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Gliederung

e Uberblick Multikoptersysteme

Modellierung der Systemdynamik
* Geometrie/Aerodynamik/Diskrete Ereignisse
 Komponenten der Systemdynamik-Simulation

Modellierung von Guidance/Navigation/Control (GNC) Komponenten
e Zustandsschatzung/Sensorik
* Regelkreise

Einbindung der Simulation in den Entwicklungsprozess
e Initiale Tests und Auslegung von GNC-Algorithmen

Zusammenfassung/Ausblick




Ubersicht Multikoptersysteme

Intel® Falcon™ 8+ System

Professionelle Flugdrohne zur industriellen
Nutzung (Inspektion, Vermessung, ...)

Dreifach redundantes Autopilotensystem
basierend auf AscTec Trinity Technology

Patentierte V-Form mit 8 Rotoren
Max. Abfluggewicht 2,8kg
Abmessungen ca. 770 x 820 x 160mm




Ubersicht Multikoptersysteme

* Intel® Shooting Star™ Drone

* Flugdrohne speziell fur Lichtshows

* Farb-LED mit Gber 4 Mio. Farbkombinationen
*  Symmetrische Quadrokopter-Struktur

+ (Gesamtgewicht ca. 300g




Ubersicht Multikoptersysteme

Volocopter VC200

Senkrechtstarter (VTOL) fur 2 Personen
Reiner Elektroantrieb
Autopilotensystem basierend auf
AscTec Trinity Technology
Multikoptersystem mit 18 Rotoren
Zulassung als Ultraleichtflugzeug mit
maximalem Gesamtgewicht bis 450kg




Modellierung der Systemdynamik

Die Simulation sollte flexibel alle Multikopter-Strukturen abbilden kbnnen
» Beliebige Anzahl Rotoren, Geometrie, Grolde, Gewicht, ...

Das reale Flugverhalten sollte von der Simulation bestmdglich reproduziert werden
» Welche Krafte wirken auf das Flugsystem wahrend des Fluges?

Vereinfachte Modelle reichen daftir nicht aus, daher mussen alle relevanten
Wirkeffekte detailliert abgebildet werden

« Geometrie

« Aerodynamik

» Diskrete Ereignisse

Komplett modularer Aufbau der Simulation erlaubt hohe Flexibilitat
« Alle Komplexitdten kbnnen vom Nutzer wahlweise aus-/zugeschaltet werden
« Systemdynamik als Teil einer Simulation des Gesamtsystems




Geometrie
« Hebelarm zum echten Schwerpunkt
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Geometrie

* Nichtsymmetrische Geometrie
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Geometrie

* AulR3ermittige Krafte und Aufnahme/Abwurf

von Lasten

« AuBermittige Krafte machen den Tragheits-
tensor nichtdiagonal und nichtsymmetrisch

* Masse und Tragheitsmoment &ndern sich,
wenn Lasten aufgenommen/abgeworfen
werden

- Alle Systemparameter miussen dynamisch
konfigurierbar sein




Aerodynamik

» Aerodynamischer Widerstand
« Die Struktur des Fluggerats hat einen aerodynamischen Querschnitt und erzeugt Widerstand
» Dieser Widerstand wirkt in der Translation als Dampfungskraft

« Dynamischer Schub
* Propeller-Kennwerte gibt es meist nur flr statischen Schub
« Maximale Fluggeschwindigkeit von ca. 15m/s hat signifikanten Einfluss auf wirkenden Schub

Motor thrust for AscTec Hummingbird motor/prop
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Aerodynamik

* Propeller-Effekte
» Seitliche Anstromung eines Propellers fuhrt zu einer dampfenden Ruckstellkraft
« Unterschiedliche Anstromung des vorwarts und riickwarts drehenden Propellerblatts flhrt zu
einer Verbiegung und Verkippung der Propellerebene nach hinten - Blade Flapping
—> Die Richtung des Schubvektors verano}?rt sich
flapi
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Diskrete Ereignisse

» Diskrete Ereignisse sind eine Reihe von mechanischen/elektrischen/elektronischen
Veranderungen, die wahrend des Betriebs auftreten konnen:

« Aktuatorfehler:
« Motorschaden
« Verlust eines Propellers (komplett oder teilweise)
« Veranderung der Aktuatordynamik (z. B. schwergéngiger Lauf aufgrund von Beschadigung)

« Aufnahme/Absetzen von Zuladung
« Anderungen an Masse, Massenschwerpunkt, Tragheitsmomenten

« Strukturschaden
« Beschadigung/Verlust von Teilen
« Verformung der Struktur = veranderte Schubverhaltnisse

« Sensorfehler
« Fehler/Ausfall von Onboard-Sensoren ->Wie verhdlt sich die Zustandsschatzung?
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Systemdynamik-Simulation

« Systemparameter werden von einem Initialisierungsskript in den Workspace geladen
- Masse, Geometrie, Tragheitsmomente, Ubertragungsfunktionen, ...

» Dimension bestimmter Parameter definiert dynamisch Systemgrof3en der Simulation
* Anzahl der Zeilen in der Aktuatormatrix = Anzahl von Rotoren des Flugsystems

« Verschiedene Simulationsmodi kbnnen gewahlt werden:
« Rauschen an/aus
« Auswahl verschiedener Reglertypen
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% MotorMatrix real holds all the information about the actual performance

% of each actuator. The data is arranged as one row per motor/prop combo:

1 : Motor arm angle measured clockwise (looking from above) from the positive X axis (forward directiomn) [deg]
% 2 Distance of prop/motor in X/Y plane from the geometric center of| the airframe [m]

%3 Discance of prop/motor in Z direction from the geometric center of the airframe [m]

% 4 Direction of prop rotation: +1 for CW, -1 for CCW [unitless]

%5 Control effectiveness of the actuator (nominally 1.0

%t 6 First-order motor transfer function time constant [sec]

$ 7..8 : Two coefficients that describe the RPM to thrust [N] transfer function for static conditions [al a2]
% Thrust = al # RPM + a2 * RFM"2

%2 9..10 : Two coefficients that describe the RPM to torgue [Nm] transfer function for static conditions [bl b2]
% Torgue = bl * RPM + b2 * RFM"2

% 11 ¢ Minimum RPM value of the actmator

% 1z : Maximum RPM value of the actmator

% 13..15 : Rotations of thrust vector around Body-fixed axes away from nominal direction [deg]

3 Nominal direction of thrust vector is [0:0:-1]

3 Rotation order from body to motor axes is Yaw/Pitch/Roll (Euler angle seguence (1,2,3))

% 16 : Propeller diameter [m]

% 17 : Propeller mass [kg]

-
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.010872]*1e-5
.010872] *1le-5
.010872]*1e-5
.010872] *1e-5

[1.450¢4 , 0.0016312]*le-6 , 0000 , 6000 , [O.
[1.4504 , 0.0016312]*le-6 , 0000 , 6000 , [O.
[1.4504 , 0.0016312]%le-6 , 0000 , 6000 , [O.
[1.4504 , 0.0016312]*le-6 , 0000 , 6000 , [O.

, 0.0, 0.0] , 8%2.54/100 , 11/1000;

, 0.0, 0.0] , 8%2.54/100 , 11/1000;

, 0.0, 0.0] , 8%2.54/100 , 11/1000: ...
, 0.0 , D.0] , 8%*2.54/100 , 11/1000];:

MotorMatrix real = [045 , 0.170 , -0.028 , +1 , 0.010 , [9.6820 ,
135 , 0.170 , -0.028 , -1, 1.0 , 0.010 , [9.6820 ,
225 , 0.170 , -0.028 , +#1 , 1.0 , 0.010 , [9.6820 ,
315 , 0.170 , -0.028 , -1 , 1.0 , 0.010 , [9.6820 ,
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Systemdynamik-Simulation

v_air_i [m/s*2]

Airspeed (Inertial) P Airspeed (Inertial)
P 6DOF dynamics x_i [m]

v_i [m/s]
Total non-gravity forces ——————— | Total non-gravity forces [N]

v_b [m/s]

RPM commands Gravity force [N] v_b_dot [m/s"2]

6DOF dynamics

acc_out [m/s"2]

)

Dynamic parameters

Force/Moment computation

<mass_real>

6DOF model

Aktuelle Systemparameter Aktueller Zustandsvektor
Motor Kommandos




Systemdynamik-Simulation

Implementation of the standard 6DOF equations of motion

v_air_i [m/s"2]

>

acc_out [m/s*2]

>

D) P X v_b_dot [m/s*2]
Total non-gravity forces [N] 1
@ _| v_b_dot s

v_b

Airspeed (Inertial)

Mass [kg]

. omega xv_b
T ® omega v_b [m/s]
omega x v_b
i N
Gravity force [N] omega [rad/s] vb
Vi
Ll—l » R_ib
g 1
@—D Inertia [kgm”2]  omega_dot [rad/s*2] gl I Body_rates Body to Inertial
Inertia [kgm*2] Att quaternion Quaternion q R_ib » 7 )
omega ini Att_init -
— R_ib
@ [T (] Quat to Rotation Matrix =
Moments [Nm] Quat Strapdown Eq. @

Calculate omega_dot
Quaternion q

£

Quaternion q Euler [rad]

Euler [rad]
Quat to Euler

»{ 10
omega [rad/s]

1

omega_dot [rad/s"2]




Systemdynamik-Simulation

Computation of forces and moments for each actuator specified in the initialization routine

Sum of
Elements

1) RPM_commands
RPM_commands Motor_force > Z

Motor forces

<omega>

J Body_rates
N
v_b Airspeed (Inertial) .-‘ Motor_moment » Z

R_ib Motor moments
Sum of

6DOF dynamics

<R_ib>

Wind_i Airspeed (Body) —| Airspeed (Body) Elements
Total airspeed (Body axes) >
RPM_motor > [g}
MotorMatrix_real Reshape
<Wind_i>
Dynamicp%meters 'i <MotorMatrix real> CoG real Thrust_ratio d [ﬂ -
<CoG_real> E Reshape1 Thrust_ratios
For Each
Motor Kommandos Motorkrafte
Zustandsvektor Motormomente
Systemparameter Fluggeschwindigkeit
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Guidance/Navigation/Control

* Neben Systemdynamik sollte das ,Gesamtsystem UAV" simuliert werden kdnnen:
« Guidance: Flugfuhrungsalgorithmen zur Generierung fliegbarer Trajektorien
« Navigation: Zustandsschatzung der aktuellen Lage/Position/Geschwindigkeit
« Control: Regelungsalgorithmen auf Drehraten/Lage/Position/Geschwindigkeit

Multirotor dynamic simulation environment
for the testing of GNC algorithms

Disturbances &
Dynamic Events

Dynamic params P Dynamic parameters

Dynamic params

ii“ IIIIIII Plots/Visualization

True dynamic system representation
of a multirotor UAV

Radio commands

Radio commands RPM commands

Controller

State Estimation, Sensors, Noise
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Zustandsschatzung/Sensorik

» Das Flugsystem hat verschiedene Sensoren an Bord:
« Drehraten, Beschleunigung, GPS, Kompass, Luftdruck

Das Verhalten der Sensoren wird simuliert, in dem man folgende Effekte auf den

(idealen) Zustandsvektor wirken lasst:
« Sensordynamik, Rauschen, Mittelwert, Skalierung, Verkopplung

Parameter fir mdglichst realistisches Sensorverhalten auswahlen:
« Analyse von Messdaten echter Sensoren

So wird aus dem echten Systemzustand (nicht messbar) ein (verfalschter) Messwert

Diese realistischen Messwerte werden in einem Zustandsschatzer (Kalman-Filter)

kombiniert und ergeben den geschatzten Systemzustand:
» Lage/Position/Geschwindigkeit
« Mitschatzen von Sensor Biases
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Regelkreise

» Je nach Flugmodus wirken unterschiedliche Regelkreise
« Lage/Hohe/Position/Geschwindigkeit/Trajektorienfolge
» Ziel der Simulation:

« Test/Auslegung bestehender Algorithmen
« Schnelle Entwicklung neuer Reglerstrukturen

Cross Product
»u
. v
( 1 ) Multiply
Body rates
Rate_est estimate [rad/s] J
~05 \|—

> ' - N

Rate_error Out1 p
—

Drehraten Messung Y e

Drehraten Kommando i Gain Kp Integrator

Schub Kommando

Drehmomente Kommando
Schub Kommando

Rate_error Outl

Gain Kff

(D

Control/Throttle out

Rate_cmd Out1
Rate commands [rad/s]

ED;

Rates/Throttle cmd

Saturation

>
I Thrust command [N]
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Entwicklungsprozess

Im Reglerentwurf sollte schon vor dem Testflug ein gutes Ergebnis vorliegen
* Regler getunt auf die Parameter des spezifischen Flugmodells
- Flugsystem verhalt sich stabil und vorhersehbar
« Wie verhalt sich der Regler im Bezug auf Umwelteinfliisse?
» Ist der Regler robust gegentiber Parameteranderungen und dynamischen Events?
« Wie wirkt sich Messrauschen aus?
« Sind alle internen Zustande stabil?
« Testen von Randbedingungen

Alle diese Antworten mussten ohne modellbasierten Entwurf ,erflogen” werden

Im Entwurf von Zustandsschatzern kdnnen im Testflug aufgezeichnete Messdaten
,offline” durch die Simulation gespielt und verglichen werden.

Beispiel 1: Drehratenregler mit vereinfachtem/detailliertem Systemmodell
Beispiel 2: Vollstandige Simulation eines Trajektorienregelkreises
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Beispiel 1: Drehratenregler

vereinfach

» Beispiel 1: Simulation mit
o |

tem Systemmodell

w \ 1 I
g —Desired roll rate
= — Actual roll rate
Q
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Time [s]
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'g —Desired pitch rate
A= — Actual pitch rate
290
o
>
o
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Time [s]

v 2 \ | ‘
'g —Desired yaw rate
A= —Actual yaw rate
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o
>
o
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Time [s]




Beispi

Body rate [rad/s] Body rate [rad/s]

Body rate [rad/s]

N1

o

1
=N

o

Beispiel 1: Drehratenregler

1: Simulation mit detailliertem Systemmodell (dynamischer Schub)

—Desired roll rate
% —Actual roll rate

0 1 2 3 4 5 6 7
Time [s]
\ 1 1 I
—Desired pitch rate
m —Actual pitch rate
| | | | | |
0 1 2 3 4 5 6 7
Time [s]
\ T I
—Desired yaw rate
%ﬂm yaw rate
| | | | | |

0 1 2 3 4 5 6 7




Beispiel 2: Trajektorienregler

» Trajektorienregelung auf Kreisbahn mit Seitenwind (5m/s)
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Zusammenfassung/Ausblick

» Eine detaillierte Simulationsumgebung mit realistischem Systemverhalten und
Umwelteinfliissen steht flr schnellen und sicheren Reglerentwurf zur Verfigung

» Die Simulation erlaubt das Tuning und vorlaufige Testen neuer Reglerstrukturen

» Weitere Verbesserung der Simulationsmodelle durch Zuhilfenahme von

,Ground Truth“-Messungen
* Noch starkere Einbindung der Simulation in den Entwicklungsprozess:
« Auto Code Generation: sofortige Generierung operationellen Codes

,2Hardware/Software in the Loop"“ Testing
- Verringerung des Testaufwandes bei gleichzeitiger Erh6hung der Testtiefe

- Verkirzung von Entwicklungszyklen
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Danke fur Ihre Aufmerksamkeit!
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