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РЕФЕРАТ

Пояснювальна записка: 96 с., 5 табл, 37 рис., 1 дод., 50 джерел.
БЕЗПІЛОТНИЙ ЛІТАЛЬНИЙ АПАРАТ, СИСТЕМА КЕРУВАННЯ, ЯКІСТЬ СИСТЕМИ, ПД-РЕГУЛЯТОР, ПІД-РЕГУЛЯТОР, MATLAB

Об’єкт дослідження – процес керування кутами та висотою трикоптера.
Предмет дослідження – система керуваня трикоптером.
Мета магістерської атестаційної роботи – синтез оптимальної системи керування трикоптером.
Методи дослідження – метод лінеаризації системи, метод керування ПД та ПІД-регуляторами, метод білінійного перетворення.
В магістерській атестаційній роботі було проведено аналіз сучасних систем керування дронами, було розроблено структурну схему оптимальної системи керування трикоптером, спроектовано алгоритми керуванням автоматичного злету, автоматичної посадки, автоматичного польоту. Також було розроблено математичні моделі оптимальної системи керування трикоптером. Проведено моделювання оптимальної системи керування трикоптером з допомогою пакету прикладних програм середовища MATLAB, було представлено передавальні функції систем керування в цифровому вигляді та проведено аналіз стійкості цифрової САУ.
Результати магістерської атестаційної роботи апробовані у 1 публікації [1].
РЕФЕРАТ

Explanatory note: 96 pp., 5 tab., 37 fig., 1 app., 50 sources 
UAV, CONTROL SYSTEM, SYSTEM QUALITY, PD-REGULATOR, PID-REGULATOR, MATLAB
The object of study is the process of controlling the angles and heights of the tricopter.

The subject of the study is the optimal control system of the tricopter.
The purpose of the master's thesis is to synthesize the optimal control system for the tricopter.
Research methods – system linearization method, method of control of PD and PID controllers, method of bilinear transformation.

The purpose of the work is to synthesize the optimal control system for the tricopter.

In the master's work the modern systems of control of drones are analyzed, the structural scheme of the optimum system of control of a tricopter is developed, the algorithms of control of automatic take-off, automatic landing and automatic flight are developed. Mathematical variants of the optimal control system of the tricopter are also developed. Modeling of optimal tricopter control system using MATLAB software is offered.
The results of the master's appraisal work were tested in 1 publication [1].
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ПЕРЕЛІК СКОРОЧЕНЬ 
ESC – регулятор оборотів двигуна;

GPS – глобальна система позиціонування;

UBEC – зйомний стабілізатор напруги;

БПЛА – безпілотний літальний апарат;

БПАЛА – безпілотний автоматичний літальний апарат;

ГЛОНАСС – Глобальная навигационная спутниковая система;

ДПЛА – дистанційно-пілотований апарат;

ЕДС – електро рущійна сил;
ККД – коефіцієнт корисної дії;
ПД-регулятор – пропорційно диференціальний регулятор;

ПІД-регулятор – пропорційно інтегральний регулятор;
САУ – система автоматичного управління.
ВСТУП

Безпілотні літальні апарати або іншими словами дрони в наш часи є дуже актуальною темою для дослідження. Їх можливо використовувати як пристосування для пошуку різних об’єктів для більш глобальних цілей як наприклад дослідження космосу [2].

Дрони вже зараз застосовуються в таких сферах як археологія, архітектура, містобудування, аеротаксі, картографія, кінозйомка і т.д. На даний момент ведуться розробки коптерів для польотів у відкритому космосі, для роботи в агресивному середовищі і на інших планетах [2]. Дрони активно використовуються у військових цілях таких як розвідка. Дрони стають ефективним інструментом для моніторингу навколишнього середовища і забезпечення досягнення локацій, недоступних людині та іншим або ж дорогі при їх реалізації.

Розвиток систем керування та функціональних можливостей дронів не стоїть на місці – якщо ще 10 років тому дрони вміли всього лише літати, то на даний момент вони можуть вести відео зйомку, виконувати різні акробатичні трюки в повітрі, летіти від точки старту на кілька кілометрів, можуть слідувати за метою без участі пілота.

Тому розробка та удосконалення існуючих систем керування дронами є актуальним завданням, в рамках якого необхідно вирішувати наступні завдання: збільшення часу польоту дрона, удосконалення системи технічного зору дронів, щоб при польоті отримати більш якісну картинку, удосконалення системи управління жестами і коригування її роботи, удосконалення таких систем як GPS, політ по точкам, управління дроном через смартфон і т.д.

Об’єкт дослідження – процес керування кутами та висотою трикоптера
Мета магістерської атестаційної роботи – синтез оптимальної системи керування трикоптером

Методи дослідження – метод лінеаризації системи, метод керування ПД та ПІД-регуляторами, метод білінійного перетворення.

Предмет дослідження –  система керуваня трикоптером Метою данної роботи є синтез оптимальної системи керування трикоптрером
Для досягнення поставленої мети потрібно вирішити наступні завдання:

– провести аналіз сучасних систем керування та можливостей дронів;

– обгрунтувати вибір елементів керування;

– розробити математичну модель системи керування трикоптером;
– розробити структурну схему дрона;

– розробити алгоритми керування трикоптером;

– провести моделювання системи керування трикоптером в середовищи MATLAB;

– провести аналіз розробленої систем керування на стійкість.
– оформити пояснювальну записку згідно з рекомендаціями [3] та вимогами ДСТУ 3008-2015 [4].
1 АНАЛІЗ СИСТЕМ КЕРУВАННЯ ТА МОЖЛИВОСТЕЙ ДРОНА

1.1 Аналіз конструктивних схем дронів
На сьогодні дрони можливо розрізняти по багатьом критеріями. Одним з головних критеріїв класифікації буде кількість двигунів і їх розташування. За кількістю двигунів коптери можна розділити на три підгрупи. Першою буде – трикоптер (рисунок 1.1). Трикоптер має три двигуни. 

[image: image1.emf]
Рисунок 1.1 – Конструктивна схема трикоптера

До другої групи дронів належить квадрокоптер. Квадрокоптери є найпоширенішою і найрозвинутішою групою коптерів, квадрокоптер має чотири двигуни. У квадрокоптерів є один вагомий недолік невисока відмово стійкість, при втраті одного з двигунів, дрон втрачає рівновагу та падає.

Різновиди конструктивних схем квадрокоптера представлені на рисуноку 1.2
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	а)
	б)
	в)

	а) квадрокоптер конфігурація +
б) квадрокоптер конфігурація X
в) квадрокоптер конфігурація Y
Рисунок 1.2 – Різновиди конструктивних схем квадрокоптера 


Третя група буде складатись з гексакоптерів та октокоптерів. Гекса та октокоптери можна віднести до важких апаратів, їх вантажопідйомність можедосягати 20 кг. Даний тип дронів має досить складну конструкцію та потребує спеціальної установки і програмування польтного контроллера. Гекса і октокоптери мають дуже високу відмовостійкість, тому що навіть при відмові одного з двигунів коптер зможе летіти на інших. Гекса і октокоптери поділяються ще на три групи (рисунок 1.3):
– «стандартний» – двигуни мають форму розсташування в вигляді зірки;

– «конфігурація Н» – одна половина двигунів розташовується зліва інша з права;

– «конфігурація Y» – двигуни розташовуються попарно в вигляді трикоптера.
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	а)
	б)
	в)

	а) гексакоптер

б) гексакоптер конфігурація H
в) гексакоптер конфігурація Y

	Рисунок 1.3 – Різновиди конструктивних схем гекса та октокоптерів


Керування дроном можливо при застосуванні наступних алгоритмів. Якщо винекає необхідності виконати підйом потрібно збільшити обертання всіх двигунів, за рахунок збільшення керуючої напруги. При винекнені необхідності в здіснені руху в різні сторони, потрібно збільшити обертання двигунів з однієї сторони і зменшити з іншої. При необхідності зробити поворот коптера, потрібно збільшити обертання двигунів, що обертаються проти годинникової стрілки, і сповільнити ті, що обертаються за годинниковою стрілкою (або навпаки). 
1.2 Аналіз сучасних систем керування дроном

Останнім часом розвиток мобільних роботів набув швидкого темпу, особливо популярним стало застосування безпілотних літальних апаратів (БПЛА) в різних сферах людської діяльності. В першу чергу це пов’язано з перевагами, якими володіє дрон. Завдяки невеликим розмірам, надійній конструкції, компактності, маневреності, простоті управління, маючи малу вагу при значній масі корисного навантаження, безпілотні літальні апарати здатні виконувати широкий спекр задач [5].

Вони успішно використовуються для аерофотозйомки та картографування, оперативного прогнозування та оцінки наслідків надзвичайних ситуацій, у розважальних цілях тощо.

На сьогоднішній день БПЛА мають дуже розширені функціональні можливості і їх управління також стало більш інноваційним і функціональним, на рисунку 1.3 представлені функції і можливості квадрокоптера.
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Рисунок 1.3 – Функції та можливості дронів [6]
Модернізовані дрони підтримують велику кількість функцій, одна з них - можливість управління квадрокоптера з телефонів на базі Android, iOS і інших аналогових ОС. Пілотування зі смартфона має свою специфіку, оскільки необхідно встановити додатки і утиліти, які дозволять виконувати безпілотнику весь можливий функціонал. Регулювання девайсів з телефонного пристрою в цілому залишається такою ж, як управління за допомогою пульта.

Зараз на ринок стали надходити все більш універсальні моделі коптеров, які з однаковою ефективністю підтримують системи iOS і Андроїд. Тепер у операторів відпадає необхідність купувати девайси під смартфон і його забезпечення. Винятки існують, наприклад, модель DJI Phantom краще працює в зв'язці з iOS (швидше реагує на подачу сигналів, підтримує більше функцій), ніж з андроїдом. Крім того, важливо враховувати саму модель телефону -інноваційні пристрої краще для пілотування [7].

Управління жестами - це можливість дрона розпізнавати за допомогою інфрачервоних променів команди які йому подаються жестами.

Першою на ринку безпілотних літальних апаратів можливість управління жестами представила Китайська компанія DJI, зі своїм квадрокоптера Spark.

DJI Spark здатний ідентифікувати власника, тобто в буквальному сенсі дізнатися його в обличчя. При запуску апарату з руки необхідно натиснути певну комбінацію кнопок, а камеру направити в сторону особи. Далі активується вбудований чіп Myriad 2 VPU і запам'ятовує обрис особи. Як тільки процес ідентифікації буде завершено, дрон злітає з долоні.

Але в ході тестування було виявлено недолік такого методу управління. При попаданні в поле зору дрона багато осіб управління стане майже неможливим тому рекомендується користуватися цим управлінням в мало людних місцях [8].

Режим повернення додому. При активації даної функції квадрокоптер летить «додому». Орієнтиром служить сигнал від апаратури управління. Так як багато моделей квадрокоптера не оснащені ні компасом ні GPS, це є єдиним способом визначити в який бік летіти. Але через слабкого сигналу бюджетних пультів мод працює також не завжди коректно.

У тих же моделях в яких присутній GPS режим режиму Return to Launch буде командувати квадрокоптера повернутися в початкове положення і це означає, що він повернеться на місце де був знятий з охорони (arming). Таким чином вихідне положення (home position) завжди має бути фактичним становищем GPS при зльоті вашого апарату. При виборі режиму RTL квадрокоптер повернеться в початкове домашнє положення. Спочатку він підніметься на висоту зазначену в параметрі RTL_ALT перш ніж почне рух в сторону будинку (або буде підтримувати поточну висоту, якщо вона перевищує вказаний параметр RTL_ALT).

Режим проходження за пілотом ще називають режим follow me. В цьому режимі коптер запам'ятовує точку спостереження (це може бути сам пульт, смартфон з GPS, спеціальний браслет або просто об'єкт, що рухається) і рухається за цією точкою на зазначеному в програмних настройках відстані і висоті.

На даний момент багато виробників ставлять цю функцію однієї з найважливіших в своїх персональних Дронь, але все ж в професійних коптерах часто ця функція відсутня в цілях безпеки оскільки ризик зіткнення БПЛА з перешкодою або з самим пілотом дуже великий.

Обліт по точкам GPS званий режимом AUTO або політ по точкам. В автоматичному режимі квадрокоптер буде слідувати за заздалегідь запрограмованому сценарію, що зберігається в пам'яті автопілота, яка складається з навігаційних команд (тобто точок) і команди "зробити" (тобто команди, які не впливають на розташування квадрокоптера, але викликають затвор камери) на рисунку 1.4 представлений приклад маршруту дрона по точкам GPS.
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Рисунок 1.4 – Політ по точкам GPS

Акробатичний режим частіше званий безголовим режимом (Headless). При активації безголового режиму для дрона стає байдуже де у нього перед і де у нього зад на момент польоту. Він буде суворо підкорятися положенню правого стіку, тобто стік в перед летимо вперед, стік назад летимо назад і неважливо що пілот розвернув дрон на 180 градусів.

Цей режим існує для спрощення навчання новичькам в пілотуванні так як їм не доводиться замислюватися про орієнтацію дрона в цілому.

Також було проведено аналіз розроблених систем керування БПЛА. Для аналізу було вибрано наступні системи керування: неленійна корекція системи керування рухом беспілотного літального апарату для екологічного моніторингу, інформаційно вимірювальна та керуюча система малорозмірного безпілотного літального апарату повишеної точнотсті, автономна система керування польотом квадрокоптера з можливістю обліту преград та комплексної навігації, система керування безпілотним літальним апаратом в режимі «зависання». Далі представлено характеристики данних систем.
Неленійна корекція системи керування рухом беспілотного літального апарату для екологічного моніторингу дана система керуваня розроблена для моніторингу екологічної ситуації в разніх місцевостях. В даной системі керування розроблено модифікований ПИД-регулятор для кращої стабілізації висоти також розроблено метод оцінк поганого впливу нелінійних ципєй на якість системи керування рухом БПЛА. 
Дана система керування кутами має наступні показники час регулювання – 1,4 с, час встановлення – 0,815 с, та перерегулювання – 
0,085 %. Та для системи керування висотою: перерегулювання – 0,015 %, час встановлення – 1,49 с та час регулювання – 2,7с [9].
На ступна система керуваняя є інформаційно вимірювальна та керуюча система малорозмірного безпілотного літального апарату повишеної точнотсті. В даной системі керування розроблено алгоритмічне та програмне забезпечення, що дозволяє оптимізувати проектні процедури САУ также розроблено метод віртуальної продувки, що дозволяє встановити значення аеродинамічних коефіцієнтів МБПЛА
Дана система керування кутами має наступні показники час регулювання – 0,9 с, час встановлення – 0,747 с, та перерегулювання – 0,073 %. Та для системи керування висотою: перерегулювання – 0,027 %, час встановлення – 1,79 с та час регулювання – 2,9 с [10].

Автономна система керування польотом квадрокоптера з можливістю обліту преград та комплексної навігації має наступну математичну модель рисунок 1.5.
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Рисунок 1.5 – Структура системи автоматичного керування квадрокоптером [11]
Дана система керування кутами має наступні показники час регулювання – 1,9 с, час встановлення – 0,.58 с, та перерегулювання – 0 %. Та для системи керування висотою: перерегулювання – 0,153 %, час встановлення – 0,718 с та час регулювання – 2 с [11].

Ще однією системою є система керування безпілотним літальним апаратом в режимі «зависання». На рисунк 1.6 зображено спрощену функціональну схему системи керування безпілотним літальним апаратом в режимі «зависання» 
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Рисунок 1.6 – Спрощенна функціональна схема системи керування безпілотним літальним апаратом в режимі «зависання» [12]
Дана система керування кутами має наступні показники час регулювання – 0,9 с, час встановлення – 0,96 с, та перерегулювання – 0,05%. Та для системи керування висотою: перерегулювання – 0,014 %, час встановлення – 0,993 с та час регулювання – 2,5 с [12].

1.3 Аналіз принципів керування

Рух вгору і вниз здійснюється за рахунок підвищення і зниження швидкостей обертання всіх двигунів. Відповідно для здійснення спуску або підйому необхідно зменшувати або збільшувати обороти двох передніх двигунів на однакову величину і хвостового на певне значення, щоб не породити обертальний рух трікоптера навколо своєї осі [13].

Двигуни 2 і 3 здійснюють обертання проти годинникової стрілки, в той час як двигуни 1 обертається за годинниковою стрілкою, таким чином відбувається балансування обертальних моментів коптера.

Управління по куту нахилу. Зокрема, для руху по крену вправо необхідно збільшити обороти лівого двигуна і зменшити обороти правого, для крену вліво – навпаки, збільшити обороти правого двигуна і зменшити обороти лівого. Здійснюючи таку зміну швидкостей гвинтів у нас залишається незмінна тяга і момент. Але варто зазначити що не дивлячись на те що тяга не змінюється, тому що кут нахилу коптера змінюється то порушується баланс сил і квадрокоптер починає знижуватися. На рисунку 1.7 представлена схема трикоптера
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Рисунок 1.7 – Схема трикоптера

Управління по куту тангажа. Управління по тангажу, тобто, по суті, здійснення нахилу коптера вперед або назад. Виконання зазначеного завдання, зокрема, при нахилі вперед, може бути здійснене за допомогою збільшення оборотів хвостового двигуна і зменшення оборотів передніх. Для нахилу назад – навпаки, необхідно збільшити обороти передніх і зменшити обороти заднього двигуна. Як і в попередньому випадку через порушення балансу сил квадрокоптер починає знижуватися.

Управління по куту рискання. Управління по куту рискання відбувається за рахунок розворот коптера навколо власної осі. Для виконання цього завдання досить змінити кут повороту хвостового двигуна, не змінюючи при цьому обороти бічних двигунів (лівий, правий). Тяга залишається тією ж, але нару-шення балансу обертаючих моментів призводить до повороту коптера.

Контроль тяги. Як було видно, щоб контролювати ставлення необхідно незалежно змінювати спрямованість кожного ротора. Є два способи, щоб змінити спрямованість: або шляхом збільшення кута нахилу леза (що збільшує його кут атаки) або шляхом збільшення швидкості обертаючись-ня ротора (тобто оборотів в хвилину). Обидва методи вже було згадано. Останнє має перевагу своїй простоті, але також вводить тимчасову затримку, так як двигуни не може змінити свій режим миттєво. Методика кут нахилу, а з іншого боку, забезпечує швидшу, майже миттєву реакцію, хоча це збільшує механічну складність транспортного засобу [13].
1.4 Обгрунтування вибору елементів керування

Для синтезу оптимальної системи керування було обрано декілька  видів політних контролерів: EMAX Skyline32 плюс OSD контролер Flight [14], Matek Systems F411-Mini Flight Controller [15], KK Multicopter V5.5 [16].

Перші два політних контролера мають гарну багатозадачність, на їх борту маються такі датчики як компас, акселирометр, гіроскоп. Також ці плати мають можливість підключення камери і GPS. Але за рахунок наявності додаткових функцій ці політні контролери значно складніше запрограмувати, також вони складні в монтажі і саме головне вони не зовсім підходять для аматорів, оскільки всі їх додаткові якості потребують певних знань і вмінь. 

Всі ці мінуси в свою чергу призведуть до складнощів в рішенні поставлених задач, так як в разі необхідності ці плати управління буде складніше побудувати під різноманітні ситуації для проведення експерементальних польотів і т.п. 

Тому з перелічених вище контролерів був вибраний політний контролер KK Multicopter V5.5, оскільки ця плата є легкою в програмуванні, не потребує якихось визначених навичок польотів на БПЛА, так як мається режим польоту для аматорів. Ця плата досить швидко і легко монтується на корпус дрона і при необхідності її можна швидко демонтувати. На борту KK Multicopter V5.5 мається 3 гіроскопа за рахунок яких в спорт режимі можна робити різноманітні трюки і маневри, що допоможе бачити, як коптери поводять себе в різноманітних ситуаціях, місцевостях і при наявності перешкод. 

Даний політний контролер повністю відповідає нашим потребам для

синтезу оптимальної системи керування.

Політний контролер KK Multicopter V5.5 представлений на рисунку 1.8.
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Рисунок 1.8 – Політний контролер KK Multicopter V5.5

Головними критеріями вибору ESC були його відносно невелика вартості, невелика вага і габарити. 

Виходячи з головних потреб до базової електроніки – регулятор обертів і складена таблиця 1.1 в якій наведені основні характеристики 4 регуляторів оборотів: HOBBYWING XRotor 10A [17], HOBBYWING XRotor 15A [18], HobbyKing 20A 2-4S для Skywalker Falcon [19], Hobby King 20A ESC 3A UBEC [20].

Таблиця 1.1 – Характеристики регулятора обертів
	ESC
	Тривалий

струм, А
	Піковий струм, А
	Розміри

мм
	Вага,

г
	Вартість,

грн

	1
	2
	3
	5
	6
	7

	BBYWING

XRotor 10A
	10
	15
	36,5×16,4 ×4,1
	6,5
	280

	HOBBYWING XRotor 15A
	15
	20
	47,17×8,3
	10,5
	320

	HobbyKing 20A 2-4S Skywalker Falcon
	20
	25
	54×26×11
	30
	340

	Hobby King 20A ESC 3A UBEC
	20
	25
	54×26×11
	30
	394


За даними характеритики з таблиці 1.1 визначено, що 2 регулятора, а саме HobbyKing 20A 2-4S для Skywalker Falcon і Hobby King 20A ESC 3A UBEC мають гарні показники в тривалому струмі і піковом але їх мінус в великих габаритах, вазі та вартості. 

Два регулятора швидкості, які лишилися, мають перевагу в невеликих габаритах, вазі і в відсутності стабілізаторів напруги. Проте так як  перший регулятор HOBBYWING XRotor 10A має низький параметр тривалого струму в 10 А, що при великих обертах двигуна може призвести до перевантаження регулятора, то кращим варіантом залишаеться регулятор HOBBYWING XRotor 15A який наведений на рисунку 1.9 [21].
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Рисунок 1.9 – Регулятор оборотов HOBBYWING XRotor 15A

1.5 Постановка задачі
В магістерскій атестаційній роботі проводеться синтез оптимальної системи керування трикоптером. В якості оптимальної системи було обрано систему керування пошуково рятувальним трикоптеро. Дана система дає можливіть покращити пошук пропавших безвісті людей, можливість швидкого збору інформації, покращену систему потрулювання місцевості.

Для виявлення оптимальності системи було проведено аналіз сучасних систем керування та було поставлено декілька задач: 

– провести аналіз сучасних систем керування та можливостей дронів;

– обгрунтувати вибір елементів керування;

– розробити математичну модель системи керування трикоптером;

– розробити структурну схему дрона;

– розробити алгоритми керування трикоптером;

– провести моделювання системи керування трикоптером в середовищи MATLAB;

– провести аналіз розробленої системи керування на стійкість;
– оформити пояснювальну записку згідно з рекомендаціями та вимогами ДСТУ 3008-2015 [2].
Розв’язання даних задач дасть можливість порівняти отримані результати з проведеним аналізом існуючих систем керування та встановити чи дійсно синтезована система керування є оптимальною. 

Також досягненная поставлених задач дасть можливість синтезувати оптимальну систему керування з як можна меншою кількістю похибок в розробляємій системі.
Проведення моделювання в середовищі MATLAB дасть можливість виявити похибки системи на раніх стадіях її синтезу, тим самим покращівши розробляєму систему керування трикоптером.

На основі проведеного аналізу системи керування можна буде порівняти існуючи системи керування з синтезованою системою керування.

1.6 Висновки до розділу 1

В ході проведення аналізу аналіз систем керування та можливостей дрона було проведено аналіз та опис кнструктивних схем існуючих рішеннь для різних видів БПЛА. На основі данного аналізу було встановлено необхідну конструктивну систему для синтезу оптимальної системи керування.

Також було проведено аналіз сучасних систем керування, що дало можливість зрозуміти якими принципами керуються різні види БПЛА при різних видах конструкції та які саме сили впливають на принципи керування цимим самими БПЛА. 

Також було проаназізовано існуючі системи керування різними дронами. На основі даного аналізу було обрано необхідні підсистеми керування для синтезу оптимальної системи керування трикоптером.

Для даної системи керуваня було проведно обгрунтування вибору елементів керування. Основним елементом керування було обрано політний контроллер KK Multicopter V5.5, який представлений на рисунку 1.9.

Також було поставлено основні задачі, які потрібно розв’язати для синтезу оптимальної системи керування трикоптером.
2 РОЗРОБКА МАТЕМАТИЧНОЇ МОДЕЛІ ОПТИМАЛЬНОЇ СИСТЕМИ КЕРУВАННЯ ТРИКОПТЕРОМ
2.1 Розробка математичної моделі кінематики руху та фізики руху трикоптера 
Спочатку використовуючи дві системи координат проведемо розрахунок рівняння динаміки трикоптера. Першою системою координат буде інерційна, яка пов’язана з землею. В даній системі сила притягання буде направленою в доль осі z в сторону негативних величин. Друга ж система координат буде пов’язана з самим трикоптером та його вісь z буде співпадати з осями двигунів, а вісь x та y будуть направлені в сторону двигунів.
На рисунку 2.1 представлена система координат на прикладі трикоптера конвертоплана.
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Рисунок 2.1 – Система координат на прикладі трикоптера конвертоплана
Розглянемо більш детально кінематику руху коптера у вказаних координатах. Позначимо положення та швидкість дрона в інерційній системі координат, як [image: image17.png]


 та [image: image19.png]


 відповідно. Таким же методом можна позначити крен, тангаж та рисканя в системі координат дрона як [image: image21.png]6= (¢,6,0)"



, а відповідно  існуючі кутові швидкості [image: image23.png]0= (4,0,




. Але слід звернути увагу, що вектор кутової швидкості не дорівнює похідній кутовій швидкості [image: image25.png]w#* 6



. Кутова швидкість являє собою вектор, який має напрям вздовж осі обертання, коли в цей час [image: image27.png]


 лише похідна крену, тангажу та рискання по [22]. Для перетворення цих похідних в вектор кутової швидкості використовується наступне відношення:

[image: image29.png]


,                                         (2.1)
де [image: image31.png]


 – є вектором кутової швидкості в системі координат трикоптера. 
Тепер можна зв’язати обидві системи координат з допомогою матриці обертання R:
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.            (2.2)
Довільному векторі[image: image35.png]


 в системі дрона буде відповідати вектор [image: image37.png]


в   інерційній системі [23].
Наступним кроком є визначення фізики руху трикоптера. Для того, щоб побудувати потрібну модель динаміки системи, необхідно розібратися в фізичних законах, що лежать в її основі. Для початку детальніше розглянемо двигуни, які використовуються в трикоптері, потім виведемо сили, що діють на коптер. Оскільки всі двигуни трикоптера ідентичні, будемо розглядати лише один варіант. Але також потрібно замітити, що один двигун може обертатись наприклад по годинниковій стрілці, а два інших двигуна будуть обертатись проти годинникової стрілки. Таким чином відбувається врівноваження моментів при обертані всіх трьох гвинтів з однаковою швидкістю [24]. 
В трикоптері, частіше за все, використовують безщіткові двигуни постійного  току, момент таких двигунів може бути розрахований за наступною формулою:

[image: image39.png]K.(I—1,)



 ,                                            (2.3)
де [image: image41.png]


 – є моментом двигуна; 
[image: image43.png]


 – є током двигуна; 
[image: image45.png]


 – ток двигуна, споживаємий без нагрузки; 
[image: image47.png]


 – є обмотувальною постійною двигуна.
Напруга, яка подається на двигун, є рівною сумі падіння напруги на обмотці двигуна та проти – ЕДС:
[image: image49.png]V=IR, +K,w



 ,                                               (2.4)
де [image: image51.png]


 – є напругою, що подається на двигун; 
[image: image53.png]


 – опір обмотки двигуна;
[image: image55.png]


 – кутова швидкість обертання двигуна; 
[image: image57.png]


 – обмотковий коефіцієнт двигуна.

Для розрахунку споживаної потужності можна використати наступну формулу:
[image: image59.png]P=1V
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  .                         (2.5)
Для спрощення моделі можна знехтувати опором обмотки двигуна. В такому випадку споживана потужність буде пропорційна швидкості обертання:
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 .                                          (2.6)
Далі можна ще спростити отриману модель. Для цього візьмемо, що [image: image63.png]Ky <1



 на підставі того, що [image: image65.png]


 – є током споживаємим без навантаження та дуже малим. Такі спрощення приводять до наступної формули потужності [25]:
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 .                                              (2.7)
Наступним кроком після детального розгляду двигуна трикоптера є знаходження сил, що діють на нього. Відомо, що втрачена двигуном енергія за певний відрізок часу дорівнює помноженю сили на відстань, на яку було переміщено двигун гвинтом в повітрі [image: image69.png](P-dt =

- dt)



. Відповідно до цього, потужність двигуна буде дорівнювати силі помноженій на швидкість повітря: 

[image: image71.png]


.                                                  (2.8)
Нехай швидкість коптера будемо вважати малою, тоді [image: image73.png]


 буде швидкістю переміщення повітря коли трикоптер зависає в одній точці. Також розглянемо випадок повністю нерухомого навколишнього повітря. Таким чином, можна використати теорію моменту і отримати рівняння для швидкості повітря:

[image: image75.png]


,                                                  (2.9)
де [image: image77.png]


 – є площею навколишнього повітря;

 [image: image79.png]


– є площею обертання гвинта. 
Використовуючи спрощене рівняння потужності можна отримати:

[image: image81.png]


 .                               (2.10)
В загальному випадку [image: image83.png]


. В такому разі, момент буде пропорційний тязі [image: image85.png]


 з коефіцієнтом пропорційності [image: image87.png]


, знаходимо параметри гвинтів. Для тяги [image: image89.png]


 можна отримати наступне рівняння:
[image: image91.png]


                                (2.11)
де  [image: image93.png]


 – є деякою константою. 
Якщо додати всі двигуни коптера, отримаємо фомулу для повної тяги дрона:
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.                                    (2.12)
Також, окрім тяги, будемо враховувати силу тертя, як силу пропорційну лінійній швидкості в будь-якому напрямку. Таким чином отримуємо сильно спрощену модель лобового опору, але її буде достатньо для дрона. Звідси отримуємо:
[image: image97.png]


 ,                                            (2.13)
У випадку, якщо все ж таки буде необхідна більша точність, то коефіцієнт [image: image99.png]


 можна буде замінити на три незалежні коефіцієнти, для кожного напрямку руху [26].
Оскільки було знайдено сили діючі на трикоптер, можна знайти й моменти. В системі координат коптера кожний з двигунів робить свій вклад відносно вісі [image: image101.png]


. Цей момент необхідний для підтримки обертання гвинта та отримання тяги. Він створює постійне кутове прискорення та перевершує силу тертя. Виходячи з теорії газів отримаємо наступну формулу для сили тертя:
[image: image103.png]F=1
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 ,                                           (2.14)
де [image: image105.png]


 – щільність навколишнього повітря; 
[image: image107.png]


 – перетин гвинта; 
[image: image109.png]


 – безрозмірна константа. 
Таким чином, рівняння моменту можна записати в наступному вигляді:
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,                 (2.15)
де[image: image113.png]


 –  кутова швидкість обертання гвинта;

[image: image115.png]


 – є радіусом гвинта; 

[image: image117.png]


 – деяка константа. 
Тепер можна записати рівняння повного моменту навколо вісі [image: image119.png]


 для 
і-го двигуна в вигляді:

[image: image121.png]bw?
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,                                       (2.16)
де  [image: image123.png]


 – момент інерції навколо вісі [image: image125.png]


;

[image: image127.png]


 – кутове прискорення гвинта;

[image: image129.png]


 – є деяким коефіцієнтом.

В сталому режимі (тобто й не взлетаючі і не приземляючись) [image: image131.png]


, так як гвинти будуть підтримувати постійну тягу і не будуть прискорюватись чи сповільнюватись. Тому можна знехтувати цією складовою і тим самим простити отриману формулу до наступного вигляду: 
[image: image133.png]—1)"*1 b w?




 ,                                        (2.17)
де [image: image135.png](—1)*t



 – є позитивною складовою для гвинта обертаючогось за годинниковою стрілкою та негативним для гвинта обертаючогось проти годинникової стрілки. Повний момент обертання навколо вісі [image: image137.png]


 можна записати як суму моментів кожного з гвинтів:

[image: image139.png]


 .                                    (2.18)
З рівняння механіки можна отримати крен та тангаж. Розглянемо приклад коли двигун [image: image141.png]


 на вісі крена:
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 .         (2.19)
Визначити момент тангажу можливо за наступною формулою:

[image: image145.png](wi — w3)
= Lk(w:
Tg =



 ,                                      (2.20)
де [image: image147.png]


 – відстань від центру до будьякого з двигунів. 
Таким чином, всі моменти в системі коптера можна зобразити в наступному вигляді:
[image: image149.png]Lk(wf —w3)
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 .                                 (2.21)
Отримана модель є сильно спрощеною. В цій моделі не враховуються всі можливі не лінійності, присутні в реальному дроні. Отримавши дану модель можна записати рівняння руху трикоптера [27].
Для запису рівняня руху трикоптера спочатку знайдемо прискорення трикоптера. Прискорення трикоптера в інерційній системі обумовлено тягою, гравітацією та силою тертя. Вектор тяги в інерційній системі можна отримати за допомогою отриманої раніше матриці поворота. Таким чином, лінійний рух може бути представлено в наступному вигляді:
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 ,                                  (2.22)
де [image: image153.png]=l



 – положення трикоптера;

[image: image155.png]


 – прискорення вільного падіння;

[image: image157.png]


 – сила тертя; 
[image: image159.png]


 – вектор тяги в системі координат дрона.
На відміну від лінійного руху, рівняння обертового руху легше записати в системі координат, оскільки можливо описати обертання відносно центру дрона, а не відносно центру інерційної системи звіту. Отримати рівняння обертового руху можливо виходячи з рівняння динаміки Ейлера для твердих тіл. Рівняння Ейлера записані в векторному вигляді можуть бути представлені наступним чином:

[image: image161.png]Iw+ w- (Iw)




,                                             (2.23)
де [image: image163.png]


 – вектор кутової швидкості;
[image: image165.png]


 – тензор інерції;
[image: image167.png]


 – є вектором зовнішніх моментів. 
Одержаний вираз можна записати наступним образом:
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 .                            (2.24)
Загальна формула для тензора інерції трикоптера буде мати вгляд:

[image: image171.png]


 .                                        (2.25)
Так було одержано кінцеве рівняння обертового руху коптера в вигляді [28]:
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 .                                (2.26)
2.2 Розробка математичної моделі система керування на основі ПД-регуляторів та ПІД-регуляторів
Вхідними змінними даної системи являються кутові швидкості кожного з двигунів, так як є можливість керувати лише напругою, що подається на двигуни. Помітимо, що в використовуваній спрощеній моделі присутні лише квадрати швидкостей двигунів та не присутні кутові швидкості[image: image175.png]


. Для зручності позначення введемо нові вводи в вигляді [image: image177.png]


. Оскільки тепер можна встановити[image: image179.png]


, то очевидно, що можна встановити й [image: image181.png]


. Тепер запишемо нашу систему в вигляді керування першого порядку в просторі стану. Нехай [image: image183.png]


 означає положення трикоптера, [image: image185.png]


 буде означати лінійну швидкість дрона, [image: image187.png]


 – Ейлерові кути та [image: image189.png]


 будемо вважати вектором кутових швидкостей. Тепер напишемо рівняння керування системою в просторі стану.
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 ,                               (2.27)
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 .
Далі проведемо розрахунок математичної моделі системи керування використовуючи для цього ПД-регулятор та ПІД-регулятор.

Спочатку проведемо розрахунки використовуючи Пропорційно диференціальний регулятор. Щоб керувати трикоптером будемо використовувати ПД-регулятор. Трикоптер на своем борту має гіроскоп, тому тепер будемо використовувати тільки кутові швидкості [image: image199.png]ouvy




 в даному регуляторі. Виміряні значення дадуть значення похідної похибки та їх інтеграли дадуть саму похибку. Оскільки стабілізувати копер будемо в горизонтальному положенні то всі бажані швидкості та кути будуть дорівнювати нулю. Моменти з кутовою швидкістю пов’язані відношенням [image: image201.png]


, ці моменти можна встановити пропорційно виходу ПД-регулятора з [image: image203.png]


 [29].
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 .                             (2.28)
Раніше вже було продемонстровано відношення між моментом та входами, так що:
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 .          (2.29)
Звідси отримуємо три рівняння для трьох невідомих. Також можна додати ще одну умову в вигляді того, що входи повинні підтримувати трикоптер в повітрі:

[image: image209.png]


 .                                                  (2.30)
Але дане рівняння не враховує, що тяга не завжди буде направлена строго вертикально в верх, що може привести до обмеженого застосування регулятора, але не приведе до великих проблем при невеликих кутах відхилення від стабілізуючого положення. Якби була можливість виявляти поточне кутове положення точно, то можна було б його компенсувати. В випадку хорошої точності наявного гіроскопу є можливість проітегрувати його значення та отримати кути θ и ф. Таким чином є можливість розрахувати необхідну тягу для підтримки трикоптера в повітрі наступним образом:
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 .                                    (2.31)
Також в випадку достатньої точності вимірів кутового положення можна отримати наступну формулу тяги:
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                                             (2.32)
В даному випадку, компоненти тяги, направленої по вісі [image: image215.png]


 інерційної системи координат буде дорівнювати силі тяжіння [image: image217.png]mg



. Знаючи, що тяга пропорційна зваженій сумі вхідних впливів отримуємо:

[image: image219.png]mg

r=—9—=kXy,=3rn=

cosBcosd

mg
kcos@cosg



     (2.33)
Маючи таке додаткове обмеження отримуємо систему з чториьох лінійних рівнянь з читирьх[image: image221.png]


. Тепер розв’яжемо їх для кожного з [image: image223.png]


 та отримаємо наступні вхідні данні [30]:
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 .
Це є повним описом даного ПД-регулятора. Тепер використовуючи среду моделювання Matlab промоделюємо даний ПД-регулятор. Регулятор повинен приводити кутові швидкості та кути до нуля. На рисунку 2.2 наведено графік кутових швидкостей [image: image233.png]¢,6,¥



. Але як можна побачити з графіку кутові відхилення не приходять до нуля. Данна похибка є середньою статистичною похибкою після приблизно 10 секунд моделювання і дорівнює вона приблизно 0,3º. Дана проблема виникає в більшості випадків при використанні саме ПД-регуляторів для механічних систем, але її можна частково усунути використавши ПИД-регулятор, який більш детально розглянемо далі.
Також варто помітити, що так як керування виконується тільки кутовими швидкостями, то положення та лінійні швидкості не зходіться до нуля. Но [image: image235.png]


 координата все таки буде залишатися  постійною за рахунок накладеного обмеження на повну вертикальну тягу, яка дає дрону можливість підтримувати одне положення по вісі  z. З таким обмеженнями, які маються в плані вимірювання, нічого неможна зробити з керуванням положенням та лінійними швидкостями. Звісно в теорії можливо розрахувати лінійні швидкості та положення дрона виходячи з кутових швидкостей, але на практиці їх значення будуть занадто сильно зашумлені, із-за чого будуть практично даремні. Тому будемо обмежуватися тільки кутами та кутовими швидкостями дрона.
Пропорційно інтегрально диференційний регулятор. ПД-регулятор, який було розібрано в попередньому підрозділі, є достатньо зручним із-за своєї простоти реалізації, але ПД-регулятор достатньо часто показує недостатню точність при роботі з механічними системами. Особливо такі неточності проявляються при наявності шумів в повітрі та обурень, в таких випадках ПД-регулятор буде приводити систему до статистичної похибки. ПІД-регулятор це такий же ПД-регулятор, але з доданою третьою складовою, пропорційно інтегральною змінною процеса.
[image: image237.png]



Рисунок 2.2 – Зліва кутові швидкості, справа кутові відхилення. Тангаж, рискання та крен позначені червоним, зеленим та голубим відповідно
З використанням інтегральної складової будь-яка статистична похибка з часом накопичується та викликає зміни в сигналі керування, таким чином ПІД-регулятор зможе відпрацювати рух копт ера по траєкторії з значно меншою статистичною похибкою. Керування залишаться майже такими же за винятком доданої інтегральної складової [31]:
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.
Однак ПІД-регулятори мають і свої недоліки. Часто зустрічається проблема – переповнення інтегралів. На рисунку 2.3 зображена в вигляді графіків робота ПІД-регулятора з переповненими інтегралами.
Переповнення інтегралів в деяких випадках викликає тривалі коливання замість усталеного процесу. Також переповнення в деяких випадках може привести навіть до нестійкості всього процесу. В випадку присутності в системі сильних збурень. Ці збурення будуть про інтегровані в часі, чим викличуть ще більше посилення сигналу керування. Але, якщо система стабілізується, а інтегральна складова все ще висока, то в такому випадку  може статися перерегулювання системи, після чого можуть відбутися коливання, нестійкість системи або тривалий процес відновлення до бажаного стану. 
[image: image242.png]



Рисунок 2.2 – Робота ПІД-регулятора з переповненням інтегратора
Щоб уникнути такої поведінки можна відключити інтегральну складову  доки не вийде досягти положення близького до бажаного. Як тільки бажане положення досягнуто вмикаємо інтегральну складову, яка підтовкне систему до меншої статистичної похибки. На рисунке 2.4 зображені графіки системи з правильно налаштованими ПІД-регуляторами.

Статистична похибка ПІД-регулятора після 10 секунд моделювання склала порядку 0,06º.

З початку в якості керування був обраний ПД-регулятор. Не дивлячись на його працеспроможність, він залишав досить велику статистичну похибку. Для зменшення цієї похибки було вирішено додати інтегральну складову, щоб таким чином реалізувати ПІД-регулятор. Протестувавши ПІД-регулятор (з невеликими змінами для уникнення переповнення інтегратора) було встановлено, що він працює краще, в якості зменшення статистичної похибки, чим ПД-регулятор з такими ж збуреннями та коефіцієнтами пропорційної та диференційної частин [31].
[image: image243.png]



Рисунок 2.4 – Робота системи з правильно налаштованим ПІД-регулятором
2.3 Лінеаризація системи
Для проведення аналізу стійкості та синтезу оптимальної системи керування було прийнято рішення про наближення цієї системи до лінійно диференціальних рівнянь. При наближені системи керування до лінійно диференціальних рівнянь, щоб не втратити керування, прийнято рішення взяти за керування квадрат кутової швидкості обертання гвинта [32]
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                                          (2.36)
Станом рівноваги будемо вважати:
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На основі отриманих формул маємо наступну математичну модель:
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 .                      (2.38)
Отримана лінійна система (2.38) складається з декількох входів та виходів, що призводить до досить масивного аналізу. Для того щоб зменшити масивність аналізу можна розбити лінійну систему на декілька систем з одним входом та одним виходом. Щоб розбити лінійну систему на декілька систем необхідно виконати деякі обмеження в керуванні а саме: квадрат кутової швидкості обертання гвинта [image: image253.png]


 матиме дві складові:
[image: image255.png]


 .                                          (2.39)
В даному випадку перша складова буде відповідати за суму всього керування та матиме безпосередній вплив на динаміку [image: image257.png]


, інша складова матиме безпосередній вплив на динаміку моторів гвинтів.
Звідси матимемо таку систему:
[image: image259.png]


 .                                     (2.40)
При такому спрощенні лінійної системи втрачається керування кутом [image: image261.png]


, але дану втрату можна виправити, при умові, що для [image: image263.png]


 будуть в ведені такі ж спеціальні заміни та буде проведено синтез окремого регулятора, тоді будемо вважати, що  [image: image265.png]


 таким чином отримуемо: [image: image267.png]


. Цим умовам буде задовольняти заміна:
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 ,                                              (2.41)
 Тоді система (2.39) матиме наступний вигляд:
[image: image271.png]


  .                                             (2.42)
Детальніше роздивившись отриману систему (2.41) побачимо, що вона моє незалежні рівняння. Таким чином можливо розбити отриману систему на декілька систем простору станів:
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 ,                                                     (2.44)
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 .                                          (2.45)
2.4 Висновки до розділу 2
В 2 розділі було проведено розробку математичної моделі оптимальної системи керування трикоптером. В данному розділі було розроблено математичну модель кінематики руху та фізики руху трикоптера. В ході розробки данних математичних моделей отримали наступні результати в игляди формули (2.1 – 2.26), де отримали формулу кінематики руху та фізики руху синтезованої системи керування трикоптером
Також проведено рзрахунк математичної маделі системи керування на основі ПД-регуляторів та ПІД-регуляторів. В ході виконання данних рзразунків було побудовано графіки кутових швидкостей [image: image279.png]¢,6,¥



, з яких вдно, що кутові відхилення не приходять до нуля. Данна похибка є середньою статистичною похибкою після приблизно 10 секунд моделювання і дорівнює вона приблизно [image: image281.png]0,3°



. Дана проблема виникає в більшості випадків при використанні саме ПД-регуляторів для механічних систем, але її можна частково усунути використавши ПІД-регулятор, який більш детально розглянемо далі.

Тому також було розглянуто ПІД регулятори. Однак ПІД-регулятори мають і свої недоліки. Часто зустрічається проблема – переповнення інтегралів. На рисунку 2.3 зображена в вигляді графіків робота ПІД-регулятора з переповненими інтегралами.

Щоб уникнути такої поведінки можна відключити інтегральну складову  доки не вийде досягти положення близького до бажаного. Як тільки бажане положення досягнуто вмикаємо інтегральну складову, яка підтовкне систему до меншої статистичної похибки. На рисунке 2.4 зображені графіки системи з правильно налаштованими ПІД-регуляторами.

Статистична похибка ПІД-регулятора після 10 секунд моделювання склала порядку [image: image283.png]0,06°



.
3 РОЗРОБКА СТРУКТУРНОЇ СХЕМИ ОПТИМАЛЬНОЇ СИСТЕМИ КЕРУВАННЯ ТРИКОПТЕРОМ

3.1 Розробка структурної схеми системи керування трикоптером

Трикоптер – достатньо рідкий різновид мультикоптерів. Маючи всього три пропелера, неможливо компенсувати обертаючий момент за допомогою пар, обертаються в протилежному напрямку як це робиться на квадро, гекса, окто і інших коптерах. В трикоптерах замість цього використовують механізм наклону заднього ротора, який дозволяє відхиляти його вектор тяги від вертикалі і таким чином керувати рисканням. Переваги даної схеми для мого проекту:

– підвищена маневреність по осі рискання, яка у звичайних коптерів є найповільнішою і неточною. Зниження ваги за рахунок використання всього трьох моторів;
– велика відстань між передніми роторами дозволяє розмістити камеру так, що пропелери не будуть потрапляти в поле зору, не виносять її далеко від центру коптера.
Недолік – підвищена механічна складність, необхідний шарнір для кріплення заднього мотору і сервопривід для керування ним. 
Трикоптер – це безпілотний літальний апарат, котрий має 3 осьву конструкцію на променях якої розміщуються 3 двигуни. Його основна відмінність від інших квадрокоптерів в тому, що в трикоптерах використовуються механізм наклону заднього ротора за допомогою якого і здійснюється керування рисканням. 

Трикоптер складається з рами, яка зазвичай мае T образний вигляд і на ній кріпиться все бортове обладнання, а саме:

– 3 двигуна;

– електронний регулятор швидкості (ESC);

– політний контролер 

– радіоприймач;

– акумулятор;

– сервопривод.

Типова структурна схема трикоптера представлена на рисунку 3.1
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Рисунок 3.1 – Типова структурна схема трикоптера

Структурна схема оптимальної системи керування має такі компоненти:

– польотний контролер;

– блок управління положенням камери;

– блок мехатроніки коптера; 

– блок управління камерою;

– супутниково-навігаційний блок;

– радіомодем;

– блок координації руху;

– відеокамера;

– датчик положення;

– блок датчиків;

– блок керування траєкторією руху;

– наземна станція керування.

Структурна схема оптимальної системи керування представлена на рисунку 3.2. Розглянемо принцип роботи представленої структурної схеми оптимальної системі керування.

Польотний контролер є най головніший компонент системи керуванням дроном. Регулювання та стабілізацію руху коптера безпосередньо виконує польотний контролер. Вхідні данні швидкості, кутів крену, тангажу та нишпорення контролер порівнює з поточними данними, які складаються з блоку датчиків.

Для синтезу оптимальної системи керування було обрано декілька  видів політних контролерів асаме: EMAX Skyline32 плюс OSD контролер Flight, Matek Systems F411-Mini Flight Controller, KK Multicopter V5.5.

Основуючись на отриманих результатах від порівняння вхідних даних з поточними польотний контролер виконує розрахунки та подає керуючий сигнал на блок мехатроніки коптера. Блок датчиків складається з акселерометра, гіроскопа та магнітометра (рисунок 3.3). Акселерометр вимірює прискорення, гіроскоп вимірює кутовоу швидкості, а магнітометр іншими словами магнітний компас, надає можливість БПЛА синхронізувати своє положення в просторі підчас польоту [33].
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Рисунок 3.2 – Структурна схема оптимальної системи керування 
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Рисунок 3.3 – Блок датчиків

Oдним з компoнентів структурної схеми oптимальнoгo кeрування є блoк мeхатронік, який в cвою чeргу cкладається з трьoх двигунiв, якi пiдключаються дo пoльoтнoгo кoнтрoлера через спеціальні регулятори швидкості (Electric Speed Controller, ESC) 

Керувати коптером можливо в декількох режимах, автопілот та ручне керування. В свою чергу данні режими керування також діляться на декілька під блоків. 

Керування автопілотом забезпечують наступні блоки:

– блoк кeрyвання траєкторiєю рyхy – аналізyє пoтoчнe місцезнаходження коптера в просторі;

– блок координації руху – складається з таких датчиків, як барометр, гiдрoлoкатор, ультразвyкoвi далекоміри (рисунок 3.4);

– блок супутникової навігації – має такі модулі як GPS, ГЛОНАСС і Модем 4G (рисунок 3.5).

Ручне керування в свою чергу забезпечується радіо-приймачем, який з допомогою антени, що розміщена на пульті керування, приймає керуючий сигнал та передає його на польотній контролер [34] (рисунок 3.6).
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Рисунок 3.4 – Блок координації руху
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Рисунок 3.5 – Блок супутникової навігації
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Рисунок 3.6 – Схема ручного керування

Для oптимальної системи кeрування трикоптером були рoзроблені наступнi алгоритми керування:

– алгоритм автоматичного злету;

– алгоритм автоматичної посадки;

– алгоритм автономного польоту.

Даннi алгоритми бiльш детально будe рoзглянуто в наступних пiдрозділах. 

3.2 Розробка алгоритму автоматичного зльоту

Алгoритм автoматичного зльоту трикоптера має кiлька етапiв:

– встанoвлeння висоти та швидкості зльоту;
– виявлення перешкод;

– в випадку виявлeння перешкоди, дрoн починає спoвільнюватися доки не досягне нульової швидкості, або ж не буде усунено саму пeрeшкоду;

– в випадку не виявлення перешкоди коптер продовжує підніматися з встановленою швидкістю;

– при досягненні встанoвленoї висoти, трикоптер відправляє відпoвідний сигнал та та завершає прoцес підйому з пoдальшим зависанням. Даний алгoритм прeдставлено на рисунку 3.7.

Рoбoта такого алгоритму пoчинається з oтримання значeнь швидкoстi злету та кiнцевої висoти зльоту. Пiсля отримання пoпeрeдніх даних дрон пoчинає викoнувати пошук пeрeшкод на шляху зльoту. В випадку знахoджeння кoптeром пeрeшкoди він пoчинає спoвiльнeння свoго рyху, при цьoму починається повтoрне викoнання прoцесу виявлення перeшкод. Коли швидкiсть дрoна спoвільниться він завeршить прoцес злeту і його мoжна буде рoзпoчати знoву після ycyнeння перешкоди.
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Рисунок 3.7 – Алгоритм автоматичного злету

Але в випадку коли до моменту зупинку коптера було виявлено, що перешкоду було усунено, дрон відновлює процес злету. Далі коптер проводить розрахунки фактичної висоти свого положення  (данні якої отримуються з датчиків та супутникової системи навігації) та порівнює її з заданою висотою. В випадку, якщо задана висота менша ніж досягнута, дрон повертається до етапу виявлення перешкод. Даний цикл буде повторюватись доки дрон не досягне заданої висоти.

Автоматичний злет коптера завершується відправленням сигналу на наземну станцію керування та зависанням на заданій висоті.
3.3 Розробка алгоритму автоматичної посадки

Даний алгоритм автоматичної посадки також має кілька етапів:

– встановлення швидкості пoсадки;

– знаходження заданoї тoчки посадки;

– oбрoблення координат заданої точки пoсадки та відстані до неї;
– вирівнювання коптера над заданою точкою посадки;

– cпycк коптера з підтвердженням заданої точки посадки.

Даний алгoритм прeдставлeно на риcyнкy 3.8
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Рисунок 3.8 – Алгоритм автоматичної посадки

Робoта такого алгoритму пoчинається з виявлення швидкoстi пoсадки кoптeрa. Після виявлення швидкості пocaдки дрон починає пошук заданої точки посадки, даною точкою частіше всього обирають значок хреста. Для виявлення заданої точки пocaдки викoристoвyється спeцiальнi датчики, якi склaдaються з камeри, яка в свою чергу підключається до процесора, зазвичай такі процесори можна запрограмувати на виявлення образів зневажаючи на навколишнє освітлення та матеріали з яких виконано задану точку посадки. 

Як тільки дрон виявить задану точку посадки він почне розраховувати її координати та відстань до неї. Після проведених розрахунків дрон в випадку необхідності починає вирівнювати своє положення по відношенню до заданої точки посадки. Трикоптер буде повторювати дану операцію доки не вирівняє своє положення відносно заданої точки.

Далі провівши всі розрахунки та відкоригувавши своє положення відносно заданої точки посадки дрон починає зменшувати свою висоту доки не досягне необхідного мінімуму. При поступовому зменшені висоти БПЛА порівнює данні поточної висоти з заданими граничними значеннями, якщо ж поточна висота при порівнянні видає похибку дрон виконує повторну перевірку на виявлення заданої точки посадки, що усуває небажані аварійні ситуації при виявлені похибок в попередніх розрахунках положення коптера відносно заданої точки посадки. В випадку коли дрон не зміг розпізнати задану точку посадки він повертається до попереднього кроку, а саме виявлення заданої точки посадки і повторює всі пройдені раніше етапи.

Коли ж трикоптер досягає граничних значень висоти над заданою точкою посадки він запускає сам процес посадки, який викликає повне вимкнення двигунів та завершення посадки. 

3.4 Розробка алгоритму автономного польоту
Даний алгоритм автономного польоту має кілька етапів:

– загрузка заданого маршруту в систему;

– перетворення заданого маршруту в маршрут системи координат коптера;

– повертання дрона в заданих координатах маршута;

– проведення розрахунку відстані до кінцевої точки маршруту;

– пошук перешкод та прокладення нового маршруту, якщо перешкоду виявлено;

– політ до кінцевої точки маршруту;

– прокладення нових координат маршрутів, якщо вони були задані та повторення передніх кроків, якщо ж інших маршрутів не задано – завершення польоту. Даний алгоритм представлено на рисунку 3.9.

Маршрут в систему трикоптера завантажується в вигляді координати та швидкості його руху. Після завантаження маршруту дрон перетворює отримані координати в рухливу систему координат. 

З отриманої рухливої системи координат коптер обирає перший блок координат вилучаючи його з масиву. Після вилучення першого блоку координат за масиву дрон починає здійснювати повертання у напрямку вилученого блоку координат та робить розрахунки до заданої кінцевої точки польоту. Далі БПЛА починає пошук перешкод. В даному алгоритмі пошук перешкод здійснюється так же як і в алгоритмі автоматичного зльоту. Якщо коптер виявить перешкоду він почне побудову нового маршруту який дасть можливість обігнути виявлену преграду, координати даного маршруту будуть покладені в початок алгоритму таким чином дрон знову повернеться до етапу повертання дрона в заданих координатах маршруту.

Якщо на своєму шляху дрон не виявить перешкод він буде продовжувати рух до заданої кінцевої точки. Коли він досягне кінцевої точки буде здійснено перевірку на наявність нових маршрутів, і , в випадку якщо такі будуть присутні дрон вибирає наступний маршрут та переходить до етапу перетворення маршруту в маршрут систем координат коптера й таким чином починає весь алгоритм с початку. Якщо коптер не виявить нових маршрутів він завершає політ та переходить в режим зависання.
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Рисунок 3.9 – Алгоритм автоматичного польоту

3.5 Висновок до розділу 3 

В 3 розділі було розроблено структурну схему оптимальної системи керування трикоптером, яка предствалена на рисунку 3.2. 

Для більш точного синтезу оптимальної систем керування було також поудовано алгоритми керування автоматичним злетом, автоматичною посадкою та автономного польоту.
Алгоритм автоматичної поасдки представлено на рисунку 3.7 та має наступні етапи:

– встановлення висоти та швидкості зльоту;
– виявлення перешкод;

– в випадку виявлення перешкоди, дрон починає сповільнюватися доки не досягне нульової швидкості, або ж не буде усунено саму перешкоду;

– в випадку не виявлення перешкоди коптер продовжує підніматися з встановленою швидкістю;

– при досягненні встановленої висоти, трикоптер відправляє відповідний сигнал та та завершає процес підйому з подальшим зависанням.

Алгоритм автоматичної посадки представено на рисунку 3.8 та має таку послідовніть:

– встановлення швидкості посадки;

– знаходження заданої точки посадки;

– оброблення координат заданої точки посадки та відстані до неї

– вирівнювання коптера над заданою точкою посадки;

– спуск коптера з підтвердженням заданої точки посадки.

Даний алгоритм автономного польоту має кілька етапів:

– загрузка заданого маршруту в систему;

– перетворення заданого маршруту в маршрут системи координат коптера;

– повертання дрона в заданих координатах маршута;

– проведення розрахунку відстані до кінцевої точки маршруту;

– пошук перешкод та прокладення нового маршруту, якщо перешкоду виявлено;

– політ до кінцевої точки маршруту;

– прокладення нових координат маршрутів, якщо вони були задані та повторення передніх кроків, якщо ж інших маршрутів не задано – завершення польоту. Даний алгоритм представлено на рисунку 3.9.
Данна структуна схема та алгоритми керування повністю задовольняють потребності розробляємої оптимальної системи керування трикоптером.
4 МОДЕЛЮВАННЯ ОПТИМАЛЬНОЇ СИСТЕМИ КЕРУВАННЯ ТРИКОПТЕРОМ В СЕРЕДОВИЩІ MATLAB

4.1 Моделювання системи БПЛА

Для систем (2.42 – 2.45) знайдених в попередньому розділі можна побудувати передавальні функції використавши для цього простір станів [35].
В загальному випадку розглянуту систему можна зобразити в векторно-матричній формулі:
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 ,                                 (4.1)
де – [image: image296.png]X(t)



 – вектор стану системи;
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 – вектор вихідних керованих величин;
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 – вектор зовнішніх впливів;
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 – матриці системи;
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 – порядок системи;

m – кількість входів;
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 – кількість виходів.
Матриця системи [image: image308.png]


, структурною схемою якої можна визначити її елементи, та охарактеризувати динамічні властивості системи, та її незалежний рух. Матриця керування  [image: image310.png]


 встановлює сприятливість до зовнішніх впливів. Матриця моніторингу [image: image312.png]


 знаходить  зв’язок з вихідної величини системи з вектором стану. Матриця контакту [image: image314.png]


 визначає зв’язок вихідної величини системи з навколишнім впливом.
До матричної формули (4.1) можна залучити перетворення Лапласа, після чого врахувавши, що матриця [image: image316.png]


, можна з формулювати визначення передавальної функції стану коптера:
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 – одиниця матриці.

Тепер можна розписати матриці [image: image322.png]AB,C



 для систем (2.42 – 2.45) відповідно:
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[image: image326.png]


,     (4.4)
[image: image328.png]A=

0 1
0 0.

],B

E

0
l],C:[l 0]
f



,                                (4.5)
 [image: image330.png]0

A= 0 ]B H -0 o



.                                (4.6)
Таблиця 4.1 – Параметрами математичної моделі тирикоптера
	Параметри
	Величина
	Розмірна

	1
	2
	3

	[image: image331.png]



	9,81
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	1,44
	кг
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	0,0151
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Продовження таблиці 4.1
	1
	2
	3
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	0,0253
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	0,0151
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	0,25
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	0,25
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Далі на рисунках 4.1 та 4.2 представлено розраховані функції кутів та координат трикоптера.
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Рисунок 4.1 – Розрахунок передавальної функції для системи керування трикоптером з використанням пакету прикладних програм MATLAB
Далі для всіх систем (2.42 – 2.45) було розв’язано рівняння (4.2)  з використанням пакету прикладних програм MATLAB, використавши  отримані матриці (4.3 – 4.6) та скориставшись параметрами математичної моделі тирикоптера  з таблиці 4.1. Для розв’язання рівняння було взято реальні параметри для трикоптера з яких деякі було ідентифіковано з роботи [36].
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Рисунок 4.2 – Отримані результати розрахунків для системи керування трикоптером з використанням пакету прикладних програм MATLAB
Провівши всі розрахунки отримуємо наступні передавальні функції від входів [image: image350.png]T,To, Ty, Ty



 до виходів [image: image352.png]X,¥,2,60,9,¢



:
[image: image354.png]Wy (s) = Wy(s) = 5 W (s) = —o—
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               4.7
[image: image356.png]66,23 3953
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                       (4.8)
4.2 Передавальна функція системи керування в цифровому вигляді 

Оптимальна система керування трикоптером базується на основі мікроконтролера, таку систему можна віднести до цифрових систем автономного керування. Більш за все для дослідження цифрових систем підходить метод розрахунку грунтуючийся на розгляді урахування ефекту від квантованння за рівнем гармонічної лінеаризації [37]. Дана система має імпульсну групу чи групи, які змінюють вхідний вплив у циклі імпульсів. Для того щоб полегшити процес дослідження імпульсних систем, реальні імпульсні елементи з яких складається імпульсна система, замінюють на поступово з’єднані імпульсні елементи (ІІЕ) та формуючий елемент (ФЕ). Таким чином ми отримуємо послідовне з’єднання формуючого елемента з безперервною частиною системи. Таке з’єднання зазвичай називають приведеною безперервною частиною системи (рисунок 4.3).
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Рисунок 4.3 – Структурна схема імпульсної системи ПБЧ
Фіксатор нульового порядку можна взяти за значення формуючого елементу. Фіксатор нульового порядку має наступну передавальну функцію:

[image: image359.png]


 .                                                (4.9)
Передавальну функцію ПБЧ системи можна записати як:
[image: image361.png]1-g To%

Wigs = Wipo (5) - W (5) = Weu(s)



.              (4.10)
Далі використовуючи [image: image363.png]


 – перетворення, основою якого являється дискретне перетворення Лапласа, перетворимо приведену безпосеревну частину системи в цифровий вигляд для більш зручної роботи з математичною моделлю [38, 39]. 

Формула звичайного  [image: image365.png]


 – перетворення має наступний вигляд: 
[image: image367.png]Wise (2) = Z{Wps. (5)]



 .                                 (4.11)
Щоб отримати формулу приведеної безперервної частини цифрової системи потрібно використати формулу звичайного [image: image369.png]


 – перетворення (4.11) та теорему заміщення аргументів в оригіналі (4.12)
[image: image371.png]Z{f(t + vt)} = Z{e*"™°F(s)} = z*"Z{F (s)}



 .            (4.12)
Підставивши (4.10) в (4.11) та застосувавши теорему заміщення аргументів в оригіналі (4.12) отримуємо:
[image: image373.png]Wy(s)) = Z {Youl _ e ToWesO ()
Z{L;}} 2o =)





 QUOTE [image: image374.png]Wy(s)) = Z {Youl _ e ToWesO ()
Z{L;}} 2o =)



 

Для того, щоб виконати перехід до цифрової моделі оптимальної системи керування трикоптером потрібно використати таблиці Z – перетворення та перетворення Лапласа, та отриману формулу (4.13), безперервну частину якої отримали в передавальних функціях (4.14, 4.17). Отримуємо наступні значення:
[image: image377.png]W,
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,                                     (4.14)
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,           (4.15)
[image: image381.png]Wo(2) = W, (2) == ——



,                              (4.16)
[image: image383.png]0,197652+0,19765
W, (z) = 2227552401976
lp(2) ==



.                                      (4.17)
Далі використовуючи MATLAB проведемо розрахунок цифрової передавальної функції. На рисунку 4.4 зображено проведені розрахунки функції ПБЧ цифрової системи з допомогою MATLAB.
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Рисунку 4.4 –  Розрахунок функції ПБЧ цифрової системи з допомогою MATLAB
На рисунку 4.5 зображено передавальні функції цифрової системи керування трикоптером, знайдені за допомогою MATLAB.

Порівнявши попередньо отримані передавальні функції ПБЧ цифрової системи з отриманими функціями ПБЧ за допомогою MATLAB, можна побачити, що вони збігаються. Отже, знайдені передавальні функції САУ трикоптера (4.14 – 4.17) знайдені вірно.

Далі на основі отриманих данних проведем о аналіз стійкості цифрової САУ та аналіз якості цифрової САУ. За данними цих аналізів буде проведено порівняння отриманих результатів з результатами вже існуючих систем керування та доведено, що система дійсно є оптимальною.
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Рисунку 4.5 – Передавальні функції цифрової системи керування трикоптером знайдені з допомогою MATLAB
4.3 Аналіз розробленої системи керування на стійкість
Наступним кроком було вирішено провести аналіз стійкості цифрової САУ. Систему можна назвати стійкою, якщо при дії навколишніх сил на систему вона виходить з рівноваги (спокою), але після того, як навколишні сили перестають діяти на систему вона повертається до стану рівноваги і навпаки в випадку, якщо система не повертається до стану рівноваги після припинення дій навколишніх сил вона є не стійкою. Для того, щоб система керування нормально функціонувала необхідно, щоб вона була стійкою, бо в випадку нестійкості системи будуть виникати значні похибки.
Необхідною та достатньою умовами стійкості системи є розташування коренів характеристичного рівняння в межах кола одиничного радіусу на площині [image: image387.png]


.
Якщо характеристичне рівняння цифрової системи
[image: image389.png]apz" +az" '+ +a,=0



,                                (4.20)
то для стійкості системи необхідно, щоб виконувалась умова
[image: image391.png]lzel < L,k=1,n



 ,                                         (4.21)
для комплексних коренів умову (4.21) можна записати у вигляді

[image: image393.png]U3
.+ V3,
J 2 <1



 .                                       (4.22)
де – [image: image395.png]


 дійсна частина кореня;

[image: image397.png]


 – уявна частина кореня.
Далі розв’яжемо задачу дослідження стійкості шляхом безпосереднього обчислення характеристичного рівняння за наступним алгоритмом:
а) знаходження передавальної функції ПБЧ [image: image399.png]Wes (2)



 

[image: image401.png]W,

0,0034522+0,003432
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98282+0.0828



,
[image: image403.png]Wo(2) = W, (2) == ——



,
[image: image405.png]0,0026982%+0,0029572% +0,029472+0,00267

98282 +5,9482% —3,948240,9828



, 

[image: image407.png]0,197652+0,19765
W, (z) = 2227552401976
lp(2) ==



.
б) знаходження передавальної функції замкнутої системи [image: image409.png]74



. До замкненої системи можна здійснити перехід за наступною формулою:
[image: image411.png](z) = o2

) = @



 .                                           (4.23)
Тепер за формулою (4.23) визначимо передавальні функції замкнених систем:

[image: image413.png]W,
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,                                     (4.24)
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,           (4.25)
[image: image417.png]0.33115z+0.33115
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,                              (4.26)
[image: image420.png]0.197652+0.19765
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.                                      (4.27)
в) запишемо характеристичне рівняння та знайдемо його корені [image: image423.png]Zy, k

1,n



. 

Поліноми з характеристичних замкнених систем мають наступний вигляд:
[image: image425.png]D,(z)

—1,97911z + 0,985992



,                          4.28)
[image: image428.png]D,(z) = D,(z) = z* —3,9801z" + 5,94887z" — 3,91853z + 0,98547



, (4.29)
[image: image431.png]Dy(2) = Dg(2) = z° — 11,6689z + 1,3311



 ,                         (4.30)
[image: image434.png]—1,8024z +1,1976




 .                          (4.31)
Тепер можемо знайти корені рівнянь [image: image436.png]D(z) =0




[image: image438.png]D,(z)

—1,97911z + 0,985992






[image: image440.png]0,989555 + 0,082285j




,                               (4.32)

[image: image442.png]D,(z) = D,(z) = z* —3,9801z" + 5,948872z" — 3,91853z + 0,98547 =0 =




[image: image445.png]= z;, = 0,689326 + 0,256732j; z3 4 = 1,30072 + 0,359742j



 ,  (4.33)
[image: image446.png]Dg(z) = D,(2)

—1,6689z +1,3311 =0 =




[image: image448.png]= z;,, = 0,83445 1 0,796739j



  ,                              (4.34)
[image: image449.png]—1,8024z +1,1976 = 0 =






[image: image451.png]= 2, = 0,9012 + 0,620837j



 ;                                (4.35)
г) використовуючи знайдені формули (4.22) та (4.23) перевіремо чи лежать корені характеристичного рівняння в колі одиничного радіусу.

Знайдені корені характеристичного рівняння (4.32 – 4.35) мають комплексний вигляд, тому можна використати рівняння (4.22):

[image: image453.png](z2)  zy,=1/0,9895552 + 0,08228557 = ,/0,98599 = 0,99297



,           (4.36)
[image: image456.png](x,y) z1, = 1/0,6893262 + 0,256732% = ,/0,541082 = 0,735583



 ,          (4.37)
[image: image458.png](2) 21, =4/1,300722 +0,359742% = v/1,821287 = 1,34955



 ,               (4.38)
[image: image460.png]() z;,=+/0,834452 +0,796739% = v/1,331099 = 1,15373



 ,              (4.39)
[image: image462.png]() z;,=1/0,90122 + 0,620837% = v/1,1976 = 1,09435



 .                    (4.40)
Отже після отримання всіх результатів можна побачити, що корені характеристичних рівнянь (4.30 – 4.38) знаходяться за межами радіусу одиничного кола, що вказує на нестійкість систем [image: image465.png]W,.(2), W, (2), Wg(2),



  [image: image467.png]W, (2), Wy,(2)



. Але отримане значення системи [image: image469.png]W,



 знаходиться в межах кола одиничного радіусу, а отже дана система є стійкою.
Для більш точних результатів було прийнято рішення провірити систему на стійкість за допомогою критерію Гурвіца [40,41].

Щоб застосувати критерій Гурвіца необхідно спочатку провести білінійне перетворення [42,43].

Далі приведено алгоритм розв’язання поставленої задачі методом білінійного перетворення:
а) знаходження передавальної функції ПБЧ [image: image471.png]Wes (2)



 

[image: image473.png]W,

0,0034522+0,003432
2(2) = - osserio0ass

98282+0.0828



,

[image: image475.png]Wo(2) = W, (2) == ——



,

[image: image477.png]0,0026982%+0,0029572% +0,029472+0,00267

98282 +5,9482% —3,948240,9828



, 

[image: image479.png]0,197652+0,19765
W, (z) = 2227552401976
lp(2) ==



;

б) знаходження передавальної функції замкнутої системи [image: image481.png]74



, та запис характеристичних рівнянь замкнених систем [image: image483.png]D(z)



, які було знайдено раніше (4.28 – 4.31):
[image: image485.png]D,(z)

—1,97911z + 0,985992



[image: image488.png]D,(z) = D,(z) = z* —3,9801z" + 5,94887z" — 3,91853z + 0,98547





 QUOTE [image: image489.png]D,(z) = D,(z) = z* — 3.9801z" + 5.94887z" — 3.91853z + 0.98547



 ,
,
[image: image491.png]Dy(2) = Dg(2) = z° — 11,6689z + 1,3311





 QUOTE [image: image492.png]Dy(2) = Dg(2) = z° — 1.6689z + 1.3311



  ,

[image: image494.png]—1,8024z +1,1976





в) виконуємо білінійне перетворення, заміняючи [image: image496.png]


.
Далі було проведено заміну [image: image498.png]


 та знайдено характеристичні рівняння [image: image500.png]D(w)



:
[image: image502.png]3,965102w”+0,028016w+0,006882

D, (w) = aow)?



 ,                           (4.41)
[image: image505.png]15,833w"+0,18126w" +0,01508w"—0,06502w+0,03571
1—w)?

Dy(w) = Dy (w) =



 , (4.42) 
[image: image508.png]4w"-0,6622w+0,6622

D, (w) = Ay



 ,                                     (4.43)
[image: image511.png]4w"-0,3952w+0,3952

D, (w) = Ay



 ;                                    (4.44)
г) до знайденого характеристичного рівняння [image: image514.png]D(w)



 методом білінійного перетворення застосовуємо критерій Гурвіца:
Необхідною та достатньою умовою стійкості для критерія Гурвіца є позитивність всіх коефіцієнтів характеристичного рівняння при [image: image516.png]a, >0



. 

Проведемо перевірку виконання умов стійкості за критерієм Гурвіца для знайдених характеристичних рівнянь (4.41 – 4.44).
Для поліномів другого ступеня можна використати окремий випадок критерія Гурвіца, який описують системою:
[image: image518.png]s

Aj=a; >0
L a >0



,
звідси, для (4.41, 4.43, 4.44) отримуємо:

[image: image520.png],965102 > 0,A_,=a, -a, =0,111086 > 0




,
[image: image522.png]—2,6488 < 0




,
[image: image524.png]4>0,Ay,a; "a,=-1,5808<0



.
 Щоб провести розрахунок полінома 4-го ступеня, критерій Гурвіца матиме наступний вигляд:
[image: image525.png]


 ,
звідси для (4.42) отримуємо:

[image: image527.png]Ay=a; =0,18126 > 0



,
[image: image529.png]Ay,=a, -a, =0,002733> 0
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.
Тепер порівнявши отримані раніше корені характеристичних рівнянь (4.36 – 4.40) та отримані результати характеристичних рівнянь знайдених за допомогою Гурвіца можна побачити, що в першому та другому випадки система [image: image535.png]W,



 є стійкою, оскільки в обох методах розв’язку отримали задовільний результат. Тоді як в усіх інших випадках має результат, який не задовольняє умови поставлених завдань тому системи [image: image537.png]W,.(2), W, (2), Wg(2),



  [image: image539.png]W, (2), Wy,(2)



 є нестійкими в обох методах розв’язання.
4.4 Моделювання цифрової системи в пакеті прикладних програм MATLAB 

Використовуючи додаток до пакету прикладних програм MATLAB – Simulink проведемо моделювання оптимальної системи керування трикоптером [44]. Використовуючи блок Discrete Transfer Func, який призначений для моделювання систем, промоделюємо отримані в підрозділі 4.1 передавальні функції (4.14 – 4.17) та подамо на вхід одиничний сигнал використавши блок Step. На рисунках 4.6 та 4.7 представлено моделі цифрових систем керування координатами [image: image541.png]X,¥,Z



 та кутами [image: image543.png]@, 9,6



 оптимальної системи керування трикоптером, а на рисунку (4.8 – 4.9) зображено перехідні процеси, які характеризують дані моделі.
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Рисунок 4.6 – Моделі цифрових систем керування координатами [image: image546.png]X,¥,Z
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Рисунок 4.7 – Моделі цифрових систем керування кутами [image: image549.png]@, 9,6
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Рисунок 4.8 – Графік перехідних процесів керування координатами [image: image553.png]X,¥,Z
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Рисунок 4.9 – Графік перехідних процесів керування кутами [image: image557.png]@, 9,6




4.5 Аналіз якості цифрової системи

В часі поведінку цифрової системи можна охарактеризувати неуступними показниками: перерегулювання, час встановлення та час регулювання, щоб виявити точність цифрової системи в сталому режимі використаємо теорему про  кінцеве значення функції [45, 46].

З допомогою інструменту LTI Viewer в програмі MATLAB, побудуємо моделі більш точних характеристичних цифрових систем та їх графіки похибок, які зображено на рисунках (4.10 – 4.11) та 4.12.
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Рисунок 4.10 – Моделі цифрових систем для дослідження більш якісних характеристик

[image: image560.png]o

eft)

0.19762+0.1976 1 ]

Step

22

+1

Wroll, Wpitch Scope

W, (2), W (2)



 [image: image561.png]Step

(-]

e(t)3

K] 0.33112+0.3311 [
222241
Wyaw Scope

W¢ (z)




Рисунок 411 – Моделі цифрових систем для дослідження більш якісних характеристик
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Рисунок 4.12 – Графіки похибок при одиничному впливі
Провівши аналіз систем керування кутами та положенням трикоптера було виявлено, що лише одна система керування висотою є стійкою, а всі інші системи є нестійкими. В таблиці 4.2 представлено показники якості цифрових ситем.
Таблиця 4.2 – Показники якості цифрових систем

	Передавальна функція
	Перерегулювання, %
	Час регулювання, с
	Час встановлення, с
	Стала
похибка

	[image: image566.png]W,




	76,9
	53,8
	2
	0
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	Нестійка


Оскільки в ході проведення аналізу оптимальної системи керування трикоптером було виявлено, що система керування є нестійкою, а система керування висотою має погані показники якості (таблиця 4.2). Для того щоб усунути данні нестійкості системи можна синтезувати систему керування використовуючи для неї модальний регулятор, який дасть можливість перевести систему до стійкого стану та забезпечить швидкий час регулювання, та час встановлення, але данний регулятор може привести до сталої похибки в системі керування кутом тангажу, та кутом рискання [47].
Додавши модальний регулятор до системи отримуємо час регулювання – 1,2 с, час встановлення – 0,721 с, та перерегулювання – 0 %.
Для системи керування висотою можна використати цифровий ПД-регулятор на основі удосконаленої формули розрахунку коефіцієнтів ПД-регуляторів для складних систем. Такий ПД-регулятор складатиметься з одного ПД-ланцюгу й відповідно матиме більш просту структуру [48]. Даний регулятор забезпечить наступні показники для системи керування висотою: перерегулювання – 0 %, час встановлення –0,615 с та час регулювання – 
2,5 с.
Таким чином виходячи з аналізу систем керування проведеного в підрозділі 1.2 можемо провести порівняння отриманих резульатів для розробляємої системи керування з системами керуваня, що розглядались раніше.
Далі поріняльну характеристуку буде спочатку представлено для цифрової системи керування кутами в вигляді графіків за такими значенням: час регулювання, перерегулювання та час встановлення. 

Потім буде представлено поріняльну характеристуку для цифрової системи керування вистою в вигляді графіків за такими значенням: час регулювання, перерегулювання та час встановлення

На рисунку 4.11 – Порівняльний графік систем керування за часом регулювання.
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Рисунок 4.11 – Порівняльний графік систем керування за часом регулювання

На рисунку 4.12 представлено порівняльний графік систем керування за часом встановлення. 
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Рисунок 4.12 – Порівняльний графік систем керування за часом встановлення
На рисунку 4.13 представлено порівняльний графік систем керування по перерегулюванню.
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Рисунок 4.13 – Порівняльний графік систем керування по перерегулюванню
З на ведених графіків видно що в більшості випадків розробляєма оптимальна система керування має краші показники за розглянуті раніше системи керування. Тому можна зробити висновок, що розробляєма система керування по показникам якості є дійсно оптимальнішою ніж раніше розглянуті системи керування.

Також було побудовано порівняльні графіки для системи керуваня висотою між розробляємою системою керування та розглянутими системами керування в підрозділі 1.2. 

На рисунку 4.14 представлено порівняльній графік систем керування висотою за часом регулювання, часом встановлення та перерегулюванням.
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Рисунок 4.14 – Графік систем керування висотою за часом регулювання
На рисунку 4.15 представлено графік системи керування за часом встановленя.
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Рисунок 4.14 – Графік систем керування висотою за часом встановлення
Та на рисунку 4.15 представлено порівняльний графік системи керування висотою по перерегулюванню.
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Рисунок 4.15 – Порівняльний графік системи керування висотою по перерегулюванню

З представлених графіків оцінки якості цифрової системи керування висотою видно, що синтезована оптимаьна система керування трикоптером також е більш оптимальною за розглянуті раніше системи керування БПЛА

Таким чином доведено синтезованої оптимальність системи керування трикоптером. 

4.6 Висновки до розділу 4
Вході виконання 4 розділу було проведено моделювання оптимальної системи трикоптера в середовищі MATLAB. Спочатку було проведно моделюванння системи БПЛА де отримали передавальні функції від входів [image: image577.png]T,To, Ty, Ty



 до виходів [image: image579.png]X,¥,2,60,9,¢



, які представлено в формулах (4.7 – 4.8).
Далі було приведено отримані передавльні функції від входів [image: image581.png]T,To, Ty, Ty



 до виходів [image: image583.png]X,¥,2,60,9,¢



 до цифрового вигляду та розрахували їх. Таким чином отримуємо наступні значення, які наведено в формулах (4.14 – 4.17).
Далі бу проведено на основі отриманих цифрових передавальних функцій, аналіз стійкості системи. В ході даного аналізу після отримання всіх результатів можна побачити, що корені характеристичних рівнянь (4.30 – 4.38) знаходяться за межами радіусу одиничного кола, що вказує на нестійкість систем [image: image585.png]W,.(2), W, (2), Wg(2),



  [image: image587.png]W, (2), Wy,(2)



. Але отримане значення системи [image: image589.png]W,



 знаходиться в межах кола одиничного радіусу, а отже дана система є стійкою.

Данні нестійкості було усуненно завдяки додаванняю до системи модального регулятора, який усунув нестійкості в керуванні кутами рикання, тангажу та крену. Також було використано цифровий ПД-регулятор на основі удосконаленої формули розрахунку коефіцієнтів ПД-регуляторів для складних систем, щоб вдосконалити отримані результати для системи керування висотою.
5. ОХОРНА ПРАЦІ

При проведенні оцінки технологічної оснащеності робочого місця було встановлено, що ПЕОМ, типу ПК, відповідає нормативно-технічної документації, вимогам НПАОП 40.1-1.21-98.

Згідно НПАОП 40.1-1.21-98 приміщення належить до класу приміщень без підвищеної небезпеки, так як в приміщенні відсутні сильна вологість (відносна вологість не перевищує 75 %), струмопровідний пил, можливість одночасного дотику людини до корпусів ПЕМВ, типу ПК, і до заземлених металевих конструкцій будівлі.

Живлення робочого місця здійснюється від трифазної чотирьох провідної мережі змінного струму з глухозаземленою нейтраллю, частота змінного струму 50 Гц, напруга 220 В, система заземлення TN-C-S типу – система в якій нульовий захисний і нульовий робочий провідники поєднані в одному провіднику на всьому її протязі.

З метою уникнення ризику ураження людини електричним струмом передбачається використання таких технічних засобів захисту: необхідно проводити контроль ізоляції відповідно до вимог ПУЕ-2011. Контроль проводити між нульовим і фазним провідниками і між фазами. Опір ізоляції не менше 500 кОм на фазу. Контроль проводити не рідше 1 разу на рік при відключеному електроживленні.

Роботи в приміщенні, згідно з ДСН 3.3.6.042-99, відносяться до категорії робіт по енерговитратам організму «легка 1а» (роботи, вироблені сидячи, які не потребують систематичного фізичного напруження і переміщення важких предметів з енерговитратами організму до 
120 ккал/год). Виходячи з того, що передбачено ДСН 3.3.6-042-99 «Санітарні норми мікроклімату виробничих приміщень» встановлені оптимальні норми температури, вологості і швидкості руху повітря для даної категорії і показані в таблиці 5.1.
Таблиця 5.1 – Оптимальні і допустимі норми температури, вологості і швидкості руху повітря

	Період року
	Температура, С
	Відносна вологість, %
	Швидкості переміщення повітря, м/с

	
	Опт.
	Доп.
	Опт.
	Доп.
	Опт.
	Доп.

	Холодний
	22-24
	19-25
	40-60
	≤75
	22-24
	19-25

	Теплий
	23-25
	22-25
	40-60
	≤55
	23-25
	22-28


Для забезпечення встановлених норм мікрокліматичних параметрів і чистоти повітря застосовується опалення в холодний період року і кондиціонування повітря в теплий період.

На робочому місці, де відбувається розробка макету трикоптера температура, присутні як природне освітлення, так і штучне. Розрахуємо рівень освітленості приміщення при штучному освітленні.

При проектуванні штучного освітлення в приміщеннях необхідно керуватися вимогами ДБН В.2.5-28-2006 «Природне і штучне освітлення» [49]. нормативне значення штучного освітлення E = 200-500 лк, природного - КПО = 1,2 %.

Розрахунок штучного освітлення проводиться методом коефіцієнта використання світлового потоку. Мета перевірочного розрахунку - визначення фактичної освітленості в приміщенні.
Основна розрахункова формула методу коефіцієнта використання світлового потоку:
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	(5.1)


де  Еф – фактична освітленість, лк;

S – площа освітлюваного приміщення, S = 24,96 м2;

z – коефіцієнт нерівномірності освітленості, z = 1,1;

kз – коефіцієнт запасу, що враховує запилення світильників і знос джерел запасу світла в процесі експлуатації. Для приміщення дисплейного залу, освітлюється люмінесцентними лампами і за умови чищення світильників не рідше двох разів на рік, kз = 1,4;

N – число світильників в ряду, N = 5;
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 – коефіцієнт використання світлового потоку ламп, [image: image592.wmf]h

= 0,52;

γ – коефіцієнт затінення, γ = 0,8;

n – число рядів світильників, n = 2.

Світловий потік ламп розраховується за формулою:
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	(5.2)


де[image: image594.wmf]св

F

 – світловий потік ламп;

nл – кількість ламп в світильнику, nл = 2;
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 – світловий потік лампи, [image: image596.wmf]л
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Фактична освітленість розраховується за формулою:
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Як видно з наведених розрахунків фактична освітленість не відповідає вимозі ДБН В.25-28-2006 [50] «Природне і штучне освітлення». Необхідно обов'язкове збільшення освітленості на робочому місці за рахунок збільшення потужності світильника або використання місцевого освітлення для роботи з документами.
ВИСНОВКИ
В результаті виконання магістерської атестаційної роботи було розроблено оптимальну систему керування трикотером, яка забезпечує високу ефективність та керованість дрону.

В дипломній для досягнення поставленої задачі роботі було вирішено наступні задачи:
– проведено аналіз сучасних методів керування дронами;

–.розроблено структурну схему оптимальної системи керування трикоптером;
– розроблено алгоритми автоматичного злету, польоту та посадки;

–.розроблено математичну модель оптимальної системи керування трикоптером;

– проведено моделювання оптимальної системи керування трикоптером в середовищі MATLAB;
– проведено аналіз розробленоъ системи керування на  стійкість 

Підчас проведення аналізу стійкості цифрової САУ було виявлено нестійкість систем керування кутами та положенням трикоптера [image: image601.png]W,.(2), W, (2), Wg(2),
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, але все ж система керування висотою [image: image605.png]W,



 виявилась стійкою, але мала погані показники якості (таблиця 4.2). 
В якості вирішення даних недоліків було додано до системи модальний регулятор який привів систему керування кутами та положенням дрона до стійкого стану та отримати наступні показники якості: час регулювання – 1,2 с, час встановлення – 0,615 с та перерегулювання – 0 %. Також було використано цифровий ПД-регулятор на основі удосконаленої формули розрахунку коефіцієнтів ПД-регуляторів для складних систем та отримали неступні показники: перерегулювання – 0 %, час встановлення – 1,42 с та час регулювання – 2,5 с. Таким чином було отримано стійку оптимальну систему керування трикоптреом. Також було проведено порівняння отриманих результатів якості цифрової систем з розглянутими в підрозділі 1.2 системами керуваня та було побудовано порівняльні графіки. На основі побудованих графіків було доведено оптимальність отриманої системи керування.
ПЕРЕЛІК ДЖЕРЕЛ ПОСИЛАННЬ

1. Козейчук, Е.Ю. Стан сучасного проектування дронів, системи управління дронами, конструкції коптерів, елементи коптерів, solidworks [текст] / Е.Ю. Козейчук // Automation and development of electronic devices аded – 2019. – С. 64-66

2. NASA разрабатывает космический квадрокоптер Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://www.imena.ua/blog/zero-g-nasa-drone/ – 01.10.2019 р – Заголовок з екрану.

3. Методичні вказівки до випускної кваліфікаційної роботи рівня «Бакалавр» для студентів усіх форм навчання напряму 6.050202-Автоматизація та комп’ютерно-інтегровані технології / Упроряд. І.Ш.Невлюдов, О.В.Токарєва. – Харків: ХНУРЕ. – 2011. – 60 с.
4. ДСТУ 3008-2015. Державний стандарт України. Документація. Звіти у сфері науки і техніки. Структура і правила оформлення [Текст] − Чинний від 01.01.96.

5. Козейчук, Е.Ю. Розробка конструкції трикоптеру для вирішення задач моніторингу [текст] / Е.Ю. Козейчук // дип. роб.  - 2018 – 69 с.
6. Безпілотний літальний апарат [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL:  http://www.tadviser.ru/index.php/ – 01.10.2019 р – Заголовок з екрану.
7. DJI представила управляемый жестами селфи-дрон Spark [Электронный ресурс]. – Режим доступа: www/ URL: https://nplus1.ru/news
/2017/05/25/spark/. – 01.10.19.р – Заголовок з екрану.
8. DJI Spark узнает владельца [Электронный ресурс]. – Режим доступа: www/ URL: https://ko.com.ua/dji_spark_uznaet_vladelca_120429/  – 01.10.19.р – Заголовок з екрану.
9. Нелінійна корекція системи керування рухом безпілотного літального апарату для екологічного моніторингу [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://tekhnosfera.com/nelineynaya-korrektsiya-sistemy-upravleniya-dvizheniem-bespilotnogo-letatelnogo-apparata-dlya-ekologicheskogo-monitoringa/ – 24.11.2019 р – Заголовок з екрану.
10. Інформаційно-вимірювальна та керуюча система малорозмірного безпілотного апарата повишеної точності [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://tekhnosfera.com/informatsionno-izmeritelnaya-i-upravlyayuschaya-sistema-malorazmernogo-bespilotnogo-letatelnogo-apparata-povyshennoy-toch/ – 24.11.2019 р – Заголовок з екрану.
11. Ген Ке Ке Автономна система керування польотом квадрокоптера з можливісю обліта преград та комплексної навігації [Текст]: канд. техн. наук / Ген Ке Ке – 2017 – 158 с. 

12. Розробка системи керування безпілотним літальним апаратом в режимі зависання [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https: //nsu.ru/ xmlui/ bitstream/ handle /nsu/ 432 /Text_ Andryuchshenko TA.pdf?sequence=1&isAllowed=y/ – 24.11.2019 р – Заголовок з екрану.
13. Аналіз конструкції крила робота-орнітоптера [Текст]: матеріали третьої міжнародної науч. конф., 24 – 25 жовтня 2019 м. Харків редкол. В.В Євсєєв (отв.ред.) – Харків: Темп, 2019 – 36 с 

14. Побудова математичної моделі трикоптера [Электронный ресурс] – Режим доступа: www/ URL: https://docplayer.ru/75514640-Postroenie-matematicheskoy-modeli-trikoptera.html/ – 06.10.2019 р. – Заголовок з екрану.

15. EMAX Skyline32 плюс OSD контроллер Flight (Acro) [Электронный ресурс] – Режим доступа: www/ URL: https://hobbyking.com/ru_ru/emax-skyline32-plus-osd-flight-controller-acro.html/ – 03.10.19 р. – Заголовок з екрану.

16. Matek Система 20x20мм F411-mini Mini F4 Контроллер полета [Электронный ресурс] – Режим доступа: www/ URL: https://www.banggood.com/ru/Matek-System-20x20mm-F411-mini-Mini-F4-Flight-Controller-AIO-OSD-BEC-and-LED-Strip-p-1225245.html?rmmds=search/ – 14.10.2019 р. – Заголовок з екрану.

17. KK Multicopter V5.5 контроллер Flight [Электронный ресурс] – Режим доступа: www/ URL: https://hobbyking.com/ru_ru/kk-multicopter-v5-5-flight-controller.html/ – 15.10.2019 р. – Заголовок з екрану.
18. Hobbywing XRotor Multi-Rotor ESC Opto 15A [Электронный ресурс] – Режим доступа: www/ URL: https://hobbyking.com/ru_ru/hobbywing-xrotor-multi-rotor-esc-opto-15a.html. – 15.10.2019 р. – Заголовок з екрану.
19. Регулятор скорости HobbyKing 20A 2-4S для Skywalker Falcon [Электронный ресурс] – Режим доступа: www/ URL: https://modelistam.com.ua/regulyator-skorosti-hobbyking-20a-dlya-p-30519/ – 18.10.2019 р. – Заголовок з екрану.
20. Регулятор Hobby King 20A со стабилизатором бортового питания 3A (UBEC) [Электронный ресурс] – Режим доступа: www/ URL: http://www.parkflyer.ru/ru/product/1521509/ – Дата обращения 18.10.2019 р – Заголовок з екрану.
21. Козейчук, Е.Ю. Розробка конструкції трикоптеру для вирішення задач моніторингу [Текст]: дис. … атестац. бак. роб. / Е.Ю. Козейчук – 2018 р – 69 с.
22. Квадрокоптери базові поняття [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://drone-irk.ru/?p=198/ – 19.10.2019.р – Заголовок з екрану.
23. Тарг, С. М. Момент инерции // Физическая энциклопедия / Гл. ред. А. М. Прохоров. – М.: Большая Российская энциклопедия, 2012. – Т. 3. – 672 с. 

24. Моделювання кінематики та динаміки польоту безпілотного літального апарату [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://cyberleninka.ru/article/n/modelirovanie-kinematiki-i-dinamiki-poleta-bespilotnogo-letatelnogo-apparata/viewer/ – 01.11.2019 р – Заголовок з екрану.

25. Вдосконалення методів орієнтації безпілотного літальноо апарату в тривимірному просторі за допомогою мікроелектромеханічних систем інерціальної системи навігації на основі фільтра маджвіка [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://www.tech.vernadskyjournals.in.ua/journals/2018/3_2018/part_1/9.pdf/ – 01.11.2019 р – Заголовок з екрану.
26. Електродвигуни: які вони бувають [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://habr.com/ru/company/npf_vektor/blog/371749/ – 03.11.2019 р – Заголовок з екрану.
27. Методика вирішення задач з общої фізики [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://www.magtu.ru/servisy-sajta/fajlovyj-arkhiv/send/23-kafidra-fiziki/113-mehanika-molekulyarka.html/ – 03.11.2019 р – Заголовок з екрану.
28. Дослідження руху конверктоплана з центральним керуванням вектора тяги [Текст]: матеріали XI всеросійської науч-практ. конф., 22 квітня 2010 р м.Сімферополь / редкол: Яцун С.Ф.,Ємєльянов О.В.,Казарян К.Г., Савин А.І. – Сімферополь: Темп, 2010 – 20 с
29. Рендал, У. Биард. Мир радиоєлектроники [Текст]: учеб. / У. Биард Рендал, У. МакЛейн Тимоти; под общ. ред. Г.В Анцева; ОАО «НПП «Радар ммс» – 1 вид.ЗАО «РИЦ «ТЕХНОСФЕРА», 2014 р – 312 с.
30. П-,ПІ-,ПД-,ПІД-регулятори [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://automation-system.ru/main/15-regulyator/type-of-control/90-408-p-pi-pid.html/ – 07.11.2019 р – Заголовок з екрану.
31. Аналіз можливостей та застосування регуляторів для керування квадрокоптером [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://cyberleninka.ru/article/n/analiz-vozmozhnostey-modelirovaniya-i-primenenie-regulyatorov-dlya-upravleniya-kvadrokopterom/ – 07.11.2019 р – Заголовок з екрану.
32. ПІД-регулятори – для чайніков-практіков [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://we.easyelectronics.ru/Theory/pid-regulyatory--dlya-chaynikov-praktikov.html/ – 08.11.2019 р – Заголовок з екрану.
33. Лінеаризація диференціальних рівнянь. Форми запису диференціальних рівнянь автоматичних систем. Функціональна схема і її перетворення [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://univer.nuczu.edu.ua/tmp_metod/2519/Binder1.pdf/ – 10.11.2019 р – Заголовок з екрану.

34. Ехолот з двох далекомірів для визначення положення об’єкта [Текст]: матеріали третьої міжнародної науч. конф., 24 – 25 жовтня 2019 м. Харків редкол. В.В Євсєєв (отв.ред.) – Харків: Темп, 2019 – 29с

35. Алгоритм виявлення радіосигналів систем дистанційного керування безпілотними літальними апаратами [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://zvir.zt.ua/images/stories/zbirniknp/zbirnikzhvi_7.pdf/ – 10.11.2019 р – Заголовок з екрану.
36. Мороз, Ю.І Конспект лекцій з курсу «сучасні методи автоматичного керування» [Текст] / Ю.І. Мороз РВВ ДДУ – Університет, 2000. – 48 с.
37. Управління рухомими об’єктами та навігаця. Синтез адаптивної системи керування квадракоптером методом пасифікації [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://www.mathnet.ru/php/archive.phtml?wshow=paper&jrnid=ubs&paperid=893&option_lang=rus/ – 11.11.2019 р – Заголовок з екрану.
38. Мікропроцесорні автоматичні системи регулювання. Основи теорії та елементи [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://scask.ru/q_book_mic.php?id=30/ – 11.11.2019 р – Заголовок з екрану.
39. Z-преобразовання та їх властивості [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://mathhelpplanet.com/static.php?p=z-preobrazovaniye-i-yego-svoystva/ – 11.11.2019 р – Заголовок з екрану.
40. Таблиця преобразованій Лапласа, Таблиця Лапаласа [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://www.webmath.ru/poleznoe/table_preobrazovanie_laplasa.php/– 11.11.2019 р – Заголовок з екрану.
41 Критерій устійчивості Гурвиця [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://www.tehnoinfa.ru/teorijasistempravlenija/25.html/ – 12.11.2019 р – Заголовок з екрану.
42. Теорія автоматичного керування [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: http://scask.ru/g_book_v_tau1.php?id=52/ – 12.11.2019 р – Заголовок з екрану.
43. Метод білінійного перетворення [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://infopedia.su/16x615d.html/ – 17.11.2019 р – Заголовок з екрану.
44. Перетворення аналогових та дискретних сигналів завдання та методичні вказівки до курсової роботи за курсом УДК 621.372(075) «Теорія електричних кіл та сигналів» / Упоряд. А.В. Шкуліпа, В.М. Ісарєв – Одеса: ОНАЗ ім. О.С. Попова – 2011 – 198 с.
45. Моделювання руху безпілотного літального апарату в середовищі програмування MATLAB/Simulink [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://matlab.ru/news/KB%20Yak.pdf/ – 20.11.2019 р – Заголовок з екрану.
46. Операторний метод. Передавальна функція [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://studopedia.su/8_56960_operatorniy-metod-peredavalna-funktsiya.html/ – 20.11.2019 р – Заголовок з екрану.
47.Елементи теорії границь [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://web.posibnyky.vntu.edu.ua/fmib/8abramchuk_vstup_matemat _analizu_diferen_chislennya/page12.htm/ – 23.11.2019 р – Заголовок з екрану.
48. Синтез модального регулятора [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https://studfile.net/preview/1170853/page:4/ – 24.11.2019 р – Заголовок з екрану.
49. Удосконалена формула розрахунку коефіцієнтів Пд регуляторів для синтезу складних систем [Электронный ресурс] – Режим дрступу: www/ URL: https:// iconfs. net/s.infocom2018 /udoskonalena -formula -rozrakhunku – koefitsi %D1 %94 ntiv- pd -regulyatoriv - dlya -syntezu –skladnykh -system/ – 24.11.2019 р – Заголовок з екрану.

50. Дзюндзюк, Б.В. Охорона праці. Збірник задач. Навч. посібник. [Текст] / Б.В. Дзюндзюк, В.Г. Іванов. – Харків: ХНУРЕ, 2006. – 236 с.
(2.34)





(2.35)





(2.37)





                           (4.13)








PAGE  

_1590364249.unknown

_1638048791.unknown

_1638048843.unknown

_1638048758.unknown

_1590364248.unknown

