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Sommario

In questo elaborato viene presentato lo studio e lo sviluppo di una tecnica di controllo
per un quadricottero, sviluppato per il controllo dell’angolo di rollio. L’elaborato & stato
suddiviso in cinque capitoli, i quali comprendono: la struttura fisica e matematica del
veicolo, il modello simulato su Matlab, 'analisi di tale modello attraverso i controllori
originari, la progettazione del controllore ed infine le considerazioni finali sul risultato
ottenuto. La tecnica di controllo utilizzata e stata quella della sintesi per tentativi, fatti
i calcoli a mano per poi essere riportati su Matlab, visualizzando ed analizzando i relativi
grafici di Bode, Nyquist e della risposta in frequenza, attraverso il Sisotool. L’ utilizzo del
software Matlab ha permesso la semplificazione e la velocita di molti passaggi per lo
sviluppo del controllore, in base al tempo ed alla complessita: la linearizzazione, lo
schema a blocchi per i vari controllori e la stessa simulazione. Scaricato il pacchetto
Simulink, & stato possibile lavorare sul drone in forma schematica, a blocchi, e
visualizzare il risultato finale attraverso i vari grafici dei comportamenti relativi a tutti e
seiigradidiliberta (X, Y, Z, Pitch, Roll, Yaw) ed attraverso la simulazione di volo permessa
dal Simulink 3-D.
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Introduzione

La Storia ...

Il sogno dell’'uomo e quello di volare e da sempre ha cercato di progettare e costruire
modelli per poterlo fare. Tra la fine del Quattrocento e I'inizio del Cinquecento possiamo
ritrovare i primi disegni di un ornitottero (dal greco “uccello”) con il suo massimo
esponente Leonardo da Vinci il quale ragionando sul volo, osservando I'ambiente e la
natura circostante da Vinci ebbe un’intuizione capace di discostarlo dalle convinzioni
degli scienziati dell’epoca, che vedevano il volo come un processo misterioso e quasi
magico. Nel volo non e presente nessun tipo di magia ma & caratterizzato da una
semplice e mera meccanica, tale meccanica scoperta ed evoluta tra la fine
dell’Ottocento e I'inizio del Novecento.
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Figura 1: Le macchine di Leonardo: il volo

L'aeroplano ha una data di nascita precisa: il 17 dicembre del 1903, quando i due fratelli
statunitensi Orville e Wilbur Wright crearono il primo mezzo in grado di sollevarsi da
terra e di volare in modo controllato grazie a un motore e lo fecero alzare in volo vicino
alla cittadina di Kitty Hawk.

Figura 2: Aeroplano Orville e Wilbur Wright




introduzione [N

Dal Novecento fino ad oggi, il mondo dell’ingegneria ha avuto una crescita di
sviluppo al livello esponenziale, specialmente nel ramo dell'ingegneria
aerospaziale mettendo a disposizione i vari rami dell'ingegneria interessati (nel
dettaglio gli sviluppi al livello dell’informatica e dell’automatica) per lo sviluppo e
la progettazione di nuovi veicoli.

Sempre sulla base di una ricerca empirica condotta dall’'uomo osservando la
natura circostante, osservando la specie animale, in dettaglio la specie delle api,
I'uomo questa volta provo, con grande successo, a progettare un veicolo aereo
senza pilota, progetto un drone (la parola drone in inglese significa “fuco”, ovvero
il maschio dell’ape).

Secondo il vocabolario Treccani un drone € un velivolo privo di pilota e comandato
a distanza, usato generalmente per operazioni di ricognizione e sorveglianza, oltre
che di disturbo e inganno nella guerra elettronica. Un aeromobile a pilotaggio
remoto, comunemente noto come drone, € un velivolo caratterizzato dall'assenza
del pilota umano a bordo. Il suo volo & controllato dal computer a bordo del
velivolo, sotto il controllo remoto di un navigatore o pilota, sul terreno o in un altro
veicolo.

Inizialmente i droni venivano costruiti per scopi militari, essi venivano e tutt’ora
vengono utilizzati come vere e proprie armi di attacco o strumenti per
I'esercitazione militare, sotto forma di bombardieri pilotati da remoto. Questi
droni con il tempo vengono utilizzati in un’ampia gamma di realta lavorative:
monitoraggio, sicurezza, mappatura, ispezioni, fotografia, cinema, consegna merci
e molte altre ancora. Oggi giorno in tutto il mondo vengono utilizzati i cosidetti
APR (aeromobile a pilotaggio remoto) o semplicementi chiamati droni: in Svizzera
i droni sono utilizzati principalmente per costruzioni di edifici ("The Flight
Assembled Architecture installation"), negli USA vengono usati per il trasporto, in
Olanda i droni sono utilizzati per il soccorso medico ed in Francia vengono utilizzati
addirittura per I'agricoltura.

Figura 3: Drone agricolo Figura 4: Drone per trasporto Figura 5: Drone per costruzione edifici




Copitole 1

YNodello Quadricottero

In questa sezione andremo ad analizzare nel dettaglio la struttura fisica di un
quadricottero, analizzando le varie leggi fisiche e matematiche che lo regolano e la
propria implementazione su Matlab.

1.1 modello fisico

La forza generata per il movimento del veicolo proviene dai motori, i quali hanno
un’importanza fondamentale. Un drone puo avere diversi motori generando diversi
nomi del veicolo: se sono 3 motori si parla di un tricottero, 4 motori quadricottero, 6
motori esacottero oppure un drone con 8 motori € un ottocottero. | motori
elettrici montati sui droni sono solitamente motori brushless ovvero “senza spazzole”:
qguesto genere di motori funziona senza bisogno di contatti elettrici striscianti (ossia le
“spazzole”) sull’albero motore; in questo modo avranno meno resistenza meccanica,
nessun rischio di scintille e minor peso. Ma ¢ grazie all’ Electronic Speed Control
(ESC) che i motori brushless si collegano al Flight Controller: I'ESC riceve il comando dal
flight controller e lo trasferisce ai motori. Questa piccola scheda elettronica consente
quindi alle eliche, di girare in entrambi i sensi e a velocita variabili.

Il drone analizzato in questo elaborato & un quadricottero con rispettivamente i propri
guattro motori presenti sull’asse i quali possono avere una configurazione a piu oppure
una configurazione a croce.

Figura 6: Configurazione Drone
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Modello Quadricottero _

Il drone presenta sei gradi di liberta: riesce a muoversi secondo i tre suddetti angoli di
roll, indicato con ¢, pitch, indicato con 8 e yaw, indicato con W, e modificare cosi il suo
assetto, ma riesce anche a muoversi nelle tre direzioni tradizionali dello spazio X, Y e Z.

Il veicolo si presenta con un sistema fisico con sei gradi di liberta (3 gradi di liberta
traslazionale e 3 gradi di liberta rotazionale) ma essendo dotato di soli quattro motori,
un quadricottero é tipico sistema sotto attuato, cio comporta che solo alcuni movimenti
potranno essere controllati direttamente tramite I'azione dei motori:

E un sistema sotto attuato poiché ha sei gradi di liberta: beccheggio, imbardata, rollio, x
(movimento nella direzione frontale del veicolo), y (movimento verso il lato sinistro del
veicolo) e z (altitudine) ma e controllato utilizzando solo quattro attuatori.

1. Spinta verticale (thrust): dovuta all’azione sincronizzata dei quattro motori che,
attraverso la rotazione delle eliche, convogliano verso il basso una massa di aria
tale da generare una differenza di pressione sufficiente a sollevare il quadricottero.

2. Beccheggio (pitch): dovuto al momento generato dalle spinte non uniformi dovute
alle diverse velocita di rotazione dei motori anteriori e posteriori.

3. Rollio (roll): dovuto al momento generato dalle spinte non uniformi dovute alle
diverse velocita di rotazione dei motori posizionati sul lato destro rispetti a quelli sul
lato sinistro.

4. Imbardata (yaw): si ottiene in condizione di equilibrio per quanto riguarda le spinte
dovute all’'azione dei motori disposti simmetricamente che annullano
reciprocamente i momenti meccanici generati sul veicolo il quale, infatti, non si
inclina.

Figura 7: Configurazione Drone a croce
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Capitolo 1

| motori anteriore e posteriore fanno girare le pale in senso orario, mentre quelli di
destra e sinistra, in senso antiorario.

1.2 modello matematico

L’analisi della modellazione matematica del sistema focalizza I’attenzione, in particolare,
sulle equazioni della cinematica e della dinamica d’assetto per un corpo rigido, e sulle
equazioni di controllo.

Le equazioni della cinematica descrivono l'evoluzione nel tempo di un insieme di
parametri che definiscono I'assetto del satellite rispetto a un fissato riferimento
inerziale. L’ orientazione del sistema viene ricavata attraverso la conoscenza delle
velocita angolari, indipendentemente dalle coppie esterne agenti su di esso, note le
condizioni iniziali. Esistono diverse possibilita per la parametrizzazione dell’assetto: si
fara riferimento nel seguito solamente alle descrizioni mediante angoli di Eulero e
guaternioni, mettendo in luce gli aspetti positivi e negativi del loro utilizzo.

Gli angoli di Eulero sono stati introdotti per descrivere I'orientamento di un corpo rigido
nello spazio. Tali angoli descrivono la posizione di un sistema di riferimento XYZ solidale
con un corpo rigido attraverso una serie di rotazioni a partire da un sistema di
riferimento fisso xyz. | due sistemi di riferimento coincidono con I'origine. Se i piani xy e
XY sono distinti, si intersecano in una retta (passante per I'origine) detta linea dei nodi
(N). Se i piani coincidono, si definisce la linea dei nodi N come I'asse X. Gli angoli di Eulero
sono i tre angoli seguenti:

e o é |'angolo tra I'asse x e la linea dei nodi. Detto angolo di precessione, & definito in
[0,2m)oppurein[-m, m);
e B el'angolo tra gli assi z e Z. Detto angolo di nutazione, e definito in [0, 7 )

T[ .
e
e yeéel'angolo tra la linea dei nodi e I'asse X. Detto angolo di rotazione propria, &

definito in [0, 2 ) oppure in [-T, T ).

. s
oppure m[—;,
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Modello Quadricottero _

In figura si nota il sistema fisso (xyz) evidenziato con il colore blu, e il sistema ruotato
(XYZ) rappresentato dal colore rosso. La linea dei nodi, indicata con N, & rappresentata
in verde.

$=[-180;180]  0=[-90:90] y=[-180;180]

Figura 8: Angoli di Eulero

Su queste rotazioni € possibile paragonare le singole manovre che il drone puo
effettuare, quindi ad un’inclinazione attorno ad un asse, & possibile associare uno dei
angoli di Eulero:

> alla rotazione attorno all’asse longitudinale del corpo daremo il valore ¢ (roll);
> alla rotazione attorno all’asse trasversale daremo il valore 6 (pitch);

> alla rotazione attorno all’asse verticale passante per il baricentro il valore W (yaw.)

-13 -
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Capitolo 1

Intervengono tre matrici di rotazione, ciascuna corrispondente ad un angolo, e quindi
ad una manovra di roll, pitch o yaw.

Le matrici sono cosi definite:

1 0 0
Rx(¢p) =|0 cos¢ -sing
[0 sing cosg

cosf (0 sinf
Rwoh=| 0 1 0
| -sinfl 0 cost

cosy -siny 0
Rz(y) =| siny cosy 0
0 0 1

Una matrice totale di rotazione in R3, nota anche come DCM (Direction Cosine Matrix),
si ottiene moltiplicando le matrici prima illustrate.

cost! cosy  cos¢h siny + sing sinff cosy  singy siny - cosg sinfl cosy
DCM(¢p, 6, 1) = | -cosf sinyp  coseh cosy) - singp sinfl siny— singh cosy + cosgh sinf siny
sinf/ -sing cosfl cose costl

In base a tale formulazione €& possibile ricavare una velocita angolare come un vettore
composto dalla somma di tre vettori rispettivamente di modulo, orientati secondo gli
assiz, xey.

La velocita angolare della terna solidale al satellite espressa nelle coordinate di una terna
inerziale di riferimento & determinata mediante la seguente:

é 0 0
W= Rx(o) + RxRy (9’) + RnyRz(Q)
0 0 Y

-14 -
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Modello Quadricottero _

eseguendo i prodotti, puod essere espressa in forma matriciale come

1 0 —sen(6) )
w=|[0 cos(¢p) sen(¢)cos(O)| [ o
0 —sen(¢) cos(¢)cos(8)| \y

Tali velocita angolari saranno p, q e r rispettivamente relativi all’angolo di roll, pitch e
yaw. | tre angoli sono strettamente legati, cioe una piccola variazione degli angoli ¢ e 6

causano, variano l'angolo ¥, dovuto al fatto che possono causare una rotazione lungo
I'asse verticale del veicolo.

Per ottenere le tre velocita traslazionali, denominando b il vettore delle coordinate
rispetto al sistema di riferimento solidale al veicolo con origine il centro di gravita del
veicolo e r il vettore delle coordinate rispetto al sistema inerziale, si ottiene:

by 1 0 0 cos) 0 —senf cosyp  seny 0f |z

bo| = [0 cosp  seng 0 1 0 —sentyy  costh O |y

by 0 —sengp cosgp| |senfl 0  cosl 0 0 1] |=
Esplicitando i prodotti matriciali, si ottiene:

by costicosg costsend —senf) x

bo| = | —cosdsent) + sengsenticosty  cospeosy + sendsenlsenty  sendeost| |y

by sengseny) + cosbsenficosyy  —sendeosi) + cospsenlsent)p cospeostd | | 2

Sfruttando I'ortonormalita delle matrici, &€ possibile ricavare la matrice di trasferimento
dal sistema di riferimento solidale al veicolo a quello inerziale, da cui poi si possono
ricavare le altre grandezze fisiche di interessa, come appunto le velocita traslazionali.

v cosflcosd  —cospsent) + sengsenficosy  sengseni) + cospsenflcosy b

y| = |cosfsenty  cospcosy + senpsenfisent)  —sengcosy + cospsentlsent| | bo

z —senfl sengcost cosocost bs
[ i 15 i }



N capitolo 1

Quindi ricapitolando, le trasformazioni rispetto al sistema di riferimento inerziale sono
le seguenti:

) 1 sen¢3E™  cospsend P
, cosl cosl

g1 =10 COSO —senao q
I ) cosg
’ 0 Sen r

Y cost cost

T cosflense —cososent: + sendsenficost  senpsentd + coséacnflcost u
Y cosiseny  cosgeost + sendsenllsenty  —sengcost — cose sent/seni v
z —senf senccost! cascrosf w

Mentre le trasformazioni inverse, i quali forniscono le variazioni delle velocita angolari
e traslazionali rispetto al sistema di riferimento solidale al veicolo risultano essere:

P 1 0 —sent O
qgl = |0 COSO senaocost H
P 0 —seno cosocost W

f'tJ.HH('{J.‘-’(,'l {'().‘\'H.H’I"H(;') —.‘;‘I’”lg J-'
V| = | =COSOSENY == S€N0OS€ HH!'(J."‘E,' COSOCOSY + S¢ Nl’.‘)ﬁi."”ﬁ-‘i!'!i l,:'

senocost | |y
w senosent + cososenficosyr  —senocost + cosopsensent)

cospeost

Dopo aver introdotto i vettori relativi alla velocita di traslazione (V) e di rotazione (w)
espressi nella terna di riferimento del sistema corpo del drone.

V=luvwl]

w=pgqrl]l
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Modello Quadricottero _

Nel sistema di riferimento degli assi terrestri invece si introducono il vettore lineare di
posizione (P) e il vettore che rappresenta I'orientamento nello spazio del velivolo
tramite gli angoli di Eulero (A):

A=[¢ 6 p ]
Si definisce quindi:
P =DCM-V
A=ROT w

Dove ROT risulta essere:

| sing tegfl  cosg tel
ROT=| 0  cosg -sing

sing Cosd
{} t'fl‘:'f.f |.'.I"I.‘:'|!|.’I

Esplicitando i prodotti matriciali si ha :

x=u-cos cosy + v (sinf singd cosy - cos¢ siny’) + w (sinfl cos¢) cosy + sing siny)
_i' =1+ cost siny + v (sinf sing siny + cos¢ cosy) + w (sinf cosg siny - sing cosy)

z=-usinf + v cosf sing + w costl cos¢

g!.)=p+q'.'g8' sing + r - 1gf - cos¢p
6 =q- cosf - r-sing

singy! cosy

oy — 20y L

'.\!I = T g + Cosf
Come detto in precedenza, si nota facilmente che le manovre in rollio e/o
beccheggio possono automaticamente causare variazioni angolari di ) ottenendo

anche una manovra di imbardata. Queste sei espressioni sono espresse nella terna fissa
terrestre, i quali sottospecifiche ipotesi risulta applicabile la seconda legge di Newton.

-17 -

—
| —



Coapitels 2

Simulink

In questa sezione si andra ad analizzare nel dettaglio il software utilizzato per la
progettazione del controllore, il modello vero e proprio simulato al computer.

2.1 modello simulato

Per la realizzazione dell’intero progetto e stato utilizzato Matlab, un software nel quale
presente un ambiente di programmazione per applicazioni scientifiche, di analisi
numerica e per la simulazione di sistemi dinamici. La potenza principale di questo
software e la vastita di pacchetti e librerie; nell’ambito della modellazione di sistemi
dinamici sono presenti i set di funzioni di base general purpose, le estensioni application
oriented (toolboxes) e le varie interfacce grafiche interattive per la modellazione e le
simulazioni di sistemi dinamici.

Simulink & un software per la modellazione, simulazione e analisi di sistemi dinamici,
sviluppato dalla compagnia statunitense MathWorks.

MODELING FORMAT

Stop Time | TFinal 4 @

= ; Iopen ~ e
Project | New & = Library ignal Sl Hosmal Sep R Step ata
= > @ Print v Browser Table o Fast Restart Back - - Forward SRR

g o suadcopter R
& Help
g @
] " " . z
£ Quadcopter Flight Simulation Model - Mambo
I | Signal Builder

[+] AC Cmd S I

< omman

= = flightControlSystem —

Command —_—
=]
- AC cmd Actuators |——= MR file Tools View Simulation Help
Actuatprs
@ - S0r® -
W Actuators
o E=
Stop
Simulation
‘cs =
Envi
File Tools View Simulation Help
-G08 -a-[0-F @
Ll fised  T=100.000

nt (Constant)

States

isometric T=0000 [Py PesBTo02 T B Dniz 8 g 2T [onment

| . p————

Copyright 2013-2017 The MathWorks, Inc.

Figura 9: modello simulato in Simulink
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simulink -

Prima d’iniziare, bisogna scaricare i vari pacchetti dallo storage di Matlab per poter
utilizzare le varie funzionalita che andremo ad analizzare nella prossima sezione.

) Add-OnMa - u}
Installed Updates Get Add-Ons
[ S}
Name Type Author Install Date v
Image Processing Toolbox version 112 4\ MathWorks Toolbox 3 December 2020
Computer Vision Toolbox version 9.3 4\ MathWorks Toolbox 3 December 2020
Signal Processing Toolbox version 8.5 4\ MathWorks Toolbox 3 December 2020
: Simulink Support Package for Parrot Minidrones version 20.2.1 4\ Hardware Support Package 3 December 2020 @
Symbolic Math Toolbox version 8.6 4\ MathWorks Toolbox 3 December 2020
£ 9 statistics and Machine Learning Toolbox version 12.0 4\ MathWorks Toolbox 3 December 2020
48— - Simulink Control Design version 5.6 <\ MathWorks Product 3 December 2020
= # “ Simulink version 10.2 <4\ MathWorks Product 3 December 2020
Control System Toolbox version 10.9 4\ MathWorks Toolbox 3 December 2020
Aerospace Toolbox version 3.4 4\ MathWorks Toolbox 3 December 2020
' H"  Aerospace Blockset version 4 4 <4\ MathWorks Product 3 December 2020

Figura 10: Pacchetti installati

A guesto punto bastera andare ad inserire il seguente codice nel Command Window di
matlab: asbQuadcopterStart.

PROJECT SHO?

2 & | 1 Geante Pt :_jcenera:e ight Code ] Initialize Variables :_jSe: Mambo Model i
New Omganize ) cer.up Project ;:]SE GRT Target ‘1 Open Quadcopter Model ‘j-SE Ro Imq.Sp n.g. Model ] Open Trajectory Tool
Shortcut  Groups | Set PARROT Target ) Run Project Tests: ] Trim and Linearize
MANAGE GENERAL 0OE GENERATION MODEL ACTIONS TRAJCTORY -
S TIDA L oy 98 » MATLAB » Projects » examples b asbQuadcopter’2 » compilabile -p

Current Folder

Mame All | Project (88) » ¥ Layout: |Tree ~| @
droneflight ot & Dependency Analyzer ® 1 controller vi&F None
(3 seuascopterp 5 3 livares -5 None
werk & 1 linearAifiame M) None
utilties & mainModels v (5 None
fests & | nonlinearAirtrame (5 None
Lo e swpport & None
= 1 spor s & Nane
nonl n‘earl‘umime ot ] None
mainMadels B 1 utlities e Hane
linearAirframe
libraries
controlles
Lapels. v
= () Classification L -
Select a file to view details
Command Window ®
Starting: Simulink
Details v »» clear all

Jx o>

Select a file to view details

Figura 11: Librerie caricati per I'avvio del progetto

Il software andra a caricare le varie librerie e cartelle del modello di un quadricottero, in
particolare quelle relative al Parrot MAMBO Drone.
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2.2 modello del processo

I modello Simulink del mini-drone Mambo, fornito all'interno del Simulink Support
Package for Parrot Minidrones, si compone di diversi blocchi, analizzabili
separatamente.

Classico schema di controllo in contrazione dove il processo viene dato dal blocco
Airframe mentre la parte di controllo proviene dal blocco FCS. Gli altri blocchi servono
per la generazione di riferimenti, lettura dei valori dei sensori, simulazione dell’ambiente
ed infine per la simulazione vera e propria.

|"&| asbQuadcopter ¥

Quadcopter Flight Simulation Model - Mambo

Signal Builder
AGcmd Command P Commands
Iﬁ flightControlSystem
Command g 5 Acbaor
Nonlinear Airframe
#{AC cmd Actuators Acuatrs » states
—®| Actuators Wisualization

Sensors (Dynamics)
States

Sensors| » Sensars Flag —E
Sansors States —

Environment 2 Stop Statks
— Simulation
Sensors FCS ol

Environment (Constant) Airframe

Environmen|

Environment States

|-I__L_| Pace

Environment —

Caopyright 2013-2017 The MathWaorks, Inc.

Figura 12: Quadcopter Flight Simulation Model - Mambo

2.3 linearizzazione

Prima di analizzare il primo blocco interessato, il blocco Airframe, € stata elaborata
una piccola sintesi riguardo il passaggio da un modello non lineare a quello lineare.

Partendo dalle classiche equazioni della dinamica, & possibile approssimare il
comportamento del sistema non lineare con quello di un modello lineare.

#() = f (x(e)u(t)) e

xeR"

y€R’
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Si consideri un sistema soggetto ad un ingresso costante u(t) = G

In corrispondenza di tale ingresso avremo un punto di equilibrio se esiste un valore dello
stato X talechef(x,d)=0

Corrispondentemente avremo y =g (X, )

Ricordando che un sistema LTI (Linear Time Invariant system) ammette un unico punto
di equilibrio, che coincide con I'origine dello spazio di stato (x = 0) mentre i sistemi non
lineari possono ammettere zero, uno o piu punti equilibrio (anche infiniti).

Si consideri adesso le variazioni rispetto ai valori di equilibrio:

ult) = + éulr)
x(t) = x + éx(¢)
y(t) =5+ ()

X, = X + OX,

f(x+ 5x(t), i+ oult))
y+ay(t) = g(x + ax(t),it + ult))

—
T~
.\H{
1

Con la condizione iniziale:

X +ox(t,) =X + o,
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Supponendo che le funzioni f e g siano sufficientemente regolari, esse possono essere
sviluppate in serie di Taylor rispetto a x e u nell’intorno del punto di equilibrio:

5i(0) = r(5a)+ LY s+ L0150
& b3 ou b

?+5y(f):g(f=f?)+w _e:?e‘r(ar)+M _Su(r)
ox |x=% ou =%

() = Ad(t)+ Bou(t) ox(t,) = o,
oy(t) = Cox(t)+ Doult)

Quindi
A_@f(x,u) B_af(x,u)
x I3 ou |
- 0g(xu) - 98lx.u)

Esaminando lo sviluppo in serie di Taylor ci si rende facilmente conto che

I'approssimazione risulta valida a patto che:
- Le variazioni dal punto di equilibrio siano contenute;

- | termini di ordine superiore al primo dello sviluppo in serie siano abbastanza piccoli.
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Affinché I'ultima ipotesi sia soddisfatta, le derivate di ordine superiore al primo delle
funzionif e g devono essere abbastanza piccole. Questa condizione equivale a richiedere
che le funzioni f e g abbiano un andamento “abbastanza lineare”.

Tutti questi passaggi saranno facilitati attraverso delle funzionalita del software
utilizzato per questo progetto, come si vedra nella sezione seguente.

2.4 blocco Airframe
In questo blocco & possibile visualizzare ed analizzare il modello lineare o non-lineare
del processo fornito da Simulink che si compone dalle solite quattro matrici utilizzate
nell’analisi dei sistemi dinamici lineari: A, B, Ce D.

Settando il valore della variabile di ambiente VSS VEHICLE e possibile passare dal
modello lineare a quello non lineare e viceversa.

Cor

Actuators

2z

-

avironment

WActuatars

Environment

2
=
Jha

nonlinearAirframe

States

Nonlinear Airframe

Figura 13: Passaggio dal modello lineare al modello non lineare

Una volta settato il valore VSS VEHICLE = 0 e aggiornato il blocco, si ottiene il modello

lineare

Actuators

(2 =n
Environment

p-l double )» u-opreport.Input(1).u >
Actuator Trim

<air_tomp> u-opreport.Input(3).u

Air Temp Trim

<speed_sound> u-opreport. Inpui(4).u

Speed of Sound Trim

— u-opreport.Input(§).u >

—»U S Y

—pU S Y

—pU S Y

P

Pressure Trim
4_—>- rt.Input(6).
<air_density> wopreportInput6).u
Density Trim
|- u-opreport.Input(2).u
<Gravity_ned> B p g (_)
Gravity NED Trim
Te—————. u-opreport. Input(7).u
Magnetic Field Trim

| '
X=Ax+Bu
» s
y=Cx+Du
—plU S Y
Linear Mode! e

—PplU S VY utopreport.Outputs(6).y V_ned

N TGN

— utopreport.Outputs(5).y dOmega_b

Figura 14: modello lineare

—
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Modello lineare composto dalle solite quattro matrici della dinamica (A, B, C e D).l valori
delle matrici A,B,C,D sono consultabili attraverso del Workspace di
Matlab, all'interno del gruppo di variabili denominato linsys. Dopo aver caricato i dati
attraverso il comando load ('linearizedAirframe.mat’, 'linsys') .sara possibile visualizzare

dei coefficienti

le vari matrici con il solito comando:

e linsys.a
»» linsys.a
ans =
2] (M)
. N0 o
-0, DE0 -0, 2000
a -9, 81080
9.810a -0, 0000
0. D00 0. 0008
2. 0000 2, 9008
LM 0, NN
-0.0000  -0.0000

Matrice A (12 x 12): matrice della dinamica degli stati del sistema, in cui presenta 12

@
@
o

phi
theta
psi
ub
vb
whb
Xe

ye

ze

-

LoMe st
[N

a9 o

o

-0, 000
-0, 00DD

0. 0000
10008
0, 0008
0, 800

-0, 00D

D, 000D
B.9000

1]
Q

-, DOga
-8, pogo

0. DO
. D0
10000

- D000
-, BO9a

0. 000a
M

@ a ] 2 1. 000 0. 000 ., Do
] a L] @ @ 1. 8008 . D00
@ a L] a @ -0.0000 1. e
2, 0000 a L] o -D,000 @.1380 -9, 0003
-0, 0000 a L] 8 01360 0.0000 -0, 000D
[:] a @ o 0. 0000 0. 5000 @
2. 0000 a @ a @ ] @
0. 0008 a L] a @ a L]
1. 0008 a L] a @ a L]
-0, 0008 a & @ -2AMS 0. 2000 0. DD
-0, 000D a @ a 0,000  -1.6192  -D.0000
2, 0000 a @ a 2. 0008 Q. 0000 2., 0o

Figura 15: matrice A

variabili di stato del sistema.

Figura 17: Vettore colonna della matrice A

nhi theta psi(1)’
phi theta psi(2)'
phi theta psi(3)’
ub,vbwh(1)’
ub,vb wh{2)'
ub,vb,wb(3)'
xe,ye,ze(1)

e ye,ze(2)
xe.ye.ze(3)'
p.q.r(1)
p,q,r(2)’
D,qr(3)

Figura 16: Vettore riga della matrice A
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e linsys.b
»» linsys.b
ans =
@ a L] @ L)
@ ] ] @ ]
@ @ a @ a
-0, SO0 B.0000  -0,0000 B.0000 -0, 0000
0.0000  -0.0000 0.0000  -0.0008 0. 000
-0, 9056 2,009 -0,0096 2.0096  -8,2855
L] a 2 @ L]
L] a L] @ L]
@ ] ] @ ]
0.4200  9.4202  -D.A202  -0.4202  0.0000
@.3133  -8.3133  -0.3133 8.3133 0. 2000
-0.8115 -8.8115 -0.@115  -8.8415 -0.0000

S o o o Q2 9 2 DS o oD

(- - I T T-R-- )

LB B - BB R

Figura 18: matrice B

2 e o999

L] a U] @
] a 8 @
@ @ a @
0. 2000 .0 é [}
1. 0008 2. 00 ] ]
L] 1. 0000 @ @
L] a 2 @
L] a U] @
(] a 8 @
L] ] a )
a ] a ]
] @ ] ]

simulink -

(- I A -]

Matrice B (12 x 14): Matrice degli ingressi del sistema, descrive I'azione degli ingressi

sulla dinamica dello stato del sistema.

‘Actuators(1)'

‘Actuators(2)'

'Actuators(3)'

'‘Actuators(4)'
'AtmosphereBus.air_density'
‘AtmosphereBus.air_temp'
‘AtmosphereBus.pressure’
'‘AtmosphereBus.speed_sound'
'‘Gravity _ned(1)’
'Gravity_ned(2)'

'Gravity _ned(3)'
'MagneticField_ned(1)'
'MagneticField_ned(2)'
‘MagneticField ned(3)'

Figura 20 vettore colonna della matrice B

mhi theta psi(1)'
phi theta psi(2)'
phi theta psi(3)'

ub,vb,wb{1)'
ub,vb,wb{2)'
ub,vb,wb(3)'

e ye, ze(1)
e ye,ze(2)
xeye.ze(3)

p.a,r(1)
p.q.r2)
o,q,r(3)'

Figura 19 vettore riga della matrice B
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e linsys.c

*3» linsys.c

L) 9.5109 L) - B DR o.een 20000 a L] a 2.0 Pa.1388 8000
S.8188 B . BB ] « B DB N ] «B.8paa -] ] a8 8. 1358 B.pape 8. 2ap
[N 0, b @ @ @ ] @ L] @ L] @ @

L) B, 0 L) L) L] L) a L] a L) L) a
LN B edn 1.p888 8 a a [:] ] 8 @ -] a
8. 0008 1. 0u) . 0008 L @ L] L] L] L a L] @

L] -] 1.0009 o L] 2 a L] 8 L] L} L)
[N L] ) L) 1] ) a -] e ) ) L:]
1. D000 i, Qi) LN @ @ @ @ L] @ ] @ @

L] -1 . 08 L) 8 L] L) a L] a L) L) a
1.8088  -B.0008 @ 2 -] a -] ] 8 @ -] L]
90008 LN @ L @ L] L] L] L] L] L] L
1.8088 8 L) L) a L) a ] 8 L) L) a

2 1.308 @ L L] @ a L] 8 @ & Ll

L] @ 1009 o @ ] L] L] L L] L] L

L) a -] L) e L) 8200 -] a L) e a

L) L] @ ) 1] -] -] [N 8 @ -] L]

L] @ @ @ @ ] @ L] 1. D0 [] ] @

L) a L) B e L) a ] a8 1. B -] a

1) L] @ 8 ] 2 ] ] 8 @ i.o808 L]

L] @ L] 8 @ L] L] L] L] L] L] 1.0000

L.} a @ 1.8000 L] 2 a L] 8 @ & L]

L) @ ) @ 1.0088 ) a ] a ) ) L:]

L] @ L] @ @ 1.0000 L] L] @ L] @ @
B.Bega B, an LN 1.2a08 N 28888 L] ] a8 L) B a
M) [N ] L) [N 1. 0ea8 [N ] ] @ @ ) L]
9. 0088 LN L) [N -8, B 19008 a L] L] L) L) a

L) a8 L] B a -] 1. Eada -] L] L) -] a

L] L @ @ @ @ a 1.0000 @ L] @ @

L] a @ L a a a ] 1. a0 @ L) a

2 a ) B.2ope B.pean 2.eeea a -] a =2.1715% B.oape ]

L] @ ] [ 8. 000 89000 L] [} L] [N 1.6102 L]

L) a L) LR 8. e LR a L] a LA LR 8. a0

Figura 21: matrice C

Matrice C (33 x 12): matrice delle uscite del sistema.

N ‘(L)ybod_lsooA’
ph| '(S)ybod_lsasA’
‘(E}vbod_laoaaA"

'(L}sd_MDa’

theta (S)ed_moa’
. ‘(€}ed_mD2aQ’
p_“ ‘(2}ed_MDQ’'
‘(8)ed_mM2a’

‘(8)ed_m2Q’

u b "{Y)ed_M2Q’
‘(8)ad_mo2aQ’
"I"b ‘(e)ad_M>da’
(Lhsiu3’
(Shslu3’

wh (Ehsiu3’
(r)als
xe (LY
(E)alr
?E '(I)ybod_sgsmO’
'(S)ybod_sgamO’

(Elybod _sgsmO’

ZE Lyood_V
(S)ybod_V'
pe (E)lybod V'
‘(L)ban_v'

ge (S)ban_v*

‘(E)ban V'

(L)bon_X'
re ‘(S)bsn_x'
] (E)bon_X'
‘(I)ybod_sgoamOb’
‘(S)ybod_sgsmOb’
'[Elvbod_egsmOb'

Figura 23: vettore colonna della matrice C Figura 22: vettore riga della matrice C




e linsys.

»» 1nsys.d
ans =
o

2. 8000
-8, BB0E

CC OO0 0CeOONOGS0000NES00DD0SS

@.4282
8.3133
88115

d

@, 5900
-8, 8000
@, b6

e Y E

0.4382
8,333
-8, 8115

L)
2.8000
-, B0

sssssssssssessssse eSS eSS

84282
-B.3133
88115

/.
8.
-8,

s

]
]
2855

fececccsccccocsascoscassccacas

2885585885588 0055883055588588888a8

LN

L R R ]

Figura 24: matrice D

Matrice D (33 x 14): descrive I'azione sull’uscita

ingresso.

'Actuators(1)'
'‘Actuators(2)’
‘Actuators(3)’
'‘Actuators(4)'

'Gravity_ned(
'Gravity_ned(
'Gravity_ned(

1)
2)
3)'

'MagneticField_ned(1)'
'MagneticField_ned(2)'
'‘MagneticField ned(3)’

'AtmosphereBus.air_density'
'‘AtmosphereBus.air_temp'
'‘AtmosphereBus.pressure’
'‘AtmosphereBus.speed_sound'

Figura 26: vettore colonna della matrice D
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valore delle variabili di

‘Accel_body(1)
‘Accel_body(2)"
'‘Accel body(3)"

'DCM_be(1)'
'DCM_be(2)'
'DCM_be(3)'
'DCM_bef{a)'
'DCM_be(s)’
'DCM_be(6)'
'DCM_be(7)'
'DCM_be(8)'
'DCM_be(3)'

'Euler(1)"
'Euler(2)"
'"Euler(3)'

"LLA(1)
'LLA(2)
'LLA(3)"

'Omega_body(1)
'Omega_body(2)
‘Omega body{3)
‘V_boay{1)y
'V_body(2)’

'V _body(3)'

W_ned(1)'
"W_ned(2)'
'V_ned(3)"

"X_ned(1)"
X_ned(2)'

'"dOmega_body(1)"
'dOmega_body(2)"

'X_ned(3)" |

‘dOmega_bodv(3V

Figura 25: vettore riga della matrice D
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Per quanto riguarda gli ingressi del modello lineare, oltre al contributo dei motori
(Actuatos), sono presenti anche variabili legate all’lambiente (Environment):
temperatura e densita dell’aria, pressione atmosferica, velocita del suono, contributo
della gravita e del campo magnetico. Oltre al valore dei coefficienti & possibile ottenere
anche il nome delle variabili di stato, degli ingressi e delle uscite aprendo il file
StateName. Sotto le matrici sono state riportate delle tabelle i quali rappresentano i
vettori su cui esse agiscono e i nomi delle variabili coinvolte (riga x colonna).

Mentre per avere lo stesso modello ma non lineare bastera settare il valore della
variabile VSS VEHICLE = 1 ed andare ad aggiornare il blocco.

Puosition on Earth

=,

Actuators

Actuators

Environment

Environment

# DCM_be

F_cg > Fe (N Fixed

I

Euler Angles

M_cg M, (N-m)

Xe LLA

V_Tmis))
X, (m) i

9By (rad)

DcMm,

v, (mis)

wy (rad/s)

du,fdt

A (mis®)—»—] ‘

Ape (mis™)

AC model

6DOF (Quaternien)

Eular

DCM_be States
V b

Omega_b

dOmega_b

Accel_b

Bus setup

States

Figura 27: modello non lineare

2.5 blocco di controllo

Il blocco di controllo (Flight Control System) riceve come segnali di ingresso i valori dei
riferimenti provenienti dal blocco Signal Builder e i valori provenienti dai sensori in
retroazione. In uscita troviamo i segnali di riferimento degli attuatori che effettueranno
il controllo sui motori del modello non lineare. L'uscita Flags € un’uscita di sicurezza,
che, in caso di perdita di assetto da parte del drone, fornisce un segnale di controllo che
interrompe la simulazione.

— ReferenceValueServerCmds motorCmds

motors

—p Sensors Flag
flag

Fliaht Control Svstem

Figura 28: Blocco FCS
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Il FCS e suddiviso in altri cinque blocchi:

e State Estimator;

e Flight Controller;

e Crash Predictor Flag;
e Llogging;

e Estimator.

ighiCanrcller

anand Fatian Rictner ReforenceVaueServerCmis - maknGmds

Mssies esiem pose efoul]

i fagin i

"I Er—r—

4 HAL SN s LD
e

T —  fagh okt

= =
optealr ot T|O0 Skt (O Hrsmcovaussonubis
[
datir
pavis_ata: e s

Lagging

‘Crash Frecickar Flags

Fiag—#(2)

Flag

Figura 29: interno del blocco FCS

Per visualizzare i vari controllori presenti si utilizzera il blocco Flight Controller il quale
composto da quattro sottosistemi principali che si occupano di generazione dei segnali
di controllo che definiranno il comportamento del veicolo:

ReferencevaueSenertis pos el @M

RetwrercataleSaradis et i @—o —— »(7)
pose_retout
Reference'VaueServerBis. pos_ ! = oy
ED T ey
an
X¥Aowlersrce-crentaton '-\
oo -
Reference\anseServerBus . orent_sef oot o
()] st yaw orisnt_ref - -
e o
- e Swkch_retht
RelerenceVaueSenverBus. n:sjd
ReferanceVslaSenebin ool tog@———— |

Figura 30: blocco FlightController
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1. XY to reference orientation: riceve in ingresso la posizione longitudinale e
latitudinale del veicolo, I'angolo di yaw e il valore corrente della posizione e della
velocita. Questo blocco risulta strettamente legato al blocco Attitude, infatti in
uscita elabora un segnale di controllo per il quale gli angoli di pitch e di roll devono
assumere per garantire la posizione di riferimento.

2. Attitude: riceve in ingresso il valore degli angoli di pitch e roll, e delle relative
velocita angolari, p e q, e, a seconda del valore dello switch, il segnale di riferimento
relativo alla posizione oppure quello relativo all’orientamento. In uscita fornisce il
segnale di controllo per I'angolo di pitch e roll.

3. Yaw: riceve in ingresso il riferimento relativo all’angolo di Yaw, quindi anche in
guesto caso avremo il valore dell’angolo e la propria velocita angolare r. In uscita
fornisce il segnale di controllo per I'angolo di Yaw.

4. Gravity Feedrorward/Equilibrium Thrust: riceve in ingresso il segnale di riferimento
relativo alla quota (Z), quindi il valore corrente e la propria velocita questa volta non
angolare ma verticale del veicolo e il segnale Take Off Flag che regola I'azione di
decollo. In uscita verra elaborato il segnale di controllo relativo all’altitudine del
veicolo.

2.5.1 PID

Prima di andare ad analizzare i vari blocchi di controllo risulta essere opportuno dare
una breve spiegazione sul controllore usato frequentemente nel mondo
dell’automatica, il PID.

| controllori PID sono algoritmi di regolazione da impiegarsi in sistemi di controllo ad
anello chiuso, cioe a reazione negativa o in controreazione, dove l'ingresso di
controllo € dato dalla somma di tre componenti: una Proporzionale, una Integrale ed
una Derivativa.

P  Keft)

Plant; |

_ﬁ.'.J-e.f"J'_,llf‘J' Process

L

Figura 31: PID controller
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Azione Proporzionale (P)

L'uscita e direttamente proporzionale all’ingresso.

Equazione nel dominio del tempo Funzione di trasferimento
M
m(t)=K ge'() G(S>=E,((§)>-KG

Kg = guadagno del termine proporzionale

Con questo controllore P, avendo assunto che il processo non ha poli nell’origine, il
sistema a ciclo chiuso & di tipo 0, pertanto con un ingresso a gradino I'errore non sara
mai nullo ma finito:

kq

ﬂfJVJSNPo:;;;E;

K.=K K,

Aumentando il guadagno del controllore I'errore diminuisce quindi la prestazione di
regime “migliora”; I'aumento del guadagno pud perod rendere il sistema instabile.

Azione Integrativa (1)

L’uscita proporzionale all’area sottesa dalla curva errore-tempo

Equazione nel dominio del tempo funzione di trasferimento

| Vi) K
m(f):K;Jvf?r(T) dr G(g}:lur[s_']: !
0 E'ls] s

Ki = guadagno del termine integrale
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Questo tipo di controllore introduce un polo nell’origine nella funzione di trasferimento
p Y g

della catena diretta: sistema sicuramente di tipo 1. Inoltre, il sistema & astatico rispetto

a segnali di disturbo costanti e non noti che possono agire allOingresso o all’uscita del

processo da controllare. In generale con questo tipo di controllo, migliorano le

prestazioni di regime e “peggiora la stabilita”.

Azione Derivativa (D)

L'uscita non dipende dall’errore presente o passato, ma dalla velocita alla quale varia
I'errore.

Equazione nel dominio del tempo funzione di trasferimento

m(_f]:KUEEF[-” G[S)z%:[{gs

Kd = guadagno del termine derivativo.

Questo tipo di controllo non viene mai utilizzato da solo ma assieme a P e P, perché in
generale peggiora le prestazioni di regime ma “migliora la stabilita”.

Per poter utilizzare un controllore composto da piu controlli (PI, PD, PID) viene utilizzata
un’implementazione in parallelo.

PID

Equazione nel dominio del tempo

(1)K gelt) K, [ e(t)deK , 2elt)
0

—
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Funzione di trasferimento

I m s KJI . Klf K‘DS'
Gls)=P ok +—L 1K s=K | 1+——+—2"|>
els| S K(.._s: K .
\ 7 G
1 | 2 4 1
T~,T,S8 T,S5
| D*"1 !
G LsinzK(-; l+_ i‘.’,’DS :K(I
T,8 | T,S
r _A(r' T _KI)
I~ D™ pr
K! A(f

In questo modo si uniscono le caratteristiche di (P) con quelle di (D) e di (I).

2.5.2 blocco XY to reference orientation

Il seguente diagramma e suddiviso in due parti, in cui nella parte superiore viene
utilizzato I'angolo di Yaw, mentre nella parte inferiore vengono sommati agli errori sulla
posizione longitudinale e latitudinale, le componenti X, Y calcolate rispetto al sistema di
riferimento inerziale dovuto alla rotazione del drone sull’asse Z. L’angolo di Yaw effettua
il cambio di variabili dal sistema del corpo centrale a quello inerziale. Nella parte
inferiore possiamo notare anche le rispettive velocita lungo I'asse delle ascisse e delle
ordinate. Il tutto sara moltiplicato per le proprie costanti. In sintesi, sommando i risultati
dei due rami, si viene a creare un controllore PD (Proporzionale Derivativo). L’angolo di
Pitch e di Roll vengono calcolati in modo da permettere il raggiungimento della X e Y di
riferimento attraverso un PID, nel quale verranno calcolati i segnali di riferimenti relativi
all’angolo di Pitch e Roll; Quindi abbiamo un confronto con il pitch e roll attuali e gli
errori derivanti.

. 'Tl’

)

piteh_roll_cmd

states_estim

Figura 32: blocco di controllo: XY to reference orientation
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Il segnale di riferimento longitudinale e latitudinale sara regolato dallo stesso
controllore.

2.5.3 blocco Attitude

Il controllore nel blocco Attitude vieni utilizzato sia per la regolazione dell’angolo di Pitch
che per I'angolo di Roll. In ingresso avremo anche qua gli angoli di Roll e Pitch con le
proprie derivate, cioé le proprie velocita angolari (p e q).

Per ricavare 'errore rispetto al riferimento, viene confrontato i valori attuali degli angoli
di Roll e Pitch con il segnale di controllo generato dal blocco XY to reference orientation
o il segnale di orientamento proveniente dal blocco Segnal Builder (il segnale di
riferimento all’interno del blocco & denominato genericamente ref Attitude). Anche qua,
come per il controllore precedente, lo schema in cui I'azione derivativa € messa in
controazione.

Nella parte inferiore, le velocita p e g sono moltiplicate per le opportune costanti.
Sommando il tutto si ottiene un controllore PID, guardando dall’alto al basso si nota
I’azione proporzionale, integrale e derivativa.

D,
refAtitude
ATTITUDE
<pitch>
pitch/roll
states_estim <roll> aror tau_pitch
g RN
P_pr tau_pitch
tau_roll

Figura 33: blocco di controllo: Attitude
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2.5.4 blocco Yaw

La prima differenza che possiamo notare nel controllore utilizzato per regolare I'angolo
di Yaw, al contrario di quelli visti fino ad ora, & proprio |'azione applicata all’'uscita e non
all’errore, entrando in controreazione. Nella parte superiore abbiamo il valore attuale
dell’angolo di Yaw, dove aviene |'azione proporzionale, mentre nella parte inferiore
abbiamo la velocita angolare r, moltiplicate tutte e due per le oppurtune costanti, per
poi essere sommate creando un controllore sotto forma di PD.

D
yaw_ref
__.____._.__._____ ./_.
e tau_yaw
.

states_estim

Figura 34: blocco di controllo: Yaw

2.5.5 blocco Gravity

L'ultimo controllore da analizzare & quello relativo alla spinta verticale, quindi il grado
di liberta lungo I'asse Z. Anche qui possiamo notare immediatamente I'azione del
controllore di tipo PD (Proporzionale-Derivativo), con il valore attuale della variabile Z e
la rispettiva derivata, quindi la velocita. Il tutto andra a finire in uno Switch,
TakeOfControl_Switch, il quale verra utilizzato per generare una potenza maggiore per
gli attuatori nella fase di decollo. Lo switch utilizzera una variabile ti tipo flag per sapere
se il veicolo ¢ in fase di decollo o no. Nel casso in cui il veicolo non si trovasse in fase di
decollo, il flag sara selezionato a NULL e lo switch selezionera il controllore.

-g'Vehicle Airframe mass i 6

wl

(€
takeoff_flag »—i
ALTITUDE

takeoff_gain
)

PosZ

O~/ D

altitude_cmd

TakeoffOrControl_Switch
states_estim

Figura 35: blocco di controllo: Gravity
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2.6 blocco Signal Builder

Nel paragrafo precedente si & detto che il controllo degli angolo di roll e pitch ed il
controllo della posizione X-Y sono strettamente legati, quindi andiamo ad analizzare |l
generatore dei segnali.

Dal blocco Command & possibile scegliere la fonte dei segnali di riferimento per il
sistema di controllo del drone. Anche in questo caso, modificando il valore della variabile
VSScommand sara possibile selezionare:

e |l blocco Segnal Builder: costruttore di segnali di default (VSScommand = 0);

e |l blocco Joystick: se intendiamo gestire manualmente il comportamento del
drone (VSScommand = 1);

e |l blocco Data: se intendiamo selezionare i valori dei riferimenti presenti in
un file (VSScommand = 2);

¢ |l blocco Spreadsheet Data: ha la stessa funzionalita del blocco precedente,
solo che i valori dei riferimenti vengono selezionati da un foglio di calcolo
(VSScommand = 3);

V3S_COMMAND = 0 will select Signal Builder

VS5 _COMMAND =1 will select Joystick + Signal Builder

VS5 _COMMAMD = 2 will select pre-saved data from .mat file

V35 COMMAND = 3 will select pre-saved data from a spreadsheet

AC Cmd

A T
1)

AC Cmd

Figura 36: VSS_COMMAND
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A seconda della variabile VSS_ COMMAND, verra evidenziato il blocco desiderato; per
default VSS_ COMMAND sara impostata al valore zero, quindi il blocco attivo sara quello
del Signal Builder, tale blocco sara utilizzato in seguito nella progettazione del
controllore.

=
AND o =1
" m 8 | controiModePosvEOrient ]

Group 1 % »
Y L
z >
Yaw
yaw_cmd
Pitch
pitchi_cmd

Roll

Position/Attilude Reference single

» 2 1
|mmf orient_ref

‘HI|'HI| i live_time_ticks

Live Time:
Ticks

Figura 37: blocco Signal Builder

Nel Position/Attitude Reference sono presenti i sei segnali di riferimento, di cui i primi
tre segnali (X, Y, Z) danno un segnale di riferimento di posizione, mentre gli ultimi tre
segnali (Yaw, Pitch , Roll) forniscono il riferimento di orientamento.

Selezionando lo stesso blocco, Group 1, € possibile visualizzare e regolare 'andamento
delle variabili di riferimento relative alla posizione ed all’orientamento in aria del drone.

_ﬂ Signal Builder (asbQuadcopter/Command/Signal Builder/Position//Attitude Reference)

File Edit Group Signal Axes Help >
H $ BB oo — TJ R 0o B B

Active Group: | |Group 1 v G |- -

=
>

)
2

Pitch | | | 1 1 1 1 ]

Roll | | | 1 1 1 1 1 1 ]

. . . N .
Loa Loa Loa pho Lga

T

Name: X

Index: 1 ~ @ Pitch

Figura 38: blocco Group all'interno del Signal Builder

Tutte e sei le variabili hanno come condizioni iniziali il valore di zero.
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Analisi modello D

In questo capitolo si andra ad analizzare i vari comportamenti di tutti e sei i gradi di
liberta sotto il controllo del PID visto nel capitolo precedente.

3.1 analisi del modello lineare (PID)

Dal blocco FCS dovremo andare a selezionare il blocco Logging, blocco in cui vengono
contenute tutte le variabili coinvolte nel modello.

Figura 39: blocco FCS (interno)
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Per visualizzare i vari grafici del comportamento delle variabili rispetto al tempo, bisogna
andare ad inserire dei blocchi di tipo Scope e collegarli ad ogni variabile interessate,
come rappresentato nella figura seguente.

(D | double | L—‘ motor \—-@
motorCmds. | I—'I|

2 double osref
I 2

posRet

AN

states_estim

ROLL

emd

E)
Reterence\alueServerBus

doubie —»  optical

<VigicnSensors> <oplicalFlow_data>

G — <pas\IS data>
Sensors

| -
<SensarCalratian> | Houbla cally

ey

ity

ey

sensordata_datin

oo
ele
E|E
gl
@ |®

—» sensor

Figura 40: blocco Logging

Da noi interessati sono le sei variabili di stato relative al sistema (X, Y, Z, Pitch, Roll, Yaw)
ed il ruolo dei motori.
Una volta inseriti i vari blocchi Scope, selezionandoli si potra analizzare i seguenti grafici:

Motor - [asbQuadcopter] -
File Tools View Simulation

l@-3@p - 2-a-C F@-

Ready Sample based T=30.000

Figura 41: grafico dei motori sotto controllo del PID nel modello lineare
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| motori del drone hanno, a due a due, direzioni di rotazione opposte e quindi segni
opposti.
X - [asbQuadcopter] -

File Tools View Simulation

S BOP = m-a - F@-

T Bus Element In

Ready Sample based T=30.000

Figura 42: grafico X sotto controllo del PID nel modello lineare

Y - [asbQuadcopter] -

File Tools View Simulation

R - WO N R I R

Figura 43: grafico Y sotto controllo del PID nel modello lineare

Per i grafici relativi alle variabili di stato X e Y, si nota facilmente che |'oscillazione risulta
essere limitate rispetto al riferimento nell’ordine di +103, un ordine di grandezza
talmente piccolo garantito dalla buona qualita dell’azione di controllo del PID.
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Z - [asbQuadcopter] -

File Tools View Simulation

(ORI NON Se-@- I F &

Ready Sample based T=30.000

Figura 44: grafico Z sotto controllo del PID nel modello lineare

Dopo una sovraelongazione iniziale, il tracciato si attesta ad un valore di -1.5 m sul suolo.
Viene considerato il segno negativo in quanto il sistema di riferimento e di tipo NED
(North East Down).

PITCH - [asbQuadcopter] —
File Tools View Simulation

@- @ ® > = Sx- Q- [C- F S

Ready Sample based T=30.000

Figura 45: grafico Pitch sotto controllo del PID nel modello lineare
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ﬁ ROLL - [asbQuadcopter]

File Tools Wiew Simulation Help

Ready Sample based T=100.000

Figura 46: grafico Roll sotto controllo del PID nel modello lineare
Tracciato Roll

Le considerazioni fatte per i grafici degli angoli di Pitch e di Roll sono le stesse fatte per
la posizione X e Y.

YAW - [asbQuadcopter] -
File Tools View Simulation

[ R WO I - &~ G- F &

Ready Sample based T=30.000

Figura 47: grafico Yaw sotto controllo del PID nel modello lineare

Possiamo fare una simile considerazione anche per il grafico dell’angolo di Yaw, nel
quale dopo un picco di salita iniziale, I’oscillazione risultano nell’ordine di +10 rispetto
al riferimento.
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3.2 analisi del modello non lineare (PID)

Per default il modello & quello lineare, come detto nei capitoli precedenti, per passare
al modello non lineare bisogna impostare la variabile VSS_VEHICLHE = 1.

Lo svolgimento per visualizzare i vari grafici & lo stesso per il modello lineare, anche i
rispettivi grafici risultano del tutto analogo al modello lineare.

Motor [asbﬂuadc{‘:éh‘a | .

I
@ - 4@~ &-a-[3]- F@-

Reagy

Sample based T=30,000

Figura 48: grafico dei motori sotto controllo del PID nel modello non lineare

X - [asbQuadcopter]

File Tools View Simulation

@ - BOP = -QA-[I- F A~

| Bus Element In

Ready

Sample based T=30.000

Figura 49: grafico X sotto controllo del PID nel modello non lineare
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Y - [asbQuadcopter] -

File Tools View Simulation

& - B (1= R I R v e

Ready Sample based T=30.000

Figura 50: grafico Y sotto controllo del PID nel modello non lineare

£ - [asbQuadcopter] -

File Tools View Simulation

[CREE-NON = - &-[El- F @~

Ready Sample based T=30.000

Figura 51: grafico Z sotto controllo del PID nel modello non lineare

PITCH - [asbQuadcopter] —
File Tools View Simulation

G- GO - S2-q- Q- F&H-

Ready Sample based T=30.000

Figura 52: grafico Pitch sotto controllo del PID nel modello non lineare
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ﬁ ROLL - [asbQuadcopter]

File Tools View Si

[CRIRCNON

10

Ready Sample based T=100000

Figura 53: grafico Roll sotto controllo del PID nel modello non lineare

ﬁ YAW - [asbQuadcopter]
File Tools View Simulation Help
CMAICLE o=k E- F|&

10

Ready Sample based T=100.000

Figura 54: grafico Yaw sotto controllo del PID nel modello non lineare

Quindi anche le considerazioni fatte per i grafici del controllo del modello lineare
valgono per i grafici del modello non lineare.
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Sviluppo controllore per Uangolo di vollio

In questa sezione entriamo nel vivo del progetto, cioé si va a creare un controllore per
uno dei sei gradi di liberta, quello scelto da me & I'angolo di Rollio, attraverso la tecnica
di controllo per frequenza.

4.1 sintesi in frequenza per tentativi

Principalmente esistono due tecniche utilizzate per la realizzazione di un controllore:
° la sintesi del luogo delle radici.
. la sintesi in frequenza.

Quella utilizzata in questo progetto € la seconda, cioe la tecnica della sintesi in
frequenza.

Questa tecnica di progetto € indicata come sintesi per tentativi, perché I'effettivo
soddisfacimento di tutte le specifiche avviene spesso per correzioni successivi (tentativi)
nella definizione delle reti di compensazione, i quali le vedremo in seguito.

Dopo aver creato il nostro controllore il quale comporra una funzione di trasferimento,
ricordando che tale funzione risulta essere una funzione razionale, ossia un rapporto di
polinomi in s, gli zeri e i poli sono rispettivamente le radici del polinomio al numeratore
e al denominatore, bisognera andare a soddisfare delle specifiche sia per la funzione in
catena aperta che in catena chiusa.

Una radice & un valore che annulla il valore complessivo di un polinomio.

-> Gli zeri sono i valori di s che azzerano la funzione G(s) perché annullano il polinomio
al numeratore F(s).

-> | poli della trasformata sono i valori di s che rendono infinita la funzione G(s) perché
azzerano il polinomio al denominatore X(s).
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u(-) 4 y()

— ) G(5) |—= P(s5) .

G(s) =k—f;fé(s)

S

La funzione di controllo G(s) e stata progettata in modo che l'uscita del sistema
soddisfacesse determinate specifiche:
Univoche: soddisfatte semplicemente con la funzione di controllo G(s).
Lasche: soddisfatte attraverso le funzioni compensatrici R(s).

Le funzioni compensatrici utilizzate in questo progetto sono le seguenti:

e Funzione anticipatrice

1 &
RH(S) = L:g, Ta > O, Mg > 1
1+ oS
e Funzione attenuatrice
Ri(s) = 1 m” 0
ils) = ——, T7i > U, m; > 1
14 7;s

utilizzate per modificare il modulo e la fase della nostra funzione di trasferimento come
vedremo in seguito.

Le specifiche dovranno essere soddisfatte sia in catena chiusa W(s) che in catena aperta

F(s); vediamo alcuni passaggi per la traduzione delle specifiche da catena chiusa a catena
aperta.

) B Sistema ad anello aperto

Sistema ad anello chiuso ) )

Pulsazione di attraversamento
wf desiderata

per la F(jw)

Banda passante desiderata trasformato in
B3

. . Sistema ad anello aperto
Sistema ad anello chiuso

. i Margine di fase
Modulo alla risonanza trasformato in

me > m*
Alr S A[, max [y Ly

per la F(jw)
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Quindi in sintesi la procedura si riassume nei seguenti quattro punti:

* Assegnazione Kg, s".

N A k .
e Verificasu W(s) < F(s)= : P(s)

e Scelta di R(s)

e VerificasuW (s) & F(s)=G(s)P(s)

4.2 creazione della funzione di trasferimento del processo P(s)
Una volta caricato le quattro matrici della dinamica, come si € visto nella sezione
precedente, si va a creare altre quattro sottomatrici relative alle variabili dell’angolo di

Roll.

Le guattro matrici della dinamica saranno le seguenti:

> Matrice della dinamica degli stati del sistema (2 x 2):

0 1.000
A=|909 -—2.175

In tale matrice saranno presenti i coefficienti relativi alle variabili di stato ¢ e p.

> Matrice degli ingressi del sistema (2 x 1):

_ 0
B = | 0.420 |
In tale matrice saranno presenti i coefficienti relativi alle variabili di stato ¢ e p, rispetto
agli ingressi Actuators (1)(2)(3)(4).
> Matrice delle uscite del sistema (1 x 2):
C=|1 0]

In tale matrice saranno presenti i coefficienti relativi all’uscita Euler (1) corrispondente
all’angolo di Roll.
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> Matrice dell’azione sull’uscita dovuta al valore delle variabili in ingresso:
D=]|o|
In tale matrice saranno presenti i coefficienti relativi all’'uscita Euler (1) legata agli

ingressi Actuators (1)(2)(3)(4).

L'obbiettivo & quello di creare una funzione di trasferimento del processo, relativa alla
variabile dell’angolo di Roll, per poi poterci progettare un controllore.

Fdt=C (sl -A)"B+D

La funzione sara poi moltiplicata alla rispettive costanti, in particolare a due costanti K1
e Kz:

Il blocco Control Mixer conterra la matrice relative alle costanti con cui a seconda della
variabile di stato da controllare viene gestita la partizione del controllo.

totalThrust TorqueTotalThrustToThrustPerotor
Controller.Q2T:
tau_yaw MuItiply ( )]
" thrusts_refout
tau_pitch
tau_roll

Figura 55: blocco ControlMixer

Attraverso il codice Controller.Q2Ts, sara possibile visualizzare a schermo la matrice
guadrata 4 x 4 relativa alla costante Ki:

»» Controller.Q2Ts

dins =

8.2588 183.5736 -5.06659 -5.6659
8.2588 -183.5736 -5.06659 5.6659
8.2588 183.5736 5.6659 5.6659
8.2588 -183.5736 5.6659 -5.6659

Figura 56: matrice relativa al blocco ControlMixer

L'ultima colonna rappresenta la costante relativa all’angolo di Roll.
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La seconda costante e contenuta nel blocco ThurstsToMotorCommands ed € la costante
moltiplicativa la quale previene i motori dalla possibilita di raggiungere i regimi non

concessl.
@—b -Vehicle Motor.thrustToMeterCommand

thrusts_refin
ThrustToMotorCommand

F

-D motors_cmdout

MotorDirections

Figura 57: blocco ThurstsToMotorCommands

Attraverso il codice Vihicle.Motor.thrustToMotorComand, si visualizza a schermo la
costante K :

»» Vehicle.Motor.thrustToMotorCommand
ans =

1.5387e+83

Figura 58: costante K,

Con i dati a disposizione, attraverso delle funzionalita di matlab, siamo in grado di
ricavare la funzione di trasferimento del processo P(s):

»» A=[@ 1;8 -2.175];
BE=-[@:2.42a];

C=[1 &]:

D=[2a]:

SWMSs S
sys=s5s{A,B,C,D};
Flant=tf(sys):
kl1=5.5859;
k2=153a.7;
Ps=Plant*kl*k2

s™2 + 2.175 s

Figura 59: funzione di trasferimento del processo P(s)
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4.3 controllo di primo tentativo

Prima di procedere con la progettazione del controllore, vediamo le specifiche da
soddisfare, le cosiddette specifiche lasche ed univoche viste nella sezione precedente.

Per quanto riguarda la dinamica di rollio, la risposta dinamica nella velocita angolare p
deve essere del primo ordine e, tenendo conto dei requisiti richiesti per garantire delle
qualita di volo adeguate, deve avere una frequenza tale da consentire di raggiungere
determinati valori dell’angolo di rotazione propria (simbolo angolo) in un fissato
intervallo di tempo. Per soddisfare questo requisito, la pulsazione si e stabilita essere
W = 10 rad/s.

Le specifiche per la funzione in catena chiusa W(s) sono le seguenti:

Il sistema deve essere di tipo 1;
L’errore a regime permanente é < 0.01;
Margine di risonanza Mr < 2 dB;

Banda passante B3 =2 Hz.

Pwn e

Le stesse specifiche si traducono nel seguente modo, per la funzione in catena aperta
F(s):

1. F(s) ha un polo in s=0;
_ k2

2. e =32 <0.01

3. margine di fase M, > 42°

4. pulsazione di attraversamento wr = 10 [rad/s]

Per saper se la funzione presa in esame rispetta tali specifiche si fa uso di specifici grafici,
in particolare:

> Diagramma di Bode:

una rappresentazione grafica della risposta in frequenza di un sistema lineare tempo-
invariante e che consiste in due grafici che rappresentano rispettivamente I'ampiezza
e la fase della funzione complessa di risposta in frequenza.

> Diagramma di Nyquist:
una particolare rappresentazione grafica della funzione di trasferimento di un
sistema dinamico lineare stazionario.
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> Risposta in frequenza:
rappresenta la descrizione della sua uscita utilizzando come variabile la frequenza
invece che il tempo.

Il metodo della risposta in frequenza & probabilmente meno intuitivo di altri metodi, ma
in effetti presenta alcuni vantaggi non indifferenti, specialmente quando si tratta di
creare delle funzioni di trasferimento partendo da un sistema reale con le sue
caratteristiche. La risposta in frequenza di un sistema puo essere studiata in due modi
diversi: tramite il diagramma di Bode o il diagramma di Nyquist. Entrambi i diagrammi
visualizzano le medesime informazioni e la differenza consiste solo nel modo in cui
gueste vengono presentate.

Dopo aver ricavato i vari diagrammi, per la funzione di trasferimento del processo P(s),
attraverso il comando sisotool(P(s)), & possibile gia fare un’analisi riguardo le specifiche
richieste:

Control System Designer - Bode Editor for LoopTransfer_C

opTransler_C

F R Bode Editor for LoopTransfer_C

G.M.:inf .
)T Freq: Inf ]
Stable loop |

P.M.: 2.06 deg e
.| Freq: 60.3 radis —

Figura 60: diagramma di Bode di P(s)

Control System Designer - I0Transfer_r2y: step

3 B o= H N D & @
Cpen  Seve Edit New  Store Export  Preferances

Data Browser

e Comtbers anc Ficed locks

F Step Response
From: ¢ Te

w Designs

Hl ”‘

:-‘ )\ e —

Amplitude

Time (seconds)

Figura 61: diagramma della risposta in frequenza di P(s)
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Contral System Designer - I0Transier_duzy: nyquist

v Desgms o e ™

Imaginary Axis
/

Figura 62: diagramma di Nyquist di P(s)

Non vengono soddisfatte le specifiche, tale risposta non & accettabile, quindi avviamoci
nella progettazione del controllore di primo tentativo.

Innanzitutto, bisogna ricavarsi il guadagno statico dall’errore di regime, ricordando che
il controllo di primo tentativo sara nella seguente forma:

Attraverso i seguenti passaggi, si ricava Kg:

k3 _ L 1 1
¢ = — — retroazione unitaria ¢ = — = —— —» L'g — —
kf ll’f ]{gll‘p L‘f - €
1
¢ =——— = 0.0274

0.01x3643

( ]

1 >3 )
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A questo punto la nostra funzione di trasferimento F(s) sara composta dalla funzione di
trasferimento del processo P(s) moltiplicata alla funzione di controllo G(s).

Inserendo il tutto, otteniamo la nostra funzione frazionaria:

2> s=tf('s");
Gs=tf(0.0274);
»» F5 = G5 * Ps

Fs =
99.81

™2 + 2.175 =5

Figura 63: funzione di trasferimento F(s) = G(s)*P(s)

Analizziamo i vari diagrammi, visti nel paragrafo precedente, per la nuova funzione F(s).

Sisotool (F(s)):

Control System Designer - Bode Editor for LoopTransfer_C - %
conTroL sysTem [EEESREEIGEY
N == v
O B ow B M &@ @
Open  Save Edit uitimode! Tuning New | Store Rewieve Compars  Export | Preferences
Session Session  Architecture ¥ Configurato Methods ~  Plot v - -
FILE ARCHITECTURE TUNING METHODS ANALYSIS DESIGNS RESULTS | PREFERENCES =
Data Browser X | [ I0Transfer_r2y: slep » | Root Locus Editor for LoopTransfer_C x| Bode Editor for LoopTransfer_C
 Controllers and Fixed Blacks
F Bode Editor for LoopTransfer_C
C 60
G
H a0
o
-
T 20
¥ Designs k-]
3
£
s 0
®
= Lol GMinf
Freq: Inf
Stable loop
w Responses 40
LoopTransfer_C 90
IoTransfer_r2y
IoTransfer_r2u _
IoTransfer_du2y 7
I0Transfer_dy2y =
IoTransfer_n2y y 135
o
¥ Preview =
a
P.M.: 12.4 deg
Freq: 9.87 rad/s
-180
10! 10° 10t 10%
Frequency (rad/s)

Figura 64: diagramma di Bode di F(s)

Si nota fin da subito che la pulsazione di attraversamento risulta rispettata mentre
Il margine di fase deve essere corretto.
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&

Export

&

Preferences

RESULTS | PREFERENCES

a
]

Bode Editor for LoopTransfer_C

Step Response
From:r To: y

Control System Designer - I0Transfer_r2y: step
CONTROL SYSTEM
O e 2w B B
Open  Save Edit Tuning New  Store
Session Session  Architecture v (- Methods v Plot = -
FILE ARCHITECTURE TUNING METHODS ANALYSIS DESIGNS
Data Browser 10Transfer_r2y: step | Root Locus Editor for LoopTransier_C
| Controliers and Fixed Blocks ]
F
c
G 1.8
H
1.6
“w Designs
[z Desio 14
1.2
g N
e AV
Z
| Responses =
LoopTransfer_C E 0.8
1Transter_r2y
10Transter_r2u 0.6
|OTransfer_du2y
|OTransfer_dy2y
|QTransfer_n2y 0.4
| Preview
0.2
0 .
0 1 2

3
Time (seconds)

Figura 65: diagramma della risposta in frequenza di F(s)

A fronte di un tempo di salita accettabile la sovra elongazione risulta molto elevata, cio

comporta il
Tempo di assestamento risulti molto elevato.

Control System Designer - I0Transfer_du2y: nyquist
i & S|
= .- B Eg & @
Opsn  Save Edit Tuning New  Store FRetrisve cee Export  Prefersnces
Session Sessien  Architecture v Conion Methods v Plot » - -
FILE ARCHITECTURE TUNING METHODS ANALYSIS DESIGNS RESULTS = PREFERENCES a

Bode Editor for LoopTransfer_C I10Transfer_du2y: nyquist x o

Nyquist Diagram
From: du To: y

Data Browser X = <y:step x| Root Locus Editor for LoopTransfer_C
| ¥ Cntrollers and Fixed Blocks |
=
c
G 5 T
H
4
| Designs | 3
2

[+ Responses |
LoopTransfer_C

10Transfer_r2y

10Transfer_r2u

Imaginary Axis
- o

10Transfer_du2y -2
10Transfer_oy2y
10Transfer_n2y 3
| Preview |
-4
5 . L
-3 2

0
Real Axis

Figura 66: diagramma di Nyquist di F(s)
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E possibile modificare il controllore G(s) attraverso le funzioni compensatrici Ra(s) e Ri(s):

1.'.7'”.5 l—l—l'.‘ﬁ'

— R', ) = rr;
1+ 2.5 (5) Il +7-s

Mg

Ra(s)

Si andra ad utilizzare inizialmente la funzione anticipatrice, dato che lo scopo e quello di
alzare la fase e lasciare il modulo inalterato.

Scegliendo un ma = 10 e tau a = 0.08, si ottiene la seguente funzione:

»»  Fant=(1+8.68%s)/(1+8.888%s)
Fant =
.88 s + 1

g.888 5 + 1

Figura 67: funzione anticipatrice

La funzione di trasferimento F(s), a questo punto, sara composta da tre funzioni: P(s),
G(s) e Fant.

»>» Fs = Gs * Fant * Ps

2.888 5”2 + 1.817 572 + 2.175 =

Figura 68: funzione di trasferimento F(s) = G(s)*Fant*P(s)
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Andando ad analizzare i soliti diagrammi, si nota un grosso miglioramento:

Control System Designer - Bode Editor for LoopTransfer_C

‘CONTROL STSTEM
O | =
Opan  Swve ot
Secson Sessin | Architecture =
FuE ARcaTECTURE
Data Browser x
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o
M
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J |
open

=

Edit

-
& @
Export  Praferences
Bode Editor for LoopTransfer_C
I
g, T
: -
? 50 \
= G.M. inf
Freg: Inf \\
. Stable loop -~
b p— .
\"-\
~
.
H
PM: 481 deg )
. Freq: 11.5 rad/s. —
: 10! 10° 10! 10?2 107 10"
Frequency (rad/s)
Figura 69: diagramma di Bode di F(s)
- x |
31 I ™ ) ZRE -}
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Figura 70: diagramma della risposta in frequenza di F(s)
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Riesce ad effettuare I'azione di controllo rispetto a segnali di riferimento costanti, ma
non riesce ad effettuare I'azione di asservimento rispetto ai segnali di riferimento
variabili nel tempo.

Per poter vedere il comportamento di tutte e sei i gradi di liberta, sotto il controllo del
controllore progettato, bisogna andarlo ad inserire nel blocco di controllo relativo
all’angolo di rollio.

(D

refAttitude

<pitch>

& I

states_estim <roll>

lau_piteh

I
|

Bus
Selectord

Zeros(s) .
L double singe F—————»( 2 )
’: pOIes(s) { tau_roll

Zero-Pole

Figura 72: blocco di controllo Attitude modificato con il controllore

Come e stato detto nel capitolo precedente, I'angolo di pitch e di roll sono controllati da
un unico controllo, percio bisogna inizialmente dividerli attraverso un demultiplexer.
L'angolo di pitch restera controllato dal controllo precedente mentre I'angolo di roll
verra controllato dal nuovo controllo progettato. Attraverso il blocco Zero-Pole, sara
possibile inserire la funzione di trasferimento del controllore in forma frazionaria.
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Block Parameters: Zero-Pole

Zero-Pole

Matrix expression for zeros. Vector expression for poles and gain.
Output width equals the number of columns in zeros matrix, or one if
Zeros is a vector.

Parameters

Zeros:

E
Poles:

-125 [E

Gain:
[0.0274] E

Absolute tolerance:

‘auto ‘ :

State Name: (e.g., 'position’)

2 Cancel Help Apply

Figura 73: inserimento della funzione di trasferimento

Inserendo due blocchi cast per poter invertire il tipo di dato da single a double e
viceversa, prima e dopo il blocco Zero-Pole.

In questo modo il PID originale continua |'azione di controllo sull'angolo di pitch, mentre
il controllore in frequenza si occupa di gestire I'angolo di Roll.

Come e stato detto nella sezione precedente, per evitare un controllo in cascata dato
che l'ingresso del riferimento refAttitude proviene dal blocco Switch refAtt che, sulla
base di un segnale di attivazione, sceglie se il riferimento dovra essere preso dal blocco
XY to reference orientation oppure dal blocco Signal Builder. Modificando
appositamente la porta logica che genera il segnale di attivazione per lo switch é stato
possibile forzare quest’ultimo a scegliere il riferimento costante per I'angolo di roll,
escludendo cosi la possibilita di un’azione di controllo in cascata.

i AND Nl >
~= L8 | controlhodePosVS0rient

Group 1 X N |

:I H
; .-I ¥ single I—».—D povge
Yaw

Pitch -
pitctl_cmd
Rall

i |
Pasition/Attitude Reference

@—b < takeOffDuration E ra— ﬂag: {1 )]

AC Cmd

BB} orient ref

-HJH I live_time_ticks v

Live Time
Ticks

Figura 74: blocco Signal Builder modificato
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Block Parameters: Compare To Zerol X

Compare To Zero (mask) (link)

Determine how a signal compares to zero.
Parameters

Operator: |~=

Output data type: boolean =

Enable zero-crossing detection

J Cancel Help Apply

Figura 75: porta logica AND modificata del Signal Builder

Contiene i riferimenti stabili per I'orientamento del quadricottero e quindi fornira un
segnale costante.

4.3.1 analisi comportamento modello lineare (controllore I tentativo)

Figura 76: grafico X sotto controllo del controllore di | tentativo nel modello lineare
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Figura 77: grafico Y sotto controllo del controllore di | tentativo nel modello lineare

Figura 78: grafico Z sotto controllo del controllore di | tentativo nel modello lineare
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Figura 79: grafico Pitch sotto controllo del controllore di | tentativo nel modello lineare

Figura 80: grafico Roll sotto controllo del controllore di | tentativo nel modello lineare
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Figura 81: grafico Yaw sotto controllo del controllore di | tentativo nel modello lineare

Si nota fin da subito dai grafici riportarti che la posizione X-Y del drone non risulta piu
controllata.

4.3.2 analisi comportamento modello non lineare (controllore I tentativo)

Figura 82: grafico X sotto controllo del controllore di | tentativo nel modello non lineare
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Figura 83: grafico Y sotto controllo del controllore di | tentativo nel modello non lineare

Figura 84: grafico Z sotto controllo del controllore di | tentativo nel modello non lineare
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W capitolo 4

Stesse considerazioni fatte per il caso lineare sono accettabili per il caso non lineare,
quindi bisogna procedere con la progettazione di un altro controllore.

4.4 controllore di secondo tentativo

Per la modellazione del controllore di secondo tentativo, si pud partire dal controllore
creato nella sezione precedente, andandolo a modificare attraverso le funzioni

compensatrici.
Quindi si va a modificare il modulo e la fase attraverso una funzione anticipatrice e poi

attraverso la funzione attenuatrice:

> Funzione Anticipatrice

>> Fant=(1+0.2%s)/(1+0.004%53);
>> Gl=Gs*Fant;
»>» Fs = G1 * Ps

Fs =

19.%6 s + 99.81

0.004 s~3 + 1.0058 s~2 + 2.175 s

Figura 88: funzione anticipatrice per controllo di secondo tentativo

Analizzando la funzione F(s) ottenuta, si ottengono i seguenti grafici:
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Bode Editor for LoopTransfer_C \ 10Transfer_r2y: step  *
Step Response
= Bode Editor for LoopTransfer_C 12 From:r To: y
1
= 08
s 2
=
£ L0671
= o
= =
> <
g 04+
G.M.: inf 0.z
-80  Freg: Inf |
Stable loop 0
-100 : : . . 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
90 E T T . . Time (seconds)
| 10Transfer_du2y: nyquist \
Nyquist Diagram
From: du To:y
=)
@
=)
@ -135 - e 0.5+
n
E] &
T 2
=
g 0
P.M.: 77.6 deg £
Freq: 20.4 rad/s g
-180 =
107" 10° 10! 102 103 10% 05
Frequency (rad/s)

[ Y S

Figura 89: diagrammi F(s) secondo tentativo con Fant

Il controllore implementato deve essere pil "pronto" a rispondere alle sollecitazioni di
guello sviluppato nella sezione precedente.

> Funzione Attenuatrice
3> Fatt=(1+5%s)/ (1+10%s);

G2=Gl*Fatt;
Fs = G2 * Ps

Fs =

99.81 s*2 + 519 5 + 99.81

0.04 54 + 10.08 53 + 22.76 5"2 + 2.175 5

Figura 90: funzione attenuatrice per controllo di secondo tentativo
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| grafici

ottenuti sono i seguenti:

| Bode Editor for LoopTransfer € |

Bode Editor for LoopTransfer_C

100

50

Magnitude (dB)
=

G.M.: inf
Freq: Inf
Stable loop

P.M.: 73.5deg
Freq: 10.8 rad/s

)
[1}]
el
5.
0
(]
=
o
-180
10°

10° 102 10*
Frequency (rad/s)

| 10Transfer_du2y: nyquist

Nyquist Diagram

From: du To:y
g 0.5
&
@ O1-
c
D
o :
Eos
-1 0.5 0 0.5 1 15
J IOTransfer_r2y: step |
i Step Response
From:r To:y

Amplitude

0.2

0.4 0.6 0.8 1

Figura 91: diagrammi F(s) di secondo tentativo con Fatt

Dai grafici ottenuti si raggiunge alle specifiche desiderate, sia al livello di modulo che di

fase.

A questo punto il procedimento & lo stesso visto in precedenza, bisogna andare ad
aggiungere il nostro controllore nel blocco di controllo relativo all’angolo di roll.

€D

refAltilude

states_estim

<pitch>

antiWU_Gain

I

: IJ =
Bus
Selectord

tau_pitch

zeros(s)

—» double

poles(s)

h 4

single

tau_roll

Zero-Pole

Figura 92: blocco di controllo Attitude modificato con il controllore di secondo tentativo
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Inserimento della funzione di trasferimento:

Block Parameters: Zero-Pole

Zero-Pale A

Matrix expression for zeros. Vector expression for polesand
gain. Output width equals the number of columns in zeros
matrix, or one if zeros is a vector.

Parameters
Zeros:
[-0.2,5] [E

Pales:
|[-0.1;-100] [E
Gain:
[0.0274] [E

Absolute tolerance: »
J Cancel | Help | Apply

Figura 93: inserimento funzione di trasferimento

4.4.1 analisi comportamento modello lineare (controllore I T tentativo)

X - [asbQuadcopter]

File Tools View Simulation Help

- [4OP@|=- a0 [F@

Figura 94: grafico X sotto controllo del controllore di Il tentativo nel modello lineare
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ﬁ Y - [asbQuadcopter]

File Tools View Simulation Help

Q- 0P ® - q- 0 F4

File Tools View Simulation Help

CMAICLA

Figura 96: grafico Z sotto controllo del controllore di Il tentativo nel modello lineare

@- OP® - a- - &

Figura 97: grafico Pitch sotto controllo del controllore di Il tentativo nel modello lineare
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ROLL - [asbQuadcopter]

File Tools View Simulation Help ~
G- OP®| - Q-0 F J

10

File Tools VWiew Simulation Help

D |2 - Q- K- F A

Figura 99: grafico Yaw sotto controllo del controllore di Il tentativo nel modello lineare
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4.4.2 analisi comportamento modello non lineare (controllore I T tentativo)

ﬁ X - [asbQuadcopter]
File Tools View Simulation Help »

Q- BOP® =-aQ- - F&

Figura 100: grafico X sotto controllo del controllore di Il tentativo nel modello non lineare

ﬁ Y - [asbQuadcopter]
File Tools View Simulation Help

Q- OP® =-a-|0-F S

Figura 101: grafico Y sotto controllo del controllore di Il tentativo nel modello non lineare
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Bl Z - [asbQuadcopter]

File Tools View Simulation

Figura 102: grafico Z sotto controllo del controllore di Il tentativo nel modello non lineare

ﬁ PITCH - [asbQuadcopter]

File Tools View Simulation Help »

Figura 103: grafico Pitch sotto controllo del controllore di Il tentativo nel modello non lineare
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EA ROLL - [asbQuadcopter]

File Tools View Simulation Help

@ @

Figura 104: grafico Roll sotto controllo del controllore di Il tentativo nel modello non lineare

ﬁ YAW - [asbQuadcopter]

File Tools View Simulation Help ~

-0 @ =

Figura 105: grafico Yaw sotto controllo del controllore di Il tentativo nel modello non lineare
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Conclusione

Il controllore relativo all’angolo di roll sviluppato attraverso la sintesi in frequenza ed il
controllore originario dell’angolo di roll relativo al PID, risultano avere stessi
comportamenti, in tutti e due i casi le oscillazioni si trovano attorno al valore di
riferimento nell'ordine di 1073 [m]. In tutti e due i casi, i comportamenti risultano
analoghi sia nel modello lineare che nel modello non lineare.

Avviando la simulazione attraverso il comando StartSimulation, & possibile visualizzare
a schermo una simulazione in 3D del veicolo, lo stesso veicolo con il controllore
progettato. Questa simulazione serve principalmente come risultato finale per la prova
di volo, risultato superato con successo.

File View iewpoint: i 1 Rendering Simulation Recording Help -

Isometric ~ | Fly vdMm| a0 dadle B =

Isometric T=0.00 Fly Pos:[57.90 0.67 95.99] Dir:[-2.44 -1.65 -2.71]

Figura 106: StartSimulation

La prima simulazione visualizzera il veicolo in equilibrio senza muoversi dato che per
default le posizioni sono settate al valore di zero (visto in precedenza nel blocco del

Signal Builder).
Andando a modificare la posizione X e quella di Y, mettendola circa a 0.2, nel blocco

Group presente nel blocco principale del Signal Builder sara possibile visualizzare il
veicolo in movimento:
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File Edit Group Signal Axes Help o

SH| 2R oo~ LG REE o0 ow | Rl

‘An:tive Group: ‘Group 1 e ‘

B5E ; i ; ; i :

(o] [ (=

1
_? Yaw 1 1 1 1 | | |
1
_? EPitt.h T T T T T T T
1
_? ERO" I I I I I I T T T |
0 10 20 30 40
Left Point Right Point
Index: 2 v Y ¥

Figura 107: blocco Group: posizioni iniziali X e Y modificate

StartSimulation:
File View Viewpoints MNavigation Rendering Simulation Recording Help ~

|Isometric ‘-’lFIy ‘-’|1-| | .ﬁ. 9| Cf
e [ |

Pt
| —
2 @

1"

k4

n

Isometric [T=88.00 [Fly [Pos:[57.93 2.17 96.02] Dir[-2.45 -1.65 -2.70]

Figura 108: StartSimulation
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