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Bezzalogowe statki powietrzne typu quadrotor znajduja obecnie coraz wigcej zastosowan.
Jednym z najwazniejszych ograniczen bezzalogowych wiroptatéow jest niewielki zaséb ener-
gii dostepnej na pokladzie, co przeklada sie na mala dtugotrwalosé lotu. Celem pracy bylo
stworzenie modelu symulacyjnego mogacego stuzyé¢ do badania wykorzystania energii przez
quadrotora oraz planowania jego trasy przelotu. Platforma testowa wyposazona zostala w re-
dundantne jednostki nawigacji bezwladnosciowej, odbiornik systemu nawigacji satelitarnej,
telemetrie oraz kamere. W celu zbadania dynamiki lotu quadrotora opracowano model ma-
tematyczny o szeSciu stopniach swobody. Parametry modelu zostaly wyznaczone poprzez
badania eksperymentalne w warunkach laboratoryjnych. Stworzono model zuzycia ener-
gii przez silniki elektryczne oraz podsystemy pokladowe, jak rowniez model akumulatora
pokladowego. Przedstawiono strukture autopilota. Stworzony model matematyczny zostat
zaimplementowany w srodowisku MATLAB/Simulink, a nastepnie zwalidowany w oparciu
o dostepne wyniki badan w locie. Opracowane narzedzie obliczeniowe moze zosta¢ wykorzy-
stane w praktycznych zastosowaniach do zadan planowania i optymalizacji trajektorii pod
katem minimalizacji zuzycia energii.

1. Wprowadzenie

W ostatnich latach bezzalogowe statki powietrzne typu quadrotor staty sie coraz bardziej po-
pularne [1]-[4]. Znajduja zastosowanie w obszarach takich jak: misje poszukiwawczo-ratunkowe,
monitorowanie obszaréw, rozpoznanie, dostarczanie tadunkoéow, itd. Bezzalogowe quadrotory za-
zwycza] napedzane sg bezszczotkowymi silnikami elektrycznymi zasilanymi z akumulatoréw
litowo-jonowych lub litowo-polimerowych. Jedna z istotnych wad quadrotoréw jest wysokie zu-
zycie energii przez silniki [5]-[7]. Czas lotu typowych konstrukeji z reguly nie przekracza kil-
kudziesieciu minut. Diugotrwato$é lotu mozna zwickszy¢ na rézne sposoby: poprzez redukcje
masy, zmniejszenie oporu, poprawe efektywnosci silnikéow, wymiane/dotadowywanie akumulato-
ra lub odpowiednie zaplanowanie trajektorii. Dron, realizujac swoja misje, musi wykonaé serie
manewréw (wznoszenie, znizanie, zakrety, lot wzdluz odcinka, itd.). Do realizacji kazdego z ma-
newréw konieczne jest zuzycie pewnej ilodci energii. Zagadnienie zapotrzebowania na energie
w kontekscie bezzatogowych wiroptatéw w ostatnich latach stato sie przedmiotem zainteresowa-
nia wielu badaczy. Przeglady r6znych modeli energetycznych zostaly opracowane miedzy innymi
przez Zhanga [8] oraz Beigiego [9]. Modele wykorzystania energii mozna podzieli¢ na trzy gléwne
kategorie.

Do pierwszej, najczesciej stosowanej kategorii, mozna zaliczy¢ modele bazujace bezposrednio
na réwnaniach ruchu. Lu i in. [2] przedstawili model dynamiki quadrotora i silnikéw elektrycz-
nych, a nastepnie zastosowali go w zagadnieniu optymalizacji trajektorii. Podobnie, Morbidi
w swoich pracach [4], [10] zaproponowal model zuzycia energii i zaprezentowal jak moze on zo-
sta¢ wykorzystany do wyliczenia najkorzystniejszego pod wzgledem ilodci zuzytej energii toru
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lotu. W tym kontekscie istotny wklad w rozwdj tego rodzaju modeli wniosty badania prze-
prowadzone przez Yacefa [11]-[13]. Jee i Cho [14] zastosowali tego rodzaju model do zbadania
wykorzystania energii w podstawowych manewrach (wznoszenie, lot wzdluz odcinka, opadanie).
Roéwniez Li [15] zastosowal ten spos6b modelowania w badaniach nad optymalizacja trajekto-
rii. Niewatpliwa zaleta tego rodzaju modeli jest mozliwos¢ uzyskania wgladu w dynamike po-
szczegblnych zjawisk. Wspdlng cechg i gtéwnym mankamentem takiego podejscia do badan nad
zuzyciem energii jest fakt, iz wspomniane modele wymagaja duzej liczby parametrow, ktorych
wyznaczenie jest niekiedy problematyczne.

Do kategorii drugiej zaliczy¢ mozna modele typu ,czarna skrzynka” [16]-[18]. Alyassi [19]
zaprezentowal wyniki badan eksperymentalnych dla trzech réznych dronéw, a nastepnie, bazujac
na metodach regresji, uzyskal uproszczone modele zuzycia energii. Abeywickrama w swoich
pracach [20], [21] zbadala wplyw szeregu czynnikéw (wysokosé lotu, masa tadunku platnego,
szybkosé lotu) na zuzycie energii. Z kolei Steup [22] wykorzystal metode uczenia maszynowego
do stworzenia modelu energetycznego. Istotna zaleta tychze metod jest brak wymogu znajomosci
parametréw quadrotora [19]. Z drugiej strony nie pozwalaja one na uzyskanie wgladu w zjawiska
wystepujace podczas lotu.

Do trzeciej grupy zaliczy¢ mozna modele energetyczne bazujace na aeromechanice wiroptatow
[23]-[26]. W tym kontekscie najczesciej wykorzystuje sie teorie strumieniowa [27]-[30]. Uzycie
teorii elementu lopaty bylo proponowane w pracy Liu i in. [31]. Wada tego rodzaju modeli jest
konieczno$¢ iteracyjnego wyznaczania predkosci indukowanej co jest kosztowne obliczeniowo [32].

W wielu wspomnianych tutaj pracach rozwazano jedynie zuzycie energii elektrycznej przez
silniki, zaniedbujac zapotrzebowanie energetyczne przez elektroniczne systemy poktadowe. Ta-
kie podejscie moze powodowaé zawyzenie oszacowania czasu trwania lotu. Czesto prezentowane
w literaturze modele nie byly w ogéle walidowane lub poréwnania z danymi eksperymentalny-
mi, dotyczyly jedynie danych dla lotéw wykonanych wewnatrz budynkéw, czyli z pominieciem
zjawiska wiatru. Wiele zaproponowanych do tej pory modeli cechuje sie licznymi uproszczeniami.

Wartoscia dodana niniejszego artykulu jest przedstawienie wynikéow walidacji modelu sy-
mulacyjnego quadrotora z uzyciem danych pozyskanych w warunkach rzeczywistych. Stworzone
narzedzie obliczeniowe moze znalez¢é praktyczne zastosowanie w badaniach nad zuzyciem ener-
gii podczas lotu quadrotora. Modulowa struktura symulatora umozliwia jego dostosowanie do
innych tego rodzaju konstrukcji.

Struktura pozostatej czedci artykulu jest nastepujaca. W rozdziale 2 przedstawiono opis
quadrotora wykorzystanego jako platforma testowa. Rozdzial 3 dotyczy opracowanego modelu
matematycznego. Rozdzial 4 poSwiecono wynikom testéw w locie, ktore poréwnano z rezultatami
symulacji komputerowej. Na koncu pracy zamieszczono podsumowanie oraz sugestie dotyczaca
dalszych mozliwych kierunkéw badan.

2. Platforma testowa

Jako platforme testowa wykorzystano niewielkiego quadrotora, ktérego konstrukcja bazuje
na dostepnych komercyjnie komponentach (rys. 1). Masa quadrotora wynosi 4,689 kg, natomiast
momenty bezwladnoéci I, = 0,075716 kg-m?, I, = 0,084124 kg-m? oraz I,, = 0,126437 kg-m?.
Poszczegdlne wielkosci wyznaczono eksperymentalnie i dodatkowo sprawdzono za pomoca mo-
delu brylowego CAD.

Srednica kazdego $migla wynosi 04572 m, a jego skok 0,1549m. Maksymalna predkosé
katowa $migiel ma warto$¢ 6000 obr/min, natomiast podczas zawisu obracaja sie one z pred-
koscia okolo 3200 obr/min. Kierunki obrotu $migiel zostaly zaznaczone strzalkami na rys. 1
(w widoku z géry émigla 1 1 3 obracaja sie przeciwnie do ruchu wskazéwek zegara, a 2 i 4
zgodnie z ruchem wskazéwek zegara). Wektory polozenia kolejnych $migiet w uktadzie wspolrzed-
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Przéd quadrotora

Widok z boku

Rys. 1. Quadrotor wykorzystany do badan (zaznaczono uklad wspdlrzednych i numeracje $migiet)

nych zwiazanym z obiektem O,z,y,z, dane sa nastepujaco: rp = [0,2475,0,2475, —0,074] m,
rre = [—0,2475,0,2475,—0,074] m, rrs = [-0,2475,—0,2475,—-0,074] m, rpy =
[0,2475,—0,2475, —0,074] m.

Quadrotor cechuje sie stosunkowo dlugim czasem lotu (okoto 71 min przy masie tadunku uzy-
tecznego 0,5 kg). Kadlub wykonany jest ze stopéw aluminium dzieki czemu zostala zredukowana
jego masa. Obiekt wyposazony jest w autopilota Orange Cube [33] zawierajacego redundant-
ne czujniki: ICM20948 (9-osiowe IMU), ICM20649 (6-osiowe IMU), ICM20602 (6-osiowe IMU),
oraz dwa czujniki cisnienia MS5611. W sktad wyposazenia wchodzi takze modul nawigacji Here
3 GPS GNSS, modem uktadu telemetrii RFD868x oraz Raspberry Pi. Oprzyrzadowanie pomia-
rowe pozwala na rejestracje predkosci, pozycji, predkosci katowych, przyspieszen liniowych oraz
parametréw pracy baterii. Dodatkowo obiekt wyposazony jest w cyfrowa kamere zamocowana
na przegubie Cardana.

3. Model matematyczny

3.1. Dynamiczne réwnania ruchu quadrotora

W celu stworzenia numerycznej symulacji lotu quadrotora koniecznym byto opracowanie
jego modelu matematycznego. Pominigto wplyw ruchu obrotowego Ziemi. Zalozono, ze gestosé
powietrza zmienia sie z wysoko$cig lotu wedtug modelu Atmosfery Standardowej. Uktady wspot-
rzednych zastosowane w modelu przedstawiono na rys. 2.

Roéwnania ruchu maja postac

U L [Xe 0 —-R Q| [U
Vi=—1lv|-|R 0o —P||V (3.1)
wl "z -Q P o0||w
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0,
Yn
ZTl
Rys. 2. Uklady wspoélrzednych przyjete w modelu
oraz

P Ly 0o -R Q| [P
Q=11 M| -T'| R 0 -P|I|Q (3.2)
R N, -Q P 0 R

gdzie U, V, W to sktadowe wektora predkosci liniowych, P, @, R to predkosci katowe,
I = diag(1,1,1) to macierz jednostkowa, Xp, Y, Zp to sily, natomiast Ly, M;, Np to momenty.
Zwiazki kinematyczne pomiedzy pochodnymi pozycji w uktadzie wspoétrzednych O,z y, 2, oraz
sktadowymi wektora predkosci w uktadzie Opzpypz, dane sa jako

T, eg +e2 —e3 — e% 2(e1e2 — epes) 2(egeg — e1e3) U
Un| = | 2(eoes —erea) €2 —ed+e3—e  2(ezes — eper) Vv (3.3)
Zn 2(ere3 — epes) 2(eger —eze3) €3 —et —e3+ 3| |W

natomiast eg, e1, €2, ez sa sktadowymi kwaternionu wyznaczanymi z zaleznosci

éo 0 P Q R €0 €0
él __1 -P 0 —-R Q €1 . €1
&= 721-Q R0 —P||e| FE e (34)
é3 —R —Q P 0 €3 €3

gdzie k jest wspélezynnikiem sprzezenia zwrotnego takim, ze kh; < 1, natomiast h; jest krokiem
catkowania numerycznego réwnan ruchu, zaé E = e + €3 + €3 + €3 — 1.

3.2. Sily i momenty sil dzialajace na bezzalogowy statek powietrzny

Sily catkowite F; dzialajace na quadrotora obliczono jako sume sil grawitacyjnych F, od
silnikéw elektrycznych F,, i aerodynamicznych (od kadluba) F,. W analogiczny sposéb obliczono
tez momenty

Xp Xp
F,=|Y,| =F,+F,, +F, M,=|Y,| =My;+M,, + M, (3.5)
Z Zp
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Sity pochodzace od grawitacji obliczono jako

—sin @
F, =mg |sin®cos © (3.6)
cos P cos O

Przyjeto, ze poczatek uktadu Opxpys2, znajduje sie w $rodku masy, a zatem M, = [0, 0, 0T,
Sity generowane przez silniki wyznaczone jako

F, = Z Fri = Z[O’ 0, _T%]T (37)

natomiast momenty dane sg jako
4 4 '
My, = Mg =Y rgi x Fgi + (—1)'0,0, —M;]" (3.8)
i=1 i=1

Ciag generowany przez i-te Smiglo zostal obliczony z zaleznosci [2], [34], [35]
T; = pSyR2k; 27 (3.9)

gdzie p to gestos¢ powietrza (zmienna z wysokoscia), S, pole powierzchni $migta, R, promien
$migla, k; wspolezynnik ciagu (w tym przypadku 9,32-107° N/obr?), natomiast £2; to predko§é
katowa i-tego $migta. Moment oporowy wyznaczono za pomoca wzoru [2], [34]

M; = pSp Rk 27 (3.10)

gdzie k,, to wspétczynnik momentu oporowego (do obliczen przyjeto 9,37-10~% Nm/obr?).
Sity aerodynamiczne dane sg jako

F, = ¢S[Cx cos acos 3, Cx sin 3, C'x sin o cos 3] (3.11)

gdzie a to kat natarcia, 3 to kat §lizgu, natomiast Cx jest wspotczynnikiem oporu. Momenty
aerodynamiczne maja postaé

M, = ¢Sd[Cy,Chr, Cn]T (3.12)

gdzie Cp, Cyy, Cn sa wspolezynnikami momentu przechylajacego, pochylajacego i odchylajace-
go.

3.3. Model wiatru

Jednym z istotnych czynnikéw majacych istotny wplyw na zuzycie energii przez badanego
quadrotora jest wiatr. Dzieje sie tak miedzy innymi dlatego, ze szybko$é¢ lotu jest tego samego
rzedu jak szybko$¢ wiatru. Model pola wiatru zostat stworzony jako suma dwoch elementéw: po-
dmuchéw jednorodnych oraz modelu turbulencji. Sktadowe Uy, Vivn, Wwy, wektora predkosci
wiatru w uktadzie O,,x,y,z, obliczono jako

Uwn Uiy, Uiyn
Vi | = | Vitw | + | Vin (3.13)
WWTL Wi%/n WIEVn
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gdzie Uy, Vivn, Wiv, sa sktadowymi wektora predkosci jednorodnego pola wiatru, natomiast
Ul s Viirns Wiy, to skladowe predkosei turbulencji. Sktadowe wektora predkosci naptywu jed-
norodnego w uktadzie O, x,yn, 2z, okredlone sa jako

Uy, —Vivior cos Wy
VI}IL/n = | — VWtot sin WW (3 14)
Wirn 0

gdzie Yy oznacza azymut, z ktérego wieje wiatr (mierzony od péinocy zgodnie z ruchem wskazo-
wek zegara w widoku z gory). Przyktadowo, ¥y = 0° oznacza wiatr wiejacy z péinocy, ¥y = 90°
ze wschodu, itd. Z kolei Viyyo: to szybkodé naptywu strumienia jednorodnego.

Turbulencja jest zjawiskiem stochastycznym i trudnym do zamodelowania. Wykorzystano
powszechnie stosowany w dynamice lotu model Dryden’a [36]. Szczegbly na temat zastosowanego
modelu turbulencji mozna znalezé w pracy [37].

Sktadowe wektora predkosci wiatru Uwp, Vivn, W, wyznaczone wedlug (3.13), zostaly
przetransformowane z uktadu O, x,y,z, do ukltadu zwiazanego z obiektem Opxpypz, wedle za-
leznosci

Uw eg+el—es—e5  2eres —eoes)  2(epez —ere3) | [ Uwn
Viv | = | 2(eges —erea) €3 —ef+e3—e3  2(ezes — eper) Vivn (3.15)
Wy 2(e1es — epea) 2(ege; —eze3) €3 —et —e3+ 3| | Wwn

3.4. Model ukladu sterowania

Ogélny schemat zastosowanej w modelu struktury autopilota zostal przedstawiony na rys. 3.
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Rys. 3. Struktura ukltadu autopilota

Wielkosciami wejsciowymi do ukladu autopilota sa wspotrzedne punktu, do ktérego aktual-
nie powinien kierowaé si¢ quadrotor. Uzytkownik systemu zadaje liste punktéw ze wspotrzedny-
mi, ktore definiuja przebieg trasy lotu. Uklad $ledzenia zadanej trajektorii wylicza na biezaco
wspélrzedne Ty, Yne, zne punktu, do ktérego powinien skierowaé¢ sie quadrotor oraz kat od-
chylenia V.. Bledy sterowania (uchyby) dotyczace polozenia sa obliczane poprzez odjecie od
Tpe OTazZ Yne wartosci aktualnej pozycji x,, i y,. Nastepnie wyliczane sa zadane szybkoéci prze-
mieszczania w kierunku pélnoc-potudnie U, oraz w kierunku wschéd-zachéd V., ktére z kolei
wykorzystywane sa do wyliczenia uchybéw szybkosciowych w plaszczyznie poziomej. Te z ko-
lei po przeksztalceniu przez mieszacz stuza do wyliczenia zadanych katow przechylenia @. oraz
pochylenia @..

Uktad stabilizacji orientacji przestrzennej sktada si¢ z trzech potaczonych réownolegle toréw
przetwarzania sygnalu. W kazdym torze zastosowano dwie petle dzialajace w ukladzie kaska-
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dowym. Petle wewnetrzne odpowiedzialne sa za regulacje predkosci katowych, natomiast petle
zewnetrzne za katy orientacji przestrzennej.

Do sterowania wysokoscia lotu stuzy osobny kanal. Jest to réwniez uktad kaskadowy, w kto-
rym petla zewnetrzna reguluje wysoko$é¢, natomiast wewnetrzna stuzy do regulowania szybkosci
wznoszenia.

Wewnatrz kazdej petli zastosowano regulatory proporcjonalno-catkujaco-rozniczkujace.
Wielkosciami wyjsciowymi z calego uktadu sterowania sa predkosci katowe kazdego z czterech
$migiet. Wiecej szczegdlow na temat zastosowanego modelu ukladu sterowania mozna znalezé
w publikacji [38].

3.5. Model wykorzystania energii

Zalozono, ze calkowita energia zuzywana podczas lotu Ep stanowi sume energii potrzebnej
na zasilanie czterech silnikéw elektrycznych Er oraz potrzebnej do dziatania ukladéw elektro-
nicznych (autopilot, kamera, czujniki, nadajnik telemetrii) Eg [13], [39]

Calkowita energia zuzywana przez cztery silniki elektryczne wyliczona zostata jako [4], [10],
[12], [40]

tf4

ERr = / > Ui(t)I(t) dt (3.17)
to =1

gdzie U; to napiecie na i-tym silniku, I; prad, natomiast ty jest czasem lotu. Zaleznosé (3.17)
moze by¢ zapisana jako [7], [41]

fo / S (8 i(t) dt (3.18)

i=1

gdzie 7; jest momentem generowanym przez i-ty silnik, a {2; jest predkoscia katows i-tego silnika.
Réwnanie dynamiki silnika ma postaé¢ nastepujaca

LpS2i(t) = 7i(t) — km 027 (t) — Dy S24(t) (3.19)

gdzie I, jest momentem bezwladnosci zespotu obracajacych si¢ czesci, natomiast D, jest wspot-
czynnikiem ttumienia wiskotycznego (przyjeto do obliczen 0,17-1073 Nm-s/rad). W celu zwigk-
szenia wiarygodnosci modelu uwzgledniono w modelu sprawnosé silnika f,.;(7(t), £2;(t)) [7], [41]

& L) + B 20) 1 Do)
o _to/ ; rm, o) e d (3.20)

Efektywnosé zostata zamodelowana poprzez wielomian
fr,i(Ti(t)7 Ql(t)) = a;,()f(t) + a4(2;1(t) + agﬂf’(t) + agﬁf(t) + alﬁi(t) + ag (3.21)

gdzie a5 = 7,349-10719, a4y = 1,173-107'4, a3 = 5,824 - 1071, ay = 3,328-107%, a; = 0,0004759,
ap = 0,006304, and 0 < £2;(¢) < 6000 RPM.
Moment generowany na wale jest proporcjonalny do pradu przeplywajacego przez silnik [12]

7i(t) = K7I;(t) (3.22)
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gdzie K7 jest stalg momentu silnika elektrycznego. Prad elektryczny przeplywajacy przez i-ty
silnik zostal obliczony jako [2], [42], [43]

T (t) . 1
Ky Kr

Ii(t) = [IpeS2i(t) + ki £27 () + Dy $2:(1)] (3.23)
Zalozono, ze moc Py, potrzebna do zasilania zespoldéw elektronicznych jest stata w czasie,
a zatem wymagang ilos¢ energii obliczono za pomoca calki

ty
Ep— / Poy dt (3.24)
to

Wartosé Py, zostata wyznaczona przez badania eksperymentalne. Bateria na poczatku testu by-
ta w pelni natadowana. Podczas testu silniki elektryczne byly wylaczone. Energia z akumulatora
uzywana byta wiec tylko na zasilanie uktadéw elektronicznych. Stwierdzono, ze Ps,p = 11 W.

3.6. Model akumulatora

Zmiany napiecia na akumulatorze podczas lotu wyznaczono za pomoca modelu Shepherda
[44]-[48]. Model ten jest dosé¢ czesto uzywany, poniewaz jego parametry moga zostaé stosunkowo
tatwo wyznaczone eksperymentalnie lub pozyskane z kart katalogowych producenta danego aku-
mulatora. Dla uproszczenia zalozono, ze rezystancja wewnetrzna akumulatora jest stala podczas
lotu. Pominigeto efekt Peukert’a (a zatem pojemnos$¢ akumulatora nie zalezy od wartosci czer-
panego z niego pradu). Zaniedbano zjawisko starzenia akumulatora, efekty temperaturowe oraz
samoroztadowanie sie¢ akumulatora z uptywem czasu.

Napiecie podczas roztadowywania akumulatora zmienia si¢ z czasem i zostalo wyznaczone
za pomoca zaleznosci [45], [47]

Upat = Fo —KL{/I* —K*l—i—Ae
Q— [rIdt Q— [r1dt
gdzie Ey to napiecie akumulatora, K — stala polaryzacji, ) — pojemno$¢ akumulatora, I*, I
— prad, A — napiecie wykladnicze, B — pojemno$¢ wykladnicza, natomiast R jest rezystancja
akumulatora. Rezystancja wewnetrzna akumulatora zostala wyznaczona z danych zawartych
w zapisach parametréw lotu uzyskanych podczas eksperymentéw.
Stopien naladowania akumulatora wyznaczono z zaleznosci [12], [46]

_B [t
Bl 1% _ gy (3.25)

SOC(t) = 100 (SOCO _ / é dt) (3.26)
0

gdzie SOC| oznacza poczatkowy stopien naladowania, @) jest pojemnosciag akumulatora (Ah).
Dla w pelni natadowanego akumulatora SOC = 100%, natomiast dla calkowicie roztadowane-
go 0%.

4. Wyniki

4.1. Implementacja modelu matematycznego w programie komputerowym

Stworzony model matematyczny quadrotora zostal zaimplementowany w pakiecie
MATLAB/Simulink R2020b. Do stworzenia modelu akumulatora zastosowano biblioteke
Simscape Electrical Library dostepna w Simulink-u [49]. Symulacje realizowane byly na kom-
puterze typu laptop wyposazonym w procesor Intel(R) Core(TM) i7-8750H CPU@2.20 GHz,
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16 GB pamieci operacyjnej RAM i dzialajacym pod kontrola systemu Windows 10. Réwnania
ruchu catkowane byty z wykorzystaniem statlokrokowej metody Rungego-Kutty czwartego rzedu
z krokiem czasowym 0,001 s. W celu skrécenia czasu trwania obliczen stosowano opcje ,,Simulink
Accelerator”.

4.2. Metodologia testéw w locie

W celu pozyskania danych eksperymentalnych potrzebnych do walidacji stworzonego mo-
delu zrealizowano serie testéw w locie (rys. 4). Odbyly sie one w Osrodku Badan Lotniczych
i Kosmicznych Politechniki Warszawskiej w Przasnyszu.

(a) (b)

£

Rys. 4. Quadrotor podczas testéw w locie: (a) przed startem, (b) podczas wznoszenia

Manewrowo$¢ platformy testowej zostala intencjonalnie ograniczona w sposéb programowy
poprzez stosowne ustawienia parametréw autopilota. Skrajne dozwolone wartosci katow przechy-
lenia oraz pochylenia wynosity £15°. Dopuszczalna predkosé katowa odchylania ograniczono do
zakresu £90° /s. Maksymalna szybko$¢ wznoszenia wynosita 2m/s, natomiast opadania 2,4 m/s.

W czasie lotu monitorowano panujace warunki atmosferyczne. Kierunek naptywu strug po-
wietrza oraz szybkos§¢ wiatru mierzono za pomoca naziemnego anemometru. Przed wykonaniem
kazdego testu upewniano sie, iz quadrotor jest zdatny do lotu oraz ze system pomiarowy jest
sprawny. Zastosowano akumulatory dostarczone wprost od producenta (nie byly wezesniej uzy-
wane), co pozwolilo czeSciowo wyeliminowaé wplyw zjawiska starzenia na otrzymywane wyniki.

Sterowanie w zaleznosci od scenariusza misji odbywato sie w trybie manualnym lub pétauto-
nomicznym. Po kazdym teécie uzyskiwano dwa rodzaje logoéw: zapisy danych na poktadzie oraz
dane telemetryczne. Struktura tychze logéw jest objasniona w [50], [51]. Czestotliwo$¢ zapisu
danych miala stata wartos¢ 10 Hz. Po kazdym eksperymencie zebrane dane byty wstepnie ana-
lizowane z uzyciem programéw UAV Log Viewer [52] oraz Mission Planner [53]. Nastepnie dane
byly importowane do pakietu MATLAB z wykorzystaniem autorskiej biblioteki, po czym porow-
nywano je z rezultatami symulacji lotu. W dalszej czesci artykutu przedstawiono przyktadowe
wyniki badan.

4.3. Przypadek numer 1

Omawiany tutaj lot testowy odbyl sie 2021-10-19 o godzinie 16:09. Sterowanie realizowa-
no w trybie manualnym. Quadrotor najpierw wznidst sie pionowo, nastepnie wykonat przelot
sktadajacy sie z serii zakretéw i lotow po odcinkach, po czym powrdcit do miejsca startu. Poczat-
kowy stopiefi natadowania akumulatora wynosil 100%. Srednia szybkoé¢ wiatru wynosila 4 m /s,
a Sredni azymut wiatru miatl warto$¢ 200°. Te same warunki zastosowano réwniez w numerycz-
nej symulacji lotu quadrotora. Warunki poczatkowe odczytywane byly z zapisow parametréw
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lotu. Poréwnanie miedzy trajektoria rzeczywista i wyliczona za pomoca symulacji przedstawio-
no na rys. ba. Na rys. 5b za pomocg czarnych strzalek oznaczono kierunki przemieszczania sie

quadrotora wzdtuz toru lotu.

(a) (b)

—— Eksperyment 52.3305°N
- - —-Model "
S
3}
R Y 5233°N
— -40 %
] 20 o
- ©
I E 52.3295°N
o
-100 50 &
w2
-50 52.329°N |
0 -100 miejsce startu/ N
ladowania 4
- m -150 x, m
¥ [l » 21.072°E 21.011°E

Dlugosc geograficzna

Rys. 5. Polozenie quadrotora w przestrzeni: (a) widok ogdlny, (b) widok z géry
Zmiany predkosci liniowych w uktadzie O,x,y,z, zaprezentowano na rys. 6. Start mial

miejsce w 78,3898 s, natomiast ladowanie w 439,267 s zapisu (zakresy czasu przed startem i po
ladowaniu, w ktérych obiekt stal nieruchomo na lotnisku, nie sa prezentowane).

, ® ©

10 5
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_.5 _5 . ‘ | -
L 2 et
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Rys. 6. Skladowe wektora predkosci w ukladzie Oz, ynz, (poréwnanie eksperyment vs model)

Maksymalna szybko$é przemieszczania sie w kierunkach pélnoc-poludnie (rys. 6¢) oraz
wschéd-zachdd (rys. 6b) nie przekraczala 7m/s. Na rys. 6¢ pokazano tez powiekszony fragment

zapisu.
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Rys. 7. Skladowe wektora predkosci katowych w ukladzie Opapyp2;, (poréwnanie eksperyment vs model)
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Na rys. 7 zilustrowano przebiegi predkosci katowych wyrazonych w ukladzie zwiazanym
z obiektem Opzpypzp.

W chwilach gdy quadrotor realizowal zakrety pojawiaja sie impulsy szpilkowe. Przebiegi
maja oscylacyjny charakter, poniewaz uklad sterowania caly czas dokonywal korekt orientacji
przestrzennej.

Poréwnanie sktadowych wektora polozenia przedstawiono na rys. 8.

(a) (b) (©)

100 50 10
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Rys. 8. Skladowe wektora polozenia w ukladzie O, x,ynz, (poréwnanie eksperyment vs model)

Maksymalna wysokos$é lotu wynosita okolo 40m (dodatnia wysoko$¢é odpowiada ujemnej
wspélrzednej z, na rys. 8c). Na koncu lotu warto$é z, wynositla 0 m poniewaz dron wyladowal
na ziemi.

7Z kolei rys. 9 pokazuje katy orientacji przestrzennej quadrotora.

(a) (b)
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Rys. 9. Katy orientacji przestrzennej (poréwnanie eksperyment vs model)

Zaobserwowano pewne rozbieznosci dotyczace katéw przechylenia (rys. 9a) oraz pochylenia
(rys. 9b), ktore spowodowane sa niepewnosciami modelowania. Powazna trudnoscia byto odwzo-
rowanie w modelu warunkéw wietrznosci. Natomiast zmiany kata odchylenia (rys. 9¢) uzyskane
z modelu bardzo dobrze odzwierciedlaja dane eksperymentalne.

Na rys. 10 przedstawione zostalo porownanie ilodci wykorzystanej energii, stopnia natado-
wania akumulatora, napiecia oraz natezenia pradu elektrycznego.

Wraz z uptywem czasu ilos¢ zuzytej energii wzrasta liniowo. Podczas misji zuzyte zostato
okolo 173,728-10% Ws. Stopien naladowania akumulatora zmnieszy? siec o 11%. Model realistycz-
nie odzwierciedla zmiany napiecia oraz natezenia pradu. Warto$é¢ napiecia maleje z uptywem
czasu. Uzyskane wyniki odpowiadaja pod wzgledem jako$ciowym rezultatom prezentowanym
w literaturze (na przyklad w pracy Rodriguesa [54]).

4.4. Przypadek numer 2

Kolejny z prezentowanych tutaj lotow zostal wykonany 2021-10-27 o godzinie 19:15. Ste-
rowanie realizowano w trybie potautomatycznym. Lot odbywal sie wzdtuz trasy zdefiniowanej
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Rys. 10. Tlo$¢ wykorzystanej energii

przez operatora systemu za pomoca zbioru punktéw kontrolnych. Dron wznidst sie pionowo,
dokonal przelotu na statej wysokosci, po czym wroécil do miejsca startu. Zmierzona srednia war-
to$¢ predkosci wiatru wynosita 4,5 m/s, natomiast $redni kierunek, z ktérego wial wiatr, mial
warto$é 220°. Poczatkowy stan naladowania akumulatora wynosit 100%. Tor lotu quadrotora

przedstawiono na rys. 11.
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Rys. 11. Polozenie quadrotora w przestrzeni: (a) widok ogdlny, (b) widok z gory
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Model symulacyjny dokladnie odwzorowuje zmiany predkosci lotu quadrotora (rys. 12).

4
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Rys. 12. Skladowe wektora predkosci w uktadzie O, x,yn, 2, (poréwnanie eksperyment vs model)

Amplituda predkosci katowych zmierzonych w eksperymencie byla mniejsza niz w przypadku
sygnaléw z modelu (rys. 13). Powodem uzyskania tego rezultatu byly niedoktadnos$ci modelo-

wania sposobu dzialania giroskopdéw.
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Rys. 13. Sktadowe wektora predkosci katowych w ukladzie Opzpypz, (poréwnanie eksperyment vs model)

Podczas realizacji misji dron wznidsl sie na wysoko$é okolo 30 m (rys. 14).
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Rys. 14. Skladowe wektora polozenia w ukladzie O, x,y,z, (poréwnanie eksperyment vs model)

Analogicznie jak w przypadku nr 1, zaobserwowano rozbieznosci w katach przechylenia i po-

chylenia (rys. 15a i b).
7 drugiej strony, opracowany model z duza dokladno$ciag odzwierciedla zmiany kata odchy-

lenia (rys. 15¢), ktére mialy miejsce podczas rzeczywistego lotu.
Stwierdzono, ze wyniki testow w locie odpowiadaja rezultatom obliczen numerycznych. Pew-

ne rozbieznosci miedzy wartosciami zmierzonych oraz wyliczonych z symulacji katéw orientacji

przestrzennej.
Poréwnanie zmian ilosci wykorzystanej energii, stopnia natadowania akumulatora oraz na-

piecia i natezenia pradu przedstawiono na rys. 16.
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Rys. 15. Katy orientacji przestrzennej (poréwnanie eksperyment vs model)
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Rys. 16. Iloé¢ wykorzystanej energii

Podczas misji wykorzystane zostato 96,633-10% Ws energii, a stopieii natadowania akumula-
tora zmniejszyl sie o 6%. Spadek napiecia na akumulatorze zostal przewidziany prawidlowo.

W celu oceny ilosciowej wiarygodnosci modelu zastosowano wskazniki jakosci: Sredniej kwa-
dratowej btedéw RMSE (ang. root mean square error) oraz wspoOlczynnik TIC (ang. Theil ine-
quality coefficient) [55]

VE N ) — vt
TIC; =
VEE R + 3 St
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gdzie y to wektor danych otrzymanych z symulacji, z to wektor prébek otrzymanych z ekspe-
rymentu, N liczba prébek, n, jest liczbg sygnaléw wyjsciowych, z kolei ¢, jest k-ta dyskretna
chwilg czasu. Wartoéci wspdétezynnika TIC mieszcza sie w przedziale od 0 do 1, gdzie 0 oznacza
pelna korelacje miedzy wynikami z eksperymentu i modelu, natomiast 1 znaczy, ze model nie
odzwierciedla rzeczywistosci. W praktycznych zastosowaniach czesto przyjmuje sie, ze warto$é
TIC powinna by¢ ponizej 0.25. Wartosci kolejnych wskaznikoéw przedstawia tabela 1.

Tabela 1. Wskazniki jakosci opracowanego modelu symulacyjnego

Parametr RMSE TIC RMSE TIC
(przypadek 1) | (przypadek 1) | (przypadek 2) | (przypadek 2)
U, 0,985357 0,153064 0,252442 0,047622
Vo 1,088911 0,166758 0,203945 0,133060
W, 0,462592 0,311604 0,135144 0,111281
P 0,155207 0,752463 0,090707 0,844450
Q 0,232289 0,791050 0,109383 0,814291
R 0,062622 0,120080 0,055900 0,133444
T 4,104662 0,035202 3,471123 0,012695
Un 4,847982 0,040612 1,136885 0,023486
Zn 2,180719 0,028344 0,267879 0,005123
] 5,341451 0,448075 2,047703 0,407191
e 6,344654 0,480943 2,281155 0,246641
v 2,068816 0,001045 2,230168 0,004047

Dla wiekszo$ci sygnatéw wartosci wspélezynnika TIC sa ponizej 0,25, co oznacza zadowala-
jaca wiarygodno$¢ modelu. Najwieksze wartosci uzyskano dla predkosci katowych przechylania
oraz pochylania.

5. Podsumowanie

Opracowany model symulacyjny odzwierciedla, zaréwno pod wzgledem jakosciowym jak tez
ilodciowym, zjawiska wystepujace podczas lotu. Ilo¢ wykorzystanej energii oraz stopien natado-
wania akumulatora w przyblizeniu zmieniaja sie liniowo w czasie. Stworzone narzedzie oblicze-
niowe moze zostaé¢ wykorzystane na przyktad do planowania trasy przelotu quadrotora. Zgodnie
z przypuszczeniami okazalo sie, iz istotnym czynnikiem wplywajacym na zapotrzebowanie ener-
getyczne jest wiatr.

Jezeli chodzi o kierunki dalszych prac, planowane jest wykonanie kolejnych préb w locie
w celu pozyskania wiekszej liczby danych. Nalezy rozwazy¢ realizacje dokladniejszego pomiaru
parametréw wiatru (na przyklad w wielu punktach na obszarze prowadzenia testéw lub po-
przez radar Dopplera). Rozwazano réwniez realizacje badan w tunelu aerodynamicznym, ktére
umozliwityby wyznaczenie wspétczynnikéw aerodynamicznych kadtuba.
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Development and validation of a quadrotor simulation model for purposes of energy

consumption during the flight

Unmanned quadrotors are currently finding more and more applications. One of the most important

limitations of unmanned rotorcrafts is quite a small amount of energy available onboard, which results

in short flight endurance. The main goal of the presented work was to develop a simulation model that

might be used to investigate quadrotor energy consumption and for trajectory planning purposes. The test
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platform was equipped with a redundant inertial navigation unit, GPS receiver, telemetry link and camera.
In order to study the quadrotor dynamics, a six degree of freedom mathematical model was developed.
The model parameters were obtained by experimental tests in laboratory conditions. The energy models of
electric motors and electronic circuits as well as battery models were developed. The autopilot structure
was presented. The obtained mathematical model was implemented in MATLAB/Simulink, and then
validated using the results from flight tests. The developed tool might be used in practical applications
for trajectory planning and optimization purposes.



