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Εισαγωγή
· Περιγραφή του Συστήματος
· Helicopter
Το Quanser 2DoF Helicopter αποτελείται από ένα μοντέλο ελικοπτέρου πακτωμένο σε μια στέρεα βάση και δύο προπέλες που κινούνται από δύο DC μηχανές, όπως φαίνεται στην εικόνα 1. Η μπροστινή προπέλα ελέγχει την ανύψωση της μύτης του ελικοπτέρου στον άξονα pitch, ενώ η πίσω προπέλα ελέγχει την πλάγια κίνηση στον άξονα yaw. Οι γωνίες στους άξονες pitch και yaw μετρώνται με τη χρήση encoders υψηλής ακρίβειας. Τα διάφορα σήματα ελέγχου και μετρήσεων μεταφέρονται προς και από το ελικόπτερο με τη βοήθεια ενός συστήματος καλωδίωσης (εικόνα 2), το οποίο προσφέρει ελευθερία κίνησης του ελικοπτέρου κατά 360ο στον άξονα yaw χωρίς περιορισμούς.
[image: ][image: ]
		Εικόνα 1: ελικόπτερο		             Εικόνα 2: Σύστημα καλωδίωσης
· [image: ]Joystick
Στο πείραμα περιλαμβάνεται ένα joystick (εικόνα 3) το οποίο επιτρέπει στο χρήστη να ελέγξει το ελικόπτερο τόσο σε λειτουργία ανοιχτού όσο και κλειστού βρόχου. Έτσι μπορεί να γίνει σύγκριση της πτήσης του ελικοπτέρου με καθαρά χειροκίνητο έλεγχο και με έλεγχο από τον υπολογιστή. Στη δεύτερη περίπτωση η χρήση του ελέγχου από υπολογιστή βελτιώνει την πλοήγηση και διευκολύνει το χειριστή. 
                                                                                                                                                                    
                                                                                                Εικόνα 3: Joystick Attack 3 της Logitech
· DC motor controllers

Οι δύο μηχανές DC για την κίνηση των προπέλων τροφοδοτούνται και ελέγχονται από δύο γεννήτριες της Quanser. Η μία γεννήτρια UPM-2405 (εικόνα 4 αριστερά) συνδέεται στον κινητήρα που επηρεάζει την κίνηση στον άξονα pitch και η δεύτερη UPM-1503 (εικόνα 4 δεξιά) συνδέεται στον κινητήρα που επηρεάζει την κίνηση στον άξονα yaw.
[image: ]
                			     Εικόνα 4: ενισχυτές                                      
· Hardware boards

Στην παρούσα πειραματική διάταξη, για να εξομοιωθεί μία real time συμπεριφορά του συστήματος, έγινε χρήση του Q4 board της Quanser. 
[image: ]
 				        Εικόνα5: Q4 board

[image: ]
          Στην εικόνα 6 φαίνεται η πειραματική διάταξη στο σύνολό της
· Software

To Software που χρησιμοποιείται στην άσκηση περιλαμβάνει προγράμματα εξομοίωσης real-time της Quancer (Quancer WinCon, Ardence RTX), καθώς και έτοιμο κώδικα των συναρτήσεων δυασύνδεσης του παρεμβαλλόμενου hardware με το 2DoF Helicopter. Η μοντελοποίηση και το software ελέγχου δημιουργήθηκε από την ομάδα σε περιβάλλον Simulink του Matlab.


· Αναλυτικά η διάταξη
· Helicopter
[image: ]
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· Joystick
[image: ]
	Κίνηση
	Αποτέλεσμα

	Κλίση μοχλού μπροστά
	Η μύτη του ελικοπτέρου κατεβαίνει

	Κλίση μοχλού πίσω
	Η μύτη του ελικοπτέρου ανεβαίνει

	Κλίση μοχλού αριστερά
	Το ελικόπτερο στρίβει αριστερά

	Κλίση μοχλού δεξιά
	Το ελικόπτερο στρίβει δεξιά



· Τεχνικά Χαρακτηριστικά
· DC motors (components #3 and #8)
 (
Οπίσθιος κινητήρας
Faulhaber Series 2842 
Model 006C
)	
[image: ][image: ]Εμπρόσθιος κινητήρας                                                                                                                   
Pittman Model 9234

      
· Encoders (components #4 and #15)
[image: ]
Pitch encoder
4096 counts per revolution
Resolution of angular position:
 0.791 degrees per count
· Παράμετροι Μοντέλου
· Σώμα ελικοπτέρου
	Σύμβολο
	Σύμβολο στο Matlab
	Περιγραφή
	Τιμή
	Μονάδες

	rp
	r_p
	
	0.203
	m

	ry
	r_y
	
	0.203
	m

	Rm,p
	R_m_p
	Αντίσταση του pitch κινητήρα
	0.83
	Ω

	Rm,y
	R_m_y
	Αντίσταση του yaw κινητήρα
	1.60
	Ω

	Kt,p
	K_t_p
	Σταθερά ροπής προς ρεύμα του pitch κινητήρα
	0.0182
	N∙m/A

	Kt,y
	K_t_y
	Σταθερά ροπής προς ρεύμα του yaw κινητήρα
	0.0109
	N∙m/A

	Jm,p
	J_m_p
	Ροπή αδράνειας του pitch κινητήρα
	1.91x10-6
	kg∙m2

	Jm,y
	J_m_y
	Ροπή αδράνειας του yaw κινητήρα
	1.37x10-4
	kg∙m2

	Kf,p
	K_f_p
	Σταθερά ώθησης του pitch κινητήρα 
	1.037
	N/V

	Kf,y
	K_f_y
	Σταθερά ώθησης του yaw κινητήρα 
	0.428
	N/V

	Kpp
	K_p_p
	Σταθερά ώθησης του pitch άξονα από τον pitch κινητήρα 
	0.204
	N∙m/V

	Kyy
	K_y_y
	Σταθερά ώθησης του yaw άξονα από τον yaw κινητήρα
	0.072
	N∙m/V

	Kpy
	K_p_y
	Σταθερά ώθησης του pitch άξονα από τον yaw κινητήρα
	0.0068
	N∙m/V

	Kyp
	K_y_p
	Σταθερά ώθησης του yaw άξονα από τον pitch κινητήρα
	0.0219
	N∙m/V

	Beq,p
	B_eq_p
	Ισοδύναμη 
	0,800
	N/V

	Beq.y
	B_eq_y
	
	0,318
	N/V

	mheli
	m_heli
	Συνολική κινούμενη μάζα του ελικοπτέρου
	1,3872
	kg

	mm,p
	m_motor_p
	Μάζα του Pitch Κινητήρα
	0,292
	kg

	mm,y
	m_motor_y
	Μάζα του yaw κινητήρα
	0,128
	kg

	mshield
	m_shield
	Μάζα της ασπίδας της προπέλας
	0,167
	kg

	mprops
	m_props
	Μάζα των προπελών, των ασπίδων προπελών και των κινητήρων
	0,754
	kg

	mbody,p
	m_body_p
	Μάζα κινούμενη ως προς τον άξονα pitch
	0,633
	kg

	mbody,y
	m_body_y
	Μάζα κινούμενη ως προς τον άξονα yaw
	0,667
	kg

	mshaft
	m_shaft
	
	0,151
	kg

	Lbody
	L_body
	Συνολικό μήκος του σώματος του ελικοπτέρου
	0,483
	m

	lcm
	l_cm
	
	0,186
	cm

	Lshaft
	L_shaft
	
	0,280
	m

	Jbody,p
	J_m_p
	Ροπή αδράνειας του σώματος του ελικοπτέρου ως προς τον άξονα pitch
	0,0123
	kgm2

	Jbody,y
	J_m_y
	Ροπή αδράνειας του σώματος του ελικοπτέρου ως προς τον άξονα yaw
	0,0129
	kgm2

	Jshaft
	J_shaft
	Ροπή αδράνειας
	0,0039
	kgm2

	Jp
	J_p
	Ροπή αδράνειας
	0,0178
	kgm2

	Jy
	J_y
	Ροπή αδράνειας
	0,0084
	kgm2

	Jeq,p
	J_eq_p
	Συνολική ροπή αδράνειας
	0,0384
	kgm2

	Jeq,y
	J_eq_y
	Συνολική ροπή αδράνειας
	0,0432
	kgm2






· Καλωδίωση

Οι pitch και yaw encoders συνδέονται απευθείας στο Q4 board της Quanser, ώστε να παρέχεται άμεσα στο σύστημα η ανάδραση που χρειάζεται για τον έλεγχο. Από το Q4 board φεύγουν τα σήματα προς τους κινητήρες, τα οποία ενισχύονται από τα UPM-2405 και UPM-1503. Να σημειωθεί ότι οι μέγιστες τάσεις που παρέχονται στους κινητήρες είναι ±24V για τον pitch και ±15V για τον yaw.
[image: ]Οι συνδέσεις της πειραματικής διάταξης φαίνονται στις παρακάτω εικόνες:
[image: ] 
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· Software

· Software της Quanser
Τα αρχεία της Quanser που χρσιμοποιήσαμε για την εκτέλεση των πειραμάτων φαίνονται στον παρακάτω πίνακα με μια σύντομη περιγραφή:
	Όνομα αρχείου
	Περιγραφή

	setup_lab_heli_2d.m
	Αρχείο .m που αρκικοποιεί τις παραμέτρους για το μοντέλο και τον ελεγχτή των .mdl αρχείων.

	setup_heli_2d_configuration.m
	Συνάρτηση της setup_lab_heli_2d.m που θέτει τα Kpp, Kyy, Kyp, Kpy, Jeq,p, Jeq,y, Bp, By, mheli, lcm και g.

	HELI_2D_ABCD_eqns.m
	Συνάρτηση της setup_lab_heli_2d.m που υπολογίζει τους A,B,C,D πίνακες από το open loop μοντέλο του ελικοπτέρου. Ουσιαστικά κάνει γραμμικοποίηση του μη γραμμικού μοντέλου.

	d_heli_2d_lqr.m
	Συνάρτηση της setup_lab_heli_2d.m που υπολογίζει το κέρδος Κ για τον ελεγχτή LQR.

	d_heli_2d_lqr_i.m
	Συνάρτηση της setup_lab_heli_2d.m που υπολογίζει το κέρδος Κ για τον ελεγχτή LQR και τον Integrator.

	heli_2d_lib.mdl
	Αρχείο .mdl το οποίο περιέχει όλα τα block που χρησιμοποιούνται από τα υπόλοιπα .mdl αρχεία

	s_heli_2d_ff_lqr_i.mdl
	Αρχείο .mdl που κάνει προσομοίωση του μη γραμμικού μοντέλου του ελικοπτέρου για ανοιχτό και κλειστό βρόχο.

	q_heli_2d_ff_lqr_i.mdl
	Αρχείο σε .mdl που εκτελεί το πείραμα με έλεγχο feedforward, LQR και έναν Integrator.

	q_heli_2d_open_loop.mdl
	Αρχείο σε .mdl που εκτελεί το πείραμα σε open loop.



· Software δικό μας

Τα αρχεία που δημιουργήσαμε για την εκτέλεση των πειραμάτων φαίνονται στον παρακάτω πίνακα με μια σύντομη περιγραφή:
	Όνομα αρχείου
	Περιγραφή

	NL_helicopter.mdl
	Αρχείο .mdl στο οποίο βρίσκεται το μη γραμμικό μοντέλο του ελικοπτέρου.

	NL_Sostest_metrhseis.mdl
	Αρχείο .mdl με το μη γραμμικό μοντέλο για μετρήσεις των εξόδων.

	NL_LQR.mdl
	Αρχείο .mdl με το μη γραμμικό μοντέλο και έλεγχο LQR

	L_closed_LQR.mdl
	Αρχείο .mdl με το γραμμικοποιημένο μοντέλο και έλεγχο LQR.

	L_closed_pp.mdl
	Αρχείο .mdl με το γραμμικοποιημένο μοντέλο και έλεγχο Pole Placement.

	s_ff_lqr_i_our_model.mdl
	Αρχείο .mdl που κάνει προσομοίωση του δικού μας μη γραμμικού μοντέλου του ελικοπτέρου για ανοιχτό και κλειστό βρόχο .

	Compute K for LQR anp pp.m
	Αρχείο .m που υπολογίζει τα K για έλεγχο LQR και Pole Placement. 


· GUI
Τέλος δημιουργήθηκαν τα παρακάτω GUI από το GUIDE Toolkit του MatLab:
[image: ]


Gui για τον έλεγχο με LQR.



[image: ]
Gui για τον έλεγχο με Observer.






[image: ]

Gui για τον έλεγχο με Pole Placement.




Κινηματική και δυναμική ανάλυση

· Εισαγωγή

Σε αυτή την ενότητα θα μελετήσουμε την κινηματική και την δυναμική του ελικοπτέρου. Το ελικόπτερο θεωρείται ως ένα σύστημα δύο βαθμών ελευθερίας, περιστρέφεται γύρω από τον άξονα pitch και τον άξονα yaw, η γωνία θ ορίζεται θετική όταν η μύτη του ελικοπτέρου ανορθώνεται ως προς τον άξονα pitch, ενώ η γωνία ψ ορίζεται θετική κατά την ορολογιακή περιστροφή του ελικοπτέρου γύρω από τον άξωνα yaw όπως φαίνεται αναλυτικά στο παρακάτω σχήμα.
[image: ]

Όπως παρατηρούμε από το παραπάνω  σχήμα έχουμε και την  δράση μιας  δύναμης προόθησης Fp που εφαρμόζεται κάθετα στην μπροστινή προπέλα του ελικοπτέρου και δημιουργεί μια ροπή ως προς τον άξονα pitch σε απόσταση rp από αυτόν. Όμοια  Στην πίσω προπέλα εφαρμόζεται μια δύναμη Fy κάθετη στην επιφάνεια της προπέλας όπως  φαίνεται στο σχήμα αυτή με τη σειρά της δημιουργεί ροπή ως προς τον άξονα yaw σε απόσταση ry από αυτόν.Τέλος υπάρχει και η βαρυτική δύναμη Fg που εφαρμόζεται στο κέντρο μάζας του ελικοπτέρου που βρίσκεται σε απόσταση lcm από τον άξονα pitch, αυτή δημιουργεί ροπή στο σημείο αυτό που τείνει να τραβήξει κάτω την μύτη του ελικοπτέρου .

· Ορθή Κινηματική

Το κέντρο μάζας του ελικοπτέρου περιγράφεται σε xyz καρτεσιανές συντεταγμένες σε σχέση με τις γωνίες pitch θ και yaw ψ.Όπως φαίνεται  στο παρακάτω σχήμα το κέντρο μάζας έχει καρτεσιανές συντεταγμένες Ox3y3z3 και το αδρανειακό σύστημα Οxoyozo βρίσκεται στο σημείο όπου ο pitch άξονας κόβει τον yaw.
[image: ]

Το αδρανειακό σύστημα Οxoyozo μετατρέπεται στο Ox3y3z3  χρησιμοποιώντας τον παρακάτω  πίνακα μετατροπής.

[image: ]
Οι καρτεσιανές συντεταγμένες του κέντρου μάζας δίνονται από τις παρακάτω εξισώσεις :
[image: ]
Αν θεωρήσουμε mm,p ως μάζα του κινητήρα πάνω στον pitch άξονα και  mm,y  την μάζα του κινητήρα πάνω στον άξονα yaw και τέλος mshield την ολική μάζα απο τις προπέλες τότε το 
Κέντρο μάζας του ελικοπτέρου βρίσκεται ως εξής : 
[image: ]

· Κινητική και δυναμική ενέργεια

Η δυναμική ενέργεια του ελικοπτέρου δίνεται από την σχέση:
[image: ]
Με επίπεδο αναφοράς δυναμικής ενέργειας το επίπεδο που ορίζει ο pitch άξονας για θ=0
Η συνολική κινητική ενέργεια του συστήματος  συνίσταται από τρεις παράγοντες , την κινητική ενέργεια λόγω περιστροφής ως προς τον pitch άξονα Τr,p  , την περιστροφική ενέργεια ως προς τον άξονα yaw Τr,y  και τέλος την κινητική ενέργεια λόγω μεταφοράς  
του κέντρου μάζα του ελικοπτέρου Τt .
                            [image: ]
Όπου 
                          [image: ]
                            [image: ]

Με  Jeq,p  και   Jeq,y   τις ροπές αδράνειας ως προς τον άξονα  pitch και  yaw αντίστοιχα.
                             [image: ]


Με  
                            [image: ]
Τις χρονικές παράγογους των καρτεσιανών συντεταγμένων του κέντρου μάζας.
Τελικά λοιπόν η κινητική ενέργεια λόγω μεταφοράς του κέντρου μάζας είναι  :
                          [image: ]

· Δυναμικές Εξισώσεις

Παρακάτω παρατήθονται οι Euler-Lagrange εξισώσεις για το δύο βαθμών ελικόπτερο

                                      [image: ]
Όπου L είναι η Λαγκρανζιανή που ορίζεται ως η διαφορά της κινητικής ενέργειας του συστήματος από την δυναμική L=T-V .
Kαι οι γενικευμένες συντεταγμένες 
                                       [image: ]
Και οι γενικευμένες δυνάμεις 
                                       [image: ]

Με 
                                        [image: ]
Με Vm,p τάση εισόδου από τον  pitch κινητήρα και V m,y τάση εισόδου από τον yaw κινητήρα. 
Όπου  σταθερές ροπών στην προηγούμενη εξίσωση είναι 
                                        [image: ]
Με  Κf,p και Κf,y  σταθερές των προοθητικών δυνάμεων Fp και Fy αντίστοιχα και προσεγγίζονται πειραματικά.  Rm,p  Rm,y είναι οι ηλεκτρικές αντιστάσεις των pitch και yaw κινητήρων αντίστοιχα ενώ Κt,y και Κt,p 
‘Οταν  Vm,p  > 0 τότε δημιουργείτε μια ροπή ως προς τον άξονα pitch που κάνει την μύτη του ελικοπτέρου  να ανορθώνεται (τpp=Kpp Vm,p ) επίσης δημιουργείται και μια ροπή ως προς τον άξονα yaw που τείνει να περιστρέψει το ελικόπτερο κατα αυτόν τον άξονα ορολογιακά (τyp=Kyp Vm,p ) .Όμοια με Vm,y > 0  δημιουργείτε μια ροπή ως προς τον άξονα yaw που τείνει να περιστρέψει το ελικόπτερο ορολογιακά κατα αυτόν τον άξονα (τyy=KyyVm,y )  όμως δημιουργεί και μια ροπή ως προς τον  άξονα pitch που τείνει να σηκώσει το ελικόπτερο (τpy=Κpy Vm,y ).

Υπολογίζοντας τις Euler – Lagrange εξισώσεις βρίσκουμε :

[image: ]
Όπου 
                              [image: ]
Με Jm,p και  Jm,y να δίνονται στην εισαγωγή

                             [image: ]
                            [image: ]

Παρακάτω παρατίθονται οι εξισώσεις κίνησης σε μορφή πινάκων
                        [image: ]
Όπου D o πίνακας αδράνειας , C o πίνακας με τους όρους Coriolis , g ο πίνακας με τους όρους λόγω βαρύτητας και τ ο πίνακας με τις εφαρμοζόμενες ροπές.
              [image: ]
Pole Placement
· Θεωρία
Έστω σύστημα ανοιχτoύ βρόχου με εξισώσεις κατάστασης: 
                                              [image: ]         
Επιλέγουμε να χρησιμοποιήσουμε την μέθοδο ανατροφοδότησης της κατάστασης. Αυτό το κάνουμε γιατί έχουμε τα εξής πλεονεκτήματα:
· Το διάνυσμα των μεταβλητών κατάστασης χ περιέχει ολες τις απαραίτητες πληροφορίες για το σύστημα σε κάθε χρονική στιγμή.
· Όλες οι μεταβλητές κατάστασης του συστήματος ειναι μετρήσιμες δηλαδή αποτελούν το διάνυσμα εξόδου του συστήματος με C=In και D=[0].
· Μπορούμε να εκτιμήσουμε  ή και να ανακατασκευάσουμε τις μεταβλητές κατάστασης απο τις διαθέσιμες εισόδους και εξόδους (παρατηρητές).

Μηχανισμός ανατροφοδότησης της κατάστασης:
[image: ]

Το πρόβλημα ανατροφοδότησης περιγράφεται απο την παρακάτω σχέση:
[image: ]
Απο την οποία έχω ότι οι νέες καταστατικές εξισώσεις του συστήματος θα είναι της μορφής:
[image: ]
[image: ]
Όπου βλέπουμε ότι Α΄=Α-ΒΚ, Β΄=ΒF, C΄=C-DK και D΄=DF.
Στο σύστημά μας θα θεωρήσουμε ως F=1 δηλαδή το διάνυσμα εισόδου v=u παραμένει το ίδιο. Εδώ εννοούμε ότι αρχικά ψάχνουμε να βρούμε ένα νόμο εισόδου ο οποίος θα επηρεάσει την κατάσταση, πράγμα το οποίο σημαίνει ότι θα έχουμε μια είσοδο u΄ η οποία  θα περάσει στο σύστημα ανεπηρέαστη από την F.
Θέλουμε λοιπόν να επιτύχουμε κατάλληλες μεταβολές στα συνολικά χαρακτηριστικά του συστήματος ανοιχτού βρόγχου επιλέγοντας κατάλληλα το Κ (στην περίπτωση μας μεταβλητή Κplace). Η ευστάθεια του συστήματος ανατροφοδότησης μεταβλητής κατάστασης, καθώς και οι θέσεις των πόλων εξαρτώνται απο τις ιδιοτιμές του πίνακα Α-ΒΚ   ενώ η παρατηρησιμότητα απο τους Α-ΒΚ και C-DK  . Το πρόβλημα λοιπόν στην περίπτωσή μας είναι να επιλέξουμε τέτοιους πόλους, δηλαδή ιδιοτιμές του πίνακα Α-ΒΚ - Λ=(λ1,λ2, ...,λν) - ώστε το κέρδος μας Κ να δίνει με την εισαγωγή του στο σύστημα την επιθυμητή απόκριση. Αυτό γίνεται εξισώνοντας τις δυο χαρακτηριστικές εξισώσεις των Α και Α΄.Η εντολή place του matlab απλοποιεί τα πράγματα καθώς δεν χρειάζεται να λύσω αλγεβρικές εξισώσεις, απλά να δώσω τους επιθυμητούς πόλους και από εκεί να βρώ τα Κ. Δυστυχώς με αυτή τη μέθοδου πειραματικά ψάχνω να βρώ τα βέλτιστα Κ μέσω της δοκιμής τους στο real time model του ελικοπτέρου με αποτέλεσμα να αντιμετωπίσουμε διάφορα φαινόμενα όπως αυτό της μετάβασης του συστήματος στην αστάθεια παρόλο που η επιλογή των πόλων έγινε στο αριστερό μιγαδικό ημιεπίπεδο (Λ=[-5 -6 -7 -4]). Εν ολίγοις πρέπει η επιλογή των πόλων να πληρεί τα εξής κατάλληλα κριτήρια: 
· Μικρή υπερήψωση και μεταβατικά φαινόμενα μικρής διάρκειας.
· Μείωση σφάλματος μόνιμης κατάστασης.  
Μια απο τις βέλτιστες αυθαίρετες επιλογές ήταν και η Λ=[-60  -45  -2 -1,5]  όπου οι δύο πόλοι κοντά στο μηδέν μειώνουν το σφάλμα μόνιμης κατάστασης, ενώ οι δύο μακριά εξασφαλίζουν σχετικά γρήγορη απόκριση.

· Εφαρμογή στο πείραμα

Έχοντας δημιουργήσει το δικό μας μη γραμμικό μοντέλο του συστήματος προσδιορίζουμε μέσω της εντολής 

[A,B,C,D]=linmod('Non_linear_helicopter');

τους πίνακες Α B C D.
A =

         0         0    1.0000         0
         0         0         0    1.0000
         0         0  -18.4398         0
         0         0         0   -6.6076

B =

         0         0
         0         0
    4.7022    0.1567
    1.4961    0.4551

C =

     1     0     0     0
     0     1     0     0
     0     0     1     0
     0     0     0     0

D =

0 0
0 0
0 0
0	0


Ενώ με την εντολή eig(A)βρίσκουμε της ιδιοτιμές του πίνακα Α δηλαδή τους πόλους του ανοιχτού:

λ1= 0
λ2=0
λ3=-18.4398
λ4=-6.6076

Χρησιμοποιόντας την αυθαίρετη επιλογή πόλων και με βάση τον παρακάτω κώδικα
βρίσκουμε τα κέρδη και τους νέους πίνακες

P=[-60 -45 -2 -1.5];
Kplace=place(A,B,P);
A_place=A-B*Kplace;
Bp=B;
Cp=C-D*Kplace;
Dp=D;

Δηλαδή έχουμε
Kplace =

   17.0236  -11.6773    7.2346   -5.3704
  -70.2193  297.9061  -31.8378  137.2568
A_place =

         0         0    1.0000         0
         0         0         0    1.0000
  -69.0415    8.2152  -47.4680    3.7388
    6.4851 -118.0925    3.6644  -61.0320

Ενώ οι υπόλυποι πινακες παραμένουν ιδιοι.

· Αξιοσημείωτες παρατηρήσεις

· Να τονίσουμε ότι η ρυθμισημότητα αποτελεί  ικανή συνθήκη για την αυθαίρετη τοποθέτηση πόλων.
· Σε καμία περίπτωση η μέθοδος αυτή δέν αποδίδει κέρδη ικανά να αποδώσουν την επιθυμητή απόκριση στο συστημά μας  αντίστοιχη αυτής της μεθόδου LQR
· Το παραπάνω σημαίνει ότι για δικές μας εισόδους η απόκριση δεν είναι η επιθυμητή ενώ δεν υπάρχει και set point




Μέθοδος LQR

· Θεωρία

Σε αυτό το μέρος της άσκησης βρήκαμε τα κέρδη ελεγκτών κέρδους Κ με την μέθοδο linear quadratic regulator, μια μέθοδο του βέλτιστου ελέγχου.
Για ένα σύστημα που περιγράφεται από εξισώσεις κατάστασης της μορφής:    

                     	                                     
το κριτήριο που πρέπει να ελαχιστοποιηθεί σύμφωνα με αυτή τη μέθοδο είναι το ακόλουθο:


όπου τα Q και R είναι θετικά ορισμένοι πίνακες. 
Τα Q και R αποτελούν πίνακες με βάρη, τα οποία δηλώνουν την έμφαση που δίνουμε στην ελαχιστοποίηση της ενέργειας κατάστασης, και της ενέργειας της εισόδου αλλά και της ενέργειας κάθε διαφορετικής μεταβλητής κατάστασης και κάθε διαφορετικής εισόδου. Με τα Q και R συγκεκριμένες συνιστώσες λαμβάνονται σοβαρά υπ’ όψη σε σχέση με άλλες. Αν για παράδειγμα τα στοιχεία του Q είναι πολύ μεγαλύτερα των στοιχείων του R τότε λαμβάνεται σοβαρά υπ’ όψη η ενέργεια κατάστασης. Η φυσική σημασία είναι ότι προκύπτουν συστήματα με ισχυρές αποσβέσεις και αποφεύγονται μεγάλες υπερυψώσεις. Αντίθετα αν τα στοιχεία του R είναι μεγαλύτερα τότε δίνεται έμφαση στην ενέργεια εισόδου, δηλαδή στην ενέργεια των ενεργοποιητών, των κινητήρων και των ενισχυτών.
Για τη μέθοδο LQR tο κριτήριο που πρέπει να ελαχιστοποιηθεί μπορεί να είναι επίσης και το ακόλουθο:

 ,όπου Q=CTQC  όμως για το σύστημά μας η κατάσταση είναι ίδια με την έξοδο, για αυτό το λόγο εμείς χρησιμοποιούμε την πρώτη σχέση.




· Εφαρμογή στο πείραμα            

Ο υπολογισμός των κερδών Κ του ελέγχου έγινε με τον ακόλουθο κώδικα:
uiopen('C:\Documents and … Settings\xpuser\Desktop\Non_linear_helicopter.mdl',1);
[A,B,C,D]=linmod('Non_linear_helicopter');
Q=[200 0 0 0 ; 0 200 0 0 ; 0 0 100 0 ; 0 0 0 100 ];
R=[1 0 ; 0 1 ];
N= [0 0 ; 0 0 ; 0 0 ; 0 0 ];
[Kq1,S,E] = LQR(A,B,Q,R,N); %den xrisimopoioume to S kai to E

,όπου με την εντολή linmode βρίσκουμε τους πίνακες A,B,C,D από το μη γραμμικό μοντέλο και με την εντολή LQR παίρνουμε τα K.
Στην συνέχεια βάλαμε τα Κ στο πρόγραμμα ‘q_heli_2d_ff_lqr_i‘ που δίνει η Quanser με το οποίο μπορείς να ελέγξεις στην πραγματικότητα το ελικόπτερο και ελέγξαμε την απόκρισή του με εντολές που δίναμε με το joystick.

Τα Q και R που χρησιμοποιήθηκαν είναι:


   



  



  







Επίσης χρησιμοποιήσαμε  των πίνακα Q1 για να υπολογίσουμε τα κέρδη Κ, τα οποία εφαρμόσαμε στο μη γραμμικό σύστημα που υλοποιήσαμε στο simulink-πρόγραμμα ‘Non_linear_helicopter_LQR’ και στην συνέχεια με το πρόγραμμα ‘plotting_gwniwn’
του Matlab σχεδιάζουμε τα διαγράμματα των γωνιών θ και y με τις αντίστοιχες επιθυμητές και τα διαγράμματα των παραγώγων τους.Ακόμα ακολουθήθηκε η ίδια διαδικασία για πίνακα Q με βάρη ίσα με τη μονάδα για τις παραγώγους  των γωνιών. Τα διαγράμματα ακολουθούν μετά  το πρόγραμμα ‘plotting_gwniwn’:
%sxediasmos twn epi8umitwn gwniwn me tis pragmatikes gwnies me vasi to diko mas
%montelo.
%sxediasmos twn paragwgwn twn gwniwn
T=zeros();
j=0;
for i=1:1:length(theta)
    T(i)=j;
    j=j+0.01;
end;
plot(T,thdes,'b',T,theta,'r')
plot(T,ydes,'b',T,y,'r')
plot(T,thetad,'r')
plot(T,yd,'r')
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Τα διαγράμματα στα δεξιά είναι  για τον πίνακα Q1 και τα αριστερά είναι για τον πίνακα Q με βάρη ίσα με την μονάδα για τις παραγώγους.
· Αξιοσημείωτες παρατηρήσεις

Παρατηρούμε ότι με τον ελεγκτή επιτυγχάνεται set-point, δηλαδή μπορούμε με το joystick να θέσουμε τις επιθυμητές γωνίες και το ελικόπτερο να φτάσει σε αυτές χωρίς ή με πολύ μικρές  ταλαντώσεις. Επιβεβαιώνεται δηλαδή η θεωρία του LQR, ότι προκύπτουν συστήματα με πολύ ισχυρές αποσβέσεις, όταν τα στοιχεία του Q είναι πολύ μεγαλύτερα των στοιχείων του R. Ακόμη παρατηρούμε ότι αν διαταραχθεί το σύστημα τότε αυτό επιστρέφει στην αρχική θέση πάλι χωρίς ή με πολύ μικρές ταλαντώσεις.

Ακόμη παρατηρούμε ότι θέτοντας τα βάρη που αντιστοιχούν στις παραγώγους ίσα με τη μονάδα δίνουμε λιγότερη έμφαση στις παραγώγους των γωνιών, οι οποίες αυξάνονται πολύ περισσότερο από ότι για βάρη ίσα με 100. Προφανώς οι γωνίες φτάνουν στις επιθυμητές τιμές πολύ πιο γρήγορα, όπως παρατηρείται και από τα διαγράμματα, ενώ παρατηρείται  υπερίψωση στην απόκριση της γωνίας θ.
· Σημείωση

Μας ζητήθηκε ακόμη να βρούμε τους ελεγκτές Κ με το εξής  κριτήριο:


 το οποίο όμως δεν γίνεται γιατί οι πίνακες Q και R πρέπει να είναι θετικά ορισμένοι, ενώ εδώ ο R είναι ο μηδενικός. Επίσης δεν συμπεριλαμβάνεται στο κριτήριο ο νόμος ελέγχου.







Μέθοδος Observers

Παρακάτω παρατίθεται η υλοποίηση ενός πλήρους παρατηρητή για το γραμμικό και πλήρως παρατηρήσιμο (rank(R)=n, όπου R: R=[C|CA | ... |C(Α)^(n-1)]’) σύστημα που μελετάμε.
Χ=Αx+Bu
y=Cx 
που είναι το γραμμικό μας σύστημα με 
A =
         0         0        1.0000         0
         0         0         0               1.0000
         0         0      -18.4398    0
         0         0         0              -6.6076
B =
         0         0
         0         0
    4.7022    0.1567
    1.4961    0.4551
C =
     1     0     0     0
     0     1     0     0
     0     0     1     0
     0     0     0     1
D =
     0     0
     0     0
     0     0
0 0

Το μοντέλο του παρατηρητή κατάστασης είναι :
x’=(Α-LC)z+Bu+Ly 
O παρατηρητής μπορεί να θεωρηθεί ως ένα σύστημα που κατασκευάζεται από τους πίνακες Α,Β,C,L  όπου L είναι ένας αυθαίρετος πίνακας , ο πίνακας L επιλέγεται ώστε ο 
Α-LC να έχει  ιδιοτιμές τέτοιες ώστε το σφάλμα e(t)=x-z να τείνει στο μηδέν ανεξαρτήτως του της αρχικής συνθήκης e(0). To μόνο που πρέπει να προσέξουμε είναι δεν πρέπει να τοποθετήσουμε τους πόλους πολύ αριστερά στο μιγαδικό επίπεδο διότι θα απαιτούνται μεγάλα κέρδη Κ , L και είναι πιθανόν να προκύψει 
Αστάθεια , επίσης το εύρος ζώνης του observer γίνεται πολύ μεγάλο και δημιουργείται πρόβλημα θορύβου από τους κινητήρες. Επίσης αν αναλύσουμε λίγο την παραπάνω σχέση παρατηρούμε ότι ο παρατηρητής μπορεί να θεωρηθεί ότι είναι ακριβώς το αρχικό σύστημα με τη διαφορά ότι έχει έναν επιπλέον όρο τον όρο L[y(t)-Cz(t)] που ονομάζεται υπόλοιπο η διορθωτικός όρος .
Επειδή όπως  γνωρίζουμε  το πρόβλημα προσδιορισμού ενός παρατηρητή με πολλαπλές εισόδους – εξόδους είναι  πολύπλοκο και βασίζεται στο προσδιορισμό σωστών αυθαίρετων
Διανυσμάτων  q και p τέτοιων ώστε L=qp’ , γ’=p’C  και ο πίνακας 
R’=[γ|Α’ γ | ... |(Α’)^(n-1)γ] να έχει rank(R)=n  έτσι επιλέγουμε να υλοποιήσουμε τον συγκεκριμένο παρατηρητή γνωρίζοντας ότι το πρόβλημα των observers είναι δυϊκό του προβλήματος του pole placement
L=place(A',C',Dr)
L=L'
A_new=A-L*C

Όπου Α,C οι πίνακες του γραμμικού συστήματος και P το διάνυσμα με τους επιθυμητούς πόλους που θέλουμε να έχει ο καινούργιος πίνακας 
Α_new του συστήματος του παρατηρητή

Από τα παραπάνω βρίσκουμε ότι:

A_new =

  -60.0000         0         0         0
         0  -45.0000         0         0
         0         0   -1.5000         0
         0         0         0   -2.0000


Και 


L =

   60.0000         0    1.0000         0
         0   45.0000         0    1.0000
         0         0  -16.9398         0
         0         0         0   -4.6076 
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Motor connector on circuit

ID [ Description 1D [ Description
T | Back propeller T3 | Motal shaft rotating about yaw axis
2| Back propeller shield 14 | Slip ring
3 | Yaw/back motor 15 | Yaw Encoder
4 | Pitch encoder 16 | Base platform
5 Yoke 17 | Front motor connector
6 | Helicopter body 18 | Right motor connector (not used)

7 | Front propeller 19 | Back motor connector
8 | Pitch/front motor 20 | Yaw encoder connector
9 | Front propeller shield 21 | Roll encoder connector (not used)

10 | Encoder/motor circuit 22 | Pitch encoder connector

11 | Encoder connector on circuit (not used) | 23 | Left motor connector (not used)
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