione é la seguente

cosy —siny 0
R(z,¢) = |siny cosyp 0] . (2.1)
0 0 1

La seconda rotazione ¢ di un angolo 6, sempre in senso antiorario, attorno all’asse y, ed é
rappresentato dalla matrice R(y, #) data da

cosf@ 0 siné
Ry, v) = 0 1 0 |. (2.2)
—sinf 0 cosf

Infine, si esegue una terza rotazione in senso antiorario di un angolo ¢ attorno all’asse x. La
matrice che rappresenta tale rotazione é data da

1 0 0
R(z,9) = |0 cos¢ —sing]| . (2.3)
0 sing coso

La matrice finale che rappresenta la composizione delle tre rotazioni ¢ data da

R? = R(z, 0)R(y, O)R(2, ) (2.4)
cos 6 cos Y cos fsinvy —sinf
R? = |sin¢sinfcosy — cospsiny sin¢sinfsiny + cospcosyy singcosh | . (2.5)

cos ¢sinfcosyy +singsiny cos@sinfsiny — singcosyy  cos ¢ cos b

Possiamo ora definire ’equazione che lega I’ Inertial Frame con il Body Frame come

P’ =R!. P! (2.6)
zb cos 6 cos cos fsin v —sinf x7
y’| = |sin¢sinfcosy — cospsinyy singsinfsiny +cospcosty sinpeosh| |yt | . (2.7)
2P cos ¢sinf cos ) + sin psinty) cos psinfsiny — singcosyy cospcos| |zt

Inoltre la DC'M ¢ una matrice ortogonale, cioé la sua inversa coincide con la trasposta.
Dunque si pud esprimere la trasposizione dal Body Frame all’Inertial Frame calcolando la
trasposta della DC' M
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‘ cosfcosty sin@gsinfcosy — cosgsiny  cos ¢ sin @ cos Y + sin ¢ sin Y
R = (RY)T = |cosfsiny singsinfsine + cospcosty cospsinfsiney —sinpcosty| (2.8)
—sinf sin ¢ cos 6 cos ¢ cos 6

con la quale si ottiene

P'=R! P’ (2.9)
2t cosfcostp singsinbcosth — cospsiny  cos @sinfcosy + sinpsiny| [xb
y'| = [cosfsiney singsinfsiny + cospcosyy cos@sinfsiny — singcosy| |yb
2t —sinf sin ¢ cos 6 cos ¢ cos 6 P
(2.10)

2.2.2 DMatrice di rotazione per le velocita angolari

Le trasformazioni delle velocitd angolari dall’Inertial Frame al Body Frame vengono descritte
dalla seguente equazione

0 0 é
w’ =R(z,¢)R(y,0)R(z,%) |0| + R(z,p)R(y,0) |6| +R(z,¢) |0 (2.11)
(U 0 0

dove w® rappresenta la velocita angolare nel Body Frame e R(z,¢), R(y,0) e R(z,1) sono
rispettivamente la (2.3), (2.2) e (2.1).
Svolgendo i prodotti fra matrici si ottiene ’esperessione semplificata data da

D 1 0 —sinf ¢>
W= |q| =0 cos¢ cosfsing| |0 (2.12)
r 0 —sing cosfcosd| |4

dalla quale é possibile ricavare ’equazione che descrive le trasformazioni dal sistema di
coordinate Body Frame all’Inertial Frame

o] L singiig cosdiig] [p

0| =10 cos¢ —sin ¢ q| - (2.13)
7 . 1 1

'(/J 0 sin (b cosg COS ¢ cos 6

2.3 Dinamica di un quadrirotore

2.3.1 Accelerazione lineare
L’accelerazione lineare, nel sistema di riferimento inerziale, é descritta dalla seconda legge di
Newton

F=mV (2.14)

dove m ¢é la massa del quadricottero e V ¢ il vettore velocita nel Body Frame.
Inoltre osserviamo che le velocita u, v e w sono misurate nel sistema di coordinate Body
Frame e che il vettore velocitd V pud ruotare e cambiare contemporaneamente il suo modulo.
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Indichiamo il vettore velocita esplicitandone i versori nel sistema di riferimento del corpo del
quadricottero

u
V= |v| =uby + vby + ’U)Bg, (2.15)
w

e notiamo che effetuandone la derivata, come richiesto nella (2.14), otteniamo la seguente
equazione

‘%/ = (f;‘ﬁl + %Bg + CZ}B;«;) + <udbl L wdb3> (2.16)

dove la prima parentesi sta ad indicare la variazione della velocita nel tempo, mentre la
seconda parentesi é la variazione della velocita dovuta alla rotazione degli assi, in accordo col
Teorema di Coriolis. 1 versori del sistema di coordinate Body Frame, infatti, sono dei vettori di
modulo unitario che cambiano nel corso del tempo, e pertanto verranno considerati non costanti
durante il calcolo della derivata.

Ricordando, inoltre, che per il Teorema di Poisson esiste uno e un solo vettore w tale per cui
vale che

db .
—dtl —wx by (2.17)
db .
Tth — w x by (2.18)
db .
d—tf” = w x bs, (2.19)

sostituendo la (2.17), (2.18) e (2.19) nella (2.16), possiamo riscrivere la (2.14) nel seguente
modo

FemV 4 wxmV (2:20)
Fy i p|  [u
Fjl=m|o|+m|q| x [v]. (2.21)
F, w T w

Svolgendo i prodotti e riorganizzando il tutto si ottiene

F, w4+ quw — rv]
Fyl =m|v+ru—pw]|. (2.22)
F, W+ pv — qu |

Trascurando le forze aerodinamiche, le uniche forze esterne che agiscono sul corpo del quadri-
cottero sono la spinta data dai motori (T) e la forza peso (W). Inoltre, la spinta é sempre attiva
lungo ’asse z mentre la forza peso é proiettata secondo I'assetto che assume il quadricottero

W, U+ qw — rv
Wy =m [0+ru—pw|. (2.23)
w,-T w4+ pv — qu
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Effettuando una conversione dal sistema di riferimento inerziale al Body Frame tramite la
DCM data dalla (2.5) e riorganizzando il tutto si ottiene

0 0 U+ qw — v
REJO|—|0|=m|0+ru—pw (2.24)
mg T w4+ pv — qu

U =7rv—qw—gsinf
U = pw — ru—+ g cosfsin ¢ . (2.25)
W = qu — pv + gcos ¢ cosf — %

Considerando che la spinta data da tutti i motori & proporzionale alla somma dei quadrati
delle velocita angolari dei motori

T=b(F +Q5+93 +03) (2.26)

dove b ¢ il coefficiente di spinta e €; & la velocita angolare del motore i-esimo, si ottiene il
seguente sistema di equazioni

U=1rv—qw—gsinf
0 = pw — ru + g cos O sin ¢ . (2.27)
W = qu—pv+gcospeosf — 2 (QF + Q3 4+ O3 + QF)

2.3.2 Accelerazione angolare

Applicando una coppia esterna si andra a modificare il momento angolare del quadricottero.
Considerando poi che il vettore momento angolare pud cambiare la propria direzione si ottiene
la seguente equazione

M=H+wxH (2.28)

H=Jw (2.29)

dove w rappresenta la variazione dell’assetto e I é il momento d’inerzia del quadricottero.

Tenendo in considerazione che un quadricottero é per ipotesi un corpo rigido simmetrico
rispetto i suoi piani xz e yz, e che gli assi di rotazione coincidono con gli assi principali, il
momento d’inerzia pud essere riscritto come segue

I, 0 0
I=|0 I, 0of. (2.30)
0 0 I

In base a queste considerazioni si ottiene la seguente equazione

M=Jlw+wxIlw (2.31)
che, andando ad espandere, fornisce il sistema
Mz = pIa: + qT(Iz - Iy)

M, =ql, +pr(l, — L) . (2.32)
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Ricordando inoltre la simmetria nei piani zz e yz, si pud assumere che I, = I, e dunque
possiamo semplificare la (2.32) come segue

Mx = pIac + qT(Iz - Iy)
My =ql,+pr(l, —1.) . (2.33)
M, =171,

Le coppie esterne sono prodotte dalla spinta e dal trascinamento delle eliche. Trascurando

I'inerzia e le coppie aerodinamiche di queste ultime, possiamo riscrivere le coppie esterne nel
modo seguente

M, = 1b(Q3 — 03) (2.34)
M, = 1b(Q5 — Q3) (2.35)
M, =d(Q3+ Q% — Q2 — 02) (2.36)

dove d ¢ il fattore di trascinamento (drag factor) dei motori e | ¢ la distanza tra Delica e il
centro di massa del quadricottero.

Sostituendo la (2.34), (2.35) e (2.36) nella (2.33) e isolando le variabili relative all’accelerazione
angolare si ottiene il sistema di equazioni

(03— 03) — grishe
(QF - 0F) —prifptd (2.37)
(03 + 03 - 0f - 03)

Sladlsis

2.4 Modello matematico finale

Raccogliamo sotto un unico sistema tutte le equazioni finora ricavate al fine di poter descrivere
I’evoluzione temporale del quadricottero attraverso un modello matematico finale.

I sistemi di equazioni (2.27) e (2.37) descrivono rispettivamente le forze e i momenti meccanici
applicati al sistema. Ad esse aggiungiamo anche le coordinate di navigazione, ricavabili mediante
Pausilio della DC'M (2.8) e mostrate qui di seguito

-1

T |u
yl =Rj |v (2.38)
2" w

@' = (cos 6 cosh)u + (sin ¢sin 6 cos 1) — cos dsinp)v + (cos ¢ sin O cos 1 + sin ¢ sin ¢h)w
j* = (cos O sin)u + (sin ¢ sin @ sin ) + cos ¢ cos 1 )v + (cos ¢ sin § sin 1 — sin ¢ cos Y )w
= —(sin@)u + (sin ¢ cos f)v + (cos ¢ cos O)w

ST

(2.39)
Un ulteriore sistema che mette in relazione le velocita angolari con le derivate degli angoli di
FEulero ¢ ottenibile dalla relazione (2.13) ed & dato da

¢ =p+ (gsiné + rcos ¢) tan f
6= qCcos ¢ — rsin ¢ . (2.40)

1 = (gsin ¢ + r cos @) sec 6
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Unendo i sistemi (2.27), (2.37), (2.39) e (2.40) si ottiene il modello matematico non lineare
finale del quadricottero:

b=p+ (gsin¢ + rcos ¢) tan @

6= qCcos ¢ — rsin ¢

Y = (gsin ¢ + 7 cos @) sec 6

b= (03— 0F) —qrep

§= P9} - 0F) - pritpt)

7= %(Q%—kQZ—Q% - 02)

z = (cos 8 cos)u + (sin ¢ sinf cos ) — cos psin)v + (cos ¢ sin 6 cos Y + sin ¢ sin Y)w
¥ = (cos @ siny)u + (sin ¢ sin 6 sin 1) + cos ¢ cos Y)v + (cos ¢ sin O sin ¢ — sin ¢ cos P)w
Z2 = —(sinf)u + (sin ¢ cos H)v + (cos ¢ cos §)w

U =71v—qw—gsinf

U =pw — ru+ gcosfsin g

W= qu—pv+gcospeost — 2(QF + O3 + Q3 + QF)

(2.41)

Come si puo notare il sistema presenta delle componenti non lineari. Sara necessario procedere

con una linearizzazione in un punto di equilibrio al fine di poter applicare delle tecniche di
controllo lineare ed effettuare, dunque, la sintesi del controllore.



Capitolo 3

Linearizzazione

Questo capitolo ha lo scopo di fornire i concetti teorici che occorrono per poter linearizzare
un sistema non lineare. Attraverso tali strumenti sara possibile linearizzare il sistema (2.41) e
andarne a valutare e analizzare le caratteristiche, soffermandosi in particolar modo sulla dinamica
lungo = che & 'oggetto di studio.

3.1 Generalita

Il procedimento di linearizzazione consiste nel descrivere il comportamento di un sistema non
lineare attorno ad un punto di equilibrio nominale mediante un particolare sistema lineare, che
rappresenterd un approssimazione del sistema originario.

Consideriamo dunque un sistema multi-ingresso multi-uscita (MIMQO) non lineare e stazio-
nario

x(t) = £(x(t), u(t))
{Y(t) = g(x(t),u(t)) (3.1)

soggetto ad un ingresso costante

uo = (3.2)

e siano T e ¥ rispettivamente lo stato e l'uscita nominali tali per cui si ha

0=f(x,10) (3.3)

y =g(x,a). (3.4)

Possiamo dunque riscrivere l'ingresso, lo stato, 'uscita e lo stato iniziale nel seguente modo

u(t) = a+ du(t) (3.5)
x(t) = X + 0x(t) (3.6)
y(t) =¥ +0y(t) (3.7)

22
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Xtg = X+ 5Xt0 (38)

dove i primi addendi stanno ad indicare i valori nominali mentre i secondi le variazioni delle
variabili d’ingresso, stato, uscita e stato iniziale.
Sostituendo ora i valori delle nuove variabili nella (3.1) si ottiene

X+ 0x(t) = £(X + 6x(t), 0 + du(t)) (3.9)
¥ +0y(t) = g(X + dx(t),q + du(t)) ’
X+ 0x(tg) = X + 0%y, .- (3.10)

Supponendo che le funzioni f e g siano sufficientemente regolari, si puo sviluppare in serie di
Taylor rispetto a x e u nell’intorno di x =X e u =1 e troncare al primo ordine. Essendo che
x =0si ha

k() = (%, @) + He | oax(t)+ HEm) su(r)
(3.11)
Foy() =g m) 4 S| o)+ PG| 0u)

Inoltre ricordando la (3.3) e la (3.4) si puo semplificare il tutto e ottenere il seguente sistema
lineare

6}‘((t) — af(x,u) 5x(t) + Bf(x,u)

du(t)

9% |y—g,u=t ou iz u=a
(3.12)
Oy(0) = B PO G| o)
o piu semplicemente
0%(t) = A ox(t) + B ou(t)
(3.13)
dy(t) = C ox(t) + D du(t)
dove lo stato iniziale & stato ricavato direttamente dalla (3.10) ed é pari a
Ix(tg) = 0%y, (3.14)

mentre i valori delle matrici A, B, C e D sono date dai Jacobiani delle funzioni f e g rispetto
allo stato x e all’ingresso u

af L1 Tn
A= (X7 u) _ (3‘15)
ox x=X,u=u Ofn Ofn
L0x1 "7 Orpd x=%,u=ia
_gﬁ 3f1 T
u ot Duy
of (x,u
B = ( ) = E t. . E (3.16)
e N 2 0
[Our """ Oup | x=x u=ad
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991 991
Oxq et Ox .,
Og(x,u
C= g(a’ ) = (3.17)
X x=X,u=u % dgq
0wy e Oy, x=X,u=a
991 991
Ouq e Qup
og(x,u
p - %8xu) = _ (3.18)
all x=X,u=u agq agq
Ouy e Oup x=%,u=u

Questo nuovo sistema descrive in maniera approssimata il comportamento del sistema non
lineare attorno al particolare equilibrio considerato nel caso in cui le variazioni delle funzioni di
ingresso e dello stato iniziale du(t) e dxy,, nonché le variazioni 0x(¢) e dy(t) da esse provocate,
siano sufficientemente piccole in norma (valida approssimazione derivante dall’aver trascurato i
termini di ordine superiore al primo nello sviluppo in serie di Taylor).

3.2 Linearizzazione del sistema quadricottero

Posto le basi relative ai concetti teorici della linearizzazione, vogliamo adesso ottenere un modello
matematico lineare che approssimi quello del quadricottero. Questo ¢ importante in quanto la
tecnica di sintesi che si vuole sviluppare in questo progetto ¢ una tecnica di controllo lineare e,
in quanto tale, necessita di un sistema linearizzato.

Come prima cosa, consideriamo il sistema (2.41) ed eseguiamone una prima approssimazio-
ne per piccole oscillazioni. Ipotizzando, infatti, che le variazioni degli angoli di Eulero siano
relativamente piccole, le funzioni seno e coseno possono essere approssimate nel modo seguente

{Smo‘ o (3.19)

cosa =21

Si ottiene dunque un nuovo sistema dato da

¢ =p+qpd+10

0=q—rp

b =qp+r

P AE(0F - 0F) - gr o

Q= (01 - ) —prlgtd

=] %(Q%—FQX—Q%—Q%) (3.20)
B2 Ut (60— ¥)o + (0 + d)w
y=Yu+ (90¢ + v+ (6 — d)w

2 —Ou+ v+ w

u=rv—quw— gl

U= pw— U+ go
Wqu—pv+g— 2B +Q3+03+Q3)
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3.2.1 Modello in spazio di stato

Dopo aver effettuato una prima approssimazione, si passa alla costruzione del modello in spazio

di stato. Consideriamo dunque il seguente vettore di statox =1[p 0 ¥ p ¢ r  y 2z u v w7,

e indichiamone le componenti come segue

T =¢
To = 0
T3 =19
Ty = Jfl
I5 = LL:Q
T — 35.3
(3.21)
T =T
rg =Y
Tg = 2
T10 = T7
T1] = 23
T12 = Zg

Riscriviamo poi il sistema (3.20) in maniera tale da ottenere la funzione vettoriale di stato

Tl =Ty
Jfg =I5
T3 = T
CE.4 = iUQ — X5Tg IZI_IIy
Z‘.5 == iUg — T4T¢ (II;IZ)
7o = 7 Us (3.22)
Z7 = X190
Ty = x11
Tg = T12
T1g = TeT1l — T5T12 — GT2
T11 = T4T12 — TeT10 + g1
Tl2 = o510 — L4211 + g — =Uh
dove si é indicato con
Up = b(QF + Q5 + Q3 + 03)
_ 2 2
Us = (22 — Q2) 529

Us = 1b(QF — OF)
Uy = d(Q5 +QF — QF — 03)

gli ingressi forniti al sistema e che rappresentano rispettivamente la spinta data dai motori
per poter ottenere una variazione dell’altitudine, la coppia di rollio, la coppia di beccheggio e la
coppia di imbardata.

A questo punto consideriamo un punto di equilibrio per il sistema per poter procedere con
la linearizzazione. Il punto in questione sard quello relativo alla posizione in hover del drone,
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cioé la condizione di volo stazionario, nella quale il quadricottero si trovera fermo in volo ad una
certa quota costante da terra. Per ottenere tale condizione bastera applicare un ingresso costante
siffatto

a=[mg 0 0 0], (3.24)

Infatti, in tale posizione, la spinta data dai motori dovra essere tale da reggere il carico
verticale dovuto al peso del quadricottero. Da qui si ricava un punto di equilibrio tale per cui
sia soddisfatta la relazione (3.3)

x=[0 000002z g 200 0", (3.25)

Sfruttando le relazioni (3.15), (3.16), (3.17) e (3.18) sara possibile calcolare la matrice della
dinamica A, la matrice degli ingressi B e le matrici per 'uscita C e D che formeranno il sistema
linearizzato del quadricottero.

Concentrandosi esclusivamente sulla dinamica lungo x, quindi considerando solo le funzioni
di stato relative alla velocita e all’accelerazione di x, si ha

0% = du
) . (3.26)
ot = —gof

Da questa prima analisi si pud osservare come la dinamica lungo = dipenda esclusivamente
dal valore che assume I’angolo di beccheggio, dato che il quadricottero & un sistema sotto-attuato.

Inoltre si evince che é impossibile controllare in maniera diretta la dinamica z del drone in
quanto non si ha nessuna dipendenza dagli ingressi.



Capitolo 4

Analisi del modello Sitmulink

Una parte fondamentale di questo lavoro é sicuramente rappresentata dall’analisi del modello
Simulink del mini-drone "Mambo" dell’azienda Francese Parrot S.A., che é possibile scarica-
re direttamente dal sito della MathWorks al seguente indirizzo https://it.mathworks.com/

hardware-support/parrot-minidrones.html.

Il pacchetto, infatti, permette di sviluppare e simulare algoritmi per il controllo del volo del

minidrone andando a sostituire un nuovo controllore a quello di default.

Una volta ottenuto il pacchetto, sard sufficiente impartire il comando asbQuadcopterStart
nella CommandWindows di Matlab per poter iniziare un nuovo progetto. All’apertura di que-

st’ultimo ci si ritrova sulla schermata il modello Simulink del minidrone (Figura 4.1).

Quadcopter Flight Simulation Model - Mambo

Environment

Signal Editor
AC Cmd >
I Command
flightControlSystem >
Command »AC cmd
Actuators = = >
Nonlinear Airframe
Sensors (Dynamics) Actustor
— States Sensors Sensors
Sensors | Actuaters
Environment Image Data »{Image Data
Stop States
L S 2 simulation States
Sensors FCS
P Er
Lo

Environment (Constant)

Environment

1)

States

Commands

Actuators

States

Airframe

Visualization

Environment

Copyright 2013-2018 The MathWorks, Inc.

Figura 4.1: Modello Simulink del minidrone Mambo
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Come si puo osservare, il modello presenta la tipica struttura di un sistema a controreazione,
ed ¢ costituito da sei blocchi principali:

e Command: il seguente blocco si occupa della costruzione dei segnali di riferimento che
verranno utilizzati dal controllore per poter mantenere il drone nella posizione di volo
stazionario.

e Sensor: il seguente blocco contiene tutte le costanti di trasduzione e le relazioni tra
i diversi sensori presenti nel drone della Parrot. In particolare si occupa di fornire in
ingresso al blocco di controllo i dati elaborati dai sensori, tenendo in considerazione le
costanti d’ambiente presenti nel blocco Environment.

e Environment: il blocco Environment costruisce un vettore contenente tutte le costanti
ambientali che agiscono durante il volo del drone, come ad esempio:
— la costante di gravita;
— il campo magnetico;

— le costanti atmosferiche come pressione, velocita del suono, densitd e temperatura

-
dell’aria.
Gravity_ned
= [004g] 7
States Gravity
273415 -
— air_temp
s
A0 speed_sound »(1)
Speed of Sound
P 101.3e3 Environment

air_density

Air Density

I ey

Magnetic Field

Figura 4.2: Apertura blocco Environment

e Flight Control System (FCS): il blocco FCS (Flight Control System) rappresenta il
blocco di controllo all’interno del quale sard possibile trovare i controllori di default per
ogni grado di liberta.

e Airframe: il blocco Airframe contiene il modello che descrive il drone e rappresenta il
processo del sistema a blocchi.

e Visualization: Con il seguente blocco si ha la possibilita di visualizzare le variabili di
stato del drone e le velocitd angolari degli attuatori al fine di monitorare 'andamento
della sessione di volo durante la simulazione. Permette inoltre di visualizzare, scegliendo
opportunamente il valore della variabile VSS VISUALIZATION, il volo in 3D del drone.

Allapertura del progetto, dopo la fase di creazione, saranno caricate in automatico diverse
strutture dati e variabili, le quali potranno essere opportunamente modificate al fine di ottenere
un diverso settaggio del modello. Ad esempio sard possibile scegliere se simulare il volo del qua-
dricottero su di un sistema non lineare oppure su di una approssimazione lineare di quest’ultimo.
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Figura 4.3: Apertura blocco Visualization

La selezione del sistema lineare, risultera necessaria ai fini del ricavo della funzione di trasferi-
mento della variabile z, la quale permetterd 'applicazione di tecniche di controllo per la sintesi

di un nuovo controllore.
Nei paragrafi successivi si analizzeranno piu nel dettaglio i blocchi pitt importanti del modello

Simulink.

4.1 Command

1l blocco Command permette la creazione dei segnali che verranno inviati direttamente nella
sezione di controllo ed utilizzati come riferimento per ’orientazione e la posizione del drone.
Accedendo a tale blocco si potra osservare la presenza di quattro sotto — blocchi, di cui solo
uno selezionabile per simulazione. Modificando il valore della variabile VSS COMMAND, sara
possibile scegliere il sotto — blocco di riferimento che si intende utilizzare:

e VSS COMMAND = 0 selezionera il Signal Editor per la generazione di segnali di
default;

o VSS COMMAND = 1 selezionera il Joystick per il controllo manuale del drone;

o VSS COMMAND = 2 selezionera il Data per la selezione dei segnali direttamente da
un file .mat;

o VSS COMMAND = 3 selezionera lo Spreadsheet Data per la selezione dei segnali da
un foglio di calcolo.

Accedendo al blocco Signal Editor (Figura 4.4), che ¢ quello selezionato di default, si puo
osservare che l'uscita AC Cmd raccoglie diversi valori tra cui la posizione e 'orientazione di
riferimento forniti dal blocco Position/Attitude Reference. Da quest’ultimo si osserva anche che i
valori del pitch e del roll vengono forniti in ingresso ad una porta AN D, la quale decidera quale
modalita di controllo attivare. Se i valori degli angoli saranno entrambi nulli verra selezionata
la modalita di controllo della posizione. Al contrario, se almeno uno dei valori ¢ diverso da zero
sara selezionata la modalita di controllo dell’orientazione.
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Figura 4.4: Blocco Signal Editor

4.2 Sensor

Il blocco Sensor riceve in ingresso i valori delle variabili di stato direttamente dall’anello di
retroazione che, insieme alle costanti ambientali, gli permettono di elaborare i dati che saranno
poi necessari al sistema di controllo durante la fase di comparazione con i segnali riferimento.

Cambiando opportunamente il valore della variabile VSS SENSOR presente nel Workspace
di Matlab si potranno selezionare i seguenti sottoblocchi:

e Sensors (Feedthrough) — VSS SENSOR = 0;
o Sensors (Dynamics) — VSS_SENSOR = 1.

Selezionando il primo si avra la possibilita di non considerare i disturbi durante la fase di
elaborazione dei dati. Al contrario, scegliendo il secondo, si selezioneranno i sensori dinamici che
terranno conto anche dei rumori, corretti successivamente in fase di controllo.

All’interno di quest’ultimo, che rappresenta il blocco di default, si hanno due differenti sotto—
blocchi di cui uno si occupa di elaborare le immagini della fotocamera (Camera), mentre il
secondo, IMU _ Pressure, elabora i dati provenienti dal sensore IMU.

L’IMU, acronimo di Inertial Measurement Unit, € un dispositivo di misura che trova utilizzo
nelle applicazioni embedded per fornire informazioni riguardanti posizione e direzione di un
oggetto nello spazio tridimensionale. Puo essere utilizzato negli autoveicoli, ad esempio per il
controllo elettronico della velocita, oppure generalmente nel campo dell’aereonautica e nautica.
Nel nostro caso é stato montato su un quadrirotore per fornire i dati necessari per il calcolo degli
angoli di roll, pitch e yaw necessari per monitorare la dinamica del drone stesso.

Per fornire tali valori I'IMU fa utilizzo di componenti integrati MEMS (Micro Electro-
Mechanical System) ovvero sensori che permettono di trasformare un input meccanico, come ad
esempio una pressione oppure un’accelerazione, in un impulso elettrico quantificabile e misurabile.
Tali sensori sono:

e Giroscopio: dispositivo in grado di misurare il moto rotazionale;
e Accelerometro: dispositivo in grado di misurare ’accelerazione;

e Magnetometro: dispositivo che misura il campo magnetico;
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e Barometro: dispositivo di pressione, il quale potrebbe essere utilizzato per un’eventuale
misura dell’altezza.

Aprendo il blocco IMU _ Pressure si pud notare come le variabili di stato come D'accelerazione
lineare e angolare relative al Body Frame, vengano utilizzate, insieme al centro di gravita (CG) e
al vettore di gravita, opportunamente convertito tramite la DC' M, per poter ottenere le relative

accelerazioni nel sistema di riferimento inerziale, che saranno utilizzate successivamente (Figura
4.5).

] dix |
N
<Accel_hody> 18y niac) dax
= ddy
A (mis?|—»{single >
*wfradis) ddy
<Omega_body> didz
e
1 33— o e
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States CG location 5
Sencors MUcg o6 m) —> sansors HAL_scquisition_t @
<DC0M_be= | s WEHEN b single 5 & _datout
Matrix e
<X_ned> 2 r—> or e L L L a (m's?)
Environment -

1
.

Figura 4.5: Blocco IMU_ Pressure

4.3 Airframe

Il blocco Airframe descrive il modello matematico del quadricottero e rappresenta il processo del
sistema a blocchi. Alla sua apertura possiamo notare la presenza di due sotto — blocchi (Figura
4.6):

e Linear Airframe;

e NonLinear Airframe.

Il primo rappresenta un approssimazione lineare del sistema reale, mentre il secondo descrive
il sistema non lineare del drone.

Modificando il valore della variabile VSS VEHICLE a 0 si seleziona il modello lineare,
altrimenti, impostandone il valore ad 1, si attivera il modello non lineare.

Di seguito si analizzera solo il sotto — blocco inerente al processo non lineare (selezionato
di default), mentre il blocco relativo al modello linearizzato, verra approfondito nel capitolo
successivo dove giochera un ruolo fondamentale per il ricavo della funzione di trasferimento della
dinamica lungo z.

11 blocco NonLinear Airframe si compone di tre sotto — blocchi fondamentali:

e AC model: si occupa della costruzione e del calcolo delle equazioni della dinamica del
drone, fornendo in uscita le forze e i momenti meccanici calcolati mediante la spinta fornita
dagli attuatori, le variabili d’ambiente e le velocita lineari e angolari del Body Frame fornite
come ingresso;
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VSS_VEHICLE = 0 will select linear airframe
VS5_WEHICLE = 1 will select noninear airframe

> (
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Figura 4.6: Selezione del modello

e 6DOF (Quaternion): blocco Matlab che si occupa di fornire le principali variabili di
stato come le velocita, le posizioni e le accelerazioni sia del sistema di riferimento inerziale
che di quello solidale al body del drone. Il tutto viene calcolato mediante 'approccio dei
quaternioni, che offre una maggiore precisione a costo di una maggiore complessita;

e Bus setup: si occupa di riordinare in un unico vettore le seguenti variabili che formeranno
il vettore di stato:
— LLA — latitudine, longitudine e altitudine;
— V_ned — velocita lineare nel sistema inerziale;
— X _ned — vettore posizione nel sistema inerziale;
— FEuler — angoli di Eulero;
— DCM _be — matrice di rotazione per il passaggio dal Body Frame all’Inertial Frame;
— V_b — velocita lineare nel Body Frame;
— Omega_b — velocita angolare nel Body Frame,
— dOmega_ b — accelerazione angolare nel Body Frame;

— Accel_b — accelerazione lineare nell’ Inertial Frame.

11 blocco AC model ¢ a sua volta descritto da quattro sotto — blocchi (Figura 4.7). 1l primo &
il Gravity Force Calculation che si occupa del calcolo della forza di gravita rispetto al sistema
solidale al drone. A seguire si ha il Drag Calculation che calcola la forza di attrito viscoso
che esercita ’aria quando impatta sul drone, il Motor Forces and Torques che permette
di calcolare le forze e i momenti meccanici ed infine I’ Applied Force Calculation che ha il
compito di unire la forza di gravita, la forza aerodinamica e la forza dei motori al fine di ottenere
come risultante le forze esterne.



CAPITOLO 4. ANALISI DEL MODELLO SIMULINK 33

P DCMbs
DCM_be .
grawity foroe ] praveity foroe
<Cravity_nads .
W Gravity
Gravity Faorce Calculation
Envronment
<air_density> Pty
Drag Far Extermal Forces ——#{_1 )
(4 F Vb Fea
Vb
Drag Calcutation
B \b
Motar Farces ¥ Mator Far =
] Diensity
Applied Force Calculaton
O
wh
Motor Torgues L—— (3 )
M_cg
Maior Cammands.
Actuators

Motar Forces and Torques

Figura 4.7: Blocco AC _model

4.3.1 Forza di gravita

Sappiamo che la forza di gravita punta sempre verso il centro della Terra. Quando pero il drone
effettua delle manovre di rollio o di beccheggio, il sistema di riferimento solidale al corpo del
quadricottero e il sistema di riferimento inerziale perdono la coincidenza lungo ’asse z, cioé gli
assi relativi alla variazione di altitudine di entrambi i sistemi di coordinate non sono pit paralleli
I'uno con l'altro. Dunque si effettua una trasformazione di coordinate dal sistema di riferimento
inerziale a quello solidale con il corpo del drone facendo utilizzo della matrice di rotazione DC'M
mostrata in (2.5) e in accordo alla (2.24).

C1) >
DCMbe Matrix L (1)
Multiply

opee : > gravity force
gravity force NED

gravity

Figura 4.8: Calcolo della forza di gravita
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4.3.2 Forza Aerodinamica

Nei capitoli relativi al processo di derivazione delle equazioni fisico-matematiche che compongono
il modello del quadricottero, si & voluto trascurare ’effetto della resistenza dell’aria sul drone dato
che, per il seguente progetto, si considerano piccoli spostamenti attorno al punto di equilibrio
nominale. Tuttavia le forze aerodinamiche sono presenti nel modello Simulink e agiscono secondo
la seguente relazione

T L.
Fp = §PCdAdVb|Vb| (4.1)

dove p ¢ la densita dell’aria, V, @ la velocita nel sistema solidale al corpo del drone, A, ¢ la
superficie che impatta il fluido e Cp ¢ il coefficiente di drag (indicato precdentemente con d).

Nel modello Simulink si va a calcolare la pressione dell’aria (fornita dal valore della velocita
e della densita dell’aria) per poi moltiplicarla alla superficie del drone che impatta il fluido e al
coefficiente di drag (notare la corrispondenza tra la (4.1) e la Figura 4.9).

Density

« ——

drag

diameter

Figura 4.9: Calcolo dell’attrito viscoso

In seguito si moltiplica il risultato per —1 essendo Fp una forza di attrito viscoso che si
oppone al movimento del drone.

1} Density

Density drag

vel

‘Drag Calc

> x ..
@ g xDrag 1
Vb Drag

Figura 4.10: Calcolo della forza aerodinamica
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4.3.3 Forze e momenti dei motori

Il blocco Motor Forces and Torques é presentato in figura 4.11 e mostra al suo interno due blocchi
fondamentali:

o MotorsToW,

e For Each Subsystem.

O
b - Mo Forces
N
Density Motor Forces
CO——omess
2+ =
motors_datin omegas_datout »
»( 2
Moor P )
Commands MotorsTouV o =] Motor Torques
o
2
=
D4

Figura 4.11: Blocco Motor Forces and Torques

11 primo si occupa di trasformare il valore degli attuatori fornitogli in ingresso in un segnale
interpretabile dai motori.

D s

motors_datin omegas_datout

Figura 4.12: Blocco MotorsToW

Il secondo, invece, rappresenta un operazione ciclica che riceve in ingresso il valore delle
velocita lineari e angolari, della densita dell’aria, l'uscita del primo blocco e il vettore D, che
descrive il posizionamento rispetto al centro di massa dei rotori. In uscita, invece, fornisce i
valori delle forze e dei momenti.

Esso é mostrato in figura 4.13.

Figura 4.13: Dinamica dei rotori

Diamo ora uno sguardo piu attento ai sotto — blocchi che compongono 'intero sistema.
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Un fenomeno tipico che si verifica durante il volo di un quadricottero ¢ il cosiddetto Blade
Flapping. Quando i rotori traslano orizzontalmente si viene a generare una differenza tra il sol-
levamento delle lame anteriori e quelle posteriori, provocando un inclinazione errata dei motori
del veicolo che si traduce in una perdita di stabilita. Il flapping del rotore, pud essere descritto
calcolando 'ampiezza e la direzione della traslazione del rotore e definendo un sistema di rife-
rimento locale, B;, allineato in quella specifica direzione. Come prima cosa bisogna calcolare
I’advance ratio e le direzioni azimutali del rotore, che derivano dalle seguenti relazioni:

T =Ty + & x d; (4.2)
Il wy
’ Qir ’
n = arctan (Uz> (4.4)
vy

dove ¥ rappresenta il vettore velocita dei rotori, p; € 'advance ratio dell’i-esimo rotore e 7
é la direzione azimutale del moto. Il vettore d; rappresenta, invece, il posizionamento dei rotori
rispetto al centro di massa del veicolo, e si pud scrivere come:

dy=1[0 d n]" (4.5)
ds=1[0 —d n]" (4.6)
dg=1[d 0 n]" (4.7)

dw=1[-d 0 n" (4.8)

dove d é la lunghezza del braccio del veicolo, h é ’altezza dei rotori rispetto al centro di massa
e (NSEW) rappresentano le direzioni cardinali dei rotori.

Il calcolo delle componenti del vettore velocita del veicolo e dell’advance ratio ¢ mostrato
rispettivamente nelle figure 4.14 e 4.15.

- » A Cross

Product ¢ +

P (5 )—»ls C-As S

Arm

Vb

Figura 4.14: Calcolo delle componenti della velocita
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Figura 4.15: Calcolo dell’ advance ratio

Gli angoli di flapping laterale e longitudinale dell’i-esimo rotore calcolato nel sistema di
riferimento locale B; sono:

1
ulsi = 7#2/”(4(% — 2/\%1) (49)
15
1 Cr8uiy , Cr, .
’Ulsi = 1 _ Lf (0‘9 p + 2Iul 2>\hi (410)
2

dove \p; rappresenta 'inflow ratio approssimabile come \p; = \/%,7 é il Lock Number il

4
cui valore ¢ v = p“gj’“ , 0; rappresenta ’angolo di pitch rispetto alla direzione di traslazione e a

descrive ’angolo di salita.
Per ottenere gli angoli di flapping nel sistema di riferimento solidale con il corpo del drone si
fa utilizzo della seguente matrice di rotazione

cosn —sinmy
Bi = lginy  cosp

{alsz} =Jp [u“] ) (4.12)

a1 Vl,i

(4.11)

Le equazione (4.9) ¢ calcolata come mostrato in figura 4.16.
Nella sezione di destra della figura 4.13 troviamo, infine, il calcolo delle seguenti equazioni:

—sin ai i
ti = CTpATQUJZ-Q Cos ayq sin blsi (413)
—cosby,;cosa,;
0
1
i =1t x d; (4.15)

dove p ¢ la densita dell’aria, r é il raggio del rotore, A & 'area del rotore e Cr e Cg sono
rispettivamente il coefficiente di spinta e il fattore di drag.
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Figura 4.16: Calcolo dell’angolo di orientamento

I vettori t; e ¢ sono la spinta e la coppia dell’i-esimo rotore, mentre 773; ¢ il momento causato
dalla spinta dell’i-esimo motore.

Per un rotore in bilico, il momento prodotto dal flapping del rotore &€ dovuto unicamente al
vettore di spinta che agisce intorno allo spostamento dal centro di gravita del veicolo. Le prime
armoniche degli angoli di flapping longitudinale e laterale dell’i-esimo rotore sono indicati da
ai,; e by, rispettivamente.

In figura 4.17 ¢ mostrato il calcolo della (4.13), mentre la (4.14) e mostrata in 4.18.

»>
als cos —b|>—

— =
sin X

>

b7s ) S —

Figura 4.17: Calcolo della spinta del rotore i-esimo

Figura 4.18: Calcolo dell coppia del rotore i-esimo

La corrispondenza tra ’equazione (4.15) e il modello a blocchi relativo, & mostrato in figura
4.19.
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Figura 4.19: Calcolo del momento del rotore i-esimo

4.4 Flight Control System (FCS)

Il blocco F'C'S rappresenta il sistema di controllo del quadricottero all’interno del quale si trovano
i controllori di default di ogni grado di liberta. Analizziamo nel dettaglio, per ’espletamento
del progetto, la struttura dell’intero blocco al fine di comprendere come poter sostituire nuovi
controllori a quelli gia preseti.

Il blocco si presenta come in figura 4.20, e si possono notare gli ingressi e le uscite che lo
compongono. Come input abbiamo i segnali di riferimento dell’assetto e la posizione del veicolo
provenienti dal blocco Command, i dati elaborati dai sensori di bordo che serviranno per poter
stimare con precisione le variabili di stato del sistema, ed infine i dati relativi alle immagini della
videocamera, che passeranno prima per il blocco Image Processing System per essere processati.

Gli output, invece, sono costituiti dal segnale di controllo degli attuatori, che permettera di
regolare la velocita di questi ultimi in base ai controlli eseguiti precedentemente sui gradi di

liberta, e il flag, che & un segnale binario che permette di fermare la simulazione qualora si
p) )
presentassero condizioni anomale di volo.

Flight Control System

(. Refer erCmds

AC cmd e
1
motorCmds
Actuators
C2
sensors
Sensors
[l Flag —b."ag (2)
|mage Data Vision-based Data = i \ision-based Data Flag
Y1UY2V m m
Image Data
—
Image Processing System Flight Control System

Copyright 2013-2018 The MathWaorks, Inc.
Figura 4.20: Blocco Flight Control System

Accedendo al blocco interno ci si ritrova di fronte alla schermata diversi sotto — blocchi che
svolgono le seguenti funzionalita:
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e estimator: questo blocco si occupa di ricevere in ingresso i dati relativi ai sensori, dopo
esser stati raggruppati nel blocco sensordata_group, per poi effettuarne una stima al fine
di restituire i valori dello stato del sistema ai blocchi immediatamente successivi;

e controller: rappresenta il blocco che contiene al suo interno i controllori di default del
sistema e che restituisce il segnale di riferimento dei motori e della posizione del veicolo;

e Crash Predictor Flags: permette di attivare la variabile flag quando il drone si allontana
dalle posizioni e/o orientazioni di riferimento;

e Logging: raccogle tutti i valori relativi alla posizione e all’orientazione noncheé le velocita,
le accelerazioni e altre variabili legate alla simulazione al fine di poterne visualizzare gli
andamenti.

r—
& na o »(D)

Vision-based Dala motarCmds

H{siates_estim posa.

landing loge

stateEstmator
=V S0rient_flagin

I “conlioMede PasYS Orent controller

usaPoaVIS_flagr

“oplicalFlow_daie

eaVIS_daia

Derived from the work by Sertac Sasucabrm
Karaman and Fabian Riether

setmatar g
e B =

Crash Predictor Flags

Figura 4.21: Apertura del blocco Flight Control System

Il blocco estimator ¢ composto da ulteriori sotto-blocchi il cui scopo é quello di fornire una
stima precisa delle variabli di stato. In particolare i dati vengono pre-processati all’interno del
blocco SensorPreprocessing, per poi passare per i blocchi: Complementary Filter che fornisce
in uscita il valore stimato delle velocita angolari e degli angoli di Eulero, EstimatorXYPosition
che fornisce i valori di posizione e velocita lungo gli assi longitudinali e latitudinali del veicolo,
EstimatorAltitude che fornisce i valori stimati della quota e della velocita lungo 'asse z.

I valori cosi ottenuti vengono poi forniti al blocco Flight Controller. Quest’ultimo si presenta
come mostrato in figura 4.23 e si compone dei seguenti blocchi:

e Yaw,

e XY-to-reference-orientation;

Attitude;

gravity feedforward/equilibrium thrust;

ControlMizer;

thrusts ToMotorCommands.
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Figura 4.22: Apertura del blocco State Estimator

I primi quattro rappresentano i controllori relativi alle variabili di imbardata (yaw), sposta-
mento trasversale (z e y), beccheggio e rollio (pitch e roll) ed infine altitudine (z). Gli ultimi due
forniscono invece i riferimenti necessari all’azione degli attuatori ottenuti dai blocchi di controllo
precedenti.

Notiamo inoltre che viene effettuato un controllo in cascata. Si passa dapprima per il blocco di
controllo dello yaw che é necessario per rilevare la corretta posizione del drone. Si arriva dunque
al controllo della x e della y che forniscono il segnale di riferimento degli angoli di beccheggio e
rollio, per poi concludere con il controllo di questi ultimi.

Cio e dovuto al fatto che il drone ¢ un sistema sotto attuato dove i gradi di libertd sono
accoppiati 'uno con ’altro. L’unico grado di liberta disaccoppiato da tutti e quello relativo alla
dinamica verticale.

Analizziamo ora i singoli controllori di ogni grado di liberta.

pos_ref @—>]
orent_ret @——)

pose_refout

‘XV-la-relerence-orientation

controliodaPosVSOrient

Switch_refAtt

ERRpE—— W

2 Stales_sstin

oot @—»E_— Pz sttt ar
ot tag et 1

aravity fesdforward/equilbrium thrust

Figura 4.23: Apertura blocco Flight Control
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4.4.1 Controllore dell’angolo di imbardata

1l seguente controllore, cosi come tutti i controllori di default, rappresenta un controllore Pro-
porzionale Integrale Derivativo (PID). Nello specifico, come mostra la figura 4.24, sono presenti
solo ’azione proporzionale e derivativa. Dall’ingresso states estim, vengono prelevati solo i va-
lori dello yaw e della sua derivata di cui il primo é confrontato con il valore di riferimento per
generare un errore che poi viene moltiplicato per il guadagno proporzionale, mentre il secondo &
moltiplicato direttamente per il guadagno derivativo.

I segnali vengono poi sommati insieme per generare il riferimento da fornire al blocco Con-
trolMizer per il controllo dei motori.

&P

yaw_ref

""f'.'i)—’ ““I:q p(+ ) ',
sz (N " I tau_yaw
D o =

states_estim

J_::?_';?'Ef?:--'f-'*""""'
<r> f—’,

D_yaw

Figura 4.24: Controllore dello yaw

4.4.2 Controllore della posizione logitudinale e latitudinale

Come discusso precedentemente il drone é un sistema sottoattuato dove i gradi di liberta sono
accoppiati 'uno con l'altro. In particolare, come mostrato nel capitolo relativo alla linearizza-
zione, non é possibile effettuare un controllo diretto sulle posizioni longitudinali e latitudinali,
ma ¢ tuttavia possibile controllarle indirettamente mediante gli angoli di beccheggio e rollio. Per
questo motivo il controllore del pitch e del roll si trova immediatamente dopo quello della x
e della y, in quanto, da qui, viene generato un segnale di riferimento che non sara utilizzato
per il controllo dei motori ma sara fornito al controllore dell’assetto come segnale di riferimento
variabile.

La struttura del controllore é analoga a quella dello yaw salvo che per la sezione superiore.
Quest’ultima si occupa di calcolare la matrice 2 x 2 di rotazione utilizzando ’angolo di imbardata
fornitogli dal blocco precedente. Infatti una variazione dello yaw, e quindi una rotazione rispetto
I’asse z, provoca anche una variazione di posizione nel piano xy.
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Figura 4.25: Controllore della = e della y

Tale matrice viene opportunamente moltiplicata per il segnale di errore generato dalla diffe-
renza delle posizioni longitudinali e latitudinali e il segnale di riferimento proveniente dal blocco
di comando.

L’implementazione del nuovo controllore dovra avvenire in questo blocco, sostituendo il con-
trollore di default con nuovi blocchi Simulink e facendo attenzione a lasciare inalterato il
controllo sulla variabile y dato che non é oggetto di esame.

4.4.3 Controllore dell’assetto

11 blocco di controllo dell’assetto riceve il segnale di riferimento variabile direttamente dal blocco
precedente. Modificando, tuttavia, lo switch presente tra i due blocchi sard possibile decidere
di scegliere anche un segnale costante relativo all’orientazione, oppure il segnale relativo alla
modalita di controllo della posizione o dell’orientazione.

Il controllore presenta sia un azione proporzionale che una derivativa e integrativa, le quali
sono sommate insieme per ottenere i due segnali di riferimento.

D
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Figura 4.26: Controllore del pitch e del roll
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4.4.4 Controllore della quota

La variabile della quota é I'unica ad essere disaccoppiata dalle altre. Il controllore presenta un
azione proporzionale e derivativa. La posizione viene confrontata con il riferimento per produrre
un segnale di errore che, dopo esser stato moltiplicato per il guadagno proporzionale, si somma
al segnale relativo alla velocita lungo z per il guadagno derivativo.

Uno switch permette di dividere la fase di decollo, che necessita di una spinta maggiore degli
attuatori, con la fase di volo stazionario. Cio viene effettuato dalla variabile takeof f flag.

-g*Vehicle Airframe.mass } ?

(D
takeoff_flag

Controller.takeoffGain
ALTITUDE

Z takeofl_gain '1 e -

PosZ altitude_cmd

)

states_estim

|‘ TakeoffOrControl_Switch

Figura 4.27: Controllore della z



Capitolo 5

Ricavo della funzione di
trasferimento

In questo capitolo vederemo come ricavare la funzione di trasferimento della dinamica lungo x
necessaria per la sintesi di un nuovo controllore.

La tecnica di sintesi di cui si vuole fare utilizzo e quella del luogo delle radici. Essendo
quest’ultima una tecnica di controllo lineare, bisognera utilizzare un approssimazione lineare del
sistema reale che, nel modello Simulink del quadricottero, & possibile ottenere modificando il
valore di una singola variabile di comando: la V.SS VEHICLE.

Come gia visto nel capitolo precedente, settando il valore V.SS VEHICLE = 0, si imposta
per la simulazione il modello lineare mostrato in figura 5.1.

u+opreport. Outputs(d).y Accel_b
Accel_b Trim
n e \oprsportInput(l)y Uus Y utopreport.Outputs(9).y DCM_be
Actuators Actuator Tri
cuator Tnm DCM_be Trim
P -JI preport.Input(3).u '—b
<air_temp> Eul
T ——— U s v u+opreport Outputs(3).y uler
Euler Trim
e u-opreport.Input(4).u
Speed of Sound Trim 5 U sy u+opreport. Outputs(8).y LLA
X=Ax+ Bu
preport.Input(5).u — LLA Trim
<pressure> - y=Cx+ Du —
PesslireyTam: U s v u+opreport, Outputs(2).y Omega b States
Envionment [ u-opreport Input(8).u Omega Trim States
Density Trim -
Linear Model U s v utopreport. Outputs(1).y Vb
u-opreport.Input(2).u
<Gravity_ned> Vb Trim
Gravity NED Trim
e w-opreportInput(7)u Uus v u+opreport. Outputs(6).y V_ned
= Magnetic Field Trim V_ned Trim
u+opreport. Outputs(7).y X_ned
X_ned Trim
U s v u+opreport.Outputs(5).y dOmega_b
dOmega_b Trim Bub &l

Figura 5.1: Blocco relativo al modello lineare

Tale modello é stato ottenuto utilizzando la funzione trimLinearizeOpPoint, la quale utilizza
il tool Simulink Control Design per eseguirne la linearizzazione.

45
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5.1 Funzione di trasferimento della x

Il primo passo da compiere per ottenere la F'dT desiderata & quello di aprire la struttura dati
linsys presente nel WorkSpace di Matlab. Dopo aver selezionato il modello lineare, tale struttura
non sard immediatamente disponibile. Bisognera, infatti, avviare la simulazione almeno una volta

per dare la possibilita al software di calcolare le matrici che comporranno il sistema lineare.
A questo punto, aperta la struttura dati, si avra la possibilita di accedere alle matrici A, B,

C e D dalle quali si potra isolare la sola dinamica lungo z.

Workspace | linsys |
Name « Value (€] 33x1455
|&] HAL_command_t 1x1 Bus Property « Value
HAL_echo_t 1x1 Bus Ha 12¢12 double
|&] HAL fifo_gyro_SI_t 1x1 Bus He 1214 double
HAL_gyro_SI_t 1x7 Bus H c 33x12 double
@] HAL list_echo_t 1x1 Bus % D el double
HAL_magn_mG_t 1x1 Bus E H
= v Scaled 0
M HAL _pressure_SI_t 1x1 Bus ] s ot
. tateName 12x1 cell
HAL _ultrasound_SI_t 1x1 Bus (3] StateUnit 121 cell
|&@] HAL vbat_SI_t 1x1 Bus - IntemalDelay 7
init x1 struct HH InputDelay 14x1 double
nitVars 58x7 cell E OutputDelay 33x1 double
landingAltitude -0.6000 HH 7 0
@ linsys 314 s5 ]| TimeUnit 'second”s‘
“In model ‘Mambo' Q] InputName 14x1 cell
I struct (3] InputUnit 14 cell
tE motor ppstruct (£ InputGroup Ix1 struct
.f op Ix1 OperatingPoint 4] OutputMame 337 cell
@] opreport 1x1 OperatingReport OutputUnit 33x1 cell
£ optical Tx1 struct OutputGroup Ix1 struct
£l posref IxT struct 1 Notes Ox1 string
@) P 1x1 zpk [ UserData 1
tho 11840 Name
' SamplingGrid 1T struct
£l sensor 11 struct

(a) Struttura dati

All’interno di tale struttura sono presenti anche i vettori di stato,

Figura 5.2: Accesso alla struttura dati linsys

permetteranno una migliore lettura delle matrici.

Qui di seguito sono mostrati tutti i dati di cui avremo bisogno.

(b) Matrici del sistema lineare

ingresso ed uscita che

Figura 5.3: Matrice A

1 2 3 4 5 6 7 10 " 12
1 0 3.6611e-17 0 0 0 0 0 0 0 1 3.0292e-23 -5.2296e-12
2| -3.6611e-17 0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 5.2295e-12
3| -6.8347e-13 -2.0323e-28 0 0 0 0 0 0 0 0 -5.2295e-12 1.0000
4 0 -9.8100 0 -3.4402e-09 -3.4402e-09 6.8532e-13 0 0 0 -5.4616e-11 0.1380 -3.2848e-13
5 9.8100 -2.8478e-22 0| -3.6595e-09) -3.6595e-09 -6.8520e-13 0 0 0 -0.1380  5.8098e-11/ -3.5159e-13
6 5.4456e-11  5.4456e-11 0 -6.8347e-13  6.8347e-13 0 0 0 0/ 3.2920e-13| 3.5087e-13 0
7 1.7216e-24  1.3478e-19  3.2920e-13 1.0000 -1.4969e-18 -5.2296e-12 0 0 0 0 0 0
8| -1.3478e-19  2.0176e-37  3.5087e-13| 1.4969e-18 1/ 5.2295e-12 0 0 0 0 0 0
9| -3.2920e-13 -3.5087e-13 0 5.2296e-12| -5.2295e-12 1.0000 0 0 0 0 0 0
10 0 0 0| -5.7590e-08) -5.7590e-08 -2.7287e-14 0 0 0 -21715  9.1429e-10  4.3301e-13,
1 0 0 0 4.0369e-08 4.0369e-08 -2.1644e-14 0 0 0/  6.4089-10 -1.6192 -5.1363e-13
12 0 0 0 -1.4434e-19 -1.2831e-19  3.6183e-19 0 0 0 1.2157e-13] 1.1242e-13 -6.8807e-09
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1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 1 12 13 14
1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
2 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
3 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
4 -68995e-17  68995e-17 -689%5e-17 6.8995e-17 -0.9331e-14 0 0 0 10000 1.4969-18  5.2296e-12 0 0 0
5| 6762817 -67628e-17  67628e-17 -67628e-17  98151e-14 0 0 0 -1.496%-18 10000 -5.2295-12 0 0 0
6| 00096 00005  -0009 0009  -82855 0 0 0 0 0 1.0000 0 0 0
7| 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
8 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
9 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0
10 04202 04202 04202 -04202 2.5288e-14 0 0 0 0 0 0 0 0 0
1 03133 03133 03133 03133 1885614 0 0 0 0 0 0 0 0 0
12 00115 00115 00115 -00115 -7.9371e-16 0 0 0 0 0 0 0 0 0
B | - [ wm [ s [« [m[ [ 5 [ e e

) I T 0 el AMe® 1ausets 0 0 o sasen o1 72imets

2o ammen o sewess semem Amses 00 o om0 ssmen e

3 54456e-11  54456e-11 0 0 0 0 0 0 o 0 0 0

T S S S S S S

s smer samen w05 o o o & 5 o o

o et o smser o 5 o o o & 5 o o

I T T B S S S S SR S S S

o s o o & o o o & o o o o

T T IS I S S S — S—— [ Y I T T T T

10 0 ~1.0000 0 0 0 o 0 0 0 o 0 0|2 0 0 0 1.0000 0 o 0 0 o o 0 o
Al 10000 -2.9029-23 0 0 0 0 0 0 0 0 0 ol3 0 o 0 0 1 o 0 0 0 o 0 o
o ssner sswew oo o @ o o o o & o & 5 o o o wmm 5 o o o & o
B b oo @ oo oo ol imwen ismew smwen o ueeer smken o o o o o
W0 o oo @ oo o0 ol dumen aomes sseens s 1 smser o o o o o
5@ o 1o o @ 5 o oo o ol ammen sween o ssen e w9 o o o o
16 0 0 0 0 0 0 9.0026e-06 0 0 0 o ol 0 0 o o 0 0 1 0 0 0 0 o
17 0 o 0 0 0 L 0 12127e-05 o o 0 ol2 0 0 0 0 o 0 1 0 0 0 0
18 0 o 0 0 0 0 0 0 ~1.0000 o 0 030 0 o 0 0 0 o 0 0 1 o 0 o
19 0 o 0 0 0 o 0 0 0 1 0 o3 0 o 0 -575%0e-08 -575%0e-08 -2.7287e-14 0 0 0 21715 9.1429¢-10  4.3301e-13
a5 o oo 0o o oo o 1 oli 5 o o tomem soeos 2mers o o 0 clmenn e s
W5 o o @ oo oo @ 5 o ls 5 o o imuen amiew sesew o o 0 iamen isen e

(a) Prima parte (b) Seconda parte
Al 600l ssowse7 sommse7 ammmsers Ssmiets o o 0 10w tmemes samen o o o
e nanc R hmer saen oo o e e ammr 0 0 o

(a) Prima parte

(b) Seconda parte

Figura 5.6: Matrice D
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1 1 Accel_body(1)
2 Accel_body(2)
; 1 Actuators(1) 3 Accel_body(3)
| —— 2 Actuators(2) 4 DCM_be(1) 22V_body(1)
i theta psi 5 DCM_be(2)
) Ph‘ ot P .(2) 3 Actuators(3) ; DCM_b:(s) 23 V_body(2)
P ' a pSf 4 Actuators(4) 7 DCM_be(4) 24 V_body(B]
3 phi theta psi(3) 5 AtmosphereBus.air_density 8 DCM_be(3)
- 9 DCM_be(6) 25V_ned(1)
4 ub,vb,wb(1) 6 AtmosphereBus.air_temp .
10DCM.be(7) 26V_ned(2)
5 ub,vb,wb(2) 7 AtmosphereBus.pressure 11 DCM _be(8) V ned(3
6 ub,vb,whb(3) 8 AtmosphereBus.speed_sound 12 DCM_be(3) 27|V_ned@)
: 13 Euler(1) 28 o ned('l)
7 xeyeze(l) 9 |Gravity_ned(1) 14 Euler(2) -
8 xeyeze(2) 10 Gravity_ned(2) 13 Euler(3) 29X ned(2)
- 16 LLA(1)
9 xeyeze(3d) 11 Gravity_ned(3) = 30/X_ned(3)
10 p,q.r(1) 12 MagneticField_ned(1) 18LLAG) 31 dOmega_body(1)
- 19 Omega_body(1)
11 p.q.r(2) 13 MagneticField_ned(2) e e~ 32 dOmega_body(2)
12 p.q.r(3) 14 MagneticField_ned(3) 21 Omega_body(3) 33 dOmega_body(3)
(a) Stato (b) Ingresso (c) Uscita(1) (d) Uscita(2)

Figura 5.7: Vettori di stato, ingresso e uscita

Come si nota dai valori evidenziati in figura 5.7, gli stati a cui siamo interessati sono quelli
relativi alla velocita di z nel sistema di riferimento solidale al corpo del drone e la posizione
nel sistema di riferimento inerziale. Analogamente per 'uscita si & interessati alla sola riga 28
relativa alla posizione x.

Ricordando che un sistema lineare e stazionario assume la seguente forma

@(t) = Ax(t) + Bu(t)
{y(t) = Cu(t) + Bu(t) (5.1)

eseguendo i prodotti tra le matrici A, B, C' e D con i corrispondenti vettori di stato, ingresso e
uscita e considerando solo le righe evidenziate, trascurando dunque tutti quei valori che assumono
ordini di grandezza << 0.001 e ricordando che il vettore Gravity ned assume la seguente forma
g =10 0 1], si puo riscrivere il sistema lineare come segue

i=-9.810+0.1380
T=1a . (5.2)
y=zx

Come si puo notare, le funzioni di stato del sistema (5.2) ricordano quelle del sistema (3.26)

mostrato nel capitolo della linearizzazione, con un’unica differenza dovuta alla presenza di un
termine che dipende dalla velocita angolare dell’angolo di beccheggio.
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Applicando la trasformata di Laplace e ricordando che lo stato iniziale per z e per 6 ¢ nullo
si ha

Lz] = X (s)
Llyl =Y (s)
L[] = s X (s) (5.3)
L[0] = 6(s)
L[] = s6(s)

Dove si sono applicate le seguenti proprieta delle trasformate di Laplace

LIf'(1)] =s-F(s) = f(0) (5.4)

LIf"()] = s> - F(s) — 5 £(0) — f'(0). (5.5)

Si ottiene in definitiva il seguente sistema

52X (s) = —9.810(s) + 0.138s0(s) (5.6)
Y(s) = X(s) ’ '
da cui si ricava la seguente funzione di trasferimento
X(s)  0.138(s — 71.0869) (5.7)

O(s) 52

che lega la variabile z alla variazione dell’angolo di beccheggio, inteso in questo caso come
ingresso del sottosistema che descrive la dinamica lungo z.



Capitolo 6

Sintesi del controllore

6.1 Generalita

11 luogo delle radici é un procedimento grafico mediante il quale é possibile stabilire delle corre-
lazioni tra i valori dei poli, degli zeri, del guadagno K’ che caratterizzano la funzione razionale
di variabile complessa

F(s) = K’gflgz _;; (6.1)

e i valori dell’equazione algebrica

n m
H(s—pi)—FK'H(s—zi) = 0. (6.2)
i=1 i=1
Ricordando che le radici dell’equazione (6.2) coincidono con i poli della funzione razionale
F(s)
Wis) =17 ) (6.3)
tale processo puo essere utilizzato nello studio di un sistema a controreazione. Il procedimento
consiste nell’individuare il luogo geometrico dei punti del piano complesso descritto dalle radici
dell’equazione (6.2) al variare del parametro K’'. Qualora K’ assuma valori positivi si parlera
di luogo positivo delle radici. Viceversa, se K’ assume valori negativi il luogo prende il nome di
luogo negativo.
Generalmente, per poter individuare il luogo delle radici, positivo o negativo che sia, ¢
conveniente riscrivere la (6.2) nella forma

n m

[IGs=p)=-ET](s =) (6.4)

i=1 i=1
per poi sostituire a questa la coppia di uguaglianze tra grandezze reali

[1ls —pil =15 1T]1s — =] (6.5)
i=1 i=1

n

> Z(s—pi) =7+ LK) +ié(s—zi) + h2m (6.6)
i=1 i=1

50
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dove h é un qualsiasi numero intero, positivo o negativo.

La prima é detta condizione di modulo e ad essa é associata la proprietd secondo cui in ogni
punto del luogo delle radici, il valore assoluto di K’ ¢ pari al prodotto del modulo dei vettori che
congiungono il punto con i poli di F'(s), diviso il prodotto dei moduli dei vettori che uniscono il
punto agli zeri di F(s)

|KI| _ H:T%l |S _pll
L2y Is — =il
La seconda, detta condizione di fase, assume due diverse forme a seconda del segno di K’ e
afferma che la differenza tra la somma delle fasi dei vettori orientati dai poli di F(s) ai punti del
luogo e la somma delle fasi dei vettori orientati dagli zeri di F'(s) ai punti del luogo & pari a 7 o
0 pitt un multiplo di 27 a seconda che si tratti del luogo positivo o negativo

(6.7)

n m ey
m+ h2m  (luogo positivo
Y L(s—pi) =Y L(s—z) = ( : ) . (6.8)
p p h2m (luogo negativo)

La seconda condizione é utilizzata per il tracciamento del luogo, mentre la prima potrebbe
essere utilizzata per far corrispondere ai punti del luogo il valore K’ in corrispondenza del quale
il punto stesso é radice.

Passiamo ora in rassegna alcune regole fondamentali per il tracciamento:

1. T punti singolari del luogo possono essere calcolati mediante il sistema di equazioni:

LK) =0
{f;ﬁcfs,m) . (69)
ds -
con
Fls, KN =T](s = pi) + K" [ (s — 2. (6.10)
i=1 =1

2. T poli della F(s) sono punti del luogo corrispondenti al valore nullo di K’'. Per K/ = 0 si
ha infatti:

n

[I(s—pi)=o0. (6.11)

i=1

3. Quando K’ tende a +oo (per il luogo positivo) o a —oo (per il luogo negativo), m rami
del luogo convergono sugli zeri della F(s) ed altri n — m rami divergono verso il punto
improprio.

4. Alluogo positivo appartengono i punti dell’asse reale che lasciano alla loro destra un numero
dispari di zeri e/o poli (contati con la loro molteplicitd) della funzione F(s). I restanti punti
dell’asse reale appartengono al luogo negativo.

5. I rami del luogo che divergono verso il punto improprio tendono asintoticamente a n —m
semirette che formano, con l'asse delle ascisse, angoli pari a

T+ 2hm
by = TH2NT (6.12)

n—m
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nel luogo positivo ed a

6 = 2" (6.13)

n—m

nel luogo negativo. Tutte queste semirette hanno in comune il punto dell’asse reale di
ascissa

D1 Pi = D %

n—m

So —

(6.14)

che viene detto centro degli asintoti.

In figura 6.1 sono riportate le configurazioni assunte dagli asintoti in alcuni casi semplici.

+ / n-m =4
I / ~ 4
">
n-m=1 | n-m=2 / \K 0//
K'>0 | k>0 / n*m=3 \\ p.
Y — —— _+_ ".__-"'_‘( K'>0 K
7N
I % 7 “~
\ .
a) | b c) ,/ d) N
¥ |
1Y
\ '
n-m =1 n-m=2 \ n-m =3 | nem =4
K' <0 K' <0 \K'<0 | k' <o
————— - -.—— - —— — ——= }-—r——-—v—-ﬁ -n-—--~-+————--
/ |
4 I
e) ) / ® Y

Figura 6.1: Configurazioni assunte dagli asintoti

6. Gli eventuali punti di attraversamento dell’asse immaginario da parte del luogo si possono
determinare applicando 'algoritmo di Routh all’equazione (6.2).
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6.2 Ricavo della funzione di controllo

Per poter effettuare la sintesi del controllore mediante il luogo delle radici si é fatto utilizzo del
tool Control System Designer accessibile direttamente dalla CommandWindow di Matlab
digitando il comando sisotool e passandogli come parametro la funzione di trasferimento ricavata
in precedenza. Dunque é stato necessario riportare la funzione di trasferimento (5.7) in M atlab.
Cio e stato realizzato mediante la funzione zpk come mostrato in figura 6.2.

Command Window

>> Ps = zpk([71.086%], [0 0],0.138)

Continuous-time zero/polefgain model.
fx >> sisotool (Ps)

Figura 6.2: Trasfrimento della F'dT in Matlab

Allapertura del tool, ci ritroveremo di fronte alla schermata mostrata in figura 6.3, dove
vengono rappresentati, oltre al luogo delle radici, anche i diagrammi di Bode e la risposta al
gradino.

| Bode Editor for LoopTransfer C 7 | | Root Locus Editor for LoopTransfer C % |
Root Locus Editor for LoopTransfer_C

Bode Editor for LoopTransfer_C 1

0.5

8
Imag Axis

Magnitude (dB)
5

80 SM EfN 150 -100 -50 ] 50 100
80 " Freq: Nal
Unstable loop Re.a‘ Axis

=10 [ 1OTransfer r2y:step ¢ |

Step Response
From:r To:y

Phase (deg)
A

Amplitude

P.M: 177 deg
Freq: 3.13 rad/s

S

o

i 102 10% 10*

107 10 0
Pisgsner ) 0 2 4 5 8 0 12 14 .8 18 20

Figura 6.3: Caratteristiche iniziali del sistema

Come prima osservazione possiamo notare che il sistema € di tipo 2, data la presenza di un
polo doppio in zero. 1 sistema, inoltre, é a fase non minima. Infatti, guardando anche solo la



CAPITOLO 6. SINTESI DEL CONTROLLORE 54

funzione di trasferimento (5.7), si nota la presenza di uno zero positivo. In generale, un sistema
puo essere di due tipi:

e sistema a fase minima;

e sistema a fase non minima.

Nel primo caso, il sistema ha tutti gli zeri nel semipiano sinistro del piano complesso. Questa
situazione & favorevole in quanto si ha la sicurezza che m rami del luogo positivo, per K’ suffi-
cientemente elevato, tenderanno a spostarsi nel semipiano sinistro del piano complesso. Risulta
quindi decisiva, ai fini della stabilita, la posizione e ’orientamento degli n — m asintoti del luogo.

Nel secondo caso, per K’ sufficientemente elevato si ha instabilitd del sistema retroazionato.
Non esistono metodi standard per la risoluzione generale del problema di stabilizzazione. Talvolta
é necessario studiare il luogo negativo o aggiungere poli e zeri in modo opportuno, con il fine di
creare punti singolari che "attraggano" il luogo a sinistra dell’asse immaginario. Il procedimento
non risulta essere sempre immediato. Si possono avere, tuttavia, le seguenti situazioni tipiche:

e Se F(s) ha solo poli a parte reale negativa (sistema a ciclo aperto stabile asintoticamente),
é necessario e sufficiente, ai fini della stabilita asintotica a ciclo chiuso, scegliere valori di
K’ non troppo grandi;

e Se F(s) ha solo uno zero ed un polo con parte reale positiva, con il polo posto a destra dello
zero, si pud porre un altro polo positivo a destra di quello gia esistente. In questo modo, si
creerd un punto singolare tra questi due poli, ed il luogo pud assumere una configurazione
tale da stabilizzare il sistema a ciclo chiuso per K’ interno ad un opportuno intervallo
(relativo ad una porzione di luogo positivo);

e Se F(s) ha solo uno zero ed un polo con parte reale positiva, con il polo posto a sinistra dello
zero, si ha sicuramente un punto singolare a destra dello zero positivo. Se non é presente
un altro punto singolare nel tratto di luogo negativo tra l’origine ed il polo positivo, allora
il luogo puod assumere una configurazione tale da stabilizzare il sistema a ciclo chiuso per
K’ interno ad un opportuno intervallo (in questo caso relativo ad una porzione di luogo
negativo).

Essendo dunque il sistema a fase non minima si pud decidere di studiare il luogo negativo
invece di quello positivo. A tal fine si &€ modificato il guadagno del controllore con uno negativo,
in questo caso —0.1. Aggiungendo, inoltre, la coppia polo — zero (—100, —1) si ottiene il luogo
delle radici riportato in figura 6.4. Tali caratteristiche sono ottenibili, dunque applicando il
controllore dato da:

—10 (s +1)

G = =——
()= 5+ 100)

Come si puod notare il sistema in catena chiusa ¢é stabile. Inoltre si ha un buon margine di

guadagno, osservando i diagrammi di Bode, e la risposta al gradino presenta un buon tempo di
salita ed una sovraelongazione non troppo pronunciata.

(6.15)
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| Bode Editor for LoopTransfer €+ |

| Root Locus Editor for LoopTransfer € - |

35

Root Locus Editor for LoopTransfer_C

Bode Editor for LoopTransfer_C 150
100
100 -
o 50
50 =
o -
= O
o =
Z 0 = 50
ER
! o0l
E -100
=
50 ; 150,
SM";;; di/ -160 100 50 0 50 100 150 200
req: 83.3 radis ;
Stable loop Heoalily
-100 | 1OTransfer_r2y: step
27 b M487d Step Response
o From: r To:y
Freq: 1.25 radis 3
_ 25
g 25
el
g 180 g 2
= 2
T SHE
135 g
< 1
a0 0.5
102 107! 10° 10’ 10% 10° 10 .
Fiaduencyiiecisy 0 2 4 6 8 10 12 1 18 8 20

Figura 6.4: Caratteristiche del sistema applicando il nuovo controllore

6.2.1 Implementazione in Matlab

Una volta ottenuto il sistema di controllo, si pud passare alla fase di implementazione in M atlab.
Tale fase ¢ avvenuta modificando in maniera opportuna il controllore di default presentato nel

capitolo 4 e mostrato in figura 4.25. Per prima cosa, si & cercato di disaccoppiare i blocchi

relativi al controllo dell y con quelli costituenti il controllo della x. Dunque, si é eliminato la
presenza della variabile dz, non piit necessaria per il controllore PID, e si é diviso il segnale

relativo all’errore XY (che rappresenta un segnale doppio, uno per la = e uno per la y) in

maniera tale da separare il controllore PID della y da quello inserito per la x. Quest’ultimo, in
particolare, é costituito da un semplice blocco Zero — Pole, preceduto e anteceduto da blocchi
per la conversione dei dati, con il quale si é potuto inserire la F'dT del controllore appena trovato

(6.15). Infine, si sono riuniti i segnali per formare il riferimento per il pitch e il roll mediante un

blocco Muz. il tutto & mostrato in figura 6.5.

Zero-Pole

- -H- - ] |

XY-to-reference-orientation

in zeros matrix, or one If zeros is a vector.

Matrix expression for zeros. Vector expression for poles
and gain. Output width equals the number of columns

® [Falfisnicontoter » [alright controter b [Ex-to-reference-orintation =
Parameters
a4 Zeros:
& [ I
= Poles:
=] 100 I
=] Gain:
il [Z0] B
%] oK Cancel Help Apply

zeros(s)

poles(s)

Zero-Pole

pitch_roll_cmd
I 25 </ roll
- cmd
@ - I ]
states_estim J e

.H]
» |
Ready 8% ode3

Figura 6.5: Modifica del controllore di default
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6.2.2 Simulazione e confronto

Selezionando il sistema lineare impostando V.SS VEHICLE = 0 e avviando la simulazione, si
ottengono i tracciati della x e del pitch mostrati in figura. Inoltre, si possono osservare anche i
tracciati del controllore di default al fine di comparare i risultati ottenuti:

TRACCIATI X (SISTEMA LINEARE)

Figura 6.6: Tracciato z del nuovo controllore

Figura 6.7: Tracciato x del controllore di default
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TRACCIATI PITCH (SISTEMA LINEARE)

Figura 6.8: Tracciato pitch del nuovo controllore

Figura 6.9: Tracciato pitch del controllore di default
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Analogamente, selezionando il sistema non lineare (VSS VEHICLE = 1) si ottengono i
seguenti risultati:

TRACCIATI X (SISTEMA NON LINEARE)

Figura 6.11: Tracciato x del controllore di default (N.L.)
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TRACCIATI PITCH (SISTEMA NON LINEARE)

Figura 6.13: Tracciato pitch del controllore di default (N.L.)
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Capitolo 7

Conclusioni

Lo scopo dell’attivitd era quello di ottenere un controllore per la variabile x che riuscisse a
mantenere il drone fisso nella sua posizione in hover.

Dai risultati ottenuti, mostrati nel capitolo precedente, si pud osservare come ’andamento
nel tempo della variabile x si mantenga all’interno di un intorno molto vicino allo zero (valore
di riferimento), in un range di valori compreso tra —5 x 1072 e 2 x 1073, similmente a come
accadeva per il controllore di default.

Analogamente, la variabile relativa alla variazione dell’angolo di beccheggio, che come mo-
strato ampiamente nei capitoli precedenti, risulta essere strettamente legata all’andamento lungo
I’asse x del quadricottero, assume, nel corso della simulazione, valori contenuti in un intervallo
di estremi [—10,4] x 1073, dunque valori molto simili a quelli che assumeva con 1’azione del
controllore PID.

Le stesse considerazioni possono essere fatte riguardo all’azione di controllo svolta nel sistema
non lineare. Risulta, inoltre, interessante notare come la variabile di pitch, sia nel caso del
controllore (6.15) che in quello originale, presenti un piccolo transitorio di assestamento nella
fase iniziale della simulazione.

In conclusione, si pud affermare che il controllore costruito riesce a svolgere correttamente il
suo compito e che potrebbe essere una valida sostituzione a quello presente originariamente nel
modello Simulink.
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