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Abstrakt

V oblasti bezpilotnych letovych prostriedkov je vyvoj charakterizovany
rasticou roznorodostou a Specifickostou dizajnov drakov. Kazdy letovy
prostriedok tak mdze mat odlisné letové vlastnosti a vykonnostné parametre, ¢o
predstavuje vyzvu pre vyvojarov pri ich testovani a budicej certifikacii. Tato
dizertacna praca sa zaobera vyvojom a implementaciou systému na sledovanie a
vyhodnocovanie letovych charakteristik quadrokoptér, ktory poskytuje
univerzalne riesenie pre rozne typy multikoptér. Systém bol overeny pri realnych
letovych testoch z dat riadiacej jednotky autopilota Pixhawk, ¢im bola
dosiahnuta jeho validacia. Sucastou prace taktiez bolo vytvorenie simulovanej
prevadzkovej obalky quadrokoptéry IRIS+ v robotickom simuldtore Gazebo.
Téato obalka, modelujica rézne hmotnosti a rychlosti letu v zavislosti na tahu a
uhlu nabehu pri horizontadlnom lete, bola nasledne porovnana s tudajmi
ziskanymi pocas redlnych letov. Vysledky z tejto simulacie preukéazali moznost
vyuzitia robotickych simulatorov ako néstroja pre tvorbu prevadzkovych obalok,
¢o otvara nové moznosti pre testovanie a optimalizaciu letovych charakteristik
bezpilotnych prostriedkov. Taktiez bol vyuzity veterny tunel pre testovanie
aerodynamickych charakteristik quadrokoptéry. Celkové vysledky prace
preukazali tspesnu validaciu meracieho systému a presnost merania kritickych
letovych parametrov, poskytujic tak komplexny pohlad na dynamiku a
vykonnost testovanej quadrokoptéry.

Klicové slova: letectvo, bezpilotny letovy prostriedok, quadrokoptéra,

aerodynamika, robotickd simulacia, letova charakteristika quadrokoptéry



Abstract

In unmanned aerial vehicles, development is characterized by increasing
diversity and specificity of construction designs. Each aerial vehicle can have
distinct flight characteristics and performance parameters, posing a challenge
for developers in testing and future certification. This dissertation focuses on
developing and implementing a system for monitoring and evaluating the flight
characteristics of quadcopters, providing a universal solution for various types of
multicopters. The system was verified in real flight tests using data from the
Pixhawk autopilot control unit, thus achieving its validation. Additionally, this
work involved creating a simulated operational envelope for the IRIS+
quadcopter in the Gazebo robotic simulator. This envelope, modeling various
weights and flight speeds depending on thrust and angle of attack during
horizontal flight, was subsequently compared with data obtained from real
flights. The results from this simulation demonstrated the potential use of
robotic simulators as a tool for creating operational envelopes, opening new
possibilities for testing and optimizing the flight characteristics of unmanned
vehicles. A wind tunnel was also utilized to test the quadcopter’s aerodynamic
characteristics. Overall, the results of this work demonstrated successful
validation of the measurement system and accuracy in measuring critical flight
parameters, thus providing a comprehensive view of the dynamics and
performance of the tested quadcopter.

Keywords: aviation, unmanned aerial vehicle, quadrocopter, aerodynamics,

robotic simulation, quadrocopter flight characteristics
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Uvod

V stcasnej ére rapidného technologického pokroku ziskavaji malé bezpilotné
lietadla s pevnym kridlom, ako aj tie so schopnostou vertikalneho vzletu a
pristatia, stale vacsi vyznam v civilnom sektore. Tento néarast popularity je
dosledkom moznosti ich rozmanitého vyuzitia v réznych oblastiach ludskej
¢innosti, ako s napriklad monitorovanie zivotného prostredia, v
polnohospodarskej cinnosti, zachrannych operaciach v pripade prirodnych
katastrof a pod. Kazdy typ prostriedku je optimalizovany pre Specifické
aplikacie, ¢o odzrkadluje flexibilitu a adaptabilitu tychto systémov ako aj ich
variabilitu v konstrukcii. Investicie do vyvoja a infrastruktary jasne poukazuju
na doveru trhu v potencial bezpilotnych systémov, ¢im prirodzene vzrastaja
poziadavky na ich spolahlivost a bezpecnost.

Legislativne regulacie krajin a snaha o vytvorenie medzinarodnych
standardov pre bezpilotné prostriedky reaguji na poziadavky komercnej sféry a
zaroven sa usiluju zabezpecit ochranu civilného obyvatelstva. Tieto opatrenia st
taktiez mnevyhnutné pre bezpecni integraciu bezpilotnych systémov do
spolo¢ného vzdusného priestoru. Sucasné klasifikacné pristupy, zalozené najma
na hmotnosti a kinetickej energii prostriedku pri néaraze, vSak nedostatocne
charakterizuju prostriedky z hladiska ich letovych vlastnosti a schopnosti. Tato
jednostranna kvalifikacia moze viest k obmedzeniam, ktoré neodrazaju skutocny
potencial a bezpecnostné rizika tychto systémov. Vyzva budicnosti teda spociva
nielen v nastaveni sStandardov, ale aj v zabezpeceni ich kompatibility z
globalneho hladiska trhu. Tento proces integracie a certifikdcie bude
predstavovat komplexny pristup, ktory so sebou prinesie dalsie problémy a
VYZVy pre vyvojarov a vyrobcov.

Tradi¢né metody statického alebo dynamického testovania, ako si testy vo
veternom tuneli alebo CFD simulacie, pontkaji celostny pohlad na
aerodynamické vlastnosti a vykon pohonnych jednotiek bezpilotnych
prostriedkov. CFD simuldcie st vyhodné v pociatoénych fazach vyvoja kvoli ich
rychlosti a cenovej dostupnosti, ale moézu byt limitované presne nasimulovat
redlne letové podmienky. Veterné tunely a redlne letové testy, hoci pontkaju
dolezité informécie v neskorsich fazach vyvoja, su casto obmedzené svojou
velkostou a naroc¢nostou na prevadzku. V kontexte malych bezpilotnych
prostriedkov sa preto otvara moznost pre vyvoj nového nastroja, ktory by
umoznil efektivnejsie a rychlejsie holistické testovanie letovych a vykonovych
charakteristik. Tento mnovy pristup by mohol vyplnit medzeru medzi

teoretickymi modelmi uvaddzanymi do praxe a samotnymi praktickymi testami,

13



znizujuc pritom finanéné a casové naroky spojené s vyuzivanim tradi¢nych
metod v tejto oblasti.

V suvislosti s uvedenymi vyzvami a potrebami sa tato dizertacna praca
zameriava na vytvorenie inovativneho meracieho systému letovych parametrov
bezpilotnych prostriedkov. Tento systém je navrhnuty tak, aby bol aplikovatelny
na rozne typy multikoptér, nezavisle na ich riadiacich jednotkéach. Jeho
schopnost zaznamenavat data pri redlnych letoch umoznuje podrobné
vyhodnocovanie letovych a vykonovych charakteristik testovanych prostriedkov.
Praca spaja teoretické poznatky s praktickymi aplikdciami, zahrnujic overenie
navrhnutého meraciecho systému prostrednictvom letovych dat z riadiacej
jednotky, porovnania readlnych letov s letovymi simulaciami v robotickom
simulacnom prostredi a meranim vo veternom tuneli, ¢im sa snazi poskytnut

komplexny pohlad na dynamiku letu letového prostriedku.
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1. Bezpilotné letové prostriedky

Bezpilotné letové prostriedky sposobili za poslednych desat rokov revolticiu v
leteckom priemysle. Napriek ich viac ako storo¢nej histérii od podoby
vojenskych modifikdcii bezpilotnych balénov naplnenych vybusninami, sa
produktom svojej doby stali az s nastupom technologického pokroku v oblasti
senzorov a Cipov, elektrickych pohonnych jednotiek a materidlov(Valavanis &
Vachtsevanos, 2015). Z historického a ekonomického hladiska je v sicasnom
obdobi mozné zaznamenat najvicsi progres v oblasti bezpilotnych prostriedkov.
Tie nachadzaji svoje uplatnenie v réznych oblastiach ako napr. v logistike,
dialkovom  prieskume, polnohospodarstve, stavebnictve ¢ krizovom
manazmente. Podla spravy agenttiry Market Reports World (2022) sa odhaduje,
ze velkost globalneho trhu, iba pri doprave a logistike s vyuzitim bezpilotnych
letovych prostriedkov, dosiahlo v roku 2021 hodnotu 14,81 miliardy americkych
dolérov, pricom ocakavana zlozena ro¢nd miera rastu v obdobi 2022 - 2028 bude
na urovni 18,4 % rocne. Este vyraznejsi narast celkovej hodnoty trhu dopravy a
logistiky prinasa technologia 5G sieti a backhaul konektivity (prepojenia medzi
DSLAM a IP poskytovatela) (Shi et al., 2021). Vykonané investicie do
infrastruktary hovoria o ddévere komerénych podnikov v technolégiu
bezpilotnych systémov, ktorymi bezpilotné letové prostriedky nesporne si.

Termin bezpilotny letovy prostriedok, oznacovany tiez ako UAV alebo podla
nariadenia FAA (Federal Aviation Administration) 14 CFR c¢ast 89 len UA (z
ang. Unmanned Aerial Vehicle) je lietadlo, ktoré lieta bez ludského pilota na
palube. Lietadlo s oznacenim UAV/UA je minimalne poloautonémne, ¢o
znamena, ze lietadlo funguje pomocou senzorov, pozemného riadiaceho systému
a Specifického programovacicho softvéru. Regulaéné organy ako ICAO
(International Civil Aviation Organization) alebo EASA (European Union
Aviation Safety Agency) Specifikuji rozne typy bezpilotnych lietadiel na zéklade
ich schopnosti na zaklade ¢oho stanovuji, ktoré UA mdzu byt integrované do
letovej prevadzky a tymi, ktoré nemozu byt integrované do letovej prevadzky a
musia byt vo vzdusnom priestore umiestnené mimo prevadzku inych lietadiel.
Bezpilotné lietadla, ktoré mozu byt integrované do letovej prevadzky vo
vzdusnom priestore sa oznaCuji terminom dialkovo riadené lietadld (z ang.
Remotely Piloted Aircraft — RPA). Bezpilotné lietadld st sucastou vécsieho
systému znameho ako systém bezpilotnych lietadiel (z ang. Unmanned Aircraft
System - UAS) (Jenkins, 2018) . Kompletny UAS pozostava z:

» pozemnej riadiacej stanice (ang. Ground Control Station - GCS) sliziacej

ako riadiace centrum operacie a rozhrania clovek-stroj;
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o systému komunikacie medzi GCS, ktory prenasa riadiace vstupy do lietadla

a vracia uzitocné udaje z lietadla do GCS;
o UA prostriedku prepravujice uzitocné zatazenie rozneho typu;
e podporného vybavenia pre udrzbu a prepravu.

Systém riadenia UA prostriedkov je definovany dvoma hlavnymi pristupmi;
bud zo zeme dialkovo - riadiacim operatorom — ,pilotom“, alebo schopnostou
UA vykonavat autonémny let podla vopred definovaného letového planu s
moznostou korekcie riadenia alebo tlpravy letového planu operdtorom
prostrednictvom pocitaca s riadiacou jednotkou (autopilota) umiestneného na
palube lietadla (Jenkins, 2018).

Preto by sa bezpilotné letové prostriedky nemali zamienaf za modely
lietadiel ¢i ,drony“. Model lietadla na dialkové ovladanie alebo radiové
ovladanie (RC) je lietadlo, bez ohladu na velkost, ktoré nie je vybavené
zariadenim, umoznujucim automaticky let na zvolené miesto. Takyto model RC
lietadla je riadeny vyluéne osobou mimo tohto lietadla prostrednictvom
niektorych z prostriedkov bezdrétovej komunikacie. Radiom riadené modely
lietadla nie si schopné autonémneho letu, ale st ddlezité pri pochopeni ich
prevadzky, pretoze v pripade malych civilnych bezpilotnych lietadiel a ich

prevadzke sa pouziva vela konvencii a zhodnych komponentov (Jenkins, 2018).

1.1 Riadenie a kontrola

Z technického hladiska UAS obsahuje mnozstvo prvkov a podsystémov, z
ktorych UA je iba jednym z nich. Technickd funkénd struktira je znazornena na
obr. 1.1. Dolezité je vnimat kazdy podsystém UAS ako integrélnu stucast tohto
systému. Ziadny podsystém nie je dolezitejsi ako iny, hoci niektoré, zvycajne
to plati najmé pri uzitocnom zafazeni ¢i komunikacii. Prvky pozemného
riadiaceho systému zahifnaju zariadenia rozhrania, resp. konzolu riadenia letu
UA; telemetricky transcevier (kombinovany vysiela¢ a prijimac), riadenie

uzitoéného zariadenia a zdroj energie (Jenkins, 2018).

1.1.1 Pozemna riadiaca stanica

Pozemnd riadiaca stanica (GCS) umoznuje kombindciou hardvérovych a
softvérovych komponentov monitorovanie a riadenie jednotlivych systémov

UAS, dialkové ovladanie UA, prijimanie a spracovavanie navigacnych dat,
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Obr. 1.1: Schéma konceptu bezpilotného letového systému s podsystémami
pozemnej riadiacej stanice, vysielaca a bezpilotného letového prostriedku (UAV).

komunikéciu s palubnym autopilotom ¢i podporu pri planovani letov. Hlavné
funkcie pozemnej stanice s planovanie misii, pozorovanie a pilotovanie. GCS
zvycajne obsahuje mnozstvo podsystémov potrebnych na dosiahnutie celkovej
funkcie systému pricom pri jej navrhovani musia byt vsetky podsystémy
integrované do jedného celku v zavislosti od typu (civilné verzus vojenské) a
aplikdcie (napr. prieskum nezndmej oblasti, monitorovanie perimetra) UAS.
GCS dosahuje rozmerov od malého ruéného dialkového ovlddaca, cez
jednoduchy prenosny pocitac¢, mobilné nakladné vozidlo az po komplexné pevné
velitelské centrdlne stanice. Pocet obsluhujiceho personalu a pouzivanej
komunikacnej linky obdobne =zavisi od aplikdcie a stupna sofistikovanosti
systému. Ked je potrebny iba jeden operator (napr. ako v pripade civilnej
multikoptéry) je velkd pravdepodobnost, Ze GCS ma podobu prenosného
ovladaca s obrazovkou, ktord umoznuje obsluhu priamo z rik operdtora (Quan,
2017; Jenkins, 2018).

Konzola riadenia letu

Pre dosiahnutie vysokej reakcénej rychlosti a presnosti operatora pri ¢o
najmensom kognitivnom zafazeni je vyzadované vytvorenie efektivneho
podsystému riadiaceho rozhrania. Skratenie reakénej doby operatora sa
dosahuje napriklad integrovanim dotykovych obrazoviek do konzoly riadiaceho
rozhrania. Vojenské GCS systémy, pevne instalované vo velitelskych centrach
alebo na vozidlach, pouzivaji podsystém rozhrania podobny virtuadlnemu
kokpitu. Pilot alebo operator senzorov sedi pred niekolkymi obrazovkami
zobrazujucimi pohlad z UA, mapu a letové data. Ovlddanie prebieha
prostrednictvom bezného joysticku a plynu v zavislosti na type vozidla,
pripadne koncept ,Hands on Throttle and Stick*“. Mensie prenosné GCS mozu
UA ovladat rozsirenim tradi¢ného vysielaca ,twin-stick*, ktory sa pouziva pre

raddiom riadené modely lietadiel. Vo vacsine tychto pripadov je prepojovacim
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zariadenim laptop, tablet alebo mobilné zariadenie s prislusnym softvérom na
riadenie misii (Batkiewicz et al., 2006; Quan, 2017).

Softvérové rozhranie konzoly riadenia ako casti GCS je priamo zavislé na
hardvéru, operacnom prostredi a profile misii. Funkcia softvéru je dvojaka;
prezentovat telemetrické udaje prichadzajice z lietadla operatorovi a umoznit
mu posielat prikazy do vozidla. Sekundarny tcel softvéru je umoznit technickej
podpore pristup ku konfiguracii a technickym tdajom nutnym k tdrzbe lietadla
(napr. pristup k systémovym chybdm, odstranovanie zdrojov vibracii a
pod.) (Quan, 2017). Ak je v GCS viac ako jeden Tudsky operator, tlohy kazdého
operatora musia byt jasne softvérovo definované.

Rozhrania s otvorenym zdrojom orientované pre cenovo dostupné UAS
vznikaju kooperaciou viacerych vyrobcov. Ich cielom je vytvorit softvér so
standardnymi softvérovymi modulmi na riadenie celej skaly bezpilotnych
lietadiel. Najznamejsimi softvérmi st QGroundControl alebo Ardupilot Mission
Planner, s kompatibilnymi letovymi ovladacmi typu PixHawk alebo Ardupilot.
Komerénym naprotivkom tychto softvérov si programy DJI Fly alebo DJI GO,
podporujice vyhradne letové ovlddace skupiny DJI (Coombes et al., 2018).

Telemetricky transcevier

Telemetricky transcevier, hardvérovo pozostavajuci z antény, vysielaca,
prijimaca, modulatorov a jednotky spracovania tudajov, vyuziva kombindaciu
uplink a downlink komunikacie na odosielanie a prijimanie tidajov medzi UA a
GCS. Komunikacné spojenie uplink sa zvycajne pouziva na odosielanie prikazov
a instrukcii z GCS do UA. V praxi uplink GCS komunikacia spoc¢iva v posielani
konvertovaného pilotného prikazu v podobe signalu do UA. Uplink komunikacné
spojenie pracuje vo vyssom frekvenénom pasme a ma vyssi relativny vystupny
vykon ako downlink komunikacia. Dovod vysSej energetickej potreby vychadza z
poziadavky vysielaca prekonat akékolvek rusenie z prostredia alebo inych
radiovych signdlov a zabezpecit udrzanie spolahlivého komunika¢ného spojenia s
operatorom. Downlink komunika¢né spojenie z UA do GCS pracujiuce na
nizsom frekvenénom pasme, pricom sa pouziva na prenos telemetrickych dat ako
napr. informacii o GPS polohe UA, jeho nadmorskej vyske, ¢i trovni kapacity
batérii. Specificky frekvenény rozsah uplink a downlink komunikécie sa i v
zavislosti od Specifickych poziadaviek misie UAS, pouzitého vybavenia a
regulacnych poziadaviek v oblasti prevadzky (Shi et al., 2020). Vystupny vykon
telemetrického transcevieru dalej zavisi aj od Specifickych poziadaviek misie
UAS. V pripade priamej viditelnosti line-of-sight je palubné telemetrické datové
spojenie nadviazané cez telemetrickd anténu formou radiového spojenia. Dalsie

eventualne formy vytvorenia spojenia st bud cez internetové pripojenie
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pomocou mobilnych siete alebo prostrednictvom satelitov (Sahingoz, 2013;
Skinnemoen, 2014). Ak UA strati vSsetky mozné datové spojenia tak systém
podla predprogramovanych algoritmov prechddza do autonémneho letového
modu, kedy sa prostriedok nezavisle vracia na pozemnu zakladnu.

Softvérové ovlddace telemetrického transcevier podsystému vytvaraju
specifické rozhranie na ovladanie a spravu UA — GCS, pricom priméarne
umoziiujt vznik ich vzédjomného datového spojenia. Standardny komunikacény
protokol na odosielanie sprav v rdamci datovej komunikacie pouzivany v oblasti
UA prostriedkov je protokol MAVLink. MAVLink je binarny telemetricky
protokol navrhnuty pre systémy s obmedzenymi zdrojmi a linky s obmedzenou
sirkou pasma. Protokol podporuje Sirokd sSkalu typov 1dajov vratane
telemetrickych udajov zo senzorov, informacii GPS, ¢ sprav o stave UA a
vykonanych prikazoch. MAVLink sa tiez pouziva na odosielanie a prijimanie

aktualizacii firmvéru a inych typov udajov medzi palubnym letovym ovladacom

UA a GCS (Allouch et al., 2019).

Rozhranie uzitoéného zataZenia

Podsystém riadiaceho rozhrania externého uzito¢ného zatazenia (napr. FPV
kamera alebo zbranovy systém) je zabezpeceny pomocou systému, ktory je bud
integrovanou sucastou systému riadenia letu UA, alebo pomocou samostatného
modulu. Za systémom integrovaného riadenia letu a zaroven riadenia uzitoc¢ného
zatazenia je vypocCtovo narocny ovladaci algoritmus, pri ktorom sa riadia dve
sady suradnicovych osi (osi lietadla a osi uzitoéného zatazenia) nezdvisle na
sebe. Systém samostatného modulu je si mozné predstavit ako izolovany riadiaci
proces externého zariadenia (kamery resp. gimbala na ktorom je kamera
pripevnend). Riadenie prebieha len na trovni uzitoéného zatazenia bez ohladu
na celkovy systém riadenia letu (Jenkins, 2018).

Komunika¢na architektura uzitoéného zafazenia je nezavisla od
komunikac¢nych spojeni pouzivanych na riadenie UA. Rovnako ako pri
komunikacii medzi UA a GCS tak aj v komunikacii medzi uzitoénym zatazenim
a GCS je nutné vystupy zo senzorov uzitocného zafazenia najprv spracovat a
nasledne komunikaénym spojenim (downlink) odoslat (Shi et al., 2020). Kazdy
typ senzoru, resp. uzitocného zatazenia, bude vyzadovat individualne mnozstvo
radiovych pasiem a rychlosti prenosu dat ¢i sprav. Za icelom zniZenia zatazenia
komunika¢ného systému signdlom je preto potrebné, aby sa na turovni UA

vykonéavalo len tolko procesov spracovania dat kolko je nevyhnutné.
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Zdroje energie

Pocas trvania letovej prevadzky UA kazdé zariadenie GCS v teréne vyzaduje
spolahlivy zdroj energie. Malé GCS, ako st rucné dialkové ovlddace alebo
jednoduché prenosné pocitace, pouzivaju ako zdroj nahradné systémové batérie
alebo kombindaciu autobatérie a menica. GCS velkosti mobilného nakladného
vozidla spotrebiiva velké mnozstvo elektrickej energie, takze motor nakladného
vozidla je sotva schopny generovat dostatocny vykon. Ked vykon pozadovany
GCS presahuje kapacitu motora nakladného vozidla, je potrebny nezavisly

generator energie (Jenkins, 2018).

1.1.2 Systémy dialkového ovladania

Konvenény systém dialkového ovlddania (z angl. Remote Control - RC)
moze vzbudzovat dojem jednoduchého prvku z hobby sveta modelov lietadiel na
dialkové ovladanie, pricom ale vo vzajomnej kooperdcii so stabilizacnym
systémom letového ovlddaca a autopilotnym systémom ide o jeden =z
esencialnych stupnov ovlddania letového prostriedku. Dialkové ovlddanie
umoznuje pilotovi - operatorovi autonémnych systémov zapnutie a vypnutie
autopilota, resp. autonémneho letu a prechod na manualne ovladanie letovej
operacie, letovych parametrov, ¢i uzitoéného zafazenia pocas vizudlneho
kontaktu s UA. Mechanizmus dialkového ovladaca funguje na principe prevodu
taktilnych vstupov, vykonavanych pilotom - operatorom, do analégového signélu
cez potenciometer a nasledného prevodu do radiovych signalov. Palubny
komponent RC systému prijima prikazy pilota - operdtora prostrednictvom
tychto signalov z RC vysielaca a vydava exekutivne prikazy do zodpovedajiceho
zariadenia lietadla (obr. 1.2). Signal z RC vysielaca do RC prijimaca obsahuje
jedinecny viazaci kéd RC vysielaca ako aj prikazové vstupy pre dany pocet
kanalov. Kazdy kanal zodpoveda atributu lietadla, ktorého polohu alebo stupen
moze pilot - operator ovladat. Najbeznejsi signalovy protokol pre individualny
kandl sa oznacuje ako moduldcia Sirky impulzov (PWM), ktord sa zvycajne
pohybuje od nizkej hodnoty priblizne 1000 us po vysoku hodnotu priblizne
2000 us. Tieto hodnoty zodpovedaju trvaniu ¢asu, pocas ktorého st pulzné viny
drzané vysoko v amplitide (sirka pulzu). Stcasné systémy pracuju na frekvencii
priblizne 2,4 GHz s dosahom okolo 1,6 km pozdlz priamej viditelnosti v
zévislosti na vykone integrovaného ¢ externého modulu (Gusterson, 2016;
Quan, 2017).

Majoritna skupina RC vysielacov pozostava z dvoch ovladacich pak
usporiadanych vedla seba, pricom kazda z nich sa moéze pohybovat v dvoch

smeroch (hore — dole — vpravo — vlavo). Dany zakladny riadiaci prvok odpoveda
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Obr. 1.2: Schématické znazornenie principu fungovania packového radiového
dialkového ovladaca v paralelnej kinematickej struktiure od taktického vstupu
po akény ¢len bezpilotného letového prostriedku (UAV).

ovladaniu styroch hlavnych kandlov riadenia letu a to naklonu, naklananiu,
vyboceniu a tahu. Ak existuji zvysné ovladacie prvky — kandly RC vysielaca,
pilot — operdator s nimi moéze ovladat prislusenstvo UA prostriedku ako
napriklad klapky alebo zatahovaci podvozok. Pri manualnom ovladani lietadla
sa pilot - operator stava plne zodpovedny za navadzanie a ovladanie UA

prostrednictvom dialkového ovladania (Jenkins, 2018).

1.2 Legislativne regulacie a nariadenia

Integraciu bezpilotnych letovych systémov ako nového komponentu leteckého
systému do narodného nesegregovaného vzdusného priestoru vo vseobecnosti
riadi a reguluje trad civilného letectva konkrétnej krajiny. Vyvoj nariadeni a
regulacii v tejto oblasti je neustale prebiehajici proces, ktory odzrkadluje
prevadzkové moznosti UAS vzhladom k =zaisteniu vysokej bezpecnosti
vyuzivania  vzdusného priestoru vSetkymi jeho uzivatelmi. Zakladny
medzinarodny regulacny ramec definovany od roku 2011
organizaciou International Civil Aviation Organization (2011) riesi technické a
prevadzkové problémy vyuzivania UAS prostrednictvom sStandardov a
odporicanych postupov s podpornymi postupmi pre letecké a navigacné sluzby,
ako aj poradenskymi materidlmi na rutinni prevadzku UAS na celom svete.
Hlavny rozdiel medzinarodného regulacného ramca oproti starym legislativnym
pristupom je v zabezpeceni rovnosti prilezitosti pre rozvoj ako civilného letectva
s posadkou tak aj bez posadky. Reakciou leteckych organizacii EASA a FAA na
vydani spravu ICAO bolo vytvorenie nariadeni, akymi st Delegované
nariadenie komisie (EU) 2019/945 z 12. marca 2019 o bezpilotnych leteckych

systémoch a o prevadzkovateloch bezpilotnych leteckych systémov z tretich
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krajin a Vykonavacie nariadenie Komisie (EU) 2019/947 z 24. maja 2019 o
pravidlach a postupoch prevadzky bezpilotnych lietadiel. Organizacie EASA a
FAA nezavisle na sebe stanovuju upravujuce pravidla pri prevadzke UAS
prostriedkov. Definuju ich technické, vyrobné a udrzbové poziadavky. Hlavnym
cielom tychto nariadeni je zjednotenie reguly prevadzky UAS na trovni tnie a
jej c¢lenskych krajin, navysenie bezpecnosti leteckej prevadzky a sprehladnenie
vyskytu stcasnych UA prostrednictvom ich registracie (European Union,
2019a,b).

Odporucania, ktoré EASA implementovala do Nariadenia Komisie (EU)
2019/945 a Nariadena Komisie (EU) 2019/947 si navzdjom prepojené
obojstrannymi referenciami pri deleni UAS do kategérii a tried. Nariadenie
komisie EU 2019/945 pojednava o UAS a o prevadzkovateloch UAS z tretich
krajin. Predmetom uprav nariadenia bolo stanovif poziadavky na projektovanie
a vyrobu UAS urcenych na prevadzku podla kategérii definovanych nariadenim
(EU) 2019/947 a urcenie pravidiel tykajicich sa spristupnenia trhu s UAS v
zékladnej tzn. otvorenej kategérii (UA do 25 kg) (European Union, 2019a,b).

Stanovené poziadavky na projektovanie a vyrobu rozdeluji UAS podla
letovych charakteristik a dalsich diel¢ich Specifickych aspektov do piatich tried a
to CO az C4. Jednotlivé klasifikacné triedy st rozdelené na zaklade kritérii,
akymi s maximéalna vzletovd hmotnost, maximélna rychlost pri horizontalnom
lete, maximalna vyska letu, ¢i padova energia narazu. Okrem vymenovanych
kritérii sa zohladnuje taktiez konstrukcéné riesenie draka s ohladom na pouzité
materidly a mechanickd pevnost, riaditelnost a ovladatelnost prostriedku, alebo
vykon datového spojenia medzi pilotom - operatorom a bezpilotnym
systémom (European Union, 2019a,b).

Nariadenie Komisie (EU) & 2019/947 je zamerané na definovanie
prevadzkovych pravidiel a postupov bezpilotnych systémov. Predmet tupravy
dalej stanovuje podrobné ustanovenie tykajuce sa taktiez personalu, vratane
pilotov - operdtorov a organizacii, zapojenych do prevadzky UAS.
Prevadzkované UAS st nariadenim rozdelené do troch kategérii; otvorenej,
osobitnej a osvedcenej. Prevadzka v otvorenej kategérii nepodlicha ziadnemu
predchadzajicemu prevadzkovému povoleniu ani prevadzkovému vyhlaseniu.
Otvorena kategoria Specifikuje povinnost priameho dohladu pilota - operatora
nad bezpilotnym systémom so zdkazom letu nad priestorom s vysSou
koncentraciou Iudi. Prevadzka v osobitnej kategorii pokryva vyssie rizikovy typ
prevadzky, ktory si uz vyzaduje prevadzkové povolenie vydané prislusnym
organom, pricom tato prevadzka by mala byt rovnako bezpecnd ako prevadzka
leteckej dopravy s posadkou. Osvedéend kategoéria pozaduje pre prevadzku

certifikovany UAS s preukazom sposobilosti pilota - operatora a povolenim
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prislusného uradu. Vyznamnym problémom osvedcenej kategérie v sucasnej
dobe je, Ze definovanie certifikovaného UAS je podobné ako lietadla s posadkou.
V oblastiach komplexnej elektroniky, ktora zaistuje riadenie a komunikaciu UAS
alebo vyvoj softvéru, sa poziadavky na certifikdiciu UAS zhoduju s
poziadavkami kladené na lietadla s posadkou. V inych oblastiach sa certifikacné
agentury snazia drzat krok s osobitymi poziadavkami tohto rychlo sa
rozvijajiceho odvetvia a definovat ich paralelne s potrebami trhu (European
Union, 2019b).

Americkym naprotivkom eurépskych nariadeni komisie (EU) vypracované
agenttirou FAA je CFR nariadenie Cast 107 (The Code of Federal Regulations
Part 107, Federal Aviation Administration (2016)). Nariadenie pojednéva o
UAS, prevadzkovateloch a prevadzkovych poziadavkach UAS s hmotnostou
mensou ako 55 libier. Predmet upravy dalej stanovuje maximélnu rychlost pri
horizontalnom lete, maximalnu vysku letu, poziadavky na registraciu zariadenia,
sposobilost pilota - operatora, alebo intenzitu svetla pocas letu (let po zépade
slnka). KedZze najziadanejSie vynimky pre previadzku UAS boli opericie mimo
vizualnej viditelnosti, let pocas noci alebo nad Iudmi, reagovala FAA na ne v
roku 2021 vytvorenim rozsirujucich pravidiel pojednavajucich o Operaciach nad
Tudmi a v noci (Operations Over People and At Night). Podla tohto predpisu st
bezpilotné systémy kategorizované vyluéne na zdklade maximalnej vzletovej
hmotnosti, kinetickej energie néarazu, type krytovania rotacnych casti
prostriedku ¢i implementovanych standardov zhody vyrobku schvalenych FAA.

Rovnakym cielom organizacii EASA a FAA je vytvorenie certifikacnych
standardov UAS a stanovenie procesov hodnotenia ich prevadzkového rizika pri
riadeni bezpilotnej dopravy. Vyznamnu aktivitu v tejto oblasti vykazuji aj
neziskové organizacie ako napriklad RTCA, Inc. (Radio Technical Commission
for Aeronautics) alebo organizacie pre rozvoj technologickych noriem ISO
(International Organization for Standardization) a ANSI (American National
Standards Institute). Najvyznamnejsim prinosom v tejto oblasti je norma
vydand Medzindrodnou organizdciou pre normalizdciu ISO/TC 20/SC 16 -
Unmanned aircraft systems. Norma sa zaoberd UA systémami vratane ich
klasifikdcie, navrhu, vyroby, prevadzky a riadenia bezpecnosti ich prevadzky. Do
konca roku 2022 bolo publikovanych 10 z celkového poctu 33 ISO/TC noriem
zameranych prevazne na riadenie dopravy, operacné postupy alebo UAS

komponenty (International Organization for Standardization, 2022).
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1.3 Klasifikacia UA

Bezpilotné prostriedky je mozné klasifikovat na zaklade technickych
parametrov akymi si hmotnost, nosnost, rozpéatie a zatazenie kridel, spotreba
paliva a palivovd Uc¢innost, smer tahu a spdsoby vzletu/pristatia ¢i sposob
kontroly; alebo vykonnostnych parametrov ako vyska letu, rychlost letu ¢i dolet.
Klasifikacia bezpilotnych lietadiel nie je jednoznacné sSpecifikovana, pretoze
nepodlicha Ziadnym striktnym a jednotnym sStandardom. Kazda zlozka, c¢i
vojenska alebo civilna, si stanovuje svoje vlastné hodnotiacie kritéria pre
klasifikdciu bezpilotnych lietadiel a vytvara vlastné standardy, ktoré moézu v
budticnosti najst spolo¢ny prienik. Stidia Lee et al. (2021) klasifikuje UA na
zaklade principu generovania vztlakovej sily ako sily nutnej pre prekonanie
gravitacnej sily a let ako taky. Podla tohto klasifika¢ného kritéria sa prostriedky
delia na hlavné styri kategérie a na dalSie podkategoérie podla typu draka a
pohonnej jednotky (tab. 1.1).

UA na béaze rotujicich a méavajtcich kridel citovand studia vo vSeobecnosti
rozdelila na multikoptérové UA; ornitoptérne UA, ktoré napodobnuju let vtakov,
netopierov a hmyzu; a cyklorotory, ktoré vytvaraju vztlakovi silu otacanim valcov
s viacerymi pevnymi lopatkami. Multikoptéry st dalej rozdelené na helikoptéry
(jedno kridlo), bikoptéry (dve kridla), trikoptéry (tri kridla) a pod., podla poctu
rotorov ako zdrojov tahu. Dané rozdelenie nezohladnuje rozdiely v ovladani a
konstrukénom usporiadani helikoptér ani konvencénych a koaxialnych multikoptér
(Lee et al., 2021).

Podla danej klasifikdcie sa tato dizertacnd praca bude dalej zaoberat
hodnotenim letovych a vykonovych charakteristik multikoptér s konvenénym
usporiadanim styroch motorov. Primarny dovod tejto volby je ich vysoka letova
stabilita, dobra manévrovatelnost a cenova dostupnost. Sekundarnym doévodom
je ich dominantné postavenie na trhu UA a vysoky vyskyt v odbornych studidch
z oblasti multikoptér Lee et al. (2021).

1.4 Teoéria multikoptér

Multikoptéry si  vzdusnym dopravnym prostriedkom so schopnostou
vertikalneho vzletu a pristatia s viac ako dvoma rotujucimi kridlami a v spodnej
casti umiestnenymi pohonnymi jednotkami. Na rozdiel od lietadiel, ktoré majua
samostatné zdvihacie, pohonné a riadiace systémy, rotorové pohonné jednotky
multikoptér musia zabezpecovat vsetky tri funkcie sicasne. Listy rotorov
poskytuji zdvih na prekonanie hmotnosti UA, zatial ¢o motory poskytuju

energiu na roztocenie rotorov a generovanie zdvihu (Tatale et al., 2018;
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Tabulka 1.1: Klasifikacia bezpilotnych letovych prostriedkov (UA) na zdklade
principu generovania vztlakovej sily.

Kategoria Podkategoérie

UA s pevnym kridlom UA s pevnym kridlom
Multikoptéry

UA s rotujicim a mavajtacim kridlom Ornitokoptéry
Cyklorototy
Hybridné UA

UA s hybridnym kridlom Tail-sitter
Konvertibilné UA

UA s plynovou obalkou Vzducholode

Kaparos et al., 2019). Na rozdiel od jednorotorovych alebo dvojrotorovych
helikoptér, ktoré vyuzivaji zlozité kibové a kizne mechanizmy na naklonie
roviny kotuica rotora, multikoptéry st mechanicky jednoduché prostriedky s
rotormi tvorenymi prevazne vrtulou, bez moznosti naklonenia kottuca voci
hriadelu motora. V porovnani s helikoptérou si multikoptéry menej nachylné na
vibracie pricom flexibilnejSie reaguji na umiestnenie taziska (Quan, 2017).
Mechanickd jednoduchost multikoptér sa odraza v nedostatkoch ich
aerodynamickej stability. Pre stabilny let multikoptéry je vyzadovany palubny
pocita¢ vo forme autopilota. Vo vysledku je mozné hovorit o systéme ,Fly by
Wire“, kedy pri absencii palubného pocitaca prostriedok nie je schopny lietat.
Pri¢inou je systém riadenia. Celkové riadenie multikoptéry je realizované
priamou zmenou relativnej rychlosti jednotlivych motorov prostrednictvom
prikazov pre riadenie letu. Zmeny otacok izolovanych skupin motorov generuju
rozdiely v kratiacich momentoch, ¢o méa priamy vplyv na parametre letu
multikoptéry. Spatnua vazbu palubnému pocitacu poskytuje minimalne palubny
gyroskop a akcelerometer (Filatenkov et al., 2019). Kombindciou
zaznamenavanych veli¢in uhlového a linedrneho zrychlenia je mozné vypocitat
presnu orientaciu a polohu multikoptéry v priestore. Zatial ¢o sa vysoky stupen
elektronickej zlozitosti premieta do viacerych potencidlnych bodov zlyhania
(porucha motora, ESC alebo letového ovladaca), mnohé z nich nemusia byt
operatorovi na prvy pohlad zjavné. Na multikoptérach s menej ako Siestimi
motormi porucha jednej pohonnej jednotky zvycajne vedie k hrubému pristatiu
alebo havarii, v dosledku nedostatku tahu ¢i kontroly riadenia (Jenkins, 2018).
Multikoptéry su vyrabané v sirokej skale konstrukénych konfiguracii. Aby sa
zabranilo jej otdcaniu pocas visu v dosledku nerovnomernej distribucie
kratiaceho momentu generovaného kazdou z rovnako rychlo sa otacajucich
vrtal, konstruktéri vytvaraju viacrotorové konstrukcie s parnym poctom

pohonnych jednotiek so stanovenym smerom otacania jednotlivych vrtal tak,
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aby sa ich momenty otacania navzajom rusili. Z mechaniky letu multikopér je
dolezité si uvedomif, ze takmer vsetky multikoptéry sa modzu pohybovat
horizontalne v ktoromkolvek smere. Konstruktéri preto navrhuju prednu cast
multikoptér len z hladiska Iudského faktora - operdtora. Primarnym ddévodom
vzniku novych konfiguracii je zvySenie nosnosti multikoptér, ako bezpilotného
prostriedku a tym zvysenie ich uzitoéného zatazenia v podobe nakladu alebo
prislusenstva, ktoré moze byt vyuzité pre plnenie roznych tloh. Dal$imi
doévodmi modifikacii multikoptér je zlepSenie ich manévrovosti, dosiahnutie
vyssej maximélnej doprednej rychlosti alebo zvySenie miery stability pri
veternom pocasi (Quan, 2017; Jenkins, 2018).

Najbeznejsie konfiguracie multikoptér podla poc¢tu rotorov generujucich tah
st quadrokoptéry (Styri rotory), hexakoptéry (Sest rotorov) a octakoptéry (osem
rotorov). Drziaky motorov - rotorov st umiestiiované zasadne na vonkajSom
konci ramien rozbiehajicich sa z centralneho naboja. Podla poc¢tu dopredu
orientovanych ramien si konfiguracie multikoptér rozlisované ako ,+“ a ,x“.
Ak je dopredny smer multikoptéry orientovany pozdlZ jedného ramena ide o
»+ konfigurdciu. Ak je dopredny smer multikoptéry orientovany medzi dvoma
ramenami, ide o ,x“ konfiguraciu (obr. 1.3). Pri tychto konfigurdciach je smer
otaCania motoru nastaveny tak, aby sa otacal v opacnom smere ako susedné
motory. Danym principom sa vyrovnava skor spominany moment hybnosti
systému, ktory by inak sposobil roztocenie multikoptéry. Pri porovnani ,+“ a
,x¢  konfigurdcie nie su zrejmé vyznamne vyhody niektorého @z

pristupov (Jenkins, 2018).

cw cw ccw
cw ccw
cew ccw
cow oW ccw cw
cw
QUAD + QUAD X QUAD I/H

Obr. 1.3: Schémy quadrokoptér (QUAD) v konfiguraciach +, X a I/H s poziciami
pravoto¢ivych (CCW) motorov 1 - 2 a lavotocivych (CW) motorov 3 - 4
umiestnenych na ramenach.

Podobni konfigurdciu ako X4 quadrokoptéra méa konfiguracia ,I/H*
(obr. 1.3). Ide o konfigurdciu qudrokoptéry, ktord pozostava z dvoch suvislych

ramien s drziakmi motora na kazdom vonkajsom konci. Tieto ramena su
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pripevnené k prednej a zadnej casti centrdlneho trupu. Vyhodou danej
konfiguracie je poskytnutie dostatocného priestoru pod, na alebo v centralnom
trupe prostriedku. V pripade ak by bol ram fixny tak multikoptéra je neskladna
a preto mnohé z tychto multikoptér maji odnimatelné alebo skladacie ramena
¢i vylozniky. Dana konfiguracia je vyuzivand najmé pre quadrokoptéry a
koaxidlne multikoptéry. Dalsim typom je asymetrickd konfigurdcia multikoptér
typu ,X4¢ az ,X8“ (obr. 1.4). Vyhodou asymetrickej konfiguracie je optické
zvyraznenie prednej casti multikoptéry pre Iudského operatora. Rozoznatelné
nevyhody v porovnani s konkurenénymi konfiguraciami nemad, zato pri jeho
konstrukcii si  konstruktéri musia dévat pozor na umiestnenie faziska
multikoptéry (Magnussen et al., 2014; Jenkins, 2018).

Obr. 1.4: Schéma asymetrickej quadrokoptéry s poziciami pravotoc¢ivych (CCW)
motorov 1 - 2 a lavotoc¢ivych (CW) motorov 3 - 4 umiestnenych na ramenéach.

Osobitym typom konfigurdcie multikoptér je multikoptéra s koaxidlnym
osadenim motorov (obr. 1.5). Tie sii namontované ako na hornej tak na spodnej
casti drziakov privesného motora. Vyhodou koaxidlneho usporiadania je
poloviény pocet ramien k poctu motorov, ¢o mébze vyrazne znizif hmotnost
konstrukcie multikoptéry. Prostriedok je tak kompaktnejsi a dosahuje mensi
aerodynamicky odpor. Nevyhodou koaxidlneho usporiadania vrtil je mensia
aerodynamickd efektivita v porovnani s dvoma separdtnymi vrtulami (Jenkins,
2018). Koaxidlne multikoptéry su idedlne pre aplikdcie, kde sa vyzaduje vysoka
rychlost prostriedku, vysoka nosnost a kompaktnost prostriedku ako takého.

S ohladom na rozsiahle mnozstvo konstrukénych variacii multikoptér bola za
Gcelom dosiahnutia potrebnej hlbky a relevantnosti dizertaénej prace
problematika dalsicho vyskumu zamerana len na podkategoériu quadrokoptér.
Vyber quadrokopér ako hlavného predmetu skimania umoznuje poskytnut
komplexny prehlad o testovani ich letovych a vykonovych charakteristik a
umoznit tak vyniknuf vyznamu tejto témy pre dalsi rozvoj bezpilotnych
lietadiel.
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Y6 X8

Obr. 1.5:  Schémy koaxidlnych multikoptér v konfiguracidch Y6 a X8 s
pravotoc¢ivym a lavoto¢ivym motorom umiestnenym na jednej osi.

1.5 Letové manévre a mechanika letu

quadrokoptér

Stabilita a riaditelnost quadrokoptér si zakladnymi predpokladmi pre
bezpecny let. Stabilita letu quadrokoptéry je definovana ako jej prirodzena
schopnost udrziavat a vracaf sa do rovnovaznej polohy pri akomkolvek jej
naruseni, sposobenom vonkajSim silovym podnetom, bez zasahu prvkov
riadenia. Tato stabilita modze byt pozdlzna, stranovd a priecna. Na druhej
strane, riaditelnost quadrokoptéry predstavuje jej schopnost reagovat na
poziadavky operatora prostrednictvom prvkov riadenia (Bashi et al., 2017;
Cooper et al., 2014). Ide o proces plynulej zmeny letu quadrokoptéry z jedného
ustaleného letového rezimu na novy ustdleny rezimu letu. Poziadavky na
riaditelnost quadrokoptéry musia byt splnené pri vsetkych predpokladanych
prevadzkovych podmienkach. Letové rezimy quadrkoptér si s ohladom na
rovnaky smer tahu pohonného systému podobné helikoptéram avsak z hladiska
mechaniky letu je ich princip fungovania, pri vykonavani konkrétneho manévru,
diametralne rozdielny (Lee et al., 2021). Z hladiska pomeru vykonov pohonnych
jednotiek v predo-zadnom a lavo-pravom smere a rozlozenia Kkritiaceho
momentu je mozné, z principov mechaniky letu, rozdelit manévre quadrokoptér

na:

« vertikalne stipanie a klesanie, visenie,
e klonenie a klopenie,

e zaticanie.

S ohladom na absenciu konvenénych riadiacich ploch musi byt riadiaca

jednotka schopnéd dosiahnut pozadované hodnoty vyvazenia manévru iba
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prostrednictvom regulacie otacok pohonnych jednotiek a diferenciaciou fahu a

momentu medzi jednotlivymi skupinami motorov.

1.5.1 Siradnicovy systém quadrokoptéry

Analyza riadenia lietadla quadrokoptéry vyzaduje definovanie jej
siradnicového systému. Pre tcely riadenia quadrokoptéry sa vyuziva
ortogonalny sturadnicovy systém (Jenkins, 2018). Jednotlivé osi st pevne

definované v tele quadrokoptéry a riadia sa pravidlom pravej ruky:

e 0s ,x“ je vedena pozdlz osi tela quadrokoptéry, prechadzajic smerom

zozadu dopredu cez jej tazisko;
e 0s ,v“ je vedend zlava doprava (pri pohlade zhora) kolmo na os ,x“;

e 0s ,z“ je kolma na rovinu ,xy“, pricom smeruje nadol.

Kladné klonenie je definované ako pravotocivé otdacanie okolo osi ,,x“, kladné
klopenie ako pravotocivé otacanie okolo osi ,y“ a kladné zatacanie ako

13

pravotocivé otacanie okolo osi ,z“. Obrazok 1.6 znazornuje konvenciu pre
kladné smery otacania okolo osi quadrokoptéry a ich kladnych rotacii. V
pripade, kedy quadrokoptéra mé v podvese stabilizaitor s kamerou alebo ma
asymetrickt konfiguraciu s dominantnou prednou c¢astou, jej siradnicovy systém
je operatorovi na prvy pohlad jasny a prirodzeny. Ak quadokoptéra nedisponuje
dominantnym smerovym prvkom konstrukcie alebo prislusnou konfiguraciou tak
sa jej riadenie a uvedomenie si jej orientacie pocas letu stava pre operatora

pomerne naro¢né (Jenkins, 2018).

1.5.2 Stiupanie, klesanie a visenie

Ustalené vertikdlne stupanie alebo klesanie, ako aj manéver visenia
quadrokoptéry sa vyznacCuje tym, ze sucet vsetkych krutiacich momentov
pohonnych jednotiek je rovny nule, resp. 74 + 73 = 7 + 74 (obr. 1.7 - A).
Vyvazeny pocet vrtul otacajucich sa pravotocivo a lavotocivo udrzuje priblizne
rovnaky kurz. Jednotlivé letové rezimy / manévre st vysledkom vertikalnej
zdvihacej sily v protiklade s posobenim aerodynamickych sil a hmotnosti UA.

Visenie je jedinecny letovy stav, pri ktorom méa rotor nulovi doprednu a
vertikalnu rychlost. Pri viseni je primarnym tucelom rotorov poskytnut
vertikdlnu zdvihaciu silu (vektorovy sucet tahovej sily pohonnych systémov M1
az M4) rovni tiazovej sile quadrokoptéry (obr. 1.7 - B). Manéver stipania

nastava zvysenim otacok vsetkych motorov, ¢im celkovy fah dosiahne hodnotu
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vertikalna os
zatacanie

+ z

podiZzna os
klonenie

Obr. 1.6: Stradnicovy systém quadrokoptéry.

vyssiu ako suacet sily aerodynamického odporu draka a tiazovej sily
quadrokoptéry (obr. 1.7 - C). Situdcia vertikdlneho klesania nastdva vtedy, ak
sucet fahu vsetkych motorov a aerodynamického odporu draka je nizsi ako
tiazova sila (obr. 1.7 - D) (Quan, 2017).

1.5.3 Klonenie a klopenie

Z teodrie mechaniky rotorovych systémov plati, Ze generovanie horizontalnej
hnacej sily pre let dopredu alebo doboku sa dosiahne naklonenim roviny kotuca
rotora v smere pohybu, ¢im sa vytvori komponent fahu rotora na prekonanie
odporu draka. S ohladom na konstrukciu quadrokoptér a ich neschopnost
rotovat rovinu kotuca rotora samostatne, pre dopredny alebo boc¢ny pohyb
musia quadrokoptéry vykonavat ndklon v smere pozadovaného pohybu. Ak ma
quadrokoptéra vykonat klopenie v pozdlznej osi (obr. 1.8 - A) alebo klonenie v
priecnej osi (obr. 1.8 - C), je nutné, aby vznikol a bol udrziavany diferenciél
tahu pohonnych jednotiek. Ddsledkom zvysenia otacok motorov na jednej strane
quadrokoptéry (zvySenie vztlaku) a zniZenim otacok motorov na jeho opacnej
strane (zniZenim vztlaku) dochddza k ndklonu, pricom sicet kritiacich

momentov pohonnych jednotiek quadrokoptéry zostava v mnezmenenom
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-3 fah =P Celkovytah =P Tiazova sila Odporova sila =3 Vysledna sila

Obr. 1.7: Znazornenie toc¢ivych momentov 71 az 74 na motoroch M1 az M4
posobjacich pri B. viseni, C. stupani a D. klesani quadrokoptéry pri pohlade
zhora (A) a dimetrickom natoc¢eni (B, C, D).

stave (Alexis et al., 2012; Quan, 2017). Vyslednica pdsobiacich sil je vysledkom
pohybu quadrokoptéry (obr. 1.8 - B a obr. 1.8 - D):

e vo vertikdlnom smere posobi v kladnom smere osi ,,z“ tiazova sila a zaporna
vztlakova sila - pritla¢né sila, v zapornom smere osi ,z“ vertikalna zlozka

sily celkového tahu.

e v horizontalnom smere pdsobi proti smeru pohybu aerodynamicky odpor

quadrokoptéry, ktory eliminuje horizontélna zlozka sily celkového fahu.

Interakciou vsetkych sil vznika vysledna sila, ktora umoznuje quadrokoptére
let v konstantnej vyske jednym smerom bez rotdcie. Ako uz bolo spomenuté,
takmer vsetky quadrokoptéry lietajui identicky v akomkolvek horizontalnom
smere. Odlisnosti mozno najst pri velkosti aerodynamickej odporovej sily, ktoré

priamo zavisia na tvare a konfiguracii quadrokoptéry.
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-3 fah =P Celkovytah =P Tiazova sila Odporovasila =3 Vysledna sila

Pritlaéna sila

Obr. 1.8: Znazornenie to¢ivych momentov 7, az 74 na motoroch M1 az M4 a
posobjacich sil pri kloneni (A, B) a klopeni quadrokoptéry (C, D) pri pohlade
zhora (A, C) a zboku (B, D)

1.5.4 Zatacanie

Podstata mechanického principu manévra zatacania quadrokoptéry spociva
vo vyuziti nerovnovahy momentov hybnosti skupin motorov s protichodnym
smerom otacania. Aby bolo mozné horizontdlne pravotocivo zatocit resp.
zabocit bez klopenia alebo klonenia a straty vysky, letovy ovlada¢ musi zvysit
otacky vsetkych motorov, ktoré sa otacaju v pravotoc¢ivom smere a zaroven
znizit otacky motorov, ktoré sa otacaju v lavotoc¢ivom smere. Vysledny sucet

vSetkych kratiacich momentov bude rovny ¥ = 7 + 75 + 73 + 74 (obr. 1.9 - A).

32



Z hladiska udrzania vysky manéver zatacania je podobny viseniu, kedy stucet
vSetkych axidlnych tahov motorov je rovny tiazovej sile (obr. 1.9 - B) (Alexis
et al., 2012; Quan, 2017).

-3 fah =JP Tiazova sila

Obr. 1.9: Znazornenie to¢ivych momentov 7 az 74 na motoroch M1 az M4 a
posobjacich sil pri zatacani quadrokoptéry pri pohlade zhora (A) a dimetrickom
natoceni (B).

1.6 Technické charakteristiky quadrokoptér

Prevadzkové limity quadrokoptér a ich letové charakteristiky koresponduju s
technickymi charakteristikami lietadla. Technické charakteristiky quadrokoptéry
(nie celého UAS systému) mozno kategorizovat do Styroch hlavnych skupin a to

na:

konstrukéné charakteristiky,

aerodynamické charakteristiky,

vykonové charakteristiky pohonnych jednotiek,

elektrické charakteristiky:.

Konstrukéné charakteristiky pojednavaju o fyzikdlnych vlastnostiach
quadrokoptéry vratane jej rozmerov, type konfigurdcie draka, ¢i mechanickych
parametroch konstrukénych materidlov. Kli¢ovym konstrukénym parametrom z
hladiska dalsicho névrhu quadrokoptéry je jej maximalna vzletova
hmotnost (Quan, 2017; Zhu et al., 2020).
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Aerodynamické parametre spocivaju v definovani aerodynamickych sil a
momentov, posobiacich na quadrokoptéru pocas letu vo vzduchu. Zakladnymi
parametrami si aerodynamicka vztlakova a odporova sila, resp. v pripade
konstrukcie draka a mechaniky letu multikoptér ich pritlaéna sila (Quan, 2017;
Zhu et al., 2020).

Vykonové charakteristiky pohonnej jednotky st definované priamo
meratelnymi parametrami ako sa tah, toc¢ivy moment, napétie, elektricky prud
alebo otacky motora. Dalsie, nepriamo dopoéitané charakteristické hodnoty
pohonnej jednotky st vyjadrené velicinami ako mechanicky vykon ¢i tcéinnost
propulzného systému. Doleziti informéciu o schopnosti pohonnej jednotky
udéva aj pomer tahu k hmotnosti (Hale, 2002; Quan, 2017).

Elektrické charakteristiky suvisia s elektrickym systémom quadrokoptéry ako
st napriklad zivotnost batérie, cas jej nabijania, vystupnym napatim alebo
spotrebou energie. Spotreba energie je dalej priamo zavisla na type narocnosti
manévrov, ktoré sa pocas letu vykonavaju (Quan, 2017; Jenkins, 2018).

Dalsie technické charakteristiky —definujice systém UAS zahffiaja

charakteristiky riadiacich, naviga¢nych a komunikac¢nych systémov.

1.6.1 Maximalna vzletova hmotnost

Maximélna vzletovd hmotnost quadrokoptéry (Wro) je definovand rovnicou:

Wro =Wg +Wpr + Wg (1.1)

kde Wpg je prazdna hmotnost quadrokoptéry, Wpr hmotnost uzitoéného
zatazenia a Wp hmotnost batérie. Prazdna hmotnost quadrokoptéry zahtna
hmotnost konstrukcie/drak quadrokoptéry, pohonné jednotky, podvozok a
elektrické ¢i riadiace systémy. Uzitocné zatazenie je nosnost quadrokoptéry, ¢o
predstavuje mnozstvo nakladu, ktoré je moze prepravit. Do nakladu si zahrnuté
aj kamery a iné duplikované senzory. Hmotnost batérie je pocas celého letu
konstantna. Pri navrhu propulzného systému quadrokoptéry musi platif, Ze jej
celkovy tah musi byf vacsi ako je jej maximalna vzletovd hmotnost

multiplikovand o vyrobcom stanoveni bezpecnostni konstantu (Quan, 2017).

1.6.2 Aerodynamicka odporova sila quadrokoptéry

Aerodynamické odporova sila draka je definovanda ako sila, ktora pdsobi proti
pohybu quadrokoptéry pohybujicej sa v danom prostredi. Velkost sily odporu je

mozné matematicky zapisat ako
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Fp= ;p’UQACD (1.2)
kde Cp je koeficient aerodynamického odporu, A je projektovana plocha
quadrokoptéry otoc¢end smerom k prudeniu vzduchu, p je hustota prostredia a v
je rychlost pohybu quadrokoptéry. 7Z mechaniky letu quadrokoptéry pri
doprednom lete je jasné, Ze pre zmenu rychlosti letu je nutna zmena jej naklonu.
Vo vseobecnosti plati, ze pri vysokych rychlostiach sa quadrokoptéra dostava do

velkych uhlov klonenia, pricom projektovand / tc¢innd plocha jeho prednej casti

generujica aerodynamicky odpor sa zvacsuje (obr. 1.10) (Bangura et al., 2016;
Nguyen et al., 2017; Yang et al., 2020).

Obr. 1.10: Vplyv uhla klopenia quadrokoptéry na narast projektovej plochy pri
uhloch A - 0°, B - 22.5° a C - 45°

1.6.3 Aerodynamicka vztlakova sila draka quadrokoptéry

V' mechanike letu quadrokoptér st hlavnym zdrojom generovania
vztlakovych sil jeho rotorové listy. Tieto listy st konstruované tak, aby vytvarali
vztlakova silu smerujicu nahor pri otacani. Tato vytvorend vztlakova sila
posobi proti gravitacnej sile na quadrokoptére, umoznujic mu vzlietnuf a udrzat
sa vo vzduchu. Ked rotor rotuje, kazdy list prechadza cez vzduch, vytvarajic
rozdiel v tlaku medzi svojou hornou a spodnou stranou, ¢im generuje vztlakovi
silu.

Téato podkapitola pojednava ale o aerodynamickej vztlakovej sile, ktora je
generovana drakom quadrokoptéry. Tato sila vznika, ked sa quadrokoptéra sa
pohybuje prostredim s akoukolvek rychlostou vyssou ako nula. Vztlakova sila
draka a jej dynamika st vyjadrené nasledujicou rovnicou:

Fr, = ;pvaCL (1.3)
kde Cp je koeficient vztlakovej sily, A je hodnota projektovanej plochy

orientovanej smerom k prudeniu vzduchu, p je hustota prostredia a v je rychlost
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pohybu quadrokoptéry voci prostrediu (Bangura et al., 2016; Nguyen et al.,
2017; Yang et al., 2020).

Pri analyze mechaniky letu quadrokoptéry je zasadné zohladnit orientaciu
vztlakovej sily draka. Aerodynamicka vztlakova sila, ktora je generovana tymto
typom UA] je pri horizontalnom doprednom lete orientovana v totoznom smere
ako tiazova sila, a to v dosledku relativne plochého geometrického tvaru tela
quadrokoptéry (obr. 1.11). Z tohto dévodu sa niekedy vztlakova sila oznacuje aj
ako pritlacna sila. Orientacia vztlakovej sily draka zohrava dolezitu tlohu pri
riadeni a stabilizacii quadrokoptéry (Cooper et al., 2014; Yang et al., 2020). Pri
horizontalnom doprednom lete zabezpecuje pritlacnéd sila potrebnt vertikalnu

stabilitu a odolnost vo¢i vplyvom vetra ¢i inym vonkajsim faktorom.

smer
letu

R IEEEEEE. R T o h9r129”.té.|”9>
> > rovina

Obr. 1.11: Vplyv uhla klopenia na smer vztlakovej sily generovanej geometrickym
tvarom quadrokoptéry. Te - celkovy tah motorov; Ty - horizontalna zlozka
celkového fahu; Ty - vertikdlna zlozka celkového fahu rovnd vztlakovej sile
generovanej rotormi quadrokoptéry; Fp - aerodynamicka odporova sila; Fj -
aerodynamicka vztlakova sila draka; Fi - tiazova sila.

1.6.4 Uc¢innost propulzného systému

Propulzna tc¢innost quadrokoptéry je definovand ako schopnost pohonnej
jednotky tvorenej motorom a vrtulou premenit dodany elektricky vykon na
uzitoény fah, resp. vektorovu silu, ktora zabezpecuje pohyb quadrokoptéry vo
vzduchu (Hale, 2002; Jenkinson & Marchman, 2003). Propulzna G¢innost 7,0

je dana vztahom:
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Nr
Mprop = 77—

mech

(1.4)

pricom Np predstavuje tahovy vykon a N, energiu, ktorda bola vlozena do
prostredia prostednictvom propulzného mechanizmu. Pri konstantnej rychlosti
letu je mozné fahovy vykon vyjadrif nasobkom fahu a rychlosti. Substiticiou
tahového vykonu a energie propulzného mechanizmu za elektricky prikon

definovany pomocou elektrického napéatia U a prudu I plati vztah:

Mprop = gzﬁ (1.5)
kde T je tah, ktory je rovny sile odporu pri rychlosti letu v. Cim vysSia je Gé¢innost
pohonnych jednotiek, tym ucinnejsie motor a systém vrtule premiena elektricku
energiu na uzitoéni mechanicki pracu (Jenkinson & Marchman, 2003). Je vsak
potrebné poznamenat, Ze celkovii uc¢innost quadrokoptéry ovplyvnuje niekolko
dalsich faktorov, ako je hmotnost a aerodynamicky dizajn UA, ako aj prevadzkové

podmienky a faktory prostredia.

1.6.5 Pomer tahu k hmotnosti

KTIcovym parametrom pri ur¢ovani vykonu quadrokoptéry je pomer tahu k
jej hmotnosti. Tito bezrozmernt veli¢inu je mozné vypocitat ako podiel tahu T,
ktory je generovany vsetkymi motormi, ku celkovej hmotnosti W quadrokoptéry.
Cim je vyssi pomer T/W, tym je quadrokoptéra schopné generovat vacsi fah v
porovnani s jej hmotnostou, ¢o priamo ovplyvinuje jej schopnost dosiahnut vyssie
vertikalne a horizontalne zrychlenie ¢i lepsiu manévrovatelnost. Naopak, nizky
pomer T'/W mbze naznacovat problémy s udrziavanim pozadovanych parametrov

letu alebo stability quadrokoptéry pocas zlozitych manévrov (Quan, 2017).

1.7 Letové charakteristiky quadrokoptér

V kontexte UA mozno definovat letové charakteristiky quadrokoptér na
zaklade ich vykonovych parametrov a konstrukcie. Tieto charakteristiky
zahfnaju rychlost, dosah, vydrz, nosnost, stabilitu, manévrovatelnost ¢i presnost
udrzania polohy, pricom kazda z tychto charakteristik je ovplyvnena celkovym
vykonom motorov, hmotnostou ¢i kapacitou batérie. V porovnani s lietadlami a
helikoptérami, quadrokoptéry nemaju pevné vztlakové plochy, ¢o znamena, ze
niektoré letové charakteristiky vyjadrené letovymi obalkami alebo
vyskovo-rychlostnymi diagramami (H-W diagram), nie si pre quadrokoptery

relevantné. Nespornou vyhodou pri zistovani letovych vlastnosti quadrokoptér je
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ich elektricky zdroj, ktory pocas celého trvania letu ma konstantnit hmotnost.

Rychlost a nadmorska vyska

Nadmorska vyska pouzitia quadrokoptéry ma vplyv na stanovenie jej
maximalnej rychlosti a dosiahnutie maximalnej vysky letu v zavislosti na
celkovom vykone motorov, aerodynamickom dizajne vrtul, ¢ jej celkovej
hmotnosti. Ako bolo spomenuté, existuji aj legislativne obmedzenia tykajtice sa
maximalnej rychlosti a vysky, ktoré mézu quadrokoptéry dosiahnut (European
Union, 2019a). Napriklad, v krajindch Eurépske;j Unie je maximélna povolend
rychlost civilngch UA stanovend na 20 m - s~! a maximalna vyska letu
obmedzena na hodnotu 120 m. Dané limitacie maji za ciel minimalizovat riziko
ohrozenia zdravia a bezpecnosti obyvatelstva. Z praktického hladiska tieto
obmedzenia zvySuju dosah ¢i vydrz letu quadrokoptéry.

Grafické znazornenia parametru rychlosti letu a nadmorskej vysky pre
stanovenie optiméalnych podmienok letu quadrokoptéry st zobrazované vo
vztahu k vykonu alebo efektivite pouzitia pohonnych jednotiek. Graf zavislosti
vykonu motora na rychlosti a nadmorskej vyske sa spravidla oznacuje ako
krivka pozadovaného vykonu (Power Required Curve) alebo tabulka vykonu a
nadmorskej vysky (ower vs. Altitude Chart). Krivky ukazuju aky je potrebny
vykon pohonnych jednotiek pre udrzanie pozadovanej rychlosti a vysky letu.
Graf zavislosti efektivity pohonnej jednotky na rychlosti a nadmorskej vyske sa
zvyCajne oznacuje ako krivka pozadovaného tahu (Thrust Required Curve)
alebo tabulka tcinnosti a mnadmorskej vysky (Efficiency vs. Altitude
Chart) (Niemiec et al., 2018). V tomto pripade krivky poukazuji na optimalne
rychlosti a nadmorské vysky, ktoré treba udrzat pre dosiahnutie najlepsej

efektivity pohonnej jednotky.

Dosah

Dosah predstavuje dalsi vyznamny letovy parameter, ktory urcuje
maximalnu vzdialenost letu quadrokoptéry od pilota - operatora bez toho, ze by
doslo ku strate kontroly riadenia. Pri vyuzivani RC vysielaca je dosah najviac
limitujici préve telemetrickym transcevierom (Jenkins, 2018). Pri zanedbani
dosahu vysielaca, parameter dosahu / doletu méa priamy vztah k optiméalne;
rychlosti letu, resp. k hodnotam tucinnosti pohonnej jednotky pri konkrétnej
rychlosti letu. Medzi faktory, ktoré moézu ovplyvnift dosah patri napriklad
nadmorskd vyska letu a aktudlne poveternostné podmienky. Typickym
grafickym znazornenim dosahu pre quadrokoptéry su grafické diagramy resp.
tabulky, ktoré moézu zobrazovat zavislost dosahu quadrokoptéry na rychlosti

letu, nadmorskej vyske alebo intenzite vetra vo vzfahu k jej hmotnosti a
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konfiguracii letu. Pilot - operator moéze vyuzivat tieto udaje pre efektivne
plnenie 1loh, kedy potrebuje poznat operacny dosah quadrokoptéry v
konkrétnych podmienkach jej pouzitia (Quan, 2017).

Vydrz

Vydrz quadrokoptéry je definovana ako maximéalna doba, pocas ktorej moze
zostat quadrokoptéra v prevadzkovom rezime bez potreby vymeny batérie.
Podobne ako pri dosahu, aj na parameter vydrze ma vplyv viacero faktorov
vratane kapacity batérie, 1uc¢innosti pohonnych jednotiek a hmotnosti
quadrokoptéry. Graficky je mozné znazornif parameter vydrze diagramom doby
letu v zavislosti na hmotnosti a kapacity batérie. Tak, ako pri dosahu letu
quadrokoptéry, existuje mnozstvo spésobov zobrazenia maximélnej doby letu
quadrokoptéry - vydrze, pricom volba vhodnej metédy zavisi od konkrétnej
aplikdcie (Quan, 2017).

Parameter letovej nosnosti

Parameter letovej nosnosti je definovany ako maximalna vaha, ktorti moze
quadrokoptéra uniest. Tento parameter je kriticky pre tspesné vykonavanie
uloh, ktoré si vyzaduju prenasanie réznych nakladov alebo senzorov. Letova
nosnost je priamo ovplyvnend celkovym vykonom motorov a aerodynamikou
vrtul, ktoré zabezpecuju potrebnu tahovia silu na zdvihnutie quadrokoptéry s
danou hmotnostou. Grafické znazornenie letovej nosnosti je obvykle formou
diagramu vykreslujiceho zavislosti hmotnosti, vykonu pohonnych jednotiek
alebo nadmorskej vysky, resp.v podobe tabuliek letovej hmotnosti vztiahnutej

na kapacitu batérie.

Stabilita

Stabilita je letovy parameter, ktory ovplyvnuje schopnost quadrokoptéry
udrziavat stabilni polohu a orientaciu v priestore. Parametre, ktoré ovplyvinuja
stabilitu quadrokoptéry, zahfnaja konstrukciu quadrokoptéry a procesy v
riadiacej jednotke. Napriklad, vyvazenie hmotnosti ¢i vrtal st klacové pre
udrzanie stability letu. Vonkajsie faktory, ktoré mozu ovplyvnit stabilitu
quadrokoptéry st napr. vplyv vetra alebo turbulencia. Parameter stability je
kriticky pre tspesné planovanie a vykonavanie letovych tloh, pretoze akékolvek
odchylky od pozadovanych peremetrov letu mézu viest k ohrozeniu bezpecnosti
alebo nehodam. Znazornenie stability letu sa zvycCajne realizuje graficky
pomocou tzv. tabulky stability (Stability Chart), ktord zobrazuje zavislost
stability letu na rdznych parametroch quadrokoptéry, ako si napriklad

konstrukcia vrtal, poloha a orientacia quadrokoptéry, hmotnost, poloha taziska
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a podobne (Tennakoon & Munasinghe, 2008).

Manévrovatelnost

Manévrovatelnost je klicovou letovou charakteristikou quadrokoptér, ktora
urcuje schopnost quadrokoptéry menit svoju polohu a smer v priestore. Jednou
z hlavnych vyhod quadrokoptér je moznost vertikalneho vzletu a pristatia ¢i
moznost udrziavania stabilnej polohy v priestore. Manévrovatelnost je
ovplyvnena niekolkymi faktormi, vratane hmotnosti a vyvazenia lietadla,
velkosti a konstrukcie rotorov a odozvy systému riadenia letu (Tennakoon &
Munasinghe, 2008).

Manévrovatelnost quadrokoptér sa znazornuje pomocou manévrovatelnych
obélok (Maneuverability Envelopes) alebo grafov nazyvanych ako manévrovacie
diagramy (Stick Plot alebo aj Maneuver Plot). Manévrovacia obalka zobrazuje
maximalnu kombindciu rychlosti a zrychlenia, ktorii quadrokoptéra moze
dosiahnut v wur¢itych podmienkach a s urcitou bezpecnostnou rezervou.
Manévrovaci diagram zase zobrazuje zavislost zvislého tahu na momenty okolo
osi X a Y, ktoré ovplyviiuju naklon a otocenie quadrokoptéry. Obvykle sa tymto
sposobom znézornuje niekolko typickych manévrov akymi st kruhové zatacky,

stipania a klesania (Tennakoon & Munasinghe, 2008; Yoon et al., 2017).

Presnost udrzania polohy

Presnost udrzania polohy sa vztahuje na schopnost quadrokoptéry udrziavat
zvolenii polohu v priestore s vysokou presnostou. Podobne ako pri stabilite, aj
letovy parameter presnosti udrzania polohy je ovplyvneny konstrukciou
riadiacej jednotky a vonkajsimi faktormi. Tato vlastnost je rozhodujica pre
efektivnhu a bezpeéni prevadzku quadrokoptéry, pretoze zabezpecuje, ze
zariadenie je schopné udrzat svoju polohu s minimalnou odchylkou. Presnost
udrzania polohy je dosiahnutd pouzitim pokrocilych senzorov a riadiacich
algoritmov, ktoré monitoruji polohu quadrokoptéry v redlnom case a
vykonévaji potrebné tipravy na udrzanie jej stability (Yoon et al., 2017).

Grafické znézornenie letového parametru presnosti udrzania polohy u
quadrokoptéry sa realizuje zobrazovanim zavislosti tohto parametru napriklad
na pozicii, orientacii, rychlosti a akceleracii quadrokoptéry. Typickym prikladom
je diagram kruhu zmétenia (circle of confusion), ktory vizualizuje kruhovi

oblast v blizkosti cielovej polohy, ktori by mala quadrokoptéra udrziavat.
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1.8 Siucasny stav testovania technickych a

letovych charakteristik quadrokoptér

Testovanie je jednym zo zakladnych tikonov v procese vyvoja a optimalizacie
produktu. Znalost technickych a vykonovych charakteristik quadrokoptér je
preto esencialnou podmienkou pri urceni vhodnosti ich pouzitia a zabezpecenia
pozadovanej bezpecnosti v procese ich integracie do spolo¢ného vzdusného
priestoru. V sucasnosti neexistuju ziadne stanovené komplexné Standardy a
postupy na testovanie UA systémov podkategérie quadrokoptér, a preto
testovaci inzinieri a vyskumnici ¢asto aplikuji uz zavedené metédy verifikacie
bezne pouzivané vo velkom letectve. Testovania sa realizuju s jasnym cielom,
Specificky skimat urcené parametre. Nezahfnaju vsak komplexni analyzu
vsetkych aspektov. Analyza aerodynamickych a vykonnostnych charakteristik
quadrokoptér moze byt dosiahnutd bud pomocou softvérovych simulécii (Jung
& Tsiotras, 2007; Hentati et al., 2018; Christodoulou et al., 2019; Meyer et al.,
2012), experimentdlnym meranim v aerodynamickom tuneli (Russell et al.,
2016; Baris et al., 2019) alebo prostrednictvom redlne vykonanych letov na plne
funkénych quadrokoptérach (obr. 1.12) (Su et al., 2023).

--------------------------------------------------------------------------------------

N
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I |
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- vykonové simulacie
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Izolované pohonné - testy letovych vlastnosti
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Obr. 1.12: Schématické znazornenie metdd testovania quadrokoptér.

Softvérové simuldcie vyuzivané v leteckom priemysle sa zakladaji na

komplexnych néstrojoch matematickej analyzy. Jej vyuzitie je najmé v
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hodnoteni aerodynamickych a vykonovych charakteristik quadrokoptér alebo jej
casti za pomoci CFD (Christodoulou et al., 2019), cez simuldcie cinnosti
riadiacich reguldtorov (Praveen et al., 2016) az po robotické simuldcie zamerané
na paralelné lety (Schmittle et al., 2018) ¢&  verifikiciu antikoliznych
systémov (Shahoud et al., 2022).

Klacovou vyhodou softvérového testovania oproti hardvérovému testovaniu
je moznost rychleho a efektivneho vyladenia roznych skiimanych konfiguracii a
parametrov bez potreby fyzickej pritomnosti testovanej quadrokoptéry, co
vyrazne znizuje néaklady vynalozené na testovanie. Hlavnou nevyhodou
softvérového testovania je, ze nemoze plne simulovat redlne letové podmienky.
To znamena, ze vysledky softvérového testovania mozu poskytnut len urcita
predstavu o letovych vlastnostiach a vykone quadrokoptéry, ktoré mozu byt
odlisné od skutoc¢nych vysledkov merani v redlnom prostredi.

Metoda testovania quadrokoptér vo veternom tuneli je bezne pouzivany
pristup na testovanie aerodynamickych, vykonnostnych alebo ucinnostnych
letovych a vykonovych charakteristik (Theys et al., 2014; Russell et al., 2016;
Baris et al., 2019). Testovanie aerodynamickych vlastnosti, vratane vztlakovych
a odporovych sil, prebieha vo veternom tuneli bud v statickom stave
quadrokoptéry, ked sa integrita konstrukcie testuje prostrednictvom jej
interakcii s obtekajicim priadom vzdychu v rezime bez zapnutych motorov UA;
alebo v dynamickom stave, kedy obtekajici prud vzduchu pri testovani vytvara
interakciu so zapnutymi pohonnymi jednotkami quadrokoptéry. Pri testoch sa
udrziava konstantna hodnota rychlosti pridenia vzduchu v tuneli pri zmene
naklonu UA, alebo naopak, test je vykonavany pre jednu hodnotu naklonu UA
pri réznych rychlostiach prudenia vzduchu.

Testovanie vykonu a uc¢innosti UA vo veternom tuneli sa vykonava aj ako
dynamicky test celej quadrokoptéry, nie je vsak nezvycajné, Ze testovanie
prebieha samostatne len na pohonnych jednotkach quadrokoptéry (Theys et al.,
2014). Medzi vysledky takychto testov patri napriklad stanovenie mép tahu,
ktoré zobrazuju vplyv rychlosti prietoku vzduchu a uhla naklonu quadrokoptéry,
resp. len jej pohonnych jednotiek na celkovy mechanicky tah, alebo vytvorenie
diagramov mechanickej Gc¢innosti motorov v zavislosti na rychlosti prietoku
vzduchu (Theys et al., 2014). Kym dosial spominané metédy vyhodnocovali
vysledky testovania na zaklade zaznamenanych hodnot fahu a osovej sily, ktoré
sa prenasali na testovaciu stolicu. Pri tychto testoch sa udrziavali konstantné
otaCky motorov pre kazdy experiment. Stabilita letu vo veternom tuneli sa teraz
hodnoti na zaklade odchylok v hodnotach otacok motorov, ktoré sa snazia
udrziavat sily na testovacej stolicke na nule. Tuto stabilitu letu skimame pre

rozne rezimy klonenia, natocenia a kombindacie tychto pohybov u quadrokoptéry.
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V aerodynamickych tuneloch sa quadrokoptéra vzdy pevne viaze na testovaciu
stolicku, ¢o je motivované bezpecnostnymi dovodmi a vysokymi finanénymi
nakladmi na takéto testovacie zariadenia.

Testovanie vykonavané prostrednictvom realnych letov mozno rozdelit na
letové testy vo vnutornom prostredi (Bhandari et al., 2017) a letové testy vo
vonkajsom prostredi (Theys & De Schutter, 2020). Typickym testom vo
vnutornom prostredi je test presnosti udrzania polohy visenia, pri ktorom sa
autonémny riadiaci systém, resp. jeho regulator, snazi klopenim a klonenim

udrzat stanoveny referen¢ny bod (Kusmirek et al., 2020).

Priloha A

Kusmirek, S., Socha, V., Handkova, L., Hylmar, K., Matyas, R., &
Kubovy, P. (2020). Validation of the Manual Indoor UAV Flying Characteristics
Methodology. In 2020 New Trends in Civil Aviation (NTCA) (pp. 129-133).
IEEE. DOI: 10.23919/NTCA50409.2020.9291204

Dalsim prikladom vnitorného testovania pri realnych letoch je lietanie podla
misie, alebo paralelné lietanie ¢i lietanie v skupine. Tieto testy verifikuja
spravnost algoritmov kontrolnych systémov quadrokoptér a ich vzajomné
komunikacné kandaly. Vo vsSeobecnosti plati, Ze pri vnitornom prostredi je
problém s GPS signdlom, nutnym na udrzanie pozicie, ako aj kontrolnej slucky
regulatora, a preto sa pri tychto testoch musi substituovat satelitny za iny
pozi¢ny systém, najcastejsie kamerovy Motion Capture.

Letové testovanie quadrokoptéry vo vonkajsom prostredi je nevyhnutnym
krokom pri overeni jej letovych a vykonovych charakteristikdch (Theys &
De Schutter, 2020). Tieto dynamické testy vo vonkajSom prostredi zahinaji
roznorodé typy testov, ako mnapriklad skusky stability, ovladatelnosti,
manévrovatelnosti, dosahu ¢i vydrze. Limitacie tejto formy testovania spocivaju
ako v neriadenom prostredi s moznostou vyskytu réznych poryvov vetra tak v
sposobe zberu dat nutnych na vyhodnocovanie pozadovanych letovych
charakteristik. Letové data moézu byt zhromazdované prostrednictvom riadiacej
jednotky, dataloggera, zachytavajiceho data vo forme Mavlink sprav z riadiacej
jednotky, alebo senzorovej siete, zaznamenavajucej pozadované vykonové

charakteristiky quadrokoptéry.

1.9 Zhrnutie kapitoly

Z vyssie uvedeného vyplyva, ze pre komplexné pochopenie letovych a

vykonovych charakteristik quadrokoptéry je klucova kombinacia softvérovej
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simulécie a fyzického testovania. V rdmci tejto integracie by sa malo zamysliet
nad novym typom vystupu, ktory by efektivne zohladnoval zavislost medzi
roznymi premennymi, ako si fah, uhol naklonu a rychlost, a reflektoval tak
komplexnost quadrokoptérov.

Podla stucasnych standardov testovania vo veternom tuneli, kedy sa pocas
testov udrziava konstantna rychlost pridenia vzduchu s variabilnou zlozkou
naklonu, alebo naopak, rovnakym ndklonom a variabilnou rychlostou, je
potrebné zvazif, ¢i dany stav odpoveda realnej mechanike letu quadrokoptér. Aj
napriek tomu, ze vo velkom letectve je testovanie pri redlnych letoch bezné, u
UA systémov nizsich vahovych tried (napr. C1), uréenych pre Sirokd verejnost,
je obmedzeny pristup ku zbere letovych dat, ¢o je znacnou limitaciou pri dalsom
konstrukénom alebo legislativnom progrese.

Cielom tejto prace je stanovif metodiku testovania vybranych letovych
charakteristik quadrokoptéry pomocou softvérovych a hardvérovych pristupov.
Ako referencna metdéda bude zvolené experimentilne testovanie vo veternom
tuneli, ktoré bude zalozené na parametroch ziskanych z robotickej simulacie,
konkrétne na zavislosti zmeny ndklonu od rychlosti letu. Verifikacia tychto
testov sa uskuto¢ni prostrednictvom dynamického testovania pocas realnych
letov quadrokoptéry. Pri tomto testovani sa budd zbierat relevantné letové
parametre nielen na riadiacej jednotke, ale aj na prototypovom moduldrnom
systéme Dronbox, ktory bol vyvinuty sSpecidlne na zber letovych a vykonovych

parametrov quadrokoptéry.
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2. Projekt prace

Pri stanoveni cielov préace boli zohladnené existujice obmedzenia
standardnych testovacich metod a zistenia z dostupnych studii. Naplnenie ciela
prace spocivalo v analyze presnosti dynamického testovania vybranych letovych
charakteristik bezpilotnych lietadlov (UA) pocas redlnych vonkajsich letov s
pouzitim navrhnutého zaznamového systému. Aby bolo mozné dosiahnuf co
mozno najlepsie vysledky pri naplneni hlavného ciela prace, boli stanovené aj
sekundarne ciele. Tymto sposobom bol definovany problém rozcleneny na
mensie casti. Vyskumné otazky a hypotézy boli formulované na zaklade tychto

stanovenych cielov.

Ciele

Navrh metodolégie testovania: Na zaklade analyzy stucasnych
testovacich pristupov a metdéd bude navrhnuty postup pre referencné a
experimentalne dynamické testovanie quadrokoptér, vratane metodiky zberu
dat vybranych vykonovych a letovych charakteristik UA. Testovacie aktivity
budu realizované v softvérovom prostredi robotického simulatora, veternom

tuneli a v priebehu realnych letov.

Navrh meracieho systému: V sulade s vybranymi letovymi
parametrami,  reprezentujucimi  vykonové a  letové  charakteristiky
quadrokoptéry, bude navrhnuté odnimatelné modularne senzorické zariadenie,
aplikovatelné na UA kategorie C1, schopné zaznamenavaf pozadované letové
udaje. Za ucelom porovnania presnosti navrhnutého senzorického zariadenia s
realnymi letovymi datami buda ziskané parametre porovnavané s tudajmi

ziskanymi z riadiacej jednotky quadrokoptéry.

Vyhodnotenie navrhnutej metédy: Na zaklade analyzy zvolenych
vykonovych a letovych charakteristik bude urcéend vhodnost navrhnutého
dynamického testovania a meracieho systému pre aplikaciu v oblasti testovania

UA podkategorie quadrokoptér.
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Vyskumné otazky

Na dosiahnutie hlavného a sekundarnych cielov dizertacnej prace boli definované

tieto vyskumné otazky:

Otazka 1:

Otazka 2:

Otazka 3:

Hypotézy

Je mozné navrhnutym meracim systémom nahradit, pre ucely

testovania, data z riadiacej jednotky quadrokoptéry?

Aky vplyv maji rozne testovacie prostredia (simulované
prostredie, veterny tunel, redlne lety) na presnost a

spolahlivost ziskanych letovych dat quadrokoptéry?

Je navrhnutd metéda dynamického testovania prostrednictvom

realnych letov vhodna na urcenie aerodynamickych parametrov?

Na zaklade vyskumnych otazok boli formulované nasledujice hypotézy:

H1 Data ziskané z meracieho systému a riadiacej jednotky quadrokoptéry

nebudu statisticky odlisné.

H2 7 dat ziskanych pocas simulovanych a realnych letov bude mozné

vytvorit prevadzkovi obalku, ktord charakterizuje letové vlastnosti

quadrokoptéry. Tato prevadzkova obalka bude opisovat vztahy medzi

vykonovymi a letovymi parametrami quadrokoptéry a jej hmotnostou

pri horizontalnom priamociarom lete.

H3 Na zaklade tudajov ziskanych z realizovanych letov bude mozné

aproximovat aerodynamické parametre quadrokoptéry.
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3. Metodika

V zmysle naplnenia definovanych cielov a vyskumnych otazok, ako aj
overenia pravdivosti stanovenych hypotéz dizertacnej prace, bol vytvoreny
nasledovny suhrn pracovnych postupov a testovacich protokolov. Dizertac¢na
praca vychadza =z poznatkov sicasného stavu metodiky testovania
aerodynamickych charakteristik VTOL UA vo veternom tuneli. Novo navrhnuté
metoédy boli zaloZzené na nepriamom urceni aerodynamickych a vykonovych
charakteristtk UA z letovych dat, bud softvérovo simulovaného letu alebo
realnych letoch vo vonkajsom prostredi. Zakladnym parametrom pre vzajomné
porovnavanie vysledkov testovania aerodynamickych charakteristik bol typ
testovaného UA, ktorého volba musela byt v stlade so Specifikdciami
navrhovanych metodik testovania. S ohladom na legislativne poziadavky
kladené na pilota - operatora a priestorové obmedzenia mernej cely veterného
tunela, boli pri vybere testovaného UA kltcovymi hardvérovymi Specifikaciami
maximalna vzletovd hmotnost a celkové rozmery lietadla. Ako vykonnostna
poziadavka bola definovana schopnost letu UA s uzitoénym zafazenim o
minimélnej hmotnosti 200 g, reprezentujicej priblizne 75% hmotnosti externého
testovacieho systému, sluziaceho ako stcast meracieho vybavenia pri realnych
letoch vo vonkajSom prostredi. Softvérové poziadavky pri vybere UA boli
zamerané na moznost vykonavania autonémne riadenych letov prostrednictvom
vhodne zvolenej pozemnej riadiacej stanice a datovej architektire riadiacej
jednotky, umoznujticej pristup k letovym datam prostrednictvom MavLink
datového toku. V neposlednom rade vybrany prostriedok musel byt dostupny
ako 3D model v pristupnom robotickom simulatore. Volba testovaného UA
musela brat do uvahy okrem sady konstrukénych a softvérovych poziadaviek,
ktoré boli potrebné na dodrzanie metodickych postupov, aj praktické moznosti
vyberu. Vybrané UA muselo byt cenovo dostupné, Tahko opravitelné z hladiska
hardvéru a najlepsie aj s dostupnou kniznicou 3D modelov nahradnych
suciastok pre 3D tlac.

V rdmci kapitoly Metodika si prezentované hardvérové Specifikdcie vybrane;j
testovanej quadrokoptéry a pouzitej riadiacej jednotky, ako aj systematicky
prehlad vseobecnych nastrojov a sledovanych parametrov nevyhnutnych pre
vypocet pozadovanych aerodynamickych a letovych charakteristik UA. Nasledne
sa kapitola detailne venuje kazdému metodickému kroku pripravy testovacich
protokolov vratane definovana experimentu az po vytvorenie konecného

datového siboru pred jeho Statistickym vyhodnocovanim.
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3.1 Definovanie letového prostriedku a jeho

technicko - vykonovych parametrov

Okrem hardvérovych a softvérovych charakteristik testovanej quadrokoptéry
bolo dolezité si urcif aj sekundarne technické a vykonové parametre, ktoré neskor
vstupuju do vypoctu aerodynamickych a letovych charakteristik UA. Pre dalsie
spracovanie dat nameranych ¢i uz vo veternom tuneli alebo pri simulovanych a
realnych letoch, bolo podstatné zohladnit meniacu sa plochu prierezu UA. Podla
tedrie mechaniky horizontalneho letu multikoptér je plocha prierezu UA zavisla
od uhla néklonu, resp. uhla medzi horizontalnou rovinou obtekajiceho priadu
vzduchu a predozadnou rovinou UA.

V' pripade simulovanych a redlnych letov, kedy senzorické vybavenie
neumoznuje priame merania vztlakovych sil, je nutné ich hodnoty zistit
nepriamo, prostrednictvom vykonovych charakteristik pohonnych jednotiek.
Sledované parametre v tomto pripade si otacky kazdého motora. K urceniu
mechanického prevodu je potrebné poznat vykonovi charakteristiku vrtule.
Alternativna moznost je pracovat s konstantou celkového fahu pohonnych
jednotiek (konstanta v rozmedzi 0 - 1), ktord zohladni celkovy tah vsetkych
motorov. Pre prevod takto definovanej konstanty na mechanicku silu, resp. fah,
je nutné poznat maximalny tah jednej pohonnej jednotky. Preto pri roboticky
simulovanom lete a aj pri redlnom lete, bol pouzity rovnaky typ a geometria

vrtule.

3.1.1 Charakteristika quadrokoptéry IRIS+ a autopilota
Pixhawk

Ako testovany VTOL UA s maximalnou vzletovou hmotnostou v rozmedzi
1 kg az 2.5 kg vyhovujici vSetkym stanovenym poziadavkam prace bol zvoleny
komercne dostupny UA typu multikoptéra s konvenénym usporiadanim styroch
motorov znacky IRIS+. Quadrokoptéra bola vyvinutd spoloc¢nostou 3DRobotics
(Kalifornia, USA) a disponuje Styrmi bezkartd¢ovymi jednosmernymi motormi
typu MN2213 s rychlostnou konstantou 950 kV. Motory st usporiadané v
asymetrickej konfiguracii typu ,X“ (obr. 3.1). Na kazdej z hriadelov
elektromotorov je standardne upevnena samoutahovacia dvojlista APC Slow
Flyer vrtula o priemere 254 mm a stupani 119 mm (10”x4.7”). Vrtule
pouzivané v ramci riesenia dizertacnej prace boli nahradené za typ 3D Robotics
Solo o rovnakom priemere 254 mm so stipanim 114 mm (10”x4.5”). Hlavnym
dovodom vyberu tohto typu vrtule bola ich dostupnost a vykonostné parametre.

Rozmery quadrokoptéry bez vrtdl na dlhych nohach st 490 x 320 x 195 mm.
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Vzletovd hmotnost quadrokoptéry bez batérie je 1000 g. Udévand nosna
kapacita uzitocného zatazenia sa pohybuje na hodnote 400 g. Priemerna doba
letu na jednu 11.1 V 3500 mAh lithium-polymérovii batériu je vyrobcom
odhadovana na 10 az 15 min v zavislosti na zatazeni, poveternostnych
podmienkach, rezime letu a vykonavanych manévroch (3D Robotics, Inc., 2014).
S umyslom zvysit mozny pocet letov vykonanych na jednu batériu boli pri
realnych letoch vo vonkajSom prostredi pouzité 11.1 V lithium-polymérové

batérie s kapacitou az 6100 mAh.

Obr. 3.1: Quadrokoptéra 3DR IRIS+ na dlhych nohéch.

Quadrokoptéra IRIS+ je vybavena taktiez 32-bitovou riadiacou jednotkou
Pixhawk 2.4.8 s QGroundControl firmwarom, umoznujticim lietat autonémne
misie. V riadiacej jednotke je integrovany barometer, magnetometer, 3-osy
akcelerometer a gyroskop. Periférnym senzorom, pripojenym k riadiacej
jednotke, je uBlog GPS modul s magnetometrom. Stucastou vybavenia je
telemetricky radiovy set, zabezpecujici obojstranni komunikaciu medzi UA a
pozemnou riadiacou stanicou ¢i ovladacom operatora, prostrednictvom datového
protokolu MAVLink. Internd paméf riadiacej jednotky dovoluje zapis a
zalohovanie vsetkych prenasanych a generovanych dat. Manudlne riadenie letu
operatorom je zabezpecené dialkovym ovladacom 3DRobotics s dosahom
definovanym vyrobcom az 1 km (PX4 Development Team and Community,
2023). V redlnych letovych podmienkach je dosah radiového ovladania rddovo
nizsi, v rozmedzi 100 az 150 m. Firmvér riadiacej jednotky umoznuje
naprogramovanie misie UA s presne definovanymi letovymi parametrami, akymi
je vyska letu, rychlost letu, cas vysenia nad bodom, ¢i podmienky otacania

okolo osi z. Program sa z GCS, s vyuzitim telemetrického systému, nahraje do
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riadiacej jednotky UA a po prepnuti do médu ,mision flight vykona plne

autonémny let.

3.1.2 Prierezova plocha quadrokoptéry

Koeficienty vztlaku draka a odporu st podla vzorcov (1.3) a (1.2) nepriamo
zavislé na velkosti prierezovej plochy A. Pri lete quadrokoptér nastava vyssie
popisané specifikum, kedy pre zvysenie doprednej rychlosti musi quadrokoptéra
vykonat klopenie, ¢im vyrazne meni velkost svojej prierezovej plochy. Pre
urcenie zavislosti uhla nabehu na velkosti prierezovej plochy neexistuje ziaden
unifikovany vzorec a preto je nevyhnutné pre kazdy typ quadrokoptéry tuto
zavislost vypocitat, resp. namodelovat a odmerat.

Pre uréenie prierezovej plochy bol v softvéri SolidWorks 2021 (Dassault
Systemes, Vélizy-Villacoublay, Francizsko) vytvoreny zjednoduseny model
testovaného UA IRIS+ s dlhymi nohami bez vrtil, pricom zjednodusenie
spocivalo vo vynechani odlah¢ujicej geometrie na ramenach quadrokoptéry a
odstraneni radiusov z hran krytu tela quadrokoptéry. Zvolenymi tupravami
modelu sa docielila moznost pouzitia funkcie siluety, vytvarajticej rovinny obrys
UA ako celku (obr. 3.2). Vyplnenim vzniknutej skice bola nasledne meratelna
hodnota plochy uzatvorenej obrysom, reprezentujica prierezovii plochu

prostriedku.

Obr. 3.2: ZjednodusSeny model IRIS+ 3DR bez vrtal pri premietani siluety.

Celkovo bolo namodelovanych a analyzovanych 24 profilov prierezovych ploch,
pricom uhol ndklonu quadrokoptéry bol sledovany s krokom 2° v rozsahu od 0° do
46° (obr. 3.3). Pre vypocet koeficientu aerodynamického odporu vo vertikdlnom
smere bola zaznamenana aj prierezova plocha quadrokoptéry, ktorda dosahovala
hodnotu 0.047 m?.
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Obr. 3.3: Graf diskrétnych bodov urcujtcich zavislost uhla dopredného naklonu
na prierezovu plochu celej quardokoptéry.

3.1.3 Vykonova charakteristika pohonnej jednotky

Testovanie vykonovych charakteristik pohonnej jednotky bolo realizované
formou statického testovania v rezime visenia, teda pri nulovej rychlosti pradu
vzduchu proti smeru . letu“. Testovand pohonna jednotka ako jej vsSetky
komponenty (zdroj, elektricky kontrolér rychlosti, riadiaca jednotka, motor a
vrtula) pochadzali z vyssie popisanej quadrokoptéry 3DR IRIS+. Z plastového
ramena qudrokoptéry bol odnaty motor bez prerusenia napdjania a ovladania, a
pre ucely dalSieho testovania bol pripevneny k testovaciemu stojanu RC
Benchmark Series 1580 (Tyto Robotics, 2023). Zaznamendvané parametre pri
statickom testovani meracim stojanom bol fah, elektrické napatie, elektricky
prid a opticky merané otacky motora. Elektricky merané otacky s PWM
signalom boli zaznamenavané na strane riadiacej jednotky Pixhawk 2.4.8.

Pre meranie fahu pouziva testovacie zariadenie RC Benchmark
piezoelektrické snimace zatazenia s ohybnym nosnikom. Snimace su
rozmiestnené v konfiguracii jeden snimac¢ vo vertikdlnom a dva snimace v
horizontalnom smere. Pararelne vedla seba horizontalne umiestnené snimace st
uréené k meraniu toc¢ivého momentu. Rozsah meraného fahu bol od - 5 do
+ 5 kgf s presnostou 0,5 % =+ 0,005. Optické meranie otacok bolo mozné
vykonavat v rozsahu od 0 do 30000 ot./min. Presnd tolerancia snimaca sa
neuvadza (tab. 3.1) (Tyto Robotics, 2023). Softvérové rozhranie testovacieho
stojanu bolo vyuzivané iba na exportovanie nameranych dat. Ovladanie
pohonnej jednotky bolo vykondvané RC ovladacom quadrokoptéry IRIS+,
pripadne jeho riadiacou jednotkou.

Vykonova charakteristika samoutahovacej dvojlistej vrtule 3D Robotics Solo
10"x4.5” bola urcena z dvanastich merani, kedy na riadiacej jednotke
quadrokoptéry bol naprogramovany jeden rezim, v ktorom pohonna jednotka

pracovala po dobu 20 sekind. Po uplynuti stanovené¢ho casu bolo meranie
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Tabulka 3.1: Presnost testovacieho stojanu RC Benchmark Series 1580

Parameter Rozsah Presnost Jednotky Vzorkovacia
merania frekvencia
Tah +5 0,5 % + 0,005 kgf 8 Hz
Tocivy moment +2 0,5 % =+ 0,005 Nm 8 Hz
Elektrické napétie 0-35 0,5 % + 0,05 \Y 50 Hz
Elektricky prud 0-40 1,0 % + 0,1 A 50 Hz
Otéacky 0-30000 - ot/min 50 Hz

ukoncené. 7Z medianovych hodnot elektrického napétia a elektrického prudu sa

vypocital vykon pohonnej jednotky podla vztahu:

P=1U (3.1)

Okrem elektrického vykonu boli nepriamo dopocitané bezrozmerové

koeficienty fahu, krutiaceho momentu a vykonu vyplyvajice zo vztahov:

T = Cr(J)pn*D* (3.2)

P = Cp(J)pn*D® (3.3)

kde koeficienty tahu C7p a vykonu Cp su zavislé od tahu T" v N, elektrického
vykonu P vo W, hustoty vzduchu p v kg - m ™3, rychlosti otdc¢ania vrtule n v s=1
a priemeru rotora D v m (Deters et al., 2017). Kedze RC Benchmark
nezaznamenaval kritiaci moment generovany vrtulou, koeficient kritiaceho

momentu Cg bol vypocitany podla vztahu:

_Cr
o

Vysledky statickej vykonovej charakteristiky dvojlistej vrtule 3D Robotics

Co (3.4)

Solo 10"x4,5” boli sumarizované v tabulke 3.2. Pri porovnani vypocitanych
hodndt s vysledkami dosiahnutymi pri testovani totoznej vrtule na University of
Illinois at Urban-Champaign boli preukdzané odchylky pri jednotlivych
konstantach v desatinom ¢isle Dantsker et al. (2022); Deters et al. (2017).
Odchylky mohli byt spdsobené geometriou stojanu RC Benchmark, ktord z casti
branila plynulému odtekaniu vzduchu od vrtule, pouzitim iného typu motora
alebo iného elektronického ovlddania otdcok pohonnej jednotky ako v
spominanych studiach. Pre dalsie vypocéty motorovych konstant alebo

momentovych konstant v kapitole Metoda letového testovania pomocou 3D
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Tabulka 3.2: Koeficienty fahu (C;), vykonu (C,) a kritiaceho momentu vrtule
(C,) 3D Robotics Solo 10"x4,5” zavislé od otacok a prikona pohonnej jednotky.

Otacky (min~') Tah (kgf) Prikon (W) C; Co Cq

4090 0,18 21.1 0,075 0,053 0,084
4400 0,21 25,14 0,075 0,049 0,078
4690 0,24 29,42 0,076 0,048 0,075
4960 0,27 33,65 0,076 0,046 0,073
5220 0,30 37,85 0,077 0,045 0,070
5710 0,35 46,85 0,075 0,042 0,066
6150 0,40 55,28 0,074 0,040 0,063
6530 0,47 66,37 0,075 0,039 0,061
6970 0,54 78,3 0,077 0,039 0,061
7350 0,60 89,08 0,077 0,038 0,060
7730 0,65 101,38 0,076 0,037 0,058
8080 0,72 114,69 0,077 0,036 0,057

robotického simuldtora bude dalej dizertacna praca pouzitat hodnoty uvedené v
tabulke 3.2.

Okrem diskrétnych merani vykonovej charakteristiky pohonnej jednotky boli
vykonané taktiez tri kontinudlne merania formou statického testovania,
zamerané na vykreslenie krivky zavislosti fahu pohonnej jednotky na rychlosti
otacania vrtule. Testovanie prebiehalo ako v predchadzajicom pripade na
testovacom stojane RC Benchmark Series 1580, pricom pokyny k ovladaniu
motoru ako aj jeho napdjanie bolo pouzité z Quadrokoptéry 3DR IRIS+. Po
odfiltrovani jednotlivych merani medidnovym filtrom so sirkou okna 200 vzorkou
bol vSetkymi vzniknutymi krivkami prelozeny polyném druhého stupna
(obr. 3.4). Ziskan4 krivka bola dalej vyuzitd pri simulovanych aj redlnych letoch
ako funkcia zavislosti rychlosti otacok motorov na tahu pohonnej jednotky.

Poslednym  meranim vykonovej charakteristiky —pohonnej jednotky
quadrokoptéry IRIS+ bolo uréenie hodnoty maximalneho tahu pohonnej
jednotky. Hodnoty fahu boli zaznamenavané testovacim stojanom po dobu 90
sekind. Ovladanie pohonnej jednotky pri tomto experimente bolo manualne,
pomocou dialkového ovladaca 3DRobotics. Pozicie riadiacich pak ovladaca boli
v maximalnom vychyleni tahu a doprednom sklone. Z nameranych dat bola

vyhodnotend priemernd maximalna hodnota tahu 0.773 kgf (£0.015 kgf).

3.2 Testovanie UA vo veternom tuneli

Veterny tunel, ako experimentdlny prostriedok, bol vyuzity nna analyzu

referenénych aerodynamickych sil vztlaku a odporu draka quadrokoptéry
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Obr. 3.4: Zavislost tahu vrtule 3D Robotics Solo 10"x4,5” na otackach motora
typu MN2213.

IRIS+, generovanych pocas dopredného horizontalneho letu. Doraz pri testovani
quadrokoptéry bol kladeny na presne definovany experimentalny set, ktory
zahinal vopred definované uhly naklonu korespondujice s réznymi rychlostami
letu. V kontexte veterného tunela boli rychlosti letu quadrokoptéry
reprezentované rychlostami pridenia vzduchu vo vnitri tunela. Hodnoty
kombinacii uhla néklonu a rychlosti pradenia vzduchu boli ziskané =z
predchédzajicich pocitacovych simuldcii realneho letu v prostredi Gazebo.
Testovanie prebiehalo bez rotujicich casti, teda bez vrtul.

Ako sucast dynamického testovania, zameraného na zhodnotenie vykonu a
ucinnosti quadrokoptéry pocas dopredného letu, bol opat vyuzity veterny tunel.
Hardvérové tupravy quadrokoptéry zahinali nahradenie riadiacej jednotky styrmi
elektrickymi kontrolérmi rychlosti, ktoré vytvarali kontrolni slucku s Hallovymi
snimacmi otacok kazdého motora. Softvérova priprava experimentu obsahovala
vytvorenie PID (proporciondlno-integracno-derivacného) reguldtora otécok
elektromotorov. Hodnoty otacok pre konkrétne rychlosti letu boli opét
simulované v programe Gazebo. Napdajanie motorov quadrokoptéry bolo
realizované cez externy zdroj. Napriek pokrocilej hardvérovo-softvérovej
priprave sa nepodarilo uskuto¢nif uspokojivé dynamické merania vykonnostnych
parametrov v celom rozsahu rychlosti a uhlov. Dévodom bol jav autorotacie
vrtil vznikajtci pri testovanych rychlostiach pridenia vzduchu nad 12 m - 571,
¢o znemoznovalo spustenie vrtil pocas pridenia a tym aj spravne fungovanie

softvérovych regulatorov otacok motorov quadrokoptéry.
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3.2.1 Konfiguracia a parametre veterného tunela

Laboratérne experimenty sa uskuto¢nili v klimatickom veternom tuneli
Ustavu teoretickej a aplikovanej mechaniky Akadémie vied Ceskej republiky
(ITAM AV CR) v Teléi. Podzvukovy klimaticky veterny tunel disponuje
uzavretym okruhom a pontka moznost riadenia rychlosti vetra, ako aj jeho
teplotnych podmienok. Tunel sa sklada z aerodynamickej a klimatickej sekcie
(obr. 3.5). Pre experimentalne testovanie bola vyuzitd aerodynamicka sekcia,
ktora je schopna simulovat uc¢inok vetra na konstrukciu v rozmedzi rychlosti
toku 1,5 az 33 m - s71. Prid vzduchu je generovany axidlnym ventildtorom s
priemerom 2 m a vykonom 200 kW. Merné cela aerodynamickej sekcie ma
obdfinikovity tvar o vyske 1,8 m a sirke 1,9 m s celkovou dizkou pridovodu
11 m. Konfiguracia veterného tunela umoznuje simuldciu medznej vrstvy
atmosféry prostrednictvom Counihanového generdtora, bariér, mriezok a

podlahovych dosiek s roznou drsnostou povrchu.
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Obr. 3.5: Horizontalny pédorys klimatického veterného tunela.

3.2.2 Experimentalny set

Quadrokoptéra IRIS+ bola umiestnend na drevenom stojane so
streamlinovym tvarom vo vyske 900 mm nad podlahovou doskou meracej cely
veterného tunela. Stojan bol ukonéeny rotacnym klbom. Na druhej strane kibu
bola kovova platforma, ktorda umoznila uchytenie spodnej casti 6-osového
silového snimaca ATI MINI 40 (ATT Industrial Automation, USA). Snima¢ ATI
MINI 40 umoznuje sucasne merat tri sily a tri ohybové momenty v zakladni
konstrukéného modelu. Vrchné ¢ast snimaca bola priamo uchytena na vnutornu
karbonovu platnu tvoriacu kostru quadrokoptéry, na ktort boli v pevnej vazbe

fixované vsetky ramena a kryty quadrokoptéry. Rozsah merani sil v osiach F, a
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F, bol kalibraciou pri rozliseni 0,01 N definovany na 40 N. V pripade osi F, bol

rozsah merania az do 120 N s rozliSenim 0,02 N. (ATI Industrial Automation,

2023)

a(®) 10 13 15 17 20 21 23 25 27 29 31 34 36 38 40 42
v(im-s') 5 6 7 8 9 10 M 12 13 14 15 16 17 18 19 20
P (%) 15 18 21 26 29 32 35 38 41 44 47 50 54 57 60 63

a (°) —klonenie | v (m -s" )~ rychlost prudenia | P(%) - vykon tunelu

Obr. 3.6: Experimentélny set hodnot meranych uhlov sklonu s prislichajicou
rychlostou vzduchu vo veternom tuneli.

Experimentalny cyklus zac¢inal manualnym nastavenim pozadovanej hodnoty
sklonu quadrokoptéry v smere prudenia vzduchu s naslednou kontrolou
nastaveného uhla laserovym uhlomerom Bosch PAM 220. Po nastaveni uhla
bola uzatvorenda merna cela veterného tunela a vykonana kalibracia silového
snimaca. Kalibracia snimaca bola vykonand po kazdom merani. Ddvod
re-kalibracie pri zmene uhla sklonu suvisel s odstranenim chyby merania
ohybového momentu, resp. so zmenou diiky ramena medzi novou poziciou
taziska quadrokoptéry a osou rotacného kibu stojana. Po kalibracii bol spusteny
axialny ventidtor veterného tunela. Ked sa dosiahla vo veternom tuneli
pozadovana rychlost pradenia vzduchu, zacal plynit mintutovy casovy interval,
kym sa vstupny prud vzduchu neustélil a pridenie stalo laminarne, s nizkou
intenzitou turbulencie I, = 1 - 2 percent. Rychlost pridenia bola merana nad
quadrokoptérou pomocou Prandtl - Pitotovej trubice pripojenej k tlakovému
systému Scanivalve. Zber dat prebiehal po dobu 1 minuty. Vzorkovacia
frekvencia meraného zdznamu bola 3200 Hz (F,, F,,T,) resp. 4900 Hz
(F.,T,,T,) v zavislosti od osi a meranej veli¢iny (ATI Industrial Automation,
2023). Po ukonceni merania bol agregat veterného tunela vypnuty a po zniZeni
rychlosti pridenia vzduchu v tuneli na 3 a% 4 m - s~ bola merné cela otvorena.
Nasledoval dalsi experimentalny cyklus. Celkovo tak bolo vykonanych 16
merani, kazdé pri rozdielnom uhle sklonu a rychlosti prudenia
vzduchu (obr. 3.6). Z dovodu udrzania nizkej hladiny intenzity turbulencie,
merania boli uskuto¢fiované od rychlosti 5 m - s~!. Obdobny priebech merani
bol vykonany aj v pripade dynamickych testov. Rozdiel bol v pritomnosti vrtal
na motoroch quadrokoptéry aj s moznostou ich ovladania. Pri spusteni prietoku
vzduchu boli pohonné jednotky vypnuté a az pri dosiahnuti pozadovanej

rychlosti pridenia vzduchu boli zapnuté na pozadované rychlosti otacok.
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Dovodom oneskoreného zapinania pohonnych jednotiek bola obava o

prehrievanie ESC regulatorov v trupe quadrokoptéry.

Obr. 3.7:  Znazornenie orientdcie osi silového senzoru Mini40 IP65/IP68
umiestneného na UA pri 0° (A) a ndklone 30° (B).

Vypocet koeficientov vztlaku a odporu vychadza z vektorového rozlozenia sil

vztlaku a odporu, ako aj sil Z a X (obr. 3.7) v osiach = a y nasledovne:

O=L+X,+Z 3.5
y y

0=D+X,— 2, (3.6)

Po vyjadreni vektorov jednotlivych sil na zédklade goniometrickych funkcii sa

sila vztlaku L a sila odporu D d& zapisat ako:

L = —Xsin(«a) — Z cos(a) (3.7)

D = —X cos(a) + Zsin(a) (3.8)

kde uhol « reprezentuje uhol sklonu quadrokoptéry voci rovine pridenia vzduchu
vo veternom tuneli. Po dosadeni vztlakovej sily do rovnice (1.3), resp. odporove;

sily do rovnice (1.2) su koeficienty vztlaku a odporu vyjadrené vztahmi

— X sin(a) — Z cos(a) = CL'O;}QA (3.9)
—X cos(av) + Zsin(a) = CDp;ZA (3.10)
o — 2(—X sin(a) — Z cos(a)) (3.11)

pv? A
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_ 2(—=X cos(a) + Zsin(a))
Cp = 02 A (3.12)

Hodnota hustoty vzduchu p bola pocas merania udrziavand na hodnote

stanovenej medzinarodnou Standartnou atosférou MSA (p = 1,22 kg - m™3).

3.3 Metéda letového testovania pomocou 3D

robotického simulatora

Roboticky simulator je nastroj na simulaciu spravania sa robotov — objektov
vo virtudlnom prostredi, ktory umoznuje testovanie a vyvoj robotov bez potreby
fyzického hardvéru. Mozno povedaft, ze fyzické objekty ako senzory, akéné cleny
¢i kompletné robotické systémy si takto softvérovo nahradené. Uplatnenie
robotickych simulatorov zahfna dizajn a prototypovanie virtualnych robotov,
vyvoj a overovanie pokrocilych ovladacich algoritmov, bezpecné testovanie
pouzitelnosti robotov vo vnutornom alebo vonkajSom interaktivnom prostredi,
¢i skolenie operéatorov a programatorov (Koubaa et al., 2017; Nguyen & Nguyen,
2019).

Pre poskytnutie komplexného a realistického simula¢ného prostredia na
testovanie a vyvoj robotov je nutna spolupraca niekolkych softvérovych
komponentov  sicasne. Primarnym komponentom je fyzikdlny engine
simulaéného programu. Fyzikdlny engine modeluje fyzikdlne vlastnosti a
interakcie objektov s prostredim. Medzi zdkladné modelované fyzikédlne
vlastnosti mozno zaradit gravitaciu, trenie alebo kolizie objektov. Za vykreslenie
virtudlneho prostredia a objektov v simulécii je zodpovedny 3D vykreslovaci
engine. Tento softvérovy komponent vytvara vizudlnu podobu simulacie, ¢o
umoznuje operatérovi sledovat a interagovat so vzniknutou situaciou v ramci
simula¢ného procesu. Informécie o objektoch, ich algoritmoch nutnych pre
plnenie robotickych 1loh ako planovanie pohybu, vnimanie ¢i riadenie,
poskytuji robotické kniznice. V niektorych robotickych simulatoroch moze byt
roboticka kniznica integrovana do viacerych komponentov simulatora, ako
napriklad do spominaného fyzikalneho engine alebo komponentu simulovane;j
riadiacej jednotky. Dal$fm komponentom vytvarajicim komplexné simulacné
prostredie je pouzivatelské rozhranie. Jeho tlohou je poskytnit pouzivatelsky
prijatelné rozhranie na interakciu so simuléciou, vratane nastrojov na ovladanie
objektu, ¢i modifikovanie algoritmov pohybu az do tdrovne zmeny prirastkov
samotnych kontrolérov. Poslednym nevyhnutnym softvérovym komponentom je

osobity metaopera¢ny systém, zodpovedny za spravu tudajov a suborov
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generovanych simuldciou, vratane tudajov snimacov a kontrolérov, modelu
robota ¢i vysledku simuldcie (Koubda et al., 2017; Nguyen & Nguyen, 2019;
Bernardeschi et al., 2019).

3.3.1 Priprava simulacnej platformy

Vyber UA ako aj jeho integrovana riadiaca jednotka - autopilot rady
Pixhawk - vo svojej podstate predurcili volbu simula¢ného programu ako aj jeho
komponentov. Pre ticely robotického simulovania letu metédou softvéru v slucke
(SITL — software in the loop) bol ako komponent metaoperacného systému
pouzity systém ROS Melodic (Robot Operating System). Centralna cast
architektiry ROS sa deli na jadro a sadu kniznic. Sada kniznic ROS pozostava z
aplikacnych ramcov — frameworkov, ktoré st urcené na vytvaranie a spravu
robotickych systémov. Jadro, alebo aj middleware, zabezpecuje zakladnu
funkcionalitu systému ROS. Tato softvérova vrstva poskytuje infrastruktiru pre
koordinaciu a komunikaciu medzi jednotlivymi komponentami, inak nazyvanymi
yuzlami® v distribuovanom systéme. Kazdy uzol predstavuje samostatny proces,
ktory vykondva Specifickii tlohu (zber dét zo senzorov, vypocet frekvencie
signdlu pre akény ¢len a pod.). Uzly medzi sebou dalej komunikujii pomocou
tém, ktoré sa mnazyvaju toky sprav (obr. 3.8). Jeden uzol moéze odoberat
(subscriber) a publikovat (publisher) viaceré uzly sdcasne, ¢o umoznuje
koordinovat svoje aktivity flexibilnym a synchréonnym spdsobom s ostatnymi
uzlami v systéme. Jadro ROS okrem spomenutého obsahuje aj hlavny uzol a
ROS Master komponent. Hlavny wuzol zodpovedda za koordindciu aktivit
ostatnych uzlov v systéme, pricom paralelne sleduje aktualne uzly spustené v
systéme a témy, ktoré si nimi zverejnované alebo odoberané. ROS Master
komponent je proces pracujici na hlavnom uzle, pricom mu poskytuje potrebné
sluzby na koordinaciu aktivit ostatnych uzlov. Systém ROS plne podporuje
programovacie jazyky Python, C++ a Lisp (Serrano, 2011; Koubaa et al., 2017;
Nguyen & Nguyen, 2019).

S ohladom na kompatibilitu jednotlivych komponentov robotického
simulatora bol ako fyzikdlny a vykreslovaci simulacny néstroj pre letové
testovanie zvoleny program Gazebo (verzia 9.0.0). Vo svojej podstate ide o
kniznicu metaoperac¢ného systému ROS, ktora vytvara virtualne prostredie s
moznostou testovat a overovat funkcnost robotov. Komponent robotického
simuldtora Gazebo sa skladda z dvoch hlavnych casti a to gzserver a
gzclient (Serrano, 2011). Cast gzserver tvori jadro simuldtora. Ide o
vysokovykonny viacuroviovy simula¢ny server, ktory poskytuje zakladnu

funkénost pre spustenie fyzikalnych a senzorovych simulécii. Gazebo podporuje
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ROS

Master
registracia registracia
uzoL TEMA uzoL
,publisher* > s(z;e:;? > ,subscriber*

Obr. 3.8: Priklad komunikacie medzi dvoma uzlami. Po inicializacii uzla
,publisher“ ROS Master registruje, ze uzol chce publikovat spravy na urcita tému.
Po spusteni uzla ,subscriber” a overeni kompetentnosti daného uzla prijimat
tému, nadriadeny ROS Master uzol zariadi komunikaciu peer-to-peer z uzla
,publisher* do uzla ,subscriber*.

az Styri fyzikalne enginy, pricom pre potreby dizertacnej prace bol pouzity
defaultny fyzikalny engine ODE. Druhé ¢ast programu, gzclient, tvori grafické
pouzivatelské rozhranie, ktoré vytvara vizudlnu povahu virtualneho prostredia,
pricom umoznuje pouzivatelovi interakciu so svetom ¢i modelom.

Dalsim pouzitym komponentom v robotickom simuldtore bol autopilot PX4
(Pixhawk). Autopilot PX4 je plne integrovany so systémom ROS, pri¢om
poskytuje flexibilné rieSenie pre ovladanie a navigaciu UA. PX4 dalej umoznuje
letovému kodu autopilotov rady Pixhawk ovladat pocitacovo modelované letové
prostriedky v simulovanom svete. Autopilot podporuje simulacie typu SITL,
kedy sa softvér, ktory bezi na UA spusta priamo na pocita¢i namiesto
skutocného hardvéru (Nguyen & Nguyen, 2019). V koreniovom adresari
autopilota sa nachddzaju konfiguracie jednotlivych zakladnych UA s
prislichajicimi  kontrolnymi algoritmami konkrétneho typu. Hardvérova
konfigurdcia je popisand vo formétre .sdf (Simulation Description Format),
ktory obsahuje detaily o fyzikalnych vlastnostiach, vizudlnom vyobrazeni,
senzoroch a dalsich aspektoch simulacného modelu. Systém umoznuje
jednoduché prispdésobenie kontrolnych algoritmov a pridavanie, upravu alebo
import senzorov, ktoré nie si priamo zviazané so zakladnou doskou UA.
Modularita PX4 spaja hardvérové komponenty so softvérovym rozhranim, c¢o

umoznuje autopilotovi zbierat data zo senzorov s deterministickymi intervalmi
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prostrednictvom riadiacej slucky. Data o stave prostriedku pocas letu sa
nahravaju vo formate .ulog.

Pre potreby ovladania simulacie bolo nutné zabezpecit bezproblémovi
spolupracu robotického simuldtora aj s komponentom pracovného prostredia.
Ulohu pracovného prostredia plnila pozemnd riadiaca stanica QGroundConrol.
Volena GCS bola vytvorena ako sicast projektu DroneCode, rovnako ako
autopilotny systém PX4, ¢o predurcilo ich plni kompatibilitu. QGroundConrol
poskytovalo operatérovi prijemné pracovné prostredie pri ovlddani a
monitorovani UA a modifikovani a plneni letového planu.

Vzdjomnd integracia ROS/Gazebo s PX4 a QGroundcontrol v ramci
robotického simuldtora je zndzornend na obrazku 3.9) (Foundation, 2022).
Sposob komunikacie medzi jednotlivymi komponentmi robotického simulatora
zabezpecoval komunikacény protokol MAVLink (Micro Air Vehicle Link). Proces
komunikécie zac¢ina medzi autopilotom PX4 a simuldtorom Gazebo. Simuldtor
Gazebo nésledne odosiela tidaje o simulovanom prostredi do uzlov ROS (systém
ROS je rozsireny o kniznicu MAVROS), ktoré mozu tieto tdaje pouzit na
ovladanie UA. Uzly ROS paralelne komunikuji aj s pracovnym prostredim
QGroundControl, pricom prijimaji data senzorov z UA a naspif odosielaji

prikazy autopilotovi PX4.

" ROScore

......................................... P <
[ mavlink main ] ROS Melodic
: : . J
rozhranie pre programovanie aplikacii
PX4 : QGroundControl
GCS
[ simulator mavlink ] Gazebo
autop||ot ............................... A

Obr. 3.9: Architektira integracie ROS/Gazebo s autopilotom PX4 a GSC.
PX4 komunikuje s robotickym simuldtorom za tucelom prijimat senzorové
data zo simulovaného sveta a spatnoviazobne odosielat hodnoty akénym
¢lenom - motorom. Komunikdcia medzi PX4 a GCS je zalozend na
odosielani telemetrickych dat zo simulovaného prostredia a prijimania prikazov.
Komunikécia medzi komponentami prebieha na zaklade MAVLink protokolu.

Proces spustania robotického simulatora na opera¢nom programe Linux

(Bionic Beaver), ktory je plne kompatibilny s ROS Melodic, prebieha v Styroch

61



krokoch. Prvy krok si vyzaduje spustenie spravcu idajov ako aj metaoperacného
systému ROS, resp. jeho jadra. Jadro systému ROS automaticky spusta aj
kniznicu MAVROS. Druhym krokom je spustenie simula¢ného programu Gazebo
— taktiez kniznice systému ROS. Treti spustany komponent, simulovana riadiaca
jednotka doplni roboticky simulator o zvysné kniznice. Poslednym krokom je

spustenie GCS, ako ovladaca modelu UAV a zdroja vystupnych letovych dat.

3.3.2 Realizacia simulovanych letov

V  ramci simulovanych letov v robotickom prostredi Gazebo boli
zaznamenavané letové parametre pre hmotnosti quadrokoptéry IRIS+ od 1.5 b
do 5.5 1b s intervalom 0.5 lb. Kedze Gazebo vyuziva jednoduchy model linearnej
aerodynamiky a ako defaultnt vrtulu pre robotickd simulaciu UA typu IRIS+
prave APC SF 10"x4.7"vrtulu, bolo nutné pri kazdej simulacii zasahovat do
hardvérovej konfiguracie iris.sdf modelu. Upravovanymi veli¢cinami boli okrem
hmotnosti UA (v 1b) aj data pluginu motor; konkrétne parametre
motor__constant a moment__constant. Zmeny hodnot parametrov
rolling_moment a rotor_drag coefficient vychadzajucich z ,H — sily“ boli
vzhladom na nezmeneny priemer vrtule zanedbané.

Podla zdrojového kédu (Furrer et al., 2015) je tah motora definovany ako

force = real motor velocity? x motor constant (3.13)

¢o znamena,

T = w? x motor__constant (3.14)

Prevodom do standardného zapisu je motor_constant mozné vypocitat

motor_ constant =

@ (3.15)

kde T je tah v N a n st otdcky motora v s~! (Bangura et al., 2016; Martin &

Salaun, 2010). Model Gazebo vypoditava velkost krutiaceho momentu rotora ako

rotor torque = force X moment_ constant (3.16)

Podla standardnej tedrie vrtule je momentova konstanta zapisana ako

Q B CQpn2D5

T = CopnDi (3.17)

moment_constant =

z ¢oho vyplyva

62



C
moment__constant = C—Q x D (3.18)
T

kde Cg je momentovy koeficient, Cr tahovy koeficient a D je priemer vrtule v
m. Hodnoty fahu a otacok pre vypocet motor constant a hodnoty koeficientov
pre vypocet moment__constant boli pouzité z tabulky 3.2, pricom pouzity riadok
tabulky bol vybrany na zaklade stvornédsobku tahu jednej pohonnej vrtule rovne;j
simulovanej hmotnosti UA.

Simulovany let bol vykonany v Standardne nastavenom prostredi pozemnej
riadiacej stanice v intraviline mesta. Volba prostredia nemé ziaden priamy
vplyv na kvalitu vysledkov simulédcie. Letové testovanie prebiehalo v presne
definovanom prostredi, bez Ziadnych meteorologickych vplyvov. Casova dlzka
letu nebola zavisla od kapacity batérie. Maximalna telemetrickd vzdialenost od
GCS zavisla od signalu vysielaca, bola ur¢end pre radius 375 m.

Celkovo bolo simulovanych 9 autonémnych letov s roznou hmotnostou UA a
zachovanou trajektoriou. Kazdy let zacinal stupanim quadrokoptéry do vysky
10 m a manévrom vysenia trvajucim 30 s. Let pokracoval manéverom
horizontalneho dopredného priamociareho letu v rozsahu rychlosti od 1 m - s71
do 20 m - s71. Kazdy horizontalny bol ukonéeny 2 s vysenim a otoc¢enim o 180°
do smeru vykonania dalsieho horizontalneho letu s navysenou hodnotou letovej
rychlosti (obr. 3.10 - A). Po vykonani vsSetkych letov sa quadrokoptéra vratila
na povodny bod vzletu a pristala. Celkova dlzka jedného simulovaného letu bola
priblizne 9650 m. Cely let bol sledovany na obrazovke GCS QGroundControl
(obr. 3.10 - B) a na okne Gazebo grafického simuldtora (obr. 3.10 - C).

750m — 16-20 m- s 180°
550m — 11-15m-s" i
350m — 6-10m- s

1 190m — 1-5m- s”

1%0"
. .,
-«— -«
10m

Obr. 3.10: A: Schéma manévrov simulovaného letu vykonavané v letovej vyske
10 m. B: Zobrazenie roboticky simulovaného letu v pozemnej riadiacej stanici

QGround Control. C: Grafické vykreslenie prostredia a UA v grafickom rozhrani
Gazebo.
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Po dokonceni simulovaného letu boli z GCS stiahnuté letové data vo formate
.ulg a konvertované na .csv format, ako sucast kazdej MavLink spravy
autopilota quadrokoptéry. Pre dalsie vyhodnocovanie sprav bola z quaternionov
nachédzajicich sa v ,vehicle attitude setpoint® sprave vypocitana orientacia
UA v priestore a jej tahovy koeficient; z ,vehicle gps position®“ sprav GPS
letova vyska a tratova rychlost; z ,vehicle air data“ sprav barometricka vyska a
hustota vzduchu; z ,esc status® sprav boli vyjadrené rychlosti a vykon kazdého

jedného motora osobitne.

3.4 Metéda testovania realnych letov vo

vonkajSom prostredi

Testovania UA na zaklade realnych letov vo vonkajsom prostredi poskytuje
konstruktérom holisticky pohlad na UA. V porovnani s laboratérnym
testovanim, kde si parametre casto izolované, realne lety umoznuju sledovat
interakcie konstrukcnych a riadiacich prvkov v skutoc¢nej realite, ¢im poskytuja
cenné poznatky o vykone a letovych vlastnostiach prostriedku. Aby boli
eliminované faktory ovplyvnujice merania, boli striktne dodrziavané stanovené
metodické postup.

Osobity doéraz je preto kladeny na dodrziavanie poziadaviek presného
nastavenia riadiaceho systému a kalibracie meracich senzorov, sledovanie
prostredia, v ktorom je experiment vykondvany (meteorologické podmienky) a
monitorovanie parametrov letu. Monitorovanie parametrov letu musi byt
dostatocne Siroké, aby umoznilo post-analyzu spravania sa UA v redlnom
prostredi a zaroven identifikaciu dolezitych parametrov pomocou vypoctov ¢i
substitucii.

Vyznamnym aspektom experimentu v ramci realizacie letov bolo
zabezpecenie redundantného zaznamu letovych dat. Letovy zaznam bol
nahravany prostrednictvom riadiacej jednotky UA ako aj Specialne navrhnutého
senzorického zariadenia. Dalsim doélezitym aspektom bolo dosiahnutie
uniformity trajektorie letov za pomoci autonémneho riadenia. Aby bolo mozné
maximalizovat relevantonost vysledkov experimentu, boli merania vykonavané
za vhodnych meteorologickych podmienok. To znamend pri vetre do 5 m - s~ 1,

bez zrazok a dobrej viditelnosti.
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3.4.1 Vyvoj a aplikdcia redundantného zariadenia

DroneBox

Zmacna cast usilia pri vytvoreni dizertacnej prace spocivala vo vyvoji
samotného palubného zaznamového zariadenia, ako hlavného komponentu pre
zber dat pri dynamickom letovom testovani VTOL UA vo vonkajsom prostredi.
Vyvoj zariadenia prebiehal v troch iteracnych cykloch s funkénymi prototypmi,
pricom kazdy z nich odhalil Specificky hardvérovy, softvérovy alebo systémovy
problém zariadenia. Zakladnou poziadavkou kladenou na zariadenie bolo
poskytnut uzivatelovi letovy zaznam s c¢asovo synchronizovanymi datami,
vypovedajicimi o lineArnom a uhlovom zrychleni quadrokoptéry pocas letu,
pozi¢nych uhloch vo vsetkych troch osiach, letovej vyske, magnetickom kurze,
rychlosti UA voci okolitému prostrediu (rychlosti vzduchu) a rychlosti otacok
kazdej pohonnej jednotky samostatne. V neskorsich navrhoch zariadenia bol
vytvoreny prototyp zariadenia, ktory zaznamenaval okrem rychlosti vzduchu aj
hodnotu tratovej rychlosti quadrokoptéry ziskanej z GPS modulu. Navrhnuté
technické riesenie kladlo déraz na ¢o najnizsiu hmotnost senzorovej siete ako

celku, s moznostou aplikovania zaznamového zariadenia aj na UA triedy Cl1.

Prototyp 1

Prvy funkény prototyp zariadenia nazvaného DroneBox, chraneny patentom
nZatizeni pro meéreni vykonovych parametri multikoptér® - PV 2020-724,
instalovany na vonkajsi kryt UA Phantom 3 Standard od spolo¢nosti DJI,
pozostaval z dvoch mikrokontrolérov typu Arduino Nano 33IoT a Arduino
Micro, vlastného zdroja napatia a dvoch typov modulov. Prvy pouzity typ
modulov zastupovali systémové moduly ako modul realneho casu a microSD
modul. Funkcia tychto modulov bola rozhodujica pre casové oznacenie
nameranej datovej vzorky a nasledné zaznamenanie vzorky na SD kartu. Druhy
typ modulov reprezentovali senzorové moduly (obr. 3.11). Volba senzorového
modulu zavisela od fyzikalneho principu fungovania senzorového chipu modulu

ako aj predchadzajiceho vyuzitia daného senzoru v obdobnej praxi.

KusSmirek, S., Socha, V., Malich, T., & Handkova, L. (2022). Zarizeni pro
méfeni vykonovych parametrii multikoptér. Czechia. Patent CZ 309292.. 022-
06-23.

Senzorova siet prvého prototypu pozostavala z inercidlnej meracej jednotky
(IMU - Inertial Measurement Unit) GY-87, modulu na meranie rychlosti
vzduchu s digitalnym prevodnikom celkového a statického tlaku MS4525DO a
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Obr. 3.11:  Architektira palubného zdznamového zariadenia - Prototyp I.
Zobrazené typy modulov, toku informacii v rdmci merania systemu a napajania.

styroch optickych infracervenych snimacov FC-51. IMU modul GY-87 je
kombinaciou 3 senzorov; trojosého gyroskopu a akcelerometra MPUG6050;
trojosého magnetometra HMCH883L a barometrického snimaca teploty a tlaku
BMP180. Merané udaje senzorového vybavenia prvého prototypu zadznamového
zariadenia boli - linedrne (g) a uhlové (rad - s=!) zrychlenia vo vSetkych troch
osiach, atmosféricky tlak (Pa), teplota prostredia (K) a tachometrické udaje
(s71) jednotlivych motorov. Odvodenymi parametrami boli hodnoty rotacii (°),
nadmorskd vyska (m) a rychlosti quadrokoptéry voci okolitému prostrediu
(m - s71). Ovladdanie spustania nahrdvania dat a zobrazovanie aktudlneho
procesu bol zabezpeceny doskou plosnych spojov s gombikom a LED diédou.
Celkova hmotnost prvého prototypu bola 162 g.

Softvér prototypu zaznamového zariadenia bol vytvoreny na open-source
platforme Arduino od spoloc¢nosti Atmel. Technicky navrh pozadoval unikatne
softvérové riesenie pre kazdy mikrokontrolér osobitne s  vyuzitim
multiparadigmového programovacieho jazyku C++4. Prvy program instalovany
na Arduino IoT33 slizil na ¢itanie idajov zo senzorovej siete. Cast kédu riesila
aj uzivatelsky vstup pomocou gombika a signalizacny vystup cez LED diédu.
Udaje z modulu GY-87 a digitdlneho prevodniku MS4525D0O sa zbierali
komunikaé¢nym protokolom I2C. Moduly FC-51 poskytujice tachometrické
udaje fungovali prostrednictvom prerusenia na jednotlivych digitalnych
vstupoch. Po spusteni miktokontroléra prebehla kalibracia sprevadzana

rozsvietenim LED indikatora. Po tspesnej kalibracii LED didéda zhasla a slucka
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programu aktivovala ¢éitanie idajov zo senzorickej siete. Vzorkovacia frekvencie
bola pevne stanovena na 10 Hz. Po stlaceni gombika program aktivoval
nahravanie dat na SD kartu. Program zodpovedny za zaznam dat pracoval na
druhom mikrokontroléry Arduino Micro. Komunikacia a vymena dat medzi
jednotlivymi mikrokontrolérmi prebiehala opat cez 12C zbernicu. Po spusteni
zapisovania sa inicializovalo pripojenie SD karty, pricom sa na karte vytvoril
novy textovy siubor vo formate csv. Pri kazdom prijati idajov so znakom
oznac¢ujucim koniec riadku (/n) program zapisal dalsi riadok do pripraveného
csv stiboru. Udaje sa z internej paméte vyprazdnili pri kazdom zapisani Gasovej

linie. Zvoleny postup mal zabranit strate tidajov v pripade nahleho vypadku

napdjania.

Obr. 3.12: Pripojenie prototypu I na vonkajsi kryt quadrokoptéry DJI Phantom
3 Standard. A: pohlad zdola; dva mikrokontroléry, napajaci zdroj, systémové
moduly a modul snimaca rychlosti vzduchu. B: pohlad zhora; ovladanie, modul
GY-87 a styri moduly FC-51.

Umiestnenie  senzorickych ~ modulov  je  zavislé od  charakteru
zaznamenavanych parametrov UA (obr. 3.12). Modul GY-87 zaznamenévajici
linearne a uhlové zrychlenia, magneticky kurz a atmosféricky tlak bol pri prvom
prototypovom rieSeni pripevneny k hornej casti ramu quadrokoptéry, co
najblizsie ku riadiacej jednotke quadrokoptéry tak, aby vertikdlna os (z) senzoru
MPU6050 bola kolinedrna s osou riadiacej jednotky. Pozdlzna (z) a priecna (y)
os modulového snimaca bola orientovand rovnobezne a smerovo, identicky s
osami riadiacej jednotky quadrokoptéry. Moduly FC-51 pouzivané na meranie
tachometrickych 1dajov  boli umiestnené na bocnej strane ramien

quadrokoptéry, pricom vzdialenost spodnej casti lopatky vrtule od detekénej
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di6dy zodpovedala 8mm. Modul na meranie rychlosti vzduchu pozostaval z
dvoch casti, digitalneho prevodnika a pitot - statickej trubice. Digitalny
prevodnik bol umiestneny na doske plosnych spojov v spodnej casti
quadrokoptéry. Kedze meranie rychlosti letu VTOL letového prostriedku
podlieha uhlovej chybe spojenej zo zmenou uhlu sklonu pri horizontalnom
priamociarom lete, pitot - staticka trubica bola umiestnend na gyroskopicky
stabilizacny systém kamery v doprednom smere. Najtazsie komponenty, akymi
st batéria, mikrokontroléry ¢i systémové moduly, ktorych pozicia je irelevantna
pre meranie letovych parametrov, boli umiestnené na spolo¢ni dosku plosnych
spojov v spodnej ¢asti rdmu quadrokoptéry ¢o najblizsie k tazisku UA. Vsetky

spojenia boli pajkované a prepojené kablovym vodicom.

Priloha B

Kusmirek, S., Malich, T., Socha, V., Handkova, L., Gavura, T. &
Hylmar, K. (2021). Device for Measuring Multicopters Performance Parameters.
In 2021 International Conference on Military Technologies (ICMT). IEEE.
DOLI: 10.1109/ICMT52455.2021.9502763

Technické nedostatky prototypu I vychadzali predovsetkym z koncepéného
rieSenia rozlozenia hmotnosti a chybovosti funkcionality vybranych modulov v
specifickom pracovnom prostredi (tab. 3.3). Z hardvérového hladiska islo o
zariadenie s vysokou hmotnostou (162 g), pricom najtazsimi komponentami bol
zdroj napétia (cca. 55 g) a doska plosnych spojov (cca. 45 g). S doskou plosnych
spojov boli spojené aj dalsie nedostatky navrhu a to koncentrovanie hmotnosti
takmer celého palubného zariadenia do jednej Casti quadrokoptéry a vyrazné
zvacSsenie hodnoty prierezovej plochy testovaného VTOL bezpilotného
prostriedku. To malo priamy vplyv na jeho aerodynamické vlastnosti.
Testovanie navrhu zariadenia pri letoch vo vonkajSom prostredi odhalilo
vyrazna citlivost ovladacich prvkov a systémovych modulov na vibracie.
Prejavila sa nizka odolnost spajkovanych kablovych spojov, ktorych jadra sa
niektorych pripadoch, vplyvom vibracii v bode spojenia samovolne odlamovali.
Bolo zhodnotené, 7ze chybovost modulu FC-51 mohla byt spdsobena
prirodzenym spektrom infracerveného svetla pri vysokej intenzite slne¢ného

ziarenia v rdamci experimentalych letov vo vonkajsom prostredi.

Prototyp II
Druhy prototyp zariadenia DroneBox reagoval na diagnostikované technické
nedostatky prototypu I primarne dpravou umiestnienia meracieho zariadenia

pod kryt UA (obr.3.13). Prvd vyrazna zmena v architektire zariadenia sa
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Tabulka 3.3: Diagnostika limitujicich faktorov zariadenia DroneBox - prototyp
I, so zisteniami a navrhmi mozného rieSenia problému.

Limitujice Zistenia Riesenie

faktory

hmotnost obmedzenie nahrada zdroja napétia
testovania UA za napajanie z batérie UA
triedy C14

hmotnost obmedzenie nahrada dosky plosnych spojov
testovania UA za kablové svorky
triedy C14

doska plosnych narusenie distribuovanie modulov

spojov vyvazenia UA rovnomerne po celom UA

doska plosnych narusenie instalacia zariadenia pod kryt UA

Spojov aerodynamiky UA

vibracie UA odtrhnutie nahradenie drotovej kabelaze
spajkovanych za licnovanu
spojov drotovej
kabelaze

vibracie UA samovolné vstup signalu gombika do portu
vypnutie — s prerusenim
zapnutie zariadenia

vibracie UA samovolné nahradenie microSD modulu
vypnutie za mensi
zapisovania dat

radiacné pozadie vypadky nahrada optickych IR senzorov
tachometrickych za magnetické moduly
dat

dva
mikrokontroléry

zvySend hmotnost
a narusenie
aerodynamiky UA

nahrada dvoch mikrokontrolérov
jednym dvojjadrovym
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tykala systémovych modulov. Modul redlneho ¢asu bol nahradeny systémovym
casom ako funkciou c¢asového ovladaca mnového mikrokontroléra Arduino
RP2040. Aby sa obmedzili negativne vplyvy vibracii na meracie zariadenie, bol
modul microSD karty priradeny k plosnému spoju zodpovednému za ovladanie
zariadenia. DalSou vyraznou zmenou, ktora pozitivne ovplyvnila hmotnost
zariadenia, bolo vyuzitie interného zdroja energie. Na tento ucel bol pouzity
programovatelny reguldtor menic¢a napéitia Castle, ktory redukoval napétie z
povodnych 12 V batérie Phantom 3 na 5 V. V oblasti volby senzorovych
modulov doslo k dvom zmenadm. Infra moduly FC-51 boli nahradené
magnetickymi senzormi 3144FE s Hallovou sondou a bol pridany GPS modulu

NEO-6M s keramickou anténou. Celkova hmotnost druhého prototypu bola 87 g.

. Ovladanie LED dioda J«

[ microSD modul )4— { gombik ] £
. g meni¢ napétia mikrokontrolér
zdroj napatia Castle 7 Arduino RP2040
! “RRKRK
T e e

pocet preruseni za 100ms

modul na meranie | —{ Hallova sonda ]
rychlosti vzduchu l

pocet preruseni za 100ms

- rychlosti vzduchu (m/s)

{ Hallova sonda ]

| I pocet preruseni za 100ms

modul [ IMU modul GY-87 ] —( Hallova sonda ]
NEO-6M - lineame zrychlenie (G) pocet preruseni za 100ms

- uhlové zrychlenie (rad - s?)
- rotacia (°) 4[ Hallova sonda ]
- magneticky kurz (°)

- atmosfericky tlak (Pa) ;
- teplota (K) Senzorové moduly

Obr. 3.13:  Architektira palubného zdznamového zariadenia - Prototyp II.
Zobrazené typy modulov, toku informécii v rdmci merania systemu a napdjania.

Softvér druhého prototypu zdznamového zariadenia bol opétovne vytvoreny
na open-source platforme Arduino. Technicky névrh zariadenia bol limitovany
volbou mikrokontroléra Arduino RP2040 s absenciou vstupov s funkciou
vlastného prerusovania. Vstupy s prerusovanim preto boli simulované pomocou
ypolling“ metody. Tato metdéda spociva v pravidelnom overovani stavu
vstupného pinu v kéde programu hlavnej slucky. Touto metdédou boli osetrené
vsetky vstupy z magnetickych senzorov s Hallovou sondou, ako aj vstup signédlu
od gombika ovlddania. Data z modulu na meranie rychlosti vzduchu a modulu
GY-87 boli ponechané na I12C komunikac¢nom kanali. Komunikacia medzi
modulom NEO-6M a Arduino platformou sa uskutoc¢nila pomocou sériovej

komunikécie, ¢o znamend, ze boli vyuzité piny TX (pre odosielanie) a RX (pre
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prijimanie) dat. Kéd zaoberajici sa uzivatelskym rozhranim, kalibréciu
senzorov a zaznamom dat bol ponechany v pévodnom stave.

Umiestnenie senzorickych modulov zostalo nadalej zavislé od charakteru
zaznamenavanych tudajov, no tentokrat sa kladol doraz na ¢o najmensie
ovplyvnenie aerodynamickych vlastnosti UA ako aj na vyvazenie quadrokoptéry
ako celku (obr. 3.14). Modul GY-87 bol pri druhom prototype prichyteny
priamo na hornej casti riadiacej jednotky DJI Phantom. Smer osi bol
orientovany identicky s osami riadiacej jednotky quadrokoptéry. Magnetické
moduly 3144FE pouzivané na meranie tachometrickych tdajov boli umiestnené
na vrchnej strane ramien quadrokoptéry, ako v predchadzajicom pripade. Aby
senzory merali otacky spravne, na motory boli prilepené malé magnety.
Vzdialenost medzi magnetom a hlavou Hallovej sondy magnetického senzoru
bola v rade jednotiek milimetrov. Modul na meranie rychlosti vzduchu bol
umiestneny pod krytom UA, pricom pitot - staticka trubica bola umiestnena na
gyroskopicky stabiliza¢ny systém kamery v doprednom smere ako v predoslom
pripade. GPS modul ako aj meni¢ napédtia bol umiestneny vo vnuitry UA co
najblizsie k tazisku. Ovladacie prvky boli upevnené na kaucéukovom 16zku na
boku quadrokoptéry tak, aby nenavySovali plochu prierezu UA pri doprednom

sklone. Vsetky spojenia medzi modulmi boli priame, prepojené licniovanym

vodicom.

Obr. 3.14: Zabudovanie prototypu II pod kryt quadrokoptéry DJI Phantom 3
Standard. A: pohlad zprava; ovladaci systém, modul snimaca rychlosti vzduchu a
dva moduly s Hallovou sondou. B: pohlad zlava; mikrokontrolér Arduino RP2040,
pitot - staticka trubica na gimbale a dva moduly s Hallovou sondou. C: pohlad
zhora; modul GY-87, modul NEO-6M s anténou a meni¢ napétia pod hlavnou
doskou plosnych spojov quadrokoptéry.

Nedostatky I. prototypu boli do velkej miery eliminované odstranenim
velkych plosnych spojov ¢i dislokdciou modulov v ramci UA. Bohuzial
navrhnuté riesenie prinieslo iné technické vyzvy spojené najmé so zvolenym
mikroprocesorom (tab. 3.4). V tomto kontexte bol problém s pouzitou ,polling*

metodou rieseny ako substiticia hardvérového prerusovania vstupov.
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Tabulka 3.4:  Diagnostika limitujicich faktorov zadriadenia Dronebox -
prototyp II so zisteniami a ndvrhom mozného riesenia problému.

Limitujaci Zistenia Riesenie

faktor

vibracie UA samovolne vypnutie - digitalne zapnutie
zapnutie gombika

vibracie UA samovolne vypnutie nahradenie microSD modulu
zapisovania dat za pevnu pamat

tachometrické data  vypadky mikrokontrolér len pre zber
tachometrickych dat tachometrickych dat

Pri letovom testovani navrhu zariadenia sa vyskytli problémi so samovolnym
spinanim gombika riadenia a obcasnou absenciou tachometrickych dat. V tejto
faze nebolo priamo mozné povedat, ze ¢i chyba tachometrickych déat je spojend s
chybnou poziciou magnetického modulu alebo softvérovym problémom kodu.
Odolnost riesenia na vibracie sa vyrazne zvysila. Pocas testovanych letov neboli
odhalené ziadne poruchy v spojeni. Problémom bolo aj rusenie magnetického
kompasu pdévodného UA. Mohlo to byt spdsobené poziciou GY-87 modulu
umiestneného nad riadiacou jednotkou quadrokoptéry alebo elektromagnetickou

indukciou vznikajicou na vodi¢och pri vnutornom vedeni spojov.

Finalne riesenie zaznamového zariadenia

Konecna architektira zariadenia DroneBox, dalej pouzivanad na redundantné
meranie letovych charakteristik UA, vychadzala z poznatkov ziskanych z
predchédzajucich testov (obr. 3.15). Pre odstranenie problému vplyvu vibracii
na ovladaci prvok gombika riadenia, ktory zabezpecoval spustenie softvéru na
ukladanie dat bol tento zameneny za mikrokontrolér Raspberry Pi Zero 2W.
Riadiaci kontrolér bol dalej kombinovany s dvoma mikrokontrolérmi rady
Ardunino, konkrétne Arduino Nano 33IoT a Arduino Micro, pracujicimi v
pozicii ,slave’s®.

Napdjanie =zariadenia, resp. kontrolérov, bolo prebraté =z druhého
prototypového riesenia, teda interného zdroja energie a tpravou napatia na
vhodné napétie. Senzorové moduli boli rozdelené na dve casti. Prva cast
posielala namerané data do mikrokontroléra Arduino Micro a druhd cast
posielala tachometrické data do mikrokontroléra Arduino Nano 33IoT.
Dvovodom rozdelenia  bolo zabezpecenie dostatocnej vypocetnej sily,
pozadovanej na prijimanie a pred-spracovanie dat a zabezpecenie dostatoéného
napétia pre senzory - Specidlne pre modul merajici vzdusnu rychlost. Samotny
modul na meranie vzdusnej rychlosti bol zmeneny z digitalneho prevodnika
celkového a staticktho tlaku MS4525DO na analbégovy prevodnik
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MPXV7002DP. Data z oboch mikrokontrolérov dalej boli posielané do hlavného
mikrokontroléru cez USB sériovii komunikéciu. Celkova hmotnost finalneho

rieSenia zdznamového zariadenia bola priblizne 110 g.

. . meni¢ napétia mikrokontrolér
zdroj napdtia Castle i Raspberry Pi Zero 2W
uUsB USB
mikrokontrolér mikrokontrolér A

Arduino Micro Arduino Nano 33 loT

A
modul na meranie
rychlosti vzduchu Analog

- rychlosti vzduchu (m/s)

pocet preruseni za 100ms

—{ Hallova sonda ]

pocet preruseni za 100ms

—{ Hallova sonda ]

pocet preruseni za 100ms

(" IMU modul GY-87  }—=¢ ——{  Hallovasonda |}

- line&rne zrychlenie (G) “ P

- uhlové zrychlenie (rad - s?) pocet preruseni za 100ms

- rotacia (°) 4[ Hallova sonda ]
- magneticky kurz (°)

- atmosfericky tlak (Pa) i
- teplota (K) Senzorové moduly

Digital Interrupt Pin

Obr. 3.15: Architektura kone¢ného riesenia palubného zdznamového zariadenia.
Zobrazené typy modulov, toku informéacii v rdmci merania systemu a napajania.

Napriek opatovnému navysSeniu poctu mikrokontrolérov, a to az na tri,
konecné softvérové rieSenie meracieho zariadenia DroneBox bolo simplexne
vytvorené v dvoch programovacich jazykoch - C++ a Python. Na
mikrokontroléroch Arduino bola vyuzivanad bud I12C komunikacia s modulom
(GY-87) alebo meranie signdlu cez analégovy 5V vstup, alebo digitdlne vstupy s
prerusovanim (vSetky vstupy z magnetickych senzorov s Hallovou sondou).
Komunikécia medzi Arduinami a mikrokontrolérom Raspberry Pi bola pévodne
cez UART a SPI komunikéciu, lenze pri pouzivani v redlnom zafazeni bola
datova komunikacia nepostacujica. Komunikicia medzi uzivatelom a zaradenim
bola zabezpecend cez aplikaciu PuTTY po zisteni IP adresy Raspberry Pi cez
VNC Viewer. Uzivatel pre zapnutie merania spustil kéd v jazuku Python, ktory
zacal zapisovat namerané data na interni pamat mikrokontroléra. Zaznam bol
uzavrety bud prikazom na ukoncenie v prikazovom okne kontroléra alebo
vypnutim zdroja energie.

Vzhladom na zmenu UA a zohladnenie moznosti aplikovania zariadenia
DroneBox na rdézne typy quadrokoptér ¢i  multikoptér, umiestnenie
mikrokontrolérov a senzorov bolo navrhované ¢o mozno najviac univerzalne. Pre
podkrytové umiestnenie zariadenia, je vhodné modul GY-87 orientovat

rovnobezne s pozdlznou osou x a priecnou osou y riadiacej jednotky
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quadrokoptéry. Neodporuca sa umiestnovat IMU modul do tesnej blizkosti alebo
kontaktu s riadiacou jednotkou UA 2z ddévodu mozného vzajomného
ovplyviiovania magnetickych kompasov.

Odportcana pozicia magnetickych modulov s Hallovou sondou, uréenych na
tachometrické meranie otacok vrtule, je na ramenach quadrokoptéry vo
vzdialenosti miniméalne 10 cm od osi elektromotora. V pripade nedodrzania
odporucanej vzdialenosti je vysoky predpoklad, ze hallova sonda bude
zachytdavat taktiez magnetické viry, generované elektromotorom UA. Pre
spravne meranie je nevyhnutné, aby na spodnu cast oboch listov vrtule boli
nalepené malé (do priemeru 3 mm) neodymové magnety sliziace na
signalizovanie polotacky vrtule magnetickému senzoru. Vzdialenost medzi
halovou sondou a magnetom vzhladom na kubicky d1bytok intenzity
magnetického pola by nemal dosahovat vzdialenost vacsiu ako 10 mm. RieSenie
spravneho merania rychlosti vzduchu aj v pripadoch, kedy pitot - staticka
trubica nebude umiestnend na gyroskopickom stabilizacnom systéme kamery,
vyzaduje zmenu geometrie tesnenia, resp. hrotu trubice. Trubica by mala byt
umiestnena v podvese UA na pozicii, kde je ¢o najmenej ovplyvnena vzdusnymi
pradmi od vrtule.

Konecéné konstrukéné riesenie DroneBox meracieho zariadenia nevykazovalo
problémy s vibraciami vznikajicimi pocas redlnych letov UA, minimélne
ovplyviiovalo aerodynamiku testovacej quadrokoptéry a zvysilo hmotnost UA
ako celku. Uzivatelské prostredie sa volbou spusStania zariadenia cez
mikrokontrolér Raspberry Pi a VNC Viewer a s moznostou detekcie okamzitej
chyby pri merani tak stalo konfortnejsim. Nevyhodou DroneBox zariadenia
zabudovaného pod krytom quadrokoptéry je jeho zdlhavé instaldcia na UA,

spojena s nutnostou kompletného rozobratia krytovania.

3.4.2 Realizacia realnych letov a zaznam dat

Zaznam letovych dat pri testovacich letoch bol vytvoreny duplicitne.
Prebiehal na riadiacej jednotke quadrokoptéry (autopilot Pixhawk 2.4.8) a
zariadeni DroneBox, integrovanom do UA. Redlne lety boli vykonavané nad
pristavacou drdhou modelarskeho letiska LMK Velkd Lomnica, Slovenska
republika. Letova ¢innost bola nahlasovana letovej informacnej sluzbe. Letové
testy prebiehali pri veternych podmienkach do 5 m - s~!, pri¢om vietor bol
merany kontinudlne anemometrom UNI-T UT363S umiestnenym pri GCS.
Maximalna telemetricka vzdialenost od GCS bola obmedzena na 100 m.

Celkovo bolo absolvovanych 94 autonémnych letov s identickou trajektoriou,

pricom celkové dlzka jedného letu predstavovala priblizne 1600 m. Predletové
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priprava spocivala v kalibracii senzorov riadiacej jednotky quadrokoptéry
vykonanej softvérom GCS QGroundControler. UA bol nésledne umiestneny na
Startovaciu poziciu na letiskovej drahe tak, aby orientidcia prednej strany
quadrokoptéry smerovala na prvy bod predprogramovanej trajektorie letovej
misie. Prostrednictvom WiFi komunikacie bol nadviazany vzdialeny pristup so
zariadenim DroneBox, pricom cez rozhranie VCN Viewer bolo spustené
nahravanie letového zaznamu. Dalsim krokom bola kontrola pozicie pacok na
ovladaci IRIS+, ktoré si zodpovedné za volbu letového médu. Potvrdenim, ze
packy st v polohe ,manual flight a ,altitude flight* nasledovalo zapnutie
ovladaca. Po overeni vytvoreného spojenia medzi UA, GCS a ovlddacom bol

ovladac prepnuty do moédu ,mission flight“ ¢im bo zahdjeny autonémny let.

180°

| 7x200m - 5-14m's’ i«

%Om

Obr. 3.16: Schéma manévrov vykonavanych v ramci jedného letu pri letovej vyske
10m v ramci realnych letov.

Testovaci let zacal vystipanim quadrokoptéry do vysky 10 m a manévrom
visenia po dobu 3 s. Nasledovali horizontalne dopredné manévre pri rychlostiach
podla programu pripraveného pre autonémny let. Po prilete na koncovi poziciu
quadrokoptéra zostala vo vise po dobuna 2 s, otocila sa o 180° a pokracovala
dalej v plneni misie. Rozsah meranych rychlosti bol od 5 do 14 m - s7!
(obr. 3.16). Rychlostny rozsah bol stanoveny z dvovodu obmedzeného dosahu
radiovej kontroly, ¢o malo priamy vplyv na dobu letu pozadovanou ustalenou
rychlostou. 7 hladiska bezpecnosti prevadzky limitovanie dosahu GCS na
hodnotu 100 m umoznovalo operatorovi v pripade potreby zasiahnut do riadenia
(nad 100 m nie je mozné rozlisit u symetrickych quadrokoptér, kde je predna
cast UA). Cely simulovany let bol sledovany na pracovnom okne
QGroundControl a stucasne aj operatorom, pripravenym zasiahnut v pripade
letovych anomdlii (nedovolend zmena trajektérie, zmena letovej vysky a pod).
Pocas meranych letov operator zasahoval do riadenia az v piatich pripadoch.

Po vykonani vsetkych manévrov v ramci programu autonémneho letu sa
quadrokoptéra vratila do vychodzieho bodu a pristala. Po pristati a zastaveni

motorov bol moéd na ovldda¢i prepnuty na ,manual flight“ a vysielacka
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vypnutda. Nahravanie dat DroneBox zariadenim bolo vypnuté bud cez vzdialeny
pristup, alebo vypnutim napajania (batérie) UA. Zmena programu v riadiacej
jednotke, definujica letovt rychlost pre dalsi let, bola vykonana v pripade, ak
kapacita batérie bola vyssia ako 45 percent. V ramci jedného nabitia batérie
bolo mozné vykonat maximélne 3 lety.

Po dokonceni testovania boli kazdy letovy den z pozemnej riadiacej stanice
stiahnuté letové data vo formate .ulg a konvertované na .csv format, ako sucast
kazdej MavLink spravy autopilota quadrokoptéry. Z internej pamate DroneBoxu
boli stiahnuté letové data priamo vo formate .csv. Pre dalSie vyhodnocovanie
sprav bola z quaternionov nachadzajucich sa v ,vehicle attitude setpoint“
sprave vypocitana orientacia UA v priestore a jej tahovy koeficient. Z ,vehicle
gps position“ sprav GPS bola stanovenda letova vyska a trafova rychlost. Z
,vehicle air data“ sprav bola vypocitana barometricka vyska a hustota vzduchu.
Zaznam DroneBoxu obsahoval informéacie o linedrnom a uhlovom zrychleni v
kazdej osi, magnetometrické data, barometrické data, hodnoty vzdusnej

rychlosti a tachometrické hodnoty kazdého jedného motora osobitne.

3.5 Zhrnutie kapitoly

Metodiky testovania a volba experimentov boli navrhnuté tak, aby poskytli
dolezité data potrebné na dosiahnutie stanovenych cielov a overenie hypotéz. S
ohladom na zlozitost a komplexnost problematiky letu quadrokoptér sa pouzili
rozne pristupy: od statického testovania izolovanych pohonnych jednotiek, cez
skiimanie quadrokoptér pri redlnych letovych podmienkach, az po simulacie v
robotickom prostredi a experimenty vo veternom tuneli. Kazda z tychto metod
poskytla unikatne datové baliky, ktoré vyzadovali individualne pristupy, ako v
predspracovani, tak aj vo findlnom spracovani. Aby sa zachovala prehladnost, v
ramci dizertacnej prace, je kazdy typ dat analyzovany a interpretovany
samostatne v prislusnych podkapitolach vysledkov. Vsetky datové subory maja
spolo¢né to, ze ich analytické vyhodnocovanie bolo realizované pomocou
softvéru MatLab (MathWorks, Natick, MA, US).
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4. Vysledky

Spracovanie a vyhodnocovanie ziskanych dat v ramci dizertacnej préace sa
sustredilo na porozumenie dynamickym stavom bezpilotnych letovych
prostriedkov pocas letu. Vysledky boli systematicky rozdelené do viacerych
podkapitol, ktoré sa venuju réznym aspektom skiimaného fenoménu. Klucovymi
vystupmi boli verifikdcia navrhnutého meracieho systému a vytvorenie
prevadzkovej obalky UA, ktora reflektuje hlavné letové a vykonové
charakteristiky, ako si tah, uhol ndklonu a rychlost letu, a to v suvislosti s
hmotnostou quadrokoptéry, ¢o je nevyhnutné pre jej udrzanie v horizontalnom
lete.

Doélezitym prvkom prace bolo spracovanie letovych dat, ktoré umoznilo
nielen vytvorenie, ale aj detailné analyzovanie prevadzkovej obalky.
Porovnavanie pozicii jednotlivych letovych stavov na prevadzkovej obalke
poskytlo hlbsi vhlad do vykonnostnych parametrov UA. V ramci experimentov
vo veternom tuneli bolo spracovanie dat orientované na ich potencidlne
uplatnenie pri kalibracii prevadzkovej obalky, zvlast vo vzfahu k

aerodynamickym silam vztlaku a odporu.

4.1 Validacia zariadenia DroneBox

Validacia zariadenia DroneBox bola vykonand na zaklade redlnych letovych
dat, ziskanych z autopilota Pixhawk. Graficky prezentované vysledky ilustruju
jeden skrateny autonémny let, pri ktorom riadaica jednotka mala udrziavat
hodnotu rychlosti quadrokoptéry 5 m - s—!. Specificky vybrany let je bez
otofenia UA na konci letovej drahy (UA tak letelo konzistentne prednou aj
zadnou stranou quadrokoptéry voci smeru letu). Aplikovand metodika pripravy
a synchronizacie dat pre kazdy vyhodnocovany parameter bola jednotna.
Podrobné vysvetlenie tejto metodiky je demonstrované na priklade hodnotenia
udajov o nadmorskej vyske, ¢o poskytuje model pre spracovanie a analyzu
dalsich meranych parametrov.

Pristup pre porovnanie udajov o nadmorskej vyske zo snimacov PX4 a
DroneBox pozostaval z prevzorkovania a interpolacie dat poskytnutych
DroneBoxom a naslednym porovnanim nadmorskych vySok zapisanych oboma
zariadeniami. Konkrétne sa jednalo o vypocet priemerného rozdielu medzi

vyskou poskytovanou PX4 a DroneBoxom, vypocet standardnej odchylky

rozdielov a korela¢ného koeficientu.
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Bertc do uvahy rozdielnu vzorkovaciu frekvenciu poskytovanych ¢asovych rad,
prvym krokom bolo zostladenie tychto zaznamov v case. Pre tieto ucely bola
pouzita interpolacia, pricom bol vytvoreny spolo¢ny casovy vektor ts zahrnujuci

casovy rad zdznamu z PX4 (tpx4) a z DroneBox (tpg), i.e:

te = {tmins - - - stmaz } (4.1)

kde tpin = min(min(tpxa), min(tpp)) a tme: = max(maz(tpxs), max(tpg)). Po

tomto kroku nasledovala samotnéa interpolacia, a teda:

Apxaimt(t) = interp(t,tpxs,Apxs) (4.2)

App,int(t) = interp(t,tps,App) (4.3)

kde t € t. a interp(t,tz,A) oznacuje interpolovaniti nadmorsku vysku v ¢ase t na
zéklade ¢asovej rady poskytnutej zariadenim Z, ktort je mozné interpretovat ako
(tz,A).

Pre vypocet samotnych ,podobnostnych®“ metrik sa vychadzalo z vypoctu
rezidii, i.e.:

D(t) = Apxaim(t) — Appine(t) (4.4)

z Coho bola vypocitand priemernd odchylka (vid rovnicu 4.5), standardnd
odchylka rozdielov (vid rovnicu 4.6) a korelacny koeficient (vid rovnicu 4.7), a

to nasledovnym sposobom:

po = 3 D) (45)

A4S

[4S32

o = J s D)~ o) (4.6)

_ Yoiet. (Apxaimt(t) — pxa) - (App,int(t) — pB)
Vet (Apxain(t) = tpxa)? Yier (Appint(t) — 1ps)

kde ppx4 a ppp predstavuji priemerné hodnoty Apxyint(t) & Appint(t).

p

Vizualizédcia prikladu zaznamenanych kriviek nadmorskej vysky v priebehu
testovacieho letu je znazornend na obrazku 4.1. Priemerny rozdiel medzi tidajmi
o nadmorskej vyske je priblizne 0,683 metra, pricom snimac¢ PX4 poskytuje, vo
vSeobecnosti, vyssie hodnoty ako DroneBox. Pokles presnosti na zaklade
prezentovanych dat nie je mozné jednoznacne prisudif ani DroneBox zariadeniu,

ani PX4. V oboch pripadoch moze byt presnost merania ovplyvnena teplotnymi
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zmenami pdsobiacimi na senzory. Senzor BMP180, ako integralna stucast modulu
GY - 87, je prichyteny priamo na nosny ram draka nad batériou quadrokoptéry.
Na druhej strane, barometricky senzor MS5611, ktory je sucastou dosky
plosného spoja PX4, je zakrytovany druhym krytom v blizskosti mikroprocesora
riadiacej jednotky. Zvysenie teploty quadrokoptéry pocas prevadzky a nasledne
aj senzora moze spoOsobif zvysSenie tlaku s naslednym zaznamenanim nizsej
nadmorskej vysky. Do vypocétu nadmorskej vysky samozrejme vstupuju aj iné
veli¢iny, tieto je vsSak mozné aproximovat, pripadne sa jednd o konstanty. Z

barometrickej rovnice (Awadalla et al., 2020) vyjadrenej pre vysku h

_Tp P RL} (4.8)

h=r {1 - ()
je zrejmé, ze vypocet je zavisly na absoltutnej teplote, na referencnej irovni 7Ty a
teplotnom gradiente L. Hodnota L nie je univerzalna a moze sa lisit v zavislosti
od geografickej polohy, casu v roku a aktualnych meteorologickych podmienok.
V standardnom atmosférickom modeli, sa vSak predpoklada linearny teplotny
gradient. Tak ako uz diskutovana teplota, mdze aj meranie tlaku P zavadzat
nepresnost vo vypocte vysky, a to v zavislosti na senzorickom vybaveni.
Hodnoty referenéného tlaku P, (na tdrovni mora), gravitacného zrychlenia g,
molarnej hustoty vzduchu M a univerzilnej tlakovej konstanty R sa bud
konstantné, tabelované alebo aproximovatelné.

Standardnd odchylka rozdielov nadmorskej vysky PX4 a DroneBoxom je
priblizne 0,561 metra, c¢o poukazuje na variabilitu rozdielov medzi
zaznamendvanymi / dopoéitavanymi tdajmi tychto zariadeni. Korelaény
koeficient je priblizne 0,985, ¢o poukazuje na velmi vysoky stupen linearne;j
zévislosti medzi idajmi o nadmorskej vyske oboch zariadeni.

Tieto metriky naznacuji, ze hoci si tudaje z oboch zariadeni vysoko
korelované, v tidajoch o nadmorskej vyske existuje stdly, aj ked maly rozdiel,
pricom PX4 ukazuje v priemere o nieco vyssie hodnoty. Po dékladnom sktimani
literatiry sa mnepodarilo zistit presny postup alebo vzorec, ktorym PX4
zariadenie vypocitava hodnoty nadmorskej vysky. Okrem toho nie st k
dispozicii informécie o pripadnej teplotnej kompenzacii vstupnych tdajov, ktoré
by mohli ovplyvnit presnost vysledkov.

Pre pochopenie rozdielov vzniknutych v stuvislosti s nadmorskou vyskou bolo
nevyhnutné analyzovat odchylky medzi dalsimi priamo meranymi veli¢inami
oboch zariadeni. Rozbor sa najprv zaoberal meranym atmosférickym tlakom.
Priemerny rozdiel medzi nameranymi hodnotami atmosférického tlaku je
priblizne -0,079 Pa, ¢o naznacuje miernu odchylku v hodnotach z oboch

zariadeni. Z toho vyplyva, ze v priemere su udaje snimaca PX4 mierne nizsie
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Obr. 4.1: Validacia parametra nadmorskej vysky snimanej DroneBox zariadenim
podla dat autopilota Pixhawk (PX4).

ako tidaje snimaca DB. Standardnd odchylka rozdielov je priblizne 0,066 Pa, ¢o
poukazuje na relativne nizku variabilitu rozdielov medzi zariadeniami.
Korelacny koeficient na trovni 0,983 naznacuje velmi vysoky stupen linearnej
korelacie medzi tdajmi atmosférického tlaku oboch zariadeni. Obrazok 4.2
vizualne znazornuje tieto zistenia a zobrazuje tdaje o atmosférickom tlaku z
oboch zariadeni. Vysoky korelacny koeficient a nizky priemerny rozdiel a
standardna odchylka naznacuji, ze oba snimace poskytuji podobné a
konzistentné tdaje o atmosférickom tlaku.

Druhy zdroj odchylky moéze byt v hodnote meranej teploty. Analyza
teplotnych dat z PX a DB senzorov odhalila zaujimavé zistenia. Priemerny
rozdiel medzi teplotnymi c¢itaniami je priblizne 5,53 °C, ¢o poukazuje na
vyznamnu odchylku v hodnotach z tychto dvoch senzorov. To naznacuje, zZe
priemerné hodnoty teploty zaznamenané senzorom PX s vySSie v porovnani so
senzorom DB. Dalej, standardnd odchylka rozdielov je priblizne 3,00 °C, ¢o
poukazuje na stredni variabilitu v rozdieloch medzi teplotnymi ¢itaniami oboch
SeNzorov.

Co sa tyka korelacného koeficientu, ten je priblizne 0,035, ¢o indikuje velmi
nizku mieru linedrnej korelacie medzi teplotnymi ¢itaniami z obidvoch senzorov.

Tento nizky korela¢ny koeficient spolu s relativne vysokym priemernym rozdielom
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Obr. 4.2: Validacia parametra atmosférického tlaku snimaného DroneBox
zariadenim podla déat autopilota Pixhawk (PX4).

a Standardnou odchylkou naznacujui, ze senzory maja vyrazne rozdielne teplotné
¢itania a nezachytavaju vzajomné zmeny teploty velmi presne.

Vizualizacia tychto zisteni prostrednictvom obrazku 4.3 ukazuje zapis teploty
oboch senzorov vzhladom na zaznamenanui vzorku.

Podobne ako v pripade predchadzajtucich udajov o nadmorskej vyske, aj v
pripade udajov o uhle naklonu boli tieto data najprv predspracované a nasledne
vyhodnotené pomocou podobnych metrik. Priemerny rozdiel medzi tidajmi uhla
naklonu je priblizne 0,735°, ¢o naznacuje miernu odchylku v tdajoch z oboch
zariadeni. Standardna odchylka rozdielov je priblizne 4,246°, ¢o poukazuje na
miernu variabilitu rozdielov medzi tudajmi uhla sklonu oboch snimacov.
Korelacny koeficient je priblizne 0,697, ¢o naznacuje stredny stupen linearnej
koreladcie medzi uidajmi uhla ndklonu oboch senzorickych zariadeni. Priklad
vizualneho znazornenia priebehu hodnét uhlov naklonu je znézorneny na
obrazku 4.4. Hoci existuje urc¢ita korelacia, variabilita a rozdiely v hodnotach
naklonu, a v porovnani s idajmi o nadmorskej vyske je chyba naklonu relativne
vyssia, stale je mozné pokladat tento vylsedok za uspokojivy. Avsak, je potrebné
zohladnit mozné faktory, ktoré pravdepodobne prispievaju k tejto chybe.

Jednym =z moznych vysvetleni moéze byt pouzitie senzorov s roznymi
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Obr. 4.3: Validacia parametra teploty snimanej DroneBox zariadenim podla dat
autopilota Pixhawk (PX4).

kalibraciami nulového naklonu, ¢o moéze viest k miernym odchylkam v
nameranych hodnotach. Okrem toho, vplyv vibracii, najma ak je pouzivany
autopilot PX4 na antivibrac¢nej plosine, mdze ovplyvnit presnost merani. V
kontexte chybovosti je vhodné zohladnit aj technické obmedzenia zariadenia
DroneBox, konkrétne obmedzenti vzorkovaciu frekvenciu, ktord pri nizkych
hodnotach moze obmedzif schopnost zachytif rychle vykonavané zmeny v uhle
naklonu.

Obrazok 4.5 prezentuje merania tratovej rychlosti pomocou GPS modulu
autopilota Pixhawk a indikovanej vzdusnej rychlosti, snimané upravenou
pitot - statickou trubicou =zariadenia DroneBox. 7 obrazka je zrejmé, ze
indikovana vzdusna rychlost sa pohybovala medzi dvomi, vyrazne odlisSnymi,

hodnotami: priblizne 5 m - s7!

a menej ako 2 m - s~!. Tieto rozdiely hodnot si
zretelné pri lete s prednou stranou quadrokoptéry smerom dopredu, ked vzduch
prudi do pitot-statickej trubice a umoznuje tak presné meranie vzdusnej
rychlosti. Naproti tomu, v pripade letu vzad, ked je trubica otocend zadnou
stranou quadrokoptéry smerom k letu, meranie indikovanej vzdusnej rychlosti
nebolo relevantné, pretoze priame prudenie vzduchu do trubice bolo obmedzené.

Takto vykonané meranie poukazuje mna nutnost spravnej orientacie
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Obr. 4.4: Validacia parametra uhlu naklonu snimanej DroneBox zariadenim podla
dat autopilota Pixhawk (PX4).

quadrokoptéry pre spolahlivé meranie indikovanej vzdusnej rychlosti.
Zaznamenané oscilacie v jednotlivych fazach letu v spravnej orientacii su
pravdepodobne sposobené vplyvom poryvov vetra.

V kontexte komplexného vyhodnotenia funkénosti zariadenia DroneBox
zostava klucovym elementom validacie analyza otacok jednotlivych vrtal
quadrokoptéry, ako je ilustrované na obrazku 4.6. Tento parameter méa zasadny
vyznam pre posudenie vykonnostnych atribitov quadrokoptéry v realnych
letovych podmienkach, pricom poskytuje dolezité informéacie o dynamike
pohonnej jednotky a jej interakcii s okolitym prostredim.

Pred samotnou interpretaciou tychto vysledkov je vsSak dolezité popisat
pristup k spracovaniu dat, a to preto, lebo PX4 neposkytuje informécie o
otackach tak ako DroneBox neposkytuje napr. infroméacie o tahu. Preto bolo
potrebné pre tento typ hodnotenia, otacky na jednotke PX4 aproximovat.
Jednotka PX4 reguluje otacky nepriamo (tzn., ze otacky nie si merané priamo),
na zaklade modulacie sirky pulzu (PW M) cez elektronicky reguldtor rychlosti
(ESC), ¢im sa urCuje rychlost kazdej motorovej jednotky. Tym je moznd
kontrola fahu, ktory je vytvarany jej rotorom. Pre urcenie proporcie tahu
generovaného vsetkymi rotormi, sa v tomto kontexte vyuziva sucinitel tahu

(T'c), ktory je odvodeny zo znalosti maximélneho fahu pri maximalnom el.
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Obr. 4.5: Porovnanie tratovej rychlosti (GS) podla dat autopilota Pixhawk (PX4)

a indikovanej vzdusnej rychlosti (IAS) pri horizontdlnom priamociarom lete

rychlosti 5 m - s71.

napiati. T'c¢ je potom urcené ako pomer aktualneho napédtia na vsSetkych
motoroch voé¢i napédtiu maximalnemu, a teda nadobtda hodnoty 0 az 1. Tc je v
podstate percentualne vyjadrenie celkového maximéalneho tahu. Tento
parameter je potom mozné vyuzit pre vypocet fahu generovaného jednotlivymi
rotormi. Na to je vsSak potrebné poznat aj rozdistribuovanie napéti na
jednotlivych motoroch, ktoré nebolo k dispozicii. Jednotka PX4 vsak priamo
poskytuje informacie o PW M, ktoré je mozné vyuzift pre vypocet tahu.
Konkrétne potom vypocet tahu pre jednotlivé rotory vychadzal z nasledujiceho

vztahu:

(PW M; — PW M x)
(PW Myrax — PW My )’

kde T; je vysledny fah generovany i-tou vrtulou, PW M; je sirka pulzu v ps na

n = Tmaw

(4.9)

i-tom motore a PW My v a PW Myax predstavuji miniméalne a maximélne
hodnoty Sirky pulzu (v tomto pripade 900us a 2000us). Zlomok vo vztahu vyssie
predstavuje normalizaciu PWM; na interval 0...1. Hodnoty PW M ax,
PWMuyn a Tyhax je mozné zistif experimentdlne. Néasledne boli otacky

vyjadrené pomocou funkcie zndzornenej na obrazku 3.4, ktori vsak bolo
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potrebné upravit pre vypocet otacok. Vysledné otacky na jednom rotore ot; boli

teda priblizne rovné:

. VAp1 (T — ps) + p3) — p2)

’ (2% p1) ’
kde koeficienty p boli pre pripad konkrétne vyuzitych motorov a vrtuli odvodené
nasledovne: p; ~ 1.049 x 1078, p, ~ 4.044 x 1077 a p3 ~ —5.806 x 103. Takto

vypocitané hodnoty boli nasledne porovnané s realne odéitanymi hodnotami

(4.10)

otacok zo zariadenia DroneBox.

Vrtula 1 ukazuje relativne maly priemerny rozdiel (48,51 ot./min) a strednu
standardnt odchylku (232,08 ot./min). Vysoky koeficient koreldcie (0,91)
naznacuje silnd linedrnu zavislost medzi otdckami zaznamenanymi PX4 a
DroneBoxom. U Vrtule 2 sa v priebehu tohto ukazkového merania nepodarilo
zosnimat hodnoty prostrednicvom systému DroneBox. Vrtula 3 vykazuje vyssi
priemerny rozdiel (103,94 ot./min) v porovnani s Vrtulou 1, ale s nizSou
standardnou odchylkou (162,87 ot./min). Koeficient korelacie (0,93) je tiez
vysoky, ¢o naznacuje silni linedrnu zavislost, podobne ako u Vrtule 1. Vrtula 4
prezentuje najvacsi priemerny rozdiel (176,08 ot./min) medzi tromi
sledovanymi, so strednou standardnou odchylkou (186,98 ot./min) s korelacnym
koeficientom 0,85.

Vysledky naznacuji, ze hoci senzory PX4 a DB maju tendenciu sledovat
podobné trendy v otackach (ako dokazuju vysoké koeficienty koreldcie), existuju
zretelné rozdiely v meraniach otdcok naprie¢ réznymi vrtulami. Priemerné
rozdiely a Standardné odchylky sa lisia, ¢o naznacuje, ze tieto rozdiely nie su
konzistentné naprie¢ vsetkymi vrtulami. Téato variabilita by mohla byt
sposobena faktormi ako kalibracia senzorov, rusivé magnetické interferencie,
environmentalne podmienky alebo operacné rozdiely medzi vrtulami.
Kazdopadne, v pripade PX4 boli otacky aproximované z PW M. Nasledne bol
tah prevedeny na otacky podla zavislosti popisanej na obrazku 3.4. V takomto
pipade je mozné, ze uz do vyjadrenia otacok pre PX4 bola zanesena chyba,
napriklad linearizovanim zavislosti tahu na PW M. Je nutné dodat, ze vacsina
riadiacich jednotiek a najmé ich softvérovych ovladacov, tak ako je to aj v
pripade PX4 (Pixhawk 2.4.8), nezaznamenéva hodnoty otacok. U DroneBoxu je
opat nevyhodou neschopnost zaznamu, resp. aproximovania tahu, napriklad zo
znalosti napéatia na motoroch atp. Na druhej strane toto zariadenie poskytuje
informaciu o otackach, z ktorych moze byt aproxiovany tah. Jedna sa teda o
kompromis, v kontexte ktoréhu su prezentované vysledky pomerne uspokojivé,
aj ked sa kumulativna variabilita merania zdanlivo pohybuje medzi cca 100 —

200 ot./min a pri absolttnych chybéch v rozmedzi cca 0 - 170 ot./min.
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Obr. 4.6: Porovnanie zaznamu otacok motorov 1 az 4 quadrokoptéry podla
dopoéitanych dat autopilota Pixhawk (PX4) a priamo meranych Hallovou sondou
systému DroneBox.

4.2 Aerodynamické charakteristiky

Aerodynamické charakteristiky quadrokoptéry IRIS+ boli analyzované
prostrednictvom statickych aj dynamickych testov vo veternom tuneli. Ako
ilustruje Obrazok 4.7, vysledky statického testovania ukazuji rozsiahly rozptyl
hodnot sil F, a F,. Bol zaznamenany trend, Ze s rastiicou rychlostou prudenia
vzduchu dochadzalo k zvacsovaniu rozptylu tychto hodnoét. Pouzité statistické
metody vsak neposkytli dostatoénti uroven istoty pre presné urcenie
aerodynamickych sil, potrebnych na vypocet aerodynamickych koeficientov.
Obdobny charakter rozptylu bol pozorovany aj pri datach ziskanych z
kde taktiez

aerodynamickych charakteristik testovanej UA. Znacny rozptyl hodnot a

dynamického testovania, nedoslo k jednozna¢nému urceniu

nedostatocnd presnost merani implikuji, ze na zdklade tychto vykonanych
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testoch nie je mozné spolahlivo urcif vztlakové a odporové sily quadrokoptéry
IRIS+.

1 5 T T T T T T

1071
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Obr. 4.7: Sily F, a F, merané silomerom ATI MINI 40 pri statickom testovani
quadrokoptéry IRIS+ vo veternom tuneli. Farebnd mapa reprezentuje hodnoty
rychlosti pridenia vzduchu od 5 do 19 m - s}

4.3 Prevadzkova obalka

Pre zostrojenie obalky boli vyuzité similuvoané data. Pred samotnou pracou
s datami bolo najprv potrebné data zo simulovanych letov rozdelif na
charakteristické tseky. Tieto tseky si charakterizované konstantnou rychlostou
letu. Tento proces sa skladal, z troch casti, t.j. identifikacie charakteristickych
sekcii v datach (Obr. 4.8A), vybranim sekcii s charakteristickou rychlostou
(Obr. 4.8B) a néslednou tpravou tychto subdatasetov. Zadefinovanim celkového
zaznamu rychlosti v jednom lete ako €, je potom tento zlozeny z £ sekcii s
charakteristickou rychlofou, ktoré bolo potrebné identifikovat.

Prvym krokom bolo teda identifikovat také casti letu, ktoré su charakteristické
svojou vyskou. Uvedené je mozné vykonat s pouzitim roznych kritérii.

V ramci tejto prace bol zvoleny pristup zalozeny na identifikacii nahlych

zmien v signale (Killick et al., 2012; Lavielle, 2005). Pomocou tohto algoritmu je
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Obr. 4.8: Identifikacia charakteristickych tisekov letu podla ustélenej rychlosti
so znazornenim vsetkych ndjdenych tsekov pomocou algoritmu urceného
pre vyhladdvanie ndhlych zmien v signile (A) a zobrazenim vyslednych,
identifikovanych, usekov letu (B).

mozné najst nahle zmeny v signile na zaklade zmeny rezidudlnej chyby pri
zmene linearneho priebehu, priemeru, smerodajnej odchylky alebo strednej
kvadratickej chyby. Konkrétne bol vyuzity pristup zahinajici vyuzitie
sledovania zmeny linedrneho priebehu v datach. Pre tieto tucely bol z vektoru

rychlosti € vytvoreny diferencidl de definovany ako:

dEiZEH_l—EZ', kdei=1...n—1. (411)

Vektor de bol nasledne rozdeleny na 7 casti, z ktorych niektoré definovali
hladané tseky letu, vid Obrazok 4.8A. Rozhodnutie o tom, ktoré 7 predstavuja
hladané &, bolo vykonané zo znalosti dizky ¢asovej rady, konkrétne 7 s dizkou
vektora >270 datovych bodov (45 sekind). Z jednotlivych ¢ boli este
odstranené extrémné hodnoty, t.j. tie hodnoty, ktoré nespadaju do prirodzenej
distribicie dat. Kedze tymto procesom mohli byt odstranené aj hodnoty, ktoré
sposobili nespojitost casovej rady, prebehla nad datami este dodatoc¢nd linedrna
interpolacia. Vysledne detekované tseky st potom zobrazené na obrazku 4.8B.

Takymto sposobom bolo rozdelenych celkom 9 simulovanych letov ktoré su
charakteristické pre celkovii hmotnost dronu, konkretne pre 0.9 Ib (= 0.404 kg),
1.11b (= 0.487 kg), 1.3 1b (= 0.570 kg), 1.5 Ib (=~ 0.659 kg), 1.7 Ib (=~ 0.743 kg),
1.9 Ib (=~ 0.831 kg), 2.1 b (=~ 0.916 kg), 2.5 b (= 1.094 kg) a 2.9 1b
(~ 1.314 kg). Tieto hmotnosti buda délezitym faktorm pri odvodzovani
prevadzkovej obdlky dronu. Kazdopadne, rozdelenim tychto datasetov vznikli
subdatasety D definované podla hmotnosti m a rychlosti letu v, a teda D,,,,

pricom rychlosti boli simulované v rozsahu 1 ...20 m - s~!. Tychto subdatasetov
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bolo vytvorenych celkom 194 a data v nich obsiahnuté popisuji horizontalny

priamodiary let dronu.
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Obr. 4.9: Vizualizacia zavislosti fahu na nakolne a rychlosti pre rozne simulované
hmotnosti

Néasledne boli tieto subdatasety spracované iterativnym spdsobom v
prostredi Matlab. Ucelom tohto spracovania bolo néjdenie zévislosti tahu na
rychlosti a uhle ndklonu pre jednotlivé hmotnosti. Vizualizacia tychto dat je
zobrazend na obrazku 4.9 a cielom bolo najst matematicky zapis, ktory by
aproximoval linie tohto grafu v 3D priestore. Pre tieto tucely boli postupne
nac¢itané vsetky datasety jednej hmotnosti, teda D,,, a doslo k aproximéacii
tychto dat v dvoch trovniach. Prvou trovnou bolo fitovanie tahu na rychlosti.
Vzhladom k tomu, ze zavislost bola vo vsSetkych pripadoch nelinearna, bolo
otestovanych viacero numerickych metdéd fitovania tychto kriviek, od viacradovej
polynomialnej aproximécie, cez exponencidlne fitovania az po fitovanie
mocninové. Najlepsie vysledky a v podstate najintuitiviiejsiu interpretaciu

poskytlo prave fitovanie pomocou dvoj¢lennej mocninnej rady, teda:

T, =c1-v2 +cs, (4.12)
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Tabulka 4.1: Vysledky fitovania tahu a nédklonu v zavislosti na rychlosti

Aproximécia fahu Aproximéacia naklonu
m (kg) | SSE | R? df RMSE | SSE | R? df RMSE
0.404 | 0.197 | 0.996 | 8791 | 0.004 | 2994 | 0.996 | 8792 | 0.583
0.487 | 0.267 | 0.996 | 9440 | 0.005 | 3461 | 0.996 | 9441 | 0.605
0.570 | 0.296 | 0.996 | 9431 | 0.005 | 3651 | 0.995 | 9432 | 0.622
0.659 | 0.680 | 0.993 | 9415 | 0.008 | 5313 | 0.992 | 9416 | 0.751
0.743 | 0.790 | 0.993 | 9743 | 0.009 | 5433 | 0.992 | 9744 | 0.746
0.831 | 0.909 | 0.993 | 9720 | 0.009 | 5240 | 0.991 | 9721 | 0.734
0.916 | 0.813 | 0.994 | 9950 | 0.009 | 5590 | 0.990 | 9951 | 0.749
1.094 | 0.527 | 0.995 | 10258 | 0.007 | 3997 | 0.991 | 10259 | 0.624
1.314 | 1.464 | 0.912 | 6237 | 0.015 | 2176 | 0.977 | 6238 | 0.590

kde T je tah a v rychlost letu pre danti hmotnost m. Z daného zapisu boli
nasledne vypocitané koeficienty c¢;...c3. Druhou tdroviiou bola aproximacia
naklonu pomocou rychlosti. V tomto pripade sa zdanlivo jednalo o linearnu

zavislost, a aj kvoli jednoduchosti, bol pouzity prave tento pristup. Tym padom:

Ny, = ¢4 - Uy + 5, (4.13)

kde N predstavuje naklon pre danii hmotnost m a ¢4 a c¢; hladané koeficienty.
Kvalita jednotlivych aproximacii je vyjadrenda pomocou sumy Stvorcov
odchylok (SSE), koeficientu determinécie R? a druhou odmocninou zo stredne;
hodnoty rozdielov Stvorcov medzi aproximovanymi a skutoénymi hodnotami
(RMSE) pre stupne volnosti (df), ktoré charakterizuju pocet dat tvoriacich
jednotlivé krivky zavislé na hmotnosti m. Tieto idaje st uvedené v tabulke 4.1.
V tomto kontexte je SSE miera pouzivand na kvantifikdciu variacie alebo
odchylky sady hodnot od skutocnych pozorovanych hodnot. SSE sa vypocita
s¢itanim Stvorcov rozdielov medzi pozorovanymi (skuto¢nymi) hodnotami a
prislusnymi predpovedanymi hodnotami. Tato miera sa bezne pouziva v
regresnej analyze na posidenie vhodnosti modelu k datam. Nizsia hodnota SSE
indikuje lepsiu vhodnost, pretoze to znamend, ze predpovedané hodnoty su
blizsie k skutoénym pozorovanym hodnotam. Koeficient determinacie, je
statistickd miera pouzivand v kontexte regresnej analyzy na kvantifikaciu toho,
ako dobre regresny model vysvetluje variabilitu zavislej premennej. RMSE, ako
vyplyva z vyssie uvedeného popisu, teda poskytuje meranie priemernej velkosti
stvorcovaniu rozdielov). Na zdklade informécii poskytnutych v tabulke 4.1 je
mozné tvrdit, ze fitované hodnoty vykazuji pomerne mali chybu v porovnani s

hodnotami realnymi.
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Dalsfm predpokladom bolo, Ze néajdené koeficienty budd zavislé na
hmotnosti a bude mozné ich aproximovat. To by umoznilo vyjadrenie priebehu
tahu a naklonu v zavislosti na predpokladanej rychlosti a stanovenej hmotnosti.
Inymi slovami, vytvorenie obalky by bolo uzivatelsky zavislé len na vstupnych
parametroch rychlosti a hmotnosti. Preto bola sada koecicientov c;...cs
vyjadrenych pre jednotlivé hmotnosti podrobena analyze, ktorej vysledkom bolo

nasledné aproximovanie tychto koeficientov:

Ca1 = l.de — 5. 00085 (4.14)
Car = 3.205 — 0.0019 - m, (4.15)
cq3 = 0.02 4+ 0.0044 - m, (4.16)
Cat = 0.0035 — 2 - 1m, (4.17)
a
Cas = 0. (4.18)

Vyssie uvedené teda vyuziva jednoduchy exponencidlny model pre
aproximéaciu ¢; a vo zvysnych pripadoch model linedrny. Koeficient c; nebol
brany do tuvahy vzhladom k jeho nesignifikantnému vplyvu na vysledky
fitovania a taktiez pre zamedzenie posuvu krivky na "yose.

Vysledkom tohto spracovania je teda moznost odhadu naklonu a tahu, pre
definovani rychlost letu a hmotnost, pri predpokladanom horizontalnom
priamociarom  lete. Pre  priklad  definovania  vektoru  rychlosti
v = 0.001,0.002,...,30 m - s~! a hmotnosti m = 90,100, ...,1000 1b bude tah

definovany ako

3.205—0.0019-m;

Ty = Lde — 5 - Q00850 +0.02 + 0.0044 - m;, (4.19)

Ny = 0.0035 —2 - m; - v; + 0 (4.20)

kde ¢ je index hodndét hmotnosti vektoru m a j je index hodndét vektoru

rychlosti v. Tento konkrétny pripad je prezentovany na obrazku 4.10. Na tomto
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obrazku siu vykreslené hodnoty pre hodnoty fahu mensie ako 3.09 kgf, ¢o je
maximdlny dosiahnutelny tah redlneho UA. Na prezentovanom grafe st dalej
vynesené horizontalne casti letov realizovanych v redlnom prostredi. Redlne data

vynesené v grafe pochddzajt z merani pre réhlosti 5, 6, 10 a 11 m - s~ 1.

Obalka
e Data - Simulované

30 Déta - Realne
"w 20
E
)
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Obr. 4.10: Vizualizacia vyslednej obalky pre rychlost <30 m - s™" a hmmotnosti

v rozmedzi 90 az 1000 lb.

Linie v prezentovanom grafe predstavuju idedlne letové parametre pre
dodrzanie dopredného horizontalneho letu pre celkevii hmotnost UA. Priklad
realnych dat vynesenych na obdlku tvori sice rozptylené zhluky dat ktoré sa
nachddzaji pod / nad stanovenou obalkou, kazdopadne poskytuji dostatoéne
dobrta reprezentaciu funkcénosti tohto riesenia. Hmotnost pouzitého UA pre
realne lety je 1.6 kg (3.52 1b). Na grafe je vidiet, Ze udrzanie letu v doprednom
horizontalnom lete spada do oblasti, ktora plati pre tuto hmotnost. Nulové
hodnoty naklonu a rychlosti na osi fahu predstavuji stav visenia a taktiez
definuji  pociatok hmotnostnej krivky. Pri odchyleni sa od idealnej
"hmotnostnej'krivky k niz$im tahovym hodnotam bude UA klesat. Smerom k
vyssim hodnotam tahu je operacna oblast, ktora je ohrani¢ena hmotnostnou
krivkou. Tzn. Ze dron moze operovat pri vysSich fahoch s kompromisom uhlu

naklonu.
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Rozptyl dat pre redlne lety mdze byt sposobeny viacerymi faktormi. Jednym
z hlavnych moze predstavovat Sum, ktory je viditelny aj v prezentacii dat v
kapitole 4.1. Okrem toho, lety realizované v redlnom prostredi moézu byt
ovplivnené metorologickymi faktormi, ako rychlost a smer vetra. Aj ked je
obalka zostavend pre idedlne meteorologické podmienky, definuje miniméalne

poziadavky pre realizaciu letu pri dodrzani konstantnej vysky.
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5. Diskusia

V kontexte dynamického testovania bezpilotnych prostriedkov v redlnych
prevadzkovych podmienkach vznika kritickd potreba presného monitorovania
ich letovych a vykonovych charakteristik. Pristup k tymto idajom vsak nie je
pri UAS jednoduchym procesom. Dostupnost letovych dat zavisi od mnohych
faktorov, vratane od typu kontrolnej riadiacej jednotky (autopilota), pozemnej
riadiacej stanice a pouzitého softvérového firmvéru.

Pri mnozstve lacnych UAS v kategérii C1, ktoré disponuji obmedzenymi
autonémnymi schopnostami letu, nie st letové data systematicky nahravané, ale
si pouzivané len v redlnom case. Situacia je komplikovanejsia aj u komerénych
UA, napriklad znacky DJI, kde pristup k redlnym letovym datam pre vedecky
vyskum je obmedzeny, ¢o brani implementacii novych riadiacich algoritmov
alebo predprogramovanym zmenam v nastaveniach. Riadiace jednotky ako
ArduPilot alebo Pixhawk si naopak datovo otvorené a umoznuju komunikaciu
cez MavLink spravy, ¢o ich robi populdrnymi, pre skiimanie kontrolnych
procesov UA pri redlnych letoch. Problémom vsak mdze byt, ze niektoré letové
parametre nie si automaticky ukladané na paméatovi kartu riadiacej jednotky
bez predchadzajiceho nastavenia.

Vzhladom na tieto rozdiely v pristupe k letovym datam bola nevyhnutna
potreba tvorby univerzadlneho meracieho systému integrovatelného do roéznych
typov UA. Takyto systém by umoznil ziskavanie dat nezavisle na znacke UA, jej
stupni autondomie, type riadiacej jednotky, riadiacej stanice alebo ich
softvérovom firmvéru. DroneBox, chraneny vlastnym patentom, predstavuje
takyto unikatny meraci systém, vytvoreny ako siet jednotlivych hardvérovych
modulov. Jeho navrh bol optimalizovany pre ziskavanie casovo
synchronizovanych dat potrebnych na sledovanie a vyhodnocovanie letovych
charakteristik UA. Vyvoj prototypov DroneBoxu presiel niekolkymi iterdciami,
pricom finalna verzia bola tuspesne aplikovana a overena na bezpilotnom
prostriedku typu 3DR IRIS+. Okrem skimania vplyvu réznych faktorov, ako je
zvysenie hmotnosti, vplyv narazového vetra na pohonné jednotky alebo funkcia
autopilotného systému, umoznuje DroneBox aj vytvorenie prevadzkovych
obalok UA, ktoré poskytuji detailny pohlad na ich letové charakteristiky a
spravanie sa v realnych podmienkach.

Rozsirenim DroneBoxu o LTE modul a GPS by sa mohol stat nielen
alternativou letového odpovedaca UA, ale aj poskytnit redundantné

telemetrické zariadenie pre letového operatora. Toto by umoznilo efektivnejsie
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sledovanie polohy UA a zlepsilo by to celkovii bezpecnost a efektivitu letovych
operacii.

Proces dynamického testovania quadrokoptéry vo veternom tuneli
predstavuje komplexnti tlohu, pri ktorej je nevyhnutna precizna koordinacia
roznych parametrov — rychlosti vetra, otacok rotorov ¢i uhla naklonu. Tieto
faktory ovplyvnujua sily a momenty, ktoré sa generuji na quadrokoptére a ktoré
su dalej prenadsané na senzory meracieho zariadenia. Kvalita meranych dat v
takomto prostredi zavisi na viacerych faktoroch, vratane turbulencii priudiaceho
vzduchu a zdrojov vibracii, prendsanych na UA od vrtal, ktoré interaguji s
prostredim. Pouzitie senzorov s vysokym rozliSenim moéze viest k extrémnemu
zasumeniu signalu, ¢o znemoznuje jeho odfiltrovanie a dalSie spracovanie dat.

Studia dynamického testovania quadrokoptéry vo veternom tuneli ukézala,
ze namerané data boli poznacené vyraznym rozptylom, ¢o znemoznilo presné
urcenie aerodynamickych parametrov. Jednou z moznych pri¢in moze byt
nespravne zvoleny senzor, ktory bol prilis citlivy na UA kategérie C1, alebo
vibracie, ktoré boli pre tak citlivy senzor s vysokou vzorkovacou frekvenciou
prilis intenzivne. Tento problém naznacuje potrebu kalibra¢nych merani pred
reprezentativnym dynamickym testovanim quadrokoptér s moznostou pouzitia
senzorov s nizsim rozliSenim alebo nizSou vzorkovacou frekvenciou za tcelom
minimalizovania rusivych efektov a zlepsenia kvality merani.

Vytvorena prevadzkova obalka quadrokoptéry IRIS+ definuje oblast, kde
moze tento UA operovat bez straty letovej vysky. Obéalka bola stanovend
unilaterdlne, pricom zohladnuje len zaporné uhly ndklonu. Avsak za
predpokladu uniformity geometrie quadrokoptéry - resp. symetrickych UA, by
mohla byt platnd zrkadlovo aj pre kladné uhly nabehu. Takéto riesenie, ktoré
umoznuje rychlu orientaciu v zakladnych stavoch letu a zakladnych
parametroch, ako si fah, uhol naklonu a rychlost, nie je podla sucasnej
literatiry bezne vyuzivané, hoci méa vyznamny potencial. Implementacia
prevadzkovej obalky moze poskytnut operdatorom UA dolezité informacie pre
rychlu orientéciu a pochopenie dynamického stavu, v ktorom sa UA nachadza.

Zahrnutie bodov energetickej uc¢innosti do prevadzkovej obalky by mohlo
prispiet k ur¢eniu hrani¢nych bodov prevadzky schopnosti UA alebo maximalne;j
rychlosti UA. Takyto pristup by mohol byt vyznamne vylepseny datami z
veterného tunela, ktoré by umoznili optimalizaciu prevadzkovej obalky. Kedze
data boli ziskané pri nizkych vyskach letu, je pravdepodobné, Ze v inych
vyskach by prevadzkova obédlka mohla vykazovat odlisné charakteristiky. Buduci
vyskum by preto mohol rozsirit obdlku o dalsiu dimenziu - vysku letu, ¢o by

viedlo ku komplexnejSim a presnejsim modelom prevadzkovych obalok.
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Systém DroneBox, vyuzity na zber letovych dét, sa ukézal byt efektivnym
nastrojom pre vytvaranie prevadzkovych obalok a na zaklade aktualnych
prevadzkovych podmienok a vykonnosti UA na ich dynamické prisposobovanie.
Jeho schopnost zaznamenavat a analyzovat detailné letové udaje otvara nové

moznosti pre vyvoj pokrocilych systémov na monitorovanie letovych operacii

UA.
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Zaver

Predlozenda dizertacna praca, zamerana na vytvorenie a validaciu systému
urceného pre sledovanie a vyhodnocovanie letovych a vykonovych charakteristik
bezpilotnych letovych prostriedkov, predstavuje vyznamny prinos v oblasti
testovania a analyzy quadrokoptér. Cielom prace bolo vyvinut a overit nové
metdédy a nastroje, ktoré by umoznili presnejsie pochopenie a optimalizaciu
letovych vlastnosti multikoptér.

V ramci letovych testov v redlnom prostredi bola tuspesne validovana
funkénost navrhnutého meracieho systému, znameho ako DroneBox. Tento
systém preukazal svoju schopnost presne zaznamenavat a analyzovat letové
parametre quadrokoptéry, ¢im potvrdil svoju spolahlivost a vyznam pre budice
aplikacie. Vysledky ziskané z DroneBox vykéazali vysoku korelaciu s tdajmi z
riadiacej jednotky Pixhawk. Nespornou vyhodou systému je aplikacia
pitot - statickej trubice s upravenou vstupnou geometriou. T4 umoznuje
kompenzovanie chyby uhla nabehu, ¢im je vhodnd na meranie indikovanej
vzdusnej rychlosti, ktord je potrebnda pre spravne posudenie vykonovych
parametrov quadrokoptéry pri letoch v realnom prostredi. Na druhej strane
limitaciou zariadenia je pomerne nizka hodnota vzorkovacej frekvencie a vysoka
citlivost na elektromagnetickt indukciu, ktora vznika jednak v blizkosti motorov
UA a taktiez pri silovych vodicoch. Elektromagnetickda indukcia spdsobovala
chyby alebo vypadky v merani magnetometra a prerusenie na Hallovych
sondach.

Séria simulovanych letov v robotickom simulacnom programe Gazebo
poskytli zédklad pre vytvorenie prevadzkovej obalky quadrokoptéry. Tato obalka,
reprezentujuca vzfah medzi uhlovymi naklonmi, rychlostou letu a otackami
pohonnych jednotiek, je klicovym prinosom tejto prace. Prevadzkova obalka
vznikla ako nastroj na predpovedanie vykonovych parametrov quadrokoptéry,
ktoré si nutné pre let v horizonte pri Specifickych hmotnostiach quadrokoptéry.
Vytvorenie prevadzkovej obdalky bolo zalozené na simulovanych datach a
nasledne s ich porovnanim s datami z redlnych letov zaznamenanych na
riadiacej jednotky Pixhawk. Tento integrovany pristup ponika nové moznosti
pre pochopenie a optimalizaciu letovych vlastnosti tychto zariadeni.

Napriek dosiahnutym priaznivym vysledkom, experimenty vo veternom
tuneli celili vyznamnym problémom. Problémy s nastavenim meracieho
zariadenia zabranili ziskaniu pozadovanych silovych dat v dostatocnej kvalite,

¢o znemoznilo presny vypocet referenénych aerodynamickych vlastnosti UA.
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Vyhodnotenie hypotéz je nasledujice:

H1 Data ziskané z meracieho systému a riadiacej jednotky
quadrokoptéry nebudu Statisticky odlisné.

Hypotéza H1 bola prijatd. Korelacnd analyza preukazala signifikantna
linedrnu zavislost medzi datami zaznamenanymi systémom DroneBox a
riadiacou jednotkou Pixhawk. Vysledky naznacuju, Zze meraci systém DroneBox
moze efektivne nahradit sStandardné metdédy ziskavania letovych dat v

situaciach, kedy quadrokoptéra nedisponuje prislusnou riadiacou jednotkou.

H2 Z dat ziskanych pocas simulovanych a realnych letov bude mozné
vytvorit prevadzkovi obélku, ktora charakterizuje letové vlastnosti
quadrokoptéry. Tato prevadzkova obilka bude opisovat vztahy medzi
vykonovymi a letovymi parametrami quadrokoptéry a jej hmotnostou
pri horizontalnom priamociarom lete.

Hypotéza H2 bola prijatd. Vysledky experimentov potvrdili moznost
vytvorenia prevadzkovej obalky, ktora komplexne charakterizuje dynamicky stav
quadrokoptéry v horizontdlnom priamociarom lete. Tato obdlka, zahrnujica
udaje ako celkovy tah, uhol nadklonu a tratova rychlost, bola tspesne vytvorena
s vyuzitim dat zo simulovanych scenarov a potvrdena tdajmi z realnych letov.
Tym poskytuje zaklad pre lepSie pochopenie a optimalizaciu letovych
charakteristik UA.

H3 Na zaklade tdajov ziskanych z realizovanych letov bude mozZné
aproximovat aerodynamické parametre quadrokoptéry.

Hypotéza H3 bola odmietnuta. Testy ukazali, ze priame meranie
aerodynamickych sil je nevyhnutné pre presné urcenie aerodynamickych
parametrov quadrokoptéry. Aproximéacia tychto parametrov z mechanického
prevodu poc¢tu otacok na fah sa ukazala ako nedostatocéna, ¢o naznacuje
potrebu dalsich vyskumnych prac v oblasti presného merania aerodynamickych

sil metodami redlnych letov UA.

Je dolezité zdoraznif, Ze napriek niektorym vysledkom, vykonany vyskum
poskytol novy nastroj na testovanie multikoptér a quadrokoptér a zaroven
vytvoril koncept prevadzkovych obdlok pre bezpilotné letové prostriedky.
Zvoleny pristup, ktory nebol doteraz pouzity, predstavuje vyznamny posun v

oblasti testovania a analyzy bezpilotnych prostriedkov.
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Abstract—In recent years, drones have experienced rapid
technological development. The new EU regulations, therefore,
apply to both users as well as manufacturers of unmanned aerial
vehicles. The mentioned legislation does not yet precisely define
the testing methodology and methods of required parameters of
each individual category of unmanned aerial vehicles. This study
pays special attention to the possibility of dynamic indoor testing
of multicopters. It raises the research question of the possibility
of experimental determination of the pitch angle as a partial
characterisation of a vehicle in flight with manual control of a
multicopter against continuous airflow. A simplified wind tunnel
generated the airflow with a lamella regulator. Three 10 minute
experimental flights were performed against an airflow rate of
1.45 / 2.43 / 3.42 m/s. The task of an experienced pilot was to
keep the multicopter in the middle of the airflow during hover
manoeuvre. The flight data of the multicopter were recorded by
an inertial motion capture (MoCap) system Inertia ProMove in
the form of a quaternion and linear accelerations. The results of
the study do not show an increase in the median value of the pitch
angle of the quadcopter when manually maintaining the hover
against the airflow rate in the wind tunnels. On the contrary, as
expected, the correlation of the pitch quadcopter and forward
linear acceleration was demonstrated. This pilot study presents
a possible methodology for indoor testing of a partial aspect of
the flight characteristics while drawing attention to the problem
of such dynamic testing.

Index Terms—Alight characteristic, indoor flight test, manual
flying, multicopter, unmanned aerial vehicles

I. INTRODUCTION

In 2020, the new Commission Delegated Regulation (EU)
2019/945 concerning unmanned systems and operators of
unmanned systems from third countries is entering into force.
The regulation applies to commercial unmanned aerial vehicle
manufacturers, ordering the unmanned aerial vehicle to be
categorised into one of five classes, from CO to C4, based on
flight characteristics and other important aspects. [1], [2] Each
of the classes has defined basic parameters such as takeoff
weight, including payload, maximum speed in horizontal flight
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or maximum flight altitude. For some classes (e.g. class C1)
the impact energy on a fall with a final velocity is also defined.
Furthermore, Commission Regulation (EU) 2019/945 does not
precisely define the exact methodology for testing the flight
characteristics of an unmanned aerial vehicle. [1]-[3] Thus,
the question arises, how to set up the testing correctly and
uniformly. The regulation also does not individually define
the flight characteristics for different types of airframe of an
unmanned aerial vehicle.

Several studies have been carried out to support the de-
velopment and research of multicopters. The vast majority of
publications deal with modifications of control systems resp.
PID controllers (Proportional-Integral-Derivative Controller)
[4], [5], indoor or outdoor testing of autonomous missions
[6], [7], parallel flying [8], [9] or structural modification of
the propulsion or design of the airframe [10], [11]. Only
a small group of publications deals with the issue of de-
scribing the behaviour of multicopters and testing of their
flight characteristics. A possible reason for the absence of
this type of studies is the high variability for multicopter
types conditioned not only by the geometric shape of the
arm distribution but also by the possibility of technically
simple replacement of power units or change of propeller
type. One of the unique studies describing the performance
characteristics of an unmanned aerial vehicle or propeller was
developed by a research group at the University of Licge
[12]. Using an army wind tunnel, the researchers modelled
different airflow velocities in order to determine the impact
of the airflow velocity on the exact values of the applied
forces and moments on selected commercial drones and the
propellers. The variable factor in the experiment was also the
angle of attack of the propeller at different speeds of electric
motors of unmanned aerial vehicles. During the experiment,
unmanned aerial vehicles were attached to a special platform
recording the applied forces, lift and drag. As a result of the
testing, it was possible to demonstrate the interaction between
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the individual electric motors and between the electric motors
and the body of the multicopter, thus proving the dependence
of thrust and moment on the angle of attack and RPM values.
The study itself does not directly define the limiting values
of selected commercial drones but works with a premise
stating that the modulated airflow generated by the wind tunnel
corresponds to the speed of movement of the drone in the
environment [12] .

As mentioned above, the form of indoor multicopter testing
is prevalent in autonomous mission and parallel flying stud-
ies. In both types of studies, the maintenance of consistent
meteorological conditions and the high position accuracy of
the multicopter, resp. multicopters throughout the swarm is
required. High position accuracy is targeted by either optoelec-
tric or inertial MoCap positioning systems. Unlike the position
obtained from the GPS module, the accuracy of optoelectric
MoCap systems is in the millimetre range. [13], [14] Inertial
positioning systems are rarely used in parallel flying due to
the increase in position inaccuracy based on their mechanical-
physical principle of operation. Nevertheless, inertial systems
still provide autonomous systems with accurate information
on spatial rotation angles or accelerations of multicopter [15].
Currently, there is an absent group of studies that deal with
dynamic testing of drones during manual flight. Especially
with multicopters, there is no consistent form of device flight
characteristics. For the needs of the forthcoming legislative
regulations and measures applicable to the manufacturers of
these drones, there is a necessity for the scientific community
to develop a uniform methodology and test standard. This
study does not comprehensively address any of the flight
characteristics of multicopters or the qualification standards
of EU regulations. The work deals with the possibility of
dynamic testing of flight characteristics as one of the research
trends, combining knowledge from indoor aviation studies and
the premise of the static form of testing. It is the primary
research dealing with the methodology of testing quadcopters
with a possible connection to the study of limit values of flight
characteristics, the knowledge of which is necessary for the
correct legislative categorisation of the aerial vehicle.

II. MATERIAL AND METHODS

An indoor flight testing concept was proposed based on the
premise of study Theys et al. dealing with the influence of the
modulated airflow corresponding to the speed of movement
of the unmanned vehicle [12]. The purpose of the testing
was to confirm or refute the theory of the possibility of
investigating the effect of air velocity on the multicopter tilt
angle as one of the partial aspects of the flight characteristics of
multicopters. Testing was performed while the multicopter was
moving dynamically without restricting any of its six degrees
of freedom. The flight was performed in the manual mode of
control of the multicopter. Flight characteristic analysis was
performed post-hoc from a recording of flight data recorded
by an inertial MoCap system placed on the body of the tested
multicopter.

A. Equipment

For the purpose of the experiment, it was necessary
to select a suitable type of multicopter depending on the
weight and size of the selected inertial MoCap system.
The drone chosen for testing was an Iris + quadcopter
made by 3DRobotics company (Berkley, CA, US). The
fundamental building element forming the quadcopter is
a four-arm X-shaped frame. At the end of the arms are
mounted four electric motors with an output of 920 kV. The
mutual spacing between the motors is 550 mm. Each of the
shafts of the electric motors was fitted with a self-propelled
double-bladed propeller with a diameter of 241.3 mm and
a propeller pitch of 114.3mm. The total weight of the
quadcopter, including a lithium-polymer battery, is 1282 g,
while the stated maximum takeoff weight is 1682 g. The
stated flight time is 16-22 minutes while the performance
characteristics of the motors are homogeneous in the range
100 - 25% of the battery capacity. The quadcopter had a
control unit Pixhawk 2.4.8. through which a 3DR telemetry
radio set operating in the 915MHz band was connected.
Manual flight control by the pilot was performed via the FS-
THOX controller supplied originally with the Iris+ quadcopter.

The inertial MoCap system used was a ProMove MINI
(Inertia Technology B.V., Enschede, NL) wireless sensor made
by Inertia Technology company. It is a sensor unit weighing
28 g, i.e. less than 15 % of the payload of the selected Iris+
quadcopter. The sensor unit has a complete set of digital
sensors, providing output data with 10 degrees of freedom, in-
cluding accelerations, angular velocity, magnetic field strength,
gravitational acceleration and barometric pressure. The po-
sition and orientation of an object in space are represented
by mathematical coordinates in the form of quaternions. The
system continuously records a log with a sampling frequency
of 100Hz to the internal memory. The inertial sensor was
placed on the top cover of the body of the Iris+ quadcopter
so that the orientation of the sensor corresponded to the
orientation axes of the Pixhawk 2.4.8 control unit. In order
to dampen the transmission of vibrations from the motors and
the body of the quadcopter, the foam was inserted between
the plastic cover of the quadcopter and the cover of the sensor
unit.

Modelling of different airflow rates was performed by a
TRISTAT industrial fan. The industrial fan with blade diam-
eters of 40 cm has the ability to select the speed of rotation
variably. The generated airflow was directed by means of a
regulator formed by vertically oriented consecutive lamellas
placed one next to each other. The ventilator was placed
in a laboratory room measuring 5Smx3mx10m (wxhxd) at
1.5m height of the vertical axis of rotation (Fig. 1). During
testing, the entrances to the laboratory were closed, without
air currents other than those generated by the industrial fan.
The airflow rate of the industrial fan was measured after the
experiment with a calibrated anemometer DT-8894 with the
possibility of continuous data measurement.
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Fig. 1. Schematic experiment assembly. The pilot behind the protective net keeps the quadrocopter in the axis of linear airflow.

B. Experiment design

The methodology of the experiment consisted of performing
three test flights of a quadcopter, each with a different airflow
rate of an industrial fan directed by a laminar controller.
Each flight lasted 10 minutes. An experienced pilot manually
controlling the flight of the quadcopter was standing behind
the aerial vehicle in the airflow axis of the industrial fan.
A safety net was stretched between the flight zone of the
quadcopter and the pilot. The pilot was instructed to stay
on the ground with the motors idling for 30 seconds after
disarming the quadcopter. After this time, he had to perform a
hover manoeuvre at height 1.5m: in the middle of the directed
airflow, respectively. The pilot’s task was to keep the aerial
vehicle at such an optimal pitch angle that the quadcopter did
not perform forward or reverse movements in the air stream.
If the pilot noticed a change in the position of the quadcopter
in the fore-aft direction, he had to perform compensatory
movements, which brought the aerial vehicle to the original
distance from the industrial fan. The initial distance of the
quadcopter from the industrial fan before takeoff was 2m.
After the flight, the pilot landed on the floor and turned
off the motors. After the test flights, the air velocities were
measured at the takeoff distance using an anemometer. The
whole experiment was performed in the Qualysis laboratory
of FTVS Charles University in Prague.

C. Data Collection & Data processing

The measured output data representing the position of the
quadcopter in space were recorded in the form of quaternions
together with linear accelerations on the microSD card of
the ProMove MINI sensor. After the quadcopter landed, the
flight data were uploaded to a computer. Conversion of quater-
nions to spatial rotation angles and subsequent statistical data
processing was performed in MatLab software (MathWorks,
Natick, MA, US). As mentioned above, the orientation of the
inertial sensor was identical to the orientation of the control
unit. It follows that the change in pitch angle represents the
acceleration in the x-axis direction.
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The calculation of the airflow rate corresponding to the
variable speed selection of the industrial fan was calculated
as the average measured value from 10 measurements.

III. RESULTS

Post-calculation of the average air velocity showed that the
first flight was performed at an airflow velocity vl = 1.45 m /
s (£ 0.15 m / s); the second flight at airflow velocity v2 = 2.43
m /s (£ 0.24 m /s) and the third flight at airflow velocity v3
=342 m/s (*022m/s).

In Fig. 2 it is possible to see three 90 sec sections of change
in pitch angle and Acc,; the axis of the corresponding pilot -
multicopter - industrial fan. The scaling of individual graphs
was chosen according to the local maxima and minima of the
monitored section. During the flight at the speed v1 (Fig. 2A)
a section of the flight can be seen when the pilot unknowingly
maintained a constant acceleration in the direction of airflow.
The median value of the pitch angle was 5.7°. The graph
shows two large deviations from the mean value of both
acceleration and pitch angle. These deviations represent the
exit from the airflow resp. contact of the quadcopter with a
turbulent layer at its edge. The detail (Fig. 3A) shows the
sinusoidal character of the quadcopter movement, which is
caused by the turbulent airflow. At speed v2 (Fig. 2B) the
character of the flight similar to the first case can be seen.
The median pitch angle throughout the flight was 6.1°. The
graph again shows — constant acceleration in the direction
of airflow maintained by the pilot. Two phenomena can be
seen in the time window from 53s to 67s - the contact
of the quadcopter with a turbulent layer of airflow and the
compensating movements of the pilot (Fig. 3B). The first effect
is again associated with sinusoidal pitching movements with
the character of small amplitudes and high frequency. The
second phenomenon, the pilot’s compensation maneuver, is
associated with high and short pitch angle differences with a
dynamic change in acceleration in the corresponding Acc,
axis. During the last, third flight, in the airflow rate v3
(Fig. 2C) there are visible problems of the pilot to maintain
the hover manoeuvre for a long time. From the measured 10
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Fig. 2. Graphical interpretation of three flights outcomes at airflow velocities
of 1.45 m/s (A), 2.43 m/s (B), 3.42 m/s (C).

min. the median value of the pitch angle during the entire
flight reached 5.9°.

A correlation coefficient was calculated for the values of
pitch angle and acceleration in the x-axis, its value was R
= 0.893. The correlation coefficient indicates a direct linear
relationship between the pitch angle and the acceleration along
the X-axis. Boxplots also point to this fact, which shows a
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Fig. 3. Detail view of pitch angle and acceleration changes of sinusoidal
character during the contact of the quadcopter with a turbulent layer of the
airflow envelope at airflow velocities of1.45 m/s (A), 2.43 m/s (B), 3.42 m/s
(©).

more significant variance of Acc, values than the pitch angle
values for the particular speed.

IV. CONCLUSION & DISCUSSION

This pre-study presents the possibility of dynamic indoor
testing of a partial aspect of the flight characteristics of mul-
ticopters such as pitch angle and the corresponding airspeed.
To this end, it explores the option of using inertial sensors
to record accelerations and spatial rotation angles. It uses the
concept of testing unmanned aerial vehicles in wind tunnels
with a proven premise of the interaction between airflow and
flight equipment. It proposes a suitable manoeuvre for testing
the dependence of the pitch angle on the airflow rate. It
presents the idea of the possibility of examining a multicopter
as a free-moving body during flight without limiting the
number of its degrees of freedom. It attempts to prove the
pilot’s ability to test the flight characteristics of an unmanned
aerial vehicle without auxiliary autopilot modes. Despite the
relatively high-quality conditions created by an industrial fan
with a lamella regulator, the results of the study do not
fully reflect the partially investigated characteristic (only the
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relationship between speed and pitch angle) of the multicopter.
As the main limitation of the work, we can determine the
human factor, i.e. the pilot of the multicopter. When we
graphically display the time evolution of pitch and acceleration
in the x-axis (Fig. 2), the continuous acceleration is visible
during the entire flight, resp. presented part of the flight. If the
experiment is performed correctly, the acceleration deviation
value should only represent the appropriate gravity projection
on the x-axis depending on the pitch angle. In the performed
set of experiments, only at the first tested air velocity (1.45
m/s) the pilot managed to maintain the acceleration of the
quadcopter corresponding to the given x-axis projection, that
is, for the angle 5.7° corresponds to the acceleration of 0.97
m/s-2. This result points to the fact that to perform a straight
horizontal flight at a velocity of 1.45 m/s, it is necessary to
pitch the unmanned aerial vehicle to an angle of 5.7°. In the
second and third set of experiments, the pilot did not perform
the required maneuver with the necessary acceleration. The
reasons for the error may be insufficient information about
the current acceleration of the quadcopter and the required
acceleration of the quadcopter corresponding to the given pitch
angle. The position of the pilot - the axis of the pilot - the
multicopter - the industrial fan - provides the pilot good 2D
view of the situation. From a 2D point of view, the pilot seldom
deviated from the airflow envelope. For a better additional
evaluation of the sinusoidal movements of the quadcopter
caused by the deviation from the airflow envelope, it would
be useful to record a camera recording. The median values
of the pitch angle do not represent the expected values, resp.
increase in pitch angle values at air velocity. The reason is the
previously mentioned introduction of an error in the form of
Acc,. However, the result of the pre-study confirmed a direct
linear relationship between the pitch angle and the acceleration
in the x-axis. Dynamic testing of flight characteristics during
the manual flight of a multicopter in this pre-study also pointed
to an insufficient number of measured parameters. Parameters
such as pitch angle or acceleration cannot provide a good
picture of the real state of the system as a whole, on the
other hand, they could be sufficient for the evaluation of some
partial characteristic parameters. The idea of dynamic testing
in indoor flight conditions could be performed in another study
with the help of an autopilot, thus removing the influence of
the human factor from the study.
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Abstract—New requirements for classifying unmanned aerial
vehicles are forcing institutions as well as manufacturers to
devise established procedures and methodologies for testing
vehicles. A new possibility of dynamic testing of performance
parameters of multicopters is offered in addition to conventional
software modeling of flight characteristics and static tests in
wind tunnels. This alternative is currently hampered by the
problem of flight data collection. This work deals with the
design of a complex measuring device specially designed for the
testing of the flight characteristics of unmanned aerial vehicles.
The proposed modular device provides the user with a flight
record containing time-synchronized data showing the linear and
angular accelerations achieved by the vehicle during flight, three-
axis roll, flight altitude, magnetic course, multicopter speeds, and
revolutions of each power unit separately. This work further
defines the conditions imposed on the type of tested multicopter
(load capacity) and the subsequent need for its balancing. The
output of this work is to support the experimental research of
dynamic quantification of multicopter performance properties
during flight.

Keywords—UAYV, multicopter, data collection, motion capture,
flight characteristics

[. INTRODUCTION

The use of unmanned aerial vehicles in a wide range of
economic areas makes it possible to streamline the perfor-
mance of various tasks. Their use in weather monitoring, res-
cue operations, perimeter protection, or property maintenance
requires the installation of specialized transmitters, sensors or
photographic equipment [1]. Due to the new modifications of

This study was supported by the project No. SGS20/083/OHK2/1T/16
“Proposal of methodology and technical solution for dynamic testing of
quadcopter for drone categorization”

978-1-6654-3724-0/21/$31.00 ©2021 IEEE

the design and equipment of unmanned aerial vehicles, their
overall type diversity increases which indirectly causes a rise
in the need for classification and regulation [2]. Safety is a
key factor in classifying and determining the framework of
the airworthiness for the global UAS industry. Confidence in
the safety, security, and compliance with business operations
increases of the unmanned aerial vehicles increases the interest
of investors, enabling a massive expansion of the availability
and use of drone technology in the global impact for years to
come [3], [4].

In March 2019, the European Commission issued Delegated
Regulation (EU) 2019/945, which is currently the only one
to deal with requirements for unmanned aerial systems. The
goal of the regulation was to create a conformity mark and
monitor the market in terms of safety and interest in its
competitiveness. Meeting these requirements requires design-
ers, manufacturers and distributors to increase testing costs
[3]. The current paradox of testing consists in the precise
definition of the tested parameters and their values for the
categorization of vehicles into individual classes, but without
a specified test methodology. The International Organization
for Standardization (ISO) has also taken over the problem
of testing methodology. Organization ISO has issued to this
date several additional standards dealing with safety, quality or
terminology [5], [6]. The penetration of Delegated Regulation
(EU) 2019/945 with ISO standards can be found in ISO
21895:2020, which directly specifies the requirements for the
classification and classification of the civil drone system. The
classification in the norm takes into account a total of ten
parameters such as startup modes, type of power unit and en-
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ergy source or identification mode [7]. This standard precedes
the delegated regulation in some evaluation parameters from
the air safety logic, but unfortunately, the characteristics in
this document serve only as recommendations for the aviation
authorities of individual countries.

Standard ISO 21895:2020 is not the only norm dealing with
the safety of unmanned aerial vehicles. Additional standards
are currently being prepared to address safety, terminology,
and testing throughout this issue. Most scientific publications
dealing with the issue of testing drones and their flight char-
acteristics approach the issues of testing at the mathematical
level through computer modeling or static testing in wind
tunnels. To measure the flight characteristics of mathematical
models of unmanned aerial vehicles using computer modeling
tools available such as ROTORS, Gazebo, or V-REC, it is
necessary to first determine the input constants in the form of
resistances and thrust to create the model itself. Therefore, this
test approach is not suitable for the widespread classification
of a large variety of unmanned vehicle designs. Contrariwise,
the tool of mathematical models of unmanned aerial vehicles is
used for the development of automatic and autonomous modes
of flight or parallel flight [8]-[10]. In the case of static testing
using the environment of a wind tunnel, the measurement of
flight characteristics takes place by means of fixed articulated
joints. Special articulated joints can record moments and forces
acting on the drone. The aim of these studies is to determine
the influence of the model environment on the drone, the
interactions between the frame and the propellers, measure
the resistance and buoyancy at different air velocities, the
propeller angles of attack, and their RPM values. It can be said
that static testing provides necessary constants for the creation
of a mathematical model, but it does not yet define the real
flight characteristics of an unmanned vehicle necessary for its
legislative classification [11], [12].

Direct acquisition of flight values from real flights needed to
create the flight characteristics of an unmanned aerial vehicle
offers the possibility of dynamic testing of the vehicle. A key
aspect of dynamic testing is reliable/accurate measurement and
recording of flight data [13], [14]. The basic legally defined
flight parameters for classification into classes are the max-
imum horizontal speed, maximum flight level or maximum
energy transferred in the event of an impact with an object
[3], [4]. The control unit is responsible for collecting and
processing the vehicle’s flight data. The control unit consists
of sensor peripherals, often ensuring redundancy of individual
logs [15]. Although the control unit has all the necessary flight
data to create a flight characteristic, there are two problems
with their scientific and technical use. The first problem is
that not every unmanned aircraft has such a sophisticated
control unit, or more precisely control unit with the required
sensors for further vehicle categorization. The second problem
is the overall closure of the control unit system. The system of
control units does not allow the export of raw data for further
processing for scientific purposes [16].

On the basis of the mentioned above, in the case of record-
ing flight data, dynamic testing could be used as a standard

protocol for UAS testing. This work presents a platform of
a measuring device capable of collecting the performance
parameters of a multicopter during dynamic flight, which are
necessary for its legislative classification as well as determin-
ing the limit flight characteristics of the device.

II. MATERIALS AND METHODS

The technical solution of the hardware concept of a remov-
able device used for dynamic flight monitoring was built on
the principle of a sensor network, enabling time-synchronized
measurement of power parameters of multicopters. The device
is able to continuously record a total of 6 flight parameters:

- Accelerometric data in three axis
- QGyroscopic data in three axis

- Magnetic course

- Atmospheric pressure

Airspeed

- Speed of individual drive units

Thanks to the onboard digital motion processor (DMP) capable
of processing complex 9-axis motion, the device allows the
calculation of rotational angles (pitch, roll, and yaw) [17].
The technical solution of the device was designed so that it is
possible to increase the number of required sensor units within
the sensor network. In the hardware solution, the emphasis was
placed on the reliability of selected sensors, their accuracy in
terms of the physical nature of the measured quantity, high
sampling frequency, and low weight.

A. System Architecture Overwiev

Device for measuring power parameters consists of a mi-
crocontroller, own power supply and two types of modules
(Fig. 1). The first type of modules are system modules. Time
clock module and a memory shield module can be contained
in the applied module system. The time clock module is a
module that measures time independently of the power supply.
The reason for using this module is to provide an accurate time
record representative of when the experiment was performed.
The memory shield module was used for the possibility of
creating a data record of the measured flight data on to the
disk. The location of the system modules within the drone is
irrelevant.

The second type of modules are sensor modules. The choice
of the sensor module itself depended on the physical nature
of the operation of the embedded chip as well as on the
empirically verified use of the chip in practice. Since the
function of the device is to record the flight parameters of the
vehicle, the logical model in the selection of chips and the sen-
sor modules themselves were commercially used open-source
autopilot flight controller system’s such as Pixhawk or Ardupi-
lot. The total number of sensor modules forming the sensor
network of the device for measuring flight characteristics was
6; 10 degrees of freedom (DOF) sensor module, airspeed
sensor module and four tachometric modules. The 10 DOF
sensor module consisted of an accelerometer, a gyroscope,
a magnetometer and a barometer. To measure accelerometric
and gyroscopic data, a combined sensor was chosen consisting
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Fig. 1. Architecture of equipment for measuring power parameters of multicopters. Shown types of modules and flow of the information within the measuring

system.

of a three-axis gyroscope and a three-axis accelerometer on
the same silicon chip. The directly provided measured values
were linear (g) and angular (rad/s?) accelerations; indirectly
by calculation on the integrated DMP, the quantity of rotation
angles (). The measurement of the three-axis magnetic field
was the task of a digital magneto-resistive chip. The digital
magneto-resistive chip has automatic degaussing strap drivers
enabling 1° to 2° compass heading accuracy. The last degree
of freedom of the 10DOF sensor module was atmospheric
pressure measured by a digital barometer. Although the data
from the digital barometer for the flight controller function are
irrelevant by themselves, subsequent mathematical processing
and conversion to altitude often have a control/redundant
character. The location of this type of sensor module within
the proposed platform of the measuring device was solved
individually depending on the unmanned vehicle.

Although that drivers for airspeed sensors are not present
in ground control station programs (like QGroundController
or Mission Planner) for UAVs with VTOL frames, airspeed is
one of the vehicle’s main performance parameters. The sensor
module consists of a transducer and a pitot-static tube. The
requirements for the transducer were a wide measuring range,
low weight and temperature compensated of a total error. The
location of the digital transducer within the drone is irrelevant.
The choice of the position of the pitot-static tube, which must
be connected by two silicone tubes to the transducer (for the
transmission of total and static pressure) is very complicated
in VTOL UASs, because with the change of the pitch angle
the lead angle to the pitot-static tube changes. The optimal
position of the tube is horizontal throughout the flight, in the

direction of flight. The last sensors forming the sensor network
were tachometric sensors. To create an overall performance
map of the multicopter, the number of tachometric sensors de-
pends on the number of vehicle power units. The requirements
placed on the tachometric unit were their low weight, high
distinctiveness and especially the non-contact measurements.
The condition of non-contact measurement puts tachometers
with an optical sensor into the foreground. Proper operation
depends on the location of the sensor. The proposed position
of every sensor was under the propeller of each drive unit so
that the optical diodes were parallel to the axis of rotation of
the propeller.

B. Equipment

Due to the large variation of commercial system and
sensor modules or microcontrollers, the prototype recording
device was created on the open-source Arduino platform from
Atmel. The platform of the development team enabled to
verify the ability of the microcontroller inputs to receive
data from individual sensors or system modules before the
final soldering every connection. The software development
environment used was Aruino IDE. It is a cross-platform
application programmed in Java. The software of the device for
measuring performance parameters was created in the multi-
paradigm programming language C++.

The selection of a multicopter to verify the functionality of
the implemented technical solution in practice was governed
by two conditions. The first, basal condition was the carrying
capacity of the multicopter. Since the current technical solution
of the device is in the experimental stage and none of the
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used Arduino modules is designed, for this use case, the
resulting device had the assumption of high weight. The
developers’ requirement for a test vehicle was that the carrying
capacity of the multicopter should be at least 500g, which
corresponds to approximately 3 times the estimated weight of
the measuring device. The second condition was based on the
use of an airspeed sensor, respectively placing a pitot-static
tube on VTOL UAVs. As mentioned above, to avoid airspeed
measurement error, it is necessary that the pitot-static tube
would be in a horizontal direction throughout the whole flight.
This requirement was taken into account by the choice of the
vehicle that has to be equipped with three/axis stabiliser.

The chosen multi-helicopter to hold the prototype device
was the Phanthom 3 Standard from company called DJI. The
Phanthom 3 Standard quadcopter has an X-type airframe with
four power units. The total weight with batteries, propellers
and a camera system with a gimbal is 1216g. The safe
maximum payload under ideal conditions is up to 700g [18].
The vehicle is equipped with a satellite GPS positioning
system. Thanks to the camera system installed on the three-
axis stabilizer and the DJI GO mobile application, it is also
possible to perform FPV flights (First Person View). The
vehicle also has a flight controller system with automatic
balancing.

C. Manual Vehicle Balancing

The placement of the individual modules, microprocessors
and the batteries of the device is crucial for maintaining
the balance of moments around the center of gravity of the
unmanned vehicle. The automatic balancing system partially
compensates for the misalignment of the center of gravity by
changing the torques of the drive units, but these changes
in power can have a negative effect on the response of the
support systems to gusts of wind or falling and rising currents.
The input values of the weights required for the manual
balancing of the vehicle were obtained using two laboratory
scales ME3002E. The unmanned vehicle was weighed in
full commercial equipment with a fixed recording device.
The contact points of the quadcopter with the scales were
on the hub of the propellers, while the scales were in a
transverse arrangement. Discrepancies in the frontal balance
of the vehicle with the recording device were compensated by
a small steel weight weighing 50g located at the end of the
carbon tube. The calculation of the center of gravity of the
system was defined by the formula

= miT;
r=__"",
M

where M =  mj is the total weight of the system and 77 is
the weighted average of the positions of the mass points.

)

III. RESULTS

The device for measuring the performance parameters of
a multicopter has a total weight of 162g, equipped with one
Arduino UNO board, one Arduino Nano 33 IoT, GY-87 mod-
ule, MS4525DO airspeed module and four IR detector sensor

modules. Using the MPU6050, HMC5883L and BMP180
chips, the GY-87 module records 10 degrees of freedom in
the form of three accelerometric and three gyroscopic axis,
three axis of the magnetic field and atmospheric pressure. The
basic data of the sensors are defined in Table. 1.

During UAS flight, device records linear acceleration in
three axes, angular acceleration in three axes, angles of ro-
tation of the multicopter (pitch, yaw, roll), magnetic course,
atmospheric pressure and air velocity at a sampling frequency
of 10Hz. Elimination of oscillation of the acceleration noises
or vibration of motors in linear and angular accelerations
will be solved in post-processing of data processing using
Kalman Filter and Savitzky-Golay filter. The angular rotations
calculated from the raw acceleration data in the performed
test measurement did not show signs of oscillation of the
acceleration noises. The number of revolutions of individual
propellers of the tested multicopter is determined by the device
via an IR detector sensor modules with a sampling frequency
of 732 Hz. The selected sampling frequency is the limit PWM
frequency for the selected development board (Nano 33 IoT),
whereby the maximum recorded number of revolutions at a
double-bladed propeller is theoretically around the level of
21960 RPM.

The heaviest components, such as battery and PCB micro-
controllers and system modules, are located on the bottom of
the multicopter frame as close as possible to the center of
gravity of the drone (Fig. 2A). However, the location of the
sensor modules is already dependent on the type of recorded
data, with emphasis on the measured values reflecting the
real flight values of the vehicle as accurately as possible.
The GY-87 module recording linear and angular accelerations,
magnetic course and atmospheric pressure is attached to the
top of the multicopter frame so that the vertical axis (z) of
the sensor is collinear and asymmetrically identical to the
vehicle’s vertical flight control axis (Fig. 2B). The longitudinal
(x) and transversal (y) axes of the module sensor are oriented
parallel and again directionally identical to the axes of the
vehicle flight controller. The offset’s distances between the
longitudinal and transversal axis of the module located at
the top of the frame relative to the axis of the vehicle’s
flight controller are further neglected. The IR detector modules
used as tachometers are located on the lateral side of the
multicopter’s arm sat the tip of the propeller parallel to its
axis of rotation. The distance between detection diodes and
the propeller is 8mm. The last of a series of sensor modules,
the airspeed module, consists of two parts, the detector itself
and the Pitot-static tube. The MS4525DO digital transducer is
located on the PCB by the microcontrollers, on the bottom of
the multicopter. The airspeed measurement of VTOL vehicles
is subject to an error related to the change of the pitch angle
of the vehicle during horizontal straight flight. To achieve the
most accurate measurement of the total pressure, the pitot-
static tube is attached with a plastic clamp on the chassis of
the multicopter to the gyroscopic stabilization system of the
camera in front direction.

Despite all the above measures, it was necessary to solve
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RANGES AND RESOLUTIONS OF USED SENSORS. FOR AIRSPEED SENSORS, THE MS4525D0O MODULE AND THE IR MODULE DATASHEETS DO NOT

TABLE I

SPECIFY THE OUTPUT DATA RATES.

Sensor Parameter Value
Range of Accelerometer | +2g, +4g, +8g, and £16g
MPU6050 Range Qf Gyroskope :EZSQ, +500, +1000, and +£2000°/sec
Resolution 16 bits
Output Data Rate 1000 Hz
Range + 8 Oe
HMCS5883L Resolution 16 bits
Output Data Rate 8000 Hz
Range 300 - 1100 hPa
Resolution 16 bits
BMPI80 Low Noise 0.06 hPa
Output Data Rate Max. 3.4 MHz
Range 20 - 300 psi
MS4525D0O Resolution 16 bits
Output Data Rate -
Output Type Digital Switcher Output
IR - Module (FC - 51) [ Resolution 16 bits
Output Data Rate -

the balance of moments around the center of gravity of the
unmanned vehicle after attaching the device to the multicopter.
In Fig. 3A are shown the measured transverse load values.
The front of the vehicle is loaded with an average weight of
653.5g, the rear with an average weight of 724.5g, which puts
the center of gravity in an asymmetric position, 10mm in the
x-axis and 6mm in the y-axis from the ideal center of gravity.
For an ideal symmetrical center of gravity, it was necessary to
balance the Phantom 3 with a weight of 50 g, which had to
be placed in a position 10 mm to the right and 355 mm from
the center of the vehicle (Fig. 3B).

Another main result arising from the discussed technical
proposal is a unique software solution. This solution consists
of two programs written in C++ using the Arduino IDE. The
complete solution had to be divided due to the hardware
limitations. Each of these programs runs on its own Arduino
unit. The first program called Data Collector is used for
reading data from all available sensors. It also contains a code
that handles user inputs and outputs via LEDs. Data from

Fig. 2. Attachment of the device for measuring performance parameters.
A: bottom view; two microcontrollers, a power supply, system modules
and an airspeed sensor module. B: top view; GY-87 module and four IR
detector sensor modules.

the sensors are collected using the i2¢ bus. Only IR speed
sensors provide information via interrupts on the individual
digital pins. After starting the Arduino unit on which the Data
Collector program is installed, the indicator LED lights up and
calibration is performed. When the calibration is complete, the
indicator LED switches off. Subsequently, the reading of data
from all available sensors is activated by the loop function and
this data is obtained with a preset sampling frequency. This
frequency is fixed in the application code, but it is very easy
to change. After pressing the hardware button, the program
activates the data recording to the SD card. However, the data
is not being uploaded to the same Arduino device where Data
Collector is running.

The second program, called Data Writer, has the task of
uploading data to the SD card. The Arduino on which the Data
Writer program is running obtains data from the first Arduino
device on which the Data Collector program is running. This
communication occurs via the i2c bus. When started, Data
Writer initializes connection of the SD card and prepares a new
csv file. If no SD card is found, the initialization is repeated
at regular intervals. After the initialization is complete, the
program is ready to receive data. Each time the\n (end of
line) character is received, the program writes another line to
the prepared csv file. Data is flushed each time line is written
to prevent data loss in the event of power failure.

IV. CONCLUSION

This study aimed to design a technical solution for a
device designed to measure the performance parameters of
multicopters. Selected monitored parameters that the designed
prototype of the device can record are linear and angular
acceleration of the vehicle, angles of rotation of the vehicle
(pitch, yaw, roll), magnetic course, atmospheric pressure, air
speed and number of revolutions of individual multi-helicopter
power units. The prototype platform was mounted on a com-
mercial Phanthom 3 Standard drone, balanced and ready for
a test flight. The device is technically unique; it provides a
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full range of important performance evaluation parameters for
unmanned aerial vehicles, which provides a starting point for
further experimental research into the dynamic quantification
of in-flight performance of multicopters.

For the purposes of this study, the proposed device was
mounted, balanced on an unmanned vehicle and then launched
into recording mode. All tests of the technical solution and
placement of the sensors took place with the vehicle switched
off.

The limitation of the current equipment lies in its high
weight and the need to balance the unmanned aerial vehicle.
In the case of optimizing the design of printed circuit boards,
respectively, the size of the power supply, etc., it would be
possible to reduce the weight of the equipment and use it
to test a larger number of unmanned aerial vehicles (from
class C1). Another indisputable limitation of the device can be
found in the computational power of the microprocessors used
in this scenario. Low computing power affects the relatively
low sampling rate of the device. There is also an option of
implementing GNSS system. An indisputable advantage of
applying such a sensor would be the post-hoc localization of
the measured flight. A future research question for this type
of sensor would be to use the detected flight altitude from
that sensor in comparison with barometric data. The planned
verification of the device verifies the functionality of the entire
system and the measurement errors of individual modules.
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Zavizeni pro méfeni vykonovych parametri multikoptér

Oblast techniky

Vynalez se tyka navrhu hardwarového konceptu odnimatelného zafizeni na principu senzorové
sité, umoznujici ¢asové synchronizované meéteni vykonovych parametrtt multikoptér, zejména
bezpilotnich multikoptér, slouzicich pro dynamické sledovani letu a néasledné vyhodnocovani
testovanych letovych charakteristik bezpilotnich prostfedkti. Technické feSeni zafizeni je po
hardwarové strance modularni, systémové umoziujici zvysit pocet pozadovanych senzorovych
jednotek v rdmci senzorické sité v zavislosti na poctu ramen sledované multikoptéry. Hardwarové
feSeni klade primdrni diraz na nizkou hmotnost pfi vyuziti senzorii s co nejvétsi vzorkovaci
frekvenci.

Dosavadni stav techniky

V poslednich letech je mozné sledovat rapidni technologicky rozvoj v oblasti bezpilotnich letovych
prosttedkti. Regulace legislativy vstupujici v platnost od 1.1.2021 novelizuje nafizeni, tykajici se
provozu bezpilotnich letovych prostfedkii na zaklade jejich letovych charakteristik, av§ak blize
nedefinuje metodiku testovani pozadovanych parametri. Pro hodnoceni letovych parametrt je
nutné mit ¢asové synchronizovana letova data, resp. zdznam vykonovych parametri multikoptéry
z testovaciho letu.

Ridici systémy multikoptér vyzaduji mnozstvi letovych dat ziskanych v realném case. Jako
minimalni vstupni informace do fidiciho systému kazdé multikoptéry musi byt informace o jeji
vlastni poloze a orientaci v prostoru vzhledem k pocatku soufadnicového systému. Za timto
ucelem je kazd4 multikoptéra vybavena tfiosym gyro-akcelerometrem, ktery je integrovan do
plosného spoje fidici jednotky. Senzor multikoptéfe umoziuje na zakladé linearniho a thlového
zrychleni nepfimo dopocitat klopeni, tj. uhlové zmény, v jednotlivych osach. Klopeni
v jednotlivych osach je nezbytna informace pro fidici systém a PID, slozeny z proporcionalni,
integracni a derivacni Casti a kontroléru, ovladajici vykon jednotlivych motorovych jednotek.
Dalsimi letovymi daty, kterymi mohou disponovat fidici systémy bezpilotnich letovych prostiedki
vysSich tfid, at’ uz z hlediska ceny nebo autonomniho fizeni, jsou GPS data, data o magnetickém
kurzu, barometricka data, data o rychlosti vii¢i okolnimu prostedi nebo data o vykonu motorové
jednotky. VSechna zminéna letovd data jsou nutna pro vypocet vykonovych parametrti
multikoptéry. Bezpilotni letové prostfedky bud’ nedisponuji v§emi pozadovanymi senzory, piip.
jimi disponuyji, ale jejich letovy pocita¢ neumoziuje uzivateli nebo vyzkumnému pracovnikovi zisk
nezpracovanych surovych vypisi letovych dat za i€elem urceni letovych charakteristik.

Jako vhodna substituce nebo duplikace senzorového vybaveni bezpilotniho letového prostredku za
ucelem zaznamenavani letovych dat se logicky nabizi moznost vyuziti dostupnych systémil na
snimani pohybu. Aktualné dostupné systémy snimajici pohyb lze rozd¢lit dle principu jejich
fungovani na optické, optoelektrické, magnetické, a inercialni. Kazda ze zminénych technologii
ma urcité prednosti, které jsou vhodné na specifické snimani pohybu objektu. Pfi snimani a analyze
pohybu bézné pouzivanymi inercidlnimi méficimi zafizenimi sestava méfici jednotka Castokrat jen
z 3-0sého akcelerometru, 3-osé¢ho gyroskopu, barometru, kompasu a ve vyjimecnych piipadech
standardniho GPS modulu. Pro ucely stanoveni letovych charakteristik pracuje standardni GPS
modul s pomérné velkou mirou nepfesnosti méfeni jak nadmotské vysky, tak i rychlosti vici zemi,
nebot’ rychlost vii¢i zemi nekoresponduje s vySe uvedenou rychlosti télesa/multikoptéry viici
okolnimu prosttedi. Uplna absence snimani dat reprezentujicich vykon, resp. otacky jednotlivych
motorovych jednotek multikoptéry, stejné jako rychlosti multikoptéry vici okolnimu prostredi
zdiraznuje nevhodnost dostupnych inercialnich zafizeni na méfeni vykonovych parametri
multikoptér. Zadné v soudasnosti existujici zatizeni nesplituje funkci senzorové sité s moznosti
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modulové tpravy v podob¢ poctu a typu senzorl se specializaci na zaznamenavani vykonovych
parametrii multikoptér.

Podstata vynalezu

Vyse uvedené nedostatky jsou do zna¢né miry odstranény zafizenim pro méfeni vykonovych
parametri multikoptér, zejména bezpilotnich multikoptér, obsahujicich alespoii ¢tyfi pohonné
jednotky s vrtulemi, podle tohoto vynalezu. Jeho podstatou je to, ze kazd4a pohonna jednotka je
opatfena infraCervenym detekénim snimacem pro méfeni rychlosti kazdé pohonné jednotky
samostatné, které¢ jsou propojeny s mikrokontrolerem, tfiosym akcelerometrem, tfiosym
gyroskopem, barometrem, kompasem a pitot-statickou trubici a napdjecim zdrojem, ptfi¢emz
vzdalenost mezi infra¢ervenymi detekénimi snimaci a vrtuli je mensi nez 30 mm.

Mikrokontroler je s vyhodou opatfen dal§$im modulem pro ¢teni mikro SD (Secure Digital) karet,
tedy pamétovych medii. Mikrokontroler, tfiosy akcelerometr, tfiosy gyroskop, barometr, kompas
a pitot-staticka trubice jsou ve vyhodném provedeni uloZeny na vn&js$im krytu ramen multikoptéry.

Napajeci zdroj je ve vyhodném provedeni umistén na spodni stran¢ multikoptéry v jejim stiedu.

Podstata a novost vynalezu tykajiciho se zafizeni pro méfeni vykonovych parametrii multikoptér
spociva ve vytvoreni komplexniho méficiho zafizeni struktury senzorické sité, specialné uréeného
pro testovani letovych charakteristik bezpilotnich letovych prostfedkti konstrukce multikoptér.
Navrzené modularni zafizeni poskytuje uzivateli letovy zaznam s ¢asoveé synchronizovanymi daty
vypovidajicimi o linedrnich a uhlovych zrychlenich dosazenych multikoptérou v prabéhu letu,
klopeni ve vsech tfech osach (Pitch/Yaw/Roll), letové vySce, magnetickém kurzu, rychlosti
multikoptéry vici okolnimu prostfedi a rychlosti otdcek kazdé pohonné jednotky samostatné.
senzorickou sit’ aplikovat i na bezpilotni letové prostfedky tfidy CO (dle nafizeni Komise
v pienesené pravomoci (EU) 2019/945). Jednotlivé senzorové moduly zafizeni jsou umistény na
vnéjsi stran¢ krytovani multikoptéry. Nesporna vyhoda zafizeni spociva v jeho vyuzitelnosti pro
celé spektrum multikoptér od kvadrokoptér se Ctyfmi pohonnymi jednotkami umisténymi na
ramenech multikoptéry, ptes hexakoptéry az po oktakoptéry.

Objasnéni vykrest

Zatizeni pro méteni vykonovych parametrti bezpilotnich multikoptér podle tohoto vynalezu bude
podrobnéji popsano na piikladu multikoptéry se ctyfmi pohonnymi jednotkami za pomoci
ptilozeného vykresu, pfi€emz na obr. 1 je zobrazen schematicky nakres multikoptéry s misty
pouzivanych senzorovych modulll zatizeni pro méfeni vykonovych charakteristik multikoptéry.

Piiklady uskuteénéni vynalezu

Ptikladné zatizeni pro méfeni vykonovych parametrt bezpilotnich multikoptér hardwarove sestava
z mikrokontroleru, sady senzord, modulu na ¢teni microSD karet a napdjeciho zdroje 2. Sada
senzord zahrnuje tfiosy akcelerometr, tfiosy gyroskop, barometr, kompas, pitot-statickou trubici 3
a moduly s infracervenym detekénim snimacem 4. RozloZeni senzord na bezpilotnim letovém
prostiedku je znazornéno na obr. 1. Mikrokontroler s modulem na ¢teni microSD karet, skupinou
inercialnich senzort, tj. tiiosy akcelerometr, tfiosy gyroskop, barometr, kompas, a modulem pitot-
statické trubice 3 jsou umistény na hornim krytu multikoptéry v misté 1. Pfi vybéru mista 1 je
dilezité brat v uvahu pozici jednotky fidiciho systému (Flight Controler) testované multikoptéry.
Pro docileni co nejvyssi piesnosti méfeni je pozadovano, aby misto 1 bylo ve stiedu jednotky
fidiciho systému multikoptéry. Za ucelem vyvazeni mikrokontroleru a modulti umisténych na
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misté 1 je na spodni stran¢ krytu multikoptéry umistén napajeci zdroj 2 napéti. Samotna pitot-
staticka trubice 3 sméfuje dopfedu tak, aby hrot na méfeni dynamického tlaku a otvory na méteni
statického tlaku nebyly v zoné turbulentniho proudéni vzduchu od vrtuli multikoptéry. Na kazdém
ramenu multikoptéry jsou umistény moduly s infracervenym detekénim snimacem 4 tak, aby
vertikdlni vzdalenost mezi snimacem 4 a vrtuli v klidovém rezimu nebyla vétsi nez 30 mm.

Prototypové zafizeni pro méfeni vykonovych parametri bylo naprogramovano v programovém
jazyku C++. Komunikace 16MHz mikrokontroleru se vS§emi moduly s vyjimkou infracervenych
detekénich snimagi 4 je zajisténa prostiednictvim 12C protokolu. Casové synchronizovana letova
data jsou se vzorkovaci frekvenci 100 Hz zaznamendvana na microSD kartu. Data jsou
pfedzpracovand. Vypis dat ma podobu linearnich (g) a thlovych (°/s) zrychleni dosazenych
multikoptérou v prubehu letu, thla klopeni (°) ve vSech tfech osach (Pitch/Yaw/Roll), letovych
vysek (m), zmén magnetického kurzu (°), rychlosti multikoptéry vici okolnimu prostiedi (m/s —
bez uhlové korekce) a rychlosti otacek kazdé pohonné jednotky (ot/min). Navrzeny ovlada¢ ma
pfedprogramovanou autokalibraci gyroskopu, akcelerometru a modulu pro pitot-statickou trubici
3. Bezpilotni letovy prostiedek musi byt pro potieby kalibrace kompasu manualné otocen hrotem
pitot-statické trubice 3 smérem na sever. Zaznamenana letova data senzorové sit¢ pro meéfeni
vykonovych parametrii multikoptér jsou nahravana paralelné, ulozena v podobé¢ .txt formatu a
ptipravena pro dal$i softwarové zpracovani.

Pramyslova vyuzitelnost

Zatizeni pro méteni vykonovych parametri multikoptér, zejména bezpilotnich multikoptér, ve
smyslu tohoto vynalezu je ur€ené pro specializovana pracovisté v oblasti aviatiky s ic¢elem outdoor
(venkovniho) dynamického kvantifikovani vykonovych vlastnosti multikoptér v prabehu letu, pro
testovaci pracovisté jako nastroj na experimentalni ziskani dat pro potfeby kvalifikace bezpilotnich
letovych prostredkil do tfid a pro vyuziti v ramci védecko-vyzkumné ¢innosti, napft. pro zjisténi
vlivu zavazi nebo narazového vétru na funkci autopilotniho systému (PID kontroléru).
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PATENTOVE NAROKY

1. Zafizeni pro métfeni vykonovych parametri multikoptér, zejména bezpilotnich

multikoptér, obsahujicich alespoii ¢tyfi pohonné jednotky s vrtulemi, vyznacujici se tim, Ze
obsahuje infracervené detek¢ni snimace (4), z nichz vzdy jeden je samostatné pfipojen k jednotlivé
pohonné jednotce pro méeteni rychlosti kazdé pohonné jednotky samostatné, pficemz tyto
infracervené detekcni snimace (4) jsou kazdy samostatné propojeny s mikrokontrolerem, tfiosym
akcelerometrem, tfiosym gyroskopem, barometrem, kompasem a pitot-statickou trubici (3) a
napéjecim zdrojem (2), ptficemz vzdalenost mezi infra¢ervenymi detekénimi snimaci (4) a vrtuli je
mensi nez 30 mm.

2. Zatizeni podle naroku 1, vyznacujici se tim, ze mikrokontroler je opatfen dal§im modulem
pro Cteni pamét'ovych médii.

3. Zafizeni podle naroku 1 nebo 2, vyznacujici se tim, ze mikrokontroler, tfiosy akcelerometr,
ttiosy gyroskop, barometr, kompas a pitot-statickd trubice (3) jsou uloZeny na vnéj$im krytu
ramen multikoptéry.

4. Zatizeni podle kteréhokoliv z narokil 1 az 3, vyznacujici se tim, Ze napajeci zdroj (2) je

umistén na spodni stran¢ multikoptéry v jejim stredu.

1 vykres
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