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Abstrakt

Prace se zabyva vytvorenim matematic-
kého modelu bezpilotntho VTOL pro-
stfedku pro ucely odladéni konfigurac¢nich
parametrli autopilotu. V ramci prace byla
vytvorena simulace v prostfedi Matlab
& Simulink, umoznujici integraci fidicich
algoritmu jiz existujiciho autopilotu Ar-
duPilot v software-in-the-loop simulaci.
Cést prace se zaroven zabyva identifikaci
letovych parametri konkrétniho letounu,
ale celd simulace je navrzena prevazné
parametricky, diky ¢emuz lze jednoduse
prepracovat i pro popis zcela odlisného
stroje.

Klicova slova: VTOL, UAV, ArduPilot,
Matlab, Simulink, Software-in-the-loop,
simulace

Vedouci prace:
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Ing. Milan Rollo Ph.D.
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Abstract

This thesis aims to create a mathematic
model of a VTOL unmanned aerial vehicle
for the purpose of debugging the autopi-
lot’s configuration parameters. As part of
the work, the Matlab & Simulink simula-
tion was created, enabling the integration
of the controlling algorithms of ArduPilot,
an existent autopilot, in a software-in-the-
loop simulation. The work also studies
the identification of flight parameters of a
specific airplane, but the whole simulation
is predominantly designed parametrically,
which allows easy remodelling for the pur-
poses of the identification of an entirely
different vehicle.

Keywords: VTOL, UAV, ArduPilot,
Matlab, Simulink, Software-in-the-loop,
simulation

Title translation: Control Design of
Hybrid VTOL UAV
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Kapitola 1
Uvod

Bezpilotni 1étajici prostfedek (angl. Unmanned Aerial Vehicle, zkracené UAV),
je letadlo bez posadky, vétsinou schopné nést uziteénou zatéz. Casto se
pouzivaji jako nosiCe nejruznéjsich typu kamer pii filmovani, mapovani nebo
revizich. Také jsou bézné vyuzivany pro armadni tcely. Jejich hlavni vyhodou
je, ze nepotiebuji vysoce kvalifikovanou obsluhu, protoze jsou vétsinou rizeny
predevsim autopilotem s predem nastavenymi instrukcemi. Diky tomu, zZe
nepotiebuji zddnou posadku, mohou byt mensi, piipadné dosahovat delsiho
doletu nebo disponovat vétSim prostorem pro uzitecnou zatéz.

V poslednich letech jsou UAV s elektrickym pohonem na velikém vzestupu.
Vdéci za to predevsim poklesu cen jednotlivych komponent, nizkym provoz-
nim nakladim, nizké hmotnosti a malym rozméram. Diky tomu jsou casto
pouzitelné i v oblastech, kam by se konvenéni prostiedky s posadkou nedostaly.
Nicméné jejich pouziti ma také sva omezeni. V pripadé multikoptéry je timto
omezenim vysoka spotreba a v pripadé konven¢niho letounu zase nutnost
vzletové drahy, ¢i katapultu a stdlého doptfedného pohybu ve vzduchu.

Nizké energeticka hustota soucasnych akumulatori mnohdy elektrickym
UAYV, obzvlast multikoptéram, nedovoluje dosdhnout potfebnych letovych
¢asu. Energetickd hustota lithium-polymerovych ¢lanku je 100 — 265Wh/kg.
Oproti tomu benzin m4 energetickou hustotu 12,8kWh/kg *. Nizk4 energe-
ticka hustota vede k tomu, zZe navysovani kapacity pohonnych akumulatora
rychle navysuje hmotnost celého stroje a postupné prestava byt dalsi na-
vysovani kapacity efektivni. Nejen kvili tomu, ale napriklad i z financ¢nich
divodi mize byt vhodné zvyseni efektivity stroje misto navysovani kapacity
pohonného akumulatoru.

Urcitym resenim pro skloubeni vyhod a potlaceni nékterych nevyhod
konvenénich konstrukei mohou byt hybridni konstrukce s moznosti vertikélniho
startu i pristani a horizontalniho letu ve vztlakovém rezimu.

Pro tento typ letount je vSak klicova spravnost nastaveni parametri re-
gulacnich smycek. Jsou zde totiz rovnou tii rezimy, které je nutné spravné
nastavit a odladit, aby nedoslo k poskozeni samotného letounu, ciziho majetku
nebo dokonce zdravi. Vhodnym prostiedkem pro bezpecné odladéni veskerého
nastaveni miize byt dostateéné vérohodna simulace, umoznujici pozorovani

!Efektivita spalovacich motort (25 % - 50 %) je zhruba polovi¢ni oproti elektromotorim
(az 96%). Redlné tedy lze ziskat z 1 kg benzinu maximélné cca 6 kWh uziteéné energie



1. Uvod

chovani letounu v rtiznych rezimech.

Tato préace se zabyva vytvorenim obecného matematického modelu hybrid-
ntho VTOL prostiedku, jeho implementaci v prostfedi Matlab & Simulink
a Castecnou identifikaci parametri konkrétniho letounu pro ucely ovéreni
vytvoreného modelu. Déle se prace zabyva vytvorenim spojeni mezi timto
modelem a jiz existujicim autopilotem ArduPilot, zastavajicim funkci Fizeni,
pro ovéreni nastaveni jeho ridicich parametru.

V nasledujici kapitole je provedeno porovnani hybridni VTOL koncepce s
konvenénimi letouny a srovnani rtznych konstrukci VTOL prostiedki. Je zde
také provedena reserse dostupného hardwaru a softwaru autopiloti, ur¢eného
pro Fizeni malych UAV, a dostupnych simulédtorii, umoznujicich propojeni s
uvedenymi autopiloty. V dalsi kapitole je proveden teoreticky rozbor zadané
tilohy a jsou zde definovany zakladni vztahy a pojmy. Ctvrté kapitola se zabyva
implementaci celého modelu, véetné identifikace parametri navrhovaného
letounu a vytvareni rozhrani pro komunikaci autopilotem. V dalsi kapitole
jsou popsany experimenty a vysledky této prace. Posledni kapitola obsahuje
zavérecné zhodnoceni, ptinosy a moznosti dalsiho rozvoje.



Kapitola 2

ResSerse

B2 Srovnani jednotlivych konstrukci UAV

Bézné pouzivané UAV prostiedky lze rozdélit do tii skupin: multikoptéry,
konvencni letouny s pevnym kiidlem a hybridni VTOL prostredky.

B 2.1.1 Multikoptéra

Nejcastéji pouzivanym typem UAV jsou v soucasnosti multikoptéry. Tyto
UAV nabizeji robustni konstrukei, diky které je vétSina stroju pouzitelnd
témér za jakéhokoliv pocasi, zaroven dokazi udrzovat pozici bez nutnosti
dopredného pohybu a vzlétat i pristavat vertikalné. Zasadnim problémem
vSech stroju konstrukce multikoptéry je vsak znacéna neefektivita a s tim
souvisejici kratky maximalni letovy cas. Pii nasazeni na del$i mise je pak
zapotiebi mit nékolik sad pohonnych akumulatort, coz zvysuje porizovaci
naklady stroje a samotna nutnost vymény akumuldtoru pak snizuje efektivni
vyuzitelnost letového Casu stroje.

Efektivita multikoptér je zavisld predevsim na pouzitych pohonnych jednot-
kéch a vrtulich. Aby letoun (multikoptéra nebo VTOL prostiedek) v rezimu
viseni byl letu-schopny, musi jeho pohon dosdhnout minimalné takového
statického tahu, ktery se rovna velikosti na néj pusobici gravitacni sily Fg.
V praxi je vSak nutné, aby motory byly schopné dosdhnout tahu vyssiho
kvuli vy$sim naroktim pri stoupéni, manévrovani, ¢i pripadnou uzite¢nou
z4t€z. Vhodny vykon pro bezpecny stabilizovany let je 50-60 % maximé&lniho
vykonu, aby motory disponovaly dostate¢nou vykonovou rezervou.

Staticky tah motoru zavisi na pouzité vrtuli, doddvaném vykonu a efektivité
celého ustroji. Teoreticka zavislost tahu na dodané energii je dana vztahem

5
3
P=——— 2.1
e (2.1)

kde P je potfebny vykon pro pozadovany tah F', pii poloméru vrtule r a
hustoté vzduchu pg;,.
Upravou ziskdme vztah pro vypocet statického tahu pti zndmém dodévaném

3



2. Reserse

vykonu:

F={/P?. 2112 pg, (2.2)

Napfiklad motor T-Motor U8 KV170 s vrtuli 28 x 9,2"[26] dosahuje efekti-
vity az 14,9¢g/W pii 50% vykonu (prikon 122W). Teoreticky maximdlni tah
pii prikonu 122W s vrtuli 28"je dle vztahu 2.2 F' ~ 24, 3N, coz dava efektivitu
tahu cca 20,3g/W. Vyslednd u¢innost pohonu pak muze byt az 73%.

Maximalni letovy ¢as multikoptéry lze odhadnout ze vztahu

% _ mp - Pe
M"?m Wi NIm,»

time f= (23)
kde (Y je kapacita pohonnych akumulatorti, M letova hmotnost stroje, my
hmotnost pohonnych akumulatort, p. energetickd hustota pouzitych akumu-
latort a n,, pomér tahu a spotfeby energie. Predpokladejme, ze pohonné
akumulatory stroju v této vykonnostni kategorii tvori polovinu hmotnosti
stroje bez uzitecné zatéze. Dosazenim vyse uvedenych parametra (Gf = %,
pe = 0.20Wh/g, nm = 14,99/W) ziskdme teoreticky maximalni letovy ¢as pro
tento stroj cca 89 minut. Tento tdaj je vSak nutno chapat jako horni hranici
pro danou soustavu, protoze motory nepracuji stale v optiméalnich otackach,
ale neustale prizptsobuji vykon s ohledem na stabilizaci a ovladani, coz vede
ke zvyseni spotfeby. Navic jsou z akumuldtoru napédjena dalsi zafizeni (¥idici
jednotka, prijimac, vysila¢ telemetrie a jiné).

Zavislost maximalniho letového ¢asu na kapacité baterie

50
=
E 40
n
©
O
>
S
230
o
£
£
4 20
]
=

10

bez uzitecné zatéze
s uzitecnou zatézi 6kg
0 | | | | | | |
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500

Kapacita [Wh]

Obrazek 2.1: Teoreticka zavislost maximalniho letového ¢asu na kapacité po-
honného akumuldtoru UAV DJI Matrice 600 (dle dat dostupnych z [8])

Navysovani kapacity pohonnych akumuldtora vede k rychlému narastu
letové hmotnosti kvili jejich nizké energetické hustoté. Tim padem je mimo
jiné potreba vyvinout vyssi vykon pro udrzeni takového stroje v letu, coz
ma negativni dopad na letovy c¢as. Proto navysovani kapacity pohonnych
akumulatoru je efektivni pouze do urc¢itého bodu. Na grafu 2.1 je uveden

4



2.1. Srovnani jednotlivych konstrukci UAV

priklad teoretické zavislosti kapacity pohonné baterie na letovém casu. V
tomto prikladu bylo uvazovano pouze s proménnou hmotnosti akumulatoru
v zavislosti na jeho kapacité a bylo zanedbano zvySovani hmotnosti Sasi a
motora v disledku vyssiho potirebného vykont.

V tabulce 2.1 jsou uvedeny nékteré dalsi motory. Nejefektivnéjsi motory
dosahuji i¢innosti téméer 74 %, ale ani tato hodnota nenf pro nékteré aplikace
dostacujici.

Nézev motoru / vrtule ‘ prikon [W] ‘ skuteény tah [g] ‘ teoreticky tah [g] ‘ cinnost

DYS SE2205 / 5x4.5 176 600 1000 60,0%
Emax RS2205s / 5x4 240 730 1230 59,3%
T-motor U5 / 16x5.4 115 1200 1640 73,2%
T-motor U8 / 28x9.2 122 1820 2471 73,6%
T-motor U10 / 30x10.5 183 2162 3391 63,7%

Tabulka 2.1: Vykon a efektivita raznych motortu

B 2.1.2 Konvenéni letoun

Naproti tomu UAV klasické konstrukce s pevnym kiidlem (Fixed Wing) mohou
nabidnout vysokou efektivitu a tim padem i dlouhé letové ¢asy. Jejich nasazeni
je vSsak pomérné omezené, zejména kvili nutnosti vzletové a pristavaci drahy
a velké zavislosti na povétrnostnich podminkéach. Kromé toho existuji také
legislativni omezeni, ktera nedovoluji 1étani bez primého vizualniho dohledu
operatora. Vzhledem k horsi manévrovatelnosti ve srovnani s multikoptérami
tato skutecnost muize znacné zmensit efektivné vyuzitelny prostor mise.

Pii stabilnim letu je nutné, aby se vztlakova sila Fp, vyrovnala tihové sile
pusobici na letoun Fg. Vztlakova sila je zévisla na tvaru a velikosti kiidla,
jeho profilu, ihlu nabéhu « a vzdusné rychlosti v. Musi tedy platit rovnice

1
FL:ngM-g:§-p-v2-S-C’L, (2.4)
kde p je hustota vzduchu, S plocha kiidla a C, soucinitel vztlaku.
Dale je pri stabilnim letu nutné, aby se velikost tahu F7 rovnala velikosti
odporovych sil Fp. Tyto sily 1ze pti stabilizovaném letu vypocitat vzorcem

1
FT:FD:§~p-v2-S~CD, (2.5)

kde Cp je soucinitel odporu.
7 vyse uvedenych rovnic vyplyva, ze potfebny tah motord je mozné vypo-
¢itat ze vztahu

(2.6)

pricemz pomér mezi soucinitelem vztlaku a odporu % je nazyvan klouzavost
letounu a lze jej chapat jako vzdalenost, do které je letoun schopen doklouzat
z jednotkové vysky bez dodéni dalsi energie.



2. Reserse

Chceme-li urcit potfebny vykon motoru pti stabilnim letu, musime znat
dynamicky tah pohonné jednotky s konkrétni vrtuli pri dané rychlosti. Maxi-
malni klouzavost se sice neméni s hmotnosti letounu, ale pro dosazeni stejné
klouzavosti s vice zatizenym letounem je potreba vyvinout vyssi rychlost,
coz klade vyssi naroky na pohonnou jednotku, protoze dynamicky tah pii
rostouci rychlosti klesé a pro dosazeni stejného tahu je tedy potfeba vyvinout
vétsi rychlost otdaceni vrtule.

Letovy cas lze odhadnout pomoci vztahu

Cb Cl
- Nmd, .

. Cy
timey = Tdnmd = Mg

kde 7q je pomér mezi dynamickym tahem a spotfebou energie pohonné
jednotky. Pohonnéa jednotka by méla pozadovaného tahu opét dosdhnout s
dostatecnou rezervou, nebot pri stoupani jsou na ni kladeny vyssi naroky.
Nicméné je bézné, ze podil tahu pohonu a hmotnosti letounu je mensi, nez
1, na rozdil od multikoptéry a tedy i celkovy vykon pohonu mize byt mensi.
Navic neni pohon vyuzivan pro stabilizaci, a tudiz si konvené¢ni letoun miize
vystacit i s jedingm motorem. Vyse uvedené skutecnosti vedou k tomu, ze
je hmotnost pohonu nizsi, nez v pripadé multikoptéry, coz vede k dalsimu
zvyseni efektivity prostiedku.

P1i porovnani s rovnici 2.3 je patrné, zZe letovy ¢as je pozitivné ovlivnén
koeficientem klouzavosti C;/Cy, ktery obvykle nabyva hodnot v faddu desitek.
Negativni dopad ma naopak nahrazeni efektivity statického tahu n,, za
efektivitu dynamického tahu 7,,4, jejiz hodnota je bézné nizsi.

B 2.1.3 Hybridni konstrukce

Alternativou mohou byt hybridni letouny VTOL, kombinujici moznost veri-
kalniho startu a pristani s vysokou efektivitou klasické konstrukce s pevnym
kiidlem v klouzavém letu. Jejich vyhodou je i moznost zastaveni v letu, ¢ehoz
miuze byt také pri nékterych typech misi vyuzivano.

Hlavni nevyhodou této konstrukce je vyssi hmotnost kvili pozadavku na
vyssi staticky tah motort, ktery v souctu musi s dostatecnou rezervou prevy-
Sovat hmotnost letounu, a také kvili pritomnosti preklapéciho mechanismu (u
nékterych typa konstrukei vsak byt nemusi). Hybridni letouny tedy vétsinou
dosahuji horsi efektivity oproti letountim klasické konstrukce. Proti multi-
koptéram maji zase horsi manévrovatelnost, vétsi rozméry a vyssi hmotnost
pii stejné uziteéné zatizitelnosti. Nicméné VTOL prostredky v misich, pti
nichz lze dostateéné vyuzit vodorovného letu ve vztlakovém rezimu, mohou
dosahnout delsich letovych casii, nez multikoptéry.

B 22 Typy hybridnich konstrukci

B 2.2.1 Tail-sitter

Jedna se o technicky nejjednodussi typ konstrukce, kdy letoun miize startovat
ze z4d¢ (tail) i na ni pristavat. Ve vertikdlnim rezimu je letoun stabilizovan tahy
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motoru (klonéni) i kiidélky (klopeni a boceni). Pfechod do klouzavého letu
probiha klopenim, tedy otadc¢enim celého letounu okolo osy Y. Pfi dopfedném
letu se pak méni ovladaci prvky tak, ze kridélka jiz neslouzi pro boceni, nybrz
pro klonéni a pro boceni lze vyuzit rozdilny tah motoru. Plocha k¥idélek musi
byt dostatecné velka, aby bylo mozné manévrovat i pti nulové rychlosti, kdy
je kiidlo ofukovano pouze proudem vzduchu od vrtuli. Ovladani kiidélek musi
pak byt presné a bez vili, protoze pri vyssich rychlostech je ovladani velice
citlivé na zménu vychylky.

Hlavnimi nevyhodami této konstrukce je horsi manévrovatelnost ve verti-
kalnim rezimu a preklapéni celého letounu pri prechodu mezi rezimy, coz ma
za nasledek omezené moznosti aplikace. Vyhodou je jednoduchost konstrukce.

Piiklad tail-sitteru je na obrazku 2.2.

Obrazek 2.2: Priklad konstrukce typu tail sitter se dvéma motory (pfevzato z

(23])

B 2.2.2 Quad/Hexa/Octa-plane

Tato konstrukce vyuziva jinou sadu motoriu pro zdvih a jinou pro dopredny

let (naptiklad 4 a 1). Pri vzletové fazi jsou tedy vypnuté motory pro dopredny

let a po prechodu zase motory pro zdvih. Pouze pii prechodovych fazich jsou

vyuzivany obé sady motori. Diky tomu vSak prechodové faze probihaji velmi

hladce. Nevyhoda spociva predevsim ve vysoké hmotnosti letounu z davodu

velkého pocCtu motort, z nichz je vétsinu ¢asu ¢ast z nich nevyuzivana.
Piiklad konstrukce typu Quad-plane je na obrazku 2.3.
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2. Reserse

amazon
=

Obrazek 2.3: Amazon Prime Air - Priklad konstrukce typu octa-plane (prevzato

2 [2])

B 2.2.3 Tilt-rotor

Tento typ konstrukce vyuziva alespon ¢ast motort pro zdvih i dopredny let.
Mezi témito rezimy jsou motory otoceny a tim je prizpusobeno smeérovani
tahu - dola v pripadé rezimu viseni, ¢i dopredu pri vodorovném letu. Vyhodou
této konstrukce je, Ze nedochézi k otaceni trupu jako u tail-sitteru a zaroven
neni potfeba nadbytecnych motort. Oproti tomu musi prosttedek tohoto typu
disponovat dostate¢né robustnim oto¢nym mechanismem motort.

U tohoto typu konstrukce je mozny vétsi pocet konfiguraci. Konfigurace Y3
(na obrazku 2.4) pouzivd minimélné dva nezavislé sklopné mechanismy, které
aktivné kompenzuji momenty vrtuli. Bez to by nebylo mozné docilit bo¢ni
stability v rezimu viseni. Proti tomu napiiklad Y6 (na obrazku 2.5) muze mit
pouze jeden sklopny mechanismus, protoze vyuziva k dosazeni bocni stability
protibézné vrtule. Podobné i u konfigurace se ¢tyimi, Sesti, piipadné osmi
motory postacuje jeden sklopny mechanismus.

. 2.3 Software rizeni

Software fizeni je soubor algoritmu bézicich na palubni vypocetni jednotce,
starajicich se predevsim o stabilizaci letounu a jeho fizeni. To muze probihat
na zakladé povelu operatora nebo podle preddefinované mise, pokud software
fizeni obsahuje i autopilot. K tplnému ovladani a konfigurovani softwaru
autopilota je vétsinou potieba software pozemni stanice (GCS).

8



2.3. Software Fizeni

Obrazek 2.4: E-Flite Convergence - Piiklad konstrukce typu tilt-rotor Y3 (pre-
vzato z [10])

Obrazek 2.5: BirdsEyeView FireFLY6 - Priklad konstrukce typu tilt-rotor Y6
(prevzato z [12])



2. Reserse

B 23.1 PX4 Pro

PX4 Pro je open-source autopilot orientovany predevsim na modely letadel
a multikoptér, ale je pouzitelny i jako ridici jednotka pro modely aut, lodi
a dalsich prostredki. Projekt byl zahdjen v roce 2009 na Spolkové vysoké
technické skole v Curychu a spolecné s firmware autopilotu byla vyvijena i
fidici jednotka PX4FMU a kontrolér PX4I0. Z téchto jednotek nédsledné pod
zastitou spolecnosti 3DRobotics a DIYDrones vznikla jednotka Pixhawk.

PX4 Pro podporuje vSechny druhy multikoptér a klasickych letadel i vSechny
vyse uvedené typy hybridnich konstrukci v zakladnim nastaveni. Protoze
tento autopilot ke komunikaci s pozemni stanici vyuziva protokol MAVLink
(Micro Air Vehicle Link), lze pro pozemni stanici pouzit jakykoliv software,
podporujici tento protokol. V pripadé PX4 Pro se vsak doporucuje pouzivat
software QGroundControl.

Autopilot PX4 Pro je vyvijen s licenci BSD 3-Clause, kterd umoznuje jeho
modifikaci a vyuziti pro komeréni Gcely bez nutnosti zverejnéni zdrojovych
kodu [21].

B 23.2 ArduPilot

ArduPilot je open-source projekt autopilotu, umoznujici ovladat multikoptéry
a helikoptéry, letadla s klasickou konstrukci a VTOL mechanismy, ale i
lodé, ponorky, vozidla, ¢i sledovace antény. Tento autopilot je tizce spjaty
s autopilotem PX4 Pro, ale jeho komunita je podstatné Sirsi a tudiz lze
predpokladat vétsi miru odladénosti software [3].

Nabizi siroké moznosti software-in-the-loop simulaci, ale hardware-in-the-
loop simulace jsou v soucasnosti podporovany jiz pouze v omezené mirte.

Stejné jako PX4 Pro i ArduPilot ke komunikaci s pozemni stanici vyuziva
protokol MAVLink. U tohoto autopilotu je doporucovano pouzivani softwaru
GCS MissionPlanner nebo APM Planner.

B 2.3.3 LibrePilot

Jedna se o open-source projekt, ktery vzesel z projektu OpenPilot. Jeho
podpora hardware je vSak velice omezena, nebof je urcéen vyhradné pro
specialni jednotky OpenPilot. Navic podpora VT OL mechanismti u tohoto
autopilotu je pouze experimentalni [19].

B 2.3.4 AirRails

AirRails je closed-source projekt, specidlné zaméreny na VT OL prostredky
(podporuje vSechny vyse uvedené), ale umoznuje i fizeni klasickych konstrukei
(multikoptéra, ¢i letadlo). Je pouzitelny na jednotkdch Pixhawk. Oproti
firmware PX4 Pro obsahuje drobnd vylepseni.

Spolu s firmware autopilotu je nabizen i software pro Android tablet jako
pozemni stanici. Tento software umoznuje uzivetelsky privétivé planovani

10



2.4. Ridici jednotky

misi s ohledem na VTOL prostredky, 3D vizualizaci letu, prehledné zobrazeni
letovych tdaju a dalsi uzitecné funkce [1].

B 2.4 Ridici jednotky

Ridici jednotka reprezentuje platformu, na niz bézi software fizeni. Kromé
vypocetni jednotky se vstupnimi a vystupnimi rozhranimi vétsinou obsahuje
sadu senzoru (bézné tiiosy akcelerometr, tiiosy gyroskopicky senzor, tiiosy
kompas, barometr) a pripravu pro pripojeni dalsich (pfedevsim globélni
druZicovy polohovy systém). Nékteré jednotky mohou kromé béznych senzoru
disponovat rozhranimi pro dalsi senzory (lidar, kamera s rozpoznanim obrazu,
sonar a dalsimi).

B 24.1 Pixhawk

Jedna se o open-hardware jednotku, vzniklou slouc¢enim fidici jednotky
PX4FMU a desky PX4IO do jediné desky. Diky tomu je jednotka vice
kompaktni a navic disponuje dalsimi vylepsenimi v podobé vétsiho poctu
porti, ¢i vétsi paméti. Tato jednotka byla navrzena pro fungovani s firmware
autopilotu PX4 Pro, ale podporuje ji i firmware ArduPilot, ¢i AirRails [21].

B Specifikace
® Procesor 32-bit ARM Cortex M4 core
® Pamét: 168 Mhz/256 KB RAM/2 MB Flash

® Senzory: 2x gyroskopicky, 2x akcelerometr, barometr, magnetometr (kom-
pas)

® 5 sériovych porta (UART), S-bus/ppm vstup, 12C, SPI, 2x CAN, USB

® 8 PWM vystupu pro elektronické reguldtory otacek (ESC), 6 pro piidavna
zafizeni (napf. spousté¢ kamery, ovladani podvozku, ¢i prepinani rezimu
letu u VTOL mechanismui)

B Pixhawk 2

Jedna se o modernizaci ptivodni jednotky. Oproti svému predchidci jednotka
disponuje trojitou redundanci pro IMU (Inertial Meassurement Unit - jednotka
zodpovédné za méreni plisobicich sil, obsahujici akcelerometr, gyroskopicky
senzor a magnetometr), dvéma porty sbérnice 12C a CAN, péti UART porty
a S-Bus vystupem pro serva.

B Pixhawk 3 pro

Tato jednotka obsahuje vykonnéjsi procesor oproti prvni a druhé verzi. Naproti
tomu nedisponuje trojitou redundanci senzor, nybrz pouze dvojitou.
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B 2.4.2 Beagle Bone Blue

Beagle Bone Blue je open-hardware vykonny linuxovy pocitac s procesorem
ARM Cortex A8 1 GHz, 512 MB RAM a 4 GB eMMC, navrzeny pro real-time
aplikace. P¥imo na desce je obsazena jednotka IMU, ktera vSsak nema zddnou
redundanci a pouze 8 PWM vystupi. Déle disponuje péti UART konektory,
¢tyfmi GPIO (General-Purpose Input Output) a vystupy sbérnice 12C i CAN.
Tato jednotka podporuje pouze firmware ArduPilot [6].

B 243 APM

ArduPilotMega, je open-hardware ridici jednotka, jejimz zdkladem je vyvojova
deska Arduino Mega. Jak jiz ndzev napovid4, jednotka je urcena predevsim
pro firmware ArduPilot. Mezi modernimi jednotkami zacal vSak byt vykon
APM nedostateény a proto byl vyvoj této jednotky ukoncen.

B 244 NAVIO2

Jedna se o closed-hardware rozsitujici desku k mikropocitaci Raspberry PI
(verze 2 nebo 3), ktery rozsifuje o sadu vstupné-vystupnich portu a senzory.
Mezi ty patii GNSS prijima¢ (GPS, Glonass, Beidou, Galileo) a IMU s
dvojitou redundanci. Soucasti je i barometr s vysokou pfesnosti (rozliSeni
az 10 cm). Jednotka obsahuje 14 PWM vystupnich kanali pro motory nebo
serva, A/D prevodnik, I12C sbérnici, a UART port. Napéjeni jednotky miuze
disponovat az trojitou redundanci [20].

B 2.4.5 Intel Aero

Jedna se o closed-hardware vykonny pocitac se ¢tyfjadrovym procesorem
Intel Atom, 4 GB RAM, 32 GB eMMC a s Linuxovym opera¢nim systémem
Yocto. Deska obsahuje dvé rozhrani 12C, t¥i UART, SPI, CAN, 25 GPIO pint
a 5 analogovych vstupt. Vysoky vypocetni vykon je mozné vyuzit napriklad
pri zpracovani obrazu (napiiklad pfi vyuziti Intel Aero Vision) nebo dat z
lidaru [16].

B 2.4.6 Qualcomm Snapdragon Flight Kit

Jedna se o pokrocily closed-hardware linuxovy pocitac¢, obsahujici ¢tytjadrovy
procesor Qualcomm Snapdragon 801, pracujici na frekvenci 2,26 GHz, graficky
procesor Qualcomm Adreno, 2 GB RAM, 32 GB eMMC. Navic obsahuje
dedikovany kontrolér pro real-time operace. Vykon tohoto pocitace dostacuje
pro témér jakékoliv aplikace. Jeho pouziti vSak neni trividlni, napiiklad i z
divodu absence PWM vystupu pro regulatory otacek motort. Mezi autopiloty,
podporujici tuto desku patii PX4 Pro i ArduPilot [22].
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2.5. SITL a HIL simulace

B 2.5 SITL a HIL simulace

SITL (pripadné SIL - Software-In-The-Loop) simulace vyuziva zékladni ¢ast
firmware autopilotu, ur¢eného pro rizeni simulovaného prostredku, bez nut-
nosti piipojovani jakéhokoliv dodateéného hardwaru. Ridici jednotka, pro
kterou je firmware autopilotu urcen, je tudiz pouze emulovana a jeho sen-
zorické vybaveni je simulovano na zdkladé modelu letové dynamiky letounu
(FDM - Flight Dynamics Model).

HIL (Hardware-In-the-Loop) simulace vyuziva pro vypocetni tikony spojené
s Fzenim simulovaného letounu nejen software fizeni, ale i vypocetni hardware,
uréeny pro skuteény letoun. Tento postup slouzi k ovéreni hardwarovych pro-
stredkti. Pro Uplné ovéreni by pro komunikaci mezi jednotkou a simulatorem
mélo byt vyuzivano stejnych rozhrani a sbérnic, kterych je vyuzivano pro
komunikaci mezi jednotkou aktuatory a senzory pri skutecném nasazeni. HIL
simulace v tomto rozsahu jiz vSak dnes postupné prestava byt podporovana.

V soucasné dobé se pro software/hardware-in-the-loop simulace s firm-
ware autopilotu PX4 Pro nebo ArduPilot pouzivaji predevsim nize uvedené
simulatory.

B Vychozi simulace pro ArduPilot

Jedné se o FDM multikoptér, ktery je implementovan primo v komponenté
ArduPilot SITL. Cel4 software-in-the-loop simulace mtze bézet v ramci jedné
aplikace (nepocitame-li GCS). Model letounu (s firmware AdruPlane) v této
simulaci podporovan neni. Hlavni prednosti této simulace je jednoduchost
zprovoznéni, nebot neni primo vyzadovan zadny dalsi software. Nevyhodou
pak velkd omezenost vyuziti a tprav.

B JSBSim

JSBSim [17] je open-source knihovna, umoznujici vytvoreni a simulaci dy-
namického modelu letounu. Je napiiklad vyuzivana leteckym simulatorem
FlightGear [13] jako jeden z vychozich modelu letové dynamiky. Umoziuje
vytvoreni vlastniho modelu pouze definici jeho parametri ve formé konfigu-
ra¢niho XML souboru. Vytvoreny model letové dynamiky umoznuje vytvoreni
software-in-the-loop a hardware-in-the-loop simulaci s firmware ArduPilot.
Pro tuto komunikaci je vyuzivano protokolu UDP pro pfenos paketid ob-
sahujicich informace o dynamice letounu, respektive fidici povely. VSechny
pakety jsou strukturoviny dle FGFDM (FlightGear Flight Dynamics Model).
JSBSim je implementovana v jazyce C++.

B JMavSim

JMavSim [4] je open-source knihovna napsana v programovacim jazyce Java,
umoznujici vytvoreni modelu letové dynamiky pro software-in-the-loop a
hardware-in-the-loop simulaci s firmware autopilotu PX4 Pro. Pro komunikaci
je vyuzivan protokol UDP a pakety obsahuji zpravy dle standardu MAVLink.
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B DroneKit-SITL

DroneKit - SITL [9] je FDM, vytvofeny pro tvorbu software-in-the-loop
simulaci s autopilotem ArduPilot. Je implementovan v programovacim jazyce
Python a poskytuje aplika¢ni rozhrani ve formé funkci, jejichz volanim lze
vytvaret ruzné prikazy, ziskavat informace o pribéhu simulace, ¢i upravovat
parametry autopilotu.

B Gazebo

Gazebo [14] je soubor open-source softwarovych néstroju pro prostredi ROS
(Robot Operating System), urcenych pro navrh a realistické simulace nejruz-
néjsich typu zarizeni z oblasti robotiky. Tento simulator umoznuje vytvoreni
FDM a dovoluje propojit jej s firmware ArduPilot i PX4 Pro pomoci pro-
tokolu UDP. Pienédsend data jsou ve formé struktury dle standardt jazyka
C/C++, obsahujici pfeddavana data o FDM, respektive akéni zasahy fizeni.
Tento simulator je vhodny nejen pro SITL, ale i HIL simulace, umoznuje
konfiguraci nejriznéjsich parametri a jako jediny z vyse uvedenych dokaze
simulovat dynamiku VTOL prostiedku.

B 25.1 Matlab & Simulink

Reserse ukazala, ze zadny z vyse uvedenych autopilot pfimo nepodporuje
software-in-the-loop ani hardware-in-the-loop simulaci v souc¢innosti s prostre-
dim Matlab & Simulink. Nebyla nalezena ani zadné bézné dostupné knihovna
podporujici tuto funkcionalitu.
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Kapitola 3

Teoreticka cast

B 3.1 Soutadné systémy

Pro vytvoreni matematického modelu letounu je vhodné vyuzit nasleduji-
cich souradnych soustav: zemépisné globalni, zemépisné lokalni, letadlové a
aerodynamické.

B 3.1.1 Zemépisna souradna soustava

Zemépisna souradnd soustava je zdkladni soustava pro urceni geografické
polohy. Tato soustava se podoba soustave sférické. Jeji pocatek lezi ve stredu
Zemé. Poloha bodu kdekoliv na zemském povrchu v této soustavé je urcena
dvojici thlu - zemépisnou délkou a $itkou. Zemépisnd délka (A, angl. lon-
gtitude) je uhel, ktery svird nulty polednik a merididn (mistni polednik),
ktery hledanym bodem prochézi. Zemépisna Sitka (¢, angl. latitude) pak
urcuje polohu na tomto merididnu, pfi¢emz na rovniku nabyva hodnoty 0, na
Severnim pélu 90° a na polu Jiznim -90°. Princip zemépisné souradné soustavy
je patrny z obrazku 3.1.

Zecef

Y ecef

Obrazek 3.1: Zemépisné soufadné soustavy - prevzato z [11] (upraveno)
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3. Teoreticka cast

B 3.1.2 Letadlova soufadna soustava

Letadlova souradné soustava je pevné svazana s konstrukei letounu. Jedna se
osy trupu ke Spicce letounu, vétsinou ve sméru tétivy profilu hlavniho kiidla.
Déle s osou Y smétujici doprava (vzhledem k predpokldadanému sméru letu) a
osou Z doli pod letoun. Se stoupajici vyskou tak hodnota Z roste. Letadlova
souradnd soustava je znazornéna na obrazku 3.2.

¢ (roll)
0 (pitch)

Obrazek 3.2: Letadlova souradné soustava

Orientace letounu vici zemi je uréena trojici tthla (Kardanovy uhly): pfi¢ny
naklon (¢, angl. roll) okolo osy X, podélny sklon (6, angl. pitch) okolo osy
Y, a kurz (v, angl. yaw) okolo osy Z. Uhlové rychlosti odpovidajici zménam
téchto Uhld se nazyvaji klonéni, klopeni a boceni.

B 3.1.3 Lokalni zemé&pisna soufadna soustava (NED)

Pro zjednoduseni transformace mezi souradnymi soustavami, je v této praci
pro urceni polohy v blizkosti referenc¢niho bodu, pouzivina souradna soustava
North-East-Down. Jednd se o kartézskou soustavu vyplyvajici z letadlové
souradné soustavy a jeji stfed lezi ve zvoleném referenénim bodé. Prvni slozka
sméruje z referenéniho bodu na sever, druha na vychod a tfeti do stredu
Zemé. Princip lokalni zemépisné souradné soustavy je patrny z obrazku 3.1.

B 3.1.4 Aerodynamicka soufadna soustava

neni pevné svazana s konstrukef letounu. Osa X je totozna s vektorem vzdusné
rychlosti. Aerodynamické souradnd soustava (viz obrazek 3.3) je vhodna pro
popis sil ptisobicich na letoun. Ve sméru osy X ptlisobi sila odporova, ve sméru
osy Y bocni sila a ve sméru osy Z sila vztlakova. VSechny aerodynamické sily
maji opac¢nou orientaci oproti jejich prislusSnym osam.
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3.1. Souradné systémy

B Vzdusna rychlost

T
Vektor vzdusné rychlosti V4 = [u v w} urcuje rychlost a smér pohybu

letounu vzhledem k okolni vzdusné mase. Slozky tohoto vektoru vyjadiuji
rychlosti v oséch letadlové soufadné soustavy.

B Uhly nabéhu a vyboéeni

S toutou soufadnou soustavou jsou svazany tyto dva dilezité thly. Uhel
nabéhu « urcuje hel, pod kterym je v roviné XZ letadlové soustavy ofukovina
zvolend referen¢ni primka letounu (nejcastéji tétiva profilu hlavniho kiidla
nebo osa X letadlové souradné soustavy). Tento tihel 1ze z vektoru vzdusné
rychlosti vypocitat jako

o = tan ™! (w) . (3.1)

u

Uhel vyboéeni 8 je tihel, pod kterym je v roviné XY ofukovina zvolend
referencni primka letounu (nejcéastéji osa trupu nebo osa X letadlové souradné
soustavy). Z vektoru vzdusné rychlosti jej lze vypocitat jako

B =sin"! <|‘;)A|> = tan~" (@) . (3.2)

Obrazek 3.3: Aerodynamicka soufadné soustava

B 3.1.5 Transformace mezi soufadnymi soustavami

Pro transformaci mezi kartézskymi soufadnymi soustavami jsou vyuzivany
transformacni matice rotace. Témito maticemi lze zleva nasobit vektor v po-
¢atecni soustave, ¢imz dostaneme vektor v nové souradné soustavé definované
danou transformaci. Transforma¢ni matice maji nasledujici podobu
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3. Teoreticka cast

10 0
R, =10 cosf —sinf|,
0 sinf cosé@

[ cos® 0 sinf]
R, = 0 1 0 |, (3.3)
—sinf 0 cos 0_

[cos® —sinf 0]
R, = |[sinf cosf Of,
0 0 1

kde 0 je thel otoceni okolo dané osy v pravotoc¢ivém smyslu. Pro dosazeni
vicenasobné transformace lze provést zretézeni prinasobenim dalsi matice
zleva.

B Lokalni zemépisna soustava - Letadlova soustava

Pro transformaci orientace z lokalni zemépisné do letadlové soustavy je tfeba
dodrzet poradi jednotlivych rotaci z, y’, x” (yaw, pitch, roll). Vyslednou
transformacni matici ziskdme ze vztahu

DCMyp = Rx(d)) Ry(ﬂ) Rz(d}) (3'4)

Tato transformace je vyuzivana napriklad pii vypoctu gravitacni sily, ptisobici
na letoun.

B Aecrodynamicka soustava - Letadlova soustava

Pro transformaci z aerodynamické souradné soustavy do soustavy letadlové
je nutné dodrzet poradi rotace z (tihel ), y’ (dhel «).

DCMgy = Ry(a) R.(8). (3.5)

Tato transformace je potfeba naptriklad pri vypoctu aerodynamickych sil
pusobicich na letoun. Orientace sil v letadlové soustavé je vSak presné opacnd
a proto je nutné nakonec vysledny vektor sil vynasobit -1.

. 3.2 Mechanika letounu

Pohybové rovnice letounu vychazeji ze zdkladnich principii Newtonovy me-
chaniky.
F=may+m[Q X vp], (3.6)

kde F' je vektor sily pusobici na letoun, m hmotnost letounu, a; vektor
zrychleni, v, vektor linearnich rychlosti a € vektor tihlovych rychlosti.
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3.2. Mechanika letounu

Momenty jsou definovany jako
M:I€b+[QbXIQb], (37)

kde I je tenzor setrvacnosti a g tthlové zrychleni.

B 3.2.1 Tenzor setrvaénosti

Tenzor setrvac¢nosti definuje momenty setrvac¢nosti v jednotlivych osach a
devia¢ni momenty. Jeho tvar je

I:I::): *Ixy *Ixz
I=|-Ip I, —I:|. (3.8)
_sz _Izy Izz

Na hlavni diagondle lezi momenty setrvacnosti, definované jako

pro spojité rozlozeni hmoty v télese, kde je integrace provadéna pres celou
hmotnost télesa M a r znaci polohovy vektor hmotnostniho prispévku dm,
pripadné

xT

X
_ 2,
yy | = E :Timl
2 T

~

I =

-

pro diskrétni rozlozeni hmoty, kde m; je i-ty hmotny bod télesa a r; jeho po-
lohovy vektor. Zbylé hodnoty se nazyvaji deviacni momenty a lze je vypocitat

jako
Ixy:/ xydm Im:/ zzdm Iyz:/ yzdm
M M M

pro spojité rozlozeni hmoty, respektive
Ley=Y xiyimi L= xizim; Iy = yizm;

pro rozlozeni diskrétni. Jelikoz jsou letouny vétSinou symetrické podle roviny
xz, prispévky devia¢nich momentt obsahujici slozku y se vzajemné vyrusi a
devia¢ni momenty I, I,., Iz, I., jsou tedy nulové. Z devia¢nich momentii
se uplatni pouze I, = I,,. Proto plati

Ixz 0 _Imz
I=| 0 I, 0. (3.9)
_sz 0 Izz
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3. Teoreticka cast

B 3.2.2 Gravitacni sila

Gravitacni sila Fg ptsobi do stfedu zemé, tedy pouze ve sméru osy z souradné
soustavy north-east-down. Jeji hodnota zavisi na hmotnosti letounu m a
gravitacnim zrychleni g ~ 9.81 ms~?2 jako

Fg=mg.
Pro vypocet jejich Uc¢inkt na letoun je pak nutné transformovat vektor

T
[() 0 Fg} pomoci matice DC M, ze vztahu 3.4 jako

0
Fey = DCM,, | 0 |. (3.10)
Fa

B 3.2.3 Aerodynamické sily a momenty

Jedné se o dynamické sily a momenty projevujici se pouze pii nenulové
vzdusné rychlosti a tim padem i nenulovém dynamickém tlaku ¢, coz je
zékladni veli¢ina urcujici velikost aerodynamickych sil a momentt. Dynamicky
tlak lze vypocitat ze vztahu

1= 50 (3.11)

kde p je hustota vzduchu a v, velikost vzdusné rychlosti.
Dalsimi zakladnimi parametry, které urcuji velikost aerodynamickych sil
a momentll jsou aerodynamické soucinitele - bezrozmérné veliciny, které
charakterizuji aerodynamické vlastnosti letounu v urcité pozici. Hodnoty
téchto soudinitell je nutné bud vypocitat pro konkrétni letoun (napiiklad s
vyuzitim software XFLR5) nebo experimentalné nameéfit v aerodynamickém

tunelu.
W siy

Jak jiz bylo uvedeno vyse, pro popis aerodynamickych sil je vhodné vyuzit
aerodynamickou souradnou soustavu, nebot velikost téchto sil je silné zavisla
na Uhlu ndbéhu a thlu vyboceni.

Mezi aerodynamické sily se radi tyto:

® odporova (Fp) - pusobi ve sméru proudéni vzduchu obtékajiciho letoun
® bocni (Fy) - pusobi kolmo do stran vzhledem k proudéni vzduchu

® vztlakova (Fp) - pusobi kolmo vzhuru nebo doli vzhledem k proudéni
vzduchu

Ty lze pro nizké rychlosti « 1 Mach vypocitat podle vztaht
Fp=q5SCp Fy=qS5SCy FL=q5Cy, (3.12)

kde S je plocha kridla, C'p soucinitel odporu, Cy soucinitel bocni sily a Cf,
soucinitel vztlaku. VSechny tyto soucinitele mohou byt zavislé na thlu nabéhu,
vyboceni a vzdusné rychlosti.
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3.2. Mechanika letounu

B Momenty

Aerodynamické momenty zdsadnim zptsobem ovliviiuji stabilitu letounu. Pro
stabilni letouny plati, ze v ptipadé odchylky od stabilniho stavu by momenty
mély pusobit proti odchylce a tim tuto vzniklou odchylku korigovat bez
jakéhokoliv zasahu tizeni.

Pro popis momentii plisobicich na télo letounu je vhodné pouzit letadlovou
soufadnou soustavu a uvazovat momenty pusobici okolo jejich os.

Mezi aerodynamické momenty se radi tyto:

® klonivy moment (M)
® klopivy moment (M,,)
B stacivy moment (M)
Ty lze pro nizké rychlosti « 1 Mach vypocitat podle vztahi
My =q¢SbC;, M, =q¢ScC,, M,=qSbCy, (3.13)

kde S je plocha kiidla, b rozpéti, ¢ = % stfedni geometrickd tétiva kridla,
C; soucinitel klonivého momentu, ), soucinitel klopivého momentu a C),
souinitel stac¢ivého momentu [15].

K takto vypoctenym momentlim je nutné pricist aerodynamicky tlumivy
moment, ktery lze pro kazdou osu zvlast vypocitat jako

1
MD = 50((,«}) w2 Pair Cmd7 (3.14)

kde o znaci funkci signum, w je thlova rychlost v dané ose a C,4 koeficient
aerodynamického tlumeni v dané ose.

B Viiv aktuatord

Vychylky aktuatori (bézné kridélka, vyskové a smérové kormidlo, ptipadné
klapky) ovliviiuji hodnoty aerodynamickych souciniteli. Hodnota o kterou
mize dany aktuator ovlivnit jednotlivé soucinitele, je zavisla zejména na
velikosti jeho vychylky, ale také na dhlu nabéhu ¢i thlu vyboceni.

Bl 3.2.4 Motorové sily a momenty

Tyto sily a momenty vyvozuji motory s vrtulemi. Velikost téchto sil a momenti
zavisi tedy jak na pouzité vrtuli, tak na motoru a jeho aktualnim vykonu.

B siy

Motorové sily jsou vyvozovany listy vrtule, které ohybaji proud nabihajictho
vzduchu smérem za sebe, ¢imz je vytvaren tah. V piipadé, ze rychlost vzduchu,
nabihajicitho na vrtuli je nulova, hovorime o statickém tahu, jinak se jednd o
tah dynamicky. Velikost tahu lze vypocitat jako

Fr = Crpn®D*, (3.15)
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3. Teoreticka cast

kde p je hustota vzduchu, n frekvence otaceni vrtule (pocet otacek za sekundu),
D pramér vrtule a Cr koeficient tahu, ktery zavisi na konkrétni vrtuli.
Koeficient tahu je v pfipadé dynamického tahu zavisly také na rychlostnim
koeficientu

= 1
J = (3.16)

kde v je rychlost nabihajiciho proudu vzduchu. Pro nékolik vrtuli byly tyto
koeficienty, véetné zavislosti na rychlostnim koeficientu, naméreny v [7].

B Momenty

P1i ustaleném otaceni pusobi na rotor s vrtuli brzdny moment zpusobeny
odporem vzduchu. Tento moment v dusledku ptisobi na stator pohonného
astroji a tim i na cely letoun. Velikost tohoto momentu je zavisld predevsim
na pouzité vrtuli a rychlosti otac¢eni. Pri zrychleni rotoru navic ptsobi na
stator moment setrvacnosti rotoru s vrtuli. Oba tyto momenty piisobi pouze
v ose otaceni rotoru, ale v opacném sméru. Kompenzace téchto momenti
je nejcastéji dosahovano pridanim protibézného rotoru. Tohoto principu je
vyuzivano naptiklad pro dosazeni boc¢ni stability u multikoptér.
Moment vyvozovany vrtuli lze vypocitat jako

Mg = Cg pn®D?, (3.17)
kde Cq je koeficient momentu, ktery lze vypocitat z koeficientu vykonu Cp
jako Cg = %. I tyto momenty byly naméreny v [7].

Druhym zptisobem vyvozeni momentu je princip diference tahu, vyplyvajici
primo z definice momentu sily, kdy na konci ramene pusobi sila vyvozovana
motorem. Moment lze potom vypocitat podle vztahu

MTZTXF,

kde r je smérovy vektor polohy motoru v letadlové soustavé s pocatkem v

Vvev

motorl se jednotlivé vektory momentu sc¢itaji. Tento princip je vyuzivan pro
dosazeni podélné a pri¢né stability u multikoptér.
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Kapitola 4

Simulace

Pro vytvoreni nelinedrniho modelu letové dynamiky VTOL prostiedku bylo
vyuzito prosttedi Matlab & Simulink s vyuzitim dopliku Aerospace toolbox.
Vytvoreny model poskytuje rozhrani pro vizualizaci open-source leteckym
simuldtorem Flight Gear a pro fizeni autopilotem pomoci ArduPilot v rezimu
SITL. Zakladni schéma simulace je zobrazeno na obrazku 4.1.

| Orientation

| Position

Visualization
Orientation_e

Position_e | Position

| Motors

Velocity_e P Velocity Motors

Angular velocity_b . Angular velocity

\_be >

P Servos

i »
Angular b Angular Servos

DCM_be » DCM

Airplane Controll

Obrazek 4.1: Zakladni schéma simulace

B a1 Simulovany prostredek

Simulovany model, ktery tato prace popisuje, je do velké miry vytvoren obecné
a lze jej tedy vyuzit pro ruzné konfigurace pouze pozménénim prislusnych
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4. Simulace

parametri. Teoreticky lze vytvorit model nejen riznych VT OL prostiedki,
ale i konvencnich letount ¢i multikoptér. Tato prace se vSak soustredi na
popis konkrétniho VT'OL prostiedku.

Timto prostredkem je letoun kachni koncepce se ¢tyrmi motory, z nichz
2 jsou preklopné pro rezim vodorovného letu. Jedné se tedy o konstrukci
typu quadplane-tiltrotor. Tento prostiedek bude dosahovat rozpéti 1,3 m a
hmotnosti bez uziteéné zatéze cca 1,2 kg.

B 4.1.1 Pohon a elektronika

Jako pohonné jednotky pro tento model jsou planovany 4 motory T-Motor
MT2208 KV1100, ovladané elektronickym regulatorem otacek 4 v 1 Racerstar
RS20AX4. Motory budou osazeny vrtulemi 8,5x6". Jako pohonné baterie bude
slouzit Turnigy Multistar se tfemi lithium-polymerovymi ¢lanky o kapacité
5000 mAh. Jako tidici jednotka bude slouzit Pixhawk s firmware ArduPlane.

B 4.2 Model letové dynamiky

Model letové dynamiky (FDM - Flight Dynamics Model) je vytvoren jako
nelinedrni systém. Mezi vstupy tohoto systému patfi ovladani jednotlivych
motort a serv. Vystupem je poloha, orientace, rychlost v zemské i letadlové
soustavé, ihlova rychlost, linearni a thlové zrychleni a transformacni ma-
tice mezi zemskou a letadlovou souradnou soustavou. Tento model zaroven
musi mit definované pocate¢ni podminky, mezi které patii poloha, orientace,
rychlost a thlova rychlost.

Ovladani motort a serv je reprezentovano dvéma vektory, jejichz hodnoty
jsou v rozsahu 0-1 pro kazdy motor, respektive servo, kde 0 predstavuje
vypnuty motor, respektive miniméalni vychylku serva, a 1 maximéalni vykon
motoru, respektive maximéalni vychylku serva.

Ziakladem modelu letové dynamiky (viz obrazek 4.2) je blok 6DoF, im-
plementujici vSsechny zakladni pohybové rovnice v Sesti stupnich volnosti.
Na zakladeé sil a momentt plisobicich na letoun vypocitd polohu, orientaci,
rychlost, thlovou rychlost, zrychleni a dalsi zakladni veli¢iny.

Jak bylo popséano v ¢asti 3.2, na letoun pusobi sily a momenty aerodyna-
mické, motorové a gravitacni. VSechny tyto sily a momenty jsou v modelu
zahrnuty. Pro lepsi prehlednost jsou jednotlivé druhy sil a momenti rozdéleny
do samostatnych bloki.

B 4.2.1 Motorové sily a momenty

Vstupem do bloku simulace motorovych sil a momentu je vektor povel rizeni
pro jednotlivé motory, hodnota otoceni sklopného mechanismu motora a
vektor vzdusné rychlosti. Vystupem bloku jsou sily a momenty vyvozované
pohonem, které pisobi na letoun v letadlové souradné soustavé. Sily a mo-
menty jednotlivych motort jsou nejprve vypocitany zvlast a nasledné jsou na
zékladé nakonfigurovaného usporadani vypocitany celkové sily a momenty.
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4.2. Model letové dynamiky

Gravity forces
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Obrazek 4.2: Schéma simulace modelu letové dynamiky

B Otacky motoru

Zavislost otacek motoru na vstupnich povelech byla aproximovana linearnim
systémem prvniho fadu (viz obrézek 4.3). Vstupem systému je vektor povelu
pro jednotlivé motory a vystupem jejich ihlova frekvence. Linedrni systém
reprezentuje zpozdéni mezi povelem a reakci a zaroven simuluje itlum toci-
vého momentu motoru pri zvysujicich se otackach. Prenosova funkce tohoto
linearniho systému je dana vztahem

Smaz
G () = Lﬁﬁ»
s+ m
kde finae je maximalni pocet otdcek motoru za sekundu, T, ¢asova konstanta,
udavajici priblizny c¢as ustaleni otacek motoru pri jednotkovém skoku a
k = 0,15 je empiricky ziskana konstanta pro kompenzaci ¢asu ustaleni.

B Sklopny mechanismus motorii

V modelu je uvazovan sklopny mechanismus pro dva zadni motory. Zptsob
provedeni simulace vSak umoziuje sklapét libovolnou kombinaci motori pouze
pozménénim inicializa¢nich parametri. Simulované sklopeni motori zajistuje
jak zménu smérovani tahu vzhledem k letadlové souradné soustave, tak i
zménu smeéru pusobeni momentt vyvozovanych rotory.

Simulace sklopného mechanismu umoznuje libovolné spojité otoceni pro
zajisténi maximalni vérohodnosti, obzvlasté v prechodovych fazich. Pro kazdy
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4. Simulace

[N
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~

CO— -/ O

Demmand RPS

Obrazek 4.3: Simulace otacek motoru

motor lze navic zvlast zvolit minimalni a maxim&lni vychylku sklopného
mechanismu.

Pozadavek na sklopeni je urcen trovni prislusného kanalu vystupa emulo-
vané fidici jednotky v rozsahu 0 — 1. Tento pozadavek je podle inicializacnich
parametri, urcujicich minimalni a maximalni sklopeni, prepoc¢itan na thel
sklopeni oy, pficemz 0 znamend smér tahu vzhiuru a 7/2 smér tahu vpred.

B Dynamicky tah

Pro vypocet dynamického tahu je nutné urcit rychlost vzduchu, nabihajictho
na kazdou z vrtuli podle vztahu

Pl
Uprop = COS (2 —a— atilt> Vu? 4+ w?.

Na zakladé rychlosti nabihajiciho proudu vzduchu na vrtuli, aktualnich otacek
a prumeéru vrtule je vypocitan rychlostni koeficient J podle vztahu 3.16. Dle
hodnoty rychlostniho koeficientu je z namérenych dat z [7] interpolaci ziskan
koeficient tahu a koeficient momentu. Nasledné jsou vypocitany sily a momenty
vyvozované danou vrtuli dle vztahd 3.15 a 3.15.

c,0H
Cp0[]

005 UOS’y\ﬁl

o s 6 70 s % 10 10 120 ) 70 s % 10 10 120
rpm s pms]

Obrazek 4.4: Charakteristika koeficientu statického tahu a vykonu v zavislosti
na otackach vrtule 8,5x6

Pro simulovany prostiedek byla uvazovana vrtule 8,5x6. Namérena statickd
charakteristika této vrtule z [7] je na grafu 4.4 a dynamické charakteristika
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4.2. Model letové dynamiky

0 0
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Obrazek 4.5: Charakteristika koeficientu dynamického tahu a vykonu v zavislosti
na otackach vrtule 8,5x6

na grafu 4.5. Z uvedenych charakteristik vyplyvé, ze statické koeficienty
jsou na otackach jen velmi malo zavislé. Hodnota dynamickych koeficient
pro rychlostni koeficient J = 0 tedy bude uvazovana jako stiedni hodnota
koeficientu statickych. Blok vypoctu dynamického tahu motori je na obrazku
4.6.

Pri nulovych otackach dochéazi pri vypoctu rychlostniho koeficientu k déleni
nulou a hodnota J se tedy limitné blizi nekonecnu. V simulaci je tedy pridana
podminka pro n < 0,551, kdy je hodnota rychlostniho koeficientu pevné
stanovena na maximalni namérenou hodnotu J. Hodnota obou koeficientu
bude tim padem konec¢nd a pri vypoctu tahu a momentu bude vynasobena n.
Vysledny tah i moment bude tedy zanedbatelny, coz odpovida predpokladim
pri takto nizkych otéckach.

B Vypocet celkovych sil a momentii pohonu

Vypocet celkovych sil a momentt pohonu je patrny ze schématu 4.7. Vysledné
sily jsou dany sumou prispévku sil vyvozovanych jednotlivymi motory v pri-
slusnych osach. Celkovy moment je také dan sou¢tem momentt vyvozovanych
jednotlivymi motory, ale navic je priddn moment zpisobeny diferenci tahu
motort. Ten je vypocitan na zakladé polohy jednotlivych motori, kterd je
definovana inicializacnimi parametry. Motorové sily ve sméru osy Y nejsou
uvazovany.

B 4.2.2 Aerodynamické sily a momenty

Vstupem do tohoto bloku je vektor vzdusné rychlosti, thlové rychlosti a
vychylek jednotlivych serv. Na zdkladé velikosti slozek vzdusné rychlosti je
vypocitan ithel ndbéhu a thel vyboceni dle vztahu 3.1 a 3.2. Na zakladé
vzdusné rychlosti je vypocitan dynamicky tlak dle vztahu 3.11. Blok vypoctu
aerodynamickych sil a momenth je znadzornén na obrazku 4.8.

Pro simulaci aerodynamického tlumeni otacivého pohybu je do tohoto bloku
navic pfidéan brzdny moment, vypocitany dle vztahu 3.14.
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1D T(kf
» k1 F— D
»cT Fm
—»fl
1D n cT
RPS 1D T(kf
b k > ki
v 4 J e ca 4
V_a fen f f » 1 fen
d ca

J=v/n/d
rho

Air density M '-

Mm
-C- . d
Propeller diameter
Forces and Moments
Obrazek 4.6: Schéma systému pro simulaci dynamického tahu motoru
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Obrazek 4.7: Blok vypoctu celkovych sil a momenti pohonu
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Obrazek 4.8: Blok vypoctu aerodynamickych sil a momentu

B Vypocet aerodynamickych souéiniteli

Aerodynamické soucinitele Ize rozdélit do dvou skupin: zdkladni soucinitele,
vychézejici pouze z tthlu ndbéhu a vyboceni, a soucinitele ovliviiované ak-
tuatory, které jsou navic zavislé na vychylce prislusného aktuatoru. Blok
zodpovédny za ziskdni vyslednych aerodynamickych souciniteld je na obrazku
4.9.

Dvojrozmérnou interpolaci jsou na zakladé thlu nabéhu a thlu vyboceni
ziskany hodnoty zakladnich aerodynamickych soucinitelii. Dvojrozmérna
interpolace v tomto pripadé vyjadruje zavislost na hodnotach obou tuhli
zaroven. Blok zodpovédny za ziskani zakladnich soucinitelti je na obriazku
4.10.

B Viiv aktuatord

Reakce na zménu vychylky aktuatoru aerodynamickych sil se projevi zménou
aerodynamickych soucinitelti, ¢imz je dosazeno zmény aerodynamickych mo-
mentl a sil. Mezi aktudtory aerodynamickych sil v této praci patii smérové
kormidlo, vyskové kormidlo a kiidélka.

Vliv aktudtoru je v simulaci pfimo imérny vychylce serva a mé aditivni
vliv na vSechny aerodynamické soucinitele. Hodnoty prirtstka jednotlivych
souciniteli pfi maximalni vychylce lze stanovit individualné pro vsechny
aktuatory a jejich hodnota mutze byt zavisld na thlu nabéhu i thlu vyboceni.
Lze tak simulovat skutec¢nost, ze aktuatory mohou ztratit i¢innost napriklad
pri vysokém thlu nédbéhu ¢i vyboceni.
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Obrazek 4.9: Vypocet celkovych aerodynamickych souciniteld

Celkova hodnota libovolného soucinitele C,, je tedy dédna vztahem

Cx = a;,base(ay ﬁ) + Z 52 Cx,i(av 5)7

kde Cy pase je zékladni hodnota zvoleného soucinitele pti nulovych vychylkach,
zévisla na dhlu ndbéhu a vyboceni, §; je hodnota vychylky i-tého aktudtoru v
rozsahu < —1,1 > a C,; hodnota daného koeficientu pfi maximalni vychylce
i-tého aktuatoru. Hodnota soucinitele C;; je v simulaci interpolovdna na
zékladé thlu nabéhu a vyboceni.

B Serva

Pro simulaci dynamiky serv ovladajicich kormidla i sklopny mechanismus
byla vyuzita aproximace linedrnim systémem druhého fadu (viz obrézek 4.11).
Pfenosové funkce je ddna vztahem [25]

w2

T 24 2Cws +w?’

Gs(s)
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4.2. Model letové dynamiky
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Obrazek 4.10: Blok interpolace zakladnich aerodynamickych koeficientii

kde (, zavislé na podilu prekmitu serva k hodnoté ustalené hodnoty 9,, lze
vypocitat jako

—1In(dy)

¢= VT2 4+ 1n(6,)

a w, zavislé na Casu ustaleni vychylky T, jako

W= —=.

Ts ¢

>

Position

|
|

CO— /()

Demmand

={>—>

e

|‘

Obrazek 4.11: Systém simulace vychylky serva
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4. Simulace

B 4.2.3 Gravitacni sila

Gravitacéni sila plisobi smérem do stredu Zemé, coz je v pripadé lokalni
geografické souradné soustavy ve sméru osy z. Pro zohlednéni ti¢inku gravitaéni
sily pusobici na letoun je potieba provést transformaci do letadlové soustavy
podle vztahu 3.10.

Pro simulaci pevné zemé je pridana podminka, ze sila ptisobi pouze v kladné
relativni vySce. Toho je vyuzivano predevsim pti startu, aby na pocatku na
model neptisobily zddné sily. Piipad narazu do zemé neni simulovan, protoze
simulace slouzi primarné pro ovéreni letovych parametri.

B 2.3 Identifikace parametri simulovaného
prostredku

Aby bylo mozné provést presnou simulaci letové dynamiky daného prostiedku,
je nutné identifikovat jeho parametry. Jelikoz tento prostiedek prozatim nebyl
vyroben, je vétsina identifikovanych parametri ziskand teoreticky.

B 4.3.1 Aerodynamické souéinitele

Pro identifikaci aerodynamickych souciniteli byl vytvoren model v prostredi
XFLR5 (viz obrazek 4.12). Tento software umoznuje vypocet aerodynamickych
souciniteli za pouziti panelové metody. Umoznuje dobie urcit parametry
pro let v obdlce stabilniho rezimu, kdy dochazi prevazné k laminarnimu
proudéni, ale neni vhodny pro vypocet parametru pii proudéni turbulentnim,
ke kterému dochazi pri vysokych thlech nabéhu.

Obrazek 4.12: Model letounu v prostredi XFLR5

Jelikoz ale cilem této prace je simulace prostfedku s kolmym startem a
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4.3. Identifikace parametrii simulovaného prostredku

pristanim, je potfeba uvazovat s moznymi thly ndbéhu -180°az 180°. V ptipadé
vyse uvedeného modelu byly zjistény hodnoty koeficienti pro thly nabéhu v
rozmezi -10°az 12°. Idealnim zpisobem, jak zjistit hodnoty koeficienti pro
takto vysoké thly nadbéhu je experimentalni naméreni ve vétrném tunelu.

Rychlost letounu pfti takto vysokych thlech ndbéhu vsak bude zpravidla
velmi nizkd a generované aerodynamické sily a momenty tedy budou relativné
malé. Diky tomuto predpokladu je pak mozné spokojit se s méné presnymi
hodnotami aerodynamickych soucinitelt, které lze odhadnout na zakladé
znamych parametrii letounu a teoretické zavislosti souciniteld pro vysoké tihly
nabéhu. Problematikou vysokych thli nabéhu se zabyva [24].

Vytvoreny model respektuje profily kidel, které budou pouzity na skutec-
ném letounu - profil SD7037 pro kiidla a kachni plochu a profil NACA 0009
pro svislé ocasni plochy. Tyto profily byly podrobeny analyze pro nékolik
hodnot Reynoldsova ¢isla - 10 000 az 150 000 s krokem 10 000.

V simulaci jsou vSak prozatim pouzity interpolované hodnoty, aby byly
pokryty thly ndbéhu v celém rozsahu pripustnych hodnot. Interpolace pro-
bihala manudlné, pomoci jedné nebo kombinace vice sinusovek, pripadné s
vyuzitim Gaussovy funkce tak, aby vysledna hodnota odpovidala hodnotam,
ziskanym z programu XFLR5 a zdrovern teoretickym priubéhim z [24]. Veskeré
zavislosti byly tedy urceny pouze hrubé, pro ucely dalSich experimentu a
budou zpresniovany v budoucim postupu, kdy bude naptriklad mozné jejich
experimentalni naméreni ve vétrném tunelu.
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Obrazek 4.13: Zavislost soucinitele vztlaku na tthlu ndbéhu

Na obrazku 4.13 je graf zavislosti soucinitele vztlaku Cp, na ihlu ndbéhu «
pri dhlu vyboceni § = 0°. Interpolace je tvorena souctem dvojice sinusovek
reprezentujicich laminarni a turbulentni proudéni. V bodé maxima a minima
dochazi k odtrzeni lamindrniho proudéni a skokové klesa hodnota soucinitele
vztlaku. Ve skutecnosti navic existuje urcitd hystereze mezi odtrzenim a
opétovnym dosazenim laminarniho proudéni, ale tato skutec¢nost je v simulaci
zanedbana.
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Obrazek 4.14: Zavislost soucinitele odporu na tthlu nabéhu

Na obrazku 4.14 je graf zavislosti soucinitele odporové sily C'p na thlu
nabéhu « pii thlu vyboceni g = 0°. Interpolace soucinitele odporové sily je
tvorena jedinou sinusovkou s minimy v bodech a = 0° a o = £180° a maximy
v bodech o = £90°.
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Obrazek 4.15: Zavislost soucinitele klopivého momentu na dhlu ndbéhu

Na obrazku 4.15 je graf zavislosti soucinitele klopivého momentu C,,, na
uhlu nabéhu « pri thlu vyboceni § = 0°. Interpolace soucinitele odporové
sily je tvorena jedinou sinusovkou s minimem v bodé a = 90° a maximem v
bodé a = —90°.

Zavislost vyse uvedenych soucinitelti na tthlu vyboceni byla urcena podle
teoretickych poznatkii. Velikost soucinitele vztlaku a klopivého momentu se
pii zvysovani thlu vyboceni snizuje a naopak velikost soucinitele odporu
roste. Ovlivnéni téchto soucinitelti ihlem vyboceni bylo pro tcely této prace
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4.3. Identifikace parametri simulovaného prostredku

pouze odhadnuto dle teoretickych zavislosti. Vliv takto vzniklych sil nebude
nijak zasadni, protoze pri rychlejsim letu, v némz by se tyto sily projevily, jiz
dochézi pouze k minimalnimu vyboceni. Na obrazku 4.16 je piiklad ovlivnéni
hodnot téchto souciniteld ihlem vyboceni.
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Obrazek 4.16: Zavislost soucinitelii na ihlu vyboceni pri tthlu ndbéhu 5°

Soucinitel stac¢ivého momentu je zavisly predevsim na thlu vyboceni, stejné
jako soucinitel bo¢ni sily. Tyto zavislosti jsou patrné z grafu 4.17 a 4.18.
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Obrazek 4.17: Zavislost soucinitele stacivého momentu C,, na hlu vyboceni pri

thlu ndbéhu o = 0°

B Viiv ovladacich ploch

Pro identifikaci vlivu ovladacich ploch letounu na aerodynamické soucinitele
byly vytvoreny 4 dalsi upravené modely v XFLR5: s maximalni vychylkou kii-
délek, smérovych kormidel, vyskového kormidla nahoru a vyskového kormidla
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Obrazek 4.18: Zavislost soucinitele bo¢ni sily Cy na thlu vyboceni pti thlu
nabéhu a = 0°

dolii. Upravené modely slouzi pro identifikaci absolutnich hodnot soucinitelt
pri maximalni vychylce vzdy jen jednoho aktudtoru v zavislosti na thlu
nabéhu a vyboceni.

Vychylky kridélek a smérovych kormidel jsou symetrické akce podle roviny
X7 a tudiz lze predpokladat stejnou reakci v opa¢ném sméru pii opacné
vychylce. V pripadé vyskového kormidla se vsak reakce miize v obou smérech
lisit.

7 analyzy provedené v XFLRS vyplyva, Ze relativni zména hodnoty souci-
nitele klopivého momentu se pri stejné vychylce vyskového kormidla v obou
smérech 1isi pouze nepatrné. Pfi vychylce nahoru je relativni zména souci-
nitele klopivého momentu dcm = 0.0258/°, zatimco pii vychylce smérem
doli d¢m = 0.0262/°. Prozatim byla tedy diference mezi smysly vychylek v
simulaci zanedbéana.

Na grafu 4.19 je znazornéna zavislost soucinitele aditivniho klonivého
momentu na thlu nabéhu pii maximalni vychylce kridélek. Jelikoz je diky
symetrii v roviné XZ hodnota soucinitele klonivého momentu pri nulovych
vychylkach vSech aktuatoru nulové, je aditivni hodnota soucinitele klonivého
momentu rovna hodnoté absolutni.

P1i zkoumani vlivu aktudtor na soucinitele, které pri nulovych vychylkach
nejsou nulové, je pro ziskani aditivni hodnoty potfeba od namérené nebo
vypocitané absolutni hodnoty daného soucinitele odecist zakladni hodnotu
bez ptsobeni aktuatori.

B 4.3.2 Moment setrvacnosti

Moment setrvacnosti ve formé tenzoru je ziskdn jako soucet momentu se-
trvacnosti draku letounu, kde je predpokladano spojité rozlozeni hmoty, a
bodovych prispévki momentu setrvacnosti, které reprezentuji hmotnost jed-
notlivych komponent - baterie, motori, fidici jednotky, serv, a podobné.
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Obrazek 4.19: Ovlivnéni soucinitele klonivého momentu C; pii maximalni vy-
chylce kridélek v zavislosti na ihlu nabéhu «

Vysledny tenzor setrvac¢nosti byl také vypocitan pomoci software XFLR5 a
jeho hodnota je

0.0409 0  —0.0038
I= 0 0.0585 0 kgm?.
—0.0038 0 0.0978

Obrazek 4.20: Schéma méreni momentu setrvacnosti

Pro ziskani presnéjsich vysledkt by vsak bylo vhodné provést experimenty
se skute¢nym letounem. Hodnotu momentu setrvac¢nosti lze ziskat naptiklad
zmérenim periody T kroutivého kyvu na dvou zavésech délky L, které jsou

Vv

Schéma mérici aparatury je na obrazku 4.20. Hodnota momentu setrvacnosti
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v ose otaceni je pak ddna vztahem

mgr2T2

I =
472 L

B 4.3.3 Parametry motorii a serv

Pro identifikaci ¢asové konstanty motoru pro rozbéh z nizkych otdcek na
plnou rychlost je potfeba provést méreni otacek motoru s vrtuli v zavislosti
na Case pii jednotkovém skoku poveli. Na hodnotu konstanty ma vliv jak
pouzity motor s vrtuli, tak regulator otacek a napajeci napéti. Komponenty,
pouzité pro identifikaci, by tedy mély byt totozné s komponentami pouzitymi
na simulovaném prostredku.

Pro méreni prechodové charakteristiky byla vyuzita aparatura s optickym
snimacem otacek a vyvojovym kitem Arduino, slouzicim pro fizeni regulatoru
otacek motoru a zaroven také pro zachyceni a predzpracovani dat. Z grafu 4.21
je patrna namérena charakteristika. Pouzita aparatura byla ptivodné urcena
pro méreni statickych charakteristik motoru a vrtuli, a proto v dobé métreni
neumoznovala vytvoreni jednotkového skoku. Zaroven také métici aparatura
nedokézala dosdhnout dostatecné vysoké vzorkovaci frekvence. V dusledku
toho vysledky nelze povazovat za smérodatné, ale spise za informativni.
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Obrazek 4.21: Odezva na rychlou zménu fidicich povelt motoru

Casovou konstantu serv lze stanovit podobnym zptisobem - tedy zméfenim
doby, kterou zabere pfechod z minimalni vychylky serva do maximalni. Pro
ucely této prace byly casové konstanty motort i serv prozatim pouze odhad-
nuty na T, = 0,5s. Na grafu 4.22 je zndzornéna odezva na jednotkovy skok
systému, reprezentujictho mechaniku serva.
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Obrazek 4.22: Odezva na jednotkovy skok fidicich povelu serva

. 4.4 \Vizualizace

Pro 3D vizualizaci (viz obrazek 4.23) byl vyuzit open-source letecky simulétor
Flight Gear. Ten umoznuje spusténi bez modelu letové dynamiky a zaroven
komunikaci pres sifové pripojeni pomoci protokolu UDP. Diky tomuto spojeni
lze predavat data ve formé FGFDM pakett, které obsahuji informace o
letounu, ovladani ¢i prostiedi. Pro tcely této prace je vSak toto rozhrani
vyuzivano pouze pro aktualizaci dat o globalni poloze a orientaci letounu.

nt Equipment Al Multiplayer

aileron

< throfdalisighp

5y

Obrazek 4.23: Ukdzka vizualizace

Blok vizualizace (viz obrazek 4.24) zéroven zodpovidd za zpomalovani
simulace v pripadé, ze by bézela rychleji, nez v redlném case. Ke spusténi
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4. Simulace

vizualizace je bud potreba provést konfiguraci leteckého simuldtoru FlightGear,
nebo jej spustit pomoci skriptu s jiz prednastavenymi parametry. Témito
parametry jsou zejména:

® fdm = null
® native-fdm = socket,in,30,localhost,5502,udp

Déle je vhodné nastavit jako pocatecéni bod letiste, které je pobliz startovni
pozice, aby byla spravné vykreslena krajina. Dalsimi parametry lze zvolit
letoun, cas, viditelnost a dalsi.

Position

-C- href h

Base height n

Lu.h,0.0,
@D, q

Orientation

Version Selected: v3.4

Obrazek 4.24: Blok vizualizace

B 45 Propojeni FDM s ArduPilot SITL

V soucasné dobé neexistuje zadnd bézné dostupnd knihovna, umoznujici
vytvoreni SITL, pripadné HIL simulace s firmware ArduPilot v prostfedi
Matlab & Simulink. Na zékladé zdrojového kédu autopilotu ArduPilot, jeho
komponenty ArduPilot SITL a zdrojovych kédu ostatnich simulatori bylo
vytvoreno rozhrani, umoznujici komunikaci s virtualni ridici jednotkou Ar-
duPilot. Zptsob provedeni nevyzaduje zadny zdsah do existujictho firmware.
Vyuziva jiz existujici rozhrani pro simuldator Gazebo, a proto celou simulaci
bude mozné provozovat i s budoucimi verzemi autopilotu, pokud tyto budou
i nadale podporovat toto rozhrani.

Na obrazku 4.25 je schématicky znédzornén diagram celé software-in-the-loop
simulace. Komponenty a principy tohoto schématu jsou popsany nize.

B 45.1 Format dat

Emulovana fidici jednotka ArduPilot v rezimu SITL - Gazebo ocekava data
ve formé struktury dle standardf@ programovaciho jazyka C. Tato data pak

vvvvv

simulace lze také v emulatoru definovat miru zasuméni dat z virtualnich
senzoru.
Odesilané struktura obsahuje:

B cas simulace v sekundéch,
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4.5. Propojeni FDM s ArduPilot SITL

UDP 5502
FDM FG FDM 5| Visualization
Matlab&Simulink FlightGear
UDP 9003 UDP 9002
Gazebo FDM Struct C float[16]
Controll Joystick
ArduPilot SITL
TCP 5560 USB
MAV link
UDP 14550
MAV link
GCS < > ' FECS
MAVProxy MissionPlanner

Obrazek 4.25: Schéma propojeni simulace s dalsimi komponentami

® vektor tthlové rychlosti letounu Q [rad s~,

® vektor akcelerace, plisobici na letoun ay [m s—2,

® orientaci letounu ve formé jednotkového kvaternionu

® vektor linearni rychlosti vici Zemi v lokalni geografické soustave v, [m s 1]

vektor polohy v lokdlni geografické soustavé x. [m]

Na obrazku 4.26 je zobrazeno schéma zajistujici vhodnou dpravu dat z
FDM pfed jejich odeslanim. V tomto bloku je proveden vypocet akcelerace,
pusobici na letoun jako souctu gravitacéniho zrychleni, transformovaného do
letadlové souradné soustavy, a akcelerace letounu vici zemi rovnéz v letadlové
soutfadné soustave.
provést prepocet dat, jelikoz budou zrychleni, tthlové zrychleni a thlové
rychlosti vzajemné zavislé. Pro tento pirepocet slouzi blok 6DoF IMU.

Vsechny data odesiland z FDM jsou datového typu Double podle standarda
jazyka C/C++. Vystupem z emulované ridici jednotky je struktura s jedinym
prvkem - vektorem polohy 16 vystupti pro motory, serva a dalsi pripadna
zalizeni, kterda maji byt ovladana ridici jednotkou letounu. Tyto vystupy jsou
datového typu Float a nabyvaji hodnot od 0 do 1, kde 0 je minimalni vychylka
aktuatoru a 1 vychylka maximalni.
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Obrazek 4.26: Schéma zajistujici propojeni s instanci emulatoru ArduPilot SITL

Vektory jsou odesilany i prijimény jako bézné pole hodnot - tedy po sobé
jdouci prvky v paméti s ukazatelem na prvni prvek. Pro vytvoreni spravného
formatu dat byla vyuzita knihovna Python Struct a jeji metoda pack() pro
vytvoreni odesilaného paketu, respektive metoda unpack() pro rozbaleni
prijatého paketu.

Aby nemusel byt soket po kazdém odeslani ¢i prijeti paketu zavien a posléze
znovu vytvaren, musi byt instance soketu vytvorena jesté pred spusténim
simulace. Pracovni prostredi Matlab dale musi zahrnovat funkce simSend ()
a simReceive (), které obsahuji skripty s vysSe uvedenymi funkcemi pack()
a unpack().

B 4.5.2 Virtualni senzory

Data prijatda z FDM jsou prevedena na vystupni hodnoty virtudlnich senzorii.
Cas simulace v sekundéch uréuje frekvenci zpracovani dat, vektor thlové
rychlosti je vyuzit k simulaci tfiosého gyroskopického senzoru, vektor akcele-
race k simulaci akcelerometru, z kvaternionu orientace jsou vypocitana data
pro virtualni tiiosy kompas, a vektor rychlosti a polohy v lokalni geografické
soustaveé je vyuzit pro korekce polohy dle virtualniho naviga¢niho systému.
Globélni poloha je urcena pii startu instance emulatoru ridici jednotky a
jejl aktualizace probiha pouze na zakladé ptijaté odchylky. Tato ¢ast je celd
implementovana v ArduPilot SITL véetné moznosti pridani sSumu.

B 4.5.3 Spojeni

Pri spojeni dynamického modelu s ridici jednotkou, respektive jeji emulaci, je
vyuzivano protokolu UDP (User Datagram Protocol), ktery sice nezarucuje
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doruceni paketu a jejich integritu, ale je mozné dosdhnout vyssi prenosové
rychlosti, nebot neni potreba tolik vypocetniho vykonu na rezii prenosu, jako
je tomu napriklad v pfipadé protokolu TCP (Transmission Control Protocol).

Toto spojeni bylo implementovano pomoci knihovny Python Socket, kterou
lze vyuzivat i v prostiedi Matlab. Soket pro prijem pakett z ArduPilot
emulatoru je inicializovan na portu 9002 a soket pro odesilani FDM paketii
na portu 9003.

B 4.5.4 Casovani a obnovovaci frekvence

Obnovovaci frekvence béznych serv a elektronickych regulatort otacek je
50Hz, nebot jsou fizeny pulsné-sitkové modulovanym signalem s sitkou okna
20ms. Simulace tuto skutecnost reflektuje tim, ze ¢teni soketu probiha pouze
v nastaveném intervalu.

Vzorkovaci frekvence ¢teni dat ze senzorii je ve skutecné tidici jednotce
Pixhawk cca 400Hz. S touto frekvenci jsou emulované jednotce posilana
simulovana data.

Pro eliminaci zpozdéni mezi modelem letové dynamiky a ArduPilot emulé-
torem je prijimaci soket definovan jako blokujici. Simulace se tedy pfi kazdém
vyckavani na prijem dat z emuldtoru na okamzik zastavi. Pri kazdé aktualizaci
FDM je jako odpovéd odeslan paket s pozadovanym nastavenim aktuatort.
Frekvence aktualizace pozadavku aktuatoru vsak miuze byt nizsi, a proto je
treba prebytecné pakety zahodit, aby nedochézelo ke ¢teni jiz zastaralych
paketti. To je provedeno docasnym nastavenim prijimaciho soketu na neblo-
kujici a naslednym opakovanym ¢tenim ze soketu. Po GspéSném vycisténi je
soket opét nastaven na blokujici a ve chvili, kdy je ocekavan akéni zasah,
probéhne jeho prectend.

Simulace neprobihd v redlném case, protoze jeji rychlost zavisi na vykonu
stroje, na kterém probihd. V experimentech bylo dosazeno cca 2/3 rychlosti
vudi redlnému ¢asu. Emulator s dodanymi daty nakldd4 tak, jako by referenc-
nim ¢asem pro vypocet akcnich zasaht byl cas simulace, ktery je posilan jako
jeden z parametru.

B 4.5.5 Hardware-in-the-loop simulace

Vytvoreny model letové dynamiky Ize teoreticky bez nutnosti dodatec¢nych
uprav pouzit pro HIL simulaci, podobnym zpusobem jako pro SITL, protoze
je vyuzivano existujiciho rozhrani pro simulator Gazebo na kterém lze HIL
simulaci zprovoznit.

V soucasné dobé vsak jiz ridici jednotka Pixhawk nepodporuje hardware-
in-the-loop simulace v pravém smyslu. Data z FDM jsou do fidici jednotky
posilana pres USB, stejné jako zasahy tizeni zpét do simulace. Tato data jsou
zpracovana stejnym zpusobem jako v simulaci SITL - je tedy pridan sum a
nasimulovany vystupni hodnoty virtualnich senzort. HIL simulace pak tedy
slouzi pouze k ovéreni, zda vypocetni vykon jednotky postacuje na veskeré
pozadavky.

43



4. Simulace

Vypocetni vykon jednotky Pixhawk vsak nékolikandsobné prevysuje maxi-
malni pozadavky a proto se jiz v posledni dobé od HIL simulaci upousti. V
ramci této prace nemusel byt upravovan firmware autopilotu, ale pouziva se
bézny firmware ArduPlane, ktery jiz byl peclivé otestovan stovkami uzivatelu
z Tad komunity ArduPilot. Jelikoz navic simulace prozatim nebézi v redlném
Case ale pouze 2/3 rychlosti, neprinesla by HIL simulace relevantni vysledky.
Z téchto duvodu nebyla v ramci této prace hardware-in-the-loop simulace
provedena.

B 4.5.6 Ovladani

Simulovany letoun je ovladan prikazy z libovolného softwaru GCS, umoz-
nujictho komunikaci dle standardu MAVLink a pripojeni pomoci TCP ¢&i
UDP protokolu. Primarni GCS je k emulatoru ArduPilot SITL pfipojovana
pomoci TCP protokolu na lokélni siti (na adrese IP 127.0.0.1 a portu 5560).
Touto stanici mize byt MAVProxy, poskytujici kromé rozhrani pro dalsi
pripadné stanice také dalsi moznosti konfigurace. Preferovanou GCS pak lze
pripojit pomoci protokolu UDP (bézné na portu 14550, ale muze byt i na
jiném). Druhym zptsobem je pripojeni preferované GCS primo k emuldtoru
ArduPilot SITL. V takovém pripadé musi GCS podporovat ptipojeni pomoci
protokolu TCP (naptiklad Mission planner nebo APM planner 2).

Diky tomu mtze byt simulovany letoun ovladan stejnym softwarem GCS,
jako letoun skutec¢ny, se vSemi moznostmi které poskytuje i skuteéna ridici
jednotka ve spojeni se software GCS, vcetné planovani a spousténi misi.
Nékteré GCS navic umoznuji ovladani externim ovladacem. Diky tomu lze
simulovany letoun ovlddat napiiklad RC soupravou v manuélnich rezimech.

B 45.7 Konfigurace a ladéni

Konfigurace rizeni simulovaného letounu pak probiha stejné jako konfigurace
toho skutecného - tedy upravou konfigura¢nich parametri autopilotu pomoci
softwaru GCS. Témito parametry je konfigurovana veskerd funkénost véetné
nastaveni druhu stroje, funkci vystupt, ¢i regula¢nich konstant. V pripadé
hybridni VTOL konstrukce je nutné povolit tento rezim a urcit vystupy,
ovladajici ptipadny sklopny mechanismus.

Upravené parametry jsou bézné ukldddny do paméti eeprom obsazené
v fidici jednotce. Emulovana jednotka misto této paméti vyuziva soubor
eeprom.bin. Diky tomu neni nutné po opétovném spusténi simulace znovu
nacitat parametry ani ulozené mise.

Rizenf jednotky ArduPilot obsahuje PID regultor pro viechny osy v rezimu
multikoptéry a pro osy roll a pitch v piipadé letadla. Rizeni otaceni podle osy
yaw je pro letoun komplikovanéjsi, protoze vyzaduje rotaci i podle zbylych os.
Ladéni PID regulatort probihalo podle béznych postupt popsanych napriklad
v [18].
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B 46 Systémové pozadavky a postup zprovoznéni

Pro spravné fungovéani simulace je zapotiebi nainstalovany Matlab & Simulink
ve verzi alespon R2017b. Pro vytvoreni software-in-the-loop simulace je po-
tfeba distribuce Pythonu verze 3 (testovani probihalo na verzi 3.6), obsahujici
knihovny Struct a Socket. V Matlabu je potfeba provést konfiguraci Pythonu.
Spravnost konfigurace je mozné ovérit Matlab prikazem pyversion, ktery
vrati aktudlni verzi Pythonu nakonfigurovanou v Matlabu.

Pro zprovoznéni simulace je zapottrebi provést tyto kroky:

1. Provést inicializac¢ni skript v Matlabu. Ten vytvori vsechny proménné,
charakteristické pro dany letoun a prostredi a zaroven slouzi pro konfigu-
raci rozhrani mezi FDM a emuldtorem ArduPilot SITL.

2. Spustit simulator FlightGear dle specifikaci v kapitole 4.4. Pro jednodussi
spusténi s prednastavenymi parametry byl vytvoren spoustéci skript
runfq.bat.

3. Spustit instanci emulatoru ArduPilot SITL. To lze provést but pfilozenym
skriptem pro MS Windows runsitl.bat, ktery spusti instanci ArduPilotu,
nebo provedenim prikazu sim\_vehicle.py --model gazebo, ktery na-
vic spusti GCS MAVProxy. Tento prikaz lze spustit v repositaii projektu
ArduPilot. Bude tak mozné pracovat i s novéjsimi verzemi autopilotu,
nez které byly v dobé vzniku této prace. Tento ptrikaz vSak vyzaduje
sestaveni stazeného firmwaru a nainstalovany software MAVProxy. Vse
je detailnéji popsano v [3].

4. Spustit simulaci v prostfedi Simulink

5. Spustit GCS a pripojit ji bud k instanci emuldtoru ArduPilot SITL
pomoci protokolu TCP nebo k MAVProxy pomoci UDP.

Pro ukonceni simulace je potieba nejprve zastavit Simulink, jinak absence
prijimanych paketi z ArduPilot SITL, na které simulace vyckava, zpuasobi
zablokovani celého Matlabu. Nasledné je mozné zaviit vSechna ostatni okna.
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Kapitola 5

Experimenty

Pro ovéfeni spravnosti navrhu modelu, funkce spojeni s ArduPilot SITL
a konfiguraci ridicich parametri, byla vytvorend simulace podrobena sérii
experimentu.

B 5.1 Ovéfeni modelu letové dynamiky

Nejprve byla ovérena spravnost navrhu simulace s experimenty bez zasahu
fizeni, kdy byly modelu nastaveny ruzné pocatecni podminky a byla pozo-
rovana jejich odezva. Diky témto experimentim bylo odhaleno nékolik chyb
v modelu letové dynamiky a v inicializac¢nich parametrech. Diky tplnému
vyrazeni fizeni 1ze dobfe pozorovat prirozené chovani letounu a odhalit tak
zavazné nedostatky modelu.

Mezi tyto experimenty patrilo zejména pozorovani chovani simulovaného
letounu pfi volném padu, s riznymi poc¢atecnimi rychlostmi a orientaci, coz
slouzilo ke srovnavani projevu modelu s teoretickym projevem v dané situaci.

B 5.2 Ouvéeni ovladacich prvka a funkcnosti SITL

Mezi zékladni experimenty dale pattil let v plné manudlnim rezimu pro
vyzkouseni zékladnich letovych vlastnosti. Ten probihal pfimym fizenim
aktuatori letounu RC soupravou, pripojenou k PC. Prikazy z RC soupravy
byly pri téchto experimentech pomoci software GCS Mission Planner posilany
ve formeé zprav protokolu MAVLink do emuldtoru fidici jednotky, pripojené k
Simulinku vyse uvedenym zpusobem. V prvni fadé tyto experimenty slouzily
pro testovani a ladéni spojeni modelu letové dynamiky s ArduPilot SITL a
za dalsi slouzily pro ovéreni funkce aktuatort a jejich ladéni.

V téchto experimentech byl simulovany letoun podroben zdkladnim letec-
kym manévriim pro ovéreni funkcénosti vSech ovladacich ploch a pohonu. Mezi
ty patfi klopeni, klonéni a staceni. Simulovany letoun byl podroben také
experimentim, v nichz bylo pozorovano chovani pti ztraté vztlaku.
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B 53 Ladéni parametra fizeni

Dalsim krokem bylo ovéreni stabilizace emulovanou fidici jednotkou v rezimu
viseni. Nejprve tedy bylo otestovano fizeni v letovém méodu @) STABILIZE,
v némz je letoun stale ovladan prikazy z RC soupravy, ale je stabilizovana
jeho orientace v prostoru na zakladé akéniho zasahu, vypocitaného PID
reguldtory. Jejich parametry byly nastaveny podle [18]. Podobnym zpusobem
probéhlo ladéni a otestovani stabiliza¢nich rezimt vodorovného letu v médu
STABILIZE.

Déle byly odladény konstanty pro let v médu @ LOITER, v némz je
stabilizovana i poloha vici zemi ve vsech tirech osach. Pri stfedovych polohédch
ovladacich pak RC soupravy by letoun v tomto rezimu mél zistat na misté bez
ohledu na vnéjsi vlivy. Po odladéni tohoto rezimu jiz lze otestovat autonomni
méd AUTO. V tomto rezimu je definovana posloupnost akei, které autopilot
musi pri dané misi provést. Povely téchto akci jsou vzdy definovany dle
protokolu MAV Link. Tyto akce mohou, ale nemusi mit definovanou polohu.
Nejcastéji pouzivané povely jsou @ TAKEOFF pro vzlet a Q _LAND pro
pristani v rezimu multikoptéry, a prikaz WAYPOINT urcujici bod, v jehoz
tésném okoli letoun musi proletét. P¥i tomto povelu dojde automaticky k
prepnuti do vodorovného letu. Mise miize obsahovat mnoho dalsich povel,
umoznujicich naptiklad bézny vzlet a pristani s definovatelnym stoupanim a
klesanim, prepnuti mezi horizontalnim a vertikalnim rezimem letu, zavieni,
¢i otevieni podvozku a podobné. Piiklad pribéhu naplanované mise v GCS
Mission Planner s povely pro vertikalni vzlet, péti priletnymi body a vertikalni
pristani je na obrazku 5.1.

Obrazek 5.1: Zilet plné autonomni mise v prostiedi GCS Mission Planner s
vyuzitim ArduPilot SITL
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Kapitola 0
Zaveér

V prvni ¢asti byla provedena reserse dostupnych ridicich jednotek a autopilot
pro malé bezpilotni letouny, s podporou pro hybridni prostiedky s moznosti
kolmého startu i pristani a vodorovného letu ve vztlakovém rezimu. Byla také
provedena reserse bézné pouzivanych typu téchto hybridnich prostredki. V
této ¢asti jsou také popsidny vyhody a nevyhody konvencénich i hybridnich
koncepci.

Hlavnim cilem této prace bylo vytvoreni matematického modelu hybridniho
letounu s kolmym startem a pristanim. Implementace tohoto modelu probéhla
v prostfedi Matlab & Simulink s vyuzitim nékterych komponent z rozsireni
Aerospace Toolbox. Tento model byl navrzen tak, aby byl schopen pracovat
i s vysokymi tihly ndbéhu a vyboceni (az +180°), ke kterym muze bézné
dochézet pri vertikdlnim rezimu letu a prechodovych fazich. Zaroven model
umoznuje libovolné spojité otoc¢eni sklopného mechanismu motort, pravé pro
simulaci prechodovych fazi.

Tento model je prevazné parametricky a dovoluje tak snadné prepracovani
pro potreby simulace zcela jiného letounu. V ramci této prace vsak byl vytvo-
fen model konkrétniho letounu, ktery je stéle ve fazi navrhu, a proto musely
byt jednotlivé parametry bud vypocitany (napiiklad ¢ast aerodynamickych
koeficientt pomoci software XFLR5) nebo odhadnuty na zékladé teoretickych
setrvacnosti, byly popsany experimenty vhodné k jejich identifikaci.

Oproti piivodnim plantim nebyla vytvorena vlastni implementace fizeni v
ramci modelu, simulujici fidici algoritmy planovaného autopilotu. Misto toho
byly tyto ridici algoritmy vyuzity piimo, ¢ehoz bylo dosazeno vytvorenim
rozhrani pro software-in-the-loop simulaci mezi prostfedim Matlab & Simulink
a ArduPilot SITL. Diky tomu muze byt v simulaci vyuzivano totoznych
algoritmu rizeni, jako v pripadé skutec¢ného prostredku, coz vede k veétsi
vérohodnosti simulace napiiklad pro potireby ovéfeni spravnosti naladéni
parametru rizeni.

Pro software-in-the-loop simulaci je na strané ArduPilot SITL vyuZivino
jiz existujici rozhrani pro fyzikalni simulator Gazebo. Diky tomu je zajisténa
pouzitelnost implementace simulace na strané Matlab & Simulink i pro
budouci verze firmware ArduPilot.

Pro trojrozmérnou vizualizaci letového projevu modelu je vyuzivan letecky
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simulator FlightGear.

V resersi bylo zjisténo, ze bézné pouzivané autopiloty nepodporuji plnou
hardware-in-the-loop simulaci, kdy je testovano celé zarizeni, v¢éetné jeho
komunikacnich sbérnic. Tyto autopiloty podporuji HIL simulace pouze pro
ovéreni hardwarovych prostfedku vypocetni jednotky. Jelikoz vsak firmware
autopilotu nebyl nijak upravovan, neni pottfeba jej ovérovat. Nehledé na
to, vytvorend soustava s modelem v prostfedi Matlab & Simulink prozatim
negarantuje béh v redlném case a tudiz by HIL simulace nepfinesla zadné
smérodatné vysledky. Z téchto diavodu nebyla oproti ptivodnim plantm
hardware-in-the-loop simulace provedena.

Na zévér bylo provedeno ladéni fizeni autopilotu ArduPilot - ArduPlane pro
konkrétni simulovany prostredek. Toto ladéni probihalo experimentélné, sle-
dovanim odezvy pfi ruznych letovych rezimech, véetné prechodovych fazi. Na
zavér byly provedeny experimenty v plné autonomnim rezimu. Diky software-
in-the-loop simulaci lze vSechny parametry takto naladéného virtualniho
prostiedku beze zmény prenést do skutecné ridici jednotky.

Hlavnim prinosem této prace je implementace rozhrani mezi prostfedim
Matlab & Simulink a emuldtorem ridici jednotky ArduPilot SITL. I pres
poptévku mezi ¢leny komunity ArduPilot nebylo totiz dosud publikovano
zadné rozhrani, umoznujici vytvoreni software-in-the-loop simulaci v prostredi
Matlab & Simulink ve spojeni s firmware ArduPilot. Proto bude zdrojovy kéd,
implementujici toto spojeni, v nejblizsi dobé publikovan na webové sluzbé
GitHub, kde bude verejné dostupny.

Nedostatkem implementovaného rozhrani je, ze komunikace neprobiha
dostatecné rychle a proto je celd simulace zpomalena cca na polovinu rychlosti
oproti redlnému casu. Pro tcely hardware-in-the-loop simulace by vsak bylo
vhodné dosdhnout toho, aby simulace bézela v redlném case. V dalsim postupu
by tedy bylo vhodné prepsat komunikac¢ni funkce, které jsou v soucasnosti
napsané v programovacim jazyce Python, do tzv. s-funkci, které mohou byt
implementovény v programovacim jazyce C/C++ a umoznuji efektivnéjsi béh
celé simulace. Zaroven by bylo vhodné provést rozsahlejsi aerodynamickou
analyzu (napiiklad ve vétrném tunelu) a dal$i experimenty po sestaveni
realného letounu, pro lepsi identifikaci jeho klicovych parametri.
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P¥iloha A

Vyznam zkratek

DoF Degree of Freedom - Stupen volnosti

ESC Electronic Speed Controller - elektronicky regulator otacek
FDM Flight Dynamics Model - model dynamiky letu

GCS Ground Control Station - pozemni ovladaci stanice

GNSS Global Navigation Satelite System - Globalni druzicovy polohovy
systém

HIL Hardware-In-The-Loop

IMU Inertial Meassurement Unit - jednotka zodpovédna za méfeni puisobi-
cich sil, obsahujici akcelerometr, gyroskopicky senzor a magnetometr

MAVLink Micro Air Vehicle Link - komunikaé¢ni protokol, pouzivany ridi-
cimi jednotkami

PWM Pulse Wide Modulation - pulsné sitkova modulace signalu
SITL Software-In-The-Loop
TCP Transmission Control Protocol

UART Universal Asynchronous Receiver-Transmitter - hardware pro asyn-
chronni sériovou komunikaci

UAV Unmanned Aerial Vehicle - bezpilotni letoun
UDP User Datagram Protocol

VTOL Vertical Take-Off and Landing - letoun schopny vodorovného letu ve
vztlakovém rezimu i kolmého startu a pristani
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P¥iloha B
Obsah CD

/kofenovy adresa¥

limatlab

sitl - kofenova slozka emuldtoru obsahujici spustitelné soubory
ArduPilot SITL a knihovny pro MS Windows

init.m - inicializani soubor simulace

nonlin_sim.slx - simulaéni model v prostfedi Simulink
runfg.bat - skript pro spusténi a konfiguraci FlightGear
runsitl.bat - skript pro spusténi a konfiguraci ArduPilot SITL
simReceive.m - funkce pro pfijeti paketu Fizeni

simSend.m - funkce pro odeslani paketu FDM

— xflrb

polars - vysledky aerodynamické analjzy

vtol.xfl - soubor vytvofenjch modeld

text - zdrojové kédy textu prace a obrazky
I:kralmaIB.pdf - text prace
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