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Sazetak

U ovom radu istraZen je problem planiranja gibanja viSerotorskih bespilotnih letjelica na kojima
tijekom izvrSavanja misije moZe nastupiti kvarno stanje na pogonskim motorima letjelice. Kako
bi se planiranje gibanja letjelice moglo obaviti, razvijen je op¢i model viSerotorskog sustava s
parnim brojem rotora postavljenim u planarnoj konfiguraciji. Za razvijeni je model viSerotorske
letjelice predloZen jednostavan upravljacki algoritam za pracenje referentne putanje koji je
pokazao dobre performanse, ali je osjetljiv na moguci nastanak kvarnog stanja na pogonskim
motorima. Zbog toga je, na temelju izvedenog opéeg matematickog modela viserotorske bes-
pilotne letjelice, izvrSena analiza utjecaja kvarnih stanja na upravljivost i stabilnost bespilotne
letjelice. Analiza je izvrSena na sustavu kvadkoptera, heksakoptera i oktokoptera. Na osnovi
rezultata analize pokazano je da sustav kvadkoptera ne predstavlja pouzdanu strukturu cak i
u slucaju nastanka jednostrukog kvara, za razliku od heksakoptera i oktokoptera. Takoder je
pokazano da je u sluc¢aju nastanka dvostrukog kvarnog stanja oktokopter pouzdanija struktura
u odnosu na heksakopter. Nakon provedene analize, kako bi se mogao iskoristiti potencijal
upravljivosti za nastavak misije na navedenim strukturama letjelice, razvijen je algoritam za
lokalizaciju i identifikaciju kvara temeljen na metodi najmanjih kvadrata. Kako bi se informacija
o nastanku kvarnog stanja mogla iskoristiti za poniStavanje uc¢inka kvarnog stanja, iskoriStena je
upravljacka alokacija temeljena na pseudo-inverziji s ciljem da se preostali ispravni pogonski
motori iskoriste za generiranje neophodnog upravljanja za nesmetan nastavak misije. Za potrebe
procjene potencijalne opasnosti zbog kvara pojedinih komponenata na sustav bespilotne letjelice
razvijen je postupak provodenja analize utjecaja kvarnih stanja 1 njihovih utjecaja na bespilotnu
letjelicu. Definirana je mjera pouzdanosti pomocu koje se mozZe procjeniti izvjesnost zavrSetka
misije uz pretpostavku da su poznati: (i) koriSteni tip letjelice, (ii) upravljanje primijenjeno na
bespilotnoj letjelici, (iii) tip kvarnog stanja koje moZe nastupiti na letjelici i (iv) koriSteni planer
gibanja. Kako bi se informacije o provedenoj analizi utjecaja pojedinacnih komponenata iskoris-
tile za povecanje pouzdanosti zavrSetka misije, predloZen je novi tip planera gibanja nazvan RSP
planerom gibanja. PredloZeni RSP planer gibanja uvazava ogranicenja na upravljacku varijablu
viSerotorskog sustava koja su posljedica moguceg kvarnog stanja na sustavu viserotorske letjelice
te planira takvo gibanje letjelice da u slucaju nastanka kvarnog stanja nastavak misije bude

omogucen uz minimalno smanjenje performance.

Kljucne rijeci: matematicki model viserotorske letjelice, upravljanje otporno na kvarna
stanja, analiza utjecaja kvarnih stanja i njihovih utjecaja na letjelicu, analiza upravljivosti i

stabilnosti viSerotorskih sustava, planiranje gibanja.



Motion planning of aerial vehicle based on risk assessment of failure states

Extended Abstract

In recent years, Multirotor Aerial Vehicles (MAV) have become one of the major fields of robotics
research in academic and industrial communities alike due to the broad range of their potential
applications. Those include various tasks like search and rescue missions in indoor and outdoor
environments, aerial construction, precision agriculture, disaster management, power line and
structural inspection, exploration and mapping of unknown environments, remote sensing, aerial
transportation, monitoring and analysis of traffic, surveillance, swarming and use as educational
platforms.

Nowadays, there exist different design solutions for MAVs from micro and mini MAVs to
heavy MAVs with high endurance. MAVs have become the most popular type of unmanned
aerial vehicles due to their characteristics such as small geometries, vertical takeoff (VTOL) and
landing capabilities, low cost, simple construction, degrees of freedom, maneuverability, ability
to perform tasks that are difficult for humans (i.e., tasks where the risk of injury is high). The most
commonly used platform in research projects nowadays are quadcopters, which makes it the de
facto standard aerial robotic research platform used by the scientific community. The popularity
of quadcopters is a consequence of their simple design as four rotors are sufficient for complete
controllability of the system concerning the available degrees of freedom for movement. There
are many applications in which MAV is used, and the primary goal of each of these applications
is for the MAV correctly and reliably perform the intended task. Also, regardless of the structural
design type, various types of faults may occur on a MAV. The fault can affect actuators, sensors,
controllers, or can be structural. If a failure occurs, the mission execution may be stopped.

Even minor failures, which were not considered during the mechanical construction phase,
can lead to the complete failure of the mission. If the failure were to be considered in the phase
of physical construction or in the design phase of the regulator, the loss of the MAV or the
termination of its mission could be prevented. The main question is whether the MAV has
the possibility of detecting and isolating the fault or adapting to the fault that occurs during
the mission execution, thereby distinguishing two aspects of the adaptation. The first aspect
represents the preservation of the stability of the MAV system, and the second aspect involves
deciding on the continuing execution or termination of the mission that the MAV performs or if
a re-planning of the initial mission is necessary. These considerations are not new and originate
from the theory of Fault-tolerant control (from the 1960s when the stability aspect of industrial

systems was considered). Consequently, there are many methods by which it is possible to



control systems and detect the occurrence of failures. When the system is a faulty-free state, all
system parameters are within the nominal ranges. In the event of a fault, some of the subsystems
no longer operate within expectations, and deviation from the nominal system state can be
propagated to other subsystems.

If a fault, on any of the subsystems, occurred such that it can lead to a failure of the whole
system, then a "safety shutdown" could be performed. Namely, when some parameter, which is
important for the state of the system, is outside of the normal range, it is necessary to perform a
corresponding action to eliminate faulty-state. However, the faulty-state can be caused by the
failure of the actuator and/or sensor and as such represents the most dangerous class of failures.
In the aviation industry, the term "physical redundancy" was introduced, which represent the real-
time measurement of a variable of interest (altitude, pressure, flight speed, aircraft inclination,
rudder rotation state) with multiple sensors (usually three or four) with different technologies,
to prevent the possibility of the occurrence of the same fault on the same type of sensor. All
measured values are compared and, for significantly deviates between obtained values, that
sensor is no longer taken into account. However, the probability of simultaneous failure of two
or more sensors is less than the probability of failure of only one, so this type of decision-making
is called "majority voting". Also, if all sensors give a value that is outside the normal range then,
it is more likely, that it is a structural failure than that all sensors have failed at the same time. In
addition to physical redundancy, there is the so-called analytical redundancy that does not require
the installation of additional components but it calculates each parameter that is relevant to the
functioning of the system analytically based on available measurements of the system. When the
system is in normal mode (fault-free state), the parameters are measured and compared does it
give similar values as analytically calculated system states. In the case when a failure occurs on
one of the subsystems, the values obtained by measurement (using sensors) and those obtained
analytically are different. Choosing appropriate analytical method and the state of the system to
be measured, it is possible to distinguish the locations of the fault as well as to identify the fault,
1.e. to determine whether the fault occurred on the sensor, actuator or structural failure. Physical
redundancy can increase the reliability of the aircraft, but on the other hand, it requires higher
costs and more complexity in the implementation of the desired system. Methods (physical or
analytical) that can be performed to identify the occurrence of a fault in the system are part of
the methods of fault detection.

For MAV, a different component of physical redundancies can be used, including redundancy
in the propulsion system to increase the mission success rate. In its master thesis ("Fault-tolerant
Multirotor Systems"), author Thomas Schneider shows that it is possible to control all degrees
of freedom of the octocopter except the yaw angle for any potential double-rotor-fault scenario
(the yaw controllability is preserved even in 89% of those scenarios). In similar lines of work

(Quan et al., Yang et al., Lunze et al., Franchi et al., Mueller et al.), the authors addressed the



possibility of preserving the controllability of a system for different rotor faults by increasing the
number of rotors or using a rotor with tilt possibilities. Also, they have investigated a control
strategy for a quadcopter in the case of losing a single, two opposing, or three propellers.

On the other hand, regardless of whether the configuration of a MAV is redundant, the
control algorithm has a significant role in improving the fault-tolerance of the MAV system. If a
control algorithm is fault-ignorant, having redundant components does not necessarily increase
the reliability of the MAV system or the probability of completing the mission. The control
algorithms that inherently possess a certain level of robustness to possible failures increase the
reliability of the system. There is a large number of methods developed within the framework of
fault-tolerant control for MAV including sliding mode control, adaptive fault-tolerant control,
control allocation methods for MAVs, reconfigurable control, the backstepping method, model
predictive control, control based on a linear quadratic regulator, fuzzy predictive control and
many others.

Furthermore, except for carefully selected control algorithms, other aspects can be taken into
account to adapt to the newly created state of the MAV after a failure occurs in the subsystems.
An essential part is the path planning of the MAV as part of the mission planning. For most of the
tasks performed by MAVs, the mission is generally clearly defined, and there are clear subtasks
to perform. Each of these subtasks requires path planning for the MAV to accomplish those
mission goals. When the MAYV is operating in a nominal mode (failure-free case), the control
system will guide the MAV along a pre-planned trajectory. In the case of failure occurrence, the
MAV will operate with significantly altered characteristics, and it is very likely that the trajectory,
which was planned at the beginning of the mission, will not be realizable. For such a scenario
(failure occurrence), it is necessary to estimate the MAV state and make a decision to either
terminate the mission execution or continue the planned mission. In the case of termination, it
is necessary to decide if it is necessary to perform the safe landing immediately or if the MAV
can be safely returned to the base. On the other hand, if the MAV is capable of carrying out
a mission with degraded performance, it would be necessary to carry out mission re-planning.
During re-planning, it is necessary to take into account the new faulty-state and, consequently,
the resulting movement constrains (on generating the total thrust force and torques about x, y,
z axes). This movement constraints stem from the fact that some of the motors/propellers are
faulty so that some of the maneuvers, which were previously planned, cannot be performed. The
consequences of the fault can be minimized through the stages of fault detection, fault isolation,
selecting a suitable control algorithm that takes into account the fault that has occurred, and
though the decision to continue or terminate the mission execution due to this faulty state. Also,
if path planning takes into account the probability of failure, it is possible at the initial state of
motion planning, to consider different scenarios for all possible failures, to plan different motion

options depending on the current state of the MAV. It is a necessity to emphasize the importance
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of motion planning for MAVs. Namely, a MAV does not have absolute autonomy, but it instead
relies on sensor equipment, computing power, and its propulsion system. If all aspects of a
possible mission have been taken into account, and if motion planning has been carried out, that
would include any faulty-state that may occur on the MAYV, it can be guaranteed, with some
probability, that the mission will be performed. Then, it is possible to define a measure of the
reliability of the completion of the mission that would be used in the planning phase of the motion
planning of the MAV. The motivation for defining a reliability measure of mission completion on
MAV can be found in the following reasons. Prior inclusion of failure probabilities during the
planning stage of the mission, it may be useful for the system to be more readily able to adapt to
the occurrence of a fault and, consequently, to ensure the execution of the given mission with a
higher probability than the existing control algorithms in which fault information is not taken
into account, as well as with algorithms that use such information in the control algorithm only
in the post-fault phase. The inclusion of probability and type of failure in the planning phase
can be achieved through an appropriate optimization framework. Motion planning is carried
out by taking into account the measure of the reliability of the completion of the mission as a
function of the criteria that would depend on the geometry of the MAYV, the used control scheme
and the probability of occurrence of individual failures resulting from the reliability of individual
elements of the MAV system itself. Using a suitable motion planner can ensure that the reliability
of the planned mission may be improved. Considering the measure of the reliability of MAYV,
depending on the type of mission, a decision could be made on the selection of the MAV type
that will ensure maximum reliability for the given probability and of planned mission faulty-state
type.

The dissertation proposes a novel motion planning algorithm that takes into account potential
rotor-failures of the MAV during the planning stage, named here as risk-sensitive planner (RSP).
The RSP planner is much more prepared for rotor-faults during the mission execution than
the planner ignorant to those potential faults, named here as risk-insensitive planner (RIP).
Additionally, the proposed planner is much less conservative compared to the approach which
plans the mission assuming the faults will occur during the execution, named as risk-conservative
planner (RCP). To do so, we propose a procedure for (i) finding a reduced fault-dependent
control admissible region, (ii) replacing that region with a set of inequality constraints, (iii)
carefully selecting some of the inequality constraints based on fault-tolerant analysis of the
given mission, and (iv) forming the final optimization framework which includes the selected
constraints.

The first goal of the research was to develop a detailed mathematical model of an octocopter
with an even number of rotors in a planar configuration, which was used to analyze the impact
of fault-states and design control algorithms to achieve the maneuverability and stability of the

MAV. The mathematical model, which was developed, for the case of the octocopter, was then
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extended to a generalized model of a multi-rotor system with an even number of motors in a
planar configuration. From a generalized model of a multi-rotor system, has been derived the
following models - quadcopter, hexacopter (with PNPNPN and PPNNPN configuration design,
where P and N indicate clockwise (CW) and counter-clockwise (CCW) turning directions of a
rotor) and octocopter (with PNPNPNPN and PPNNPPNN configuration design). The second goal
was to investigate the influences of MAV geometry (such as the influence of the number of rotors
and directions of rotation of a related DC motor) on the planned mission and maneuverability of
the MAV. As a result of this goal, an optimization framework has been proposed to assess the
potential of the MAV for a possible mission execution given a specific MAV type (quadcopter,
hexacopter, octocopter or any multi-rotor system), knowing the actuation matrix (A) and the type
of faulty-state that occurred on the MAV. The third goal was to investigate and propose a control
algorithm that is capable, based on information on the occurrence of a faulty-state, to adjust the
control so that the MAV is controlled in an optimal way after the occurrence of a faulty-state.
As a result of this goal, the control algorithm was chosen based on a control allocation that
uses pseudo-inversion to achieve the required control via the remaining motors of the MAV.
Also, within this goal, an algorithm based on the least-squares method is proposed to identify
and isolate the occurrence of the faulty-state. The proposed method for fault identification and
isolation proved to be effective, which also led to the control based on the control allocation
having good performance in the event of an execution of the mission, provided that it is not a
faulty-state that leads to a complete loss of controllability. The fourth goal was to understand
the possibility of a fault occurrence and the severity of fault consequences. For these purposes,
Failure Mode and Effects Analysis (FMEA) has been performed of the MAV. As a result of
this goal, a measure of the reliability of the execution of a planned mission is defined, which
depends on the geometry of the MAYV, the choice of control law, the type of a faulty-state, and the
type of mission to be performed. The last, fifth, goal has been to develop a motion planner that
would be based on the selected MAV type, possible faulty-state, and depending on the desired
of the waypoints, create a motion plan that will increase the reliability of mission completion.
As aresult of this goal, a new type of motion planner named the RSP motion planner has been
proposed, which takes into account the possible occurrence of failure on the MAYV, and based
on constraints on potentially admissible maneuvers, which could occur due to a faulty-state,
calculates such movements so that the maneuvers’ feasibility and the given trajectory track is

least endangered.
There are three basic scientic contributions of this research:

1. A general mathematical model of a MAV with an even number of motors in a planar
configuration that allows a systematic study of the algorithms for motion planning of MAVs
focusing the assessment of the risk of failures. For the application of the developed MAV

model, it is necessary to determine an actuation matrix for the selected MAV, which gives
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the relationship between the number of motors, directions of rotation, acrodynamic and
gyroscopic effect coefficient with generated thrust force 7 and torques around the axes x,
v, and z. The obtained actuation matrix completely defines the model of the MAV and can

then be used for simulation purposes.

2. A measure of the reliability of the execution of a planned mission that takes into account
the geometry of the MAV, the possibility of occurred faulty-state, and the proposed control
law. Based on the obtained measure, it is possible to recommend, for a particular mission,
what type of MAV (quadcopter, hexacopter, or octocopter) should be selected for the given
possibility for occurrence of a fault and the proposed control low, to increase the reliability

of the mission execution.

3. A motion planning algorithm for MAV that increases the reliability of mission execution.
The new type of motion planner named the RSP motion planner takes into account the
constraints on the control variable that result from the type of selected MAV and the
possible fault. Based on this, it calculates a type of maneuver that passes through the
desired waypoint in such a way that if a fault occurred during the mission, it would have

the least possible effect on the feasibility of route planning.

The dissertation is divided into eight main chapters. Chapters two, six and seven correspond to

scientific contributions. Chapters in this dissertation are structured as follows:

Chapter 1. The first chapter gives a brief overview of the historical development of unmanned
aerial vehicles, describes the motivation and goal of the research as well as a review of the
scientific contributions of the dissertation.

Chapter 2. The derivation of a general mathematical model of a MAV with an even number
of motors in a planar configuration is presented in the second chapter. The chapter presents the
kinematic model and the dynamic models of the octocopter. Furthermore, the thrust forces and
moments about x, y, z axes acting on the octocopter system are described. A dynamic model of a
DC motor used to generate the thrust force, and torques of the MAV around the x, y, z axes are
also presented. Finally, based on the obtained octocopter model, a general model for MAVs is
derived with an even number of motors in a planar configuration.

Chapter 3. The third chapter describes the control architecture used to track the reference
trajectories, which consists of a position controller, a speed controller, control allocation and a
motor speed controller. Linearization of the octocopter dynamics around the hover configuration
of a nonlinear mathematical model of a MAV in the environment of equilibrium is performed.
Based on this, controllers are designed that allow for satisfactory tracking of reference trajectories.

Chapter 4. A fault-dependent controllability analysis for quadcopter, hexacopter, and octo-
copter considering the faults occurred is the topic of the fourth chapter. The performed analysis

showed that the allowed set of values of the control variable depends on the type of selected
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MAV, the directions of motor rotation, and the possibility of the faulty-state occurrence. An
optimization framework is defined that makes it possible to analyze the behavior of the MAV
system at the hovering point during faulty-state, and which consequently allows the assessment
of the maneuverability potential and the stability of the MAV at the hovering point concerning
potential failures. Based on that analysis for a single-fault case or double-fault cases on the
MAV, it is possible to assess the possibility of continuing the mission execution. Within the
defined optimization framework, a controllability analysis has been performed for the quadcopter,
hexacopter, and octocopter systems.

Chapter 5 provides a brief overview of the fault-tolerant control and then proposes an
algorithm based on the least-squares method that can identify the faulty-state occurrence and
isolate the motor on which the fault occurred. Finally, an extension of the control architecture
from the third chapter is proposed to achieve fault-tolerant control. A pseudo-inversion-based
control allocation method was used for fault-tolerant control.

Chapter 6. In the sixth chapter, an analysis of the impact of the potential fault and their effects
on a MAV with DC motors was performed, to determine which fault is potentially dangerous for
the MAV and which actions can be performed to avoid the corresponding fault. The main goal of
the analysis was to understand the cause and severity of fault that can occur on a MAV. Finally, a
measure was introduced to assess the reliability of the execution of the planned mission based on
the type of selected MAYV, the control used, the possible fault, and the used motion planner.

Chapter 7. In chapter seven, a new motion planning tool, called the RSP Motion Planner,
is presented, based on an admissible set of thrust force and torques obtained by analyzing the
impact of possible faults during mission execution. Taking into account possible faults, the
motion planner generates maneuvers that ensure that the MAV trajectory tracks the reference
trajectory. Such a motion planner ensures the execution of the mission, although it requires a
little bit of mission planning time.

Chapter 8. In this chapter, conclusions are given about the conducted research and the

achieved results as well as the possible directions of future research.

Conclusion: The central hypothesis of this thesis is that the reliability of the execution of
a planned mission can be improved by including information on the probability of possible
fault occurrences in the mission motion planning phase. All research was aimed at proving
this hypothesis. In the second chapter, a detailed mathematical model of the octocopter was
derived, from which a generalized model of a MAV with an even number of rotors set in a planar
configuration was then derived.

The third chapter presented the synthesis of a simple PD controller that controls the MAV
system by tracking the given reference position and orientation of the system. It has been shown
that the MAV with the proposed PD controller can be operated satisfactorily with excellent

tracking performance of the reference trajectories if all motors are available. However, in the



event of a fault occurrence of the propulsion system, the system is not able to track the reference
trajectory anymore.

To be sure that a particular type of MAV has the potential to continue the execution of the
mission, regardless of the fault occurrence, in the fourth chapter, an optimization framework for
fault-dependent controllability analysis is introduced. The optimization framework considers
potential faults and their effects on MAV and its DC motors, depending on the type of selected
MAV (quadcopter, hexacopter, or octocopter), the direction of rotation of the motor and the
type of fault (single-fault or double-fault case). This analysis shows that a careful selection of
the octocopter configuration may additionally influence the overall maneuverability and keep
the MAV ready to execute the mission under a variety of faulty states. For instance, when the
probability of a double rotor fault is high, we can increase mission reliability by choosing the
PPNNPPNN configuration. However, the performed analysis can be generalized for a MAV with
2n pairs of DC motors constructed within a planar plane. Triple or quadruple faults can also
be analyzed in the same fashion, which makes the proposed framework general. However, the
probability of such occurrence is much lower than for single or double faults, so they are not
considered in this thesis.

To exploit the results of the fault-dependent MAV maneuverability analysis and to provide a
unique testbed for performance analysis of considered motion planners, a mechanism for failure
detection and fault-tolerant tracking control is needed.

Additionally, it is necessary to design a control algorithm that can include information about
faulty-states of DC motors into the actuation matrix and adjust the control so that the MAV is
still optimally controlled during faults. The proposed algorithm for identifying and isolating the
occurrence of failure is based on recursive least-squares. The fault identification information
can be fed to the control allocation that can use this information so that the necessary control is
still achieved by the leftover motors. For this purpose, pseudo-inversion was used as a control
allocation mechanism. The described procedure was given in the fifth chapter.

Then, in the sixth chapter, the influence of faulty-state and their effects on the MAV and its
DC motors is analyzed to assess the criticality of failure of individual components. This analysis
can determine whether, in a particular case, one of the motors is critical, or if there is a possibility
that it fails during the mission. If the analysis shows that there is a likelihood of a fault, then this
information can be used during the mission planning phase for risk assessment.

In the conducted analysis as a starting point for the development of motion planners con-
cerning fault risk assessment, two types of planners were considered. The first type of planner
does not take into account the occurrence of a faulty-state (named the R/P motion planner), and
the second type of planner takes into account the occurrence of a faulty-state (named the RCP
motion planner). The RIP motion planner generates the fastest possible feasible trajectory given

the capabilities of the MAV platform, but the feasibility of the resulting trajectory is sensitive

xi



to the occurrence of a fault. On the other hand, the RCP motion planner generates a path that
requires execution times, and its disadvantage is that the generated trajectory contains conserva-
tive maneuvers and does not use the MAV in the optimal sense. A new type of planner (named
RSP motion planner) is proposed in the motion planning analysis, which considers the specific
mission to be performed, and based on the assessment of possible failure, generates a trajectory
that is less sensitive to the possibility of failure occurrence. An optimization framework has been
proposed that takes into account the admissible set of control variables, which can be changed
depending on the type of MAV and the possible occurrence of a fault on motors. The proposed
RSP motion planner showed better performance than the R/P and RCP planners. Knowing the
type of mission and risk assessment of failures by applying the proposed RSP motion planner, it

is possible to generate a trajectory that will increase the reliability of mission execution.

Keywords: Mathematical model of MAYV, fault-tolerant control, Failure Mode and Effects
Analysis (FMEA), Controllability analysis, Motion planning.
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Poglavlje 1

Uvod

Od najranijih dana ljudske povijesti postoji fascinacija Covjeka letom. Od trenutka kada je i
prvi put ostvaren (let balonom i let prvim zrakoplovom), postoje nastojanja da se letjelicom
upravlja bez ljudske posade. Najvecu zainteresiranost za ovu problematiku pokazala je vojna
industrija [1] koja je bila pokretaC istraZivanja i najveéi financijer razvoja. Suradnja vojne
1 zrakoplovne industrije, kao i akademske zajednice, pokrenula je ubrzan razvoj bespilotnih
letjelica, tako da danas u svijetu postoji veliki broj bespilotnih letjelica (zrakoplovi 1 helikopteri),
koje obavljaju raznovrsne zadatke, kako za vojne tako 1 za civilne svrhe. Primjeri uporabe
bespilotnih letjelica u misijama nadzora terena i spasavanja u urbanim sredinama opisani su
u [1]. Civilni sektor (policija, vatrogasci, gradske sluzbe za interventne akcije) koriste bespilotne
letjelice za svoje potrebe. Tako na primjer, u radu [2], opisana je uporaba bespilotnih letjelica za
pomaganje podru¢jima koja su pogodena katastrofama (potresi, poplave, poZari, radijacija i sl.).
Bespilotne se letjelice takoder upotrebljavaju za zracni nadzor druStvenih dogadaja (skupovi,
koncerti, demonstracije) [3], [4], profesionalno fotografiranje ili snimanje scena za filmove [5].
Primjena bespilotnih letjelica za policijski nadzor granica i sprjeCavanje ilegalnih ulazaka u
zemlju predmet je rada [6]. Takoder, policija i uprave veéih gradova koriste bespilotne letjelice za
nadzor i analizu stanja u prometu [7]. U radovima [8], [9] opisan je primjer koriStenja bespilotnih
letjelica za nadzor stanja poljoprivrednih usjeva. Naime, za sluc¢aj da usjeve napadnu Stetni korovi
tada podrucja koja su napadnuta mijenjaju oblik i boju Sto je uocljivo iz visine pa stru¢njaci
agronomskih instituta mogu donositi kvalitetne odluke o tretiranju korova. Elektroenergetske
tvrtke koriste bespilotne letjelice za otkrivanje kvara na dalekovodima [10] i [11]. Pored
navedenih uporaba, bespilotne se letjelice koriste u zadacima termalne inspekcije visokih objekata
[12], strukturalnih inspekcija stanja mostova [13], pregleda krovova, tornjeva, hidroelektrana,
brana i lokacija koje su teSko pristupacne. Bespilotne letjelice koriste se 1 kao edukacijske
platforme za testiranje i ocjenu novih ideja u razli¢itim podruc¢jima, kao $to su razvoj upravljackih
algoritama za bespilotne letjelice u stvarnom vremenu [14], [15], lokalizacija i kartiranje [16], te

u drugim istrazivackim projektima.
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Vojska Sjedinjenih Americkih Drzava posjeduje veci broj bespilotnih letjelica koje koristi
kako u pozadinskim operacijama tako i u neposrednim vojnim akcijama. Navedimo primjer
predatora koji se trenutno upotrebljava u misijama u Afganistanu, Pakistanu i Iraku i koji je do
sada imao preko 100000 pouzdanih radnih sati letenja [17]. Medutim, letjelice tipa predatora
predstavljaju visoko sofisticiranu opremu koju opsluZuje veliki broj operatera i iza koje stoji
zahtjevna logistika. Pored toga, cjenovni rang letjelica tipa predator je oko Cetiri milijuna ame-
rickih dolara [18]. Zbog visoke jedini¢ne cijene i zahtjevne logistike na terenu, vojska SAD-a
pokrenula je projekt razvoja jeftinih bespilotnih letjelica. Cilj je projekta bio razvoj jeftine
bespilotne letjelice koja bi mogla obavljati veéinu zadataka koje obavljaju standardne bespilotne
letjelice (zrakoplovi i helikopteri). Smanjenje jedini¢ne cijene omogucava da se u uporabu moze
uvesti veci broj letjelica koje mogu obavljati raznovrsne zadatke, a povecava se i broj grupa koje
istraZuju nove uporabe letjelica (akademska zajednica i sektor amatera-istraZivaca). Da bi se
letjelica ucinila Sto jeftinijom bilo je potrebno promijeniti koncept konstrukcije, tako da se dizajn
bespilotnih letjelica razvijao u smjeru jednostavne konstrukcije i koriStenja jeftinih komponenata.
Takoder, senzori koji se danas koriste za potrebe bespilotnih letjelica, imaju male dimenzije,
malu potro$nju i dostupni su po veoma niskim cijenama. Paralelno s minijaturizacijom senzora,
razvijeni su razli€iti tipovi ugradbenih racunala koja se odlikuju velikom brzinom procesira-
nja i pristupaCnom cijenom. Sve ovo dovelo je do toga da se kompletna bespilotna letjelica
moZe sastaviti po relativno niskoj cijeni i da je konstrukcija takvog jednog sustava prilicno
jednostavna. Jednostavan konstrukcijski dizajn imao je za posljedicu i olakSano upravljanje.
Danas se bespilotne letjelice proizvode u raznim konstrukcijskim varijantama, pocevsi od malih
i mini helikoptera, umanjenih inacica zrakoplova, viSerotorskih sustava do letjelica koje su

bio-inspirirane.

1.1 Motivacija

Izmedu razlic¢itih konstrukcijskih rjeSenja za bespilotne letjelice, danas se najvise koriste vise-
rotorski sustavi. ViSerotorski leteéi sustavi pripadaju klasi letjelica s vertikalnim uzlijetanjem
(engl. Vertical Take-Off and Landing, VTOL) i posjeduju odredene prednosti u odnosu na druge
tipove letjelica, kao $to su: jednostavnija izvedba pogonskog sustava i manja geometrija [19],
sposobnost lebdenja u prostoru od interesa, slijetanja na malu povrSinu, gibanje kroz prostor
malom brzinom, uporaba u otvorenim i zatvorenim prostorima. Takoder, koriste se za izvrSavanje
zadataka koji su teski za Covjeka i gdje su izraZeni rizici od povreda, kao $to je nadzor i kartiranje
terena u neprijateljskom okruzenju, nadzor poZara i podrucja koja su pogodena radijacijom i/ili
bioloskim agensima i dr. Najcesce koriStena platforma u istraZzivackim projektima je kvadrokop-
ter, s obzirom da su Cetiri rotora dovoljna za potpunu upravljivost sustava u odnosu na raspolozive

stupnjeve slobode gibanja. Razvoj viSerotorskih sustava potaknula je vojska, ali je 1 akademska
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zajednica pokazala interes. Tako se u tezi [20] iz 2007. godine navodi desetak projekata na
temu bespilotnih letjelica i njihovih zadataka, koji su tada bili aktivni (mikro i mini letjelice).
Konstrukcija bespilotne letjelice ve je postala rutinski zadatak i mnoga sveucilista je zadaju
kao projektni zadatak studentima u okviru redovnih nastavnih aktivnosti [21]. U preglednom
radu [22], autor je izvrSio podjelu viSerotorskih sustava u pet klasa. Klasu I ¢ine bespilotne
letjelice u punoj veli¢ini koje karakteriziraju velika nosivost i autonomija leta. Klasu II ¢ine
bespilotne letjelice srednje veli¢ine koje imaju nosivost do 10 kilograma, dok su same letjelice
teze od 30 kg. Letjelice iz klase II koriste se za specificne zadatke u kojima je potrebno nositi
teZu senzorsku opremu. U III klasu ulaze letjelice male veli¢ine koje mogu nositi teret do 10 kg,
dok je ukupna masa letjelice manja od 30 kg. Karakteriziraju ih sli¢ne performase kao letjelice u
klasi II, ali su znatno jeftinije. Klasu I'V karakterizira manja veli¢ina letjelica namijenjenih za rad
u otvorenim i zatvorenim prostorima, a mogu nositi teret do 2 kg. Autonomija im je od 5 minuta
do 1 sat. Bespilotne letjelice koje spadaju u V klasu karakteriziraju male dimenzije i nosivost
manja od 100 grama. Namijenjene su za rad u zatvornim prostorima, a uglavnom predstavljaju
bio-inspirirane sustave. Za potrebe istrazivacke zajednice kao i za potrebe amatera-istrazivaca
trenutno se najvise koriste letjelice iz klase IV [22]. U poplavama koje su se dogodile u ljeto
2014. godine na podrucju Hrvatske, BIH i Srbije, za nadzor poplavljenih podrucja primijenjene
su bespilotne letjelice klase IV opremljene termalnim kamerama. Letjelica klase IV ¢e se koristi
za svrhu validacije rezultata o okviru ove doktorske teze.

Kao $to je navedeno, postoji veci broj primjena u kojima se koriste bespilotne letjelice. Cilj
je svake od tih primjena da letjelica ispravno i pouzdano obavlja zadatak za koji je konstruirana.
Medutim, bez obzira na konstrukcijsko rjeSenje, kvar se moze dogoditi na sustavu aktuatora,
senzora, regulatora ili moze do¢i do strukturalnog kvara. Kada se dogodi kvar, moZe do¢i do
prekida izvrSavanja planirane misije ili potpunog gubitka letjelice. Medutim, kvar moZe biti takav
da ne predstavlja ozbiljan problem za rad sustava u cjelini, ali se pri mehanickoj konstrukciji
sustava ili u upravljackom algoritmu nije razmatrao takav tip kvara pa i manji kvarovi dovode do
zavrSetka misije bespilotne letjelice. Ako bi se kvar uzeo u razmatranje u fazi fizicke konstrukcije
ili u fazi projektiranja regulatora, gubitak letjelice odnosno prestanak njene misije mogao bi se
izbje¢i. Namece se pitanje posjeduje li bespilotna letjelica u slucaju nastanka kvara moguénost
otkrivanja nastalog kvara i prilagodbe na kvar, pri ¢emu se razlikuju dva aspekta prilagodbe. Prvi
aspekt predstavlja odrzavanje stabilnosti sustava letjelice za namjenu za koju je projektirana,
a drugi aspekt podrazumijeva donoSenje odluke o nastavku ili prekidanju misije koju letjelica
izvrSava, odnosno ponovnom planiranju pocetne misije.

Navedena razmatranja nisu nova i datiraju iz 60-tih godina proslog stoljeéa, kada se razmatrao
aspekt stabilnosti industrijskih sustava. Iz tog razdoblja potekla je 1 teorija upravljanja sustavima
otpornim na kvarove (engl. Fault tolerant control), koja je vec u prili¢no zrelom stadiju razvoja

te postoje mnoge metode pomocu kojih je moguée nadzirati sustave i otkrivati nastanak kvara.
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U osnovi, kada sustav funkcionira normalno (bez kvara) svi parametri sustava su u o¢ekivanim
granicama. U slu€aju nastanka kvara neki od podsustava vise ne rade u okviru ocekivanja, te se
ispad iz normalnog rezima moze propagirati kroz ostale podsustave. Kvar na jednom podsustavu
u konacnici moZe dovesti do toga da cijeli sustav viSe ne moZe obavljati funkciju za koju je
projektiran. Ako bi se provodio stalni nadzor rada sustava u cjelini, kao i njegovih pojedinih
podsustava, onda bi se u slucaju kvara koji je opasan po cijeli sustav moglo ispravno reagirati.
Ako je kvar na nekom od podsustava takav da njegov ispad moze dovesti do havarije sustava u
cjelini, tada bi se moglo izvesti "sigurnosno gaSenje" sustava kojim se upravlja. Upravo opisani
nacin "sigurnosnog gasenja" se u pocetku koristio u industrijskim postrojenjima, prvenstveno
onima vezanim za petrokemiju, u okviru koje se i poCela razvijati teorija upravljanja otporna na
kvarove.

Rana teorija u podrucju upravljanja otpornog na kvarove kao i zakljucci koji su izvedeni iz
teorije upravljanja otpornog na kvarove preuzeti su i doradeni u zrakoplovnoj industriji. Naime,
kada se uoci da je neki parametar koji je bitan za stanje letjelice izvan normalnog opsega potrebno
je izvrsiti odredenu akciju za eliminiranje nastalog stanja. Medutim, kvar mozZe biti uzrokovan
otkazom aktuatora i/ili senzora te kao takav predstavlja najopasniju klasu kvarova. Zbog toga je
u zrakoplovnoj industriji uveden pojam "fizicka redundancija", koja podrazumijeva istovremeno
mjerenje varijable od interesa (visina, tlak, brzina leta, nagib zrakoplova, stanje zakreta kormila)
s viSe senzora (najcesce tri ili Cetiri) s potpuno razli¢itim mjernim tehnologijama, kako bi
se sprijeCila mogucnost pojave istog kvara na istom tipu senzora. Nakon izvr§enog mjerenja
usporeduju se sve izmjerene vrijednosti, a za slucaj da jedno od mjerenja znacajno odstupa,
mjerenja se s tog senzora viSe ne uzimaju u razmatranje. Zapravo, vjerojatnost istovremenog
otkaza dvaju ili viSe senzora manja je nego vjerojatnost otkaza samo jednog pa se ovakav tip
odlucivanja naziva "vecinsko glasanje". Na isti nacin, ako je potrebno odluciti izmedu toga
jeli u pitanju strukturalni kvar ili kvar senzora, tada "fizicka redundancija" moZe pomo¢i u
donosenju odluke. Ako svi senzori daju vrijednost koja je izvan granica dopustenog opsega onda
je vjerojatnije da se radi o strukturalnom kvaru nego da su svi senzori istovremeno otkazali. Na taj
nacin povecava se pouzdanost rada letjelice, ali s druge strane to iziskuje vece troSkove i znatniju
sloZenost prilikom projektiranja samog sustava. Pored ove tehnike razvijena je 1 tzv. analiticka
redundancija koja ne zahtijeva ugradnju dodatnih komponenata ali koja svaku varijablu koja je
bitna za funkcioniranje sustava izraCunava analitickim putem na osnovi dostupnih mjerenja stanja
sustava. Kada je sustav u normalnom reZimu (stanje bez kvara), o€itana i proracunata vrijednost
stanja sustava daju slicne vrijednosti. U slucaju nastanka kvara na nekom od podsustava,
vrijednosti koje su dobivene mjerenjem (pomocu senzora) i one dobivene analitiCkim putem
znacajno se razlikuju. Pogodnim odabirom analitickih metoda i stanja varijabli koje se mjere
moguce je razlikovati lokacije nastanka kvara kao 1 identificirati kvar, tj. ustanoviti je li do kvara

doslo na senzoru, aktuatoru ili se radi o strukturalnom kvaru.
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Metode (fizicke ili analiti¢ke) koje su u stanju identificirati pojavu kvara na sustavu potpadaju
pod metode identifikacije kvara (engl. Fault detection). Medutim, kako je moguce da se odredeni
kvar propagira kroz cijeli sustav, moguce je da pravo mjesto nastanka kvara ostane skriveno.
Metode pomocu kojih se od svih mogucih podsustava locira koji je zapravo u kvaru, odnosno
koji njegov dio, nazivaju se metodama se izolacije kvara (engl. Fault isolation).

Ako bi se vjerojatnost pojave kvara uzela u razmatranje u fazi fizicke konstrukcije ili u fazi
projektiranja regulatora, gubitak upravljivosti letjelice odnosno prestanak njene planirane misije
bi se mogao izbjeci. Tako se u radovima [23-26] razmatra moguénost oCuvanja upravljivosti
sustava s razli¢itim brojem rotora prilikom nastanka kvara. U radu [27] razmatra se potreba
uvodenja redundancije pogonskog sustava uvodenjem u uporabu heksakoptera i oktokoptera,
odnosno viSerotorske letjelice sa Sest i osam rotora, respektivno, pri ¢emu je pokazano da je
potpuna upravljivost oktokoptera zadrzana u 89% scenarija koje razmatraju istovremene kvarove
na dva rotora [28] dok je u preostalim scenarijima moguce upravljati pozicijom letjelice s tim da

nije moguce upravljati orijentacijom.

S druge strane, bez obzira je li sama struktura letjelice pogonski redundantna, algoritam
upravljanja igra veliku ulogu. Ako algoritam upravljanja nije u stanju iskoristiti dobivenu
informaciju o nastanku kvara, tada dodatni pogoni ne povecavaju pouzdanost letjelice niti
povecavaju vjerojatnost zavrSetka misije. Algoritmi upravljanja koji inherentno posjeduju
odredeni stupanj robusnosti na neke od mogucih kvarova sustava dodatno povecavaju cjelokupnu
pouzdanost sustava u smislu izvrSenja zadane misije.

Postoji veci broj metoda koje su razvijene u okviru ovih razmatranja i svaka od njih ima svoje
prednosti i mane. Pobrojimo samo neke od njih. Primjena metode klizne ravnine s naglaskom na
upravljanje otporno na kvarove predmet je rada [29]. KoriStenje adaptivnog upravljanja otpornog
na kvarove razmatrano je u radovima [30], [31]. U radovima [32] i1 [33] opisuju se tehnike
koriStenja alokacije kontrolnih povrSina za upravljanje bespilotnom letjelicom. Pristup koji se
zasniva na rekonfigurabilnom upravljanju otpornom na kvarove predmet je rada [34]. Metoda
koje se zasniva na backstepping metodi upravljanja predmet je radova [35], [36]. Uporaba
upravljanja otpornog na kvarove koje je temeljeno na "Flatnes Based" pristupu opisana je u
radu [37]. Upravljanje otporno na kvarove koje je temeljeno na modelskom prediktivhom
upravljanju predmet je rada [38]. U radu [39] opisano je koriStenje linearnog kvadratnog
regulatora za upravljanje otporno na kvarove na sustavu dostave vode. Primjer koriStenja
neizrazitog prediktivnog upravljanja kao upravljacke strategije za upravljanje otporno na kvarove
prezentirano je u radu [40]. Zapravo, na procjenu vjerojatnosti zavrSetka misije utjece kako

fizicka konstrukcija letjelice tako i koriSteni algoritam za upravljanje letjelicom.

Pored pazljivo odabranog upravljanja moze se voditi racuna i o drugim aspektima za prila-
godbu na novonastalo stanje bespilotne letjelice nakon nastanka kvara na nekom od podsustava.

Jednako je vazno planiranje gibanja bespilotne letjelice u okviru planiranja misije koju je po-
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trebno izvrsiti. Kod vecine zadataka koje obavljaju bespilotne letjelice, misija je uglavnom jasno
definirana i postoje jasni podzadaci koje je potrebno obaviti. Jedan od nacina na koji bi se moglo
raditi jest planiranje gibanja koje ta letjelica treba ostvariti. Kada letjelica radi u nominalnom
rezimu (slucaj bez kvara), sustav upravljanja ¢e voditi letjelicu po unaprijed isplaniranoj putanji.
U slucaju nastanka kvara letjelica ¢e operirati s bitno izmijenjenim karakteristikama i vrlo je
vjerojatno da putanja, koja je isplanirana na pocetku misije, nece biti ostvarena. Za takav scenario
(nastanak kvara) potrebno je izvrSiti procjenu stanja letjelice i donijeti odluku o prekidanju ili
nastavku misije. Za slucaj da je neophodno prekinuti izvrSavanje misije potrebno je donijeti
odluku mora li se odmabh izvrS$iti prinudno prizemljenje ili se letjelica moZe sigurno vratiti u bazu.
S druge strane ako je letjelica sposobna izvrsiti misiju s neSto degradiranim performansama, bilo
bi potrebno izvrSiti ponovno planiranje misije. Kod ponovnog planiranja bi bilo potrebno uzeti u
obzir novonastalu situaciju odnosno nastala ogranicenja. Nova ogranienja proistjecu iz Cinjenice
da su neki od motora/propelera u kvaru tako da se neki od manevara, koji su ranije planirani,
ne mogu izvesti. Primjerice, moZze se dogoditi da bespilotna letjelica ne moZze letjeti brzinom
kojom je ranije mogla ili ne moze dosegnuti planiranu visinu. Posljedice uzroka nastanka kvara
mogu se minimizirati kroz faze otkrivanja kvara, izolacije kvara, pogodno odabranog upravljanja
koje u obzir uzima nastali kvar te kroz donoSenje odluke o nastavku ili prekidanju misije zbog
novonastale situacije. Takoder, ako se prilikom samog planiranja uzme u obzir da postoji odre-
dena vjerojatnost od nastanka kvara, moguce je vec u pocetnoj fazi planiranja gibanja uzeti u
obzir razliCite scenarije za sve moguce kvarove, kako bi se unaprijed isplanirale razliite opcije
gibanja ovisno o trenutnom stanju letjelice. Potrebno je naglasiti vaZznost planiranja gibanja
za bespilotne letjelice iz razloga Sto bespilotne letjelice nemaju apsolutnu autonomiju, nego
ona zavisi od senzorske opreme, racunalne moci i sustava pogona. Ako su svi aspekti moguce
misije uzeti u obzir i ako je izvrSeno planiranje zadataka koje bi ukljucilo sve neZeljene situacije
koje letjelica treba obaviti, moZe se s odredenom vjerojatno$¢u racunati na to da ¢e se misija i
obaviti. Odnosno moguce je definirati mjeru pouzdanosti zavrSetka misije koja bi se koristila u
fazi planiranja gibanja same letjelice.

Motivacija za definiranje mjere pouzdanosti zavrSetka misije na viSerotorskim lete¢im sus-
tavima moZe se pronadi u sljedecim razlozima. Apriorno ukljuivanje vjerojatnosti kvarova u
fazi planiranja misije moze biti od koristi sustavu da se spremnije adaptira na pojavu kvarnog
stanja i posljedic¢no osigura izvrSenje zadane misije s veCom vjerojatnoséu u odnosu na postojece
algoritme upravljanja kod kojih se informacija o kvarnom stanju ne uzima u obzir, kao i u
odnosu na algoritme koji takvu informaciju koriste u algoritmu upravljanja iskljucivo u fazi
nakon nastanka kvara. Uklju¢ivanje vjerojatnosti i tipa kvara u fazu planiranja moze se postici
putem odgovarajuéeg optimizacijskog okvira. Planiranje gibanja provodi se uz uzimanje u obzir
mjere pouzdanosti zavrSetka misije kao funkcije kriterija koja bi ovisila o geometriji letjelice,

koriStenom upravljanju i vjerojatnosti nastanka pojedinih kvarova proizasSlih iz pouzdanosti
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pojedinih elemenata same letjelice. KoriStenjem pogodnog planera gibanja moze se osigurati
poboljsanje pouzdanosti planirane misije. Razmatrajuéi mjeru pouzdanosti zavrsetka misije za
razlicite tipove bespilotnih letjelica, mogla bi se, ovisno o tipu misije, donijeti odluka o odabiru
tipa letjelice koja ¢e s obzirom na vjerojatnost i tip kvara osigurati maksimalnu pouzdanost

planirane misije.

1.2 Cilj istrazivanja

Danas je u uporabi veliki broj bespilotnih letjelica, koje obavljaju raznovrsne zadatke. Svaka
od primjena zahtijeva da letjelica ispravno i pouzdano obavlja zadatak za koji je konstruirana.
Za slucaj nastanka kvarnog stanja na bespilotnoj letjelici, moZe do¢i do prestanka izvrSavanja
planirane misije. Kako bi se letjelica adaptirala na moguci nastanak kvarnog stanja kljuéno
je istraziti moguénost ukljucivanja informacija o geometriji letjelice, koriStenom algoritmu
upravljanja i vjerojatnosti nastanka kvarova pojedinacnih dijelova letjelice u planiranje gibanja
bespilotne letjelice s ciljem poboljSanja pouzdanosti zavrSetka misije. Da bismo postigli zadani
cilj, definirat ¢e se mjera pouzdanosti zavrSetka misije u ovisnosti o geometriji letjelice i izabra-
nom upravljackom zakonu. Kao prvi cilj bilo je neophodno razviti detaljan matematicki model
bespilotne letjelice s parnim brojem rotora, koji smo koristili za analizu utjecaja kvarnih stanja i
primijenjenih upravljackih algoritama na upravljivost i stabilnost letjelice. Matematicki model
koji je razvijen za slucaj oktokoptera potom je proSiren u poop¢eni model viSerotorskog sustava
s parnim brojem motora u planarnoj kofiguraciji. 1z poopéenog su modela u kasnijoj analizi,

promjenom oblika aktuacijske matrice izvedeni sljede¢i modeli:

 kvadkoptera,
* heksakoptera (s PNPNPN i PPNNPN smjerovima vrtnje motora),
* oktokoptera (s PNPNPNPN i PPNNPPNN smjerovima vrtnje motora).

Drugi je cilj disertacije istraZiti utjecaje geometrije letjelice (kao Sto je utjecaj broja rotora
i smjera vrtnje svakog pojedina¢nog rotora) na planiranu misiju i upravljivost letjelice. Kao
rezultat ovoga cilja, predlozen je optimizacijski okvir s pomocu kojega je moguce procijeniti
potencijal letjelice za moguci nastavak misije za konkretan tip letjelice (kvadkopter, heksakopter,
oktokopter ili bilo koji viSerotorski sustav), znajuéi aktuacijsku matricu (A) i tip nastalog kvarnog
stanja. Kako se sustavom bespilotne letjelice upravlja promjenom brzina vrtnje pogonskih motora

to je veza izmedu generirane sile potiska (engl. thrust T') na bespilotnoj letjelici i momenata

(t= 1, T T, |7 ) oko osi x, yi z, s brzinama vrtnje motora datajesu =AQ; = [ 7 7 |T =

[T 1, T, T, 17, gdje Q, predstavlja vektor brzina pojedinacnih pogonskih motora. Kod
ispitivanja upravljivosti i stabilnosti letjelice definira se tocka lebdenja koju letjelica treba doseci

te u toj tocCki ostati u stabilnom stanju, odnosno za tu je zada¢u neophodno da sustav moZe
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dosegnuti referentno upravljanje u obliku uer =[ g 0 0 0 ]7. Za tako definiran problem

optimizacije, nakon primjene optimizacijskog okvira moguca su sljedeca tri slucaja:

1. Ako rjeSenje ne postoji, tada se tocka lebdenja ne moze doseci, pa prema tome sustav nije
niti upravljiv niti stabilan za dopustivo podrucje upravljacke varijable.

2. Ako rjeSenje postoji te se pri tome dobije dajee, =ur—u=[0 0 0 0 17, onda
je dosezanje tocke lebdenja izvedivo te je sustav upravljiv i stabiliziran uz dopustive
vrijednosti upravljacke varijable.

3. Ako rezultat minimizacije postoji, ali pogreSka odstupanja ima vrijednosti pojedinih
komponenata pogreske koje nisu jednake nuli, tada mogu nastupiti sljedeca dva slucaja:

(a) Potrebno je ponoviti optimizaciju pri ¢emu vrijednost referentnog upravljanje treba

postavitinau,r = T Ty 1T =] mg 0 0 ]7. Ako ponovljenom optimizaci-

jom dobijemo da je iznos pogreske e, =[ 0 0 0 ]7, tada je moguée sustav dovesti
u toCku lebdenja, ali Ce se sustav vrtjeti oko z-osi. Za ovaj slucaj kazemo da je sustav
upravljiv, ali nije stabiliziran.

(b) Ako ponovljenom optimizacijom dobijemo da iznos pogreSke e, nema nulte vri-
jednosti, tada se za sve pojedinacne komponente dobiva rjeSenje koje je najblize
izvedivom, te njegovom analizom moZemo utvrditi koja od pojedinih komponenata
vektorski definirane pogreske e, nije jednaka nuli, odnosno moguce je zakljuciti
koja pojedina komponenta nije zadovoljena. Znajuci iznose pojedinih komponenata
vektora pogreske e, moZe se zakljuciti hoce li doc¢i do pada letjelice (ako je T < mg)
ili do njezina dodatnog podizanja (ako je T > mg) ili ¢e doci do rotacije sustava
letjelice oko pojedinacnih osi u pozitivnom ili negativnom smjeru u ovisnosti od

predznaka pojedinih komponenata vektora pogreske.

Tredi je cilj disertacije istraZiti i pronadi algoritam koji je u stanju, na osnovi informacije o
nastanku kvarnog stanja, izvrSiti prilagodbu upravljanja tako da se letjelicom 1 nakon nastanka
kvarnog stanja upravlja na optimalan nacin. Kao rezultat ovoga cilja odabrano je upravljanje
temeljeno na upravljackoj alokaciji koje koristi pseudo-inverziju da potrebno upravljanje ostvari
preko preostalih ispravnih pogonskih motora letjelice. Takoder, u okviru ovog cilja dan je
prijedlog algoritma temeljenog na metodi najmanjih kvadrata kako bi se izvrSila identifikacija i
izolacija nastanka kvarnog stanja. PredloZena metoda za identifikaciju i izolaciju kvara pokazala
se efikasnom ¢ime je i upravljanje temeljeno na upravljackoj alokaciji pokazalo dobre perfor-
manse u slucaju nastavka misije, uz uvjet da se ne radi o kvarnome stanju koje dovodi do gubitka
upravljivosti.

Cetvrti se cilj odnosi na razumijevanje moguénosti nastanka kvarnog stanja te ozbiljnosti koju

ono moZe prouzrociti u sustavu. Zbog toga je u Sestom poglavlju predstavljena analiza utjecaja
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kvarnih stanja na bespilotnu letjelicu s pogonskim motorima. Za ove potrebe koriStena je analiza
utjecaja kvarnih stanja i njihovih u¢inaka (engl. FMEA.- Failure Mode and Effects Analysis) na
bespilotnu letjelicu. Kao rezultat ovoga cilja definirana je mjera pouzdanosti zavrSetka misije
koja ovisi o geometriji letjelice, izboru upravljatkog zakona, tipu mogucéeg kvarnog stanja i
tipu misije koju treba izvrSiti. Kao zadnji cilj trebalo je razviti planer gibanja koji ¢e, na osnovi
odabranog tipa letjelice (o tipu odabrane letjelice ovisi pocetno dopustivo podrucje vrijednosti
upravljacke varijable), moguéem kvarnom stanju (o ovome ovisi oblik podrucja vrijednosti
upravljacke varijable) i ovisno u rasporedu putnih tocaka, napraviti planiranje gibanja koje e
povecati pouzdanost zavrSetka misije. Kao rezultat ovoga cilja predloZen je novi tip planera
gibanja nazvan RSP planerom gibanja koji uzima u obzir mogucéi nastanak kvara na bespilotnoj
letjelici, te na osnovi ogranic¢enja na potencijalne izvedene manevre, koja bi mogla nastati zbog
kvarnog stanja, proraCunava takva gibanja da je izvedivost manevara i pracenje zadate putanje u

najmanjoj mjeri ugrozeno.

1.3 Znanstveni doprinosi

U disertaciji su ostvareni sljedeci znanstveni doprinosi

1. Opci matematicki model viserotorskog leteceg sustava s parnim brojem rotora u planarnoj
konfiguraciji koji omogucuje sustavno istraZivanje algoritama planiranja gibanja bes-
pilotnih letjelica s obzirom na procjenu rizika kvarnih stanja. Za primjenu razvijenog
modela potrebno je za odabrani tip letjelice formirati matricu aktuacije, koja daje vezu
izmedu broja motora, smjerova vrtnje rotora, aerodinamickog koeficijenta i koeficijenta
ziroskopskog efekta s generiranom silom potiska 7" i momentima vrtnje oko osi x, y i
z, ¢ime je potpuno definiran model letjelice te se nakon toga moZe koristiti za potrebe

simulacije.

2. Mjera pouzdanosti izvrsenja misije letjelice koja uzima u obzir geometriju letjelice, kvarno
stanje i primijenjeni upravljacki zakon. Na osnovu dobivene mjere moguce je za odredenu
misiju izvrSiti preporuku kakav tip letjelice (kvadkopter, heksakopter ili oktokopter) je
potrebno odabrati, s obzirom na moguci nastanak kvarnog stanja i odabrani tip upravljanja,

kako bi se pouzdanost zavrSetka misije povecala.

3. Algoritam planiranja gibanja letjelice s ciljem poveéanja pouzdanosti izvrSenja misije.
Novi tip planera gibanja nazvan RSP planer gibanja, uzima u razmatranje ograni¢enja na
upravljacku varijablu koja proistjecu iz tipa odabrane letjelice i moguéeg kvarnog stanja te
na osnovu toga proracunava takav tip manevara da se prilikom gibanja uracunava prolazak
kroz putne tocke od interesa na takav nacin da ako dode do kvarnog stanja na sustavu

bespilotne letjelice to ima najmanji u¢inak na izvedivost planiranje putanje.
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1.4 Organizacija disertacije

Disertacija je podijeljena u osam glavnih poglavlja. Poglavlja dva, Sest i sedam odgovaraju

znanstvenim doprinosima. Disertacija je organizirana na sljedec¢i nacin:

* U prvom poglavlju je dan kratki osvrt na povijesni razvoj bespilotnih letjelica, opisana je
motivacija te cilj provedenih istrazivanja kao 1 osvrt na znanstvene doprinose disertacije.

* U drugome poglavlju predstavljeno je izvodenje opleg matematickog model visSerotorske
letjelice s parnim brojem planarnih rotora. U poglavlju su izvedeni kinemati¢ki model
oktokoptera te dinamicki modeli linijskog i rotacijskog gibanja oktokoptera. Nadalje,
opisane su sile i momenti koji djeluju na sustav oktokoptera. Prikazan je i dinamicki model
istosmjernog motora koji se koristi za generiranje sile potiska i momenata letjelice oko
osi x, y1iz. Na koncu je, na osnovi cjelovitog modela oktokoptera, izveden op¢i model

viSerotorskih letjelica s parnim brojem planarnih motora.

* U tre¢em poglavlju opisana je koriStena upravljacka arhitektura za pracenje referentnih
trajektorija, koja se sastoji od regulatora pozicije, regulatora zakreta, upravljacke alokacije
te regulatora brzine vrtnje motora. Linearizan je nelinearni matematicki modele viSero-
torske letjelice u okolini ravnoteznog stanja te su projektirani regulatori koji omogucuju

zadovoljavajuce pradenje referentnih trajektorija.

* Analiza upravljivosti viSerotorskih sustava s obzirom na nastanak kvarnog stanja je tema
Cetvrtoga poglavlja. Provedenom analizom pokazano je da dopusteni skup vrijednosti
upravljacke varijable ovisi o tipu odabrane letjelice, smjerovima vrtnje motora te o po-
tencijalnom nastanku kvarnog stanja. Definiran je optimizacijski okvir pomocu kojega
je moguce analizirati ponaSanje sustava bespilotne letjelice u tocki lebdenja pri kvarnom
stanju, Sto omogucuje procjenu potencijala upravljivosti i stabilnosti letjelice u tocki lebde-
nja s obzirom na potencijalna kvarna stanja. Na osnovi te analize za svaki je pojedinacni
jednostruki ili dvostruki kvar na letjelici moguce procijeniti mogucnost nastavka misije.
U okviru definiranog optimizacijskog okvira provedena je analiza upravljivosti za sustav

kvadkoptera, heksakoptera i oktokoptera.

* U petom poglavlju dan je kratki pregled podrucja upravljanja otpornog na kvarna stanja,
a potom je predloZen algoritam zasnovan na metodi najmanjih kvadrata koji moze iden-
tificirati nastanak kvarnog stanja te izolirati motor na kojemu je kvar nastao. Na koncu,
predloZeno je proSirenje upravljacke arhitekture iz treCeg poglavlja kojim se postiZe up-
ravljanje otporno na kvarna stanja. Za upravljanje otporno na kvarna stanja koriSten je

metod upravljacke alokacije temeljen na pseudo-inverziji.

» U Sestom poglavlju izvrSena je analiza utjecaja kvarnih stanja i njihovih djelovanja na

bespilotne letjelice pogonjene istosmjernim motorima, kako bi se utvrdilo koje je kvarno
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stanje potencijalno opasno za letjelicu te Sto se moZe poduzeti da se to kvarno stanje
izbjegne. Glavni je cilj analize razumjeti uzrok i ozbiljnost kvarnih stanja koja mogu
nastati na bespilotnoj letjelici. Na koncu, uvedena je mjera koja omogucuje procjenu
pouzdanosti izvrSenja planirane misije na osnovi tipa odabrane letjelice, koriStenoga

upravljanja, mogucega kvarnog stanja i koriStenoga planera gibanja.

U sedmome poglavlju, predstavljen je novi alat za planiranje gibanja bespilotnih letjelica,
nazvan RSP planerom gibanja, zasnovan na dopustivom skupu vektora upravljanja koji se
dobiva analizom utjecaja mogucih kvarnih stanja tijekom izvrSavanja misije. Uzimajuéi u
obzir moguca kvarna stanja, planer generira manevre bespilotne letjelice koji osiguravaju
da trajektorija bespilotne letjelice slijedi referentnu trajektoriju. Takvim planiranjem

osigurava se izvrSenje misije, iako uz nesto dulje trajanje.

U zadnjem, osmom, poglavlju dani su zakljucci o provedenim istraZivanjima i postignutim

rezultatima te su naznaceni moguci pravci bududih istrazivanja.
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Poglavlje 2

Opc¢i matematicki model viSerotorskih
letjelica s parnim brojem rotora u

planarnoj konfiguraciji

U ovome je poglavlju dan matematicki model sustava oktokoptera, odnosno izveden je dina-
micki model upravljanog sustava. Matematicki opis sustava moze se izvesti pomoéu Newton-
Eulera [20], [41], [42] ili Lagranga pristupa [20], [43], [44]. U ovoj je disertaciji za izvodenje
matematickog modela koriSten Newton-Eulerov pristup. Matematicki je model bitan jer je
pomocu njega moguce opisati sva gibanja sustava u trodimenzionalnom prostoru s obzirom na
ulaze koje je moguce na njega primijeniti (naponi na rotorima motora). Zahvaljuju¢i matematic¢-
kom modelu sustava moguce je razviti i njegov simulacijski model, te na temelju simulacijskog
modela razviti odgovarajuce upravljanje, jer se ponasanje sustava (njegova pozicija, orijentacija,
brzina i ubrzanje) mogu predvidjeti na temelju narinutih napona na ulaze motora s propelerima.

Na pocetku poglavlja opisan je upravljani sustav i uvedeni osnovni signali koje je neophodno
generirati da bi se ostvarila osnovna gibanja oktokoptera. Za potpuno razumijevanje potrebnih
jednadZzbi definirani su koordinatni sustavi u kojima se opisuju lokalno i globalno ponasanje
modeliranog sustava kao i transformacije za prijelaz iz jednog u drugi koordinatni sustav. Potom
su opisane sile i momenti koji djeluju na sustav te njihova veza s pozicijom, orijentacijom,
brzinom i ubrzanjem sustava, te veze izmedu tih veli¢ina u svakom od definiranih koordinatnih

sustava.

2.1 Osnovni koncepti gibanja oktokoptera

Viserotorska platforma koja se koristi u ovoj disertacije jest oktokopter. Oktokopter sadrzi osam

istosmjernih motora (engl. Direct Current motor - DC motor) na koje su pri¢vrS¢eni propeleri
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(slika 2.1).
1
v >
Vo Q
# o

Qg zj‘
6 \ A~ / 4
i THor g
5

Slika 2.1 — Prikaz oktokoptera (pogled odozgo).

Tijelo oktokoptera sadrzi osam segmenata (duljine /) povezanih s sredi$njim dijelom okto-
koptera, na ¢ijim se drugim krajevima nalaze motori s propelerima. Motori su pricvr$éeni na
segmentima oktokoptera tako da nemaju mogucnost zakretanja (kao $to je to slucaj kod stan-
dardne konstrukcije helikoptera, gdje se pomocu zakretanja motora ostvaruju osnovna gibanja
helikoptera). Segmenti su medusobno razmaknuti za kut od 45 stupnjeva pocevsi od motora
oznacenog brojem 1. Na taj nacin oktokopter tvori simetri¢énu konstrukciju. Sve elektronicke
komponente koje se koriste za pogon motora, komunikaciju s korisnikom kao i regulatori postav-
ljeni su na srediSnjem mjestu oktokoptera. Da bi se objasnila osnovna gibanja oktokoptera (engl.
roll, pitch, yaw) neophodno je definirati i koordinatni sustav za opisivanje osnovnih gibanja. Ako
se za ishodisSte lokalnog koordinatnog sustava izabere centar mase oktokoptera, gdje X os leZi na
pravcu koji tvore motori broj 7 i 3 (pozitivan smjer od motora 7 prema motoru 3), ¥ os na pravcu
kojeg tvore motori 51 1 (pozitivan smjer od motora 5 prema motoru 1), dok je Z os usmjerena
prema gore, dobiva se + struktura oktokoptera (slika 2.2) s PNPNPNPN smjerom vrtnje motora
(P-pozitivan, N-negativan). Pored ove strukture postoje i druge strukture u formaciji X ili s
PPNNPPNN smjerom vrtnje [27], kao i razliCite inaCice rasporeda motora poput oktokoptera V
konstrukcije ili oktokoptera X konstrukcije s koaksijalno postavljenim motorima [45]. Odabrana

struktura predstavlja "klasi¢nu strukturu" s osam motora i naizmjeni¢nim smjerom vrtnje motora.

Bududi da je mehanicka konstrukcija oktokoptera jednostavna (od pokretnih dijelova sadrzi

samo motore na koje su pric¢vr§ceni propeleri), oCigledno je da su upravljacki signali kojima
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Slika 2.2 — Lokalni koordinatni sustav.

se upravlja brzinom vrtnje svakog motora ponaosob jedine varijable na koje se moZe utjecati.
Promjenom brzine vrtnje svakog motora (¢ime se mijenja i pojedinacna sila podizanja na svakom
propeleru) mozemo dovesti do promjene pozicije i orijentacije cjelokupnog sustava. U nastavku
se ukratko opisuje svako od pojedinacnih gibanja koje se moZe ostvariti s pogodnim odabirom

brzine vrtnje svakog od motora s propelerom.

2.1.1 Sustav vertikalnog podizanja

Kao $to se moze uociti sa slike 2.1., oktokopter posjeduje osam motora s propelerima od kojih se
cetiri (1., 3.,5.17.) vrte u jednom (pozitivhom), a preostala Cetiri (2., 4., 6. 1 8.) u suprotnom
(negativnom) smjeru. Takav sustav vrtnje je neophodan kako bi se onemogudila rotacija sustava
oko Z osi. Propeleri koji se nalaze na motorima koji se vrte u razliitim smjerovima imaju
razli¢itu aerodinamiku, tako da je generirana sila u oba slu¢aja usmjerena u pravcu pozitivnog
dijela Z osi. To je jedan od razloga zasto je vecina viSerotorskih sustava organizirana s parnim
brojem rotora (najraSirenija je konfiguracija s Cetiri rotora a nesto rjede su konfiguracije sa Sest i
osam rotora). Kada bi se na svih osam motora s propelerima doveo istovjetan upravljacki signal
generiralo bi se osam pojedinacnih sila u vertikalnom smjeru (slika 2.3). Ako je sustav u idealnom
horizontalnom poloZaju, uz uvjet da je osigurano da na njega ne djeluju nikakvi poremecaji i
ako su sve generirane sile istovjetne tj. F; = F, = --- = I3, tada je zbroju ovih sila, koje djeluju
u pozitivnom smjeru Z osi, suprotstavljena jedino sila gravitacije. U trenutku kada ukupan
zbroj sila generiranih motorima s propelerima bude jednak jakosti gravitacijskog djelovanja (svi
propeleri se vrte brzinom @y [rad s~'1), sustav ée se poCeti podizati u pozitivnom smjeru Z osi.
Daljnjim povecanjem brzine vrtnje svih osam motora s propelerima (wy + A®) moZe se osigurati
gibanje u smjeru Z osi. Pozitivan parametar (A ®) ne smije imate preveliku vrijednost da ne
bi dosli do izraZaja utjecaji nelinearnih djelovanja (Ziroskopski utjecaj i Coriolis-ova sila) ili

da ne bi motor s propelerima otiSao u zasi¢enje. Promjenom intenziteta parametra /A® moZe
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se izvrSiti promjena generirane sile koja djeluje u pravcu pozitivnog dijela Z osi. Sustav se na
opisani nacin moze podizati/spustati promjenom vrijednosti parametra A® (u opsegu od 0 do
A Wyax), dok se @y drzi na vrijednosti koja omogucuje podizanje sustava iznad same podloge. Za
slu¢aj kada sustav nije u idealnom horizontalnom poloZaju, odnosno kada s osima X 1 Y zauzima
odredeni kut, tada se generirana sila podizanja moZe rastaviti na komponente duz osi X i Y tako
da se ostvaruje gibanje u horizontalnom smjeru. Upravo ovo djelovanje omoguduje oktokopteru
dovodenje u bilo koju tocku u prostoru, odnosno da se lako moZe gibati u bilo kojem Zeljenom
smjeru. Ako vrijednost parametra A nije jednaka po svim osima motora s propelerima tada ¢e
doci do naginjanja oktokoptera u odnosu na smjer osi X i Y ili do rotacije oko Z osi. U nastavku

¢e se objasniti nacin generiranja naredaba koje dovode do rotacije oko X, Y i Z osi.

Slika 2.3 — Generirane sile na pogonskim motorima.

2.1.2 Rotacija oko X osi - valjanje

Ako se s ¢ oznadi rotacija oktokoptera oko X osi (engl. roll), tada je neophodno pronaci
kombinaciju sila koje ostvaruju rotaciju oktokoptera samo oko X osi, pri ¢emu se rotacija oko
osi Y 1 Z ne ostvaruje. Raspored brzine vrtnje motora s propelerima, odnosno generirane sile,

predocen je slikom 2.4.

Kao §to se moze uociti na slici 2.4, brzine vrtnje motora 1., 2. i 8. uveéane su za iznos A\ @y
dok su brzine vrtnje motora 4., 5. i 6. umanjenje za isti iznos. Na taj nacin su generirane sile
F| = F, = Fg po intenzitetu vece od sila F3 = F7 (koje se dobivaju kada se njihovi pripadajuci
rotori vrte nominalom brzinom @y) kao 1 od generiranih sila Fy = F5 = Fg (ove sile su po

intenzitetu manje od nominalnih sila F3 = F7). Kako je Fy + F> + F3 > F4 + F5 + Fg to se generira
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F1

Slika 2.4 — Rotacija oko X osi.

moment koji dovodi do rotacije oko X osi. S druge strane sile F3 i 7 ne generiraju nikakav
moment oko X osi jer je njihov krak sile jednak nuli. Moment koji utjeCe na rotaciju oko Y
osi je uravnotezen, tako da ne dolazi do rotacije oko Y osi. Do rotacije oko Z osi, za ovakav
raspored vrtnje motora s propelerima, ne dolazi jer je ukupni moment koji se generira oko Z
osi ostao isti i jednak je nuli (uz uvjet da razina signala A, ne bude suvise velika jer tada
do izrazaja dolaze utjecaji nelinearnosti ili zasi¢enja motora s propelerima). Takoder, zbog
prikazanog nacina generiranja sila ne dolazi ni do promjene ukupne sile vertikalnog podizanja
tako da oktokopter ostaje na istoj visini, ali se ostvaruje rotacija sustava oko X osi. Za vrtnju
sustava oktokoptera u suprotnom smjeru, sile generirane na motorima 1., 2. 1 8. manje su od
nominalnih dok su one generirane na motorima 4., 5., 1 6. ve€e od nominalnih, to jest vrijedi:

Fi+F+F < Fy+ F5+ Fe.

2.1.3 Rotacija oko Y osi - posrtanje

Na sli¢an nacin kako je to objasnjeno u prethodnom potpoglavlju za rotaciju oko X osi generiraju
se sile za rotaciju oko Y osi. Ako se s 6 oznaci rotacija oktokoptera oko Y osi (engl. pitch), tada
je neophodno pronaci kombinaciju sila koje osiguravaju rotaciju oktokoptera samo oko Y osi,
pri ¢emu se ne ostvaruje rotacija oko osi X 1 Z. Raspored brzina vrtnje motora s propelerima,
odnosno generiranih sila, predo¢en je slikom 2.5

Na slici 2.5 vidljivo je povecanje brzina vrtnje motora 6., 7. i 8. za Ay, kao i smanjenje
brzina motora 2., 3. 1 4. za isti iznos. Na taj su nacin generirane sile Fg = F7 = Fg po intenzitetu
vece od sila F1 = F5 (koje se dobivaju kada se njihovi pripadajuci rotori vrte nominalnom brzinom

) kao i od generiranih sila F, = F3 = F; (ove su sile po intenzitetu manje od nominalnih sila
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Slika 2.5 — Rotacija oko Y osi.

F| = Fs). Kako je Fs + F7 + F3g > F> + F3 + F4 to se generira moment koji dovodi do rotacije
oktokoptera oko Y osi u pozitivnom smjeru. Nasuprot tome sile Fj i F5 ne generiraju nikakav
moment oko Y osi jer je njihov krak sile jednak nuli. Uz ovakav raspored vrtnje motora s
propelerima ne dolazi do roracije oko Z osi jer je ukupni moment koji se generira oko Z osi ostao
nepromijenjen i jednak nuli (uz uvjet da je razina signala A @, dosta manja od ). Do rotacije oko
X osi ne dolazi jer je moment koji utjeCe na rotaciju oko X osi ostao uravnotezen. Takoder, zbog
prikazanog nacina generiranja sila ne dolazi ni do promjene ukupne sile vertikalnog podizanja.

Za rotaciju u suprotnom smjeru neophodno je promijeniti predznak varijable Aw.

2.1.4 Rotacija oko Z osi - zaoSijanje

Oznacimo s Y rotaciju oko Z osi (engl. yaw). Neophodno je na¢i kombinaciju generiranih sila
koje nece dovesti do ukupnog podizanja cjelokupnog sustava niti do zakretanja oko X 1Y osi. Da
bi se obavila rotacija sustava oktokoptera oko Z osi moZe se povecati (odnosno smanjiti) brzina
vrtnje motora 2., 4., 6. 1 8. uz istovremeno smanjenje (povecanje) brzine vrtnje motora 1., 3., 5. i
7. (slika 2.6).

Na opisani se nacin postiZe rotacija oko Z osi za Zeljenu vrijednost kuta, pri ¢emu ne dolazi
do povecanja sile uzgona, jer je ukupna generirana sila podizanja ostala nepromijenjena. Rotacije
oko X 1Y osi se ne ostvaruju jer su generirane sile u potpunosti uravnotezene.

Sada kada su poznati naCini generiranja sila za rotaciju oko X, Y i Z osi kao i generiranja sile
podizanja cjelokupnog sustava, moguce je opisati gibanje sustava u odnosu na neku referentnu

tocku u prostoru, §to je prikazano u sljede¢im potpoglavljima.
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F1

Wy=AWz

Slika 2.6 — Rotacija oko Z osi.

2.2 Kinematika oktokoptera

Kinematika proucava geometrijske aspekte gibanja krutog tijela ne uzimajuci u obzir Sto uzrokuje
gibanje tijela [46]. Za uspjeSan opis gibanja sustava oktokoptera u trodimenzionalnom prostoru
neophodno je definirati i odgovarajuée koordinatne sustave u odnosu na koje se opisuje njegovo
gibanje. Ranije je definiran lokalni koordinatni sustav (slika 2.2) ¢ije je ishodiste postavljeno u
centar gravitacije oktokoptera. Pored toga koordinatnog sustava neophodno je definirati i osnovni
(globalni) koordinatni sustav u odnosu na koji se raCunaju sve relacije i ¢ije je koordinatno
ishodiste ¢vrsto vezano za Zemlju. Taj se koordinatni sustav naziva baznim (slika 2.7) i njegove

su koordinatne osi postavljene na sljedeci nacin:

Zp — usmjeren prema gore
Yp — usmjeren prema magnetskom (sjevernom) polu

Xp — usmjeren prema istoku

Neka su u nekom pocetnom trenutku bazni i lokalni koordinatni sustav uskladeni, odnosno
neka im se osi poklapaju (zauzimaju isti pravac i smjer). Pozicija centra mase oktokoptera,
za ovakav slucaj, u baznom koordinatnom sustavu dana je kao &g = [Xp, YB,ZB7]T, dok je ori-
jentacija oktokoptera u lokalnom koordinatnom sustavu u odnosu na bazni sustav opisana s
O®p = [0,0,w]”. Obicno se kutovi [¢, 0, W] nazivaju Eulerovim kutovima [46]. Ako dode do
gibanja oktokoptera u lokalnom koordinatnom sustavu on ¢e u odnosu na njega imati odredenu
linearnu brzinu V = [u, v, w] i kutnu brzinu @ = [P, Q, R|. U nastavku se izlaZe veza izmedu Eule-
rovih kutova, linearnih i kutnih brzina u lokalnom sustavu s pozicijom, s brzinom 1 orijentacijom

u baznom sustavu.
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Slika 2.7 — Bazni koordinatni sustav.

Promotrimo koordinatni sustav s jedini¢nim ortovima / i J i u odnosu na njega sustav s
jedini¢nim ortovima i i j koji je zarotiran za pozitivan iznos kuta 3 (slika 2.8). Ako imamo to¢ku
R u prostoru obaju koordinatnih sustava tada su njene koordinate u pocetnom koordinatnom

sustavu (/,J) dane s R(X,Y) dok su u rotiranom koordinatnom sustavu dane s R(x,y). O¢ito je
da vrijedi [47] :

Slika 2.8 — Dvodimenzionalna transformacija koordinata.

R=X-I+Y -J=x-i+y-j 2.1)

Ako se izraz (2.1) pomnoZi jedini¢nim vektorom i (u svrhu dobivanja koordinate x) dobivamo:
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X-1-i+Y-Ji=x-i-i+y-j-i. (2.2)
Uzimajuéi u obzir da je:
I-i = cos(P)
J-i = sin(B)
(2.3)
i-i = 1
Jjiio= 0
dobiva se:
x=X-cos(B)+Y -sin(B). (2.4)

Ako se nadalje izraz (2.1) pomnoZi jedinicnim vektorom j (u svrhu dobivanja koordinate y)

dobiva se:

X1 j+Y-Jj=x-ij+y-j-j. (2.5)
Uzimajuéi u obzir da je:
1j = —sin(B)
Jj = cos(B)
(2.6)
i-j = 0
jio= 1

slijedi:

y=—X-sin(B)+Y -cos(B).

Ako se opisana rotacija obavlja oko Z osi koja je ortogonalna u odnosu na ravninu rotacije
X, Y tada vrijedi z = Z. Na opisani se nacin moZe definirati matrica rotacije pomoc¢u koje mozemo
dobivati koordinate toke R u koordinatnom sustavu (i, j), znajuci njene koordinate u po¢etnom
sustavu (7,J), kao i kut za koji je dani sustav zarotiran. Navedena je matrica rotacije (rotacija
oko Z osi za kut 3) oblika:

cos(B) sin(B) 0O
R(Z,B)=| —sin(B) cos(B) O |- 2.7)
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Sada se mogu opisati potrebne relacije koje opisuju rotaciju cjelokupnog sustava oktokoptera
(slika 2.9)

Slika 2.9 — Rotacija oktokoptera u lokalnom i globalnom koordinatnom sustavu.

Ako je lokalni koordinatni sustav zarotiran za kutove [¢, 6, y] u odnosu na bazni koordinatni
sustav tada Eulerovi kutovi [¢, 0, y] opisuju kako rotirati lokalni koordinatni sustav da bi se on
poravnao s baznim sustavom. Te se rotacije izvode u tri odvojena koraka: prvo se rotira oko Z osi
za kut y, potom oko osi Y za kut 0 i na kraju oko osi X za kut ¢ (smjerovi rotacije prikazani su na
slici 2.9). Ove se rotacije mogu opisati pomoc¢u matrica rotacija dobivenih primjenom postupka
pomocu kojega je odredena matrica (2.7). Potrebne su rotacije dane sljedecim izrazima [48]

(koriStena je skracena notacija koja podrazumijeva da je: sin(B) = sg i cos(B) = cp):

1 0 O

R(X,¢)=1 0 cy —S¢ (2.8)
0 sy co
cg 0 sp

RY,0)=1| 0 1 0 (2.9)
—s9 0 co
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cy —sy O
R(Z7II/): S[I] C]’/ O

0 0 1

(2.10)

Ukupna rotacija cijelog sustava, koja se izvrsi slijedom Z — Y — X u odnosu na bazni

(pocetni) sustav iznosi:

R((P,Q,l//) = R(27 l//) -R(Y,Q) 'R(qu))

Cy - Co Cy S Sp — Sy CO

Sy Co Sy Sg-Sp +Cy Co

—S50 Co-S¢

Cy Sg-Cop+Sy-Sp
SII/'SQ'C¢_C1V'S¢

Co-Cop

(2.11)

Izraz (2.11) naziva se matricom kosinusa smjerova (engl. direction cosine matrix) i za nju

vrijedi R~! = RT. Osim Eulerovih kutova ¢, 8, y, za potrebe ove disertacije interesantne su i

kutne brzine samog sustava tj.:

T
o=[r o]
gdje je:
P — kutna brzina sustava oko X osi,

QO — kutna brzina sustava oko Y osi,

R — kutna brzina sustava oko Z osi.

(2.12)

Kutne brzine sustava ne predstavljaju derivacije Eulerovih kutova, te je neophodno prikazati

vezu izmedu Eulerovih kutova i njihovih derivacija s rotacijskim brzinama. Da bi se doSlo do iste

pozicije za bilo koju koordinatu u rotacijskom sustavu, neophodno je obaviti uzastopne rotacije

oko pojedinih osi, na temelju ¢ega se dobiva [48]:
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=

odakle slijedi:
gdje je:

1

RA = 0

0

Za matricu Ry vrijedi:

-1
R, =

1

0

0

wx

Wz

+R(X,9)-R(Y,0)-

o

—5¢

S¢ - o

€o
S¢
Co

Q:

—5g

S¢ - Co

Co-Co

Cop " lo

%

Co

RT(X,9) R"(Y,0)-R"(Z,y)-

S¢ - Co

Cp-Co

+R(X7¢)'

(2.13)

(2.14)

Na temelju uspostavljenih veza izmedu koordinata u lokalnom sustavu (X,Y,Z) i poznatih

zakreta sustava (¢, 0, y), moZe se doci do pozicije u baznom sustavu kao i do relacija o kutnim

brzinama samoga sustava, odnosno moze se do¢i do skupa varijabla (¢, 0, v, 0, 0, V).
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2.3 Dinamika translacijskog gibanja

Za razliku od kinematike, dinamika se bavi prou€avanjem sila i momenata i njihova ucinka na
kruto tijelo u pokretu. Translacijsko gibanje krutoga tijela, po II. Newtonovu zakonu, rezultat je

djelovanja sila. Tako vrijedi da je:

dv
F=m-a=m-—. 2.15
7 (2.15)
Neophodno je naglasiti da se % moZe izravno racunati u slucaju inercijalnog sustava, $to

ovdje nije slu¢aj. Zapravo brzina gibanja u lokalnom koordinatnom sustavu je promjenjiva i u

odnosu na pocetni (bazni) sustav, moZe se izracunati koristeci Coriolisovu jednadZzbu [46]:

dv dv
i Y 2.1
(dt)B (dt)L-HDL/BXVL (10

gdje je:

B— indeks baznog (inercijalnog) sustava,

L—indeks lokalnog sustava (vezanog za tijelo koje se krece),
o7 /p—kutna brzina lokalnog sustava u odnosu na bazni sustav,

v —brzina tijela u sustavu vezanog za tijelo.

UvrStenjem (2.16) u (2.15) dobije se:

F=m-(vp+@ppXxvL), (2.17)
odakle slijedi da je:
F
VL= ——0p/g XVL. (2.18)
m

2.4 Dinamika rotacijskog gibanja
Ako se II. Newton-ov zakon primjeni na rotacijsko gibanje:

__dh_dJ-o)
dr dt

(2.19)

gdje je h kutni moment (h = J- ). Kao i za dinamiku translacijskog gibanja, ¢lan % u

izrazu (2.19) moZe se raCunati samo za inercijalne sustave. Analogno razmatranju provedenom

za dinamiku translacijskog gibanja, u slucaju rotacijskog gibanja moZe se zapisati:
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dh
L

Iz jednadzbe (2.20) slijedi da je:

J-ci)L:r—a)L/BxJ-wL (2.21)

Neophodno je jos odrediti vrijednost tenzora inercije. Izraz za tenzor inercije u opéem je

sluc¢aju dan kao:

Jxx Jxy Jxz
Jyx Jyy Jvz (2.22)

Jzx Jzv Jzz

Za slucaj simetri¢nih tijela svi nedijagonalni elementi jednaki su nuli, tj. zai # jje J; j =0

pa za izraz (2.22) mozemo pisati:

Jxx 0 0
J= 0 Jyy O |- (2.23)
0 0 Jz

Neophodno je izraCunati vrijednosti preostalih elemenata Jxx, Jyy, Jzz. Za ovo je potrebno
naciniti odredena pojednostavljenja, tj. smatramo da je masa cijelog sustava koncentrirana u
centru sustava (mase M) sfernog oblika polumjera R, a da su preostali motori zapravo materijalne

tocke (mase m) udaljeni od centra za duljinu / 1 uzajamno razmaknuti za kut od 45 stupnjeva.

Da bi se izracunali momenti inercije koristit ¢e se poucak o usporednim osima [49], koji
je poznat i kao Huygens—Steinerov teorem. Kao Sto se moze uoditi na slici 2.10., rotacija
prouzrocena zbog rotacije propelera na motorima 3. i 7. nece imati utjecaj na rotaciju oko X
osi, jer su sile koje oni generiraju okomite na os X. S druge strane motori 1. 1 5. nalaze se na
udaljenosti / od osi X. Motori 2., 4., 6. 1 8. se nalaze na udaljenosti / - sin(450) u odnosu na X
0s. Analogno razmatranju za X os, provodi se razmatranje za Y os. Motori 1. i 5. nece imati
utjecaja, motori 3. 1 7. nalaze se na udaljenosti /, dok se motori 2., 4., 6. i1 8. nalaze na udaljenosti
I-5in(45%) u odnosu na Y os. Sto se ti¢e rotacije oko Z osi, pored utjecaja ukupne mase sustava,
na moment inercije ¢e imati utjecaj svaki od osam motora koji se u odnosu na Z os nalaze na

udaljenosti /. Sada se moZe pisati:
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m
1
m
SO :
m 1 m
O O
T 3

@F
m

Slika 2.10 — Mase sustava.

2
Jxx =Jyy = 2MTRZ +2ml*>+4 <§l> m= %—Rﬁ +4ml?
(2.24)

Jzz =M L g2,

2.5 Sile i momenti koji djeluju na sustav oktokoptera

Da bi se shvatilo kako upravljati sustavom oktokoptera neophodno je poznavati sve sile koje
djeluju na njega. Jedina varijabla kojom je moguce upravljati je brzina vrtnje motora. Buduci
da se svaki od motora moZe vrtjeti razli¢itom brzinom, to se mogu generirati razlicite sile
F; (i=1,...,8, svaka je od ovih sila ortogonalna na ravninu vrtnje propelera i usmjerena u
pozitivnom smjeru Z osi, i je indeks upravljanog motora) i momenti oko X, Y i Z osi, tj. Ty, Ty, T.
Svaka se generirana sila moZe (pojednostavljeno) predociti umnoskom brzine vrtnje (kvadrat
brzine) i pozitivnog faktora (koji ovisi o tipu odabranog propelera na motoru), $to se moze

zapisati kao:

Fi=b-QF (2.25)

Pored navedenih sila, na sustav oktokoptera djeluje 1 gravitacijska sila, dok je jedina sila koja
se moze suprotstaviti gravitaciji sila podizanja, koja je uzrokovana vrtnjom propelera. Tako se za

silu uzgona koju ¢emo u nastavku teksta oznaciti s 7' (engl. thrust) moZe pisati:
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b-QF=b-(QF+ Q3+ Q3+ QF + 02 +QF + Q% +03). (2.26)

Moo

T=)F=

=1 1

~

Sto se tiCe gravitacije ona djeluje u suprotnom smjeru u odnosu na Zg os, tako da se moze

izraziti kao:

0 1 0 —5g 0 5o
—mg 0 —s9 Co - Co —mg —C¢ - Co

Nadalje se raCunaju momenti producirani u ovisnosti o generiranim silama. Razmotrimo
momente koji utjeCu na gibanje oko X osi (kut ¢). Ocito je da u odnosu na smjer rotacije oko X
osi motori 3. 1 7. nemaju utjecaja, motori 1., 2. 1 8. djeluju s pozitivnim predznakom a motori 4.,

5.16. s negativnim predznakom (slika 2.4), pa se mozZe pisati:

T, = M +My+Mg— My— Ms— Mg

(2.28)
:<ﬂ—%+§(ﬁ+&%%QMW&DI
Uzimajuciuobzirdaje F; =b- Qiz, jednazba (2.28) postaje:
2
g:(ﬁ—%+%ﬂ%—%—%+%0bm (2.29)

Na moment oko Y osi (7y) nemaju utjecaja motori 1. 1 5., dok motori 6., 7. 1 8. utjeCu s

pozitivnim, a 2., 3. 1 4. s negativnim predznakom (slika 2.5), tako da je:

Te = —My—Mz—My+ Mg+ M7+ Mg
(2.30)

- @%—4%&+@+B+§%&+&0%

Analogno kao u slucaju rotacije oko X osi, jednadzba (2.30) za rotaciju oko Y osi (uzimajuéi
uobzir F; = b-Q? ) glasi:
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2
T, = <_Q%+Q%+§~(—Q%—Qi+9%—|—§2§)) b-1. (231

Sto se ti¢e momenta oko Z osi, on je (shodno III. Newtonovu zakonu) suprotnog predznaka
od smjera vrtnje motora (slika 2.6), a proporcionalan je kvadratu brzine, tj. 7, =d - QIZ, d>0,

odnosno:

T, = T+ —TB+TU—T5+T— T7+ T3
(2.32)
= d- (- +Q3-Q3+Q] - Q1+ Q2 - Q2+ Q).

Ako se kao upravljacke varijable odaberu sile vertikalnog podizanja i sile zakreta oko X, Y i

Z osi, tada imamo:

T = b-(QI+Q3+Q3+07+Q2+Q2+Q3+Q3)

T = (Q%+§-Q§—4-9&-9%-@-9%@-9@)-bz

(2.33)
o = (-0 0f 03+ 2. 0))
T, = d- (- +Q3-0Q3+Q7 QI+ Q2— 02+ Q3)
odnosno:
U = A-Q
i 1 | @2
b b b b b b b b
Q
QZ
3
bl L2bl 0 —2bl —bl —L2bl 0 ¥2bI
Q2 (2.34)
_ Ll
5
0 —2p —bl —2bl 0  L2bl bl 2l
Q4
Q7
—d d —d d —d d —d d
L - Q%
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Budu¢i da u sustavu oktokoptera egzistira osam propelera, od kojih se Cetiri vrte u pozitivhom
a Cetiri u negativnom smjeru, dolazi do situacija kada ukupni zbroj brzina nije uravnotezen,
tj. algebarski zbroj brzina vrtnje rotora nije jednak nuli, pa se pojavljuje Ziroskopski utjecaj

(smetnja):

W =—-Q14+ Q) —Q3+Q4 — Q5+ Qg — Q7+ Qg. (2.35)

Ziroskopski utjecaj nastaje kao posljedica postojanja rotacije oko jedne osi, te kada se na
objekt u gibanju narine moment koji je okomit na ravninu rotacije (ulazni moment), jer on tvori
pokret precesije (izlazni moment) okomit na obje ravnine rotirajuceg tijela (ravninu rotacije i
ravninu ulaznog momenta, slika 2.11). Prema tom nacelu, moment oko X osi generira moment
oko Y osi i obrnuto. Ziroskopski utjecaj proporcionalan je razlici izmedu brzine motora koji
rotira u pozitivnom smjeru i brzine motora koji rotira u suprotnom smjeru, jer oni tvore dva

suprotna momenta koji se poniStavaju [49]:

Izlazni
moment

- Ulazn
Os
vrtngje moment
Slika 2.11 — Ziroskopski utjecaj.
0 Ixm O 0 0
Mg=w0x | Jg: 0 =X 0 Ly, O . 0 (2.36)
(—1)-Q, 0 0 Iz (—1)-

gdje je:
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Mg — izlazni moment,
w—kutna brzina rotirajuceg sustava,
Jg—1nercija motora,

Q—brzina vrtnje motora s propelerom.

T
Bududi da je = [ P QO R } , te kako se u razmatranom slucaju radi o oktokopteru, tj.

i=8, (Wg=(—1)"Q)), jednadzba (2.36) moZe se zapisati kao:

P 0
Mg = 0 | % 0 (2.37)
R Izzm - W

Ako se iskoristi kososimetri¢ni operator (engl. skew-symmetric) S(-) pomoéu kojega se

proizvoljan trodimnezionalni vektor a = | |7 moze prikazati kao kososimetri¢na

1 a as
matrica [50]:

S(a)==S"(@)=| a5 0 (2.38)

—a) aj 0

tada se vektorski umnozak (u 2.37) moze svesti na umnozak matrica, pa se izraz (2.37) moze

pisati u sljede¢em obliku:

0 R -0 0 Q- Izzm-Wg
Mg=| -R 0 P 0 —P-Izzm-We (2.39)
0 -P O Izzm - W 0

Izraz (2.39) razlicit je od nule samo u slucaju kada egzistiraju zanoSenje i valjanje ili

zaoSijanje u isto vrijeme, a ¢ak je i u tom slucaju vrlo mali u odnosu na druge ¢lanove (generirane

sile), tako da se u primjenama Ziroskopski utjecaj ¢esto zanemaruje.

Preostalo je jo$ odrediti vrijednost komponente /., tenzora inercije motora Jg. Za potrebe
izraCuna, u centar mase svakog motora postavimo koordinatni sustav ¢ije su osi paralelne s

osima lokalnog koordinatnog sustava. OznacCimo li osi proizvoljnog motora s X, Y, 1 Zm,
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mozemo izvrSiti poravnanje centra mase oktokoptera s centrom mase odabranog motora kao $to

je prikazano na slici 2.12

Slika 2.12 — Poravnanje lokalnog koordinatnog sustava s koordinatnim sustavom motora.

Ako se uzme u obzir da je propeler homogeno popunjeni valjak infinitezimalnog promjera
R,(R, — 0), duljine I, i mase m,, onda se vrijednost komponente I7z,, tenzora inercije motora

. . . . . myl?
Jg, na osnovu Steinerovog teorema [49], moZe zapisati u obliku 7, = % .

2.6 Dinamicki model istosmjernog motora

Pogonski aktuator koji se koristi za pogon propelera kod bespilotnih letjelica je uobicajeno
istosmjerni motor. Na slici 2.13 predocena je elektricna shema rotorskog kruga koja se sastoji
od naponskog izvora v koji je spojen na rotorske namote (Cija je otpornost R i induktivitet L) i
elektromotorne sile e koja se inducira u rotorskim namotima kao posljedica Faraday-Lenzova

zakona. Prema II. Kirchoffovu zakonu vrijedi:

Slika 2.13 — Elektri¢na shema rotorskog kruga.
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di
=Ri+L— 2.40
v i+ 7 +e, (2.40)
gdje je inducirana elektromotorna sila data s e = K,Q, K, predstavlja tzv. elektri¢nu konstantu

motora izrazenu u Xl—fj 1 Q je brzina vrtnje motora izraZena u %l. Konstrukcija je novijih

istosmjernih motora takva da su induktivni gubici zanemarivi, pa prethodnu diferencijalnu

jednadZbu moZemo aproksimirati algebarskom jednadZbom:

v=Ri+K,Q. (2.41)

S obzirom na to da dolazi do rotacijskog gibanja rotorskih namota motora mozemo prema II.

Newtonovu zakonu [46] opisati dinamiku gibanja u obliku:

I =T, — 1, (2.42)

gdje je J,,, moment inercije motora, T,, = K,,i moment koji se producira na osi motora, K, je tzv.
mehanicka konstanta motora izraZzena u 1\% a T moment tereta kojim je opterecena os motora.
Kombiniranjem jednadzbi (2.41) i 2.42 s predhodno definiranim mometnom optereéenja T,
dobivamo sljedecu jednadzbu:
KK, K

Q= fmv—q. (2.43)

Kako je napajanje pogonskih motora ograniceno to vazi da je 0 < v < v,y Smatrat cemo da svi

Jn Q)+

motori oktokoptera imaju identi¢ne vrijednosti parametara J,,, K;,;, K, i R . Uzimajuci u obzir

sve navedeno dinamika motora oktokoptera opisana je sustavom diferencijalnih jednadzbi:

K, K K o
n em:%‘vi—rﬁ, i=1.38, (2.44)

J in +
pri ¢emu je moment optereenja 7;; dan kao

7; =dQ?}, i=1.38, (2.45)

gdje je d ranije spomenuti koeficijent aerodinamike. Jo§ je vazno istaknuti da je moment inercije

motora J,,, zapravo ranije izvedena komponenta I, tenzora inercije motora J,.

2.7 Model oktokoptera

Da bi se sustav oktokoptera mogao simulirati i upravljati neophodno ga je prikazati u formi u

kojoj su prikazana sva stanja sustava oktokoptera. Od interesa su sljedece varijable:

u,v,w — linearne brzine (vezane za koordinatni sustav letjelice),
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P, Q. R —kutne brzine (vezane za koordinatni sustav letjelice),
¢, 0,y —Eulerovi kutovi,

X,y,Z —pozicija sustava u odnosu na referentni koordinatni sustav.

Razmotrimo ponovno jednadZzbu (2.18) [46]. Prvi ¢lan u jednadZzbi (2.18) predoCava ukupno
ubrzanje sustava u odnosu na referentni koordinatni sustav. To ubrzanje nastaje pod utjecajem
svih sila koje djeluju na sustav u gibanju. U osnovi na sustav djeluju samo dvije sile, gravitacijska
sila (opisana s jednadzbom 2.27) i sila podizanja koja je umnozak brzine vrtnje motora (opisana

s jednadZbom 2.26), odnosno za ukupnu silu koja djeluje na sustav moZemo pisati da je:

F=FE+T.

Shodno navedenome jednadzba (2.18) moze se zapisati kao:

: FE T
VB:_wL/BXVL+_+_- (246)
m m

Jednadzba (2.46) moze se zapisati i u sljede¢em obliku:

u P u g5 Fx
1
w R w —g-Cg-Co F;

Ako se u izrazu (2.47) iskoristi kososimetri¢ni operator, te ako se uzme u obzir da u smjeru X i
Y osi ne djeluje sila potiska, tj. da ona djeluje samo u smjeru Z osi (Fxy = Fy = 0), jednadZzba

(2.47) moze se zapisati u obliku:

u 0O R -0 u g-Sp 0
v [=—| R 0 P || v |[T]| —gcosp |T| O |- (2.48)
E
w O —-P O w —g:Cp-Cy -z
L A L A L J L J L m |

Kako je ukupna sila podizanja (F7) koja djeluje u pravcu osi Z, zapravo sila podizanja 7', nakon

skalarnog umnoska dobiva se:
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u Rv—0-w
v | |=| Pw—R-u
w Qu—~P-v

856

_g-CO.S¢

_g.CG.c(P

)

SN o

(2.49)

Ako jednadzbu (2.21) pomnozimo slijeva s J~!, te uzimajuéi u obzir da su momenti oko X, Y i Z

osi dani kao 7, 7y, 1 T, imamo:

d)L:J_l-{—wL/BxJ-a)L+r}

P 0 R -0
o|=7" R 0 P
R O —-P 0
L . \ L .
—1
P It 0 0
0| = 0 Iy O
R 0 0 I
S _
YY 77 QR
Ixx
Iy —1
_ 227 IXX pp | 4
Iyy
Ixx — T
XX YY ~PQ
L 177 A

0O O
Iyy 0
0 177

(2.50)

(2.51)

(2.52)

U jednadzbi (2.14) pokazana je veza izmedu rotacijskih brzina i1 Eulerovih kutova. MnoZenjem

te jednadzbe slijeva s R; !, slijedi da je:

(]5 = P+sy-tg-Q+cy-tg-R
0 = c-Q—s¢-R

S c
lp = _¢.Q_|__¢.R

Co Co

(2.53)
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Jednadzba (2.53) daje vezu izmedu derivacija Eulerovih kutova i kutnih brzina. Deriva-
cije Eulerovih kutova nemaju izravne veze s dinamikom oktokoptera, ali daju moguénost da
se na osnovi njih izraCunaju vrijednosti ¢, 0, y, odnosno da se odredi orijentacija sustava u
svakom vremenskom trenutku. Ranije je takoder prikazana veza izmedu brzina u referentnom 1

koordinatnom sustavu vezanom za tijelo u pojedinom vremenskom trenutku:

§ = R(¢,0,y)-&

X u (2.54)
)) - R(¢767W) v

Z w

Sada su definirane sve potrebne jednadZbe koje opisuju stanje sustava koje se mogu zapisati

na sljedeci nacin:

X = cocyut(so-se-cy—cosy) v+ (corSocytSsssy) w
y = ce'sl,,~u—|—(s¢~se~sv,+c¢~cu,)-v+(c¢~s¢~s1,,—s¢-cl,,)~w
I = —Sgrutceg-sy-vtceg-co-w

u = Rv—Q-w+g-sg

v = P-w—R-u—g-cg-s¢

W= Q-u—P-v—g-c@-Cq,-i—%

2.55)
. Iyy —1 . I (
p - v ZZ-Q-R+—X— ZZM.Q.WG
Ixx Ixx  Ixx
. 7 — I T bi
0 - 22— X pop B ZZM_P_WG
Iyy Iyy  Iyy
. Ixy — I T.
R = M.P.Q+_Z
I77 I77

d) = P+Q-sp-tg+R-cy-1g
9 = Q-C¢—R-S¢

S C
[i/ — Q._¢+R._¢

Co Co
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Date JednadzZbe (2.55) omogucavaju simulaciju sustava oktokoptera i daju polaznu osnovu za

projektiranje regulatora za upravljanje pozicijom i orijentacijom oktokoptera.

2.8 Opc¢i model viserotorske letjelice

U jednadzbama 2.55 egzistiraju ukupno Cetiri sile koje generiraju motori s propelerima, radi
se o sili uzgona T i tri momenta rotacije sustava oko osi X, Y i Z, 1y, 7y 1 7,. Dakle, sila
uzgona i momenti rotacije oko osi X, Y 1 Z upravljacke su varijable kojima upravljamo gibanjem
bespilotne letjelice u trodimenzionalnom prostoru. Upravljacke varijable ranije su uvedene
i predocCene jednadzbom 2.34 (U = A - Q), po kojoj generiranje upravljacke varijable ovisi o
aktuacijskoj matrici A 1 maksimalno dopustenoj brzini vrtnje pogonskih motora s propelerom.
Nacin formiranja aktuacijske matrice A ovisi o broju koriStenih pogonskih motora s propelerom,
geometrijskom rasporedu motora u planarnoj konfiguraciji te o smjeru u kojem se vrti svaki
pojedina¢ni motor. Kao primjer, razmotrimo bespilotnu letjelicu s Cetiri pogonska motora
(kvadkopter) predocen na slici 2.14. Kao §to se moze uociti sa slike 2.14 za ishodiste lokalnog
koordinatnog sustava odabran je centar mase kvadkoptera, gdje pozitivan smjer X osi leZi na
pravcu koji tvore motori 4. i 2. (u smjeru od motora 4. prema motoru 2.), ¥ osi na pravcu kojeg
tvore motori 3. i 1. (u smjeru od motora 3. prema motoru 1.), dok je Z os usmjerena prema gore,
dobiva se + struktura quadkoptera s PNPN smjerom vrtnje motora (P-pozitivan, N-negativan).
Pogonski motori s propelerom medusobno su razmaknuti za kut od 90 stupnjeva, pa tako motori
1.1 3. leZe na pravcu X osi a motori 2. i 4. na pravcu Y osi. Zbog ovoga motori 1. i 3. utjecu na
rotaciju oko X osi, a nemaju utjecaj na rotaciju oko Y osi, a nasuprot tome motori 2. i 4. utjeCu
na rotaciju oko Y osi, ali nemaju utjecaj na rotaciju oko Y osi. Vrtnja motora 1. 1 3. u smjeru je
suprotnom od kazaljke na satu, dok je vrtnja motora 2. i 4. u smjeru kazaljke na satu. Imajuci u

vidu sve navedeno, aktuacijska matrica za slu¢aj kvadkoptera ima sljedeéi oblik:

A= . (2.56)

Za slucaj kvadkoptera koji ima istu geometriju kao na slici 2.14 ( + strukturu) ali kod kojeg
je smjer vrtnje pogonskih motora s propelerima takav da se motori 1. i 3. vrte u smjeru kazaljke
na satu, a motori 2. i 4. u smjeru suprotnom od kazaljke na satu (smjer vrtnje pogonskih motora

s propelerima odabran kao NPNP) aktuacijska matrica bi imala sljedeci oblik:
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A= . (2.57)

Za slu€aj da razmatramo sustav koji ima Sest pogonskih motora (slika 2.15), pri ¢emu
su pogonski motori s propelerima uzajamno razmaknuti za kut od 60 stupnjeva, pocevsi od
motora oznacenog brojem 1., dobiva se + struktura heksakoptera. Ako je za ishodiste lokalnog
koordinatnog sustava odabran centar mase heksakoptera, gdje pozitivan smjer X osi leZi na
pravcu koji lezi na simetrali kuta izmedu motora 2. 1 4. odnosno 5. 1 6. (u smjeru od motora
5.16. prema motorima 2. i1 4.), Y osi na pravcu kojeg tvore motori 4. i 1. (u smjeru od motora
4. prema motoru 1.), dok je Z os usmjerena prema gore, dobiva se + struktura heksakoptera
s PNPNPN smjerom vrtnje motora (P-pozitivan, N-negativan). Kako su pogonski motori s
propelerom medusobno razmaknuti za kut od 60 stupnjeva, motori 1. i 4. leZe na pravcu Y osi.
Zbog toga motori 1. i 4. utjeCu na rotaciju oko X osi, a nemaju utjecaj na rotaciju oko Y osi,
dok ostali motori imaju utjecaj na rotaciju oko X i Y osi. Vrtnja motora 1., 3. 1 5. je u smjeru
suprotnom od kazaljke na satu, dok je vrtnja motora 2., 4. i 6. u smjeru kazaljke na satu. Imajuci

u vidu sve navedeno, aktuacijska matrica za slucaj heksakoptera ima sljedeci oblik:

b b b b b b
% -4 -n -4 4
A= ’ ’ S (2.58)
3 3 3 3
0 —p —Bp 0 Lbl Lol
~d d -d d -d d
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Slika 2.15 — Prikaz heksakoptera sa smjerovima vrtnje pogonskih motora s propelerima.

Opisana konfiguracija se u literaturi naziva klasicnaom + arhitekturom heksakoptera kod
koje motori naizmjeni¢no mijenjaju smjer vrtnje. Takoder, postoji zamjenska + arhitektura
heksakoptera koja ima strukturu kao na slici 2.15 ali se od nje razlikuje u tome Sto se pogonski
motori s propelerima vrte tako da se motori 1., 2. 1 5. vrte u smjeru suprotnom od kazaljke na
satu, a motori 3., 4. 1 6. u smjeru kazaljke na satu (smjer vrtnje pogonskih motora s propelerima

odabran kao PPNNPN). Tada je aktuacijska matrica dana s jednadZbom:

(2.59)

Klasi¢na + arhitektura oktokoptera (koja je modelirana u ovom poglavlju) predocena je slikom

2.1 a njena aktuacijska matrica dana je jednadzbom 2.60
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b
2

2p1 0

—2pl —bl
d —d

b

2
—2p]

2
—2p]

d

b

—bl

0

—d

b

2
—2p]

2
V2p]

d

b

0

bl

—d

b
2

2]
2

2p

d

(2.60)

Takoder, kao u slucaju heksakoptera postoji zamjenska + arhitektura oktokoptera koja ima
strukturu kao na slici 2.1, ali se od nje razlikuje u tome Sto se pogonski motori s propelerima
vrte tako da se motori 1., 2., 5. 1 6. vrte u smjeru suprotnom od kazaljke na satu a motori 3.,
4.,7.18. usmjeru kazaljke na satu (smjer vrtnje pogonskih motora s propelerima odabran kao
PPNNPPNN), tada je aktuacijska matrica predstavljena jednadZzbom 2.61:

b b b b b b b
bl bl 0 —2pl —bl —L2bl 0 Y2bl
A= (2.61)
0 —2pl —bl —2bl 0  2bl bl ¥EbI
—d —d d d —d —d d d

Ako se promatraju dobivene aktuacijske matrice moZe se uociti zakonitost formiranja pojedinih
¢lanova aktuacijske matrice, odnosno moze se odrediti aktuacijska matrica za proizvoljnu sime-
tri¢nu strukturu bespilotne letjelice koja ima 2N sve pogonskih motora postavljeni u planarnoj
konfiguraciji (N = 2 tvori kvadkopter, N = 3 tvori heksakopter, N = 4 tvori oktokopter itd.).
Ako prvi pogonski motor leZi na pravcu Y osi, a svi sljedec¢i pogonski motori medusobno su
razmaknuti za kut od 360 . Redni broj motora dodaje se u smjeru kazaljke na satu. Ako se joS

smjer vrtnje motora mijenja naizmjeni¢no, aktuacijska matrica bi u opem slucaju glasila:

b b b b
bl - cos(360 k1) bl cos(36o -ky) bl - cos(360 ki—p)  bl- cos(360 ki—1)
A=
—bl-sin(3 ki) —bl-sin(3L k) —bl-sin(3X ki) —bl-sin(3R ki_1)
—d d —d d
) (2.62)
gdjejek;=i—1,i=1,...,2N. Za slucaj da pogonski motori imaju drugaciji smjer vrtnje nego

pretpostavljeni tada bi u Cetvrtom redu koeficijenti d bi bili mnoZeni s 1 ako je smjer vrtnje

39



Op¢i matematicki model viSerotorskih letjelica s parnim brojem rotora u planarnoj konfiguraciji

negativan, a s (—1) ako je smjer vrtnje pozitivan.

2.9 Zakljucak

U ovom je poglavlju razvijen opéi matematicki model sustava viSerotorske letjelice s obzirom
na njezinu geometriju s parnim brojem rotora te je pokazano kako izvedba letjelice (broj rotora,
duljina krakova, smjer vrtnje svakog pojedina¢nog rotora) utjeCe na dobivanje aktuacijske matrice
sustava, preko koje se zapravo provodi upravljanje cjelokupnim sustavom bespilotne letjelice. Da
bi se viSerotorskom letjelicom moglo upravljati neophodno je razviti osnovni tip regulatora za
pracenje pojedinacnih koordinata u trodimenzionalnom prostoru, odnosno neophodno je razviti
regulatore za praéenje x, y, i z koordinata kao i kutova ¢, 0 iy. Takoder je neophodno utvrditi
kako svaki pojedinacni pogonski motor s propelerom, s obzirom na odabranu geometriju, utjece
na upravljanje i stabilnost cjelokupnog sustava viSerotorske letjelice, Sto se obraduje u sljedeéim

poglavljima.
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Poglavlje 3

Upravljacka arhitektura za pracenje

referentnih trajektorija

U ovom poglavlju opisana je koriStena upravljacka arhitektura za pracenje referentnih trajektorija,
koja se sastoji od regulatora pozicije, regulatora zakreta, upravljacke alokacije te regulatora
brzine vrtnje motora. Za potrebe projektiranja regulatora linearizan je nelinearni matematicki
modele viSerotorske letjelice u okolini ravnoteZznog stanja te su projektirani regulatori koji

omogucuju zadovoljavajuce pradenje referentnih trajektorija.

3.1 Pregled stanja postojecih regulatora za upravljanje bes-

pilotnim letjelicama

Prvi regulatori koji su projektirani za upravljanje bespilotnom letjelicom potjecu iz ranije
spomenute doktorske disertacije Samira Bouabdallaha [20] u okviru koje je razvijena prva
potpuno autonomna kvadrotorska letjelica. Projektiran je jednostavni stabilizacijski PID regulator
te je pokazano da je moguce izvrsiti stabilizaciju orijentacije (model laboratorijske letjelice je bio
vezan za 3DOF zglob). Na temelju rezultata u disertaciji autor je u radu [51] napravio usporedbu
PID regulatora s adaptivnim linearnim kvadratnim regulatorom te pokazao da PID regulator daje
bolje performanse. U nastavku svoga rada na projektiranju regulatora za upravljanje bespilotnom
letjelicom projektirao je regulator temeljen na "backstepping" metodi te regulator temeljen na
kliznom rezimu [52]. Kao rezultat nastavka istrazivanja pokazao je da regulator temeljen na
kliznom reZimu ima loSije performance od regulatora temeljenog na backstepping metodi, Sto je
dijelom posljedica koriStenja prekidackog reZima koji je unosio dodatne oscilacije na upravljanje
bespilotnom letjelicom.

Nakon navedenih pocetnih radova, dosta su zapaZeni radovi koji su nastali suradnjom autora

Robert Mahonyja, Vijaya Kumara i Petera Corkea, koji su dali dobre osnove za daljnje istrazivanje
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na upravljanju bespilotnim letjelicama. Rezultati suradnje navedenih autora validirani su kako
u simulacijskom okruZenju tako i na stvarnim letjelicama. Navedimo samo neke od rezultata
koji su nastali na temelju ove suradnje. U radu [53] prezentirani su rezultati praenja referentne
trajektorije u laboratorijski kontroliranim uvjetima, dok su u radovima [54], [55] rezultati
potvrdeni eksperimentalno u unutarnjem i u vanjskom prostoru. Nakon dobivenih pocetnih
rezultata u stvarnom vanjskom okruZenju konstruirani su i regulatori koji su bili sposobni
upravljati sustavom bespilotne letjelice u okruzenju u kome su bile prisutne prepreke te su pri
tome letjelice bile u stanju izvoditi dosta zahtjevne manevre [56] 1 [57]. Projektiranje regulatora
za viSerotorske letjelice prilicno je napredovao od prvih radova, tako u radovima autora Marka W.
Muellera i Raffaella D’ Andrea moZemo uociti da se pomocu viserotorskih letjelica mogu izvoditi
dosta agresivni manevri [58]. Primjerice, u radu [59] kvadkopter je opremljen teniskim reketom
te se je s pomoc¢u 8 kamera u kontroliranom okruZenju mjerilo i1 predvidalo gibanje teniske
loptice §to je omogucilo planiranje trajektorije u stvarnom vremenu da bi kvadkopter mogao na
vrijeme postaviti reket na putanju nadolazece teniske loptice. U radovima istih autora pokazano
je kako se letjelice mogu medusobno koordinirati radi izvrSavanja sloZenih zadataka [60], dok je
u radu [61] pokazano da se letjelicom moZe upravljati 1 u slu¢aju oStecenja jednog ili viSe rotora.

U nastavku poglavlja projektirat ¢emo regulator za pracenje referentne trajektorije koji se
temelji na upravljackoj arhitekturi iz rada [57] i jednostavnom PD zakonu upravljanja koji vrijedi
u okolini ravnoteznog stanja. Bez obzira na jednostavnost upravljackog zakona pokazat cemo da

je projektirani regulator u stanju pratiti prilicno sloZene referentne trajektorije.

3.2 Projektiranje regulatora brzine vrtnje motora

Dinamika proizvoljnog motora oktokoptera opisana je diferencijalnom jednadZbom

KnK. . Kn
="t (3.1)

gdje je ulazna veli¢ina napon rotorskog kruga v, izlazna veli¢ina brzina vrtnje motora Q, a

L Q+

smetnja aerodinamicki moment opterecenja koji djeluje na osovinu 7; dan kao

7; = dQ2. (3.2)

U [57] opisan je pristup upravljanju brzinom vrtnje motora koji je inherentno otporan na promjene

napona napajanja motora. Isti koristi upravljacki zakon oblika

V9 = Ko (Quer — Q) + vie(Quer), (3.3)

gdje je Q¢ referentna brzina vrtnje, Ko > 0 pojacanje P regulatora, a ve(Qyer) predupravljacki

Clan koji kompenzira aerodinamicki moment opterecenja 7; koji se razvija pri brzini vrtnje
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Q.r. Predupravljacki se ¢lan najcesce odreduje eksperimentalno tako da se izmjeri staticka
karakteristika momenta opterecenja rotora. Ista se u obliku tablice spremi u memoriju regulatora
ili se aproksimaira odgovaraju¢im parametarskim modelom. Medutim, radi jednostavnije simula-
cije izvesti ¢emo eksplicitni oblik ovoga ¢lana polazeci od pretpostavke da je motor postigao
referentnu brzinu Q.¢, kada diferencijalna jednadzba (3.1) postaje algebarskom jednadZbom
oblika

K”;Keg = %v — 7. (3.4)

uvrStavanjem momenta inercije iz (3.2) u jednadzbu 3.4 te rjeSavajuci je po v dobivamo konacno

feedforward ¢lan oblika

Rd

fo(Q'ref) = Ko Quet + K_Qref 3.5)
m
Ako diferencijalnu jednadZbu (3.1) napiSemo u obliku
: KK, K
Q= _Smleq B T r@), (3.6)

JE— v JE—
Izsz Izsz IZZm

projektirani regulator brzine vrtnje moZemo prikazati blokovskom shemom kao na slici 3.1.

Ko —» Q = fo(Q,v) ——» /

»| U (Qref )

Slika 3.1 — Blokovska shema regulatora brzine vrtnje motora.

Na slici 3.2 predocen je odziv regulatora brzine vrtnje na slozenu periodicku harmonijsku
pobudu. Sa slike vidimo da regulator dobro prati referentnu brzinu, s tim da je vrijeme smirenja
vecée ako je referentna brzina bliza maksimalnoj vrijednosti uslijed izraZenijeg utjecaja zasiée-
nja. Pojacanje regulatora Ko = 2 odabrano je empirijski tako da se minimiziraju oscilacije u

elektricnim veli¢inama motora $to je predoceno na slikama 3.3 1 3.4.
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Slika 3.2 — Pradenje referentne brzine vrtnje motora.
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Slika 3.3 — Struja na namotima motora prilikom odziva na sloZzenu periodicku harmonijsku pobudu.
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15

0.7

0.6

Slika 3.4 — Napon na namotima motora prilikom odziva na sloZenu periodicku harmonijsku pobudu.

Manje oscilacije povlace manje trosenje motora ¢ime se produzuje njegov Zivotni vijek. Ovaj

je regulator neophodno vektorizirati, ako ga Zelimo koristiti na oktokopteru. Definirajmo vektor

brzina motora T
QZ{QI QB Q3 Qu Qs Q¢ O Qg} ; (3.7)
vektor referentnih brzina .
Qref = [-Qreﬁl Qref,2 Qrf:f,3 -QrefA Qref,S Qref,6 -Qrefﬂ Qref,i%} ’ (3.8)
3.9

vektor upravljackih ulaza
T
V:|:V1 Vo V3 V4 V5 Vg V7 v8] )

1 vektorsku funkciju za predupravljacki ¢lan upravljanja
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Vi (Qref) =

Tada regulator moZemo poopditi na oblik

ver(Qref,1)
Vir(Qrer2)
Ver(Qref 3)
vir(Qref4)
Ve (Qrer,5)
ver(Qref,6)
Vir(Qref,7)

VEf (Q-ref .8 )

pdes Ko (Qref — Q) 4 vir(Qpet)

(3.10)

(3.11)

gdje je Kq dijagonalna matrica dana kao Ko = Kqlg«g. Ako definiramo vektorsku funkciju

dinamic¢kog modela motora kao

fQ(Q‘vv) =

Qg

fa(Q1,v1)
fa(Q2,v2)
fa(Q3,v3)
fa(Q4,v4)
fa(Qs,vs)
fa(Qs6,v6)

fa(Q7,v7)

fa(Qs,v8)

(3.12)

tada vektorizirani regulator brzine vrtnje moZemo predociti preko blokovske sheme na slici 3.5.
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Kq Q= fo(Q,v) —Q> / L

> vff(ﬂref)

Slika 3.5 — Blokovska shema vektoriziranog regulatora brzine vrtnje motora.

3.3 Projektiranje algoritma upravljacke alokacije

Na osnovi veze virtualnih upravljackih ulaza 1 brzina vrtnje motora dane relacijom (2.33) mozemo

aktuaciju sustava predociti matricnom jednadzbom

u=AQ,, (3.13)

gdje je u vektor virtualnih upravljackih signala sustava oblika

T T
MZ{T r} :[T T Ty rz] : (3.14)

A je aktuatorska matrica oblika

b b b b b b b
bl L2bl 0 —2bl —bl —L2bl 0 Ebl
A= , (3.15)
0 —2p —bl —¥Zbl 0 bl bl EbI
—d d -d d —d d -d d
a Q) je vektor kvadrata kutnih brzina motora
T
Q=102 03 0 07 0 Q2 02 of - (3.16)

S obzirom da je Qg € Do C R®idaje u € D, C R* preslikavanje Dg_ + D, definirano relacijom
(3.13) je surjektivno, tj. za Vu € D, 3Q € Dq_ takav da vrijedi u = AQ,. Skup Dgq_ definiran je

na osnovi ogranic¢enja na brzine vrtnje motora

0<Q?<Q2 . i=1.38. (3.17)

max>

47



Upravljacka arhitektura za pracenje referentnih trajektorija

Do skupa D, nije jednostavno doci eksplicitno, ali s obzirom na prethodno ogranicenje te da
je preslikavanje definirano relacijom (3.13) linearno, skup D, bit ¢e politop (engl. Polytope)
u prostoru R*. Regulator ¢e generirati Zeljeni vektor virtualnih upravljackih signala 19, $to
znaci da je neophodno odrediti preslikavanje D, — Dgq_ . Ovaj se problem naziva upravljaCkom
alokacijom (engl. Control Allocation), tj. alocira Zeljeno upravljanje na raspoloZive aktuatore u
sustavu. Problem koji je inherentno prisutan kod ovog preslikavanja posljedica je surjekcije (re-
dundancije motora), jer moZemo istu vrijednost vektora virtualnih upravljackih signala realizirati
preko beskonacnog broja razli¢itih kombinacija kutnih brzina motora. Postoje mnoge metode
realizacije upravljacke alokacije, a jako dobar pregled tih metoda dan je u [62]. Jednostavnosti
radi ¢emo razmatrati pristup temeljen na uvodenju dodatnih ogranicenja koja aktuatorsku matricu

pretvaraju u kvadratnu (invertibilnu) matricu. Naime, ako uvedemo ogranicenja

Q=0Q3, Q=Q4 Q5=0Q7, Q=2~Q;s, (3.18)

koja oktokopter pretvaraju u ekvivalentni kvadkopter, matrica A postaje

2b 2b 2b 2b

bl 0 —bl 0
Af= , (3.19)

—bl —\/2bl bl  \/2bl

—2d 2d —2d 2d

te ako uvedemo pomocni vektor

Q1.1 Q1
Q.12 Q3
Qr= = (3.20)
Q13 Q3
Q. 1.4 Qg

onda upravljacku alokaciju (3.13) moZemo rijesiti kao

—1 udes‘

QS,f :Af

Za rekonstrukciju vektora €2 iz vektora € r moZemo iskoristiti matricnu jednadzbu

Q, =EQ, (3.21)

gdje je operator £ dan kao
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E = . (3.22)
000O0T1O0T1PO0

000O0O0OTTO0O1

Zbog prisutnog zasic¢enja na brzine vrtnje motora mozZemo definirati funkciju

0, Q5 <0
£ (Quf) = ( Qp, 0< Q0 <Q2, (323)
Qnav: Qsp > Qi
i njenu vektorizaciju
T
Fo(@up) = | £(Qupn) £ (Rur2) £(Qspa) £ (Qpa) | - (3.24)

pa upravljacku alokaciju moZemo blokovski predociti kao na slici 3.6. Da bi se dobilo poboljSanje
u performansama izvriavanja razumno je unaprijed izra¢unati matri¢nu inverziju A5, s obzirom

da je ona vremenski invarijantna.

Udes

—1 Qsef Qs Qref
Af [ Qp)—» E [—» V [—

Slika 3.6 — Blokovska shema upravljacke alokacije.

Ako definiramo vektorsku funkciju

T
Q=102 03 03 0 o o 0} O} =9 (3.25)

tada mozemo aktuaciju predociti blok shemom kao na slici 3.7.

Q Qs u
—>» [, —>» A —>

Slika 3.7 — Blok shema aktuacije.

3.4 Linearizirani model oktokoptera

Ako pretpostavimo da oktokopter leti paralelno s {x,y} ravninom, onda se ravnotezno stanje

definira kao
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(xe;yeaze) = (x,y,z)
(ue7veawe> = (07070)
(PeaQeaRe) - (07070)

(e, 6, W) = (0,0, y).

(3.26)

MoZemo izvrSiti linearizaciju matematickog modela oktokoptera oko ravnoteZnog stanja da bi-

smo dobili djelomic¢no linearizirani sustav diferencijalnih jednadzbi koji omogucuje jednostavnije

projektiranje regulatora za pracenje referentne pozicije i orijentacije. Linearizirani kinematicki

model pravolinijskog gibanja opisan je sustavom jednadZzbi

X = Cy,U—Sy,V
y =Sy, U+Cy,V
Z=w.

Linearizirani kinematicki model kruznog gibanja opisan je sustavom jednadzbi

¢=P
6=0
W =R.

Linearizirani dinamic¢ki model pravolinijskog gibanja opisan je sustavom jednadZbi

u=go

5 —
P ]XX
0= ¢
Ly
1
IZZ

(3.27)

(3.28)

(3.29)

(3.30)

50



Upravljacka arhitektura za pracenje referentnih trajektorija

3.5 Projektiranje regulatora za pracenje visine letjelice u oko-

lini ravnoteznog stanja

Za praenje visine z koristimo linearizirani kinemati¢ki model za visinu oblika
i=w (3.31)

i linearizirani dinamicki model pravolinijske brzine w oblika

T
W= ——g. (3.32)

my

Kombiniranjem relacija (3.31) i (3.32) dobije se linearizirani dinamicki model visine

T
iI=——g. (3.33)
mey
Za pogresku odstupanja od Zeljene visine
€7 = Zref — 4, (3.34)

gdje je zr referentna visina, 1 upravljacki zakon

Tdes =m, (g +Zref+ KdZéZ + szez) 5 (335)

gdje je g = 9,81m/s? gravitacijsko ubrzanje, K, koeficijent derivacijskog ¢lana PD regulatora
1 K, koeficijent proporcijalnog Clana PD regulatora. UvrStavanjem (3.35) u (3.33) dobiva se

sljedeci izraz za dinamiku pogreske po visini

¢+ Kyzé. + Kpze. = 0. (3.36)

S obzirom na to da je u pitanju linearna diferencijalna jednadZba drugog reda, pogreska e,
eksponencijalno opada ka nuli za pozitivne vrijednosti proporcionalnog i derivacijskog pojacanja.
Na slici 3.8 je predocena blokovska shema regulatora za pracenje referentne visine, a na slici 3.9

predoceni su rezultati praenja visine za vrijednosti parametara regulatora K;; = 51 Kj,; = 6.25.
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Zref

Zref

mey p—p Tdes

Zref

Slika 3.8 — Blokovska shema regulatora za pracenje referentne visine.
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Slika 3.9 — Rezultati pracenja visine.

Sa slike 3.9 moZe se uociti da pogreska vrlo brzo pada na nisku vrijednost te da postoje male
niskofrekvencijske oscilacije oko Zeljene visine Sto je oCekivano s obzirom na objekt kojim se

upravlja, te da su performanse prac¢enja opcenito dobre.

3.6 Projektiranje regulatora za pracenje orijentacije u oko-

lini ravnoteZnog stanja

Kod pracenja orijentacije neophodno je pratiti tri kuta rotacije, oko X, Y i Z osi. Za vektor kutova
okoX,YiZ
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T

1 vektor kruznih brzina u lokalnom koordinatnom sustavu

T

linearizirani kinematicki model kruZznog gibanja moze se vektorski zapisati u obliku:

y=p (3.39)

a linearizirani dinamicki model kruZnog gibanja u obliku:

p=J"'1, (3.40)
gdje je J tenzor inercije oktokoptera
Ly 0 O
J= 0 Iyy 0] - (3.41)
0 0 I,

Ako kombiniramo relacije (3.39) i (3.40) dobivamo dinamicki model orijentacije W oblika

=yt (3.42)

Za pogresku odstupanja od Zeljenog stanja definiranu na sljede¢i naCin:

¢ref ¢
ey = |G| — |0] = FYres— Y, (3.43)
Vref 'Y
te odabir upravljackog zakona kao:
79 = J (Prer + Kgew + K pew) (3.44)

uvaZzavajudi relaciju (3.42) dobiva se dinamic¢ki model pogreske orijentacije oblika

ey +Kyéey +Kpey = 03,. (3.45)
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Ako odaberemo matrice pojaCanja oblika K; = K;I33 1 K, = K133 dobivamo raspregnute
regulatore po Eulerovim kutovima ¢, 6 i . Pogreske po Eulerovim kutovima ¢e teZiti ka
nuli za pozitivne vrijednosti proporcionalnog i derivacijskog pojacanja s obzirom da se radi o
sustavu raspregnutih linearnih diferencijalnih jednadzbi drugog reda. Na slici 3.10 predocena
je blokovska shema regulatora za pracenje referentne orijentacije, a na slici 3.11 predoceni su
rezultati praCenja visine i orijentacije za vrijednosti parametara regulatora K, = 30, K, = 225,
K;=201K, =100.

‘I’ref

J ——> Tdes

ref

N
) ey
W —»@—» K,
Y —»@—»
ey

v

Slika 3.10 — Blokovska shema regulatora za pracenje referentne orijentacije.
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Z-0s [m]

¢ [rad]

§
[rad]
e

-0.5
0 5 10 0 5 10
t [s] t [s]
0.5 0.1 T T
k=) —_—0 —
£ o —‘5 0
= £
-0.5 : : -0.1 : ‘
0 5 10 0 5 10
t [s] t [s]
0.5 T 0.1
_¢ref ew
F — = N\
M0 f 0
. £
-0.5 : -0.1 ‘
0 5 10 0 5 10
t [s] t [s]

Slika 3.11 — Rezultati pracenja visine i orijentacije.

Sa slike 3.11 vidimo da pogreske svih varijabli is¢ezavaju unutar 1s 1 da su performanse

pracenja opcenito dobre, a pored toga su zadane trajektorije dosta zahtjevne obzirom da podrazu-

mijevaju simultano upravljanje po svim koordinatama.

3.7 Projektiranje regulatora za pracenje pozicije u okolini

ravnoteznog stanja

Prethodno projektirani regulatori upravljaju samo visinom i orijentacijom letjelice, a gibanje

letjelice po x i y koordinatama pozicije posljedica je kinematickog i dinamickog modela sustava.
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Razmotrimo linearizirani kinematicki model letjelice za koordinate x i y dan prvim dvjema

jednadZama u (3.27). Model (3.27) moZemo zapisati i matricno

X Cy, —Sy,| |U
= , (3.46)
y Sy, Cy, 1
Rotacijska je matrica u (3.46) ortogonalna pa inverzni izraz izrazu (3.46) glasi:
u Cy, Sy, | X
= . (3.47)
Y —Sy, Cy, y
Deriviranjem izraza (3.47) dobije se sljedeci izraz.
u Cy, Sy, | [X
= , (3.48)
v =Sy, Cy, | [V
Prema izrazu (3.29) je i = g0 1v = —g¢, §tq uvrsteno u izraz (3.48) daje
0 Cy. Sy | | X
g = . (3.49)
—¢ —Sy, Cy, | |V
MnoZenjem prethodnog izraza slijeva s )
110 —1
11 o
dobije se
¢ 1 |Sve —Cyef (X
=- (3.50)
8 ..
6 Cye Sy | |V

Iz (3.50) proizilazi da se moZe projektirati regulator za pracenje koordinata x i y, koji na svom

izlazu daju referentne vrijednosti za kutove valjanja ¢ i posrtanja 8. Buduci da regulatori za
rotaciju oko X i Y osi, koji su izvedeni u potpoglavlju 3.6, zahtijevaju prve i druge derivacije
kutova valjanja ¢ i posrtanja 0, proizilazi da referentne trajektorije po x i y koordinatama trebaju
biti barem Cetverostruko diferencijabilne kako bismo generirali druge derivacije ¢ 1 6 kutova.

Projektiranje regulatora po poziciji za x i y provodimo analogno kao i za regulatore po visini i po

kutovima. Da bi pogreske pracenje po referentnim pozicijama Xref 1 Yyef

€x = Xref — X

(3.51)

€y = Yref — ),
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eksponencijalno is¢ezavale dovoljno je da njihova dinamika zadovoljavaja relaciju

éx €x €x
+Ky +K), = 0px1. (3.52)
€y ey €y
gdje ju Ky i K, pozitivna pojacanja. 1z (3.51) i (3.52) mozZemo druge derivacije koordinata

pozicije x 1y izraziti kao

..X: ..X:ref éx €x
= + K, +K, , (3.53)

y Vref éy €y

Sto u kombinaciji s relacijom (3.50) omogucava izraCunavanje referentnih vrijednosti kutova

valjanja i posrtanja kao

Pret| 1 |Swe —Cw| [X
Bl (3.54)
8 "
eref Cy, Sy, y
Deriviranjem prethodne relacije dobivamo
Pref 1 |Swe —Cye| |X
= - , (3.55)
: 8
Oret Cy, Sy, y

Trece derivacije koordinata pozicije x i y u (3.55) moZemo, na osnovi relacije (3.53), izraziti kao

X Xref €x éx

= + Ky +K, . (3.56)

y Yref éy éy

Druge derivacije pogreske pracenja po x i y koordinatama referentne pozicije mozemo, na osnovi

prve derivacije relacije (3.51), izraziti kao

€y Xref X

= — . (3.57)
éy yref y

Analognim postupkom dobivamo drugu derivaciju referentnih vrijednosti kutova valjanja i

posrtanja kao
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(ﬁref

1|Sve —Cw| [¥
= - , (3.58)
- 8
Oret Cy, Sy, y
Cetvrtu derivaciju koordinata pozicije x 1 y kao
x 'jé'ref ex Ex
= + Ky, +Kp, . (3.59)
y y .ref e)’ é)’
i trecu derivaciju pogreske pracenja referentne pozicije kao
ex Xref X
= — . (3.60)
'éy y ref X

Relacije (3.53) do (3.60) definiraju tzv. preslikavanje temeljeno na ravnosti (engl. flatness)
na osnovi koje trenutne vrijednosti x i y koordinata pozicije preslikavamo u referetne vrijednosti
kutova valjanja i posrtanja. One zahtjevaju poznavanje referentnih vrijednosti pozicija Xef i
Yref do njihovih Cetvrtih derivacija i poznavanje trenutne Zeljene vrijednosti kuta zaoSijenja
Ve (prema definiciji ravnoteZnog stanja danog relacijom (3.26)). Jednostavnosti radi, uzeta su
proporcionalno i derivacijsko pojacanje kao i kod regulatora visine. Na slici 3.12 je predoCena

blokovska shema regulatora za pracenje x i y koordinata referentne pozicije.

irefv yref

. . €x, €y

Lref; Yref Ky

Lref; Yref 4’@?’ Ky
z Gy

T,y

T,y

Slika 3.12 — Blokovska shema za pracenje x i y koordinata referentne pozicije.

Na slici 3.13 predocena je shema za preslikavanje pozicije po x i y koordinatama temeljna na
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nacelu ravnosti.

T refy Y ref

.. . éﬂﬁ’ éy
Tref; Yref —P Kd

N

irefa yref —>

A 4
z,y 1 |:S¢ref —C’L/)I-ef:| Grefs Qbref s Gref
ES >
9 | Cret  SUref [
A

Href ) Hrefa Href

.i‘refy Y ref

€y €y
T rofy Yyef — P

jrefa yref —>

Slika 3.13 — Blokovska shema preslikavanja temeljenog na nacelu ravnosti.

Sheme prikazane na slikama 3.12 1 3.13, zajedno sa regulatorom visine, prikazanim na slici

3.8, tvore regulator pozicije letjelice.

Na slici 3.14 predoceni su rezultati praenja pozicije i kuta zaoSijanja za vrijednosti parame-
tara regulatora Ky, = 14.5, K, = 52.56, K; = 451 K, = 506.5. Sa slike vidimo da pogreSke svih
varijabli i§€ezavaju unutar 4 sekunde. Razlog tome je da je zadana trajektorija jako zahtjevna.

Bez obzira na to, performanse prac¢enja opCenito su dobre, $to potvrduje ispravnost razmatranog

pristupa.
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Slika 3.14 — Rezultati pracenja pozicije i orijentacije letjelice.
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3.8 Upravljacka arhitektura cjelokupnog sustava bespilotne

letjelice

Na slici 3.15 predocena je konacna upravljacka arhitektura projektiranog regulatora za praéenje

referentne trajektorije.

Zrefs Zrefs Zref | Regulator | 2,2
Visine
'/vdcs
Trefs Lrefs LTrefs Lrefs L ref v
Yrefs Yrets refs Urers U ref udes Qrer oul: v inamikz Q u Dinamika
Multiplekser | Alokacija “p> RI(:;ULIIOI » D;/r;‘lmlkd »| Aktuacija » Oktokoptera —
otora otora a
A
s
Regulator Bref, Prets Pref »| Regulator |
Pozicije y o4 Zakrets -
J Orets Orets Oret Zakreta v
A
Yrefs Prets Pret
T, T, T

Y Y

Slika 3.15 — Blokovska shema upravljacke arhitekture reguatora za pracenje referentne trajektorije.

PredloZena arhitektura cjelokupnog sustava istovremenog upravljanja po koordinatama x, y,

Z 1 po orijentaciji se sastoji od sljede¢ih podsustava:

* regulator x i y koordinata pozicije (engl. xy Controller) i preslikavanja temeljenog na
ravnosti (engl. Flat Mapping),

* regulator visine (engl. Altitude Controller),

* regulator zakreta (engl. Attitude Controller),

* upravljacka alokacija (engl. Control Allocation)

* regulator brzine vrtnje motora (engl. Motor Controller).

PredloZeni je regulator u stanju pratiti referentne x, y i z koordinate pozicije i koordinatu
v orijentacije. PredloZena arhitektura koriStena je u radu [63] za upravljanje pozicijom i
orijentacijom bespilotne letjelice. Ono §to je neophodno jest da su referentne trajektorije x i
y koordinata pozicije barem Cetverostruko diferencijabilne, a visine z 1 orijentacije ¥ barem
dvostruko diferencijabilne. Promjena ¢ 1 0 koordinata orijentacije bit ¢e posljedica regulacija
x 1y koordinata pozicije. Kao primjer predloZene upravljacke arhitekture za pracenje pozicije
i orijentacije razmotrimo pradenje Vivijanijeve krivulje u trodimenzionalnom prostoru, Sto je
predoceno slikom 3.16, dok su pogreske pracenja referentne krivulje po koordinatama x, y, z i

orijentacije ¥ predocene slikom 3.17
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Referentna trajektorija

— Ostvarena trajektorija

Z-0s [m)]

Y-o0s [m]

1
X-os [m)] 2

Slika 3.16 — Prikaz pradenja Vivijanijeve trajektorije u trodimenzionalnom prostoru za sustav s
ispravnim pogonskim motorima s propelerima.
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Slika 3.17 — Prikaz pogreSaka pracenja pozicije i orijentacije bespilotne letjelice.

Kako se moZe uociti s slika 3.16 i 3.17 predloZena arhitektura dobro prati krivulje u tro-

dimenzionalnom prostoru. Iznosi pogreSaka su mali te su potpuno prihvatljivi s obzirom na
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to da se radi o sustavu koji lebdi u zraku. Neophodno je naglasiti da je eksperiment izvrSen s
potpuno ispravnim pogonskim motorima s propelerima. Razmotrimo slucaj da prilikom pracenja
referentne trajektorije dode do otkaza jednog pogonskog motora s propelerom, recimo motora 3
od samoga pocetka misije. Dobiveni odzivi praenja referentne krivulje u trodimenzionalnom

prostoru i iznosi pogreSaka po pojedina¢nim koordinatama predoceni su na slikama 3.18 1 3.19.

Referentna trajektorija
Ostvarena trajektorija

X-os [m] e 2 25

Slika 3.18 — Prikaz pracenje Vivijanijeve trajektorije u trodimenzionalnom prostoru za sustav bespi-
lotne letjelice s kvarom na motoru 3.
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Slika 3.19 — Prikaz pogresaka pracenja pozicije i orijentacije bespilotne letjelice s kvarom na motoru
3.

Kao $to se moZe uociti iz slike 3.18, postoji stalno odstupanje u pracenju Vivijanijeve krivulje,
intezitet pogreSke po pojedinim osima moZe se vidjeti iz odziva pogreSaka koji su predoceni
na slici 3.19. Za ovaj konkretan slucaj iznos pogreske pozicije po X osi ide do 0.5 metara. 1z
ovog jednostavnog primjera moZe se zakljuciti da neispravan rad jednog od motora moZe dovesti
do toga da imamo stalnu pogresku u praenju pojedinih koordinata. Neophodno je naglasiti da
se upravlja sa sustavom koji posjeduje redundantnu strukturu, ali regulator nema informaciju
o prestanku rada pojedinacnog pogonskog motora s propelerom. Zbog toga alokacijski modul
Salje referentnu vrijednost o brzini vrtnje svim pogonskim motorima. Takoder, zavisno od toga
na kojem je motoru doslo do kvara, intenzitet pogreske kao i utjecaj na pojedina¢ne koordinate
moze biti razliCit.

S obzirom da je razmatrana letjelica redundantne strukture, moguce je u upravljacku strukturu
dodati regulator koji ¢e uzeti u obzir informaciju o kvaru na nekom od pogonskih motora te

rasporediti uprvljacke signale na preostale ispravne motore te tako pokusati nastavititi s radom
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letjelice. U tom je smislu potrebno provesti analizu koja bi razmotrila na koji nacin svaki od
pojedinacnih motora letjelice utjece na stabilnost i upravljivost sustava bespilotne letjelice, Sto je

obradeno u sljede¢em poglavlju disertacije.
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Poglavlje 4

Upravljacka arhitektura za pracenje

referentnih trajektorija

Za potrebe razvoja planera gibanja razvoja planera gibanja kao i procjene moguénosti izvrSenja
planirane misije neophodno je odrediti jeli sustav, s preostalim ispravnim aktuatorima, u stanju
generirati neophodnu silu potiska i momente da bi mogao dosegnuti tocke u prostoru koje zada
planer gibanja. Kako je pokazano u 3. poglavlju bez obzira posjeduje li sustav redundantne
aktuatore moze se dogoditi situacija u kojoj pracenje referentne trajektorije nije moguce. Takav
je slu¢aj mogu¢ ako se koristi upravljacki algoritam koji ne koristi informaciju o nastanku kvara
ili je kvar takve prirode da redundantni aktuatori ne mogu generirati potrebnu silu i momente.
Zbog toga je neophodno definirati proceduru pomocu koje je moguée provijeriti posjeduje li

sustav s aktuatorima potencijal za dostizanje referentne tocke.

4.1 Ovisnost skupa dopustivih vrijednosti upravljackih vari-

jabli o kvarnim stanjima

Da bismo izvrSili potrebnu analizu, neophodno je definirati referentnu tocku u odnosu na koju ¢e
razmatranje biti provedeno. Za tu svrhu kao referentnu tocku uzeti ¢emo tocku lebdenja (engl.
hovering point). Radi se o tocki u kojoj sustav lebdi iznad povrSine zemlje na proizvoljnoj visini
Z uz nepostojanje vrtnje oko osi X, Y i Z. Ako sustav viSerotorske letjelice ne moZe ostvariti
stabilnost u toj tocki dolazi ili do vrtnje oko njegovih osi ili do povecanja/smanjena visine,
Sto znaci da tijekom izvrSavanja misije sustav nije u stanju pratiti referentne tocke koje dolaze
od planera gibanja. Kako je vec reCeno u 2. poglavlju veza izmedu generirane sile potiska i
momenata, s brzinama vrtnje motora dana je s u,.y = AC;. Referentni upravljacki signal u,, ¢

predstavljen je s:

wer =1 t1"=1T 1 Ty, T [ 4.1)
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Radi ilustracije razmatranog problema razmotrimo oktokopter s PNPNPNPN smjerovima vrtnje
pogonskih motora s propelerima. S obzirom na to da ; € Do, C R® te da je u € D, C R?,
preslikavanje Dq_ > D, definirano relacijom u = AQ; surjektivno, tj. za Vu € D, 3Q; € Dq_
takav da vrijedi u = AQ. Skup Dq_ definiran je na osnovi ograniCenja na brzine vrtnje motora.

Skup D, nije jednostavno vizualizirati, ali znajuci da su brzine vrtnje motora ogranicene s donje

2
max>

i gornje strane (relacija 0 < Q% <Q i = 1..8) te da je preslikavanje Do+ D, definirano
relacijom u = AQ linearno, skup D,, predstavlja politop (engl. Polytope) u prostoru R*. Zapravo
za slucaj da su sve brzine vrtnje pogonskih motora s propelerima jednake nuli, sve komponente
upravljackog ulaza u imaju vrijednost nula, tako da dobivamo prvu to¢ku upravljackog prostora
koji ima 4 koordinate (sila uzgona T te momenti rotacije Ty, T, 1 T, oko osi X, Y i Z). Ako
1zvr§imo promjenu brzine vrtnje samo prvog pogonskog motora s nula na maksimalnu vrijednost
(®max = 874 [rad/s)) tada prelazimo na sljede¢u komponentu upravljackog vektora u. OCito je
broj komponenata upravljackog vektora ovisan o broju pogonskih motora tj. imamo 2%" (n je
broj pari pogonskih motora s propelerima) mogucih komponenata upravljackog vektora. Ovime
se dobivaju koordinate upravljackog vektora (u Cetverodimenzionalnom prostoru sile uzgona 7 i
momenata Ty, Ty, i T;) koje se sastoje samo od krajnjih vrijednosti dobivenih za jedan motor (brzina
vrtnje iz opsega (0 < ® < @y4y). Sve ostale medutocke, koje se dobivaju poveéanjem brzine
vrtnje konkretnog pogonskog motora, leZe izmedu ovih dviju krajnjih vrijednosti. Opisanim
postupkom se za slucaj oktokoptera (n = 4 para pogonskih motora) dobiva 256 komponenata
upravljackog vektora u Cetvero-dimenzionalnom prostoru generiranih momenata 7y, 7, 1 T, i
sile uzgona 7. Kako se radi o ¢etverodimenzionalnom prostoru, to se kroz bilo koje Cetiri od
256 generiranih to¢aka moze postaviti jedna hiperravnina. Od svih mogucih hiperravnina koje
se mogu dobiti kombiniranjem po Cetiri tocke od raspoloZzivih 256, nama ¢e biti od interesa
one koje tvore zatvoreno vanjsko povezano konveksno podrucje. Na opisani nacin e se dobiti
politop u Cetverodimenzionalnom prostoru. Kako ne moZemo izvrsiti vizualizaciju podrucja
u Cetverodimenzionalnom prostoru, razmotriti ¢emo slucaj u kojem je 7, =0, 7, =017, =0,
respektivno. Za navedene slucajeve dobit ¢emo prikaz ortogonalnih projekcija politopa skupa D,,
(s koordinatama (7', Ty, 7y), (T, Ty, T,) 1 (T, Ty, T;) respektivno). Navedene projekcije predocene
su slikama 4.1, 4.2 1 4.3. Slike 4.1, 4.2 1 4.3 predoCavaju dopustivi skup upravljackih varijabli
za konkretnu viSerotorsku letjelicu, pod uvjetom da su nam poznati njezini parametri. Ovaj
dopustivi skup nam moZe posluZziti kao osnova za planiranje gibanja jer se, znajuci dopustivi
skup, moZe izvrSiti provjera jesu li moguci prijelazi iz susjednih toCaka koje generira planer

gibanja.
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Slika 4.1 — Oktokopter: prikaz podrucja vrijednosti upravljacke varijable (T, 7y, 7,) iz Cetverodimen-
zionalnog dopustivog podrucja u trodimenzionanom prostoru za 7, = 0.

50

Slika 4.2 — Oktokopter: prikaz podrucja vrijednosti upravljacke varijable (T, 1, 7;) iz Cetverodimen-
zionalnog dopustivog podrucja u trodimenzionanom prostoru za T, = 0.

68



Upravljacka arhitektura za pracenje referentnih trajektorija

50

Slika 4.3 — Oktokopter: prikaz podrucja vrijednosti upravljacke varijable (7', 7y, ;) iz Cetverodimen-
zionalnog dopustivog podrucja u trodimenzionanom prostoru za T, = 0.

Za prijelaz iz trenutne toCke u sljedecu tocku, na putanji koju je potrebno slijediti, planer
gibanja treba proracunati iznose potrebne sile uzgona i momenata. Znajuci potrebnu silu uzgona
1 momente moZe se izvrsiti provjera na ogranicenja dopustivog skupa upravljackih varijabli,
koji smo dobili naprijed opisanim postupkom, tako da se osigura da generirana sila potiska i
momenti budu unutar dopustivog skupa upravljackih varijabli. Za potrebe razumijevanja utjecaja
pojedinacnih pogonskih motora na izgled dopustenog skupa upravljackih varijabli izvrsit ¢emo
projekciju momenata T,, T, na ravninu 7. Kako je za dosezanje tocke lebdenja neophodno da
sila uzgona savlada gravitacijsko privlacenje (T > mg), to Cemo izvrSiti projekciju momenata
Ty, Ty 1z trodimenzionalnog podrucja (slika 4.1) na ravninu 7' = mg. Za taj slucaj, projekcija
predo¢enog trodimenzionalnog podrucja izgleda kao na slici 4.4. Sa slike 4.4 moZe se uociti da
momenti T, 1 Ty imaju simetrine vrijednosti te da su medusobno linearno ovisni, odnosno nije
moguce istovremeno doseCi maksimalne vrijednosti momenta Ty i Ty.

Predoc¢imo dopustivi skup upravljackih varijabli za slu¢aj nastanka kvara na sustavu visero-
torske letjelice. Radi ilustracije razmotrimo slucaj kvarnog stanja na motoru 1. Za taj slucaj,
prikaz projekcije momenata 7y i T, na ravninu 7' = mg, predocen je slikom 4.5. Slucaj kvarnog
stanja s istovremenim kvarom motora 1 i 2, projekcija momenata T, i Ty na ravninu 7' = mg

predocena je slikom 4.6.
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-5 0 5
Ty

Slika 4.4 — Oktokopter: projekcija momenata Ty, T, u ravnini I’ = mg.

5 0 5
Te

Slika 4.5 — Oktokopter: projekcija momenata 7, i T, na ravninu 7 = mg, za slucaj nastanka kvarnog
stanja na motoru 1.
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5 - !
5 Ty O 5

Slika 4.6 — Oktokopter: projekcija momenata 7, i T, na ravninu 7' = mg za sluCaj nastanka kvarnog
stanja na motorima 1 1 2.

Kako se moZe uociti sa slika 4.5 1 4.6, u odnosu na pocetni skup vrijednosti upravljacke
varijable (slika 4.4), dolazi do smanjenja podrucja vrijednosti upravljacke varijable za momente
Ty 1 Ty. Ovisno o tome je li doSlo do nastanka jednostrukog, dvostrukog ili viSestrukog kvarnog
stanja, doci ¢e do manjeg ili ve€eg smanjenja pocetnog podrucja vrijednosti upravljacke varijable.
Oblik podrugja vrijednosti upravljacke varijable ovisit e o kombinaciji i1 intenzitetu nastalih
kvarnih stanja. Ovisno o obliku novonastalog podrucja vrijednosti upravljacke varijable, neki
ili svi planirani manevri nee se mo¢i izvesti, odnosno postoji moguénost da sustav nece biti
u stanju dosegnuti tocku lebdenja i stajati u njoj. PredoCena podrucja vrijednosti upravljacke
varijable samo su informativnog karaktera, da bi se razumjelo kako svaki pogonski motor ima

drugaCiji utjecaj na generiranje sile potiska 7' i momenata Ty, Ty i ;.

4.2 Postupak odredivanja upravljivosti ovisno o tipu kvarnog

stanja

Da bi se provjerilo je li sustav u stanju dosegnuti tocku lebdenja te u njoj stajati, za slucaj
jednostrukog dvostrukog ili viSestrukog kvara, potrebno je definirati postupak kojim ¢e se
izvr$iti provjera mogucénosti dosezanja tocke lebdenja. Moguénost dosezanja te tocke nazvati
¢emo upravljivost, a ako je sustav pri tome u stanju u njoj zadrZati i sve referentne koordinate

onda ¢emo reci da je sustav i stabiliziran. Zadatak je regulatora, u nasem slucaju upravljacke
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alokacije, da proracuna (ako je moguce) brzine vrtnje motora ¢ kojima e se postici referentna
sila potiska i momenti kako bi se dosegla bilo koja tocka u trodimenzionalnom radnom prostoru,
koju zada planer gibanja. Zadatak je upravljacke alokacije odrediti preslikavanje D,. Drugim
rijeCima upravljacka alokacija odreduje na koji je nacin potrebno alocirati raspoloZive pogonske
motore u sustavu kako bi dosegli referentnu silu potiska i momente zakreta. Problem koji je
inherentno prisutan kod sustava koji imaju veci broj upravljackih aktuatora nego je neophodno
(za slucaj letjelica koje imaju paran broj motora u planarnoj konfiguraciji tj. 2n motora, gdje
je n > 2), jest taj da se referentna sila potiska 1 momenti mogu realizirati preko beskonacnog
broja razli¢itih kombinacija kutnih brzina motora. Za potrebe odredivanja barem jedne moguce
kombinacije kojom Ce se realizirati referentna sila potiska i momenti te sustav letjelice voditi ka
toCki lebdenja, odnosno ka referentnom upravljanju u,,r = AL, (0 < Q; < a),%lax), dani ¢emo
problem predociti kao problem minimizacije. Ako definiramo optimizacijski okvir tako da se
kao problem optimizacije prora¢unava minimalno odstupanje (po moguénosti da bude jednako
nuli) izmedu referentnog u,. s 1 ostvarenog upravljanja u, te ako za optimizacijsku varijablu
odaberemo brzine vrtnje motora €, tada bi minimizacija odredila optimalnu brzinu vrtnje svih
pogonskih motora za postizanje referentnog upravljanja. Kao optimalno rjesenje bi dobili QF,
gdje bi se minimizirao kvadrat pogreSke izmedu referentnog upravljanja u,.r i postignutog

upravljanja pomocu brzine vrtnje motora u = AQ kao:

ep = Upef — AL, “4.2)

Ovime se problem pronalaZenja potrebne sile uzgona i momenata svodi na problem opti-

mizacije, odnosno minimizacije pogreske e, s obzirom na raspolozive pogonske motore te

njihova ograni¢enja (0 < Q; < ®2_,). Problem optimizacije moZe se definirati na sljede¢i nacin:

Q= argmin (|le,||?) = argmin (||uyer —AQ|%), 4.3)
0<Q,< w20 0<Q,< w2,
pri ¢emu je referentno upravljanje definirano kao u,.¢ = | mg 0 0 0 ]7. Za ovako definiran

problem optimizacije, moguca su sljedeca tri slucaja:

1. Ako rjeSenje ne postoji, tada se tocka lebdenja ne moze doseéi, pa prema tome sustav nije
niti upravljiv niti stabilan za dopustivo podrucje upravljacke varijable.

2. Ako rjesenje postoji te se pri tome dobijedajee,=[0 0 0 0 ]7, onda je dosezanje
tocke lebdenja izvedivo te je sustav upravljiv i stabiliziran uz dopustive vrijednosti upravl-
jacke varijable.

3. Ako rezultat minimizacije postoji, ali pogreSka odstupanja ima vrijednosti pojedinih
komponenata pogreske koje nisu jednake nuli, tada mogu nastupiti sljedeca dva slucaja:

(a) Potrebno je ponoviti optimizaciju pri ¢emu vrijednost referentnog upravljanje treba
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postavitina uy.r = 7 1, T, 7= mg 0 0 ]7. Ako ponovljenom optimizaci-

jom dobijemo da je iznos pogreske e, =[ 0 0 0 ]7, tada je moguée sustav dovesti
u tocku lebdenja, ali ¢e se sustav vrtjeti oko Z-osi. Za ovaj slucaj kazemo da je sustav
upravljiv, ali nije stabiliziran.

(b) Ako ponovljenom optimizacijom dobijemo da iznos pogreSke e, nema nulte vri-
jednosti, tada se za sve pojedinacne komponente dobiva rjeSenje koje je najblize
izvedivom, te njegovom analizom moZemo utvrditi koja od pojedinih komponenata
vektorski definirane pogreske e, nije jednaka nuli, odnosno moguce je zakljuciti
koja pojedina komponenta nije zadovoljena. Znajuci iznose pojedinih komponenata
vektora pogreske e, moze se zakljuciti hoce li doCi do pada letjelice (ako je T < mg)
ili do njezina dodatnog podizanja (ako je T > mg) ili ¢e doci do rotacije sustava
letjelice oko pojedinacnih osi u pozitivhom ili negativnom smjeru u ovisnosti od

predznaka pojedinih komponenata vektora pogreske.

Na osnovi zapaZzanja koje ¢emo dobiti nakon provedbe opisanog postupka na sustavu letjelica
s parnim brojem motora postavljenim u planarnoj konfiguraciji, izvest cemo zakljucke koja se
kvarna stanja mogu dogoditi na konkretnom tipu letjelice te je li za razmatrano kvarno stanje
mogué nastavak planirane misije ili se ona mora prekinuti. Dobivene ¢emo rezultate usporediti s

rezultatima koji postoje u literaturi (engl. state of the art).

4.3 Analiza upravljivosti kvadkoptera, heksakoptera i oktokoptera

s obzirom na nastanak kvarnog stanja

4.3.1 Kvadkopter

Kvadkopter na kojem Ce se provesti analiza upravljivosti ima sljedece parametre [64]: m, = 1.32
kgl, I = 0.211 [m], Ly = Ly = 0.0128 [kgm?], I, = 0.0239 [kgm?], Ly = 4.3-107° [kgm?],
b=9.9865-10"° [M7] 4 = 1.5978 1077 [N} g, = 840 [rad/s]. Rjesavanjem opti-
mizacijskog problema definiranog jednadzbom (4.3) za slucaj kvadkoptera kod kojeg su svi

pogonski motori ispravni, uz uvjet da su referentna sila uzgona i momenti dani s U,y =

(7 z]"=[mg 0 0 0] dobivamo: w; = @ = @3 = @4 = 569.35 [rad /s]. i pri tome je

e,=[00 0 0 ]7. To znati da je moguée doseéi tocku lebdenja i stabilizirati kvadkopter u
dosegnutoj poziciji i orijentaciji. Razmotrimo sada slucaj gdje na sustavu kvadkoptera moze
do¢i do jednostrukog kvara na pogonskim motorima. Primjenom definiranog optimizacijskog

okvira dobivaju se rezultati prikazani u tablici 4.1.
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Tablica 4.1 — Kvadkopter: analiza upravljivosti za slucaj nastanka jednostrukog kvara.

Kvar ep = Upy — AL
— 1T
Motor 1 0.0 —0.03 0.0 0.21
r 1T
Motor 2 0.0 0.0 0.03 —0.21
= 1T
Motor 3 0.0 0.03 0.0 0.21

T
Motor4 | /0.0 0.0 ~0.03 021

Svi pojedinacni slu€ajevi nastanka jednostrukog kvarnog stanja prikazani su crvenom bo-
jom u tablici 4.1. Kako je vidljivo iz dobivene tablice, kvadkopter se ne moze stabilizirati u
tocki lebdenja niti za jedan slu€aj jednostrukog kvara. Radi boljeg razumijevanja dobivenih
rezultata, razmotrimo rezultate dobivene za slu¢aj kvarnog stanja na motoru jedan gdje je
ep=0[0 —0.03 0 021 ]7. Za razmatrani slu¢aj kvadkopter bi mogao dosegnuti referentnu
visinu, medutim u dosegnutoj tocki bi bila izraZena blaga rotacija oko X-osi u negativhom smjeru
te intenzivna rotacija oko Z-osi u pozitivnom smjeru. Predo¢imo dopusteni skup upravljackih
varijabli kvadkoptera za nastanak kvarnog stanja na motoru 1. Kako se moze uociti s prikazanih
slika 4.7 1 4.8, moment oko X-o0si moZe imati vrijednosti u opsegu (-1.5, 0), dok moment oko
Z-o0si moze imati vrijednosti u opsegu (-0.12, 0.22). Oko X-osi uvijek je prisutan moment u
negativhom smjeru vrtnje te se za minimalnu vrijednost momenta oko X-osi proracunava opti-
malna vrijednost za moment oko Z-osi. Dobiveni su rezultati ocekivani i1 u skladu su sa stanjem
u podrucju. U radu [25] autor je pokazao da kvadkopter ne posjeduje redundantnu strukturu te
da gubi upravljivost za slucaj potpunog gubitka jednog od motora. Na osnovi dobivene analize
moze se zakljuciti sljedece: ako je potrebno izvrSiti misiju bespilotnom letjelicom prilikom
koje je izraZzena vjerojatnost nastanka jednostrukog kvarnog stanja na pogonskom motoru, tada

kvadkopter ne predstavlja pouzdanu strukturu za izvrSenje misije.
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Ty

Slika 4.7 — Kvadkopter: projekcija momenatat, i 7, na ravninu 7' = mg, za slucaj nastanka kvarnog
stanja na motoru 1.

0.2

0.1r

Slika 4.8 — Kvadkopter: projekcija momenatat, i 7, na ravninu 7' = mg, za slucaj nastanka kvarnog
stanja na motoru 1.
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4.3.2 Heksakopter

Razmotrit ¢emo dvije strukture heksakoptera (heksakopter s PNPNPN 1 PPNNPN smjerovima
vrtnje pogonskih motora). Parametri razmatranog heksakoptera su: m, = 1.54 [kg|, [ = 0.211 [m],
Iy = Iy = 0.0168 [kgm?], L. = 0.0308 [kgm?], Loy = 2- 1075 [kgm?], b = 8.5485- 1076 [ ],

rad?
d=1.3678-10"" [1;];7;22] Opax = 874 [rad/s]. Prvo éemo razmotriti upravljivost obiju struktura

s ispravnim motorima, pri ¢emu je vektor referentnog upravljanja dan s u,.r =[ 7 ¢ 17

[ mg 0 0 0 ]7. Rezultati provedene optimizacije dani su u tablici 4.2. Kako se moZe uogiti iz
tablice 4.2 obje inacice heksakoptera posjeduju redundanciju s obzirom na pojavu jednostrukog
kvarnog stanja. Kako su obje strukture heksakoptera otporne na pojavu kvarnog stanja za slucaj
jednostrukog kvara, u nastavku ¢emo razmotriti sluc¢aj nastanka dvostrukog kvara na objema
strukturama heksakoptera. Pored razmatranja moguc¢nosti dosezanja referentnog upravljanja u
punom obliku uyer=[ 7 1 |7 =] mg 0 0 0 ]7 (lijeva strana tablica 4.3 i 4.4), razmotrit
¢emo 1 slucaj kada je podrucje vrijednosti upravljacke varijable umanjeno (desna strana u

tablicama 4.3i4.4) urer =[ 7 ¢ 7,17 =1Img 0 01"

Tablica 4.2 — Heksakopter: Analiza upravljivosti za slu¢aj nastanka jednostrukog kvarnog stanja na
pogonskim motorima za strukturu s PNPNPN i PPNNPN smjerovima vrtnje pogonskih motora.

Kvar | e, za PNPNPN strukturu heksakoptera | ¢, za PPNNPN strukturu heksakoptera
- 1T - 1T

Ml 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0

M2 - 0.0 0.0 0.0 0.0- ' - 0.0 0.0 0.0 0.0- '

M3 - 0.0 0.0 0.0 0.0- ' - 0.0 0.0 0.0 0.0- !

M4 _ 0.0 0.0 0.0 0.0_ ' _ 0.0 0.0 0.0 0.0_ '

M5 - 0.0 0.0 0.0 0.0- ! - 0.0 0.0 0.0 0.0- !

M6 - 0.0 0.0 0.0 0.0- ! - 0.0 0.0 0.0 0.0- !

Razlog za definiranje umanjenog podrucja vrijednosti upravljacke varijable jest u sljede¢em:
za ovako definiran vektor referentne upravljacke veli¢ine dopusta se proizvoljno rotiranje sustava
letjelice oko Z-osi ali je pri tome oCuvan zahtjev da ne postoji rotacija oko osi X 1Y. Uvodenjem
umanjenog podrucja vrijednosti upravljacke varijable moZe se postici stabilizacija letjelice oko
osi X 1Y uz dopustenu vrtnju oko Z-osi i za slucaj nastanka takve vrste kvarnog stanja koja inace

vodi do gubitka upravljivosti letjelice. Time se omogucuje izvrSenje sigurnosnog prizemljenja
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letjelice, pri ¢emu se sama letjelica i oprema na njoj mogu sacuvati od potencijalnog unistenja.
Ono $to je neophodno da bi se ova mogucénost mogla iskoristiti jest postojanje mehanizma
otkrivanja nastanaka dvostrukog kvarnog stanja, te potom izdavanja upravljacke naredbe za
sigurnosno prizemljenje letjelice. 1z dobivenih podataka koji su prikazani u tablicama 4.3 i
4.4, moze se uociti da je za slucaj istovremenog nastanka kvarnog stanja na dva motora puna
upravljivost heksakoptera ocuvana samo u 20% slucajeva (zelena boja u lijevim stupcima tablica
4.314.4), atime i nastavak prvotno planirane misije, dok se u 60% slucajeva (zelena boja u
desnim stupcima tablica 4.3 1 4.4) moZe izvesti sigurnosno prizemljenje heksakoptera uz uvjet
da se zanemari upravljivost oko Z-osi.

Iz tablica 4.2, 4.3 i 4.4 uocljivo je da obje strukture heksakoptera posjeduju redundantnu
strukturu u odnosu na kvarno stanje gubitka pogonskog motora, a da su prili¢no osjetljive na
kvarno stanje gubitka dvaju pogonskih motora. Shodno iznesenome, za slucaj da treba izvrSiti
misiju viSerotorskom bespilotnom letjelicom gdje postoji vjerojatnost nastanka kvarnog stanja
na jednom pogonskom motoru i mala vjerojatnost nastanka kvarnog stanja na dva pogonska
motora, tada heksakopter predstavlja pouzdanu strukturu za obavljanje misije. Statisticki gledano
obje inacice heksakoptera daju 100% pouzdanost u odnosu na mogucnost nastanka jednostrukog
kvara. Medutim, za slucaj da je vjerojatnost za nastanak dvostrukog kvara prilikom obavljanja
misije visoka, tada heksakopter ne predstavlja pouzdanu strukturu, jer samo u tri slu¢aja od
mogucih petnaest (zelena boja u lijevim stupcima 4.3 i 4.4) moze nastaviti izvrSavanje misije
dok u 60% slucajeva moZze izvrSiti sigurnosno prizemljenje (zelena boja u desnim stupcima
tablica 4.3 1 4.4). Takoder, niti jedna od razmatranih struktura nema prednost u odnosu na
drugu. Zaklju¢no, heksakopter predstavlja pouzdanu strukturu u odnosu na moguénost nastanka

jednostrukog kvarnog stanja, odnosno posjeduje odredenu razinu sigurnosti.
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Tablica 4.3 — Heksakopter: Analiza upravljivosti za slucaj nastanka dvostrukog kvarnog stanja na

pogonskim motorimaza strukturu s PNPNPN smjerovima vrtnje pogonskih motora.

Kvar

epz[o 00 0}

T

e»=[0 0 0]

T

Mi12
M13
M14
MI15
M16
M23
M24
M25
M26
M34
M35
M36
M45
M46
M56
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Tablica 4.4 — Heksakopter: Analiza upravljivosti za slucaj nastanka kvarnog stanja na dva pogonska
motora za strukturu s PPNNPN smjerovima vrtnje pogonskih motora.

Kvar ep=[0 00 OV ep:’VO 0 OV

MI12
M13
M14
MI15
M16
M23
M24
M25
M26
M34
M35
M36
M45
M46
M56

4.3.3 Oktokopter

Razmatramo ponasanje dviju struktura oktokoptera (oktokoptera s PNPNPNPN i PPNNPPNN
smjerovima vrtnje pogonskih motora) za slu¢aj nastanka jednostrukih i dvostrukih kvarova.
Oktokopteri koji se razmatraju posjeduju sljedeée parametre [65]: m, = 1.8 [kg], [ = 0.211 [m],
Ly = Iy = 0.0429 [kgm?], I, = 0.0748 [kgm?], Ly = 2- 1073 [kgm?], b = 8.5485-107° [%],
d=1.3678-10""7 []Zaids;], Omax = 874 [rad /s]. Podaci dobiveni primjenom optimizacije za slucaj
pojave jednostrukog kvarnog stanja na pogonskim motorima za obje strukture predoceni su s
tablicom 4.5.
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Tablica 4.5 — Oktokopter: Analiza upravljivosti za slucaj nastanka jednostrukog kvarnog stanja na
pogonskim motorima za strukturu s PNPNPNPN i PPNNPPNN smjerovima vrtnje pogonskih motora.

Kvar | e, za PNPNPNPN strukturu oktokoptera | e, za PPNNPPNN strukturu oktokoptera
- 1T - 1T

M1 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0

M2 - 0.0 00 0.0 0.0- i - 0.0 00 0.0 0.0- i

M3 _ 0.0 0.0 0.0 0.0_ i _ 0.0 0.0 0.0 0.0_ i

M4 - 0.0 00 0.0 0.0- i - 0.0 00 0.0 0.0- §

M5 _ 0.0 0.0 0.0 0.0_ § _ 0.0 0.0 0.0 0.0_ i

M6 - 0.0 0.0 0.0 0.0- i - 0.0 0.0 0.0 0.0- i

M7 _ 0.0 0.0 0.0 0.0_ i _ 0.0 0.0 0.0 0.0_ i

M8 _ 0.0 0.0 0.0 0.0_ i _ 0.0 0.0 0.0 0.0_ i

Iz dobivene je tablice uocljivo da obje strukture oktokoptera s obzirom na pojavu jednos-
trukog kvarnog stanja na pogonskim motorima posjeduju redundantnu strukturu, odnosno njihov
potencijal za nastavak misije je 100%. Analiza upravljivosti obiju struktura oktokoptera za slucaj
nastanka dvostrukog kvarnog stanja, na dva pogonska motora dana je u tablicama 4.6 14.7. Kako
se moZe uociti iz dobivenih tablica, klasi¢na struktura oktokoptera s PNPNPNPN smjerovima
vrtnje motora u 28% slucajeva gubi upravljivost uslijed nastanka dvostrukog kvarnog stanja na
pogonskim motorima (crveni stupci u lijevom dijelu tablice 4.6), dok je za slucaj da se treba
1zvr$iti sigurnosno prizemljenje letjelice dana struktura oktokoptera pouzdana u 100% slucajeva
(zelena boja u desnom dijelu tablice 4.6), odnosno sustav ne posjeduje neupravljivo stanje. Ova
analiza zapravo pokazuje da struktura oktokoptera s PNPNPNPN smjerovima vrtnje motora pos-
jeduje potencijal od 72% (zeleni stupci u lijevom dijelu tablice 4.6) za nastavak misije za slucaj
nastanka dvostrukog kvarnog stanja na pogonskim motorima 1 potencijal od 100% za slucaj da
je neophodno izvrsiti sigurnosno prizemljenje letjelice. Kod oktokoptera koji posjeduje strukturu
s PPNNPPNN smjerovima vrtnje pogonskih motora, upravljivost letjelice za sluc¢aj nastanka
dvostrukog kvarnog stanja na pogonskim motorima narusena je u 14% slucajeva (crveni stupci
u lijevom dijelu tablice 4.7), dok se sigurnosno prizemljenje moze izvrsiti u 100% slucajeva
(zelena boja u desnom dijelu tablice 4.7). Ovo praktic¢ki znaci da oktokopter koji posjeduje
strukturu s PPNNPPNN smjerovima vrtnje motora ima potencijal da u 86% slucajeva nastavi
izvrSavanje zapocete misije, dok za slucaj da je neophodno izvrsiti sigurnosno prizemljenje to
moze izvrsiti u 100% slucajeva, pod uvjetom da posjeduje mehanizam koji moze identificirati
nastanak opisanog kvarnog stanja. Rezultati dobiveni provedenom analizom su skoro identi¢ni

rezultatima koji su dobiveni u radu [27]. Ovom je analizom pokazano da pazljivim odabirom
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strukture letjelice (kvadkopter, heksakopter ili oktokopter) kao i smjerova vrtnje pojedinanih
pogonskih motora, moZemo utjecati na vjerojatnost izvrSenja misije s obzirom na vjerojatnost
nastanka razli¢itih kombinacija jednostrukog ili dvostrukog kvara tijekom izvrSavanja misije.
Primjera radi, ako je vjerojatnost nastanka jednostrukog kvara visoka ali pri tom nije visoka
1 vjerojatnost dvostrukog kvara, tada ravnopravno moZemo koristiti bilo koju strukturu hek-
sakoptera ili oktokoptera, dok kvadkopter nije pogodan za takav tip misije. Za slucaj gdje je
vjerojatnost nastanka dvostrukog kvara visoka tada je najbolje koristiti oktokopter koji posjeduje
strukturu s PPNNPPNN smjerovima vrtnje pogonskih motora.

Provedena se analiza moZe poopciti za bilo koji oblik viSerotorskog sustava koji posjeduje
paran broj motora (2n, n > 2) postavljenih u planarnoj konfiguraciji. Za potrebe provodenja
analize neophodno je znati parametre strukture koja se razmatra kao i smjerove vrtnje svakog
pojedina¢nog motora jer od toga ovise vrijednosti matrice aktuacije A. Na ranije opisani nacin se
mogu razmatrati i trostruki ili Cetverostruki kvarovi ali je njihova vjerojatnost nastanaka znatno
manja nego jednostrukih ili dvostrukih kvarova, tako da nisu ni razmatrani u ovoj analizi.

Kako bi se razmatrani potencijal za nastavak misije mogao iskoristiti neophodan nam je
mehanizam pomocu koga bi se mogao otkriti nastanak kvarnog stanja. Pored toga potrebno nam
je 1 upravljanje koje je u stanju iskoristiti informaciju o nastanku kvara, s obzirom na lokaciju i

intenzitet nastalog kvara, te tako eliminirati posljedicu nastalog kvara, ako je to moguce.
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Tablica 4.6 — Oktokopter: Analiza upravljivosti za slucaj nastanka dvostrukog kvara za strukturu s
PNPNPNPN smjerovima vrtnje pogonskih motora.

Kvar

ep=[0 0 0 O]T

ep=0 0 o]T

M12
M13
M14
M15
M16
M17
M18
M23
M24
M25
M26
M27
M28
M34
M35
M36
M37
M37
M45
M46
M47
M48
M56
M57
M58
M67
M68
M78
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Tablica 4.7 — Oktokopter: Analiza upravljivosti za slucaj nastanka dvostrukog kvara za strukturu s
PPNNPPNN smjerovima vrtnje pogonskih motora.

Kvar

ep=[0 0 0 O]T

ep=0 0 O]T

M12
M13
M14
M15
M16
M17
M18
M23
M24
M25
M26
M27
M28
M34
M35
M36
M37
M37
M45
M46
M47
M48
M56
M57
M58
M67
M68
M78
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Poglavlje 5
Upravljanje otporno na kvarna stanja

Kako je vec¢ receno u 4. poglavlju, bez obzira Sto razmatrani sustav bespilotne letjelice posjeduje
dodatne aktuatore, a time 1 potencijal za nastavak misije, neophodan je mehanizam pomocu
kojega bi se mogao otkriti nastanak kvarnog stanja. Pored toga, potrebno je i upravljanje koje je u
stanju iskoristiti informaciju o nastanku kvarnog stanja, s obzirom na lokaciju i intenzitet nastalog
kvarnog stanja, te tako eliminirati posljedicu nastalog kvarnog stanja, ako je to moguée. Zbog
toga je u ovom poglavlju ukratko prezentirano podrucje upravljanja otpornog na kvarna stanja
(engl. Faul-tolerant control), od kratkog pregleda povijesnog razvoja do objaSnjenja osnovne
terminologije koja se koristi u podruc¢ju upravljanja otpornog na kvarna stanja. Takoder, opisana
je procedura projektiranja jednostavnog PD regulatora koji kombiniranjem s metodom koja za
identifikaciju 1 izolaciju nastalog kvarnog stanja (zasnovana na metodi najmanjih kvadrata) tvori

regulator otporan na nastanak kvarnog stanja. Procedura je publicirana u radu [63].

5.1 Povijesni razvoj upravljanja otpornog na kvarna stanja

Razvoj upravljanja otpornog na kvarna stanja potaknut je nizom industrijskih i zrakoplovnih
nesreca koje su se dogodile tijekom prosloga stoljeca. Neke od nesreca koje su imale pogubne
posljedice po ljudske Zivote i1 okoli$ su: curenje radioaktivnog materijala na drugom reaktoru
nuklearne elektrane “Three miles island” [66], nuklearne nesrece u Cernobilu [67]1 FokuSimi [68]
te veci broj zrakoplovnih nesreca [69] koje su za posljedicu imale gubitak ljudskih Zivota, a
¢iji uzroci nisu bili ljudski faktor nego otkazivanje pojedinih dijelova sustava. U radovima [70]
i [71] navodi se da je vecina zrakoplovnih nesreca povezana s gubljenjem upravljivosti letjelica
tijekom leta. Zbog navedenih razloga jako je bitno da je upravljacki sustav u stanju prepoznati
da je doSlo do nastanka kvarnog stanja, te da se potom pokus$a s nastalim kvarnim stanjem
izboriti u optimalnom smislu, tako da se sustavom nastavi upravljati na siguran nacin, naravno
uz smanjenje njegovih performansi.

Interes za podrucje upravljanja otpornog na kvarna stanja porastao je ranih sedamdesetih
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godina proslog stoljeca u kemijskoj industriji. Razvijene su razli¢ite metode koje su dobile
zajednicki termin “otkrivanje i lokalizacija kvarnog stanja zasnovane na matematickom modelu”.
Teorija u podrucju upravljanja otpornog na kvarna stanja, kao i zakljucci koji su izvedeni iz
teorije upravljanja otpornog na kvarna stanja, preuzeti su i doradeni od zrakoplovne-industrije.
Tako je u zrakoplovnoj industriji uveden pojam "fizicka redundancija", koja podrazumijeva
istovremeno mjerenje varijabli od interesa (visina, tlak, brzina leta, nagib zrakoplova, stanje
zakreta kormila i mnoge druge) vise puta (najcesce tri ili Cetiri puta) s potpuno razli¢itim mjernim
tehnologijama, kako bi se sprijecila moguénost pojave istog kvarnog stanja na istom tipu senzora.

U podrucju upravljanja otpornog na kvarna stanja za klasu linearnih sustava razvijeni su
razliciti pristupi i strategije za identifikaciju i lokalizaciju kvarnog stanja, kao Sto su pristupi
zasnovani na obzerverima, parametarskoj estimaciji, jednadzbama pariteta, upotrebi Kalmanova
filtra 1 sl. Klju¢ne reference za klasu upravljanja otpornog na kvarna stanja kod linearnih sustava
mogu se naci u radovima [69], [72], [73], [74], [75]. Takoder, za klasu nelinearnih sustava
razvijene su metode zasnovane na matematickom modelu [72], [76], [77], [78]. Za razliku od
metoda koje se zasnivaju na tocnom poznavanju matematickog modela razvijene su i metode
koje ne zahtijevaju matematicki model. U te metode spadaju metode zasnovane na neuronskim
mreZama [72] 1 neizrazitoj logici [79]. Prednost tih metoda zasniva se na Cinjenici da nije nuzno
poznavati analiti¢ki model sustava kojim se zeli upravljati. Dovoljno je poznavati samo veze
izmedu pojedinih dijelova sustava bez potrebe za znanjem analitickog oblika podsustava. Kod
takvog pristupa uzroci i posljedice nastanka kvarnog stanja mogu se lakSe opisati.

Zadatak je upravljanja otpornog na kvarna stanja zadrZati nazivno ponaSanje sustava bez
obzira na varijacije u parametrima sustava, a koje mogu biti posljedica kvarnoga stanja. Dobar
pregled literature 1 osnovni koncepti upravljanja otpornog na kvarna stanja dani su u preglednom
radu [80]. U radu je predloZena i klasifikacija metoda za rekonfiguraciju upravljanja otpornog na

kvarna stanja prikazane su matematicke metode te su navedeni alati koji se mogu koristiti.

5.2 Terminologija u podrucju upravljanja otpornog na kvarna
stanja

Buduc¢i da se podrucje upravljanja otpornog na kvarna stanja pocelo intenzivnije razvijati ti-
jekom sedamdesetih i osamdesetih godina proSloga stoljea postojale su razliCite definicije
kvarnih stanja i na¢ina reagiranja na pojavu kvarnog stanja. S ciljem ujednacenja terminologije,
IFAC-ov tehnicki komitet SAFEPROCESS (engl. IFAC Technical Committee: SAFEPROCESS
Fault Detection, Supervision and Safety for Technical Processes) pokrenuo je inicijativu za
definiranje osnovnih termina u ovome podrucju. Na tu je temu organiziran niz simpozija (Baden-
Baden(1991), Helsinki (1994), Hull (1994), Budapest (2000), Washington(2003), Bejing (2006))
1 radionica (Kyoto (1986), Newark (1992), Newcastle (1995), Folaize (1998), Cheju (2001)).
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Revidirana inacica terminologije koja je nastala kao rezultat tih simpozija i radionica moZe se

sazeti u sljedecem [74]:

Kvarno stanje (engl. Fault) - “Predstavlja nedopusteno odstupanje najmanje jedne karak-
teristike stanja sustava iz prihvatljivog, uobicajenog, standardnog stanja”.

Otkaz (engl. Failure) - “Trajni prekid sposobnosti sustava za izvodenje funkcija za koje je
projektiran, pod specificiranim uvjetima rada”.

Neispravnost (engl. Malfunction) - “Povremena nepravilnost u ostvarivanju Zeljene
funkcionalnosti rada sustava”.

Pouzdanost (engl. Reliability) - “Sposobnost sustava za obavljanje projektirane funkci-
onalnosti pod Zeljenim uvjetima, unutar zadanih okvira, tijekom odredenog vremenskog
razdoblja”.

Sigurnost (engl. Safety) - “Sposobnost sustava da ne dovede u opasnost osobe, opremu ili
okoli§” .

Dostupnost (engl. Availability) - “Vjerojatnost da e sustav ili oprema raditi na zadovolja-
vajuéi nacin i u¢inkovito u odredenom vremenskom razdoblju”.

Operativna pouzdanost (engl. Dependability) - “Operativna pouzdanost predstavlja oblik
pouzdanosti Cije je svojstvo da je sustav uvijek dostupan kada je to potrebno (ali ne u bilo
kojem trenutku)”.

Integritet (engl. Integrity) - “Integritet sustava njegova je sposobnost za otkrivanje
vlastitog kvarnog stanja i informiranje o tome operatera”.

Sigurnosni integritet (engl. Safety integrity) - “Sigurnosni je integritet vjerojatnost sus-
tavne sigurnosti (vezane uz zadovoljavajue obavljanje traZzene sigurnosne funkcionalnosti)
pod svim navedenim uvjetima u odredenom vremenskom razdoblju”.

Opasnost (engl. Hazard) - “NeZeljeno stanje sustava koje moZe prouzrociti potencijalne
Stete 1 nesreCe, koje su nenamjerne ali mogu prouzrociti ozljede, smrt, materijalne Stete ili
zagadenje okoliSa”.

Rizik (engl. Risk) - “Predstavlja kombinaciju vjerojatnosti opasnosti i njene ozbiljnosti po
operatere ili okoli§” .

Odrzavanje (engl. Maintainability) - “Znanje koje je potrebno da bi se dijelovi sustava
koji su u kvarnom stanju izmijenili kao i1 jednostavnost da se to uradi”.

Robusnost (engl. Robustness) - “Sposobnost sustava da zadrzi zadovoljavajuée perfor-
manse u sluaju pojave promjena parametara u sustavu’.

Otkrivanje nastanka kvarnog stanja (engl. Fault Detection) - “Odredivanje kvarnih
stanja prisutnih u sustavu kao i to¢no vrijeme nastanka”.

Rezidual (engl. Residual) - “Odstupanje izmedu izmjerenih vrijednosti sustava i rezultata
dobivenih na osnovi modela. Kad sustav nije u kvarnom stanju i rezidual je priblizno

jednak nuli, a znacajnije odstupa od nule pri pojavi kvarnog stanja”.
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* Lokalizacija mjesta nastanka kvarnog stanja (engl. Fault Isolation) - “Odredivanje
lokacije i vremena nastanka te vrste kvarnog stanja. Slijedi otkrivanje kvarnog stanja”.

* Identifikacija kvarnog stanja (engl. Fault Identification) - “Odredivanje veliCine i ozbilj-
nosti nastalog kvarnog stanja, kao 1 njegove vremenske promjenjivosti. Slijedi lokalizaciju
mjesta nastanka kvarnog stanja”.

* Dijagnostika kvarnog stanja (engl. Fault Diagnosis) - “Odredivanje vrste, veli¢ine,
mjesta nastanka i vremena otkrivanja kvarnog stanja. Slijedi otkrivanje nastanka kvarnog
stanja. Ukljucuje izoliranje mjesta nastanka i identifikaciju kvarnog stanja”.

* Prilagodba na nastalo kvarnjo stanje (engl. Fault accomodation) - “Promjena parame-
tara ili strukture regulatora kako bi se izbjegle posljedice kvarnog stanja. Veza izmedu
regulatora i sustava ostaje nepromijenjena. Cilj je upravljanja ostvaren uz moguée smanje-
nje performansi sustava”.

* Otpornost na kvarno stanje (engl. Fault tolerance) - “Sposobnost sustava kojim se
upravlja da zadrZi cilj upravljanja unato¢ pojavi kvarnog stanja, uz dopusteno smanjenje

performansi”.

5.3 Pregled metoda dijagnostike kvarnih stanja i metoda uprav-
ljanja otpornih na njih

Standardna struktura sustava kojim je potrebno upravljati prikazana na slici 5.1. Kvarno stanje u
sustavu moZe nastati na bilo kojoj komponenti sustava (aktuator, senzor, strukturalna komponenta
ili bilo koja kombinacija navedenih komponenata) i u bilo koje vrijeme. S obzirom na navedeno,
moze se izvrSiti klasifikacija kvarnih stanja po razli¢itim kriterijima. Tako moZemo govoriti o
vremenskoj distribuciji i fizickoj lokaciji kvarnih stanja ili o djelovanjima koje je kvarno stanje
proizvelo u sustavu. Ako se radi o fizickoj lokaciji nastanka kvarnog stanja [81] onda se kvarna

stanja mogu razvrstati na:

* Kvarno stanje na aktuatoru, moze biti zaglavljivanje (aktuator je zaglavljen u nekoj od
pozicija i vrijednost mu se ne moZe promijeniti), djelomicni ili potpuni otkaz upravljanja
(aktuator reagira na upravljacke akcije ali sa smanjenom efektivnoséu, dok kod potpunog
otkaza aktuator viSe nema nikakve funkcionalnosti).

* Kvarno stanje na senzoru, podrazumijeva pogresne ili nepostojece mjerne vrijednosti, a
koje su posljedica izgaranja na elektronickim sklopovima senzora ili na pretvaracu.

* Strukturalno kvarno stanje, podrazumijeva kvarno stanje na samoj strukturi sustava
kojim se upravlja, S§to dovodi do promjene u dinamici sustava pa upravljanje viSe nije

optimalno podeSeno ili moZe postati neodgovarajuce.

U ovoj se disertaciji razmatraju kvarna stanja koja nastaju na sustavu aktuatora, odnosno u
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Rekonfiguracijski < pretpostavljeni Modul za identifikaciju

mehanizam Tvar i lokalizaciju kvara
Kvar Kvar Kvar
» 71 o
Ref'erentna Aktuatori 9| Sustav |—» Senzori >
vrijednost

Slika 5.1 — Mehanizam rekonfiguracije kod aktivnih metoda upravljanja otpornog na kvarna stanja
[72].

naSem slucaju na pogonskim motorima.

5.3.1 Podjela metoda upravljanja otpornog na kvarna stanja

Kod projektiranja sustava otpornog na kvarna stanja postoje dva pristupa, odnosno dvije grupe
metoda [82]: (1) pasivne metode i (i1) aktivne metode, kako je prikazano na slici 5.2. Osnovna
je odlika pasivnih metoda da se jos tijekom projektiranja regulatora uzima u obzir nesigurnost
modela sustava, odnosno regulator se projektira za cijelu klasu mogucih sustava. Osnovni je
nedostatak pasivnih metoda da nisu u stanju izvrsiti efektivno upravljanje [69], [72], [80].

Za razliku od pasivnih metoda, aktivne metode reagiraju na Siru klasu kvarnih stanja koje se
mogu pojaviti u sustavu. Aktivne metode posjeduju mehanizam za otkrivanje i identifikaciju tipa
kvarnog stanja, te se pomoc¢u mehanizma za rekonfiguraciju adaptiraju na nastalo kvarno stanje
u smislu da se zadrZi stabilnost sustava uz smanjenje nazivne performanse sustava. Osnovna
shema aktivnih metoda prikazana je na slici 5.1.

U disertaciji se koristi aktivni pristup dijagnostike kvarnih stanja. Za dijagnosticiranje kvarnih
stanja postoje razliCite metode. Neke su zasnovane na matemati¢kom modelu (engl. Model-
Based methods), neke na znanju o sustavu bez poznavanja matematickih relacija koje vrijede u
sustavu (engl. Knowledge based), a postoje 1 metode zasnovane na podacima (signalima) koji
su dostupni o sustavu (engl. Proces history based methods), slika 5.3. Detaljan opis navedenih
metoda moZe se naci u [80, 83-85].

Za svaku od prikazanih metoda na slici 5.3, neophodno je neko znanje o sustavu. U ovoj se
disertaciji koriste metode zasnovane na matematickom metodu pa se u sljedeCem potpoglavlju

ukratko opisuju te metode.
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Upravljanje otporno na kvarna stanja
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Slika 5.2 — Podjela metoda upravljanja otpornog na kvarna stanja [82].
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Slika 5.3 — Podjela metoda za dijagnostiku kvarnih stanja [80].
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Slika 5.4 — Prikaz koncepta analiticke i fizicke redundacije [72].

5.3.2 Dijagnostika kvarnog stanja na osnovi matematickog modela

Osnovni je problem kod metoda dijagnoze kvarnih stanja koje se ne zasnivaju na matematickom
modelu zahtjev dodavanja dodatne opreme u sustav $to povecava njegovu cijenu i gabarite ili
se zahtijevaju dodatna skupa mjerenja. Ako se ne posjeduje dodatni novac za skupu opremu ili
gabariti sustava ne dopustaju dodavanje dodatne opreme, onda se mogu koristiti sva dostupna
mjerenja u sustavu s kombiniranjem znanja o tome kako sustav treba raditi. U literaturi se taj
koncept naziva analitickom redundancijom (engl. analitic redudancy). Osnovna razlika izmedu
fizicke 1 analiticke redundancije prikazana je na slici 5.4 [72].

Analiticka redundancija zasniva se na koriStenju relacija izmedu ulaza i izlaza. Istovremeno
se procesiraju signali koji su prisutni na ulazu i izlazu u stvarni sustav kao i ulazi i izlazi koji
se primjenjuju na model. Potom se racuna odstupanje (engl. residual) izmedu karakteristicnih
veliCina stvarnoga sustava i njegova modela te se dobiveni rezultat Salje u blok za donoSenje
odluke o kakvom se moguéem kvarnom stanju sustava radi. Ako je sustav bez kvarnog stanja,
tada su dobivena odstupanja izmedu karakteristickih veli¢ina jednake nuli. Ako ta odstupanja nisu
jednaka nuli nego prelaze odredeni prag u sustavu postoji kvarno stanje. Obicno se odstupanja
racunaju s raznim kombinacijama stvarnih i mjerenih veli¢ina tako da se moZe izvrSiti jednostavna
dijagnostika nastanka kvarnog stanja. Metoda je osjetljiva na smetnje koje mogu nastati u sustavu.
Zato se izraCunana odstupanja moraju dodatno procesirati da bi se utvrdio mogudéi nastanak
kvarnog stanja, Sto je prikazano na¢elnom shemom na na slici 5.5

Za potrebe generiranja reziduala (slika 5.5) najceSce se koriste metode zasnovane na modelu
(matematickom ili apriori) i metode zasnovane na podacima (slika 5.3). Nadalje, metode koje

se zasnivaju na matematickom modelu (koje se koriste u ovoj disertaciji) za dijagnosticiranje
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Slika 5.5 — Nacelna shema za identifikaciju i lokalizaciju kvarnih stanja kod aktivnih metoda [72].

kvarnog stanja su:

* Estimacija stanja. U ove metode potpadaju metode zasnovane na obzerverima [86], [87]
1 metode zasnovane na Kalmanovu filtru [86], [88]. Metode zasnovane na obzerverima
rekonstruiraju izlazi signal sustava koji se dobiva na osnovi matematickog modela sustava u
sluCaju rada bez prisustva kvarnog stanja. Ovaj se obzerver opcenito razlikuje od obzervera
koji se koristi za potrebe upravljanja. Za razliku od obzervera za potrebe upravljanja, koji
vr$i estimaciju stanja koja nisu neposredno mjerljiva, obzerver za dijagnozu kvarnih stanja
vrsi estimaciju mjerenih varijabli sustava. Zatim se generira rezidual na osnovu stvarnih i

estimiranih vrijednosti mjerenih varijabli.

* Parametarska identifikacija. Parametarska identifikacija oslanja se na pretpostavku da
¢e u slucaju nastanka kvarnog stanja u sustavu do¢i do odredene promjene pojedinih
parametara kao posljedice nastanka kvarnog stanja. Parametarske metode mogu biti
preciznije i pouzdanije u odnosu na analiticke metode ali imaju vece zahtjeve u smislu
stvarno-vremenskog raCunanja [89]. Kod parametarske se identifikacije odreduju nazivne
vrijednosti svih parametara u sustavu bez prisustva kvarnog stanja, te se iste koriste kao
referentne vrijednosti u sluaju nastanka kvarnog stanja. Rezidual se formira izmedu
estimiranih vrijednosti parametara koji se dobivaju iz mjerenih podataka primjenom nekih
od metoda identifikacije (metoda najmanjih kvadrata (engl. least squares), rekurzivna
metoda najmanjih kvadrata (engl. recursive least squares) i proSirena metoda najmanjih

kvadrata (engl. extended least squares)) 1 nazivnih vrijednosti parametara koje su inicijalno
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dobivene.

* Istovremena estimacija stanja i parametarska identifikacija. Za istovremenu estima-
ciju stanja i parametara sustava veoma je rasSirena upotreba prosirenog Kalmanova filtra
(engl. extended Kalman filter - EKF) [90] 1 viSestupanjskog Kalmanova filtra (engl. Two-
stage Kalman Filter). U radu [91] opisano je koriStenje proSirenog Kalmanova filtra za
identifikaciju i lokalizaciju nastanka kvarnog stanja koriStenjem banke proSirenih Kal-
manovih filtara. Za generiranje reziduala koriStenjem Kalmanova filtra, isti se koristi za
predikciju kvarnog stanja u sustavu, a potom se usporeduje kvarno stanje stvarnog sustava
1 predikcije dobivene Kalmanovim filtrom. Ako je ta razlika jednaka nuli to indicira da
u sustavu nije nastalo kvarno stanje, a za slucaj da postoji odstupanje iznad unaprijed
definiranog praga tada je nastalo kvarno stanje. Matematicki je zapis Kalmanova filtra
jednostavan, te je i njegova implementacija relativno jednostavna. Medutim, za svaku
vrstu kvarnog stanja u sustavu potrebno je projektirati po jedan filtar Sto mozZe dovesti
do toga da imamo veliki broj filtara koje treba provjeriti da bi se pronasla hipoteza koja
odgovara trenutnom stanju u sustavu. U radu [80] navodi se da najbolje sveukupne perfor-
manse imaju metode zasnovane na simultanoj estimaciji stanja i parametara, s obzirom da

nasljeduju prednosti ovih pojedina¢nih metoda.

* Jednadzbe pariteta (engl. Parity space). Osnovna je ideja ovoga pristupa da se eliminiraju
nepoznata stanja, a potom se dobivaju relacije u kojima su poznata sva stanja. Metode
zasnovane na paritetnom prostoru izvrSavaju linearne dinamicke transformacije veze
izmedu ulaza i izlaza. Provjera pariteta obavlja se usporedbom pariteta modela i mjerenja.
Razlika koja se dobiva upotrebom transformacije sluzi za otkrivanje i izolaciju kvarnog
stanja. Izvodenje relacija za paritetni prostor zasnovan na prostoru stanja dano je u
radu [92].

U sljedecem potpoglavlju prikazuje se jednostavni sustav za otkrivanje i izolaciju kvarnih
stanja u pogonskom sustavu zasnovan na metodi najmanjih kvadrata [63]. Primarni razlog za

odabir te metode jest njezina jednostavna implementacija koja daje dobre performanse.
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5.4 Otkrivanje i izolacija kvarnih stanja zasnovana na me-

todi najmanjih kvadrata

Kako je pokazano u 2. poglavlju veza izmedu upravljackog vektora i brzina vrtnje motora

iskazana je izrazom u = A€, gdje je u vektor virtualnih upravljackih signala sustava oblika:

T T
MZ{T 11 :[T T Ty rz] : (5.1)

A aktuacijska matrica oblika (za PNPNPNPN strukturu oktokoptera):

b b b b b b b b

bl 2pl 0 —2bl —bl —¥2bl O bl
A= , (5.2)
0 —2p —bl —¥Zbl 0  L2bl bl EbI
d d -d d —d d -d d
Q, vektor kvadrata kutnih brzina motora:
T
Q=102 03 0 07 0 Q2 O of - (5.3)

Clanovi aktuacijske matrice A zavise samo od aerodinamickih karakteristika propelera i
odabranog tipa letjelice. Shodno tome, referentni upravljacki signal letjelice izravno je pro-
porcionalan kvadratu kruZnih brzina propelera @; (i = 1..8). Za slu¢aj kvarnog stanja na ne-
kom od pogonskih motora, pojedine komponente referentnog upravljackog signala se promi-

jene. Da bismo mogli uvaZiti nastalu promjenu definirat ¢emo vektor kapaciteta rotora s 0,
T

0 = [91 6 6; 6, 05 6, 6; 6| - Kapaciteti-tog (i = 1..8) rotora iskazan je skalarom
0<6; <1, pri ¢emu 6; = 1 znaci da nije doSlo do kvarnog stanja na i-tom rotoru, a 6; = 0
iskazuje njegovo potpuno otkazivanje. Za ovako definiran vektor kapaciteta rotora, vektor

referentnog upravljanja moze se zapisati u obliku:

e = Adiag (Qs) 6. (5.4)

Ako pojedinacne redove vektora referentnog upravljanja definiramo kao:
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AT:{bbbbbbbb]

AFZPZ%%ZO —2pl bl —¥2bI osgm}
: (5.5)
AzZ[O —2pl —bl —¥2bl O bl bl @bl}
A3=[—d d —d d —d d —d d]
tada matricu aktuacije moZemo predstaviti u obliku:
T
A= {ATT AT, AT, AT3] : (5.6)

Ovakvim predstavljanjem omoguceno je da pojedinaCne komponente vektora upravljackog
signala u, tj. silu uzgona T i momente T, , T, i z oko osi X, Y i Z predstavimo kao oteZane

skalarne umnoske oblika:

T = Ardiag ()0
T, = Ajdiag (Qs) 0
: (5.7)
7, = Aodiag (€) 6
T, = Asdiag (Q) 6.

Bududi da se za otkrivanje definiranih varijabli koriste podaci iz Ziroskopa (zbog velike to¢nosti
mjerenja ziroskopa), to podatke o prvoj varijabli iz sustava jednadZzbi 5.7 ve¢ imamo pa je
neophodno odrediti preostale:

T, = Ajdiag (Q) 0

7, = Aodiag (€) 6

T, = Asdiag (Q) 6.

Za predikciju izlaza 7,7, 1 T, potrebne su i prethodne vrijednosti, pa se koristi dinamicki model

kruznog gibanja sustava oktokoptera dan s:

5 Ly —I; X Lzm
P=2T0R+ 1= W0

Y — Ly —Iy T Lam (58)
0=Letapry Bt Ly p

. Lc—1yy T
R=letvpy &
. 19+
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KoriStenjem veze izmedu 7,7, 1 7, 1 dinamickog modela oktokoptera danu s 5.8, povijest

potrebnih izlaza 7,,7, i T, moZemo rekonstruisati kao :

To=loP - (Iyy —1;)OR+ L:mWgQ
Ty = Iny - (IZZ - IXX)PR - IzszgP (5.9)
T, = IR — (Ix — 1) PQ.

Iz jednadZbe 5.9 moze se uoCiti da je za rekonstrukciju izlaza 7,7, i T, neophodno poznavati
¢lanove: Iy, Ly i I, tenzora inercije letjelice, vrijednosti kruznih ubrzanja P, Q i R, moment
inercije rotora I, i Ziroskopsku komponentu W,. Iz oCitanja Ziroskopa dostupne su nam
vrijednosti kruzne brzine P, Q i R. Na osnovi tih vrijednosti, kruZzna ubrzanja P, Q iR mogu
se dobiti numeri¢kim diferenciranjem kruznih brzina P, Q i R. Ziroskopska komponenta W,
dobiva se izravnim izratunom iz mjerenja kruznih brzina vrtnje rotora. Da bismo dobili uvid
u predloZenu metodu, razmotrit ¢emo slucaj da se otkrivanje i izolacija kvarnog stanja obavlja
samo na osnovi jedne od vrijednosti 7,,7, i T, . Prvo razmotrimo slucaj da predikciju vr§imo

samo na osnovi vrijednosti 7. Tada je

T
w=| () w2 - nl) | - (5.10)
Za ovaj su slucaj regresori oblika:
v (1) = Ardiag (Qs(1))
V1(2) = A diag (©,(2))
; (5.11)
¥ (N) = Ardiag (Qs(N))
dok matrica podataka ima oblik:
T
¥ = [‘Pl(l) Wi (2) -+ Wi(N) ] : (5.12)

Razmotrimo slucaj da predikciju vrS§imo samo na osnovi vrijednosti 7y. U ovom slucaju imamo:

T
Tyzlfy(l) (2) - Ty(N)} ‘ (5.13)

Za ovaj su slucaj regresori oblika:
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V(1) = Axdiag (@4(1))

V,(2) = Axdiag (Q,(2))

Y2(N) = Axdiag (Q,(N))

dok matrica podataka poprima oblik:

T
"PZ:|:\P2(1) ‘P2(2) "Pz(N):| : (5.14)

Konacno, ako se za predikciju koristi samo vrijednost 7, tada je vektor izlaza dan kao:

T
T, = [ (1) 7(2) --- TZ(N)] (5.15)

dok su regresori oblika:

v3(1) = Azdiag (Qs(1))

¥3(2) = Asdiag (Qs(2))

W3(N) = Asdiag (Q(N))
a matrica podataka je oblika:

T
Fi=1w1) ¥32) - Ws(V) | - (5.16)

Razmotrimo poziciju oktokoptera u odnosu na globalni i lokalni koordinatni sustav pred-
stavljen slikom 5.6 kao i matricu aktuacije danu s 5.2. 1z slike 5.6 i1 jednadZbe 5.2 moze se
uociti da parametri 63 i 67 vektora kapaciteta rotora nemaju utjecaja na formiranje izlaza Ty, a
isto tako parametri 6, i 65 vektora kapaciteta rotora nemaju utjecaj na formiranje izlaza 7,. To
prakticki znaci da se komponente 65 1 6; vektora kapaciteta rotora ne mogu odrediti iz izlaza
Ty, a 1sto tako ni komponente 0; i 85 vektora kapaciteta rotora ne mogu se odrediti iz izlaza
T,. Nasuprot tome svi parametri vektora kapaciteta rotora imaju utjecaj na formiranje izlaza
7,. Kako bi se poboljsala tocnost iskoristit ¢emo sve izlaze koji su nam na raspolaganju (7,7, 1
T.) za odredivanje predikcije pojedinih komponenata vektora kapaciteta rotora, pa vektor izlaza

mozZemo zapisati u obliku:
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Slika 5.6 — Prikaz globalnog i lokalnog koordinatnog sustava oktokoptera.

T
f:[rxu) 5() () w2 52 w2 - wN) 5N n(N)] SCRY)

Za ovaj su slucaj regresori oblika:

T
lI‘Z{w{(l) v vy @) wme) ye) - ) ) wsT(N)} )
(5.18)
1 matrica podataka:
T
F=1yw) y@) - Gy | - (5-19)

Vrijednosti regresora dobiveni s (5.19) mogu se koristiti za odredivanje parametara vektora
kapaciteta rotora koriStenjem rekurzivnog oblika metode najmanjih kvadrata koja se zasniva na

ne-rekurzivnoj jednadzbi metode najmanjih kvadrata [93]):

1

0=(¥"y) ¥

Vrijednosti za 6; (i = 1..8), nisu konstantne cijelo vrijeme, pa je koriSten faktor zaboravljanja
da bi se predloZena tehnika mogla primijeniti na viSerotorski sustav. Neophodno je naglasiti da se
predloZena tehnika, zasnovana na metodi najmanjih kvadrata, za procjenu vrijednosti kapaciteta

vektora rotora moze primijeniti na bilo kojoj viSerotorskoj letjelici s n pari rotora u planarnoj
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Slika 5.7 — Upravljacka arhitektura za upravljanje otporno na kvarna stanja [63].

konfiguraciji. Kako bismo mogli iskoristiti informaciju o kapacitetu rotora odnosno o kvarnom
stanju, u sljede¢em potpoglavlju predstavljamo upravljacku arhitekturu koja moze iskoristiti

informaciju o procjeni vrijednosti kapaciteta vektora rotora bespilotne viSerotorske letjelice.

5.4.1 Upravljacka arhitektura za upravljanje otporno na kvarna stanja i

simulacijski rezultati

U 3. poglavlju opisana je procedura projektiranja regulatora za pracenje referentne trajektorije.
Kako bismo mogli iskoristiti informaciju o identifikaciji nastanaka kvarnog stanja (lokacija i
intenzitet kvarnog stanja) prosirit ¢emo predloZenu arhitekturu na nacin kako je to pokazano na
slici 5.7.

Kako se moZe uociti sa slike 5.7, na ulaze regulatora pozicije, visine i zakreta dovode se
referentne vrijednosti za poziciju x, y i z koordinatu u prostoru i referenca za orijentaciju ¥
(njihove vrijednosti uobiajeno generira planer gibanja). Regulatori pozicije, visine i zakreta
na svojim izlazima generiraju potrebnu referentnu silu potiska i momente kako bi se referentne

koordinate za poziciju i zakret dosegle, odnosno vektor upravljacke varijable ima oblik:

T T
Uref = [T r} = {T T Ty rz} = AQ,, (5.20)

Referentno upravljanje postiZze se pomocu pogonskih motora, odnosno tako da se pogonski
motori vrte na nacin da generirana sila bude Sto bliza referentnoj. Za slucaj kada matrica aktuacije

ima kvadratnu formu, zadatak se svodi na pronalazenje inverzije matrice A, pa se potrebne brzine
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pogonskih motora radunaju kao Q3 = A~ lu,, - Medutim, kako je veC ranije naglaSeno, buduci
da se ovdje radi o sustavu viSerotorske letjelice s 2n pari motora (oktokopter s n = 4), to imamo
viSe pogonskih motora nego je to neophodno, pa se referentne vrijednosti upravljacke varijable
mogu realizirati na beskonacno mnogo nacina. Kako matrica aktuacije, za slucaj oktokoptera,
nema kvadratnu formu to se ne moZe koristiti prosta inverzija za proracun potrebnih brzina
motora koji osiguravaju referentne vrijednosti upravljacke varijable. Jedan je od Cesto koriStenih
nacina postizanja referentnog upravljanja koristenje upravljacke alokacije tako da se za izracun
referentnog vektora upravljanja iskoristi pseudo-inverzija [27,94]. Za navedeni slucaj (gdje

matrica aktuacije nema kvadratnu formu) proracun referentnog upravljanja se racuna po formuli:

Qs =AUy (5.21)
gdjejeAT =AT(AAT)~ L.

Proracun referentnog upravljanja koristenjem pseudo-inverzije osigurava barem jednu od
moguéih kombinacija pomocu koje se doseZe referentno upravljanje. Medutim, za slucaj kvarnog
stanja, jedan ili viSe pogonskih motora neée imati nikakav doprinos u matrici aktuacije pa
¢e proracun pomocu pseudo-inverzije dati netocno rjeSenje. U prethodnom smo potpoglavlju
pokazali da se koriStenjem metode zasnovane na metodi najmanjih kvadrata mogu odrediti
kapaciteti vektora rotora. Kako su nam kapaciteti vektora rotora dostupni, te uzimajuci u obzir

Cinjenicu da su vektori ;i 6 vektori iste veliCine, jednadzba (5.4) moZe se zapisati u obliku:

urer = Adiag (6) ;. (5.22)

Sada moZemo uvesti novu matricu B kao B = Adiag (6;), te moZemo iskoristi informaciju o
trenutno dostupnim pogonskim motorima da se, ako je to moguce, izraraCunaju potrebne brzine
vrtnje pogonskih motora za dostizanje referentnog vektora upravljanja. Potrebne brzine vrtnje

pogonskih motora kojima se dostiZe referentni vektor upravljanja racunaju se kao:

Qs =BT Uy (5.23)
gdje je Bt = BT (BBT)~ 1.

Simulirali smo pracenje Vivijanijeve krivulje pomocu oktokoptera s PNPNPNPN strukturom,
uz upravljacku arhitekturu kao na slici 5.7. Za proraCun kapaciteta rotora koriStena je opisana
tehnika zasnovana na metodi najmanjih kvadrata. Upravljacka alokacija proracunavana na osnovi

jednadZbe 5.23. Pretpostavljeno je kvarno stanje na motoru 3 u petoj sekundi (r = 5 [s]) . Za
T

ovaj slucaj, vektor kapaciteta rotora se moze prikazatikao0 =11 1 0 1 1 1 1 1| »

od pete sekunde do kraja simulacije. Kako je za potrebe predloZenog algoritma najmanjih

kvadrata potrebno odrediti nepoznate parametre 6;, to je, za sluc¢aj oktokoptera, potrebno imati
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Slika 5.8 — Pracenje Vivijanijeve krivulje u 3D prostoru za slucaj kvarnog stanja na motoru 3 zat > 5
5[s].

najmanje 8 jednadzbi. Shodno navedenome, slijedi da broj uzoraka mora biti najmanje N > 8.
Medutim, kako bi se otklonio utjecaj Suma, pozeljno je da broj uzoraka bude N > 8. Iz toga je
razloga faktor zaboravljanja postavljen na vrijednost 0.8, ¢im je osiguran dovoljan broj uzoraka
iz predhodnih 0.8 sekundi. Na slikama 5.8 i 5.9, prikazani su rezultati pracenja postignuti
primjenom predloZene upravljacke arhitekture. Sa slika se moZe uociti dobro pracenje referentne
krivulje. Na slici 5.10 prikazani su rezultati estimacije parametara vektora kapaciteta rotora.
Na slici 5.10 plavom bojom su prikazani stvarni kapaciteti pogonskih motora a crvenom bojom
estimirani. Sa slike se moZe uociti da predloZena metoda dobro estimira parametre. Rezultati
pracenja trajektorije, na osnovi jednostavnog PD regulatora uz koriStenje metode najmanjih

kvadrata za identifikaciju i izolaciju kvarnog stanja, objavljeni su u [63].
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Slika 5.9 — Lijevo: Pradenje pojedinac¢nih koordinata Vivijanijeve krivulje za slucaj kvarnog stanja
na motoru 3 zat > 5 [s]. Desno: pogreska pracenja Vivijanijeve krivulje za slucaj kvarnog stanja na
motoru 3 zat > 5 [s].
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Slika 5.10 — Estimacija parametara vektora kapaciteta rotora za slucaj kvarnog stanja na motoru 3 za
t > 5 [s], plavom bojom su prikazani stvarni kapacitti pogonskih motora a crvenom bojom estimirani.
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Poglavlje 6

Analiza utjecaja kvarnih stanja i njihova

djelovanja na bespilotnu letjelicu

Analiza utjecaja kvarnih stanja i njihovih djelovanja (u daljnjem tekstu FMEA: engl.- Failure
Mode and Effects Analysis) na bespilotnu letjelicu s elektricnim pogonskim motorima, koja
e biti predstavljena u ovom poglavlju, razmatra osjetljivost sustava na kvarna stanja tijekom
normalnog izvrSavanja operacija. Glavni je cilj analize razumjeti uzrok i ozbiljnost kvarnih
stanja koja mogu nastati na bespilotnoj letjelici. Bespilotne letjelice obavljaju raznovrsne tipove
zadataka 1 moze se dogoditi da uslijed nastanka kvarnog stanja bespilotna letjelica ne moze
na Zeljeni nacCin ispuniti odredeni zadatak. 1z toga je razloga potrebna FME analiza, da bi se
primjerenim odrZavanjem, pogodnim projektiranjem upravljanja i pogodnim planiranjem misije,
pripremilo letjelicu za eventualne akcije koje treba poduzeti u sluaju nastanka kvarnog stanja.
Znajuci vjerojatnost nastanka 1 ozbiljnost moguceg kvarnog stanja, moguce je procijeniti rizik
nastalog kvarnog stanja po ukupni integritet letjelice 1 planirane misije s kojim se sustav suocava

tijekom misije.

6.1 Uvodna razmatranja o projektiranju letjelica i FME ana-
lizi

Pri projektiranju bespilotne letjelice, postoji nekoliko aspekata o kojima treba voditi raCuna
[95]. Kod prvih tipova bespilotnih letjelica naglasak je bio stavljen na izdrzljivost i domet.
Danas su ti aspekti proSireni tako da pored izdrZljivosti i dometa ukljuuju opterecenje koje
letjelica moZe podnijeti, funkcije koje letjelica obavlja, sigurnost sustava bespilotne letjelice
kao 1 sprjeCavanje nastanka opasnosti po ljude [96]. Sigurnost se obi¢no postiZze dodavanjem
sklopovskih komponenata u sustav kojima se povecava redundantnost te naprednim programskim

rjeSenjima, kao Sto su specificno projektirano upravljanje i/ili rano otkrivanje kvarnih stanja [27],

103



Analiza utjecaja kvarnih stanja i njihova djelovanja na bespilotnu letjelicu

[97].

Dobro projektirana funkcionalnost letjelice postiZe se izborom odgovarajuéeg hardverskog
1 softverskog modula. No, projektiranje bespilotnih letjelica sloZen je zadatak koji bi trebali
izvoditi stru¢njaci s ekspertizom iz razlicitih podrucja kako bi kona¢na izvedba zadovoljavala
stroge kriterije uporabe bespilotnih letjelica [98]. Osnovni je zadatak kod projektiranja bespilot-
nih letjelica jasno definirati zahtjeve koje letjelica treba zadovoljiti, ovisno o namjeni za koju ¢e
biti koriStena.

U pocetcima je najvecu zainteresiranost za ovu problematiku pokazala vojna industrija [1]
koja je bila pokretac istraZivanja i najveci financijer razvoja bespilotnih letjelica. Suradnja vojne
i zrakoplovne industrije, kao i akademske zajednice pokrenula je ubrzan razvoj bespilotnih
letjelica, tako da danas u svijetu postoji veliki broj bespilotnih letjelica (zrakoplovi i1 helikopteri),
koje obavljaju raznovrsne zadatke, kako za potrebe vojske tako i za civilne svrhe. Prve bespilotne
letjelice koje su se pojavile poCetkom devedesetih godina dvadesetog stoljeca, zasnivale su se na
konceptu klasicnih letjelica poput helikoptera, da bi se kasnije preslo na letjelice s fiksnim krilom,
a u proteklom je desetljecu doslo do intenzivnog razvoja viSerotorskih letjelica. Najceséi izazov
kod projektiranja bespilotnih letjelica u civilnom sektoru predstavljaju ograni¢ena financijska
sredstva [99], [100]. Medutim, u protekla dva desetljeca doslo je do intenzivne minijaturizacije u
podrucju senzora i poveéanja procesorske snage mikroracunala te razvoja pouzdanijeg softvera,
Sto je dovelo do toga da projektanti bespilotnih letjelica ipak mogu u okviru predvidenog budzZeta
razvijati letjelice s pouzdanim komponentama za obavljanje zadataka za koje su projektirane. Na
trziStu trenutno dominiraju dvije vrste bespilotnih letjelica: (i) letjelice s fiksnim krilima i (ii)
viSerotorske letjelice.

Kada je projektiranje bespilotne letjelice zavrseno, bitno je istraZiti nastanak svih moguéih
kvarnih stanja tijekom njezina Zivotnog vijeka, izvrSiti analizu 1 procijeniti utjecaj koji bi
potencijalna kvarna stanja mogla imati na strukturu 1 rad letjelice. Postoje razne metode koje se
koriste za tu vrstu analize i ispitivanja. FME analiza je jedna od Cesto koriStenih metoda, koja se
provodi i u fazi projektiranja sustava.

FME analiza se koristi za predvidanje nastanka svih mogucih kvarnih stanja, te se potom
provodi analiza utjecaja kvarnih stanja i njihovih djelovanja na sustav nakon koje se daje
prijedlog Sto uciniti kada pretpostavljeno kvarno stanje nastupi. Kao rezultat FME analize
za svako potencijalno kvarno stanje dobiva se numericka vrijednost nazvana "broj prioriteta
rizika", u daljnjem tekstu RPN (engl. Risk Priority Number). RPN se zasniva na razliCitim
faktorima, kao $to su: (i) ozbiljnost kvarnog stanja, (i1) uCestalost pojave nastanka kvarnog stanja
i (ii1) moguénost identificiranja nastanka kvarnog stanja. Na osnovi RPN broja kvarna se stanja
razvrstavaju po ozbiljnosti rizika koje predstavljaju za sustav u cjelini. Ve¢a numericka vrijednost
RPN broja koincidira s ve¢im rizikom po sustav u cjelini. Medutim, moZe se dogoditi da neka

manje ozbiljna kvarna stanja mogu imati vece indikacije RPN broja od drugih ozbiljnijih kvarnih
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stanja [101]. Zapravo RPN brojevi dobiveni FME analizom pruZaju informaciju da je odreden
tip kvarnog stanja vise rangiran u odnosu na drugi, ali ne daju informaciju koja je razlika izmedu
dva kvarna stanja. Tako se mozZe dogoditi da dva kvarna stanja npr. imaju vrijednosti RPN = 2
1 RPN = 4. To ne znaci da je kvarno stanje s brojem RPN =4 dva puta ozbiljnije nego ono s
brojem RPN = 2. Ova vrijednost moZe biti rezultat toga da je frekvencija pojavljivanja prvog
kvarnog stanja veca od frekvencije pojavljivanja drugog kvarnog stanja, ali da je ozbiljnost po
sustav manja ili ista. Zakljucno, i pored toga Sto FME analiza identificira i klasificira sva moguca

kvarna stanja u sustavu, rezultati analize nisu sveobuhvatni i imaju svoja ogranicenja [102].

6.2 Osnove analize utjecaja kvarnih stanja i njihovih djelo-

vanja na razmatrani sustav

Postoje dva postupka ili alata za provodenje FME analize: (i) induktivni pristup (odozdo prema
gore, engl. bottom-up), (i1) deduktivni pristup (odozgo prema dolje, engl. top-down). FME
analiza moZe se koristiti kao metodologija odozdo prema gore, koja se koristi za otkrivanje i
analiziranje mogucih nacina otkaza sustava i u¢inaka tih nacina otkaza na sustav ili na njegove
dijelove, kao i za odredivanje njihove kriti¢nosti na sustav u cjelini. Taj tip analize Cesto je
ogranicen na analizu kvarnih stanja sklopovskih komponenata sustava te na posljedice tih kvarnih
stanja na funkcionalnost sustava.

U pristupu odozdo prema gore neophodno je dokumentirati sve komponente sustava, njithovu
funkcionalnost i na¢ine rada prije nego $to po¢nemo s FME analizom [103]. Potom se anal-
iziraju moguca kvarna stanja svake pojedinacne komponente koja se mogu javiti tijekom rada.
Nakon toga, analizira se utjecaj svih modova kvarnog stanja koja mogu nastati na razmatranoj
komponenti (potpuni ili djelomi¢ni otkaz, pomak u ocitanju ili softverska pogreska) te njenog
utjecaja na rad pojedinacnih komponenata sustava, kao i na rad sustava u cjelini. Svakom
potencijalnom kvarnom stanju i njegovu moguéem ucinku dodjeljuje se kvalitativni stupanj
ozbiljnosti (ili kriticnosti), s obzirom na njegovu potencijalnu Stetu i/ili vjerojatnost nastanka.
U fazi istrazivanja i razvoja letjlelice razmatra se nekoliko razli¢itih utjecaja koje kvarna stanja
mogu imati na sustav te se potom iz toga formira broj RPN. Rezultati FMEA tablica mogu
posluZiti kao povratna informacija u procesu projektiranja, omogucujuci izmjene u ranim fazama
razvoja. Jedan od nacina na koji su kvarna stanja kvalitativno razvrstana (dobivanje RPN broja)

zasniva se na sljede¢im parametrima [97]:

* vjerojatnost pojave nastanka kvarnog stanja,
* kriti¢nost u¢inka kvarnog stanja 1

* ukupni rizik za sustav, na osnovi pojave kvarnog stanja i kritiCnosti.

Vjerojatnost svih kvarnih stanja za neki sustav nije uvijek moguce odrediti. Zbog toga je u
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uporabi i ljestvica za ocjenjivanje kriti¢nosti kvarnog stanja. Kriti¢nost se moze ocijeniti na skali

od tri tocke koja je vrlo jednostavna i sastoji se od sljedece tri vrijednosti faktora procjene:

niskih (engl. low (L)),
srednjih (engl. medium (M)) i
visokih (engl. high (H)).

Pored opisanih kategorizacija, za ozbiljnost nastanka kvarnog stanja cesto je u uporabi kate-

gorizacija zasnovana na NASA-inim standardima za FME analizu za letjelice [104]. Navedena

kategorizacija ima sljedecu ljestvicu ozbiljnosti kvarnog stanja:

Kategorija 1 - Katastrofalni (engl. Catastrophic) - kvarna stanja koja mogu rezultirati
oSteCenjem vozila, oSteenjem imovine, ozbiljnim ozljedama ili gubicima Zivota,
Kategorija 1R - Katastrofalni 1R (engl. 1R Catastrophic) - kvarna stanja koja se odnose na
sustave koji posjeduju redundantnu strukturu i kod kojih nastaju rizici opisani s kategorijom
1 ako otkaZu i redundantne komponente,

Kategorija 2 - Kriticni (engl. Critical ) - kvarno stanje kod koga se gubi jedan ili vise
ciljeva misije,

Kategorija 2R - Kriticno 2R (engl. 2R Critical) - kvarna stanja koja se odnose na sustave
koji posjeduju redundantnu strukturu 1 kod kojih nastaju rizici opisani s kategorijom 2 ako
otkazu i redundantne komponente,

Kategorija 3 - Znacajni (engl. Significant) - kvarna stanja koja mogu prouzrociti ozbiljne
pogreske u zacrtanim ciljevima misije i

Kategorija 4 - Zanemarljivi (engl. Minor) - kvarna stanja koja mogu rezultirati beznacaj-

nim gubicima po ciljeve misije.

Vjerojatnost nastanka kvarnog stanja i njegova kriti¢nost te utjecaj kvarnih stanja na sustav

koji se razmatra mogu se kombinirati da bi se dobila kvalitativna procjena rizika.

Tablica 6.1 —- FMEA matrica rizika [97].

Procjena kriti¢nosti

Vjerojatnost

Visoka

Ljestvica s niskim (L), srednjim (M) i visokim (H) ocjenama Kkoristi se za prepoznavanje

slabosti sustava i postavljanje prioriteta u buduéem razvoju i poboljSanju konstrukcije i nac¢ina
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rada bespilotnih letjelica. Jedan nalin stvaranja matrice rizika s niskim, srednjim i visokim
rizikom iz NASA-inih standarda za FMEA prikazan je u tablici 6.1. Primjerice, ako imamo
ozbiljnost kvarnog stanja s numerickom vrijednosc¢u 1, ali s niskom ocjenom vjerojatnosti
nastanka kvarnog stanja, tada je njegova ozbiljnost po cjelokupni sustav ocijenjena kao srednja
(M) u ranijoj skali od tri vrijednosti. Drugi je nacin ocjene ozbiljnosti nastalog kvarnog stanja

uvodenje RPN broja putem kojeg se kvarno stanje definira preko parametara:

* ozbiljnosti kvarnog stanja,
* ucestalost pojave kvarnog stanja i

* mogucnost otkrivanja nastanka kvarnog stanja.

Ovaj je pristup korisSten za analizu utjecaja kvarnih stanja za bespilotnu letjelicu s elektri¢nim
pogonom u [27] 1 za bespilotnu letjelicu s benzinskim motorima u [105]. Za kvantitativni opis

kvarnog stanja, kod ovoga se pristupa koriste ukupno tri vrijednosti u rasponu od 1-5, a to su:

* uclestalost nastanka kvarnog stanja (engl. occurrence, O u tablici 6.2),
* ozbiljnost kvarnog stanja (engl. severity, S u tablici 6.2) i

* mogucnost otkrivanja nastanka kvarnog stanja (engl. detection, D u tablici 6.2).
Ucestalost nastanka kvarnog stanja (0O) podijeljena je u pet kategorija:

* nikada (1) - ne oCekuje se da ¢e se kvarno stanje dogoditi tijekom Zivotnog ciklusa
projektiranog sustava,

* niska (2) - ocekuje se da ¢e nastanak kvarnog stanja biti jedan ili dva puta tijekom Zivotnog
ciklusa projektiranog sustava,

* srednja (3) - kvarno stanje javlja se nekoliko puta tijekom Zivotnog ciklusa projektiranog
sustava,

* visoka (4) - kvarno stanje javlja se relativno Cesto i

vrlo visoka (5) - kvarno stanje javlja se vrlo Cesto.
Ozbiljnost kvarnog stanja (S) takoder je podijeljena u pet kategorija:

* bez utjecaja (1) - nema utjecaja na rad sustava,

* mala (2) - utjeCe samo na mali dio sustava bez gubitka primarnih funkcija,

srednja (3) - dio funkcionalnosti sustava ne radi,

visoka (4) - prouzrokuje gubitak primarne funkcije i

Vrlo visoka i opasna - proizvod postaje neoperativan.
Otkrivanje nastanka kvarnog stanja (D) takoder je podijeljena u pet kategorija:

* gotovo sigurna (1) - nastanak kvarnog stanje moguce je gotovo uvijek otkriti,
* visoka (2) - kvarno stanje moguce je otkriti u velikom broju slu¢ajeva nastanka,
* srednja (3) - moguce otkrivanje odredenog broja kvarnih stanja,

* niska (4) - moguce otkrivanje nastanka kvarnog stanja u samo pojedinim slucajevima i
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* vrlo rijetka ili nemoguca (5) - gotovo je nemoguce otkriti nastanak kvarnog stanja.

Tablica 6.2 — Ocjene za: (i) uCestalost (engl. occurrence (O)), (ii) ozbiljnost (engl. severity (S)) i
otkrivanje (engl. detection(D)) pomoéu FME analize.

FMEA ocjena
Ucestalost (O) | Ozbiljnost (S) | Otkrivanje (D) | RPN=0O-S-D
Ocjena Opis Vrijednost | Utjecaj
Bez Gotovo
1 Nikada 1 Bez rizika
utjecaja sigurna
Mali
2 Niska Mala Visoka <16
rizik
) ) ] Srednji
3 Srednja Srednja Srednja <30
rizik
Visok
4 Visoka Visoka Niska <125
rizik
s Vrlo Vrlo Vrlo
visoka visoka rijetka

Vrijednost RPN broja dobiva se kao umnoZzak iznosa navednih triju faktora (RPN = O-S-D),
a kako je svaki od njih u rasponu od 1 do 5, najveca moguca vrijednost za RPN iznosi 125.
Medutim, vrijednost RPN iznad 30 vec¢ se smatra visokim rizikom koji treba dalje analizirati [27].
Ovi visoki rizici mogu se podijeliti u skupine koje predstavljaju kvarna stanja koja se mogu
odredenim akcijama svesti u niZu rizicnu grupu. Da bi se rizi¢na kvarna stanja svela u nizu
rizi¢nu skupinu trebaju se izdvojiti oni rizici koji imaju visok RPN te za njih razmotriti dodatne
akcije koje se mogu poduzeti kako bi im se RPN smanjio. Ako nakon provedene analize jo§
uvijek imamo kvarna stanja koja imaju visoku vrijednost RPN-a moZe se razmisliti o dodavanju
redundantnih komponenata za povecanje funkcionalnosti i sigurnost cijelog sustava. Na taj
se nacin pojednostavljuje analiza moda kvarnog stanja i osigurava se provodenje minimalnih

potrebnih radnji za smanjenje rizika i povecanje efikasnosti cijelog sustava
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6.3 FME analiza za bespilotnu letjelicu s elektricnim pogon-

skim motorima

Detaljan opis provedene FME analize za bespilotnu letjelicu s elektri¢nim pogonskim motorima

opisan je u radu [27]. Tijek FME analize prikazan je na slici 6.1.

Funkcionalni opis sustava

>

Definiranje nazivnog
radnog rezima

R

FME analiza

s

Identificiranje rizika s
visokim RPN brojem

-

Predlagnaje akcija za smanjenje
utjecaja kvarnih stanja

Slika 6.1 — Koraci u provodenje FME analize [27].

Provodeci korake FME analize prikazane na slici 6.1 autor je cijeli sustav bespilotne letjelice
podijelio u funkcionalne blokove (engl. Functional Block Diagram - FBD) koji predstavljaju
fizicke 1 logicke cjeline sustava. Prikaz fizickih i logickih cjelina sustava predocen je na slici
6.2. Kao Sto se moZe vidjeti na slici 6.2, sustav bespilotne letjelice podijeljen je u neovisne
funkcionalne blokove: fizi¢ki dio sustava (aktuatori, senzori, baterija), logic¢ki dio sustava
(algoritmi za estimaciju stanja, planiranje misije te upravljacki algoritam) i mehanicki dio sustava
(pod nazivom viserotorski sustav). Mehanicki dio sustava prikazan je jednim blokom, jer za
slu¢aj da dode do strukturalnog kvara nema nacina da se u€inkovito djeluje bilo kakvom akcijom.
Izmedu funkcionalnih blokova dana je medusobna ovisnost u vidu linija koje ih povezuju.

Sljededi je korak definiranje nazivnog radnog reZima za bespilotnu letjelicu. Za potrebe

analize pretpostavlja se da nazivni radni rezZim podrazumijeva sljedece:

* bespilotna letjelica operacije obavlja posredstvom autopilota ili pomoc¢u ru¢nog upravlja-
nja,

* sigurnosno prizemljenje dostupno je tijekom rada letjelice na zahtjev ili za slucaj identifi-
kacije opasnosti po letjelicu,

* u operacijskom prostoru bespilotne letjelice nema prepreka koje bi ugrozile njezin rad,

* tijekom rada bespilotne letjelice nema udara vjetra ili je prisutan samo slab vjetar.

109



Analiza utjecaja kvarnih stanja i njihova djelovanja na bespilotnu letjelicu

Viserotorski sustav

Elektronicki dijelovi
- e Zemaljska stanica
Dodatna baterija Napojna jedinica modul (komunikacija)
(HMI)
Procesorska jedinica

|:| Logicke komponente
|:| Fizicke komponente

Mijesane komponente

DC motori

Senzorski modul

(Accel
(Barometer, gyro)
(GPS)

Dodatni senzori
(vizualno pracenje)

Slika 6.2 — Prikaz opée strukture bespilotne letjelice [27].

Primjenom FME analize autor je otkrio 80 mogud¢ih kvarnih stanja na sustavu bespilotne
letjelice s elektricnim pogonskim motorima od kojih 43 imaju RPN iznad 30 1 predstavljaju
komponente s visokim prioritetnim rizicima. Od 80 mogucih kvarnih stanja, u tablici 6.3.

prikazan je dio kvarnih stanja s visokim RPN brojem (RPN > 30).

Tablica 6.3 — Prikaz dijela kvarnih stanja s visokim RPN brojem [27].

Dio rezultiraju¢e FMEA tablice s visokim vrijednostima RPN broja
Kvarno stanje Utjecaj Uzrok Preporuka RPN
A.301 pad napona gubitak napajanja — | niska razina napona, mjerenje napona/ 50
baterija | ispod dopuStenog | gaSenje sustava ignoriranje oCitanja alarmiranje korisnika
A.302 gubitak napajanja — . B
kvar na bateriji osteéena baterija nema preporuke 50
baterija deaktivacija sustava
C.101
letna nizak napon baterija nema napajanja nema preporuke 50
el.
G.201
. neispravna propulzija
pogonski MCU ne radi softverska pogreska nema preporuke 50
kratki spoj na bateriji
motor
E.201 . brze promjene variabli
nema signala pogresan signal nema preporuke 50
gyros upravljanje nestabilno
A.402 odstupanje od gubitak rotora adaptivno
gubitak upravljivosti 48
prop. ref. momenta gubitak motora upravljanje
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U tablici 6.3, autor prikazuje dijelove sustava koji mogu imati kvarno stanje, daje opis
Sto ga eventualno moze prouzroc€iti, na Sto kvarno stanje utjeCe te predloZene akcije koje se
mogu poduzeti da se sprijeCe ucinci nastanka kvarnog stanja: podjelom u funkcionalne blokove.

KoriStenjem navedene FME analize definirane su sljedece skupine kojima treba smanjiti rizik:

* Sustav pogona
* Sabirnica za upravljanje motorima
» Upravljacka elektronika

* Baterija
Moduli s visokom vrijednoS¢u RPN broja koji su sastavljeni od elektronickih komponenata su:

* napajanje,

¢ akcelerometri,

* ziroskopi,

* magnetometri,

¢ kontroler motora bez Cetkica 1

* elektronika za upravljanje letom.

Od pobrojanih komponenata veci se dio odnosi na senzore i upravljacku elektroniku. Kako
se radi o komponentama koje dopustaju redundanciju to se uvodenjem dodatnih senzora i

upravljacke elektronike moZe povecati pouzdanost sustava kako je to napravljeno u radu [105].

RPM sensor
Temperature sensor (2x)
Fuel sensor

Vibration sensor

Voltage sensor

Current sensor
Dynamixel motor position
sensor (2x)

Moving mass position
sensor

802.11 _ijjj
((E i Intel NUC

Arm Control Unit

)

RC signal

Accelerometer (3x)
Gyroscope (3x)
Magnetomoter (3x)
Barometer (2x)
GPS (1x)

Slika 6.3 — Primjer izvedbe s redudancijom uvodenjem dodatnih elektonickih komponenata [105].
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Primjer dodavanja redundancije elektronickih komponenata prikazan je na slici 6.3 [105].
Kod predloZenog tipa redundancije, algoritam upravljanja provodi se kroz dvije faze: (i) niza
razina upravljanja (implementiran na Pixhawk) i (ii) viSa razina planiranja (implementiran na Intel
Nuc platformi). U predloZenoj izvedbi koriste se dvije Pixhawk jedinice povezane paralelno, gdje
svaka jedinica ima svoje senzore (3x akcelerometar, 3x Ziroskop, 3x magnetometar, 2x barometar).
Uvedena redundantnost rjeSava problem naveden u provedenoj FME analizi za bespilotnu
letjelicu s elektri¢nim pogonskim motorima. Uvodenjem dodatne elektronicke strukture sniZava
se RPN broj za koriStene senzore i elektroniku za upravljanje sustavom bespilotne letjelice.

Potrebno je razmotriti preostale komponente koje imaju visok RPN broj. Kako je autor naveo,
preostali funkcionalni blokovi koji imaju visok RPN povezani su s gubitkom napona i propulzije.
Ako nosivost sustava bespilotne letjelice to mozZe dopustiti, onda se moZe koristiti dodatna
baterija. Ostaje joS razmotriti problem vezan za propulziju kod bespilotnih letjelica. Kao jedan
od mogucih nacina sniZzavanja RPN broja vezana za propulziju autor predlaze: (i) koriStenje
bespilotne letjelice koja ima viSe pogonskih motora nego S$to je neophodno za generiranje
referentnog upravljackog signala (heksakopter ili oktokopter), (ii) paZljiv odabir smjerova
vrtnje pogonskih motora, (ii1) koriStenje tehnike za identifikaciju nastanka kvarnog stanja i (iv)

upravljanje koje se moze svojom strukturom prilagoditi na nastanak kvarnog stanja.

6.4 Definiranje mjere za procjenu zavrsSetka misije

FME analiza koja je provedena u prethodnom potpoglavlju mozZe ukazati koji od pojedinih
dijelova sustava mogu biti kritini za sustav u cjelini. Nakon $to se provede potrebna analiza
i odrede kriticne komponente u sustavu moze se pristupiti odredenim akcijama za smanjenje
RPN broja za pojedine kriticne komponente, te tako dobiti pouzdaniji sustav. U prethodnim je
poglavljima disertacije takoder pokazano da moguénost letjelice da prati referentnu trajektoriju,
a samim time izvr$ava planiranu misiju, ovisi o upravljanju koje joj je na raspolaganju, bez
obzira na posjedovanje redundantne strukture. Takoder u analizi koja je provedena za utjecaj
broja motora kao 1 smjera njihove vrtnje, pokazano je da su odredene strukture otpornije od
drugih za slucaj jednostrukog i dvostrukog kvarnog stanja na motorima. Ako bi se i planiranje
misije izvelo tako da se uvaze mogucnosti nastanka kvarnog stanja tada bi imali i planiranje koje
je prilagodeno odabranoj strukturi i kvarnim stanjima koji mogu nastati na strukturi bespilotne
letjelice. Uvazavajuci sve navedene ¢injenice, mozemo definirati RPN broj za procjenu zavrsetka
misije koji se raCuna kao RPN =L-U -K - P, gdje su

 L- tip koriStene letjelice,

* U- upravljanje primijenjeno na bespilotnoj letjelici,

* K- tip kvarnog stanja i

* P- planiranje misije prilagodeno nastanku kvarnog stanja.
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Tip koristene letjelice (L) podijeljen je u pet kategorija:

* viSerotorski sustav s brojem rotora > 10 - broj¢ana vrijednost (1),
oktokopter PPNNPPNN - brojc¢ana vrijednost (2),
oktokopter PNPNPNPN - brojCana vrijednost (3),

heksakopter - broj¢ana vrijednost (4) i

* kvadkopter - brojCana vrijednost (5).
Upravljanje primijenjeno na bespilotnoj letjelici (U) podijeljeno je u Cetiri kategorije:

* prilagodeno upravljanje - brojcana vrijednost (1),
* djelomicno prilagodeno - brojCana vrijednost (2),
* robusno upravljanje - brojCana vrijednost (3) i

* neprilagodeno upravljanje - brojana vrijednost (4).

Tip kvarnog stanja (K) podijeljen je na tri brojcane vrijednosti (koristimo tablice dobivene

analizom utjecaja tipa letjelice 1 smjerova vrtnje motora):

* bez kvarnog stanja - brojcana vrijednost (1),

* jednostruki prilagodljiv - brojcana vrijednost (1),

* jednostruki neprilagodljiv - broj¢ana vrijednost (10),
* dvostruki prilagodljiv - brojcana vrijednost (3) i

* dvostruki neprilagodljiv - broj¢ana vrijednost (10).
Planiranje misije prilagodeno nastanku kvarnog stanja (P) podijeljeno je u tri kategorije:

* potpuno prilagodeno - brojcana vrijednost (1),
* djelomicno prilagodeno - brojcana vrijednost (2) i

* neprilagodeno - brojcana vrijednost (3).

Definiranom mjerom moZze se procijeniti zavrSetak misije ovisno o tipu letjelice, koriStenom
upravljanju, tipu kvarnog stanja i koriStenom planeru gibanja. U najnepovoljnijem slu¢aju mjera
bi dala vrijednost iznosa 600, medutim s aspekta sigurnosti i Zeljenog zavrSetka misije sve
vrijednosti iznad 40 bi trebale biti razmotrene. Analogno postupku FME analize u prethodnom
potpoglavlju, potrebno je razmotriti Sta se moZe uciniti da bi se RPN broj spustio na niZu
vrijednost. U konkretnom slucaju bi se moglo razmisliti o odabiru drugacijeg tipa letjelice,
drugog algoritma upravljanja ili koriStenjem pouzdanijih komponenata na sustavu bespilotne
letjelice. Od definiranih faktora koji tvore mjeru za procjenu zavrsetka misije neophodno je jos
definirati planiranje gibanja koje bi u obzir uzelo tip letjelice i tip kvarnog stanja, Sto je obradeno

o sljedecem poglavlju.
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Poglavlje 7

Planiranje gibanja bespilotne letjelice
zasnovano na analizi kvarnih stanja

vezanih za misiju

U ovom je poglavlju predstavljen novi alat za planiranje gibanja bespilotnih letjelica zasnovan na
dopustivom skupu vektora upravljanja koji se dobiva analizom utjecaja mogucih kvarnih stanja.
Na taj se nacin, uzimajuéi u obzir kvarna stanja koja mogu nastati, dobiva takva trajektorija
koja omogucuje manevre bespilotnae letjelice bez odstupanja od referentne krivulje. Takvim
se planiranjem osigurava izvrSenje misije, naravno, da ¢e se misija izvrS$iti uz nesto duze
vrijeme trajanja misije, ali bez naruSavanja performansi sustava. Takoder, ovaj je pristup manje

konzervativan od pristupa koji bi uzeo u obzir nastanak svih mogu¢ih kvarnih stanja.

7.1 Prikaz dopusStenog skupa upravljacke varijable koriSten-

jem nejednadzbi

Kao Sto je pokazano u 4. poglavlju, ovisno o tipu bespilotne letjelice (broj pogonskih motora i
smjerova vrtnje rotora) te o tipu kvarnog stanja koje moZze nastupiti na bespilotnoj letjelici tijekom
misije, dopusteni skup vektora upravljacke varijable moze biti razlicit. Takoder, u provedenoj je
analizi pokazano da se dobiveni dopustivi skup upravljacke varijable moZe prikazati kao politop
u Cetverodimenzionalnom prostoru kod kojeg su vanjska podrucja dijelovi hiperravnine koja se
formira tako da sadrZi Cetiri poznate tocke. Koordinate toga ¢etverodimenzionalnog prostora
su sila uzgona T i momenti 7y, T, and T, oko osi X, Y 1 Z. Svaka od ovih hiperravnina mozZe se

predstaviti nejednadZzbom oblika:

al +bt+cTy+dT, < e, (7.1)
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gdje su a, b, c id i koeficijenti nagiba pojedinih osi a e slobodni ¢lan. Ako u razmatranom
prostoru imamo poznate Cetiri tocke, tada se koeficijenti a, b, ¢, d i e mogu odrediti pomocu

jednadzbe hiperravnine kroz Cetiri tocke, koja mora zadovoljiti sljedecu relaciju:

Kako je dopustivi skup upravljacke varijable zapravo politop, s vanjskim granicama sastavl-
jenim od dijelova ovih hiperravnina, cijelo se unutarnje podrucje politopa, odnosno dopustivi
skup upravljacke varijable, moZe predstaviti skupom nejednadzbi za konkretni tip bespilotne
letjelice 1 njezinih kvarnih stanja. Za slucaj oktokoptera s PNPNPNPN smjerovima vrtnje rotora
bez kvarnih stanja, podrucje vrijednosti upravljacke varijable moZze se prikazati kao skup 617
nejednadzbi. U slu€aju da je jedan od pogonskih motora u kvarnom stanju, broj nejednadzbi se
smanjuje, dok se u ekstremnom slucaju kada su svi pogonski motori u kvarnom stanju, dopustivo
podrucje svodi se na jednu toc¢ku, 4j. ur=[ 7 1, T T, =10 0 0 0]

Na opisani se nacin dopustivi skup upravljacke varijable, koja je predstavljana s politopom u
Cetverodimenzionalnom prostoru koordinata (7', T, 7, T;), moZe prevesti u konaCan broj nejed-
nadzbi koje opisuju ekvivalentno dopustivo podrucje. Osnovna je pretpostavka, koju koristimo,
da se umjesto standardnog koriStenja fiksnih ograni¢enja (s donje i gornje strane), koriStenjem
skupa ogranicenja opisanih s ovako dobivenim nejednadZbama, sustavom upravljati u opti-
malnom smislu. Time se generira putanja uz koju su svi manevri izvedivi bez naruSavanja
nejednadzbi koje opisuju skup dopustenih vrijednosti upravljacke varijable. Takoder, znajuci da
moZze doc¢i do kvara na pojedinim pogonskim motorima sustava, tu pretpostavku mozemo uzeti u
obzir te generirati novi skup nejednadzbi koje odgovaraju takvom kvarnom stanju. KoriStenjem
novog skupa nejednadzbi koje planer uzima u obzir generira se drugaciji tip manevara uz koje su
zadovoljene sve putne tocke od interesa uz zadrzavanje nazivnih performansi sustava. Drugim
rije¢ima, ako bismo koristili samo ogranicenja s donje i gornje strane ne bismo mogli uzeti u
obzir meduovisnosti koje postoji izmedu komponenata upravljacke varijable. Ako bi se za donje
1 gornje ograni¢enje uzele najmanje i najvece dopustene vrijednosti pojedinih komponenti, onda
bi se prilikom planiranja gibanja moglo dogoditi da odredeni manevri u stvarnosti nece biti
izvedivi zbog spomenute meduovisnosti komponenata upravljacke varijable. S duge stane, ako
se uzmu konzervativnije vrijednosti za gornju i donju vrijednost, svi manevri ¢e biti izvedivi, ali

¢e ukupna manevrabilnost letjelice biti smanjenja odnosno neCemo moci koristiti sve manevre
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koje sama letjelica omogucuje. Zbog toga bi predloZeni planer trebao biti izmedu ova dva krajnja
slucaja te da nam omogudi optimalno planiranje gibanja za odredenu misiju koju bespilotna

letjelica treba izvrSiti.

7.2 PredloZeni optimizacijski okvir za planiranje gibanja

U 3. poglavlju pokazano je da za potrebe praenja generirane referentne trajektorije koordinate
x 1y moraju biti najmanje Cetiri puta diferencijabilne, a visine z i orijentacije ¥ najmanje dva
puta diferencijabilne. U istom je poglavlju pokazano da se vrijednosti orijentacije za kutove
¢ 1 6 dobivaju kao posljedica referentnih vrijednosti za x i y koordinate pozicije (zbog ranije
definiranog ravnosnog preslikavanja). Prema iznesenome, koordinate visine z i orijentacije ¥

ponasaju se kao dvostruki integrator:

4=u, (7.2)

a koordinate za poziciju po x i y kao Cetverostruki integrator:
q =u, (7.3)

gdje g, g 1 ¢ predstavljaju generaliziranu koordinatu, te njezinu brzinu i ubrzanje, respektivno. U
naSem slucaju je: ¢ = [x y z y].

Minimizacijom potrebnog ubrzanja (7.2) i "puckanja” (engl. snap) (7.3) dobivamo minimalne
iznose upravljacke varijable uz koje bespilotna letjelica moze pratiti zadanu trajektoriju. Prove-
dena minimizacija, takoder, podrazumijeva da ¢e se u sustavu minimizirati potroSnja energije,
uzimajuéi u obzir ogranicenja koja su nametnuta na putanji, ¢ime se osigurava da potroSnja
baterije tijekom misije bude minimalna. Detaljan opis metode planiranja gibanja zasnovan na
minimalnom ubrzanju i "puckanju" moZe se naci u [106].

Na temelju ovih razmatranja, problem planiranja gibanja moZe se opisati kao problem

optimizacije na ogranicenom vremenskom horizontu:

minimum(|[|*)

0\\

uz ogranicenja:

dmin < q g dmax
Qmin < C] < CZmax (74)

Qmin < 6] < éjmax,
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gdje je konacni horizont za izvrSenje misije dan s vremenom 7'. Tijekom izvrSavanja misije,
uobicajeno se zadaju tocke od interesa kroz koje bespilotna letjelica treba proci, pa je stoga
neophodno te tocke ukljuciti u optimizacijski okvir. Jedan je od mogucih nac¢ina ukljucenja tih
toCaka njihovim postavljanjem kao kruta ogranicenja, odnosno definiranjem udaljenosti izmedu
ostvarene tocke kroz koju sustav prolazi i tocke kroz koju treba pro¢i. Medutim, ako se referentne
toCke ukljuce kao kruta ograni¢enja, moze se dogoditi da optimizacija nece biti moguca, ako
sustav ne mozZe doseci barem jednu tocku, zbog ogranicenja koja mogu biti prisutna tijekom
izvrSavanja misije. Cilj je planiranja osigurati da planer generira putanju koja ukljucuje vecCinu
toCaka (ako ne moZe ukljuciti sve) ili koja daje minimalno odstupanje od njih (odstupanje od
tocaka od interesa moze se koristiti i kao mjera uspjesSnosti za zadanu misiju). Iz tog smo razloga,
umjesto ukljucivanja to¢aka od interesa kao krutih ogranicenja koja moraju biti zadovoljena, te
tocke ukljucili u kriterijsku funkciju, kako slijedi:

0T

minimum(||* + Y ea(lq — qil*))
i
uz ogranicenja:
Gmin < 4 < Gmax
Gmin < 4 < Gmax (7.5)

(.].min < q < Qma)m

gdje se tezinski faktori 0 < oy < 1 koriste za opis znacaja svake pojedine toCke g; na referentnoj
putanji, odnosno koliko je prolaz kroz pojedinu tocku znacajan tijekom izvrSavanja misije.
U ovome radu nisu razmatrani razliiti iznosi teZina faktora ¢;, odnosno u predloZzenom su
optimizacijskom okviru svi tezinski faktori o; = 1 za svako i. Oznaka i oznacava sve tocke od
interesa na referentnoj putanji.

Na temelju izraza (3.33), (3.42) 1 (3.46), koje daju vezu izmedu sile potiska 7 i momenata T,
Ty 1 T, s poopCenim koordinatama g, moguce je u predloZeni optimizacijski okvir ukljuciti nejed-
nadzbe, koje opisuju dopusteni skup upravljacke varijable u,, s (odnosno pripadajuci politop) koji
je ovisan o tipu odabrane letjelice 1 kvarnom stanju. Ovime dobivamo konacni oblik predloZenog

optimizacijskog okvira za planiranje gibanja, ovisno o dopustivom skupu upravljacke varijable:

.. .2 . _ .12
m&zfngm(HqH +Xi‘,az(\|q qill*))

uz ogranicenja:
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4min < q < 9max
Gmin < q < Gmax (76)

al +bt +cty+d7;, <e.
i
Na opisani su nacin u optimizacijski okvir uvedena ogranic¢enja dopustivog skupa upravljacke
varijable, definirane sa (7.1), koja proistjeCu iz tipa odabrane letjelice i smjerova vrtnje rotora.
Pored poopcéene koordinate ¢, koju se optimizira, potrebna nam je druga i Cetvrta derivacija
poopcene koordinate, to jest § 1 g . Potrebne derivacije moZzemo dobiti diskretizirajuéi poopéenu

koordinatu g. Primjerice, prvu diferenciju moZemo racunati kao:

q(i) —q(i—1)
At ’

gdje je: At =T /N, T vrijeme izvr$avanja misije, a N broj to¢aka u kojima traZimo optimi-

§= (7.7)

zaciju (N dodatnih tocaka koje postavljamo izmedu pocetnih tocaka od interesa). Kako bi u
fazi planiranja gibanja bespilotne letjelice uzeli u obzir kvarna stanja koja mogu nastati tijekom
izvrSavanja misije, moguce je ukljuciti ograni¢enja koja se odnose na dopusteni skup upravljacke
varijable za konkretno kvarno stanje. Ako u prostoru u kojem se izr§ava misija postoje prepreke
koje onemogucuju prolazak letjelice kroz sve referente putne tocke, a pri tome treba izbjeci i
moguce kolizije s preprekama, tada se u optimizacijski okvir moze dodati dodatni uvjet koji
sprjeCava kolizije. Potrebno je definirati sigurnosnu udaljenost Ry;, ispod koje se letjelica ne
smije pribliZiti prepreci. Dodavanjem toga uvjeta u optimizacijski okvir (7.6) dobiva se proSireni
optimizacijski okvir koji ukljuCuje ograni¢enje za izbjegavanje kolizije s preprekama:

. 12 2
a. N .
mggtrg?m(ﬂqﬂ +zi: i(llg—aill)),

uz ogranicenja

qmin < q < 9max

Rsig < |q_ qPr| (7 8)

al +bt+cTy+dT; <e.
i
gdje je gpr koordinata prepreke. Informacija o mogucnosti nastanka kvarnih stanja na bespilotnoj
letjelici tijekom izvrSavanja misije moZe dobiti primjenom FME analize [27], [105], koja je

opisana u prethodnom poglavlju. Medutim, planer gibanja koji bi uzeo u razmatranje sve
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nejednadZbe proistekle iz odredenog kvarnog stanja bio bi jako konzervativan, pa ga u daljnjem
tekstu nazivamo konzervativnim planerom gibanja odnosno RCP planerom gibanja (engl. Risk-
Conservative Planer). Zbog Cinjenice da bi ovako definiran planer bio jako konzervativan,
u sljede¢em potpoglavlju opisujemo nacin odabira samo nekih od nejednadzbi vezanih za

konkretnu misiju koju se planira.

7.3 Planer gibanja zasnovan na riziku proisteklom na misiji

zasnovanoj FME analizi kvarnih stanja

U ovom potpoglavlju opisujemo nacin uzimanja u obzir dijela nejednadzbi koje mogu proisteci
iz razmatranih kvarnih stanja na sustavu bespilotne letjelice, koja mogu nastupiti tijekom izvrsa-
vanja misije. Namjera je da se pri planiranju gibanja uzme u obzir mogu¢éi nastanak kvara na
bespilotnoj letjelici tijekom izvrSavanja misije, te u slucaju da se kvarno stanje stvarno dogodi
njegov utjecaj na izvrSenje misije bude Sto je moguce manji. Planer gibanja koji uzima u obzir
samo nejednadzbe koje opisuju konkretno kvarno stanje u daljnjem tekstu zovemo na rizik
osjetljiv planer gibanja ili RSP planerom gibanja (engl. Risk-Sensitive Planer). Pretpostavka
je da ¢e naruSavanje performansi biti manje ako se koristi RSP planer gibanja nego ako se
koristi konzervativni RCP planer gibanja. Takoder, pretpostavka je da ¢e uz oCuvanje nazivnih
performansi RSP planeru gibanja trebati viSe vremena za izvrSenje misije, nego kada imamo
planiranje koje uopce ne uzima u obzir moguéi nastanak kvarnog stanja. Planiranje gibanja koje
ne uzima u obzir moguénost nastanka kvara na sustavu bespilotne letjelice u daljnjem tekstu
zovemo standardni planer gibanja ili RIP planer gibanja (engl. Risk-Insensitive Planer).

U slucaju kada kvarno stanje nastupi, bespilotna letjelica moZe biti u takvom polozaju
da upravljacka alokacije moze trenutacno generirati referentno upravljanje, preko preostalih
ispravnih pogonskih motora, tako da ne dode do narusavanja performansi sustava. S druge strane,
u trenutku kvara, bespilotna letjelica moZe biti u fazi izvrSavanja zahtjevnog manevra kada nije u
stanju izvrSiti generiranje potrebnog referentnog upravljanja, pomocu raspolozivih pogonskih
motora, zbog ¢ega moZze doci do narusavanja performansi sustava. Ideja je da se u predlozZeni
RSP planer gibanja, umjesto svih nejednadzbi, uklju¢e samo one koje mogu biti narusene za
konkretno planiranu misiju. Na taj bi se nain osigurao nastavak izvrSavanja planirane misije
uz zadovoljavajucu performansu sustava. RSP planer planira gibanja tako da ograni¢ava samo
odredene manevre prilikom izvrSavanja misije, odnosno dio manevara ¢e biti manje ograniceni

nego u slucaju koristenja RCP planera gibanja.
Projektiranje RSP planera gibanja provodi se u sljede¢im koracima:

1. Odabrati modove kvarnog stanja koji su proistekli iz FME analize (npr. jednostruki kvar

na pogonskom motoru),
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2. Odrediti minimalno vrijeme izvrSenja misije za slu€aj bespilotne letjelice bez kvarnog
stanja (RIP planer gibanja) uz zadovoljenje nazivnih performanci (prolazak kroz putne
toCke od interesa),

3. Odrediti minimalna vremena izvrSenja misije za sve RCP planere gibanja, ovisno o
moguéem kvarnom stanju (za slucaj jednostrukog kvarnog stanja odrediti ograni¢enja
koja proisteknu iz svakog pojedinacnog jednostrukog kvara) uz zadovoljenje nazivnih
performansi (prolazak kroz tocke od interesa),

4. Od svih vremena dobivenih u 3. koraku odrediti maksimalno vrijeme izvrSenja misije
kako bi se zadrZale nazivne performanse za sva moguca kvarna stanja (prolazak kroz putne
tocke od interesa). To vrijeme izvrSenja postaviti za vrijeme izvrSenja misije,

5. Odrediti sve nejednadzbe koje bi bile narusene za slucaj planiranja s RIP planerom gibanja
(s njegovim dobivenim vremenom izvrSenja) u odnosu na dopustivi skup upravljacke
varijable za sva moguca kvarna stanja, tijekom izvrSavanja planirane misije za vrijeme
izvrSenja misije odredeno u 4. koraku),

6. Potrebno je sve nejednadzbe koje su dobivene u 5. koraku ukljuciti u pocetni skup
nejednadzbi koje opisuju dopustivi skup upravljacke varijable za slucaj bez kvarnog stanja,
te izvrSiti planiranje gibanja s novodobivenim skupom ogranic¢enja upravljacke varijable

uz zadovoljenje nazivnih performasni sustava (prolazak kroz putne to¢ke od interesa).

Optimizacijski okvir koji se provodi kroz prethodno opisanih Sest koraka predstavlja
predloZeni RSP planer gibanja. U sljede¢em potpoglavlju prikazujemo razultate planiranja

gibanja predloZeni, RSP planerom.

7.4 Rezultati dobiveni primjenom RSP planera gibanja

U skladu s razmatranjima provedenim u 4. poglavlju, kao platformu na kojoj razmatramo
predloZeni planer gibanja odabrali smo oktokopter s PPNNPPNN smjerovima vrtnje rotora, jer
je pokazao najvecu otpornost na kvarna stanja. Za objasnjenje rada predloZenog planera gibanja
odabrali smo takvu vrstu misije u kojoj je zahtijevana stalna promjena sile uzgona 7' i momenata
T, 1 Ty, kako bi se pokazalo da ograniCenja medusobno ovise jedna o drugima te da je za odredene
manevre potreban ili veéi iznos pojedinih komponenata upravljacke varijable ili dodatno vrijeme
za izvrSenje manevra. Takvo ¢e ponasanje do izrazaja do¢i kada nastupi kvarno stanje te se
dopustivo podrucje vrijednosti upravljacke varijable smanji po jednoj komponenti ili viSe njih.
Za tocke od interesa za misiju uzeli smo tocke koje se dobivaju jednolikim uzorkovanjem
Vivijanijeve krivulje u trodimenzionalnom prostoru (uzeli smo 21 tocku, slika 7.1). Za potrebe
optimizacijskog okvira proracun je izvrSen u ukupno 210 tocaka (N = 210, tj. izmedu svake
tocke od interesa postavili smo dodatnih 10 toCaka).

Za ocjenu kvalitete generirane putanje definiramo dvije pogreske: (i) pogreSka pozicije eg 1
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Slika 7.1 — Uzorkovanje Vivijanijeve krivulje jednoliko u 21 tocki.

(i1) pogreska orijentacije ey kao

€R = Z\/ xr@fz y _yrefi)2 + (Zi _Zrefi)2 (7.9)

ey =) \/ (Vi— Vi) (7.10)

Sluc¢aj 1: Radi ilustracije, prvo razmotrimo slucaj gdje je FME analiza pokazala da je mogué
nastanak jednostrukog kvara na pogonskom motoru 1 (korak 1 predloZzenog RSP planera). Na
slici 7.2 prikazan je dopusteni skup upravljacke varijable za slucaj jednostrukog kvarnog stanja
na motoru 1 (oznacen crvenom bojom na slici 7.2) u odnosu na dopusSteni skup upravljacke
varijable za slucaj bez kvarnog stanja (oznacen zelenom bojom na slici 7.2 u kojoj je sadrzano i
umanjeno podrucje vrijednosti upravljacke varijable, podrucje oznacena crvenom bojom 7.2)

Zatim provodimo korake 2 i 3 predloZzenog RSP planera. Rezultati provedenih koraka
prikazani su u tablici 7.1. Kako se vidi iz tablice 7.1, minimalna vremena uz zadovoljenje
performansi praéenja su 16 [s] za RIP planer (korak 2 predloZenog RSP planera) i 20 [s] za
RCP planer (korak 3 predloZenog RSP planera). Za usporedbu performansi sva tri planera u
skladu s korakom 5 RSP planera gibanja potrebno je izvrSiti provjeru koje nejednadZzbe nisu
zadovoljene tijekom izvrSavanja misije za RIP planer. Provjeru provodimo u odnosu na skup
vrijednosti upravljacke varijable koji se dobiva za kvarno stanje na motoru 1. Za dani primjer, za
slucaj RIP planera, generirane upravljacke varijable narusavaju dvije nejednadzbe (od 440 koje

opisuju dopustivi skup upravljacke varijable) u ukupno 111 slucajeva vezanih uz 99 pozicija (od
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Slika 7.2 — Prikaz podrucja vrijednosti upravljacke varijable za sluCaj bez kvarnog stanja (oznacena
zelenom bojom) i slucaj jednostrukog kvarnog stanja na motoru 1 (oznacena crvenom bojom).

Tablica 7.1 — Usporedba performansi za RIP i RCP planer (Slucaj 1, koraci 1, 21 3).

Performansa | T [s| | er[m] | er/N[m] | ew[rad] | ep/N [rad]
RIP planer 16 |0,0412 | 0,0019 de-12 4e-13
RCP planer | 20 | 0,0566 | 0,0027 | le-18 5e-21

mogucih 210 toCaka koliko se koristilo u optimizacijskom okviru). Sada je za primjenu RSP
planera potrebno ukljuciti te dvije dobivene nejednadZzbe u pocetni skup nejednadzbi te izvrSiti
planiranje gibanja za novo dobiveno vrijeme T (korak 6 RSP planera).

Radi korektnosti usporedbe performansi izvrsili smo i ponovno planiranje s R/P planerom
za vrijeme od T = 20 [s]. Planirane putanje dobivene primjenom RIP, RCP i RSP planera za
vrijeme izvrSenja misije od T = 20 [s] prikazane su na slici 7.3. Iz slike 7.3 mozZe se uociti da
RSP 1 RIP planeri imaju gotovo identi¢nu putanju dok RCP planer ima neSto drugaciju, Sto je
posljedica oblika dopustenih vrijednosti upravljacke varijable koju RCP planer uzima u obzir.
Naime, neki manevri koji su dopuSteni R/P i RSP planeru, nisu izvedivi s RCP planerom. Sva tri
planera prolaze kroz zadane putne tocke s tim da je odstupanje od njih najveée kod RCP planera.
Medutim, treba imati na umu da je planiranje za RIP planer izvrSeno s pretpostavkom da kvarno
stanje nece nastupiti, te smo ponovo izvrSili provjeru dobivenih upravljacki varijabli RIP i RSP
planera za dopustivi skup varijabli za kvarno stanje na motoru 1.

Usporedba rezultata svih triju planera za maksimalno dobiveno vrijeme od 20 [s| dana je u
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Slika 7.3 — Generirane putanje primjenom RIP, RCP i RSP planera gibanja za vrijeme izvr§avnja
misije od 20 sekundi.

Tablica 7.2 — Usporedba performansi RIP, RCP iRSP planera gibanja za T = 20 [s] (Slucaj 1, koraci
5i6).

Performansa | T [s] | eg[m| | ew[rad]| | naruSena ogranicenja
RIP planer 20 | 0,038 | 5e-19 51
RCP planer 20 | 0,057 le-18 0
RSP planer 20 10,038 | 1,25e-18 0

tablici 7.2. Kako se moZe uociti iz dobivene tablice, RIP i RSP planer imaju sli¢ne performanse,
koje su bolje od performansi postignutih s RCP planerom. S druge strane, RIP planer je narusio
nejednadzbe dopustenog skupa upravljacke varijable 51 puta, Sto je manje od 111 koliko je bilo
u slucaju izvrSenja misije za T = 16 [s] (naruSavanje odredenog broja nejednadzbi moZe dovesti
do pogorsanja performansi planirane trajektorije za slucaj nastupanja jednostrukog kvarnog
stanja na motoru 1). Nasuprot tome RSP planer nije imao niti jedno narusavanje nejednadzbi
dopustenog skupa upravljacke varijable.

Da bismo usporedili dobivene trajektorije pomocu RIP,RCP 1 RSP planera, simulirano je
gibanje oktokoptera s vremenom izvrSenja misije od 20 [s], pri ¢emu je kvarno stanje na motoru
1 nastupilo u 8 sekundi. Rezultati simulacije prikazani su na slici 7.4, a usporedba performansi
dana je u tablici 7.3. Za potrebe usporedbe planera promatrali smo krivulju izvedenu u simulaciji
u odnosu na: (i) putne toc¢ke (egp rocke 1] 1 €wp 1ocke[rad] ), (ii) na vlastitu planiranu krivulju

(erref|m] 1 ewperrad] ) i (iii) na krivulju koja se dobila RIP planerom. Pojasnimo koriStenu
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Slika 7.4 — Prikaz pracenja trajektorija dobivenih primjenom RIP, RCP i RSP planera gibanja za
vrijeme izvrSenja misije 20 [s] i kvarnim stanjem na motoru 1 nastalim u 8 sekundi.

mjeru usporedbu performansi planera:

* eRp.tocke|M] 1 ewp ocke[rad], predstavljaju pogresku koordinata i orijentacije u odnosu na
putne tocke od interesa,

* erref|m| i ewper[rad), predstavljaju pogresku koordinata i orijentacije izvedene putanje u
odnosu na sopstvenu planiranu,

* errip|m| i ewgiplrad], predstavljaju pogresku koordinata i orijentacije izvedene putanje u
odnosu na onu dobivenu planiranjem s R/P planerom (koja predstavlja idealnu putanju za

slucaj bez kvarnog stanja).

Kako se moZe uociti na slici 7.4, RSP planer najmanje odstupa od putnih to¢aka. Odstupanje
izvedene krivulje dobivene RCP planerom najviSe odstupa na samom pocetku simulacije, Sto
je u skladu s dobivenim planiranjem, zbog manevara koji mu nisu bili dopuSteni na samom
pocetku, §to je predoCeno na slici 7.3. RIP planer dobro prati krivulju do trenutka nastupanja
kvarnog stanja, a nakon nastupanja kvarnog stanja postoji izvjesno odstupanje dok sustav ponovo
ne dostigne referentnu krivulju. 1z tablice 7.3 moZe se uociti da najbolje ponaSanje za slucaj
kvarnog stanja ima RSP planer, kako je bilo 1 oekivano. Na slikama 7.5, 7.6 1 7.7 prikazano je
pracenje pojedinacnih koordinata i pogreSaka pracenja za sva tri planera.

Iz slike 7.5 vidi se da nakon nastanka kvarnog stanja, na motoru 1, sustavu bespilotne letjelice
treba nekoliko sekundi da pogreSku po y osi svede blizu nuli. Takoder se moZe zapaziti da ne
dolazi do velikog odstupanja po x osi. To se ponaSanje moZe pripisati injenici da je promjena
koordinata po y osi brza nego promjena koordinata po x osi. Za sluc¢aj RCP planera (slika 7.6),

najveca pogreska je na pocetku gibanja, Sto je u skladu s planiranom putanjom, zbog specificnih

124



Planiranje gibanja bespilotne letjelice zasnovano na analizi kvarnih stanja vezanih za misiju

Tablica 7.3 — Usporedba performansi RIP, RCP i RSP planera gibanja za T = 20 [s] (Slucaj 1, koraci
5i6).

Performancsa | erp ocke[] | €wprocke[rad] | errerlm] | ewrer(rad) | errip[m] | ewrip[rad]
RIP planer 1.75 0.251 1.29 -2.7e-3 1.29 -2.7e-3
RCP planer 1.55 2.56¢-3 1.08 1.8e-3 1.41 -1.58e-2
RSP planer 1.44 -1.22e-2 0.86 -0.7e-5 1.01 2.9e-2
2 0
E 0 %‘ 0.1
- -0.2
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
t[s] t[s]
1 0.2
— — 0.1
T, El
> s’
-0.1
-10 5 10 15 20 0 5 10 15 20
t[s] t[s]
3
5 006
T, E oo
N 0 < 0.02
1 0
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
t[s] t[s]
4 0.1
7 H
= Hoo
=0 S
-2 -0.1
0 5 10 15 20 0 5 10 15 20
t[s] t[s]

Slika 7.5 — Prikaz pracenja koordinata x, y, z i orijetacije Y i greSke pracenja ey, ey, e; i ey za slucaj
trajektorije gererirane RIP planerom s vremenom izvrSenja 20 [s] i kvarnim stanjem na motoru 1
nastalim u 8 sekundi.
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Slika 7.6 — Prikaz pracenja koordinata x, y, z i orijetacije Y i greSke pracenja ey, ey, e, i ey za slucaj
trajektorije gererirane RCP planerom s vremenom izvrSenja 20 [s] i kvarnim stanjem na motoru 1
nastalim u 8 sekundi.

manevara na pocetku planirane trajektorije. Kako je bilo 1 o¢ekivano RSP planer (slika 7.7) ima
najbolje ponasanje za slucaj nastanka kvarnog stanja na pogonskom motoru 1, te ima najmanje
odstupanje od putnih tocaka kroz koje je neophodno proéi.

Slucdaj 2: Analiziramo slucaj nastanka dvostrukog kvarnog stanja, to jest istodobnog kvara

na dva pogonska motora. Pretpostavljamo kvarna stanja na motorima 1 i 6. Na slici 7.8 prikazan
je dopusteni skup upravljacke varijable za slucaj istodobnog kvarnog stanja na motorima 1 1 6
(oznacen crvenom bojom na slici 7.8) u odnosu na dopusteni skup upravljacke varijable za slucaj
bez kvarnog stanja (oznacen zelenom bojom na slici 7.8)

Kao i u prethodnom slucaju, nakon odabira mogucéeg kvarnog stanja (kvarno stanje na
motorima 1 1 6) provodimo korake 2 1 3 predlozenog RSP planera. Kako se moZe uociti
iz dobivene tablice 7.4, RCP planeru treba vise vremena (7 = 26 [s]) za izvrSenje misije uz
zadrZavanje nazivnih performansi. Dobiveno vece vrijeme proizilazi iz Cinjenice da skup
dopustenih vrijednosti upravljacke varijable uvazava podatak da su motori 1 i 6 izvan pogona.
Podrucje vrijednosti upravljacke varijable, za ovaj slucaj, dosta je restriktivno pa su se prilikom
planiranja morali izbjeci odredeni manevri koji su dopusteni u pocetnom podrucju vrijednosti
upravljacke varijable bez kvarnih stanja. RIP i RSP planeri imaju slicne performanse s tim da

RSP planeru treba malo vise vremena (7 = 18 [s] u odnosu na 7 = 16 [s] ). Medutim, RIP planer
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Slika 7.7 — Prikaz pracenja koordinata x, y, z i orijetacije Y i greSke praCenja ey, ), e i ey za slucaj
trajektorije gererirane RIP planerom s vremenom izvrSenja 20 [s] i kvarnim stanjem na motoru 1

nastalim u 8 sekundi.
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Slika 7.8 — Prikaz dopustenog skupa upravljacke varijable za slucaj bez kvarnog stanja (oznacen
zelenom bojom) i za slu¢aj istodobnog kvarnog stanja na motorima 1 i 6 (oznacen crvenom bojom).
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Tablica 7.4 — Usporedba performansi RIP, RCP i RSP planera gibanja za slucaj dvostrukog kvara za
njihova minimalna vremena (Slucaj 2, koraci 2, 31 5).

Performansa | T [s] | eg[m] | ew[rad] | naruSena ogranicenja
RIP planer 16 | 0,0412 | 4e-19 80

RCP planer 26 0,284 2e-17 0

RSP planer 18 0,234 1,2e-9 21

naruSava nejednadZzbe dopusStenog skupa upravljacke varijable 80 puta u 73 pozicije (od ukupno
210 pozicija), a RSP planer naruSava nejednadzbe dopustenog skupa upravljacke varijable 21
puta u 21 poziciji. Ovo ukazuje da je RSP planer gibanja bolje prilagoden na nastanak kvarnog
stanja (kvarno stanje s ispadom motora 1 1 6) nego RIP planer, dok mu treba neSto malo viSe
vremena u odnosu na RIP planer za izvrSenje misije. S druge strane RCP planer ne naruSava niti
jednu nejednadZbu skupa upravljacke varijable.

Za usporedbu performansi sva tri planera, izvrSeno je planiranje gibanja s vremenom izvrsa-
vanja misije 7 = 26 [s]. Rezultati planiranja gibanja s RIP, RCP i RSP planerom, za opisani
slucaj, prikazani su na slici 7.9. Na osnovi dobivenih putanja, najmanje odstupanje iskazuje
putanja dobivena planiranjem s RIP planerom, a najvece putanja dobivena primjenom RCP
planera. Medutim, vaZno je napomenuti da je planiranje gibanja za RIP planer izvedeno uz
pretpostavku da kvarno stanje nece nastupiti na sustavu oktokoptera, dok je kod RCP planera
pretpostavljen nastanak istodobnog kvarnog stanja na motorima 1 i 6. Kod planiranja gibanja
s RSP planerom, osnovni dopustivi skup upravljacke varijable (dobiven za slucaj oktokoptera
bez kvarnog stanja) proSiren je dodatnim ograni¢enjima. Dodatna su ogranic¢enja formirana
testiranjem upravljackih varijabli dobivenih planiranjem RIP planerom, na podrucje vrijednosti
upravljacke varijable koje uvaZzava nastanak istodobnog kvara na motorima 1 1 6.

Prikaz simulacijskih rezultata gibanja oktokoptera po trajektorijama dobivenim koriStenjem
RIP, RCP i RSP planera za vrijeme izvr§avanja misije od 26 [s], uz ispad motora 1 (u 8. sekundi
izvrSavanja misije) 1 motora 6 (u 12. sekundi izvrSavanja misije) dan je na slici 7.10. Rezultati
usporedbe performansi pracenja dani u tablici 7.5.

Kako se moze uoditi iz tablice 7.5, najbolje je praenje za slucaj trajektorije generirane RSP
planerom, potom trajekorije gnereirane RCP planerom, a najloSije trajektorije generirane RIP
planerom. Ovakvo je ponaSanje RIP planera razumljivo jer kod njega nije uzeta u razmatranje
mogucnost nastanka kvarnih stanja.

Razmotrimo jo§ situaciju da je svaka misija izvrSena onako kako je i planirana, to jest trajanje
misije planirane RIP planerom je 16 [s], RCP planerom 26 [s| i RSP planerom 18 sekundi.
Dobiveni simulacijski rezultati prikazani su na slici 7.11, a usporedba performansi u tablici 7.6.

Kako se moZze uociti iz slike 7.11 1 tablice 7.6, najbolje pracenje ima RCP planer, potom RSP
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—RIP

—— RCP

— RSP

O  Putne tocke

2 —
— 1 ]
B
N 0
-1
-2
0.5 1 2
1.5
X[m] 2

Slika 7.9 — Generirane putanje primjenom RIP (bez kvarnog stnja), RCP (kvarno stanje na motorima
116) i RSP (odabrane nejednadzbe iz skupa za kvarno stanje na motorima 1 i 6) planera gibanja za
vrijeme izvrSenja misije 26 sekundi.

——RCP
—RIP
——RSP
O Putne tocke
® Kvarno stanjeu 8 s.
© Kvarno stanje u 12 s.

Slika 7.10 — Prikaz pracenja trajektorija dobivenih primjenom RIP, RCP i RSP planera gibanja
(vrijeme izvrenja misije 26 [s]), kvarnim stanjem na motorima 1 i 6 (vrijeme nastanka kvarnog stanja
8 [s] i 12 [s] respektivno).
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Tablica 7.5 — Usporedba performansi RIP, RCP i RSP planera gibanja za T = 26 [s], za slucaj
istodobnog kvarnog stanja, na motorima 11 6 (Slucaj 2, koraci 5 i 6).

Performansa | egp iocke[M] | €®procke[rad] | erref[m] | ewrer[rad] | errip[m] | ewgip[rad]
RIP planer 1.32 5.6e-3 1.04 -3.8e-3 1.08 -3.9¢-3
RCP planer 1.15 2.79¢e-3 0.72 -7.9¢e-4 0.85 -8.21e-4
RSP planer 1.01 2.38e-2 0.65 -2.9e-5 0.67 -3e-5

—RIP

RCP
——RSP
O Putne tocke

-0.5 0 05 1 15 5

2.5

Slika 7.11 — Prikaz praéenja trajektorija dobivenih primjenom RIP,RCP i RSP planera gibanja
(vrijeme izvrSenja misije od 16, 26 i 18 [s] respektivno), s kvarnim stanjem na motorima 1 i 6,
(vrijeme nastanka kvarnog stanja 8 i 12 [s] respektivno).

planer, a najlosije pracenje ima RIP planer. Takoder, moZe se primijetiti da je performansa RCP
1 RSP planera bliska ali s tom razlikom da RSP planer misiju izvrsi za 18 s, a RCP planer za 26
sekundi. Prikazani rezultati pokazuju da je pretpostavka o koriStenju RSP planera opravdana.
RSP planerom dobiva se izvediva putanja ¢ije je vrijeme izvrSavanja blisko vremenu dobivenom
upotrebom RIP planera, ali koja nema manevara koji mogu biti ugroZeni nastankom kvarnog
stanja.

Provedena simulacijska analiza pokazala je opravdanost formiranja skupa podrucja vrijed-
nosti dopustivog skupa upravljacke varijable u koracima 1-6 RSP planera. Analizu moZemo
nastaviti u smjeru razmatranja nastanka trostrukog ili viSestrukog kvara. Medutim, ocito je da bi
za potrebe RCP planera (ukljucivanjem veceg broja neispravnih motora) doslo do znatnog sman-
jenja podrucja vrijednosti upravljacke varijable, ¢ime bi planiranje gibanja bilo onemoguceno za

slu¢aj RCP planera, pa nije opravdano analizirati takve sluCajeve kvarnih stanja.
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Tablica 7.6 — Usporedba performansi RIP, RCP i RSP planera gibanja (vrijeme izvrSenja misije od
16,26 i 18 [s] respektivno), za slucaj istodobnog kvarnog stanja, na motorima 1 i 6 (Slucaj 2, koraci 5
i6).

Performansa | egp jocke 1] | €wp rocke[rad] | errerlm| | ewger[rad]
RIP planer 1.74 -7.65e-3 1.43 -7.8e-3
RCP planer 1.26 -7.65e-3 0.71 -1.3e-3
RSP planer 1.32 -7.6e-3 1.02 -2.8e-5

Tablica 7.7 — Usporedba performansi RIP, RCP i RSP planera gibanja za slucaj svih moguéih
jednostrukih kvarova za njihova minimalna vremena (Slucaj 3, koraci 1, 21 3).

Performansa T [s] | erlm] | er/N[m] | ep[rad] | ew/N[rad]

RIP planer 16 | 0,0412 | 0,0019 | 4e-12 4e-13

RCP (M1) planer | 20 | 0,057 | 0,0027 le-18 Se-21

RCP (M2) planer | 20 | 0,038 0,018 4e-18 2e-19

RCP (M3) planer | 20 | 0,038 0,018 Te-12 3,4e-13
RCP (M4) planer | 28 0,5 0,0238 | 1,4e-8 6,9-10
RCP (M5) planer | 24 0,26 0,012 | 0,0012 5.9¢-4
RCP (M6) planer | 24 0,43 0,021 9e-12 4,4e-13
RCP (M7) planer | 20 | 0,073 | 0,0035 | 1,5e-10 | 7.4e-12
RCP (M8) planer | 20 | 0,038 0,018 Te-12 3,4e-13
RSP planer 28 0,54 0,025 Te-6 3,5e-7

Slucaj 3: U ovom slucaju razmatramo sve pojedinacne slucajeve jednostrukog kvarnog
stanja. U tablici 7.7 prikazani su rezultati provedenih koraka 2 i 3 RSP planera gibanja. Kod
planiranja s RCP planerom u obzir je uzeto podrucje vrijednosti vektora upravljacke varijable za
slucaj da se kvarno stanje dogodilo samo na pripadaju¢em motoru. Za planiranje s RSP planerom,
dopustivo podrucje vrijednosti upravljacke varijable formirano je proSirivanjem s nejednadZbama
koje se dobivaju tako da se za maksimalno vrijeme (korak 4 RSP planera), izvr§i ponovno
planiranje s RIP planerom. Potom se vrijednosti upravljacke varijable dobivene s RIP planerom
(za maksimalno dobiveno vrijeme) provjeravaju za svako pojedinacno podrudje vrijednosti
upravljacke varijable da bi se odredile nejednadZzbe koje su naruSene za svaki pojedinacni slucaj
jednostrukog kvarnog stanja (korak 5 RSP planera).

Kako se moZe uoditi iz tablice 7.7, RSP planeru treba viSe vremena (7 = 28 [s]), za izvrSenje
misije uz zadovoljavajucu performansu, pri ¢emu je mogucée nastajanje jednostrukih kvarnih

stanja. Planiranje RSP planerom odvija se uz podrucje vrijednosti upravljacke varijable koje je
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dobiveno umanjenjem pocetnog podrucja vrijednosti upravljacke varijable (za slucaj sustava bez
kvarnog stanja) s ograni¢enjima koja proistjecu iz svakog pojedina¢nog kvarnog stanja. Zbog
toga odredeni broj manevara nije moguce izvesti ili na njima postoji ogranicenje, ali je sustav za
ovakav tip planiranja pripremljen na moguénost nastanak jednostrukog kvara na svim motorima.

Provedeni su koraci 4, 51 6 RSP planera te usporedene performanse RIP, RCP i RSP planera
za vrijeme izvrSenja misije postavljeno na 7 = 28 [s]. Rezultati usporedbe dani su u tablici
7.8 [107], iz koje se moZe uociti da je broj nejednadzbi dopustivog skupa upravljacke varijable
za svaki pojedinacni jednostruki kvar (M;), koje su naruSene za slucaj planiranja trajektorije
s RSP planerom, znatno manji nego kod drugih dvaju planera, $to je i oCekivano. Iz tablice
je takoder uocljivo da je RIP planer imao najveci broj naruSavanja nejednadzbi, jer je kod
njega dopustivo podrudje vrijednosti upravljacke varijable bilo pocetno (za slucaj sustava bez
kvarnog stanja), tako da su i manevri koji su planirani bili maksimalno dopustivi, $to ga Cini
nespremnim na vecinu kvarnih stanja koja mogu nastati tijekom izvr§avanja misije. Moze se
uociti da su ogranicenja skupa upravljacke varijable, koja se dobivaju za slucaj kvarnog stanja
na motoru 3, prekrSena u veéem broju za sve planere izuzev RCP (M3) planera koji je prilikom
planiranja uzeo u obzir sva ogranicenja toga skupa upravljacke varijable. To se mozZe pripisati
Cinjenici da je zbog tipa odabrane misije tijekom njezina izvrSavanja potrebno napraviti takav tip
manevra da kvarno stanje na motoru 3 dovodi do nemoguénosti njegova izvrSavanja. Dodatno
zapaZzanje vezano je za dopustive skupove upravljacke varijable koji se dobivaju za kvarno stanje
na motorima 2 1 5. Niti u jednom slucaju primijenjenih planera nije doslo do naruSavanja ovih
dvaju skupova dopustenih vrijednosti upravljacke varijable. Konacno, kao §to se i ocekivalo, svi
RCP planeri, primijenjeni za pojedinacni jednostruki kvar, nisu narusili ograni¢enja podrucja
vrijednosti upravljacke varijable, koja su u pocetku planiranja bila uzeta u obzir.

U svrhu usporedbe izvedivosti trajektorija koje se dobivaju planiranjem gibanja RIP, RCP i
RSP planerima, simulirana su ponaSanja gibanja bespilotne letjelice za dobivene trajektorije, uz
vrijeme izvrSavanja misije 7 = 26 [s]. Simulacije su ponovljene po 30 puta za svaku trajektoriju
dobivenu primjenom RIP, RCP i RSP planera, te je po slucajnom uzorku odabrano da se
jednostruki kvar dogodi na jednom od osam motora u razli¢itim trenutcima izvr§avanja misije.
Kao mjera performanse odabrana je usporedba pogreSke koordinata pozicije i orijentacije u
odnosu na ranije definirane (i) putne tocke od interesa, (ii) odstupanje od vlastite planirane
trajektorije 1 (ii1) odstupanje od trajektorije dobivene planiranjem RIP planerom. Rezultati
usporedbe dani su u tablici 7.9.

Kako se moze uociti iz dobivene tablice, najbolje ponasanje za slucaj jednostrukog kvarnog
stanja pokazuju trajektorije dobivene primjenom RSP planera, a najloSije one dobivene RCP
planerom. U dva je slucaja kod trajektorija dobivenih primjenom RCP planera doslo do prekida
izvrSavanja misije jer je prilikom nastupanja kvarnog stanja doslo do gubitka upravljivosti. To

proizilazi iz ¢injenice da je u trenutku nastupanja kvarnog stanja oktokopter bio u takvoj poziciji
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Tablica 7.8 — Broj naruSenih nejednadZzbi za RIP, RCP i RSP planer za sve moguce jednostruke
kvarove (M;) u odnosu na dopustivi skup upravljacke varijable (Slucaj 3, koraci 4, 5, i 6).

MAV M1 | M2 | M3 | M4 | M5 | M6 | M7 | M8
RIP planer 521 0 [ 108 206 | O | 108 | 24 | 136
RCP (M1) planer | 0 0O [107 {179 ] O | 89 | 20 | 116
RCP (M2) planer | 52 | O | 110|205 | O | 108 | 24 | 136
RCP (M3) planer | 53 | 0 O | 18| O | 87 | 23 | 137
RCP M4)planer | 52 | 0 | 99 | O 0 | 99 | 24 | 136
RCP (MS) planer | 52 | O | 101 [ 197 | O | 99 | 24 | 136
RCP (M6) planer | 52 | 0 | 101 [ 197 | O 0 | 24 | 136
RCP (M7)planer | 52 | 0 [ 101 [ 191 | O | 95 | O | 134
RCP (M8) planer | 52 | O | 108 | 197 | O | 108 | 24 | O

RSP planer 0 0O [ 118 15 | O 5 0 0

Tablica 7.9 — Usporedba izvedivosti trajektorija dobivenih primjenom RIP, RCP i RSP planera, za

sve moguce jednostruke kvarove (M;) pri slu¢ajnom odabiru trenutka nastanka kvarnog stanja.

RIP planer | RCP planer | RSP planer
Srednja vrijednost (egp.rocke (] ) 1,21 1,3 1,105
Standardna devijacija (egp socke [1]) 7,44e-2 1,86e-1 3,98e-2
Srednja vrijednost (ew), rocke[rad] ) -2,28e-4 3,26e-2 4,42e-3
Standardna devijacija (ew, soeke [rad] ) 1,63e-3 4,44e-2 8,93e-4
Srednja vrijednost (egge (1)) 0,738 0,743 0,608
Standardna devijacija (egge f[m]) 0,058 0,145 0,0506
Srednja vrijednost(ewg, ¢ [rad)) 8,133e-5 -3,74e-3 -9,93e-5
Standardna devijacija (ewg,r[rad]) 1,22e-3 5,43e-3 6,48e-4
Srednja vrijednost(eggsp|m]) 0,738 0,937 0,635
Standardna devijacija (eggrp|m]) 0,058 0,257 0,056
Srednja vrijednost(ewgp[rad) ) 8,133e-5 -1,04e-2 -2,82e-3
Standardna devijacija (ewg;p[rad] ) 1,22e-3 1,69e-2 6,48e-4
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1 orijentaciji da nije mogao zadrZati upravljivost zbog gubitka pogonskog motora. S druge strane,
RSP planer je planiranje gibanja izvodio uvazavajuci ograni¢enja koja su proistekla iz analize
naruSavanja pojedinacnih nejednadzbi za konkretnu misiju pa je prilikom nastupanja kvarnog
stanja oktokopter bio najbolje pripremljen za nastavak planirane misije, Sto je i bila osnovna

pretpostavka kod izrade ove disertacije.
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Poglavlje 8

Zakljuéak

Glavna je hipoteza ove disertacije je da se pouzdanost zavrSetka misije moZze poboljSati ukljuci-
vanjem informacije o vjerojatnosti nastanka kvarnih stanja u fazi planiranja gibanja. Sva su
provedena istraZivanja bila usmjerena dokazivanju te hipoteze. U drugom je poglavlju izveden
detaljni matematicki model oktokoptera, iz koga je potom izveden poopceni model bespilotne
letjelice s parnim brojem rotora koji su postavljeni u planarnoj konfiguraciji.

U trecem je poglavlju prikazan postupak sinteze jednostavnog PD regulatora koji upravlja
sustavom bespilotne letjelice osiguravajuci pracenje zadane koordinate pozicije i orijentacije.
Pokazalo se da se za slucaj bespilotne letjelice s predloZenim PD regulatorom moze upravljati na
zadovoljavajuci nacin uz dobro pracenje referentne krivulje ako su svi pogonski motori dostupni.
Medutim, za slu¢aj da na sustavu bespilotne letjelice dode do kvarnog stanja na pogonskim
motorima, sustav ne moZze pratiti referentnu trajektoriju na zadovoljavajuci nacin.

Kako bismo mogli procijeniti posjeduje li odredeni tip letjelice potencijal za nastavak izvrSa-
vanja misije, bez obzira na nastanak kvarnog stanja, u cetvrtom je poglavlju predloZen opti-
mizacijski okvir za procjenu utjecaja kvarnog stanja na upravljivost bespilotne letjelice s obzirom
na odabrani tip letjelice (kvadkopter, heksakopter ili oktokopter), smjer vrtnje svakog pojedi-
nacnog pogonskog motora kao i kvarno stanje koje moZe nastupiti na pogonskim motorima. U
provedenoj je analizi pokazano da ovisno o tipu odabrane letjelice, dopustivi skup upravljacke
varijable moZe biti razlicit te da se dopustivi skup upravljacke varijable mijenja s nastupanjem
kvarnog stanja na sustavu bespilotne letjelice. Takoder, analizom je pokazano da odabirom
strukture letjelice (kvadkopter, heksakopter ili oktokopter) kao i smjerova vrtnje pojedina¢nih
pogonskih motora, moZemo utjecati na vjerojatnost izvrSenja misije s obzirom na vjerojatnost
nastanka razliitih kombinacija jednostrukog ili dvostrukog kvara tijekom izvrSavanja misije.
Primjerice, ako je vjerojatnost nastanka jednostrukog kvara visoka, ali je mala vjerojatnost nas-
tanka dvostrukog kvara, tada ravnopravno moZemo koristiti bilo koju konfiguraciju heksakoptera
ili oktokoptera, dok kvadkopter nije pogodan za takav tip misije. Za slucaj gdje je vjerojatnost

nastanka dvostrukog kvara visoka najbolje je koristiti oktokopter s PPNNPPNN konfiguracijom.
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Zakljucak

Provedena se analiza moZe poopditi na bilo koji oblik viSerotorskog sustava koji posjeduje paran
broj motora (2n, n > 2) u planarnoj konfiguraciji. Za potrebe provodenja analize neophodno je
znati parametre strukture koja se razmatra te smjerove vrtnje svakog pojedinacnog motora jer od
toga ovise vrijednosti matrice aktuacije.

Kako bi se razmatrani potencijal za nastavak misije razmatranih sustava mogao iskoristiti,
neophodan je mehanizam pomocu kojeg bi se mogao otkriti nastanak kvarnog stanja. Pored toga,
neophodno je 1 upravljanje koje je u stanju iskoristiti informaciju o nastanku kvara, s obzirom na
lokaciju 1 intenzitet nastalog kvara, za eliminiranje posljedica nastalog kvara, ako je to moguce.
Prijedlog mehanizma za identifikaciju nastanka kvara zasnovan na metodi najmanjih kvadrata
te upravljacka alokacija koja informaciju o nastanku kvarnog stanja moze iskoristiti tako da
potrebno upravljanje ostvari preko raspoloZivih ispravnih pogonskih motora, opisani su u petom
poglavlju. Kao mehanizam upravljacke alokacije koriStena je pseudo-inverzija.

Potom je u Sestom poglavlju analiziran utjecaj kvarnih stanja i njihova djelovanja na bespi-
lotnu letjelicu s pogonskim motorima s ciljem procjene kriti¢nosti kvara pojedinih komponenata.
Navedenom se analizom moze utvrditi je li u odredenom slucaju neki od pogonskih motora
kritian, odnosno moze li do¢i do njegova otkaza tijekom izvrSavanja misije. Ako analiza
pokaZe da postoji vjerojatnost nastanka kvarnog stanja, tada se ta informacija moze iskoristiti pri
planiranju misije s obzirom na procjenu rizika kvarnih stanja.

U analizi koja je provedena kao polazna osnova za razvijanje planera gibanja s obzirom
na procjenu rizika kvarnih stanja, razmotrena su dva tipa planera. Prvi tip planera ne uvazava
nastanak kvarnog stanja (nazvan RIP planerom gibanja), a drugi tip planera u potpunosti uvazava
nastanak kvarnog stanja (nazvan RCP planerom gibanja). RIP planer generira najbrzu mogudéu
izvedivu putanja s obzirom na moguénosti letjelice, ali je izvedivost tako dobivene putanje
osjetljiva na nastanak kvarnog stanja. S druge stane, RCP planer generira putanju koja zahtjeva
najduZe vremensko izvrSenje, a njegov je nedostatak S$to generirana trajektorija sadrzi konzerva-
tivne manevre te ne koristi letjelicu u optimalnom smislu. U provedenoj analizi za planiranje
gibanja predlozen je novi tip planera (nazvan RSP planerom gibanja) koji razmatra konkretnu
misiju koju treba izvrSiti, te na osnovi procjene nastanka moguceg kvara generira takvu trajek-
toriju koja je manje osjetljiva na mogucnost nastanak kvarnog stanja. Za potrebe razvoja novog
tipa planera gibanja predloZen je optimizacijski okvir koji u razmatranje uzima dopustivi skup
upravljacke varijable, koji se moZe mijenjati ovisno o tipu letjelice i moguéem nastanku kvarnog
stanja na pogonskim motorima. Predlozeni RSP planer gibanja pokazao je bolje performanse od
RIP 1 RCP planera. Znajuci tip misije 1 procjenu rizika kvarnih stanja, primjenom predloZenog
RSP planera gibanja moguce je generirati trajektoriju s kojom se povecava pouzdanost uspjesnog

zavrSetka misije.
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