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Kurzzusammenfassung

In dieser Arbeit wird eine kamerabasierte Flugregelung und eine Sicherheitsiiberwa-
chung fiir einen Quadrokopter entwickelt. Die Arbeit gliedert sich in drei mafigebliche
Bestandteile. Alle Konzepte werden theoretisch erarbeitet und dann sowohl simulativ

als auch physikalisch erprobt.

Im ersten Teil der Arbeit wird ein Zustandsmodell fiir die Dynamik des Quadrokopters
kurz diskutiert und dann fiir den zeitdiskreten, linearen Reglerentwurf vorbereitet.
Auf Basis dieses Zustandsmodells wird dann ein zeitinvarianter Linear Quadratic

Regulator ausgelegt.

Im zweiten Teil der Arbeit wird eine Kameraauswertung entworfen. Diese soll mithilfe
einer Bodenmarkierung zusatzliche Messwerte fiir die z-y-Position und den Gierwinkel
des Quadrokopters liefern. Dann wird auf Basis der nun erweiterten Messwerte ein

Zustandsbeobachter in Form eines Kalman-Filters ausgelegt.

Im dritten Teil der Arbeit wird eine Sicherheitsiiberwachung fiir den Quadrokopter
ausgelegt. Diese dient unter Anderem der sicheren Erprobung experimenteller Regler.
Hierfiir wird mithilfe einer Lyapunov-Funktion eine invariante Menge fiir den sicheren

Zustandsraum der Quadrokopterdynamik bestimmt.
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Aufgabenstellung:

Am Lehrstuhl fir Regelungstechnik wird ein Quadrokopter zu einem Demonstrator-
system fiir Echtzeitregelungen weiterentwickelt. Hierzu sollen in dieser Arbeit zwei
regelungstechnische Funktionen entworfen und auf dem kommerziell erhéltlichen

Quadrokopter ,,Parrot Mambo® erprobt werden:

Erstens soll die integrierte Kamera dazu verwendet werden, die Position und die
Lage des Quadrokopters zu bestimmen. Die gewonnenen Werte sind in die Regelung
einzubeziehen, um ein Wegdriften bei Seitenwind zu verhindern. Hierzu ist, basierend
auf der Modellbildung in der Vorarbeit von Runmu Yang, eine lineare Regelung in

Zustandsraumstruktur zu entwerfen.

Zweitens soll ein virtueller Sicherheitszaun entwickelt werden, um die gefahrlose
Erprobung neuer Regler zu ermoglichen. Rechtzeitig bevor der Quadrokopter den
erlaubten Bereich verlasst, muss dies erkannt und auf die im ersten Schritt entwor-
fene, konservativ ausgelegte Regelung zuriickgeschaltet werden. Hierzu ist das auf
elliptischen invarianten Mengen basierende Konzept aus der Vorarbeit von Quirin

Apfel geeignet weiterzuentwickeln.

Die entwickelten Konzepte sollen simulativ und praktisch evaluiert werden. Bei der
Umsetzung ist darauf zu achten, dass sie gut auf andere Quadrokopter iibertragbar

sind.
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Kapitel 1

Einleitung

Digitale Regelungssysteme werden mit wachsenden, modernen Anforderungen im-
mer komplexer. Komponenten wie smarte Sensoren und verteilte Echtzeitsysteme
fithren zu nicht-deterministischem Timing der Reglersoftware. Dies kann Auswirkun-
gen auf die Dynamik des Systems und somit den Reglerentwurf haben. Mit diesen
Problemstellungen befasst sich das Projekt qronOS [KFEG™T16].

Um im Rahmen von qronOS entwickelte Konzepte an realen Systemen demonstrie-
ren zu konnen, bedarf es eines physikalischen Versuchsaufbaus. Gefordert ist ein
dynamisches System, das mittels eingebettetem Rechnner geregelt werden soll. Der
Quadrokopter ist dafiir aus mehreren Griinden eine geeignete Wahl. Die Materialkos-
ten eines Quadropkopter-Versuchsstands sind vergleichsweise niedrig und ein solcher
Versuchsstand hat keinen grofien Platzbedarf. Aulerdem eignet sich die vereinfachte
Zustandsraumdarstellung des Quadrokopters gut, um theoretische Konzepte zu tiiber-
tragen, da es sich linearisieren lasst, eine moderate Ordnung aufweist und teilweise

aus voneinander entkoppelbaren Teilsystemen besteht [Gre].

In dieser Arbeit wird also in Hinblick auf die Nutzung des Quadrokopters als Versuchs-
stand fiir weiterfithrende Konzepte eine Grundlage fiir dessen Flugregelung erarbeitet.
Diese soll tibersichtlich und leicht anpassbar sein. In wird zunéchst ein ver-
einfachtes, lineares Zustandsraummodell der Ordnung 12 fiir die Flugkérperdynamik
eingefiihrt und fiir den Reglerentwurf vorbereitet. Dann wird in ein linearer
Zustandsregler entworfen, dessen Verhalten sich spater einfach und gezielt abwandeln
lasst, sodass sich die Konzepte leicht auf einen beliebigen anderen Quadrokopter
iibertragen lassen. Auch der Zustandsbeobachter wird in auf Basis eines
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Kalman-Filterentwurfs ausgelegt, sodass er sich im Nachhinein einfach modifizieren

l4sst.

Um einen Flug in Innenbereichen zu vereinfachen, muss ein Positionsdrift des Qua-
drokopters vermieden werden. Zu diesem Zweck wird in eine Kamera-
auswertung erarbeitet. Dabei soll ein Augenmerk auf die Recheneffizienz und die
Nachvollziehbarkeit der zugrundliegenden Algorithmen gelegt werden. Die Kamera-
auswertung soll mithilfe einer farbigen Bodenmarkierung dazu in der Lage sein, die
Absolutposition und -verdrehung des Quadrokopters zu messen. Mithilfe dieser Mes-
sung kann der Quadrokopter eine stabile Position im Raum halten. Dies verringert

den Platzbedarf des gesamten Versuchsaufbaus und das Risiko eines Absturzes.

Als weitere Mainahme, um den Quadrokopter vor Sturzschidden zu schiitzen, wird
in eine Sicherheitsiiberwachung nach [Apf] und [SS99] ausgearbeitet. Diese
dient dem Zweck, einen gegebenenfalls unerprobten Flugregler austesten zu kénnen,
ohne zu riskieren dass es zu einem Absturz kommt. Um dies zu erreichen, wird mit-
hilfe einer Lyapunov-Funktion eine sichere Zustandsmenge ermittelt. Das Verbleiben
innerhalb dieser invarianten Menge soll garantieren, dass der erprobte Regler un-
ter Einhaltung definierter Schranken sowie der Stellsignalbegrenzung wieder in den
stabilen Arbeitspunkt zuriickkehren kann. Eine Umschaltung soll dann, rechtzeitig
bevor die sichere Zustandsmenge verlassen werden wiirde, auf den erprobten Regler

zuriickschalten und den Quadrokopter vor einem Absturz bewahren.

Die geschilderten Konzepte werden zunéchst theoretisch erarbeitet. Anschlieend wer-
den sie simulativ tiberpriift, und schliefflich am physikalischen Quadrokoptersystem,

dem kommerziell erhaltlichen Parrot Mambo implementiert und optimiert.




Kapitel 2

Modellbildung

Im Folgenden wird ein im Schwebeflug linearisiertes Zustandsmodell des Quadro-
kopters (im Weiteren auch Kopter) eingefiihrt. Dieses wird um Integralzusténde
erweitert, die beim spateren Reglerentwurf stationére Genauigkeit gewédhrleisten. Fiir
den Reglerentwurf muss das bisher zeitkontinuierliche System anschlieSend diskreti-
siert werden. Zuletzt miissen noch Betrachtungen fiir die Giltigkeit des gewéhlten

Arbeitspunkts in Bezug auf den spateren Reglerentwurf angestellt werden.

2.1 Modell auf Basis von Euler-Winkeln

Um das Flugverhalten des Kopters zu modellieren, wird eine Euler-Winkel-Darstellung
nach [Cra] gewdhlt, bei der die Lage des Flugobjekts mithilfe von drei Raumwinkeln
angegeben wird. Diese bezeichnen sich jeweils als Rollwinkel ¢ um die z-Achse, Nick-
winkel # um die y-Achse und Gierwinkel ¢ um die z-Achse. Nick- und Rollwinkel, also
diejenigen Winkel, die den Kopter aus seiner grenzstabilen Fluglage herausdrehen,
werden im Weiteren auch als Kippwinkel bezeichnet. Bild zeigt den Quadrokopter

Parrot Mambo mit beschrifteten x-, y- und z-Achsen.

Ein Modell, das auf einer Eulerwinkel-Darstellung beruht, hat zum Nachteil, nicht im
vollen Zustandsraum giiltig zu sein. Es kommt bei der Wahl der Rotationsreihefolge
zu Gier-Nick-Roll fiir die Bestimmung der Rotationsmatrix fir §# = 4+ bei der
Division durch cosf zur Singularitdt in der Rotationsmatrix, auch als Gimbal Lock
bezeichnet. Dies ist im Rahmen dieser Arbeit jedoch nicht von Bedeutung, da der

Regler lediglich fiir einen im Arbeitspunkt linearisierten Bereich ausgelegt werden
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Bild 2.1: Quadrokopter Parrot Mambo mit beschrifteten Achsen

soll. Es ergibt sich wahrend des Betriebs also aufgrund dieser Beschrénkung ohnehin
nur eine geringe Abweichung von der Schwebeposition. Nach [Yan| ergibt sich das

Zustandsraummodell aus dem Zustandsvektor
. . . T
XZ{xyzéez/)xyzpqr}, (2.1)
den Eingangsgrofien
T
U:{Ttot Te Ty TZ} (2.2)

und den nichtlinearen Zustandsgleichungen

i=
y=y
t=2

¢=p+qsingbtan€+rcos¢tan0
0 = qcosd — rsine

Y = gsin ¢/ cos b + r cos ¢/ cos O

Ttot

G o= —W(sin¢sin¢ + cos 1) sin 6 cos ¢) (2.3)

Ttot

j=— - (— cos 1 sin ¢ + cos ¢ sin 0 sin ¢)

3= —%(cos@cosqb) +g
p= (1 + Jypq — J.pq)/ Ja
q = (1y + Jupq — J.pq)/ J,
= (7. + Jopq — Jypq)/ J-




2.1 MODELL AUF BASIS VON EULER-WINKELN

Die Position [:p Y z}T und die Geschwindigkeit {x Y Z}T sind im Weltkoordina-
tensystem definiert. Die Euler-Winkel {(b 0 w}T sind ebenfalls im Weltkoordinaten-
system definiert. Die Winkelgeschwindigkeiten [p q T’}T sind im Korperkoordina-
tensystem definiert. Fiir kleine Werte von ¢ und 6 gilt [p q T}T = [¢ 4 w}T Ttot

bezeichnet den Gesamtschub des Motors, [Tx Ty TZ} bezeichnet die Motormomente
um jeweils z, y und z-Achse. m bezeichnet die Masse des Kopters, J; bezeichnet das

Massentragheitsmoment um die entsprechende Hauptachse.

Dieses Zustandsmodell wird nun im Arbeitspunkt X, linearisiert. Es gelten
T
Xp=l|o g % 00 % 00000 0 (2.4)
und
T
Ub:[TtOtb Tey T sz} ) (2.5)

Dieser Arbeitspunkt entspricht einer konstanten Schwebeposition des Kopters. Der
Regler soll fiir beliebige Groflen von zy, v, 2, und 1, funktionieren. Das linearisierte

Zustandsmodell ergibt sich in [Yan| mittels Taylor-Linearisierung zu

O 1 @)

A= |Pox6 Lox B 8x4 (2.6)
Uy, Ogxe J

mit

000 — gsinyy, —gcosy, 0]
0 0 0 gcosyyy, —gsiny, O
0 00 0 0 0

U, = (2.7)
000 0 0 0
0 00 0 0 0
000 0 0 0,
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und

(2.8)

o o o 3
o o &~ o
o &~ o o
~ o o o

und der Systemgleichung

X = A(X — X,) + B(U - Uy). (2.9)

Es wird ersichtlich, dass das linearisierte Modell aus sechs Teilsystemen besteht, die
bis auf eine Ausnahme voneinander entkoppelt sind. Lediglich die z- und y-Position

sind jeweils iiber die Matrix ¥, von den Kippwinkeln abhéingig.

Die uniiblichen Bezeichnungen mit Grofibuchstaben X fiir den Systemzustand und
U fiir den Systemeingang dienen zur Abgrenzung von der kartesischen Koordinate,

die mit dem Kleinbuchstaben x gekennzeichnet ist.

2.2 Erweiterung des Zustandsraummodells

Wiirde man spéter einen Linear Quadratic Regulator (LQR) anhand des oben entwi-
ckelten Systems auslegen, so konnte dieser keine stationére Genauigkeit gewéhrleisten.
Grund dafiir ist, dass ein LQR lediglich eine proportionale Zustandsriickfiihrung um-

fasst.

Aus diesem Grund soll das System um vier Integralzustiande erweitert werden, die

jeweils die Zustandsfehler integrieren. [Gleichung 2.10] beschreibt, wie die Integralzu-
stande S gebildet werden. Diese Zustande sollen dann durch den LQR stabilisiert

werden und sorgen entsprechend fiir stationire Genauigkeit |Gre].

T —Tp Sy
S:/ Ym0 g = | (2.10)
z— 2 s,
Y=y Sy




2.3 ZEITDISKRETISIERUNG DES ZUSTANDSRAUMMODELLS

Fiir die Zustandsfehler der beiden tibrigen Kippwinkel ¢ und 6 werden keine Integra-
tionszustédnde vorgesehen. Diese wiirden in linearer Abhéngigkeit zu den Zustdnden
2 und g stehen und somit die vollstandige Steuerbarkeit kompromittieren. Dies lésst
sich ebenfalls physikalisch motivieren: Sollte einer der Kippwinkel ungleich Null sein,

so wiirde der Kopter in z- bzw. y-Richtung beschleunigen.

Die erweiterten Systemmatrizen ergeben sich wie folgt

O6><6 [6><6 O6><4 08><4
Aecet = | Uy Ogxe Opxa| s Bear = | J1 (2.11)
A O4><6 O4><4 O4><4
mit
1 00 0 0O
~ 01 00O0O0
A= (2.12)
001 0O00O0
000 O0O0°1

Um zu verhindern, dass durch die Integralzustiande in Zusammenspiel mit der Stellsi-
gnalbegrenzung des echten Systems ein Regler-Windup entsteht, wird in der Simulink-
Implementierung eine Anti-Regler- Windup-Mafinahme gemafl [Gre| ergriffen. Sie un-
terbindet die Integration der Zustéande, fiir den Fall, dass die Stellsignalbegrenzung

uber- bzw. unterschritten wird.

2.3 Zeitdiskretisierung des Zustandsraummodells

Der Reglerentwurf soll spater im Zeitdiskreten stattfinden, sodass das Regelgesetz auf
der Kopter-CPU berechnet werden kann. Um die Implementierung zu erméglichen,
wird daher das System zeitdiskretisiert und anschlielend ein zeitdiskreter Regler

bestimmt. Der Index d markiert im Weiteren eine zeitdiskrete Grofie.

Als Abtastperiode wird Ty = 5ms gewahlt. Diese Wahl hat sich als schnell genug
erwiesen, um die Lage des Kopters stabilisieren zu konnen ohne zu Laufzeitproblemen

bei der Berechnung zu fithren. Mit den Formeln fiir die Zeitdiskretisierung linearer
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Zustandssysteme nach [Lunl6]
Ay = T (2.13)
und
Ts
By = / eAdr - B (2.14)
0

ergeben sich flir die zeitdiskreten Systemmatrizen bei Vernachlassigung von Termen

mit Ordnung hoher als zwei:

O2><3 %Tf\yd O2><4 02><2 02><1

Ad 2112><12‘|‘ 06><6 Ts 'I6><6 O4><3 O4><2 O4><4 1O42><2 O4><1 (2'15>
6x6 06><6 02><3 qujd 02><4 §T5 q]d 02><1
O4><3 O4><2 O4><4 O4><2 O4><1
und
02><4
1T2J—1
By=|?7° (2.16)
O2><4
T,J !
mit
U, = —gsinyy —QC?S% ‘ (2.17)
geosty  —gsiniyy,
Fir die zeitdiskrete Systemgleichung gilt
Xk-i—l = Aka; + BdUk, (218)

wobei X}, den Zustandsvektor und Uy das Eingangssignal zum diskreten Zeitpunkt k

beschreiben.

Man bemerke, dass der letzte Summand in |Gleichung 2.15| die Verkopplung des

x-y-Teilsystems mit dem Kippwinkel-Teilsystem beschreibt.

Die zeitdiskrete Form der Zustandserweiterung spielt fiir die Veranschaulichung im




2.4 BERUCKSICHTIGUNG DES GIERWINKELS IM LINEARISIERTEN MODELL

Weiteren keine Rolle. Daher wurde hier tibersichtshalber auf ihre Darstellung verzich-
tet.

2.4 Beriicksichtigung des Gierwinkels im

linearisierten Modell

In verwandten Arbeiten, wie [Yan] wird eine kaskadierte PID-Regelung angewendet.
Dies ermoglicht, dass das Stellsignal, welches der Positionsregler an den Lageregler

gibt, vorher in Abhéngigkeit des Gierwinkels transformiert werden kann. Beispiels-

Uy

2
Weltkoordinaten vorgibt, zu einer y-Abweichung in Kérperkoordinaten umgerechnet.

weise wird bei einem Gierwinkel von ) = Z ein Stellsignal, dass eine z-Abweichung in
Diese wird dann an den Lageregler weitergegeben. Damit kann gewéhrleistet werden,

dass auch wahrend des Betriebs der Gierwinkel frei wahlbar ist.

Andere Werke, wie [Lan| verwenden eine LQR-Entwurfsmethode mit einer zeitinvari-
anten Systemmatrix A(t). Dies ist in dieser Arbeit auf Grund von Rechenleistungs-
beschrankung nicht moglich. Arbeiten wie [BNS04] linearisieren den Arbeitspunkt
um mehrere Werte des Gierwinkels und wechseln dann zur Laufzeit zwischen einer

diskreten Anzahl an moglichen Reglern.

Letzteres Konzept wird in dieser Arbeit erweitert. Es soll allerdings fiir jeden kon-
tinuierlichen Arbeitspunkt ein angepasstes Regelgesetz realisiert werden. Fiir den
Reglerentwurf wird dafiir zunachst der Gierwinkel zu 1, = 0 fixiert. Damit ergibt

sich mit

Wy = [O _g] (2.19)

g 0

eine somit konstante Systemmatrix Agq.0, auf Basis derer der Reglerentwurf statt-
finden soll. Es miissen dann die Fehler der Zustidnde im Weltkoordinatensystem

T
[:Uw yw} vor dem Regler mithilfe der Transformationsmatrix

TBW?2 _ [ CO?@D Sin¢] (2.20)
—sinYy cosy
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in das um v verdrehte Korperoordinatensystem transformiert werden. Dies stellt si-
cher, dass ein von 0 abweichendes v, durch den Regler entsprechend respektiert wird.
Selbige Transfomation muss auch auf den entsprechenden Geschwindigkeitsvektor

T
[j:w yw} sowie den Vektor der im Weltkoordinatensystem integrierten Zustandsfeh-

T
ler [swj sy7w} angewendet werden. Es ergibt sich insgesamt eine Transformation

des gesamten Zustandsfehlers der Form
Ey, =TPVIE,, (2.21)

wobei Ej, den Vektor des Zustandsfehlers in Kérperkoordinaten und FE,, den Vektor
des Zustandsfehlers in Weltkoordinaten bezeichnet. TPW16 ist die Matrix, die den
gesamten Vektor transformiert. Da die sonstigen Zustdnde belassen werden sollen,

ergibt sich diese Matrix zu

[TBW2 0 0 0
Iis O 0 0
0

0 TBW2 0
TEW16 — (2.22)

o O O O

0 0 Lya 0
0 0 0 TBwW2 0
0 0 0 0 IQ><2_

o O O o O

Die Giiltigkeit und Auswirkungen dieser Mafinahme in Bezug auf die Regler- und
Beobachterfunktionalitdt werden spéter in den entsprechenden Abschnitten und
analysiert und diskutiert.

10



Kapitel 3

Zustandsreglerentwurft

Anhand des in entwickelten zeitdiskreten Zustandsmodells soll nun eine
lineare Zustandsregelung entworfen werden. Der Ubergang von der kaskadierten
PID-Regelung aus [Yan|] zu einer Zustandsregelung erhéht die Ubersichtlichkeit und
Modularitat des Systems. Damit wird es leichter, spater das gesamte Systemverhalten

zu beschreiben. Auflerdem sind spétere Anpassungen einfacher realisierbar.

Der Reglerentwurf soll einen zeitdiskreten, zeitinvarianten Linear Quadratic Regulator
(im Weiteren LQR) zum Ergebnis haben. Der Einsatz eines solchen Reglers fiihrt
zu einer hinsichtlich einer Kostenfunktion optimalen Regelung in einem um den
Arbeitspunkt linearen Bereich, unter der Bedingung, dass die Stellsignalbegrenzung

eingehalten wird [Lunl6].

Zunéichst werden theoretische Grundlagen zur Entwurfsmethodik eroértert. Anschlie-
Bend wird schrittweise dargelegt, wie der Reglerentwurf im vorliegenden Fall erfolgt
ist. Danach wird die Regelkreisdynamik betrachtet. Hierbei gilt es zusétzlich, die in
angesprochene Gierwinkelproblematik zu analysieren. Zuletzt werden
die entwickelten Konzepte sowohl simulativ als auch am physikalischen System Parrot

Mambo erprobt.

11



3 ZUSTANDSREGLERENTWURF

3.1 Grundlagen zum Linear Quadratic Regulator

Ein zeitdiskreter LQR optimiert nach [Lunl6] eine Kostenfunktion der Form
Jo =Y (X[ QX + UL RUY). (3.1)
k=1

Diese Kostenfunktion summiert einen Term vom Zeitpunkt & = 0 bis oo, der quadra-
tisch von den Eingangsgrofien U sowie den Zustandsgrofien X abhéngt. Man spricht
von einer Kostenfunktion tiber einen unendlichen Zeithorizont. Minimiert man diese
Funktion, findet man demnach einen Kompromiss zwischen den einzelnen Groéflen
der Vektoren U und X. Die Matrizen ) und R enthalten dabei Gewichtungspara-
meter, die beim Entwurf vorgegeben werden konnen. Sie beeinflussen, wie grofl der

Stellenwert der jeweiligen Grofle aus X oder U fiir die Kostenfunktion sein soll.

Die Kostenfunktion kann durch Losen der algebraischen Ricatti-Gleichung fir den

zeidiskreten Fall
AYPA;— (AT PB,) (B PBs+ R)""(AYPBy)" +Q =0, (3.2)
und der linearen Riickfithrung des Zustands tiber den sich aus P ergebenden Reglers
K = (R+ BYPBy) 'BIPA, (3.3)

minimiert werden. Daraus ergibt sich K als im Arbeitspunkt optimaler Regler als
Funktion der vorzugebenden Kostenmatrizen R und @) sowie der Systemmatrizen des
zeitdiskreten Systems A, und B,. P ist eine konstante, positiv semidefinite Matrix.
Sie dient lediglich der iterativen Entwicklung einer geschlossenen Losung und hat

keine konzeptuelle Bedeutung.

Ein zeitvarianter LQR wiirde zu jedem Zeitschritt eine ahnliche Ricatti-Gleichung
auswerten, um die aktuellen Zustands- und Eingangsgrofien sowie zeitvariante System-
matrizen mit einzubeziehen. Dies wiirde weitaus mehr Rechenressourcen benotigen,
als dem Quadrokopter zur Verfligung stehen. Ein solcher zeitvarianter LQR kommt

beispielsweise in [Lan] zum Einsatz.

Fiir einen zeitinvarianten LQR hingegen gentigt es, fiir einen definier-
ten Arbeitspunkt zu l6sen. Dies geschieht offline wahrend des Reglerentwurfs. Daher
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3.2 AUSLEGUNG DES LQR

wird fir diese Arbeit ein zeitinvarianter LQR ausgelegt.

3.2 Auslegung des LQR

Die Entwurfsmethode, die dem LQR zugrunde liegt, erlaubt es, Kosten fiir die einzel-
nen Zustidnde und Eingangsgrofien zu definieren. Insbesondere fiir groflere Systeme
ist dieser Freiheitsgrad als Entwurfsparameter intuitiver als beispielsweise eine Ei-
genwertvorgabe, die ebenfalls eine proportionale Zustandsriickfithrung zum Ergebnis
hétte. Ein iteratives Anpassen der Parameter mit anschlieBender Evaluation hat sich

als zielfithrend herausgestellt.

Die Kostenmatrizen R € R™*" und ) € R™*™ miissen symmetrisch sein, auflerdem
muss R > 0 sowie () > 0 gelten. Die Grofle der Matrizen ergibt sich jeweils aus der

Anzahl der Zustédnde n bzw. der Anzahl der Eingangsgrofien m [Lunl6].

In der Regel werden lediglich die Hauptdiagonalen der Kostenmatrizen gefiillt. Die
Eintrage der Matrizen spiegeln wider, wie kostspielig die Abweichung der entspre-
chenden Zustands- bzw. Eingangsgrofie ist. So wird beispielweise einem Zustand, der
vergleichsweise wenig systemkritisch ist, ein geringerer Wert in der Kostenmatrix

zugeordnet.

Ein Anpassen des Flugverhaltens kann demnach gezielt erfolgen, indem ein unzufrie-
denstellender Wert modifiziert wird. Wenn beispielsweise also beobachtet wird, dass
das System einen Fehler in z-Koordinaten zu langsam ausgleicht, so kann dieses Ver-
halten durch Erhéhung des Eintrags ()1, in der Kostenmatrix verschnellert werden.

Dies fithrt schlussendlich zu dem gewtinschten Gesamtverhalten.

Als Ausgangspunkt fiir das Vorgehen wurden die Kostenmatrizen zunéchst derart
gewdhlt, sodass sich ein LQR ergibt, dessen Werte ungefahr dem in [Yan| ausge-
legten Regler entsprechen. Folgende Kostenmatrizen haben sich aus dem iterativen

Testprozess fiir das linearisierte Koptermodell ergeben:

Qr = diag(80, 80,10 10% 10% 1,10, 10, 10%, 50, 50, 10%, 1,1, 1, 10°) (3.4)

Rr = diag(2 - 10*, 107,107, 10%) (3.5)
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3 ZUSTANDSREGLERENTWURF

Die zeitdiskrete, algebraische Ricatti-Gleichung aus kann mittels des
MATLAB-Befehls idare(A4,By, Qr, Rr) gelost werden. Der Regler ergibt sich fiir

dann aus der Losung P geméaf [Gleichung 3.3

Die Reglermatrix fiir die gewahlten Entwurfsparameter errechnet sich zu

- 4T
0 0  —0003 0
0 0003 0 0
24 0 0 0
0 0.01 0 0
0 0 0.01 0
0 0 0 0.0005
0 0  —0003 0
o |0 0003 0 0 36)
0.9 0 0 0
0 0002 0 0
0 0 0002 0
0 0 0 0.001
0 0  —000035 0
0 00003 0 0
0.7 0 0 0
00 0 0.0001

3.3 Regelkreisdynamik

Wie in bereits erlautert wurde, ist die Dynamikmatrix A..: vom Gier-
winkel ¢, im Arbeitspunkt abhéngig. Daher muss die Abweichung des Gierwinkels
anderweitig berticksichtigt werden. Dies geschieht durch eine Transformation der
Basis des Zustandsfehlervektors E, = TPWISE, . Der Teil des Zustandsfehler mit
x — y-Bezug wird statt in Weltkoordinaten F,, dann in Kérperkoordinaten FEj an-
gegeben. Ein veranschaulichendes Blockschaltbild zeigt Bild 3.1. X, s bezeichnet
dabei die Sollgrofie in Weltkoordinaten zum Zeitpunkt k.

Fiir alle folgenden Dynamikbetrachtungen muss v, als iber lange Zeitraume konstant
angenommen werden, da anderfalls die Linearitédtseigenschaft des Regelkreises verlo-

ren gehen wiirde. Ein Arbeitspunktwechsel in 1/, muss unter geméfligten Bedingungen
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3.3 REGELKREISDYNAMIK

Xuwsk Eyk Ey Uy, X ksl
> TBWlG  —K > Ad,eatiw,k + BdUk

——0Q

Bild 3.1: Blockschaltbild fiir die Regelkreisdynamik

vonstatten gehen. Diese Annahme hat sich fiir konservative Flugmandéver als tragbar

herausgestellt.

Die vom Gierwinkel 1/, abhdngige Dynamikmatrix Ay ., bezieht sich auf den Zustand
X, im Weltkoordinatensystem. Fiir den spateren Beobachterentwurf gilt es somit
zu sicherzustellen, dass der rekonstruierte Zustandsvektor fiir die x — y-bezogenen
Zustande im Weltkoordinatensystem definiert ist. Fiir die Betrachtung der Dynamik
des geschlossenen Regelkreises wird zunachst angenommen, dass der Zustandsvektor

X, vollstandig vorliegt.

Fiir die Dynamik des Zustandsfehlers ergibt sich aus Bild 3.1:
By = (Adgeat(Vs) — BaKTPVIO) By . (3.7)

Es wird klar, dass die Dynamik des Zustandsfehler zunachst abhéngig vom gewahlten
Gierwinkel ist. Um die Fehlerdynamik fiir weitere Betrachtungen zu vereinfachen, soll
gezeigt werden, dass sich diese fiir beliebiges v, nur unmafgeblich von der Dynamik

mit 1, = 0 unterscheidet.

Zunéachst wird festgestellt, dass sich die Dynamik lediglich fiir die x — y-bezogenen
Zustandsfehler fiir z,y, &, 9, 55, 5, sowie fiir die KippwinkelgroBen 0, ¢, p, ¢ unterschei-
den kann. Die Dynamiken der restlichen Zustandsfehler sind von diesem Teilsystem
entkoppelt und somit durch ein abweichendes 1, unbeeinflusst. Es geniigt also, sich

auf die Fehlerdynamik des Systems

Edyn,k-‘,—l = (Adyn - deanynTBWS)Edymk (38)
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3 ZUSTANDSREGLERENTWURF

mit

02><2 %Tf\pd 02><2 02><2

O T, -1 @) @) @) O
Adyn _ stg 4x4 4x4 2%2 2x2 2x2 X 22><2 7 (39>
O4><4 O4><4 02><2 Ty 02><2 §Ts Uy
02><2 02><2 02><2 02><2
TBW2 0 0
TBWS — 0 ]2><2 0 0 — TWBS,T (310)

0 0 TBVZ ¢
0 0 0 Ioyo

und Egyn = Xayn — X dyn, Xayn = {x y ¢ 0 & 1y p q| zu beschranken. Zur
Ubersichtlichkeit der Betrachtung werden die erweiterten Systemzusténde nicht be-

riicksichtigt, die Argumentationsweise ldsst sich auf diese problemlos erweitern.

Eine Zustandstransformation des Zustandsvektors zu

Eprans = T P* Eqy, (3.11)
fiihrt mit Einsetzen von Fy,..,s in die Dynamikgleichung zu

TV Eaynis1r = (Aayn — Bayn Kagn TPV )TV P Egy (3.12)

und nach linksseitiger Multiplikation beider Seiten mit der inversen bzw. transpo-

nierten Matrix 788 zu
Edyn,k+l = (TBWSAdynTWBS - TBWSdeanyn)Edyn,k- (313)

Es stellt sich heraus, dass die Matrix Agy, o = TBWSAdynT WB8 nicht vom Gierwinkel

1 abhéngig ist. Fiir sie gilt

O2><2 %TSQ\I]d,O O2><2 O2><2
O2><2 02><2 02><2 02><2
Oaxa TsWao Oaxe %qufd,o
O2><2 O2><2 O2><2 02><2

O4><4 Ts . [4><4

(3.14)
O4><4 O4><4

Agyno = Igxs +
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3.3 REGELKREISDYNAMIK

mit
O _
Uy = [ g] . (3.15)

Der verbleibende, Gierwinkelabhéingige Term —T2W8B,,,, K;,,, wird im Weiteren mit
einem Gedankenexperiment analysiert, da sich K nur schwer analytisch zerlegen

lasst.

Man etabliere die Naherung, dass die Massentragheitsmomente fiir die x- und die y-
Hauptachse annédherungsweise gleich sind, also J, ~ J,,. Da die jeweils fiir die x- und
die y-Achse des Kopters analogen Werte fiir die Kostenmatrizen () und R identisch
gewdhlt wurden, lasst sich leicht sehen, dass die Dynamik fir alle ¢, = 7 -n,Vn € Z
gleich sein muss. Anschaulich verdndert sich die Dynamik nicht, wenn man x- und

y-Achse des Korperkoordinatensystems beliebig vertauscht oder invertiert.

Fir ¢, # 5 -n,Vn € Z, also fiir alle Werte, die dazwischen liegen, muss berticksichtigt
werden, dass sich die Aufteilung des Zustandsfehlers auf jeweils x- und y-Achse nun
andert. Fur ¢, = 45° hat dies beispielsweise zur Folge, dass sich ein Zustandsfehler
in urspriinglich reiner z-Richtung mit einem Faktor von % in sowohl z- als auch
y-Richtung aufteilt. Bei gleicher Dynamik in beide Richtungen wirkt sich dies jedoch

nicht auf das Flugverhalten aus.

Die Fehlerdynamik des geschlossenen Regelkreises kann also durch eine von 1, un-
abhangige Form angenahert werden. Fiir eine Wahl von 1, = 0 ergibt sich die

Fehlerdynamik
Ew,k-l—l = (Ad,ext,O - BdK)Ew,k- (316)

Simulativ hat sich ebenfalls herausgestellt, dass der Zustandsfehler E,, im obigen
Regelkreis fiir beliebige Wahl des Arbeitspunktes asymptotisch stabil ist. Der Kopter
kann also mit dem fiir einen festen Arbeitspunkt ausgelegten LQR mithilfe der Koor-
dinatensystemtransformation des Zustandsfehlervektors jeden beliebigen Gierwinkel
1, anfliegen. Dies hat sich auch in der Simulation und der physikalischen Erprobung

gezeigt.
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3 ZUSTANDSREGLERENTWURF

0 Simulationsdaten Sprungantwort z

T

Istwert
Sollwert

0 5 10 15 20 25 30
t/s

Bild 3.2: Simulation des mit LQR geregelten Systems, z

3.4 Simulative Erprobung

Zustandsgrofie Anfangswert Endwert Zeitpunkt
X 0 1 12

y 0 1 19

Z 0 -1 0.1

(0 0 1 5

Tabelle 3.1: Sollgrofenspriinge zur simulativen Erprobung des geregelten Systems

Um die Herangehensweise und Implementierung des Reglers zunachst zu validieren,
wird ein vereinfachtes Systemmodell konzipiert. Dieses modelliert das linearisierte
System zuztglich Stellsignalbegrenzung, Modellunsicherheit, Systemrauschen und
Gierwinkelabhéngigkeit der Dynamikmatrix. Dieses Simulationsmodell wird in den
folgenden Kapiteln entsprechend erweitert. Das gesamte Modell befindet sich in
[Anhang B] Unter Verwendung des LQRs und Anti-Windup-Schaltkreis ergeben sich
fir die Sollgroenspriinge nach Tabelle 3.1 die Simulationsergebnisse in Bildern
bis[3.60l Die Simulationsergebnisse zeigen, dass der LQR in der Lage ist, das System
zu stabilisieren sowie Sollgroflenspriinge fiir x, y, z und ¢ mit stationdrer Genauigkeit

zu realisieren. Der von Null abweichende Gierwinkel fithrt in der Simulation nicht zu
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3.4 SIMULATIVE ERPROBUNG

x/m

] Simulationsdaten Sprungantwort psi

Istwert
09r Sollwert )

T

0 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30

t/s

Bild 3.3: Simulation des mit LQR geregelten Systems, v

. Simulationsdaten Sprungantwort x

Istwert
Sollwert
1+

T

06 J

0.4 1

_0.2 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30

t/s

Bild 3.4: Simulation des mit LQR geregelten Systems, x
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3 ZUSTANDSREGLERENTWURF

i Simulationsdaten Sprungantwort y

Istwert
Sollwert
1

0.8 g

T

y/m

0.4 g

02r 4

0.2 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30

t/s

Bild 3.5: Simulation des mit LQR geregelten Systems, y

015 Simulationsdaten Verlauf Kippwinkel

Roll
Nick

T

0.1

0.05

phi,theta/rad
o

-0.05

-0.1

-0.15 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30

t/s

Bild 3.6: Simulation des mit LQR geregelten Systems, ¢, 0
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3.5 ERPROBUNG AM PARROT MAMBO

Problemen. Die im Weltkoordinaten vorgegebenen Sollgrofien werden korrekt in das
Korperkoordinatensystem umgerechnet, wie in Bild an den Ausschliagen jeweils
beider Kippwinkel fiir jeden Sollwertsprung in x und y ersichtlich ist.

Die Sprungantwort erreicht fiir z in Bild 3.4 und y in Bild [3.5] nur sehr langsam ihren
Endwert. Dies liegt in der Tatsache begriindet, dass der LQR fiir diese Groflen sehr
konservativ eingestellt wurde. Eine aggressivere Einstellung hat in Tests am echten

System zu einer unzufriedenstellenden Lageregelung gefiihrt.

3.5 Erprobung am Parrot Mambo

Zustandsgrofie Anfangswert Endwert Zeitpunkt
X 0 1 17

y 0 1 12

Z 0 -1 0

Y 0 T 5

Tabelle 3.2: Sollwertspriinge zur Erprobung des geregelten Systems am Quadrokopter

Fiir die Erprobung am physikalischen System soll der Quadrokopter Parrot Mambo
verwendet werden. Die erarbeiteten Konzepte lassen sich spéter leicht auf einen
anderen Kopter tibertragen. Ein detaillierter Versuchsaufbau wird in
geschildert.

Zur Erprobung des Reglers sollen Spriinge der Sollgrofien entsprechend Tabelle 3.2 fiir
jeweils x, y, z und ¢ auf das echte System gegeben werden. Als Zustandsbeobachter
wird zunéchst ein bereits existierender Beobachter eingesetzt, der in [Yan| entwickelt

wurde.

Die Diagramme in Bildern bis zeigen die Verladufe der einzelnen Zustands-
groflen in Reaktion auf die vorgegebenen Spriinge. Eine Videoaufnahme fiir diesen
Testflug findet sich in Anhang[D] Die Ergebnisse zeigen, dass das echte System durch

den entworfenen LQR stabilisiert werden kann. Der Regler folgt dem Sollwertsprung.

Der Sollwert der Flughohe z in Bild 3.7 wird vergleichsweise langsam erreicht. Dies ist
durch den Storeinfluss der Schwerkraft begriindet. In dieser Arbeit wird die Stérung
durch die Erweiterung des Zustandsmodell um Integralzustande ausgeglichen. Die na-

heliegende Losung, die entsprechenden Kostenparameter so anzupassen, dass sich die
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3 ZUSTANDSREGLERENTWURF

Testergebnisse Sprungantwort z

Ist
Soll

z/m

1.2 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30 35

t/s

Bild 3.7: Experimentelle Erprobung des mit LQR geregelten Systems, z

Testergebnisse Sprungantwort psi

Ist
Soll

0.6 4

0.4 .

yaw/rad

02r 4

0.2 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30 35

t/s

Bild 3.8: Experimentelle Erprobung des mit LQR geregelten Systems,
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0.6

0.5

0.4

0.3

x/m

0.2

0.1

-0.1

Bild 3.9: Experimentelle Erprobung des mit LQR geregelten Systems, x

0.6

0.5

0.4

0.3

0.2

y/m

0.1

-0.1

-0.2

Bild 3.10: Experimentelle Erprobung des mit LQR geregelten Systems, y

Testergebnisse Sprungantwort x

/

Ist
Soll

v/

1

1

10

Testergebnisse Sprungantwort y

15

t/s

20

25

30

35

Ist
Soll

T~

1

1

10

15

t/s

20

25

30

35
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3 ZUSTANDSREGLERENTWURF

Testergebnisse Verlauf Kippwinkel

Nick
0.1r Roll | T

0.08 [ 4
0.06 [ 7

0.04

0:02 M/Ml" m W

-0.04 4

T
1

psi,theta/rad

1

1

-0.06 1

-0.08 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30 35

t/s

Bild 3.11: Experimentelle Erprobung des mit LQR geregelten Systems, ¢, 0

Dynamik fiir den s.-Zustand verschnellert, hat in Experimenten zu keinen zufrieden-
stellenden Ergebnissen gefithrt. Durch eine Storgrofenaufschaltung der Schwerkraft

konnte man gegebenenfalls ein besseres Ergebnis erzielen [FKLT13].

Fiir den z-Wert in Bild lasst sich in den ersten fiinf Sekunden eine starke Schwan-
kung beobachten. Dieses Phénomen kommt durch die ungleichmafig drehenden Ro-
toren zustande, die den Kopter aus seiner Startposition zunéchst in z-Richtung
beférdern. Auch die von Null abweichenden Endwerte der Kippwinkel in Bild
sind ein Artefakt dieser Modellunsicherheit. Bei unterschiedlich stark drehenden

Rotoren muss das Fluggestell leicht schief stehen, sodass es die Position beibehélt.

Der Schatzwert der z-y-Position weicht mit der Zeit immer mehr von dem tatsédchlich
beobachteten Wert ab. Dies ldsst sich anhand der Messdiagramme nicht sehen, da
diese lediglich den geschatzten Wert der Zustande reflektieren, nicht aber den realen.
Um diesen Drift nachzuweisen, wurden heuristische Mittel verwendet. So findet sich in
Anhang D] eine Videoaufnahme des Kopters, die zeigt, dass dieser selbst bei Sollgréfe
(zs,ys) = (0,0) nicht auf der Stelle fliegt sondern immer weiter von seiner Position

abweicht.

Dieser unerwiinschte Effekt entsteht durch eine fehlerhafte Zustandsschatzung. Da die

24



3.5 ERPROBUNG AM PARROT MAMBO

Schatzung der x-y-Position nicht direkt durch Messung unterstiitzt wird, sondern le-
diglich durch Integration der Ableitungen 1. und 2. Ordnung gebildet wird, unterliegt
sie einem Integrationsdrift. Dieser entsteht durch eine dauerhafte Messabweichung
in einer der zeitlichen Ableitungen, die aufintegriert wird und in Folge immer mehr
anwéchst [Bri71]. Dieser Effekt soll mittels Erweiterung des Zustandsbeobachters

durch eine Kameraauswertung in den folgenden Kapiteln eliminiert werden.
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Kapitel 4

Kameraauswertung

Im folgenden Kapitel soll der Zustandsbeobachter des Kopters um eine Auswertung
der durch die Bauchkamera aufgenommenen Bilddaten erweitert werden. Zum Einen
soll dadurch die direkte Messung des Gierwinkels ermoglich werden. Die Schétzung
des Gierwinkels 1 basierte zuvor lediglich auf einer Integration der Inertialsensorda-
ten. Desweiteren soll die x-y-Position unmittelbar gemessen werden. Dies vermeidet
gegeniiber den Schétzungen durch Akzelerometer und optischen Fluss das Problem
des Integrationsdrifts. Die Ergebnisse flieBen in die Zustandsschétzung ein, indem sie
spater durch das in auszulegende Kalman-Filter aufgearbeitet werden. Ziel

ist es, dadurch die Position des Kopters im Raum besser stabilisieren zu konnen.

Die Messung der Positionsgrofen durch die Bauchkamera wird mittels Farberkennung
an einer Bodenmarkierung implementiert. Im Folgenden wird erarbeitet, wie mithilfe
einer offline definierten Bodenmarkierung Messwerte fiir x, y und ¢ ermittelt werden
konnen. Es werden Beschrankungen dieser Funktionalitat gezeigt, die im Rahmen
einer Ausreiflerbehandlung berticksichtigt werden. Die nétigen Berechnungen werden
dann in den Kontext des Echtzeitsystems gebracht, indem eine geeignete Aufruf-
periode bestimmt wird. AnschlieBend wird der Algorithmus simulativ und durch

Erprobung in der Realitat validiert.

4.1 Positionserkennung mittels Bodenmarkierung

Da die gegebene Problemstellung eine fest definierte Bodenmarkierung erlaubt, die

auflerdem frei wahlbar ist, kann die Allgemeinheit des Algorithmus stark einge-
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4 KAMERAAUSWERTUNG

Bild 4.1: Muster fiir die Bodenmarkierung

schrankt werden. In [PKYKI7] wird ein Konzept vorgestellt, das Gebrauch von einer
schwarz-weiflen, kreisformigen Bodenmarkierung macht. Diese Markierung ist radial-
symmetrisch, abgesehen von einem Achtelsegment, welches farbinvertiert ist. Durch
die unterbrochene Radialsymmetrie lasst sich die Verdrehung des Musters eindeutig

feststellen. Daraus ist es dann moglich, den Gierwinkel des Kopters auszurechnen.

Die in vorgestellten Markererkennung verwendet Konzepte wie Kante-
nerkennung, Rauschunterdriickung und Identifikation von Formen. Diese beinhalten
jedoch relativ rechenintensive Algorithmen, die fiir die Berechnung auf dem Kopter
zu langsam wéren. Daher wird im Rahmen dieser Arbeit stattdessen eine Herange-
hensweise verwendet, die Gebrauch von Farberkennung macht. Dies hat zur Folge,
dass der sonstige Untergrund gewisse farbliche Anforderungen erfiillen muss und sich

die Belichtungsintensitét innerhalb eines gewissen Toleranzbandes befinden muss.

Das fiir die Kameraauswertung verwendete Muster ist in Bild dargestellt. Die
exakte geometrische Form des Musters ist weitestgehend willkiirlich. Es muss lediglich
sichergestellt werden, dass sich der Verdrehwinkel auf Basis des Musters eindeutig
identifizieren ldsst. Dies ist hier gegeben. Um Uberbelichtungseffekte zu vermeiden,

wurde eine moglichst dunkle Farbwahl getroffen.

4.2 Berechnung von ¢, z und y aus RGB-Daten

Im Folgenden wird die Vorgehensweise beschrieben, mit der die RGB-Daten in Mess-
werte fiir ¢, z und y umgerechnet werden. In Bild [£.2) wird in einem anschaulichen
Ablaufdiagramm dargestellt, mit welchen Schritten der Algorithmus zum Ergebnis

kommt. Fiir die Berechnung liegt die Bildaufnahme in Form eines Tensors dritter
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4.2 BERECHNUNG VON %, x UND y AUS RGB-DATEN

online

Entfernen von
Helligkeitsinformation

offline

Farbraumanalyse

Berechnen der Binarmatrix

- Gewichteter Mittelwert

- Transformation in
Weltkoordinaten
Skalierung

Bild 4.2: Ablaufdiagramm fiir den Bildverarbeitungsalgorithmus
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4 KAMERAAUSWERTUNG

Ordnung G € R129%160%3 yor 4 € [1,...,120] ist der Index, der die Pixel in Richtung
negativer z-Richtung des Kopters zéhlt. j € [1,...,160] zahlt die Pixel in positive
y-Richtung des Kopters. Es gilt k € {1,2,3}, wobei die Matrizen fiir £ = 1 dem Ro-
tanteil, k = 2 dem Griinanteil und £ = 3 dem Blauanteil der Aufnahme entsprechen.
Die Eintrage des Tensors nehmen dabei Werte zwischen 0 und 255 an, wobei 0 der
minimalen Intensitét des jeweiligen Farbanteils entspricht und 255 der maximalen

Intensitat. Es gilt also
GZ’J,k S [0, ,255]Vl,], k. (41)

Es hat sich herausgestellt, dass zunéchst eine Reduktion der Bildaufnahme geméf3
dienlich ist, um die Bedingungen an die &ufleren Belichtungsverhéltnisse

zu lockern.
Greduced,i,j,k - Gi,j,k - mkin Gi,j,k (42)
Dabei wird das Minimum fiir jeden Pixel in der Farbdimension k gebildet.

Mindestens einer der drei Farbeintrige in jedem Pixelvektor von G.cgyceq wird dem-
nach zu null. Dies ist anschaulich eine stark vereinfachte Vorgehensweise um die
Helligkeitsinformation zu entfernen. Experimente haben gezeigt, dass dadurch der

Algorithmus an Allgemeinheit beziiglich Belichtungsverhéaltnissen gewinnt.

Der resultierenden Pixeltensor wird nun virtuell in 120 x 160 Vektoren mit je drei
Eintrigen zerlegt. Diese Vektoren entsprechen jeweils einem Pixel aus der Aufnahme.
Fiir diese Pixelvektoren wird dann jeweils gepriift, ob sie sich im RGB-Farbraum
nahe genug an einem definierten Farbwert f befinden. Daraus ergibt sich jeweils fiir
Dunkelrot und Dunkelblau eine Bindrmatrix der Gréfle 120 x 160. In dieser Matrix
sagt jeder Pixel aus, ob sich der entsprechende Pixelvektor der Aufnahme innerhalb

des zulassigen Farbbereichs befunden hat.

Um diesen zuléssigen Farrbereich zu bestimmen, wurde im Rahmen einer Offline-
Analyse mit der Kopterkamera Bildaufnahmen der Bodenmarkierung bei unterschied-
lichen Lichtverhéltnissen gemacht. Mithilfe derer wurde dann erprobt, welcher Teil
des RGB-Farbraums am besten geeignet ist, um die Markierung moglichst vollstandig
zu identifizieren, ohne dabei andere Bereiche des Bildes félschlicherweise einzubezie-
hen. Das MATLAB-Skript zur Durchfithrung dieser Analyse findet sich in Anhang
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[E1

Die sich aus der Analyse ergebenden Farbwerte f sowie Toleranzen d ergeben sich zu

fdunkelrot - {63 0 O}T
T
fdunkelblaw = [O 38 95}
T
Adunkelrot = {15 20 20}
T
Adunkelblau = [45 45 45} )

Dabei ist d der maximal erlaubte Betrag der Abweichung von f in R-, G- bzw.
B-Richtung.

Idealerweise wiirde nach diesem Schritt eine Rauschunterdriickung auf die Binarmaske
vorgenommen werden. Eine solche Rauschunterdriickung kénnte durch Entfernung
unzusammenhangender Anteile der Maske erreicht werden, beispielsweise durch einen
Area-Opening-Algorithmus [HS92]. Da dieser Vorgang allerdings rechenintensiv ist,
muss darauf verzichtet werden. Dies geht mit einer Minderung der Genauigkeit
des Algorithmus einher. Durch geschickte Wahl der Bedingungen und angepasste

Lichtverhéltnisse konnen nichtsdestotrotz gute Ergebnisse erzielt werden.

Die resultierenden Binarmatrizen werden nun verwendet, um den jeweiligen Flachen-
schwerpunkt (Zimg.i, Yimg,i) der beiden Farbanteile zu bestimmen. Diese Koordinaten

beziehen sich auf die Position des Pixels in der zweidimensionalen Matrix.
Berechnung des Gierwinkels

Aus den beiden Koordinatenpaaren (Zmg,1, Yimg1) fir Dunkelrot und (Zimg 2, Yimg,2)
fiir Dunkelblau kann tiber die Auswertung des vier-Quadranten-Arkustangens arctan?2
gemaf der relative Gierwinkel ;s des Kopters errechnet werden. Dafiir werden
die Richtungsvektoren ¥img 2 — Yimg,1 UNd Timg2 — Timg1 berechnet. Die x-Richtung
muss invertiert werden, da die Matrixform des Bildes die Pixel in z-Richtung von
oben nach unten zahlt, der z-Einheitsvektor des Korperkoordinatensystems jedoch

in Bildrichtung nach oben definiert ist.

¢vis == arCtan2(yimg72 — Yimg,1, _(ximg,Q - ximg,l)) (44)
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4 KAMERAAUSWERTUNG

Wenn der Kopter derart ausgerichtet ist, dass der dunkelblaue Flachenschwerpunkt
exakt rechts vom dunkelroten Flachenschwerpunkt liegt (siehe Bild , dann gilt

somit 1,5 = 0.
Berechnung der x-y- Weltkoordinaten

Der gemeinsame Mittelpunkt kann durch eine Mittelwertbildung der zwei Schwer-
punkte bestimmt werden. Hierbei muss ebenfalls aufgrund der Definition des Bildkoor-
dinatensystems und des Kopterkoordinatensystems die z-Richtung invertiert werden.
AuBlerdem wird eine Verschiebung des Koordinatensystems in den Bildmittelpunkt
durchgefiihrt. bildet somit den Mittelwert der zwei Schwerpunkte, ver-
schiebt das Zentrum des Koordinatensystems um 3 und invertiert die x-Richtung.
n = [nx ny}T = {120 160]T bezeichnet die Anzahl der Bildpixel in die jeweilige

Richtung.
ima | _ 2 i I ] I (4.5)
yimg 2 0 1 yimg,l yimg,Z ny

T
[l’img yimg} stellt somit die Position des Bildmittelpunkts in Bezug auf die Position

des Kopters im Korperkoordinatensystem des Kopters dar.

Mithilfe des vom Beobachter im letzten Schritt geschéitzten Gierwinkels . kann
daraus dann nach (4.6) der z-y-Abstand des Kopters vom Mittelpunkt des Musters

in Weltkoordinaten umgerechnet werden.
T piz Lim, COS Yes —sin es Tim
I T i B L (1.6
yw,pix yimg S11 ¢est COoSs ¢est yimg

TWB bezeichnet die Transformationsmatrix von Korper- zu Weltkoordinaten, die

durch Transposition aus der in [Gleichung 2.20| bereits definierten Transformations-

matrix von Welt- zu Kérperkoordinatensystem gewonnen werden kann. Auflerdem
muss der Vektor umgekehrt werden, sodass er die Position des Kopters in Bezug

auf den Bildmittelpunkt beschreibt. Dies erfolgt durch das negative Vorzeichen in

o 4.0

Die in Einheit Pixellinge gemessenen z-y-Koordinaten miissen nun in Meter umge-
rechnet werden. Der dazu verwendete Faktor ¢, . (2) hingt anschaulicherweise von

der Flughohe z des Kopters ab; bei einer Erhohung der Flughohe wéchst die reale

32
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Distanz, die durch einen Pixel reprasentiert wird. Die Funktion wurde empirisch

ermittelt und ergibt sich zu ty, iz (2zest) = 0,005 - |zegt]-

Die z-Abhéangigkeit wurde hier als linear angenommen. Dies ist giiltig fiir ausreichend
grofle Werte von z, eine Bedingung, die von anderen Subsystemen des Kopters ohnehin

gefordert wird.

Damit ergibt sich die reale Distanz des Kopters zum Mittelpunkt des Musters in

Weltkoordinaten zu

[x“’] = tuw pic(Zest) - {xw”’”] . (4.7)

Yuw yw,pix

Die entsprechenden MATLAB-Funktionen finden sich in Anhang [E.3]

4.3 Arten der Ausreiflerbehandlung

Im Folgenden wird eine Ausreiflerbehandlung auf die Ergebnisse des Algorithmus
angewendet. Diese dient dazu, unplausible Messwerte auszusortieren, schon bevor sie
an den Beobachter weitergegeben werden. Generell kann eine Ausreiflerbehandlung
auf zwei Achsen operieren. Zur leichteren Unterscheidung im Rahmen dieser Arbeit
sollen entsprechende Begriffe eingefithrt werden. Die Konzepte und konkreten Werte

sind Ergebnisse experimenteller Beobachtungen und verwandter Arbeiten wie [Yan)|
[Gre] [Lan].

Praventive Ausreifferbehandlung stellt sicher, dass gewissen Rahmenbedingungen
wihrend der Aufnahme erfiillt sind. So kénnen voraussichtlich ungiiltige Werte schon
im Vorfeld unberiicksichtigt bleiben. Diese Art von Ausreiflerbehandlung kommt in

dieser Arbeit zum Einsatz.

Komparative Ausreifferbehandlung vergleicht die Ergebnisse mit den aktuellen Schétz-
werten fur die entsprechenden Zustidnde, und entfernt stark abweichende Ausreifler.
Diese Vorgehensweise kann allerdings zu einer dauerhaften Blockierung fithren. Dies
geschieht genau dann, wenn fiir einen kurzen Zeitraum die Messwerte deutlich naher
an der Realitédt liegen als die Schétzwerte. Das System ignoriert ab dann jeglichen
zukiinftigen Messwert. Dadurch geht die Moglichkeit verloren, den Schiatzwert wieder

an die Realitat anzunahern.
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4 KAMERAAUSWERTUNG

Aus diesem Grund wird hier auf eine komparative Aufireilerbehandlung verzichtet.
Eventuelle Ausreifler, die der praventiven Behandlung entgangen sind, kénnen durch

das Kalman-Filter gehandhabt werden.

4.4 Praventive Ausreiflerbehandlung

Damit der Algorithmus nutzbare Werte hervorbringen kann, miissen einige Bedingu-
gen erfiillt sein. Es gibt zwei Kriterien, nach denen eine Aufnahme verworfen werden
kann. Zum Einen erfolgt auf Basis der Gesamtanzahl an Pixeln eine Plausibilitatsprii-
fung. Desweiteren kann unter Beriicksichtigung des geschatzten Momentanzustands
vorhergesagt werden, ob das nachste Kamerabild verwendet werden kann. So ver-
ursachen beispielsweise hohe Geschwindigkeiten Bewegungsunschéarfe und machen
damit eine Aufnahme unbrauchbar. Auflerdem kann ein zuldssiger Zustandsraum

eingegrenzt werden.
Plausibilitdtsprifung

Durch ungiinstige Belichtungsverhéltnisse kann es dazu kommen, dass die offline
definierten Farbraume ihre Giltigkeit verlieren. Dies kann wiederrum dazu fithren,
dass die Markierung nur teilweise erkannt wird oder aber der Rest des Bildes félsch-
licherweise als Markierung identifiziert wird. Um in diesen Fallen keine falschen
Ergebnisse an den Zustandsbeobachter weiterzugeben, werden zwei Plausibilitatsprii-

fungen durchgefiihrt:

« Wenn | log(%)\ > 0,5, wobei A; die Gesamtzahl der Pixel in der jeweiligen Maske
bezeichnet, dann bedeutet das anschaulich, dass sich die Maskengrofien stark
voneinander unterscheiden. Dies kann auftreten, wenn eine der Farbmasken
aufgrund von Beleuchungseffekten verrauscht ist. Es kann auch ein Indikator
dafiir sein, dass der Kopter so weit von der Markierung entfernt ist, dass diese
in der Aufnahme abgeschnitten wird. Die Gierwinkelberechnung ist in beiden
Féllen nicht mehr moglich. Die z-y-Berechnung ist im Allgemeinen weiterhin

nutzbar.

o Wenn (A; + Ay < 50) V (A; + Ay > 5000), dann wird sowohl Gierwinkel als
auch z-y-Position ignoriert. Dies tritt dann auf, wenn die Markierung entweder

gar nicht erkannt oder die Maske von Rauschen dominiert wird.
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4.5 BERECHNUNGSPERIODE

Zuldssiger Zustandsraum

Um eine Aussage tiber die grundsétzliche Nutzbarkeit der Aufnahme zu treffen, wird

auBerdem gepriift, ob gewissen Grenzen im Zustandsraum eingehalten werden.

o Uberschreitet der Betrag einer der Kippwinkel ¢ oder 6 einen Maximalwert,
dann verschiebt sich die Markierung in der Aufnahme relativ zum Bildmittel-
punkt. Diese Verschiebung ist sehr empfindlich auch fiir kleine Winkel. Weil
zudem das Subsystem der Kippwinkel deutlich schneller ist als der bildverar-
beitende Systemteil, konnen diese Effekte nicht beriicksichtigt werden. Dieser

Bereich des Zustandsraums muss daher ausgeschlossen werden.

 Uberschreitet eine der Geschwindigkeiten +/p? + ¢% oder /42 4 2 + 22 einen

Maximalwert, so wird die Aufnahme aufgrund von Bewegungsunschérfe nutzlos.

o Unterschreitet die Flughohe 2z einen Mindestwert, so werden Teile der Markie-
rung abgeschnitten. Aulerdem kommen dann perspektivische Verzerrungseffekte

zum Tragen. Die Aufnahme wird unbrauchbar.

Wird also eines der gelisteten Kriterien verletzt, so gilt die Annahme, dass das
Ergebnis oder Teile davon unbrauchbar sind. Die entsprechenden Werte werden

somit nicht an den Zustandsbeobachter weitergegeben.

4.5 Berechnungsperiode

Da man es in der bildverarbeitenden Algorithmik mit vergleichsweise grofien Da-
tenmengen zu tun hat, miissen wegen der geringen Rechenleistung und der Timing-
Anforderungen des Quadrokopters als Echtzeitsystem eventuelle Laufzeitprobleme
beriicksichtigt werden [Liu00]. Daher musste bei der Konzeption der Bilddatenaus-
wertung ein Augenmerk auf den Gebrauch von Rechenkapazititen gelegt werden.
Zudem miissen Uberlegungen angestellt werden, mit welcher Hiufigkeit der Bildver-
arbeitungsalgorithmus ausgefiihrt werden soll, um einen guten Kompromiss zwischen

Informationsgewinn und Rechenressourcen zu erreichen.

Die Kamera liefert ein RGB-Bild mit einer Aufldsung von 120 x 160 Pixeln. Es liegt
nahe, dass Matrixoperationen von dieser Groflenordnung auf dem im Parrot Mambo

verbauten Rechner eine nicht zu vernachlassigende Laufzeit beanspruchen.
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4 KAMERAAUSWERTUNG

Trotz Einsparnissen in der Architektur des Algorithmus hat sich bei einer Aufrufperi-
ode von 300ms die durchschnittliche Laufzeit der Bildverarbeitung zu 192ms ergeben.
Die Stichprobengréfle entsprach dabei 65 Aufrufzyklen. Diese Messung ist im Paral-
lelbetrieb zur sonstigen Flugregelung erfolgt, wie es auch unter Normalbedingungen
der Fall wére. Fiir die Messung wurde die in den Flight Log des Quadrokopters bereits

integrierte Funktionalitdt zur Messung der Laufzeit der Bildverarbeitung verwendet.

Um einen verlésslichen Betrieb zu ermoglichen, wurde daher die Aufrufperiode des
Kameraauswertungsalgorithmus zu 300ms gewahlt. Dies ist zwar kein Vielfaches von
200ms und bringt dadurch eine zwischen Oms und 100ms alternierende Lazenz mit
sich. Die mittlere Latenz féllt jedoch geringer aus als bei dem néchsten mdoglichen

Vielfachen von 200ms, namlich 400ms.

Gegeniiber dem Regler, der alle 5ms berechnet wird, ist dies extrem langsam. Da
die Dynamik des z-y-Systemanteils jedoch ohnehin eine vergleichsweise hohe Zeit-
konstante aufweist und die Kamera lediglich den langfristigen Drift dieser Zustande
kompensieren soll, ist eine langsame Bildverarbeitung akzeptabel. In der Praxis hat

sich diese Haufigkeit ebenfalls als funktionsfiahig erwiesen.

4.6 Erprobung des Algorithmus

Der in diesem Kapitel entwickelte Algorithmus soll nun validiert werden. Um vorlau-
fige Aussagen tber die Fehlerfreiheit der Implementierung treffen zu kénnen, wurde
eine stark vereinfachte Simulation des Kamerabildes entwickelt. Diese nimmt als Ein-
gabe den Zustandsvektor {m y z ¢ 0 @/)]T und rechnet ihn in ein ensprechendes
120 x 160 RGB-Bild der Bodenmarkierung um. Berticksichtigt wurden ebenfalls die
linearisierte Verschiebung des Bildes in Abhéngigkeit von 6 und ¢, der Untergrund
sowie Helligkeitsrauschen. Mit Schiebereglern fiir die Eingangswerte konnte diese

Simulation visuell-intuitiv verifiziert werden. Die entsprechenden Skripte finden sich

in Anhang [E.2]

Die Simulation wurde dann mit Zustandsverldufen verbunden. Es wurde tberpriift,
ob der Algorithmus aus den von der Simulation produzierten RGB-Bildern auf die

Zustandsverlaufe zuriickschliefen kann. Dies stellte sich als erfolgreich heraus.
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Bild 4.3: Maskenanalyse: Aufnahme, Rot-Maske, Blau-Maske

Als zweiter Validierungsschritt wurden Bilder mit dem Kopter aus unterschiedlichen
Positionen und Lagen aufgenommen. Es wurde dann tiberpriift, ob der Algorithmus
die zu erwartenden Messungen liefert. Die tatséchlichen Werte fiir die Zustdnde

wurden heuristisch abgeschatzt.

Zudem wurden bei unterschiedlicher Belichtung stichprobenartig Detektionsmasken
analysiert. Jeweils eine Maske fiir die Rot-Erkennung und fiir die Blau-Erkennung
sowie die urspriingliche Aufnahme zeigt Bild [4.3] Die weilen Pixel indizieren dabei,
dass dort die entsprechende Farbe erkannt wurde. Die Aufnahme liegt in Originalauf-
losung vor. Diese Analyse diente dem Zweck, den Einfluss der Umgebungsbelichtung
auf den Farberkennungsalgorithmus zu verstehen. Es hat sich herausgestellt, dass
die Funktionsfahigkeit des Algorithmus trotz ergriffener Gegenmafinahmen weiterhin
zu einem geringen Grad von der Art und Intensitdt der Beleuchtung abhéingig ist.
Unter Berticksichtung dieser Tatsache arbeitet der Algorithmus jedoch zufriedenstel-
lend und kann fiir den Betrieb des Kopters zur Erweiterung der Zustandsschétzung

eingesetzt werden.

Die technische Umsetzung der Bodenmarkierung birgt noch Verbesserungspotential.
Als Prototyp wurden hier bisher zwei farbige Blatter Papier verwendet, die entspre-
chend zusammengetackert wurden. Diese wurden dann mit Gewichten am Boden
fixiert. Um die Lebensdauer und Handlichkeit des Versuchsaufbaus zu verbessern,
konnte man hier beispielsweise ein Stiick Holz zurechtschneiden und dort das Papier
aufbringen oder gar direkt das Holz einfarben. Eine Bodenmarkierung muss Schall
reflektieren, sodass die Funktion des Ultraschallsensors fiir die Hohenmessung des Ko-
pters nicht gestort wird. Eine bedruckte Spielmatte aus Gummi wurde beispielsweise
schon erprobt und hat sich dahingehend als untauglich erwiesen. Sollten die Farben
der Markierung sich dndern, so miissen gemaf die Farbwerte erneut
ermittelt und das Matlab-Skript XYPsiFromVis entsprechend angepasst werden.
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Kapitel 5

Entwurf eines

Zustandsbeobachters

Aus der Kameraauswertung ergeben sich alle 300 Millisekunden Messwerte fiir die z-y-
Position und den Gierwinkel ). Die bestehende Sensorik liefert bereits Messwerte fiir
Ableitungen dieser Grofien auf Basis der inertialen Messeinheit sowie der Auswertung
des optischen Flusses. Um diese drei Informationsquellen zu einem Schétzwert zu

kombinieren, soll ein Kalman-Filter zum Einsatz kommen.

Die Beobachtung der iibrigen Teilsysteme des Kopters sollen ebenfalls in Form eines
Kalman-Filters erfolgen. Fiir die Hohenschiatzung und Kippwinkelschéitzung werden
die in [Yan] bereits entwickelten Filter als Grundlage verwendet, fiir die restlichen
Groflen werden neue Filter entworfen. Die Teilbeobachter sollen dann in einem letz-
ten Schritt zu einem systemumfassenden Beobachter zusammengefiihrt werden, um
spater leichter ein Modell von der gesamten Systemdynamik ermitteln zu konnen.
Auflerdem erleichtert ein tibersichtliches, ganzheitliches Modell die Anpassbarkeit der

Beobachterdynamik zu einem spéteren Zeitpunkt.

Dafiir sollen zunéchst die allgemeinen Grundlagen zum Kalman-Filter vorgestellt
werden. Es wird dann darauf eingegangen, wie diese Konzepte sich auf den linearen,
zeitinvarianten Fall iibertragen lassen. Fiir jedes Teilsystem des Kopters soll dann ein
entsprechendes Teilfilter entworfen werden. Diese Teilfilter werden in einem letzten
Schritt zu einem Gesamtfilter fusioniert. Anhand der resultierenden Beschreibung fiir
den Zustandsbeobachter soll die Gesamtdynamik des Quadrokoptersystems aufge-
stellt werden. Zuletzt werden die erarbeiteten Konzepte simulativ sowie physikalisch

erprobt.
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5.1 Stochastische Grundlagen zum Kalman-Filter

Ein Kalman-Filter ist ein Algorithmus, der alle verfiigharen Informationen zu ei-
nem Schéatzwert verarbeitet. Dazu zahlen aktuelle Messwerte, Messunsicherheit bzw.
-rauschen sowie Systemrauschen. Der Einsatz eines Kalman-Filters erfordert keine
Speicherung der gesamten Historie an Messwerten, da diese implizit im letzten Schétz-

wert enthalten ist. Man spricht von einem rekursiven Algorithmus [May].

Information tiber einen Systemzustand kann unter Verwendung der aktuellen Mess-
werte und der Rausch- sowie Systemmatrizen in Form von Wahrscheinlichkeitsdich-
tefunktionen dargestellt werden. Durch die Annahme, dass lediglich weifle gaufische
Rauschprozesse auftreten, kann die Funktion einer Informationsquelle jeweils durch
Mittelwert p sowie Standardabweichung o eindeutig beschrieben werden. Hierbei
wird die Annahme getroffen werden, dass es sich bei System- und Messrauschen um

weiles gaulsches Rauschen handelt.

% . o (5.1)
Heomb = O‘% + U% H1 0_% + O‘% H2 .
1 1 1
11 5.2
Ugomb U% 0% ( )

Diese Wahrscheinlichkeitsverteilungsfunktionen mehrerer Informationsquellen iiber
den selben Systemzustand konnen nun zusammengefithrt werden indem man Formeln
fiir den kombinierten Mittelwert und fiir die kombinierte Standardabwei-
chung anwendet [May]. Diese Formeln beziehen sich auf zwei Informationsquellen,

lassen sich aber durch mehrfache Anwendung trivial auf n Quellen erweitern.

Anschaulich hat diese Kombination mehrerer Informationsquellen zum Zweck, aus
mehreren Schatzungen fiir dieselbe Grofle eine einzelne, moglichst genaue Schétzung
zu extrahieren. Einer Schétzung, die mit einer hohen Standardabweichung einhergeht,
wird dabei weniger Vertrauen geschenkt als einer Schatzung mit einem niedrigen Wert

fiir die Standardabweichung.

Bild veranschaulicht den Vorgang fiir zwei beispielhafte Funktionen z; und z,. Da-

bei gelten fiir die Standardabweichungen o; = 0,3, 05 = 0,1 und fiir die Mittelwerte
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Bild 5.1: Fusion zweier Warscheinlichkeitsdichtefunktionen

1 = 2, g = 3. Der Maximalwert des kombinierten Graphen entspricht dem Mittel-
wert der kombinierten Funktion picompy = 2,702 und ist somit der beste Schatzwert
fiir den Systemzustand. Die Standardabweichung der kombinierten Funktion betrigt
Ocomp = 0,009. Man kann leicht sehen, dass der Schéitzung mit der grofleren Standard-
abweichung und damit breiteren Funktion z; weniger vertraut wird, als derjeningen
mit der schlanken Funktion zo mit geringer Standardabweichung. Der gemeinsame
Mittelwert ist deutlich ndher an dem Mittelwert von z5. Ebenso ist die Standardab-
weichung der kombinierten Funktion geringer, die Funktion ist schmaéler als beide
Ausgangsfunktionen. Dies ist zu erwarten, und spiegelt einen Informationsgewinn

wider.

5.2 Kalman-Filter fiir das lineare Zustandssystem

Fir den Sonderfall, dass in Bezug auf die zu schéitzenden Grofien ein lineares System
vorliegt, dessen Dynamik bekannt ist, dessen Ausgang gemessen und dessen Eingang
vorgegeben wird, kann eine etablierte Form des Kalman-Filters verwendet werden
[WBO06].

Die Systemgleichungen miissen dafiir in folgender, zeitdiskreiter Form vorliegen:

Xk = Aka,1 + BkUk + W

(5.3)
Yk = Ong + Vg
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Dabei sind w;, weiles Systemrauschen und v, weifles Messrauschen.
Zeitvariantes Kalman-Filter

Um das Rauschverhalten des Systems und der Messeinrichtungen zu beriicksichti-
gen, missen die entsprechenden statistischen Eigenschaften modelliert werden. Dies
geschieht in Form der Rauschmatrizen @) fiir das Messrauschen und R fiir das Sys-

temrauschen.

Es lasst sich dann ein zweiteiliger, rekursiver Algorithmus definieren, der zu jedem
Zeitschritt einmal durchlaufen wird. Dabei werden Systemeingang, Messwert und
Rauschmatrizen nach den in Kapitel[5.1|besprochenen Prinzipien verrechnet. Ergebnis
dessen ist ein Schétzwert aller Zustande. Dieser Schatzwert bezieht jegliche gegebenen
Informationen mit ein. Fiir den Algorithmus miissen aulerdem Anfangsbedingungen
Xo fiir den Anfangszustand und F, fiir die initiale Fehlerkovarianzmatrix definiert

werden.
Der Algorithmus lésst sich in zwei konzeptuelle Schritte aufgliedern.

X]: = AXk_l + BUy

B} . (5.4)

Im Pradiktionsschritt (5.4) werden die Systemgleichungen auf Zustands- und Ein-
gangsgroffen des letzten Zeitschritts angewandt. Die Schétzfehler-Kovarianzmatrix
P, ., wird unter Berticksichtigung der positiv semidefiniten Systemrauschkovarianz-

matrix () vorhergesagt.

K, =P, C(CT"P;C+ R)™*
Xy = Xp + Kp(Ye — CT X)) (5.5)
P, = (I — K,CTP;

Im Korrekturschritt wird die Kalman-Verstarkung K berechnet, aus der sich
dann die neuen Schéatzungen fir Schiatzwert und Schétzfehler-Kovarianzmatrix er-
geben. Es flieit die Messrauschkovarianzmatrix R ein. Xk und P, beschreiben die
durch den Messwert Y} korrigierten Werte fiir den Schatzwert und die Schatzfehler-

Kovarianzmatrix.

Zeitinvariantes Kalman-Filter
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In dieser Arbeit soll fiir den Kopter zunéchst ein zeitinvariantes Kalman-Filter ent-
worfen werden. Dieses wird wie wie ein Luenberger-Beobachter angesehen [Lunl6]

[FKLT13]. Es wird einmalig eine Beobachter-Verstarkungsmatrix L berechnet. Die-

se entspricht einer zeitinvarianten Kalman-Verstarkung K wie in |Gleichung 5.5|
Im Weiteren wird die Beobachterverstarkung als L bezeichnet, d.h. L = Kj. Die
Systemgleichung des Beobachters ergibt sich dann mittels Einsetzen von X . aus
|Gleichung 5.4 in (Gleichung 5.5 zu

Xji1 = AXy + BU, + LY, = Y3, (5.6)

wobei A die zeitdiskrete Dynamikmatrix, B die zeitdiskrete Eingangsmatrix und
C die Ausgangsmatrix des Systems bezeichnen. Y}, ist der gemessene Ausgang des
Systems, Y;, = CT X}, ist der Ausgang, der sich aus Verrechnung des rekonstruierten
Zustands mit der Ausgangsgleichung ergibt. AX),+ BUj wird dabei als Simulatorterm
bezeichnet, L(Yy — Yy) als Korrekturterm [Lunld].

L kann fiir den Fall des zeitinvarianten Filters bestimmt werden, indem die Be-
rechnung der Kovarianzmatrix P, flir einen Zeitpunkt lim,; .., betrachtet wird und

sich dadurch die Vereinfachung P,, = P, = P, erlaubt. Dies tiberfiihrt die zwei

Differenzengleichungen aus |Gleichung 5.4 und |Gleichung 5.5| zur Berechnung der

Kovarianz-Matrix in eine algebraische Gleichung. Diese Gleichung lautet mit P := Py

APAT — (APC)(CTPC + R) "M APC)" +Q = 0. (5.7)

[Gleichung 5.7] ist beziiglich eines linearen Zustandssystems dual zu der in
tel 3| aufgestellten Gleichung zum LQR-Entwurf und ist somit ebenfalls eine Riccati-
Gleichung. Mithilfe des MATLAB-Befehls idare(A}, C, @, R) kann diese spéter fiir
das Koptersystem gelost werden. Entsprechend K, in [Gleichung 5.5 berechnet sich

dann aus P die zeitinvariante Beobachterverstarkung zu

L=PC(C"PC+R)™". (5.8)
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5 ENTWURF EINES ZUSTANDSBEOBACHTERS

5.3 Auslegung des Kalman-Filters

Die Auslegung des Kalman-Filters ldsst sich in vier entkoppelte Teilaufgaben un-
tergliedern. Im Folgenden soll die Funktionsweise der einzelnen Teilfilter erlautert
werden. Die Unterteilung erfolgt dabei in Gierwinkelbeobachter, Kippwinkelbeobach-
ter, Flughéhenbeobachter sowie x-y-Beobachter. Diese Teilfilter werden anschliefend
zusammengefiihrt. Schlussendlich soll aus den gesammelten Entwurfsparametern die

Beobachterverstarkung L bestimmt werden.
Gierwinkelbeobachter

Fiir den Gierwinkelbeobachter steht die Drehratenmessung r;,,, aus dem Gyroskop
der Inertial Measurement Unit (IMU) unmittelbar zur Verfiigung [Bri71]. Auflerdem
ergibt sich aus der in entwickelten Kameraauswertung ein direkter Messwert

des Gierwinkels 1.

Die Sonderfille, fir die die Kameraauswertung keine brauchbaren Werte fiir den
Gierwinkel liefert, wurden in genannt. Ist ein Messwert unbrauchbar,
so bleibt der Gierwinkel-Messausgang von dem Beobachter unberticksichtigt. Dafiir
wird fiir den entsprechenden Zeitschritt der Korrekturterm zu Null gesetzt. Auf die

Implementierung dieser Funktionalitiat wird spéater eingegangen.

Die diskrete Teilsystembeschreibung ergibt sich aus der in durchgefiihrten

Systemanalyse zu

X L + 1 Ups + (5.9)
— Wi ks .
P k+1 01 bk Tsjz_l ok Wk
und
10
Y%k = 1] xd,,k + Vw’k, (510)

T
wobei T die Abtastperiode bezeichnet und X, = [w r} gilt. Als Systemeingang
Uy wird der Motorschub um die z-Achse 7, verwendet. Fiir die dem Kalman-Filter

T
zuzufithrenden Messwerte gilt Y, , = {q/;m rimu} . w bezeichnet das Systemrauschen,

v bezeichnet das Messrauschen.
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5.3 AUSLEGUNG DES KALMAN-FILTERS

Fiir die Rauschmatrizen und Anfangswerte werden

106 0
@1 10—4]
5.1073 0 5.11
R, — (5.11)
0 107
Xypo=1[0 0]

verwendet. Diese Werte haben sich als praxistauglich erwiesen.
Kippwinkelbeobachter

Der Kippwinkelbeobachter schatzt die Werte von Rollwinkel ¢, Nickwinkel 6 sowie de-
ren zeitliche Ableitungen p und ¢. Dafiir stehen, wie auch beim Gierwinkelbeobachter,
Gyroskop-Messwerte aus der IMU fiir die entsprechenden Winkelgeschwindigkeiten
Pimu UNd @iy zur Verfligung. Zudem konnen aus der Linearbeschleunigungsmessung
des Akzelerometers in der IMU mithilfe der [Gleichung 5.12| Werte fiir die Winkel

errechnet werden.

[%“] = [ weten(e,) ] (5.12)

Oirmu — arctan(%)

Die Messung der Linearbeschleunigung liefert jedoch nur dann brauchbare Werte,
wenn keine Storeinfliisse, wie bsw. Wind auf den Kopter wirken. Es kann sichergestellt
werden, ob die Werte nutzbar sind, indem abgepriift wird, ob sich die Summe der
Vektoren

a=/(Z2+ §% + £2) (5.13)

in einer akzeptablen Umgebung von g befindet. Dies trifft genau dann zu, wenn aufler
dem Gegenschub zum Gravitationsfeld der Erde keine weitere Kraft auf dem Kopter
wirkt. Ist dies nicht der Fall, so werden die entsprechenden Messergebnisse fiir diesen

Zeitschritt ignoriert.
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5 ENTWURF EINES ZUSTANDSBEOBACHTERS

Das Teilsystemmodell ergibt sich auf Basis von Al

10T, O T2t 0
01 0 T 0 T2yt
Xik+1 = 00 1 0 Xk + T 2 0 Yol Uk + wik (5.14)
00 0 1 0 ToJ, !
und
1 000
0100
Yk = Xk + Vi 5.15
t.k 0 0 1 ol teT Pk (5.15)
0001

Es gilt dabei X, = [(b 0 p q]T. Als Systemeingang 7, = [Tx Ty}T werden die
Schiibe um entsprechend x-Achse fiir Roll- und y-Achse fiir Nickwinkel verwendet.

T
Fir die Messwerte gilt Y; , = {gbimu Oimu Pimu Qimu] .

Fir die Rauschmatrizen und Anfangswerte werden

104 0 0 0
0 10 0 0
Q= o
0 0 100 0
0O 0 0 100
(105 0 0 0 (5.16)
0 100° 0 0
Rt:
0 0 107
00 0 10710

Xo=10 0 0 0

verwendet. Diese Werte sind vorldufig. Das Verhalten dieses Teilfilters muss durch

weitere Erprobung und Anpassung noch verbessert werden.
Flughohenbeobachter

Der Flugh6henbeobachter wird aus [Yan| nahezu identisch ibernommen. Die System-
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5.3 AUSLEGUNG DES KALMAN-FILTERS

gleichungen ergeben sich zu

1 T, 112

Xz,k-‘,—l - Xz,k + Uz,k + Wz ks (517)
0 T,

Yor =1 0] Xop+vap. (5.18)

Es gilt dabei X, = [z z’}T. Als Systemeingang U, wird die Projektion des ge-
messenen Beschleunigungsvektors der IMU in Welt-z-Richtung Z;,,, verwendet. Dies
liefert einen akkurateren Wert als der tatsachliche Systemeingang, namlich der Ge-
samtschub des Motors 7. Grund dafiir ist, dass bei der direkten Messung eventuelle
Modellunsicherheiten des Koptersystems umgangen werden. Der Messwert Y, j ent-

spricht dem mithilfe von Drucksensordaten korrigierten Ultraschallsensor-Messwert

ZSOTL'

Die Rauschmatrizen und der Anfangswert werden zu

10 0
Q- = [o 10—4]

R.,=10""!
X.0=[0 0.5

(5.19)

iibernommen.
z-y-Beobachter

Schlussendlich soll fiir die z-y-Position des Kopters ein Beobachter entworfen werden.
Aus [Abschnitt 2.4] und [Abschnitt 3.3 geht hervor, dass die z-y-bezogenen Groéfien im

Weltkoordinatensystem geschétzt werden sollen. Das bedeutet, dass Messwerte, die

im Korperkoordinatensystem vorliegen, mit dem Gierwinkel ¢, in das Weltkoordina-
tensystem umgerechnet werden miissen. Der Gierwinkel wird weiterhin als konstant

iiber lingere Zeitdauer angenommen. Dieser Abschnitt dient zunéchst der Findung

der Entwurfsparameter. In [Abschnitt 5.4] wird anschlieend auf das resultierende

Systemverhalten weiter eingegangen.

Fir den x-y-Beobachter stehen die Messwerte fiir die Linearbeschleunigung

T
Limu,b yzmub} aus dem Akzelerometer der IMU im Korperkoordinatensystem zur
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5 ENTWURF EINES ZUSTANDSBEOBACHTERS

Verfiigung. Diese werden mittels der dreidimensionalen Rotationsmatrix Rpo, =

R(—test) -+ R(—best) - R(—=est) 2u [%muw

Yimu,w

Limu,b

= Rwa

) ins Weltkoordinaten-
Yimu,b
system transformiert. Dabei reprisentiert jeweils eine Rotationsmatrix R(arg.s;) die

Drehung des Koordinatensystems um einen der drei Schatzungen fiir die Euler-Winkel,
Gier, Nick oder Roll. Die so errechneten Linearbescheleunigungen werden dann als

Systemeingang fiir das Teilsystem definiert.

Der optische Flusssensor liefert Werte fiir die Geschwindigkeit im Korperkoordi-
natensystem. Auch diese muss mittels Rotationsmatrix abhédngig vom geschétzten

Gierwinkel in das Weltkoordinatensystem tiberfithrt werden. Es ergibt sich

liflow] _ _COS west —sin west] |:j:flow,b] (5 20)

yflow sin west COs west yflow,b

T
Der in |[Kapitel 4| entwickelte Algorithmus liefert zudem Messwerte [xms ym} , die

bereits im Rahmen der Positionsbestimmung in das Weltkoordinatensystem umge-
rechnet wurden. Fir den Fall, dass diese Messwerte als unbrauchbar erachtet werden,
so werden die entsprechenden Messausgénge fiir diesen Zeitschritt von der Beobach-

terdynamik nicht beriicksichtigt, worauf spéater noch eingegangen wird.

Das Teilsystem wird als System vierter Ordnung folgendermafien dargestellt:

10T, 0 T2 0
01 0 T, 0 ir2
Xp,k+1 = 00 1 0 Xp,k + Ts 20 Up,k —+ wnk, (521)
00 0 1 0 S
1 000
01 00
Y .= X, 0+ U, 5.22
.k 0010 p:k D,k ( )
00 01

T T
Es gilt dabei X, = [x y T y} . Als Systemeingang U, = [xlmu ylmu} werden
die z- und y-Beschleunigungsmessungen aus dem Akzelerometer verwendet. Fiir den

T
Messausgang gllt Y;vp,k = [mvis Yuis j;flow yflow
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5.3 AUSLEGUNG DES KALMAN-FILTERS

Das Teilsystem unterscheidet sich von dem in beschriebenen Modell. Hier
wird es durch einen einfachen Doppelintegrierer beschrieben, wihrend das in
dargestellte Teilsystem zuséatzlich durch die Kippwinkel ¢ und 6 beeinflusst
wird. Die Verkopplung mit dem Kippwinkel-Teilsystem wird hier iiber den zuséatz-
lichen Eingangsvektor der IMU-Messwerte fiir £ und ¢ ersetzt. Dieser Sachverhalt
wird spéter in im Zuge der Beobachterdynamik weiter analysiert und
diskutiert.

Fiir die Rauschmatrizen und Anfangswerte werden

105 0 0
0 10° 0 0
1072 0
(0 0 0 1072
102 0 0 0 (5.23)
0 102 0 0
R, =
0 0 107° 0
o 0 0 107

Xp0=1[0 0 0 0

verwendet. Diese Werte haben sich als praxistauglich erwiesen.

Zusammenfiihren der Teilsystembeobachter

Die vorliegenden vier Teilsystembeobachter sollen nun zu einer einzigen System-
beschreibung zusammengefasst werden. Dies dient dem Zwecke der Ubersicht und
vereinfacht spatere Rechenoperationen. Das Zusammenfiihren der Teilsysteme ist un-

kompliziert, da die Teilsysteme voneinander entkoppelt sind. Es wird die Reihenfolge

fur die Zustdnde entsprechend festgelegt auf

T
=ty 2 00 0 i g zopoqr]. (5.24)
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5 ENTWURF EINES ZUSTANDSBEOBACHTERS

Die Systemmatrizen zur Bestimmung der Kalman-Verstarkung lauten somit:

06><6 Ts : IG><6
Ap = Laxi2 +
) 06><6 06><6
12
Bg = 278 b
Ts : ﬁ
100 0 0]
010 0 0
5= 0 0 1 0 0 5 o
0 0 0 Jx_l 0 0 ( )
0 0 O J;l 0
0 0 0 0 J
[8><8 08><3
CB = Ol><8 Ol><3
O3><8 ]3><3

Die Rauschmatrizen und der Anfangsvektor lauten

Qp = diag(107°,107°,10,107%,107*,107%,1072,107%,107*,10'°,10'°,10™%)
Rp = diag(1072,1072,107",107°,107°,5 - 107°,107%,107*,107'°,107'°,107°) (5.26)

T
Xo5=[00 —050000000 00 .
Fir Zustandsvektor, Eingangsvektor sowie Messgroflenvektor gelten
. . . T
Xk:[xyngQ@ZJ:vyzpqr}
T
Uk: [wzmu yzmu Zimu Tz Ty Tz} (527>

T
Yk = [mvis Yvis  Zson ¢zmu szu ¢Uis Tfiow Yflow Pimu Gimu Timu} :
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5.4 DYNAMIK DES UBER BEOBACHTER GESCHLOSSENEN RECELKREISES

nach [Abschnitt 5.2 ergibt sich fiir die zeitinvariante Beobachterverstarkung

0.03 0 0 0 0 0  0.0004 0 0 0 0

0 0.03 0 0 0 0 0 0.0004 0 O 0

0 0 0.99 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 092 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 092 0 0 0 0 0 0

I 0 0 0 0 0 0.01 0 0 0 0 0.0004 . (5.28)

0.00004 0 0 0 0 0 0.91 0 0 0 0

0 0.00004 0 0 0 0 0 0912 0 O 0

0 0 0.003 O 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 1 0
| 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 092 ]

Fiir den Fall, dass eine bestimmte Messung zum Zeitpunkt k nicht vorliegt, so
soll der Beobachter fiir diesen Zeitpunkt und Zustand lediglich den Simulatorterm
berechnen und den Korrekturterm ignorieren. In Simulink wurde diese Funktionalitat
implementiert, indem dem Beobachter ein enable-Vektor der Léange n zugefithrt wird,
wobei n die Anzahl der Messgrofien bezeichnet. Jeder Eintrag dieses enable-Vektors
enthélt ein logisches Bit, das den Korrekturterm L(Y — f/) fiir die jeweilige Messung
berticksichtigt bzw. nullt. Da jede Zustandsschétzung von hochstens einer Messung im
Korrekturterm beeinflusst wird, ist es zuléssig, einfach den kompletten Korrekturterm
fiir die zugehorige Schétzung zu Null zu setzen. Diese Implementierung ist analog zu

der Funktionalitat des Simulink-Blocks Kalman Filter.

5.4 Dynamik des iiber Beobachter geschlossenen

Regelkreises

Um die Gesamtdynamik zu vereinfachen, ist es sachdienlich, zunéchst den Teilsystem-

beobachter fiir die z-y-bezogenen Zustiande weiter zu beleuchten. Die Systemgleichung

des in entwickelten Kalman-Filters ergibt sich nach Al
X1 = ApXy + BpUpy, + L(Yy, — Y3). (5.29)

Ap und Bp bezeichnen die fiir den Beobachterentwurf verwendeten A- und B-

Matrizen entsprechend (Gleichung 5.25] Die erweiterten Systemzusténde werden nicht
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5 ENTWURF EINES ZUSTANDSBEOBACHTERS

vom Beobachter rekonstruiert, da sie durch einfache Integration ermittelt werden. Es
wird zudem die Annahme getroffen, dass die Messausgiange des Systems Y}, zu jedem
Zeitpunkt vorliegen und plausibel sind. Fir den Eingangsvektor des Simulatorterms
des Beobachters Up gilt:

T
UB: [ximu,w Yimuw “imuw Tz Ty, Tz| - (530)

Da annaherungsweise Zjmuw = Tior gilt, kann der Eingangsvektor des Beobachters
in Termen des in verwendeten Eingangsvektors Ug folgendermafien ausge-

driickt werden:
Up = [Uima(X) Us(X)], (5.31)

wobei Uy, die erginzenden Messgroflen aus der IMU bezeichnet. Da der Eingang
U;my nicht vom Regler gebildet wird sondern sich aus Messwerten fiir die Kippwinkel
ergibt, ist er direkt von X abhéangig, anstatt von X. Bild 5.2 veranschaulicht diesen
Sachverhalt. K ist dabei der Regler, S das Quadrokoptersystem und L der Beobachter.
CC verkettet die beiden Eingangsvektoren Ug und Us,,,,.

X, FE Us Y
0 | K S
l US Uzmu
cC
x
L

Bild 5.2: Blockschaltbild fiir das Gesamtsystem

Das Verhalten des Simulatorterms mit den Matrizen Ag und Bp aus
soll dem Verhalten des Modell-Systems

Xit1 = As(¥) Xi + BsUs, (5.32)

mit den Matrizen Ag und Bg aus gleichen. Dass dies der Fall ist, lisst sich

sehen, indem man die zerlegten Matrizen aus jeweils [Gleichung 5.25| fiir den Simula-

torterm des Beobachters und [Gleichung 2.15| fiir die zeitdiskretisierte Systemdynamik

des Quadrokopters vergleicht. Es stellt sich heraus, dass sich die Dynamikmatrix Ag
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5.5 SIMULATIVE ERPROBUNG

den zusitzlichen Summanden

Oax3 %Tf‘l’d Ozxa Oaxz Ozx1
Ouaxz  Oaxz  Oiaxa  Osxz O
Oaxz TsWq  Oaxy %TSZ‘de O21
Oixz Oisxz Osxa Osxz Oga

(5.33)

aufweist. Dieser Term reflektiert die gierwinkelabgiangige Verkopplung des z-y-Teilsystems
mit dem Kippwinkel-Teilsystem. Der Eingangsvektor Up enthalt gegeniiber dem Ein-
gang Ug den zusatzlichen Anteil aus der IMU Uy, welcher sich iiber die Beziehung
5.12| unmittelbar aus den Kippwinkeln ergibt. Somit wird die Kopplung der Teilsys-
teme nicht tiber die Dynamikmatrix Ag sondern tiber die erweiterte Eingangsmatrix
Bp erreicht. Aus der Simulation geht ebenfalls hervor, dass die Systemverhalten

identisch sind, d.h. es gilt zu jedem Zeitpunkt &
ApX + BpUp = AgX + BsUs (5.34)

Die Gierwinkelabhéngigkeit der verbleibenden Dynamik verschwindet analog zu [AD]

[schnitt 3.3] Es verbleibt fiir einen Sollwert X; = 0 folgende Dynamik fiir das Gesamt-
system entsprechend [FKL713]:

A—-LCT —BK LCT
—BK A

X
Xit1

i’j . (5.35)

Die Matrizen A und B sind dabei die Systemmatrizen des linearisierten Systems fiir
eine Wahl des Gierwinkels zu ¢, = 0.

5.5 Simulative Erprobung

Die in eingefiihrte Simulation wird nun erweitert. Um die Beobachter-
funktionalitat zu testen, werden die Zustinde des Kopters mit einem Messrauschen
beaufschlagt. Die IMU-Messwerte werden aus den Kippwinkeln rekonstruiert. Diese
simulierten Messwerte werden dann an den zu priifenden Beobachter gegeben. Der

Regelkreis wird iiber die Zustandsschétzung X geschlossen.

Die Aussagekraft dieser Simulation ist stark limitiert, da das Verhalten der Sensoren
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. Beobachtersimulation

psi

pos/m,psi/rad
o

_1 .5 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30

t/s

Bild 5.3: Simulation des Trajektorienverlaufs ausgewahlter Zustédnde fiir den iiber
den Beobachter geschlossenen Regelkreis

extrem vereinfacht werden musste. Der Hauptzweck war es, Fehler in der Implemen-
tierung aufzudecken. Das Ermitteln geeigneter Parameter fiir den Beobachterentwurf
musste am echten System erfolgen. In Bild 5.3 ist der Zustandsverlauf einer beispiel-
haften Trajektorie darstellt, um zu zeigen, dass der Beobachter und das vereinfachte

Gesamtsystem unter beliebiger Wahl des Gierwinkels asymptotisch stabil sind.

5.6 Erprobung am Parrot Mambo

Vordergriindig gilt es nun, zu iiberpriifen, ob der Integrationsdrift durch die Kame-
raauswertung eliminiert werden konnte. Um zu testen, ob der Beobachter akkurate
Absolutwerte fiir x, y und 1 gewinnen kann, wird der Quadrokopter aus einer Start-
position heraus gestartet, die von (x,y,v) = (0,0,0) abweicht. Findet der Kopter
konsistent selbststandig in die Position, die im Weltkoordinatensystem als (0,0,0)
gilt, so funktionieren der Kameraauswertungsalgorithmus und der zugeordnete Teil-
beobachter. (0,0,0) wurde in [Abschnitt 4.2 definiert als Position direkt iiber der

Bodenmarkierung mit einem Gierwinkel, sodass die blaue Fliche im Kamerabild

rechts von der roten Flache erscheint.
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5.6 ERPROBUNG AM PARROT MAMBO

T T

0.05 Testergebnisse Beobachter x

7

Schétzung
Messung | |

0.2

0.15

0.1

0.05

x/m

-0.05

-0.1

-0.15 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30

t/s

Bild 5.4: Schatzung auf Basis der Kameraauswertung, x

Dieser Versuch wurde mehrfach durchgefithrt. Damit der Kopter zur Ursprungsposi-
tion findet, darf der tatsdchliche Anfangswert fiir den Gierwinkel nicht zu stark vom
Sollwert fiir diesen abweichen. Auflerdem miissen beide Flachen der Bodenmarkierung
fiir die Kamera sichtbar sein. Wenn der Anfangwert fiir den Gierwinkel nur gering-
fiigig von Null abweicht, dann ist es sogar hinreichend, wenn nur eine Teilfliche der
Markierung sichtbar ist. In einem solchen Fall steuert der Kopter auf die Markierung
zu, entdeckt die zweite Teilfliche, und kann somit ebenfalls die Gierwinkelschéatzung

korrigieren.

In Anhang D] findet sich ein Video eines solchen Versuches, bei dem der Parrot Mambo
aus einer willkiirlichen Anfangsposition startet, aus der er dann den Ursprung anfliegt.
Bilder [5.4] bis [5.6] zeigen Messdiagramme fiir diesen Flugtest, welche die Messungen

der Kameraauswertung und die entsprechenden Zustandsschatzungen zeigen.

Bei dem Gierwinkel-Beobachter wird in Bild [5.6]sichtbar, dass der Schatzwert sich nur
langsam dem Messwert annéhert. Dies hat erfahrungsgeméafl zu einem besseren Flug-
verhalten gefiihrt, insbesondere dann, wenn die Gierwinkelmessung nur sporadisch
vorlag. Bilder und zeigen, dass x- und y-Wert plausibel gemessen werden.
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01 Testergebnisse Beobachter y

Schéatzung
0.05 Messung

-0.05

-0.15

-0.25

-0.3
0 5 10 15 20 25 30

Bild 5.5: Schéatzung auf Basis der Kameraauswertung, y

04 Testergebnisse Beobachter psi

T

Schatzung
Messung

psi/rad
IS}
>

1.2 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30

t/s

Bild 5.6: Schéitzung auf Basis der Kameraauswertung, v
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Kapitel 6

Sicherheitsiiberwachung

Im Folgenden soll eine Sicherheitstiberwachung entwickelt werden. Diese dient dem
Zweck, neue Regler erproben zu konnen, ohne dabei zu riskieren, dass der Kopter
zu Schaden kommt. Die verwendete Architektur basiert auf den in [SS99] und [Apf]

vorgestellten Konzepten.

Die Architektur beinhaltet einen bereits erprobten, sicheren, sowie einen experi-
mentellen, gegebenenfalls unsicheren Regler. Beide Regelgesetze sollen zur Laufzeit
evaluiert werden. Im Normalfall werden die Ausgéange des experimentellen Reglers
auf den Systemeingang gegeben. Droht das System allerdings, in einen unsicheren
Zustand tiberzugehen, soll der sichere Regler ibernehmen und das System in seine

Ruhelage zurtickfithren.

Um Stabilitdtsbetrachtungen anstellen zu kénnen, muss zunéichst eine Beschreibung
fiir das Gesamtsystem festgelegt werden. Anschlielend wird ein zuldssiger Zustands-
raum auf Basis von Modellgrenzen und physikalischen Restriktionen etabliert. Dieser
wird dann in einem zweiten Schritt weiter eingeschrénkt, sodass eine Zustandsmenge
vorliegt, in der sich ausschliellich Zustdnde befinden, deren weitere Trajektorienver-
laufe innerhalb ebendieser Menge verbleiben. Diese sichere Zustandsmenge kann dann
verwendet werden, um einen kritischen Fall zu identifizieren und auf den sicheren
Regler umzuschalten. Um ungewolltes, hochfrequentes Schalten zu vermeiden, wird
eine geméfl der in [Apf] vorgestellten Umschaltlogik in angepasster Form implemen-
tiert. Die Konzepte werden simulativ erprobt. Anschliefend werden Experimente an

dem physikalischen Quadrokopter Parrot Mambo durchgefiihrt.
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6.1 Dynamik des autonomen Systems

Die Systemdynamik des iiber den Beobachter geschlossenen Regelkreises wurde in
Abschnitt 5.4 erortert. Um eine Lyapunov-Stabilitatsanalyse fiir das Gesamtsystem
durchfithren zu konnen, soll nun daraus nach [SS99] ein autonomes, zeitdiskretes,

lineares, zeitinvariantes System der Form
herausgearbeitet werden. Der Zustandsvektor X muss vollstandig vorliegen.

Dafiir miissen einige Vereinfachungen getroffen werden. Zunéchst soll lediglich die
Dynamik des geschlossenen Regelkreises verwendet werden. Die Beobachterdynamik
soll dabei vorerst unberticksichtigt bleiben. Dafiir muss die Annahme gelten, dass
die Dynamik des Beobachterfehlers deutlich schneller ist, als die Dynamik des Zu-
standsfehlers, und sie diese somit qualitativ nicht beeinflusst [FKL™13]. Es gilt also im
Weiteren die vereinfachende Annahme X = X. Es wird dafiir spiter bei der Definition
des sicheren Zustandsraums eine Reserve fiir eventuelle durch die Beobachterdyna-
mik hervorgerufene Verzogerungen mit eingeplant. Die erweiterten Integralzustande

bleiben ebenfalls fiir Stabilitdtsuntersuchungen zunéchst unberticksichtigt.

Im Weiteren sollen fiir alle in diesem Kapitel angestellten Betrachtungen die Zu-

standsfehlergroflen verwendet werden. Die Fehlerdynamikmatrix des geschlosse-

nen Regelkreises ergibt sich nach sich zu
A, = A— BK, (6.2)

wobei A die diskrete, nicht-erweiterte Dynamikmatrix des Quadrokoptersystems ist,
B die Eingangsmatrix und K die Zustandsfehlerriickfithrung des in entwor-
fenen Linear Quadratic Regulators ohne die I-Zustéinde darstellt. Die Systemmatrix
Ay beschreibt dann die Dynamik des Zustandsfehlers im geschlossenen Regelkreis,
d.h. es gilt:

Epr1 = A By, (6.3)

wobei Ej, = X — X, definiert ist als die Abweichung des geschitzten Systemzustands

vom vorgegebenen Sollwert zum Zeitpunkt k. Die erweiterten Zustande bleiben unbe-
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riicksichtigt, d.h. die Systemordnung betragt 12. Um die konventionelle Darstellung
fiir Lyapunov-Funktionen zu ermoglichen, soll fiir den Rest des Kapitels der betrach-

tete Zustandsvektor E stattdessen als x bezeichnet werden.

6.2 Definition eines zulassigen Zustandsraums

Es wird zunéchst ein zulassiger Zustandsraum X definiert. Dieser Zustandsraum
wird durch Schranken begrenzt, die einerseits direkt aus den Zustandsgréfien und

andererseits aus der Stellsignalbegrenzung hervorgehen.
Schranken aus Zustandsbegrenzungen

Zunéichst werden jene Zustandsbegrenzungen betrachtet, die durch Grenzen des li-
nearisierten Modells oder durch den eingeschrankten Betriebsbereich des Beobachters

gegeben sind. Dazu gehoren

Mindest- und Maximalflughche des Quadrokopters

Grenzen der Systemlinearisierung, insbesondere Kippwinkel

Grenzen der Flugzone innerhalb des Innenraums in x-y-Richtung

Grenzen der Kameraauswertung in z-y-Richtung.
Diese Schranken werden in der Form von p, Ungleichungen

alr<l,i=1,..,p. (6.4)
angegeben. x ist dabei die Bezeichnung fiir den Zustandsfehlervektor.

Da sich die Schranken auf den Zustandfehler beziehen, verschieben sich bei Anderung
der Sollgrofle sich die definierten Schranken in Bezug auf die absolute Zustandsgrofe.
Diese Tatsache muss bei der Wahl der Schranken und bei einer Trajektorienplanung

berticksichtigt werden.

Schranken aus Stellsignalbegrenzung
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6 SICHERHEITSUBERWACHUNG

Der zuléssige Zustandsraum soll zudem von den Stellsignalbegrenzungen eingegrenzt
werden. Die sich so ergebenden Schranken kénnen ebenfalls in einer Form wie in

sleichung 6.4 angegeben werden.

Um die Schranken aus der Stellsignalbegrenzung in der Form von [Gleichung 6.4] in

Bezug auf die Zustandsgroflen anzugeben, werden sie zunéchst entsprechend um-
gerechnet. Urspriinglich bezieht sich die obere Stellsignalbegrenzung auf diejenigen

Signale, mit denen die vier Motoren angesteuert werden. Es gilt also
m; < Mopaz,t = 1,2,3,4, (6.5)

wobei m; die Motorsignale sind und m,,,q, der numerische Wert fiir die obere Stellsi-
gnalbegrenzung, die fiir alle Motoren identisch ist. Diese Schranken sollen zunéchst

in die Form

umgerechnet werden. Mit der Transformation des Eingangsvektors zu Motorsignalen
m = cT?TU, wobei T9T die Transformationsmatrix und ¢ die Umrechnungskonstante

bezeichnet [Yan|, lasst sich die Matrix

C

G, =T (6.7)

mmax

berechnen. Die Zeilen g, ; von G, entsprechen dann den p, = 4 einzelnen Schranken

fiir U aus

Diese p, Schranken in U koénnen nun mithilfe des Regelgesetzes U = Kx nach

sleichung 6.8 zu p, Schranken im Zustandsfehler x umgerechnet werden.
Ap,+i = gu,iKai = 17 vy Pu (68)

Es ergeben sich damit aus den Schranken fiir die Zustdnde und die Stellsignale
insgesamt p = p, + p, Ungleichungen. Der zuldssige Zustandsraum definiert sich wie
folgt:

X={zeR"a/r<1},i=1,..,p (6.9)

Die untere Stellsignalbegrenzung wird fiir die Bestimmung des sicheren Zustands-
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raums zunéchst nicht berticksichtigt, da ihr Erreichen keine Probleme herbeifiihrt,
die den Kopter beschadigen konnten. In der Regel wird sie nur dann erreicht, wenn
der Kopter die gewiinschte Flughohe tiberschreitet, und daher aus der Perspektive
des linear entworfenen Reglers ein negativer Gesamtmotorschub nétig wéare. Dies
entspricht keinem Verlassen des sicheren Zustandsraums. Da die Dynamik des Ge-
samtsystems sich jedoch dndert, muss dieser Sachverhalt in einer spateren Arbeit

weiter untersucht werden. Ein Modell der Schwerkraft konnte hier Abhilfe schaffen.

Durch die Vernachlassigung der erweiterten Integralzusténde kann es bei starker
Modellunsicherheit dazu kommen, dass die Stellsignalbegrenzung tatséchlich schon
erreicht wird, bevor der zuldssige Zustandsraum verlassen wird. Dieses Problem muss

ebenfalls in spateren Arbeiten adressiert werden.

6.3 Lyapunov-Stabilitatskriterium im

zeitdiskreten Fall

Innerhalb von X existieren nun allerdings noch Zustande, dessen weiterer Trajek-
torienverlauf A’ verlassen wiirde. Unter Beriicksichtigung der Einschrankungen, die
X an den Zustandsraum stellt, soll nun also nach [SS99] eine sogenannte positiv
invariante Teilmenge VW ermittelt werden. Diese Teilmenge wird als wiederherstellba-
rer Zustandsraum bezeichnet. Die positive Invarianz von W impliziert, dass jegliche
Trajektorie, die innerhalb von W startet fiir alle Zeitpunkte innerhalb dieser Menge

verbleiben wird.

Im Folgenden soll der Begriff der positiven Invarianz geklart werden. Aulerdem wird
hergeleitet, wie eine solche positiv invariante Teilmenge ermittelt werden kann. Dafiir

kommt das zeitdiskrete Lyapunov-Stabilitétskriterium nach [BCS18] zum Einsatz.
Lyapunov-Stabilitdtskriterium

Es sei gegeben ein autonomes, zeitdiskretes System der Form
Tkl = A{L‘k, (610)

Dann kann das sogenannte Lyapunov-Kriterium verwendet werden, um den folgenden

Stabilitatsbegriff nachzuweisen:
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6 SICHERHEITSUBERWACHUNG

Gegeben sei ein Gleichgewichtspunkt x = 0. Dieser Gleichgewichtspunkt ist asym-

ptotisch stabil, wenn ein § > 0 definiert werden kann, sodass gilt:
[|z(0)]| < = tlim z(t) =0 (6.11)

Anschaulich bedeutet dies, dass wenn ein Gleichgewichtspunkt asymptotisch stabil ist,
der Zustandsvektor gegen den Gleichgewichtspunkt strebt, unter der Voraussetzung,
dass die Vektornorm der Anfangswerte von xz(t) sich in innerhalb eines bestimmten
Rahmens befindet.

Das Lyapunov-Kriterium besagt, dass ein Gleichgewichtspunkt dann asymptotisch
stabil ist, wenn eine sogenannte Lyapunov-Funktion V' (z) exisitert, die gewisse Be-

dingungen erfiillt, welche im Folgenden erdrtert werden.

Es sei eine stetige Funktion V : R" — R gegeben, wobei n die Systemordnung des
zeitdiskreten Systems bezeichnet. Diese Funktion ist eine Lyapunov-Funktion und
der Gleichgewichtspunkt ist asymptotisch stabil genau dann, wenn folgende Kriterien

zutreffen:
« V(0)=0
o V() >0,Ve € RY,
o V(zgp1) —V(zg) <0,Vx € R%,

Exisitiert eine solche Lyapunov-Funktion, so ist der Gleichgewichtspunkt asympto-
tisch stabil. Dieses Kriterium erinnert an die zeitkontinuierliche Entsprechung des
Lyapunov-Kriteriums, bei dem die Ableitung einer Lyapunov-Funktion V(:E) negativ

definit sein muss.
Invarianzprinzip

Das Invarianzprinzip wird mithilfe der Lyapunov-Funktion formuliert. Es verhalt sich
im Zeitdiskreten analog zum Zeitkontinuierlichen. Die Bedeutung des Invarianzprin-

zips wird im Folgenden erortert.

Es sei eine Menge M. Diese Menge M ist dann positiv invariant in Bezug auf ein

System, wenn

z(0) € M = x(t) € M,Vt > 0. (6.12)
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Das bedeutet, wenn der Zustand sich zu einem bestimmten Zeitpunkt in M befindet,
dann verbleibt der Zustand fiir alle Zeiten in M. Diese Eigenschaft entspricht genau
der Forderung, die an einen sicheren Zustandsbereich gestellt wurde; zusammen mit
der asyptotischen Stabilitat des Gleichgewichtspunktes wird ein Zustand innerhalb

einer positiv invarianten Menge in jedem Fall zu x = 0 zurtickkehren.
Existiert fiir ein dynamisches System nun eine Lyapunov-Funktion V(x), so ist
M ={z eR|V(z) <c} (6.13)

eine positiv invariante Menge fiir das System, auf welches sich die Lyapunov-Funktion
bezieht. Dies bedeutet anschaulich, dass der Rand V (z) < ¢ von einer Zustandstra-

jektorie nicht iiberschritten werden kann.

Auf Basis dieser Erkenntnisse lasst sich nun die zuldssige Zustandsmenge X geeignet
einschranken, sodass eine wiederherstellbare Zustandsmenge W hervorgeht, welche

eine Teilmenge von X ist.

6.4 Berechnung des wiederherstellbaren

Zustandsraums

Wahl der Lyapunov-Funktion

Um eine positiv invariante Menge zu erhalten, muss zunachst eine konkrete Lyapunov-

Funktion fiir das betrachtete Zustandsfehlersystem aus [Gleichung 6.10] ermittelt

werden. Im Zeitdiskreten kann analog zum Zeitkontinuierlichen folgender Ansatz als

Kandidat fiir eine Lyapunov-Funktion verwendet werden:
V(x) = 27 Pz > 0,Vx # 0. (6.14)

Hierbei muss P eine symmetrische, positiv semidefinite Matrix sein. Um die letzte

Bedingung an eine zeitdiskrete Lyapunov-Funktion zu erfiillen, muss gelten

V(zk1) — Vizg) = a:T(A;FPAg — P)x <0. (6.15)
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D.h. A;PAg — P muss als negativ definite Matrix gewahlt werden konnen, damit der
Gleichgewichtspunkt als asymptotisch stabil nachweisbar ist. Per Reglerentwurf ist
der durch den LQR geschlossene Regelkreis asymptotisch stabil, demnach muss es P

geben, sodass V (z) eine Lyapunov-Funktion ist.
Wahl der Matrix P

Die Wahl der Matrix P zur Bestimmung der Lyapunov-Funktion soll derart erfolgen,

dass fiir eine invariante Zustandsmenge
W= {zxeR"V(z) <1} (6.16)

gerade noch die fiir X definierten Schranken respektiert werden. Dies stellt sicher, dass
die wiederherstellbare Zustandsmenge W die grofitmogliche Teilmenge der zuléssigen

Zustandsmenge X ist.

In [BEGEFBY94| ergibt sich, dass die Menge W unter Def. genau dann eine

Teilmenge von X ist, wenn
T p—1 _
a, P ap, <1, k=1,...,p (6.17)

gilt. Dabei sind ay, die fiir den zuléssigen Zustandsraum definierten Schranken. Dieses
Lemma wird in [SS99] fiir den zeitkontinuierlichen Entwurf etabliert, allerdings gilt
es auch fir die Betrachtung im zeitdiskreten Fall, da die Systemdynamik fiir diese

Aussage nicht berticksichtigt wird.

Dies bedeutet anschaulich, dass fur Funktionswerte V' (z) < 1 der Lyapunov-Funktion
mit der Matrix P gilt, dass sich der Zustandsvektor X innerhalb der wiederherstell-
baren Zustandsmenge befindet. Um einen Sicherheitspuffer zu gewahrleisten, wird

spater V(x) < 0.9 als Grenze fiir den sicheren Zustandsraum gewahlt.

Die positiv invariante Zustandsmenge WV definiert im Zustandsraum einen Ellipsoiden.
Die grofitmogliche Menge W maximiert also das Volumen dieses Ellipsoiden. Es wird
sich auflerdem zunutze gemacht, dass das Volumen dieses Ellipsoiden proportional
zu v/det P~1 ist. Das Optimierungsproblem liee sich demnach, analog zu [SS99]

vorlaufig folgendermafien formulieren:
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minimiere log(det(P))
w.B.v P>0(1)
ATPA,— P <0 (2)

afP7lay < 1,k=1,..,p (3)

Dieses Optimierungsproblem minimiert die Determinante von P, maximiert also
das Volumen der resultierenden Menge W. Bedingungen (1) und (2) miissen erfiillt
sein, sodass V(z) = 2T Pz eine Lyapunov-Funktion fiir ein zeitdiskretes System, und
somit W eine positiv invariante Menge ist. Bedingung (3) stellt sicher, dass W eine

Teilmenge von X ist, d.h. die definierten Zustandsschranken einhalt.

Bedingung (3) bezieht sich allerdings auf die Inverse P~! der gesuchten Matrix. Es
liegt also keine lineare Matrixungleichung (LMI) vor. Numerische Methoden wie
beispielsweise die Interior Point Method [BEGEFB94| stellen gewisse Anforderungen
an die Bedingungen. Das Auftreten der Inversen der gesuchten Variable ist dabei

unzuléssig. In dieser Form kann das Optimierungsproblem also nicht gelost werden.
Ermitteln der Matrix P im Zeitkontinuierlichen

Um das Optimierungsproblem in eine losbare Gestalt zu tiberfithren, soll das Sys-
tem des geschlossenen Regelkreises ins Zeitkontinuierliche tiberfithrt werden. Dazu
kommt der MATLAB-Befehl d2c(sys) zum Einsatz. Dieser erzeugt mittels Abtast-
Halte-Methode ein zeitkontinuierliches System, das dem urspriinglichen zeitdiskreten
System anndherungsweise aquivalent ist. Da es sich um ein autonomes System han-
delt, und lediglich die Dynamikmatrix A von Interesse ist, werden keine Parameter
fir die Matrizen B, C und D tibergeben [Lunl6].

Es ergibt sich fiir das zeitkontinuierliche System des geschlossenen Regelkreises fol-

gende Zustandsgleichung mit der Dynamikmatrix A.:
T = A, (6.18)
Dabei beschreibt x weiterhin den Zustandsfehler des Quadrokoptersystems.

Die bisherigen Betrachtungen miissen lediglich in einem Punkt modifiziert werden;

fiir die Lyapunov-Funktion muss nun analog zu [Gleichung 6.15| gelten

V(x) =2T(PA, + ATP)z < 0, (6.19)
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also muss die Matrix PA. + AT P negativ definit sein. Durch Multiplikation von P~
von sowohl links als auch rechts ergibt sich nach P~*PA.P~' + P7'A,PP~! < 0
die Bedingung A.P~' + P~1A. < 0. Substitution von P! zu @ und Beriicksichti-
gung der Bedingungen |Gleichung 6.14] und |Gleichung 6.17| resultieren in folgendem

Optimierungsproblem von () in losbarer LMI-Form:

maximiere log(det(Q))
u.B.v Q>0(1)
AQ+ QA <0 (2)

afQar < 1,k=1,....p (3).

Das Optimierungsproblem ist analog zu dem in [Apf] und kann ebenfalls mit dem
CVX-Solver, einer MATLAB-Bibliothek gelost werden. Die Optimierungsvariable
Q = P! ergibt die gesuchte Lyapunov-Funktion V(z) = 27 Pz. Die so ermittelte
Lyapunov-Funktion kann dann auf die zeitdiskrete Systembetrachtung tibertragen

werden.

Anschaulich lésst sich dies erklaren, indem man die Systemtrajektorien des jeweils
zeitdiskreten bzw. zeitkontinuierlichen Systems fiir einen gegebenen Anfangswert xg
betrachtet. Diese sind annaherungsweise identisch. Die fiir das zeitkontinuierliche
System giiltige Lyapunov-Funktion sollte daher beim Ubergang zur zeitdiskreten

Betrachtung bei hinreichend kleiner Abtastperiode ihre Giltigkeit behalten.

Die fiir den Quadrokopter Parrot Mambo vorldufig gewahlten Schranken ergeben mit
der in ermittelten Systembeschreibung und dem in entworfenen
Regler sowie dem in entworfenen Beobachter somit eine Lyapunov-Funktion,
fiir die numerisch gezeigt werden kann, dass die drei an die zeitdiskrete Lyapunov-
Funktion gestellten Bedingungen in |Gleichung 6.14] |Gleichung 6.15/ und
erfiillt sind. Da die P-Matrix komplett besetzt ist, wird hier auf eine Dar-
stellung verzichtet. Die Matrix wird im MATLAB-Skript calculateInvariantSet

berechnet, welches sich in befindet.

Um Fehler und Unsicherheiten weiter zu verringern und gegebenenfalls eine grofiere
invariante Zustandsmenge zu erhalten, konnte das Optimierungsproblem direkt im

Zeitdiskreten erfolgen. Dafiir wéire eine Umformulierung des Optimierungsproblems

aus [Abschnitt 6.4)in zwei Sub-Probleme ein moglicher Ansatz [BEGEFB94].
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Bild 6.1: Zustandsautomat fiir die Umschaltung zwischen den Reglern

6.5 Umschaltlogik

Fir diese Arbeit wurde eine zu der in [Apf] und [SS99] dhnliche Umschaltlogik imple-
mentiert. Diese soll zu jedem Zeitpunkt dartiber entscheiden, ob der experimentelle
Regler oder der sichere Regler aktiv sein soll. Es werden stets beide Regelgesetze
berechnet. Die tatsachlichen Motorsignale werden allerdings nur durch den aktiven

Regler vorgegeben.

Der Zustandsautomat in [Abbildung 6.1] zeigt das Verhalten der Umschaltlogik. Die
Zusténde S reprasentieren den sicheren Regler, Zustand E den experimentellen Reg-

ler. t bezeichnet die Zeit seit Start des Kopters, At bezeichnet die Zeit seit der letzten

Zustandstransition des Automaten. Die Implementierung wurde in Simulink mithilfe
von Flip-Flops und Zahlern realisiert. Beim Start des Kopters wird zwei Sekunden
lang zunéchst der sichere Regler verwendet. Dies ist nicht dringend notwendig, da die
Lyapunov-Funktion wiahrend des Startvorgangs erwartungsgemafl ohnehin sehr grofie
Werte annimmt, stellt aber einen zusétzlichen Sicherheitsmechanismus dar. Danach

wird auf den experimentellen Regler umgeschaltet. Dieser wird solange betrieben,
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bis die Lyapunov-Funktion einen Wert von 0.9 iiberschreitet. Es wird dann auf den
sicheren Regler umgeschaltet, der das System in den stabilen Arbeitspunkt zurtick-
bringt. Solange die Lyapunov-Funktion den Wert von 0.9 unterschreitet, werden fiinf
Sekunden hochgezéhlt. Hat nach Ablauf dieser Zeit die Lyapunov-Funktion den Wert

0.6 unterschritten, so wird erneut der experimentelle Regler aktiviert.

6.6 Simulative Erprobung

Ob die ermittelte Zustandsmenge und die Umschaltlogik das gewiinschte Verhalten
aufweisen, soll zunéachst simulativ iberpriuft werden. Dafir wird die in
und erarbeitete Simulation um die Umschaltung erweitert. Als sicherer
Regler soll der in entworfene Regler verwendet werden. Der experimentelle

Regler soll folgendes Paradigma realisieren:
T T
Uewp = {Ttot,fz‘x Ty Ty TZ} = {—1.25mg Tey Ty Txb] . (6.20)

Das heifit, der Regler stabilisiert die Lage entsprechend des sicheren LQR, beschleu-
nigt aber stur mit einem Schub von 7y iz = —1.25mg nach oben. Erwartungsgemas
sollte dieses Verhalten rechtzeitig durch die Sicherheitsiiberwachung abgefangen wer-
den, sodass der Zustand z nicht davonlauft. Zunachst wird der Regelkreis ohne
den Beobachter betrachtet, d.h. der Zustandsvektor wird direkt zurtickgefiihrt. Bild
6.2 zeigt den Verlauf der z-Koordinate fiir den simulierten Flug mit den geschil-
derten Reglern. Bild 6.3 zeigt den zugehorigen Verlauf der Lyapunov-Funktion.

Anhand dieses Experimentes kann gezeigt werden, dass die Methode zu Findung der
Lyapunov-Funktion ein valider Ansatz ist. Verdnderungen der Schranken des zuléssi-
gen Zustandsraums schlagen sich erwartungsgemaf auf die Form des beobachteten
Zustandsverlaufs nieder, ebenso Anderungen an den LQR-Entwurfsparametern. Die
Umschaltlogik zeigt ebenfalls das gewiinschte Verhalten. Es ldsst sich beobachten,
dass alle 5 Sekunden der experimentelle, dysfunktionale Regler fiir eine Welle im

Zustandsverlauf sorgt.

Es féllt beim Experimentieren auf, dass sich bei dem verwendeten Aufbau der Aus-
schlag der z-Trajetorie ab einer gewissen Lockerung der Zustandsschranken nicht
mehr weiter dndert. Dies hangt mit der Stellsignalbegrenzung und der symmetri-

schen Natur der Lyapunov-Funktion zusammen. Da der Ellipsoid, den die invariante
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Simulation Sicherheitsiiberwachung Zustandsverlauf

021

z/m

0 5 10 15 20 25 30

Bild 6.2: Simulation des Zustandsverlauf der z-Koordinate bei Sicherheitsiiberwa-
chung ohne Beobachter

Simulation Sicherheitsiiberwachung Lyapunov-Funktion
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141
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Bild 6.3: Simulation des zeitlichen Verlaufs der Lyapunov-Funktion ohne Beobachter
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Simulation Sicherheitsiiberwachung Zustandsverlauf
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z/m

0 5 10 15 20 25 30
t/s

Bild 6.4: Simulation des Zustandsverlauf der z-Koordinate bei Sicherheitsiiberwa-
chung mit Beobachter

Zustandsmenge darstellt, symmetrisch zum Ursprung ist, spiegelt sich die Stellsignal-
beschrankung des Schubs in negative z-Richtung ebenfalls als maximaler Schub in
positive z-Richtung wider. Dadurch kommt es ab einer gewissen Abweichung vom Ar-
beitspunkt in negative z-Richtung dennoch zur Umschaltung. Dies muss in weiteren

Betrachtungen adressiert werden.

Fiir Bild 6.3 hat sich gezeigt, dass die Lyapunov-Funktion tatsachlich nie den Wert
V(z) = 1 erreicht. Nun wird der Regelkreis tiber den in entwicktelten
Boebachter geschlossen. Bild 6.4 zeigt den Trajektorienverlauf der z-Koordinate. Bild
6.5 zeigt den nun verdnderten Verlauf der Lyapunov-Funktion. Der Funktionswert
wachst iiber die 1 hinaus, d.h. der Zustand verlédsst die wiederherstellbare Zustands-
menge. Dies deutet darauf hin, dass die Vernachlassigung der Beobachterdynamik
bei der Berechnung der wiederherstellbaren Zustandsmenge unzuléssig ist. Diese

Problematik muss in spateren Arbeiten weiter beleuchtet werden.
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~ Simulation Sicherheitstiberwachung Lyapunov-Funktion

V(x)
18

1.6

1.4

1.2

087

06

041
0.2

L™ e

0 5 10 15 20 25 30
t/s

Bild 6.5: Simulation des zeitlichen Verlaufs der Lyapunov-Funktion mit Beobachter

6.7 Erprobung am Parrot Mambo

In dieser Arbeit wurden ledigliche vorlaufige Versuche durchgefiihrt, um die Grund-
funktionalitat der Sicherheitsiiberwachung zu iiberpriifen. Der in ein-
gefithrte experimentelle Regler soll dafiir weiterhin verwendet werden. Eine Video-
aufnahme des Flugtests befindet sich in Anhang [D]

Es stellt sich heraus, dass der Quadrokopter das erwartete Verhalten aufweist. Die
Position wird stabil gehalten, bis der experimentelle Regler am Zug ist. Dieser be-
schleunigt den Kopter nach oben, bis die Umschaltung ein Verlassen des sicheren
Zustandsraums vorhersagt. Der sichere Regler fithrt das System dann in seinen sta-

bilen Arbeitspunkt zuriick. Nach zirka 5 Sekunden wiederholt sich der Vorgang.

Um die Parameter der Sicherheitsumschaltung auszuarbeiten, sind weitere Experi-
mente noétig. So wiirde man beispielsweise unterschiedliche experimentelle Regler
anwenden, die jeweils einen Zustand destabilisieren. Man wiirde dann iterativ die
Schranken fiir diesen Zustand und dessen Ableitungen anpassen, bis sich das ge-
wiinschte Verhalten einstellt. Gegebenfalls miissen parallel die Entwurfsparameter
des LQR abgeédndert werden.
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Kapitel 7

Zusammenfassung und Ausblick

In dieser Arbeit wurden die Grundlagen fiir eine Quadrokopterregelung als Demons-
tratorsystem fiir Echtzeit-Problemstellungen etabliert. Dafiir wurde eine lineare Zu-
standsraumregelung in Form eines LQR entworfen. Um Integrationsdrift zu unter-
binden und den Quadrokopter tauglicher fiir den Flug in Innenrdumen zu machen,
wurde eine Kameraauswertung auf Basis einer Bodenmarkierung ausgelegt und im-
plementiert. Um die daraus gewonnenen Messdaten zu verarbeiten, wurde dann ein
Zustandsbeobachter in Form eines Kalman-Filters entworfen. AbschlieSend wurde
eine Sicherheitsiiberwachung implementiert, die auf Basis einer invarianten Zustands-
menge intelligent zwischen einem sicheren und einem experimentellem Regler hin-

und herschalten soll.

Die lineare Zustandsregelung durch den LQR aus war in der Lage, das
Quadrokoptersystem zuverléssig zu stabilisieren und Sollgréenspriingen zu folgen.
Stationdre Genauigkeit konnte mithilfe der Integralzustiande gewéhrleistet werden.
Es hat sich ebenfalls gezeigt, dass ein Betrieb mit frei wahlbarem Gierwinkel moglich

ist.

Der entworfene Zustandsbeobachter auf Basis der Kameraauswertung aus
und konnte die Bodenmarkierung zuverléassig erkennen und den Quadro-
kopter in die entsprechende Position tiberfithren. Der vorliegende Integrationsdrift
konnte hierdurch eliminiert werden. Der hierfiir ausgelegte Kalman-Filter war auch
fiir die anderen Systemzustédnde in der Lage, eine Zustandsschéitzung zu liefern. Ein

Betrieb des Quadrokopters bei beliebigem Gierwinkel war ebenfalls moglich.

73



7 ZUSAMMENFASSUNG UND AUSBLICK

Fiir die Sicherheitsitberwachung wurden in grundlegende theoretische Kon-
zepte erarbeitet und erste simulative und physikalische Experimente durchgefiihrt.
Es hat sich herausgestellt, dass die Ideen aus [Apf] und [SS99] tauglich sind, um den
Quadrokopterflug zu tiberwachen. Die Sicherheitsiiberwachung muss noch in manchen
Aspekten weiterentwickelt werden. Es wurden einige Punkte angesprochen, die zur
Weiterentwicklung der besprochenen Konzepte in Betracht gezogen werden miissen.
Dazu gehoren die Berticksichtigung der Beobachterdynamik, die genauere Analyse
des Einflusses von Stellsignalbegrenzungen sowie ein anschlieBendes experimentelles

Anpassen der Entwurfsparameter.

Fiir einen moglichst verschleiflfreien Betrieb des Quadrokopters wére es zudem von
Interesse, einen sicheren Landemechanismus zu implementieren. Ohne einen solchen
Landemechanismus kommt es nach jedem Flug zu einem Sturz aus ca. 1m Flughdhe.
Dies fiihrt auf Dauer zu Verschleify des Versuchsaufbaus. Ebenso wére es denkbar, den

Startvorgang weiter zu verbessern, beispielsweise durch eine Trajektorienplanung.
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A VERZEICHNIS DER FORMELZEICHEN

Anhang A

Verzeichnis der Formelzeichen

T RT e DR N " R NS Ny w o

N e s oe

o O
B

Q9=

Dynamikmatrix

FEingangsmatrix

Ausgangsmatrix

Reglerverstarkung

Beobachterverstiarkung

Zustandsvektor

Eingangsvektor

Ausgangsvektor

kartesische Koordinate x (nach vorne)

kartesische Koordinate y (nach rechts)

kartesische Koordinate z (nach unten)

Rollwinkel

Nickwinkel

Gierwinkel

Winkelgeschwindigkeit um y-Achse im Weltkoordinatensystem
Winkelgeschwindigkeit um x-Achse im Weltkoordinatensystem
Winkelgeschwindigkeit um z-Achse im Weltkoordinatensystem
Beschleunigung durch Erdgravitationsfeld

Masse des Quadrokopters

Matrix der Massentragheitsmomente des Quadrokopters
Vektor der Integralzustande

Abtastperiode

Kostenmatrix fiir Zustandsgréfen beim LQR

Kostenmatrix fiir Eingansgrofien beim LQR
Berechnungsmatrix fiir Riccati-Gleichung / Lyapunov-Funktion
Zustandsfehler

Transformationsmatrix

RGB-Aufnahme der Bauchkamera in Tensorform
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Farbpunkt im RGB-Raum, welches der Farbe der Bodenmarkierung entspricht

Toleranzvektor der Farberkennung im RGB-Raum

Mittelwert einer Messgrofie

Standardabweichung einer Messgrofie

Kovarianzmatrix fiir Systemrauschen beim Kalman-Filter
Kovarianzmatrix fiir Messrauschen beim Kalman-Filter
geschatzter Zustand

Lyapunov-Funktion des Zustandsfehlers

Schranke fiir zulassige Zustandsmenge

inverse Matrix von P fiir Berechnung der Lyapunov-Funktion
zuléssige Zustandsmenge

wiederherstellbare Zustandsmenge
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Anhang B

Simulationsmodell

Dieses Simulink-Modell enthélt alle erarbeiteten Systemkomponenten und eine Simu-

lation des linearisierten Quadrokoptersystems.
Folgende MATLAB-Skripte sind enthalten:
o ModelValues: Initialisiert allgemeine Werte fiir das Modell
o LQRValues: Initialisiert Werte fiir den Linear Quadratic Regulator
o KalmanFilterValues: Initialisiert Werte fiir den Beobachter
Folgende Simulink-Modelle sind enthalten:
o flightController: Flugregelung mit LQR und Sicherheitsiiberwachung

o MAINSimulationModel: Modell fiir die Simulation des Gesamtsystems mit Stre-
cke und Beobachter

Eine grobe Darstellung des Modells zeigt Bild B.1. K ist dabei der in
entworfene Regler misamt Sicherheitsumschaltung, S eine lineare Simulation des in
entwickelten Systemmodells mit Stellsignalbegrenzung und Systemrauschen
sowie Modellunsicherheit und L der in ausgelegte Beobachter.
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B SIMULATIONSMODELL

L

Bild B.1: Blockschaltbild fiir das Simulationsmodell
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Anhang C

Versuchsautbau fiir den Flugtest

mit dem Parrot Mambo

Im Folgenden wird einmalig der allgemeine Versuchsaufbau fiir die Erprobung jeder

einzelnen Komponente in dieser Arbeit geschildert.
FEtablieren der Schnittstelle zum Parrot Mambo

Praktischerweise stellt Simulink eine Support Package zur Verfiigung, die es erlaubt,
relativ unkompliziert eine eigene Flugregelung auf den Parrot Mambo zu laden.
Hierfiir muss pro Parrot Mambo und PC ein Netzwerktreiber installiert werden, der
eine Ubertragung mittels TCP /IP-Protokoll iiber Bluetooth ermoglicht. Dafiir gibt
es einen Installationsassistenten von MATLAB, der sich im folgenden Menii findet:
MATLAB Home — AddOns — Manage AddOns — Simulink Support Package for
Parrot Minidrones — Zahnrad-Icon.

Nach der Installation kann die Verbindung zu einem Parrot mit wenigen Mausklicks
hergestellt werden. Zuerst muss im Windows-Menii fiir Bluetooth der gewiinschte
Kopter mit dem PC gekoppelt werden. Dann kann die TCP /IP-Verbindung im Menii

Systemsteuerung — Gerdte und Drucker wie in Bild C.1 hergestellt werden:

Mittels Simulink kann dann ein Modell fiir den Flugregler ausgelegt werden, welches
dann unter Verwendung der Simulink Coder Package in C-Code umgewandelt wird.
Dieser Code wird dann auf den Quadrokopter geladen und ersetzt dort den beste-
henden Flugregler. Anhang [Abschnitt C.1|enthélt das finale Simulink-Modell fiir den
Kopterflug.
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a5 unghAlle Systemsteusrungselemente\Gerate und Drucker - m] X

« v 4 Fa > Systemsteuerung > Alle Systemsteuerungselemente » Gerite und Drucker v & | “Gerite und Drucker” durchsu... 0
Datei Bearbeiten Ansicht Extras

Gerthinzufiigen  Drucker hinzufdgen  Verbindung herstellen ber: = Gerat entfernen

= Q/Q/Q/Q/Q/Q/A

|

&

~ Gerdte (5)

»

~ Nicht angegeben (4)
I - I - - . -

Verbindung herstellen ber: > Zugriffspunkt
Mambe_598651 Mambo_598¢

Verkniipfung erstellen
Mambo_598651

& Gerdt entfernen

|

G Problembehandlung

Eigenschaften

Bild C.1: Verbindungsaufbau zum Parrot Mambo

Vorbereitung der Versuchsumgebung

Fir den Kopterflug muss die Testumgebung gewissen Anforderungen gerecht werden.
Die Tests in dieser Arbeit wurden in einem Innenraum ausgefiihrt. Bild C.2 zeigt den

Versuchsaufbau.

In der Mitte des Aufbaus befindet sich die Bodenmarkierung, die durch die Ge-
wichtskraft von zwei Metallstaben fixiert wurde. Der umliegende Bereich wurde mit
Kigelchen aus Klebmasse versehen. Diese dienen dazu, die optische Flussmessung
zu unterstiitzen. Eine intensive Belichtung des Bodens ist ebenfalls hilfreich, um zu
gewdahrleisten, dass die Kameraaufnahme allgemein brauchbare Werte liefert. Dies gilt
insbesondere wegen der dunklen Farbe des Bodens. Fallt die Funktion des optischen
Flusses aus, so kann es vor allem wéihrend des Startvorgangs schnell passieren, dass
der Kopter seine Lineargeschwindigkeit falsch einschétzt und gegen die Wand fliegt.
Dies fithrt schnell zu Schaden an Rotoren und Fluggestell.

Ein optimaler Versuchsaufbau sollte in alle Himmelsrichtungen ca. zwei Meter freies
Feld haben. Nahe Gegenstande oder Wande konnen durch Reflexion der Ultraschall-
wellen die Hohenschatzung storen. Dadurch kann es passieren, dass der Kopter gegen

die Decke fliegt und beschédigt wird. Harte Kanten in der Umgebung sollten ebenso
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Bild C.2: Versuchsaufbau

moglichst vermieden werden, da ein Sturz auf eine solche Kante die Sensorik am

Bauch des Kopters beschadigen kann.

Es gilt auflerdem zu beachten, dass rapide Druckschwankungen durch bspw. das
Offnen einer Tiir oder eines Fensters ebenfalls die Hohenmessung temporér storen

konnen.
Vorbereitung des Parrot Mambo fiir ein Flugexperiment

Bevor ein Flugexperiment durchgefiihrt werden kann, gilt es, einige Problemquellen
im Vorraus zu eliminieren. Zunéchst muss tiberpriift werden, ob der Akku zureichend
geladen ist. Dies ist essentiell, da der Kopter andernfalls einen Vorwértssalto macht
und dann ausschaltet. Dies kann die Rotoren beschadigen, daher empfiehlt es sich,
zunachst einen Flug mit gedrosselter Motorleistung auszufiihren, um zu testen ob
der Akku zureichend geladen ist. Um den Akkustand zu tiberpriifen kann auflerdem
die Flight Log-Funktionalitdt der Simulink-Schnittstelle zu Rate gezogen werden. Es
empfiehlt sich grundsétzlich, einen Zusatzakku parat zu haben, der parallel zu den
Flugtests geladen werden kann, da der Kopterakku relativ schnell zuneige geht. So

konnen Totzeiten beim Experimentieren vermieden werden. Es hat sich auflerdem
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herausgestellt, dass sich bei einem niedrigem Akkustand das Reglertiming édndert

und die Lagestabilisierung an Qualitat verliert.

Nach einer Bruchlandung muss dringend tiberpriift werden, ob die Rotoren des Ko-
pters alle weiterhin reibungsfrei drehen kénnen. Ansonsten muss der entsprechende

Rotor manuell von seiner Welle entfernt und dann wieder aufgebracht werden.

Fiir jedes einzelne Flugexperiment muss die Flugregelung komplett neu geladen
werden. Wird dies nicht befolgt, so kann die Lage des Kopters ab dem zweiten
Flug nicht mehr richtig stabilisiert werden. Der genaue Grund hierfir ist unklar
geblieben. Womoglich hangt dieses Phanomen mit zwischengespeichterten Werten
aus der Inertial Measurement Unit (IMU) zusammen, die zwischen den Fliigen nicht

zuriickgesetzt werden.

C.1 Modell fiir den Kopterflug

Das Modell enthalt folgende Komponenten fiir den experimentellen Kopterflug, welche

in dieser Arbeit entwickelt wurden:

flightController: Flugregler

stateEstimator: Zustandsbeobachter

VisualDataHandling: Verarbeitung der Kameradaten

Weitere Komponenten, die bereits in Anhang [B| beschrieben wurden.

Das Modell enthalt auflerdem weitere Komponenten, die aus dem Parrot-Mambo

Beispielmodell asbQuadcopter iibernommen wurden.
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Anhang D

Videos Flugexperimente

Dateiname Beschreibung

01LQRTrajectVid LQR Test

02DriftVid Nachweis Integrationsdrift
03estimDemoVid Test Beobachter/Kameraauswerung
O4safetyCtrlPrelim Test Sicherheitstiiberwachung

Tabelle D.1: Videoaufzeichnungen des Kopterflugs
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Anhang E

Kameraauswertung

E.1 Offline-Farbanalyse

Dieser Anhang enthélt das MATLAB-Skript analyzePixelData. Dieses Skript dient

dazu, die Farbdaten einer Bodenmarkierung zu analysieren.

E.2 Kamerasimulation zur Erprobung des

Auswertealgorithmus

Dieser Anhang enthélt folgende Dateien zur Simulation und Erprobung des Kamera-

auswertealgorithmus:

o pixelPlotFromXyzrpy: Dieses Skript erlaubt es, mittels Schieberegler fiir die
Zustandsgrofien ein Kamerabild zu simulieren. Dieses kann dann verwendet

werden, um den Auswertealgorithmus simulativ zu erproben.

o LRTBoden: Eine Aufnahme des Fuflbodens, um dem simulierten Bild Hinter-

grundrauschen hinzuzufiigen.
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E.3 Algorithmus zur Erkennung der

Bodenmarkierung

Dieser Anhang enthélt folgende MATLAB-Funktionen, die beim Quadrokopterflug

zum Einsatz kommen, um die x-y-Position sowie ¢ zu messen:

o detectColor: Diese Funktion nimmt als Eingang eine RGB-Aufnahme sowie
Farbparameter und gibt eine Bindrmaske derselben Grofle zuriick, die fiir jeden

Pixel aussagt, ob die gesetzte Farbbedingung erfiillt ist.

o XYPsiFromVis: Diese Funktion nimmt als Eingang eine RGB-Aufnahme, einen
Schatzwert fiir die Flughohe sowie einen Schatzwert fiir ¢» und gibt eine Messung
fir x,y und v sowie eine Validitatsbeurteilung fiir die jeweiligen Messwerte

zuruck.
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