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ВСТУП 

У сучасних умовах розвитку безпілотних літальних апаратів аеростати не  

рідко розглядаються як альтернатива традиційним мультикоптерам та літакам. 

Завдяки своїй здатності до тривалого польоту, низьким енергетичним витратам на 

утримання висоти та простоті конструкції, аеростати ефективні у сферах 

спостереження, комунікацій та екологічного моніторингу. 

Актуальність розробки програмно-технічного засобу керування 

аеростатичними літальними засобами зумовлена потребою забезпечити 

гарантовану стійкість та безпеку експлуатації. На відміну від фіксованих 

аеростатів, дирижаблі під час польоту потрапляють під вплив вітрових завад, 

змінного тиску та інших зовнішніх факторів. При відносно невисокій швидоксті 

апарата вони здатні суттєво порушити траєкторію його польоту. Програмні 

алгоритми стабілізації, реалізовані на базі вбудованих мікроконтролерів у 

поєднанні з датчиками нахилу, GPS-модулями та різними органами керування, 

дозволяють миттєво реагувати на різні відхилення, забезпечуючи його практично 

автономну роботу навіть за мінливих погодних умов. 

З точки зору технологічних трендів, зростає інтеграція Інтернету речей (IoT), 

машинного навчання та елементів штучного інтелекту. Вбудовані комп’ютери з 

підтримкою бездротового зв’язку дозволяють віддалено оновлювати алгоритми 

управління, корегувати параметри у реальному часі та аналізувати дані з бортових 

сенсорів. Це сильно спрощує і підвищує надійність експлуатації засобу. 

У перспективі подальший розвиток безпілотних аеростатичних літальних 

апаратів відкриває можливості для створення мережі взаємопов’язаних аеростатів, 

здатних виконувати спільні завдання з розподіленим спостереженням та передачі 

даних. Використання передових сенсорів, енергоефективних приводів і 

самонавчальних алгоритмів може зрозбити їх недорогим й доволі гнучким 

інструментом в комерційних, громадських та оборонних системах. 
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1 АЕРОСТАТИЧНІ ЛІТАЛЬНІ АПРАРТИ ТА ПОСТАНОВКА ЗАДАЧІ 

ЩОДО РОЗРОБКИ СИТСЕМИ КЕРУВАННЯ НИМИ 

1.1  Аналіз предметної області і виявлення наявних проблем і завдань 

Аеростат – це літальний апарат, політ якого повністю або частково (в 

залежності від системи), зумовлений дією закону Архімеда. Згідно з яким на будь-

яке тіло, занурене в рідину або газ, діє виштовхувальна сила, яка дорівнює вазі 

витисненої даним тілом речовини [1]. 

 

𝐹𝐴 = 𝑝𝑔𝑉 (1.1) 

 

де ρ – це густина витісненої речовини; 

g – це прискорення вільного падіння; 

V – це об’єм зануреної частини тіла (і, відповідно, витісненої рудини). 

У повітрі, як і в рідинах, на занурені тіла діє виштовхувальна сила, відома як 

сила Архімеда. Проте її вплив зазвичай незначний через високу густину більшості 

об'єктів. Якщо ж середня густина тіла менша за густину навколишнього 

середовища, виштовхувальна сила може перевищити вагу тіла, що дозволяє йому 

підніматися вгору. Отже саме цей принцип і лежить в основі польоту аеростатів [2].  

Для ілюстрації розглянемо приклад: суцільний шматок заліза потоне, якщо 

його розмістити на воді, оскільки його густина перевищує її густину. Однак, якщо 

з того ж заліза виготовити порожнисту оболонку, наповнену повітрям, вона може і 

не потонути, оскільки середня густина конструкції зменшується. Якщо ж цю 

оболонку наповнити водою, її середня густина зрівняється з густиною середовища, 

і вона потоне. 

Аеростати зазвичай наповнюють газами, які мають меншу густину, ніж 

повітря: нагрітим повітрям, гелієм або воднем. Існує також концепція вакуумного 

аеростата, запропонована Франческо Лана де Терці: оболонка, з якої повністю 
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відкачано повітря [3]. Така конструкція мала б витримувати атмосферний тиск 

зовні без внутрішнього протидіючого тиску, що досі технічно не реалізовано. 

Перший аеростат був сконструйований братами Жозеф і Жак-Етьєн 

Монгольф'є. Його оболонка була кулеобразна, виготовлена з паперу та шовку, мала 

діаметр 15 метрів і висоту приблизно 22,7 метрів. Її було наповнено нагрітим 

повітрям, яке отримували шляхом спалювання соломи та вовни в спеціальному 

вогнищі, прикріпленим під отвором кулі. Апарат був в повітрі десь біля 25 хв. За 

цей час він пролетів близько 9 км. Але варто уточнити що пілоти могли керувати 

лише регулюванням висоти, змінюючи інтенсивність нагрівання повітря [4, 5]. 

У той же ж час французький фізик Жак Шарль разом із своїм соратником 

здійснив перший політ у аеростаті наповненим воднем. Цей апарат зміг 

протриматись в повітрі понад дві години. Він досягнув висоти 550 м і пролетів 36 

км. І знову таки, управління обмежувалось лише впливом на висоту польоту. Тут 

це здійснювалося за допомогою клапана для випуску газу та баласту [4, 5]. 

Але ці апарати не були керованими. Напрямок, відстань і швидкість польоту 

цих апаратів залежали в основному від вітру. 

 

 

Рисунок 1.1 – Повітряна куля Жана-П'єра Бланшара [6] 
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Першу спробу зробити аеростатичний літальний апарат керованим зробив 

Французький винахідник Жан-П'єр Бланшар. За основу він взяв апарат концепції 

Жака Шарля – кулю наповнену воднем. Для керування він встановив на нього 

крилясті весла. Апарат сконструйований Жан-П’єром Бланшаром зображено на 

рисунку 1.1. Хоча ці пристрої були малоефективними, вони дозволили йому 

здійснити перший переліт через Ла-Манш. Цей політ тривав близько двох з 

половиною годин і продемонстрував потенціал аеростатів [4-6].  

Французький математик Жан-Батист Меньє став одним із перших, хто 

відійшов від традиційної сферичної форми аеростатів, запропонувавши подовжену 

конструкцію з внутрішніми балонетами – камерами для стабілізації тиску 

всередині оболонки. Також ним була запропонована система водного баласту, яка 

пізніше нерідко використовувалась на аеростатах. Рух апарата мав забезпечуватись 

гвинтом, який обертався б м’язовою силою пілотів через педальний механізм, 

подібний до велосипедного. Але проєкт так і залишився лише на папері [4,5,7]. 

 

 

Рисунок 1.2 – Концепція літального апарату Жана-Батиста Меньє [7] 

 

Ідеї Меньє були втілені в життя та суттєво вдосконалені Анрі Жіффаром, 

який створив перший справді керований аеростат. Для обертання гвинта  на цьому 

апараті використовувався паровий двигун. Хоча потужності від нього ще не 
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вистачало для ефективного польоту проти сильного вітру, аеростат уже мав усі 

ключові риси сучасного дирижабля (від фр. dirigeable – керований): витягнуту 

обтічну оболонку, двигун, рульове управління та систему стабілізації. На рисунку 

1.3 зображено дирижабль Анрі Жіффара [4,8]. 

 

 

Рисунок 1.3 – Дирижабль Анрі Жіффара [8] 

 

Граф Фердинанд фон Цеппелін, основуючись на ідеї Девіда Шварца, 

розвинув ідею жорстких дирижаблів. На відміну від попередніх м’яких аеростатів, 

ці апарати мали жорсткий каркас із легких металів, всередині якого розміщувалися 

окремі газові балони. Це дозволяло зберігати форму оболонки незалежно від тиску 

газу та забезпечувало більшу міцність конструкції. На честь графа дирижаблі з 

такою конструкцією отримали назву цепеліни. 

Застосування дизельних двигунів надало цепелінам можливість рухатися 

проти вітру. Крім того, вони були оснащені розвиненими системами керування: 

рулем напрямку (кермом) для поворотів, рулем висоти (елеватором) для зміни 

висоти польоту, а також балонетами – внутрішніми камерами, що дозволяли 

регулювати тиск і стабільність оболонки. Для балансування ваги 

використовувалася система переміщення баластної води. На рисунку 1.4 можна 

побачити структуру цепелінів [5, 9-11]. 
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Рисунок 1.4 – Структура цепелінів 

 

Однією з головних небезпек, пов’язаних із цепелінами, була висока 

займистість водню, яким заповнювали газові балони. Ідеальним варіантом з 

погляду безпеки міг би стати гелій – інертний і незаймистий газ. Однак навіть 

сьогодні його використання ускладняється високою вартістю. До того ж, гелій має 

дещо більшу густину порівняно з воднем, що зменшує ефективність його 

застосування як підйомного газу в аеростатах.  

На рисунку 1.5 зображено найбільший в світі дирижабль LZ 129 

«Гінденбург», розробленого і сконструйованого на фабриці Цепеліна. Саме на 

цьому апараті сталася аварія: під час посадки, водень, яким були наповнені балони, 

спалахнув. Після цього інциденту від використання дирижаблів для перевезення 

пасажирів відмовились. Тож сьогодні їх використання є обмеженим [4, 5,12,13]. 

 

 

Рисунок 1.5 – LZ 129 “Гінденбург” [11] 
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Окрім проблем з наповненням аеростати не набули широкого поширення в 

сучасній авіації ще і через інші обмеження. Через низьку масу та велику парусність 

вони сильно залежать від погодних умов, особливо від вітру, що створює труднощі 

не лише під час польоту, а й у процесі стоянки чи обслуговування. Аеродинамічні 

сили, що змінюються зі швидкістю, істотно ускладнюють зліт і посадку, вимагаючи 

ретельного контролю. 

До технічних викликів додається й економічний чинник: використання 

дорогого гелію значно підвищує вартість польоту, особливо при короткочасній 

експлуатації. Це робить аеростати менш конкурентоспроможними порівняно з 

літаками, вертольотами чи іншими літальними апаратами. Масове впровадження 

також ускладнюється браком спеціалізованої інфраструктури, необхідної для 

обслуговування таких апаратів. 

На рисунку 1.6 зображено ці і інші недоліки аеростатичних літальних 

апаратів, що роблять їх дуже незручними при масовому використанні [12-14]. 

 

 

Рисунок 1.6 – Основні недоліки аеростатичних літальних апаратів 

 

Однак, не дивлячись на це, аеростатичні літальні апарати володіють рядом 

переваг, які вигідно відрізняють їх від традиційних засобів авіації. Завдяки дії 
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виштовхувальної сили, їм не потрібно постійно витрачати енергію для утримання 

в повітрі, що істотно знижує енергоспоживання під час польоту та дозволяє 

перебувати в небі багато годин або, навіть, діб безперервно. 

Крім того, у разі технічної несправності чи втрати керування, аеростат не 

падає стрімко, а зберігає плавучість, що значно підвищує рівень безпеки. Завдяки 

цим властивостям такі апарати є незамінними для завдань, що потребують тривалої 

присутності в повітрі без потреби у високій швидкості – зокрема, в спостереженні, 

моніторингу, зв’язку чи дослідницьких місіях. На рисунку 1.7 зображено частину 

таких завдань [12-16]. 

 

 

Рисунок 1.7 – Типи завдань які можуть виконувати АЛА 

 

До цього, сучасний розвиток комп’ютерних й сенсорних систем створюють 

можливість реалізувати безпілотні АЛА. А допомогти пілоту справитись з великою 

кількістю мінливих характеристик може реалізація програмних рішень по 

автоматизації польоту. Це робить АЛА доволі перспективними для виконання 

довготривалих місій у галузях спостереження й комунікацій. 
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1.2 Порівняльний аналіз переваг та недоліків існуючих рішень 

Програмно-технічні пристрої керування АЛА, зазвичай використовуються 

для реалізації дистанційного керування. Також з їхньою допомогою можна 

полегшити керування. Можна покласти на комп’ютер виявляти вплив зовнішніх 

завад, а також зміни параметрів самого тіла. 

Далі у цьому розділі буде перелічено та стисло охарактеризовано сучасні 

аеростатичні керовані системи [17-26]. 

 

 

Рисунок 1.8 – Гібридний аеростат Airlander 10 [17] 

 

Airlander 10 (рис.1.8) має довжину 91 м і є гібридним аеростатом – гелієвим 

корпусом зі сплющеним овальним перерізом, що слугує лебідкою для 

аеродинамічного підйому, і додатковими аеродинамічними поверхнями (крила, 

керма). Існує лише в одному екземплярі. 

Польотна система Airlander 10 успадкувала архітектуру LEMV: цифровий 

бортовий комп’ютер польотного контролю дає змогу переходити між режимами 

ручного, дистанційного й безпілотного керування. Сигнали передаються на 

виконавчі механізми й двигуни оптичними волокнами через спеціальні мережі.  

Система кервання має стандартний набір сенсорів для визначення положення 

і орієнтації: 3‑осьовий акселерометр, 3‑осьовий гіроскоп, 3‑ осьовий магнітометр, 
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барометр і GPS, об’єднаних в єдину систему AHRS (Attitude and Heading Reference 

System) / INS (Inertial Navigation System). Для розвідувальних і комунікаційних 

місій можуть додаватися додаткові пристрої: електро‑оптичні/інфрачервоні 

камери, багатоспектральні сенсори, радіолокаційні станції й SIGINT‑антени. 

Airlander 10 підтримує стандартні автопілот‑режими: утримання висоти, 

курсу, швидкості, вертикальної швидкості та навігацію за маршрутом. Утримання 

висоти основане на барометричному датчику й PID‑регуляторі, що коригує вектор 

тяги та кут атаки для стабілізації встановленої висоти.  

Утримання курсу використовує дані магнітометра й гіроскопа, передаючи 

команди на рульові поверхні й поворотні двигуни, щоб тримати заданий напрямок. 

Навігаційний режим об’єднує GPS‑позицію з бортовим FMS: обчислює вектор 

курсу до точки і автоматично коригує курс та швидкість для послідовного 

проходження шляхових точок. Режими зльоту та посадки поєднують утримання 

позиції, висоти й вектор тяги за даними датчиків наближення до ґрунту та 

швидкості; вони активуються за певними порогами швидкості й відстані до 

поверхні. 

 

 

Рисунок 1.9 – Гібридний аеростат Lockheed Martin P-791 [18] 

 

Lockheed Martin P 791 (рис.1.9) – це напівжорсткий гібридний аеростат, що 

поєднує аеростатичний (гелієвий) та аеродинамічний підйоми. Він має довжину 

близько 36,6 м та максимальну ширину майже 19,8 м. Нижня частина оснащена 
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чотирма дископодібними подушками для короткого зльоту і посадки на різних 

поверхнях. Може пілотуватися як з борту так і дистанційно (опціонально). Наразі 

це лише прототип, але перебуває в розробці з розрахунку на масове виробництво. 

Система польотного керування LMH‑1 побудована за принципом fly‑by‑wire 

із резервованими цифровими бортовими комп’ютерами. Тобто команди від пілота 

(або наземного оператора) передаються до розподілених модулів управління 

двигунами й кермовими поверхнями через швидкісні мережі CAN. 

Набір AHRS/INS сенсорів дуже подібний до того який є у вже розглянутого 

Airlander 10. Деталі щодо алгоритмів автопілотування не було розкрито 

розробниками, але відомо що P‑791 підтримує стандартні режими, які були 

перелічені при розгляді Airlander 10. 

 

 

Рисунок 1.10 – Аеростат жорсткої конструкції Aeroscraft ML866 [20] 

 

Aeroscraft ML866 (рис.1.10) – це жорсткий зміннобаластний аеростат із 

внутрішньою жорсткою рамою, що зберігає форму обтічного корпусу навіть при 

зміні об’єму гелію. Має довжину близько 170 м. Оснащений запатентованою 

системою керування плавучістю COSH (Compression Of Static Helium), суть якої 

полягає у стисненні гелію в резервуарах або його розширення для зміни об'єму. Ця 

технологія дозволяє відмовитись від використання баласту. Так само як і 

попередньо розглянуті апарати, може керуватись безпосередньо пілотом, 

дистанційно через радіозв’язок або ж автопілотом. 
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Система керування цього апарату принципово нічим не відрізняється від 

попередньо розглянутих. Єдине що вона ще здійснює контроль системи COSH. 

 

 

Рисунок 1.11 – Стратосферний аеростат Thales Stratobus [22] 

 

Stratobus (рис.1.11) – стратосферний аеростат довжиною близько 140 м, 

м’якого типу конструкції, тобто форма його оболонки підтримується внутрішнім 

тиском гелію. Його сконструйовано як повністю автономну безпілотну систему з 

електричним приводом чотирьох двигунів, живлення яких забезпечують сонячні 

панелі. Керування може здійснюватися як з наземної станції в прямій лінії зв’язку 

(Line Of Sight), так і через супутниковий канал (Beyond Line Of Sight). Наразі 

перебуває в розробці і немає повнорозмірного льотного прототипу. 

Система керування побудована за принципом fly‑by‑wire із резервованими 

бортовими комп’ютерами. Оснащений AHRS/INS системою, як і у всі попередньо 

розглянуті апарати. 

Автоматизовані режими включають здійснення зльоту посадки (VTOL), 

регулювання тиску гелію та векторів тяги. Має режим утримання позиції який 

реалізується за допомогою PID контролера за висотою та позицією. Основним 

режимом є крейсерський політ із утриманням заданої швидкості і курсу. Таж має 
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реалізований режим слідування маршрутними точками. Перехід між режимами 

здійснюється за допомогою скінченної машини станів. 

 

 

Рисунок 1.12 – Радіокерований легкий аеростат Solar RC Blimp [25] 

 

Solar RC Blimp (рис.1.12) – це радіокерований легкий аеростат із 

поліуретановим обтічним корпусом довжиною від 5 м до 10 м, оснащений гелієм 

для підйомної сили та фотоелектричними модулями для продовження польоту без 

підзарядки. Він має два тягові електродвигуни, керовані за допомогою звичайного 

RC‑передавача, і стабілізатори з елеваторами та стернами. Має серійне 

виробництво і використовується для аерофотозйомки та наукових досліджень. 

Система керування Solar RC Blimp у стандартній комплектації в основному 

складається з RC-приймача, ESC (Electronic Speed Controller) і підсистеми 

розподілення електроенергії. 

Базовими компонентами підсистеми розподілення електроенергії є сонячні 

панелі, акумулятор і ряд датчиків і контролерів. При достатній інтенсивності 

сонячного освітлення двигун і система напряму живиться з сонячних панелей, а 

надлишок використовувати для заряджання акумуляторів. При слабкому 

сонячному освітленні система живиться з акумуляторів. Завдяки цьому апарат 

може максимально довго зберігати здатність до руху. 

Але апарат також може бути оснащений ArduPilot Pixhawk модулем і 

AHRS/INS сенсорами, що дозволить автоматизувати керування апаратом. При 
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цьому стають доступні такі режими: стабілізація із PID‑контролем крену і тангажу, 

утримання висоти, утримання позиції, навігація за точками та повернення до точки 

запуску, які перемикаються через скінченний автомат командного рівня автопілота. 

 

 

Рисунок 1.13 – Безпілотний аеростат м’якої конструкції Silent Runner [26] 

 

Silent Runner (рис.1.13) – це безпілотний аеростат м’якої конструкції (RC-

blimp) довжиною близько 2,2 м. Проект реалізовано як відкрита апаратно-

програмна платформа. Тобто він існує не лише у вигляді концепту: ентузіасти по 

всьому світу регулярно збирають діючі прототипи. 

Система керування основана на мікроконтролера Arduino Pro Mini, на якому 

можна розгорнути основну прошивку Silent Runner. До базового набору 

електроніки входять електродвигуни та ESC (Electronic Speed Controllers) до них, 

сервоприводи та датчики моніторингу живлення. 

За бажанням систему можна модифікувати додавши до неї навігаційні 

модулі: тривісний акселерометр, гіроскоп і магнітометр, барометр для 

вимірювання висоти та супутниковий модуль GPS. 

Призначення штатної прошивки Silent Runner – забезпечення дистанційного 

пілотування. Однак вона не має режимів автоматизації. Хоча систему можна 

модифікувати, як і встановленням окремого модуля автопілоту, так і модифікацією 

самої прошивки. Сама вона є в GitHub і має відкритий доступ. Варто ще додати, що 
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для миттєвого реагування на сигнали з датчиків штатна прошивка використовує 

бібліотеку PinChangeInt. 

Розглянуті аеростатичні апарати демонструють широкий спектр підходів до 

систем керування – від простих RC-рішень до складних автоматизованих 

комплексів з резервуванням і багаторежимним автопілотом. Деякі з них  

впроваджують унікальні рішення, що хоч і дає значні переваги, але водночас 

ускладнює систему керування. Такі рішення можуть бути надлишковими для 

безпілотних АЛА малих розмірів.  

Серед переваг високотехнологічних систем – гнучкість режимів роботи, 

стабільність і можливість автономної навігації. Недоліками є складність реалізації, 

висока вартість компонентів та більші вимоги до технічного обслуговування. У той 

час як простіші системи (як у Silent Runner) значно легші у реалізації, дешевші й 

ідеальні для аматорських чи науково-дослідних проєктів. І що показово такі 

системи набагато легше вводяться у експлуатацію, тоді як складніші системи 

потребують довготривалих тестувань і за пару десятків років розробки так можуть 

і не дійти до серійного виробництва. Втім дуже прості радіокеровані системи 

майже повністю залежать від оператора або потребують додаткового 

програмування для впровадження автономії. Що дуже обмежує їх можливості 

Таким чином, вибір системи керування завжди є компромісом між складністю, 

ціною та функціональністю відповідно до цілей місії. 

1.3 Визначення вимог програмно-технічної системи керування 

аеростатичного літального засобу 

У цьому дослідженні в якості літального апарату, для якого буде розроблено 

систему керування, розглядається пристрій, призначення якого це повітряна 

зйомка. В основі системи має бути закладено плату розробника ESP32 з 

вбудованим Wi-Fi-модулем. 

Керування має бути двохосьове, і здійснюватись за допомогою стерн 

хвостового оперення. Воно складається з чотирьох крих, кожне з яких має по 
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одному стерну. Але вони будуть попарно синхронізовані між собою: два 

вертикальні і два горизонтальні. 

Очікується, що система матиме два двигуни. Через аеродинамічні 

характеристики апарата, для якого розробляється система керування, вимоги до 

керуючих елементів наступні: тяга мінімум 2.6 Н, та крутний момент по 1.6 кг*см 

на вісь керування. Система не повинна важити більше 200 г інакше апарат не буде 

здатен здійснвати стабільний політ. 

Також необхідно реалізувати горизонтальну стабілізацію при 

прямолінійному польоті. Для виконання завдання буде розроблено структурну і 

електричну принципову схеми, підібрано елементи, що відповідають поставленим 

задачам, розроблено програмний засіб за допомогою середовища ArduinoIDE та 

мови програмування C++. 

Для подальшого тестування апрату необхідно зробити попереднє 

налаштування. Бажано використовуючи симуляцію. Її можна провести 

використовуючи на базі ігрового рушія Unity, оскільки в ньому реалізовані 

інструменти для фізичної симуляції, по роботі з графічною складовою та для 

виведення інформації на екран. 

1.4 Висновки до першого розділу 

В цьому розділі було розглянуто принцип роботи аеростатів, а також було 

досліджено історію його розвитку. Це дозволило побачити як і переваги літальних 

засобів цього типу, так і основні недоліки. 

Окрім цього ще було оглянуто сучасні реалізації аеростатичних літальних 

апаратів та їх системи керування. У більшості випадків нан их використовуються 

спеціалізовані бортові комп’ютери. Хоча є і реалізація на основі Arduino Pro Mini.  

Для стібілізації викокристовуються різні режими автопілотування. При 

цьому корегування параметрів часто відбувається за допомогою PID-регуляторів. 

Більшість апаратів оснащенна (або можливо оснастити) навігаційними датчиками, 

що майжи жавди поєднуються в систему AHRS/INS. 
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Також в цьому розділі було викладено вимоги до системи керування, що 

розробляється в поточній роботі: 

− Основою для системи керування має бути мікроконтролер ESP32 

− Система має забезпечити тягу в 2.6 Н. 

− Сервоприводи на хвостовому оперенні мають мати крутний момент не 

менше 1.6 кг*см. 

− Система має важити не більше 200 г. 

− Має бути реалізовано програмний алгоритм по дистанційному керуванню 

− В програмі мають бути реалізовані різні режими стабілізації польоту. 

− Мати надійне живлення усіх компонентів. 

− Має бути здійснено попереднє налаштування за допомогою симуляції в 

Unity. 
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2 ПРОЕКТУВАННЯ АРХІТЕКТУРИ ПРОГРАМНО-ТЕХНІЧНОГО 

ПРИСТРОЮ КЕРУВАННЯ АЕРОСТАТИЧНИМ ЛІТАЛЬНИМ АПАРАТОМ 

2.1 Початкове планування та визначення вимог до програмно-технічного 

пристрою 

У цьому розділі описується процес розробки програмно-технічної системи 

керування дирижаблем.  

 

 

Рисунок 2.1 – Інтеграція модулів ПТП у підсистему керування дирижаблем 

 

В пршому розділі було проведено аналіз завдань, що стоять перед системою 

керування аеростатом: 

− Основою для системи керування має бути мікроконтролер ESP32. 
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− Система має забезпечити тягу в 2.6 Н. 

− Сервоприводи на хвостовому оперенні мають мати крутний момент не 

менше 1.6 кг*см. 

− Система має важити не більше 200 г. 

− Має бути реалізовано програмний алгоритм по дистанційному 

керуванню. 

− В програмі мають бути реалізовані різні режими стабілізації польоту. 

− Мати надійне живлення усіх компонентів. 

− Має бути здійснено попереднє налаштування за допомогою симуляції в 

Unity. 

В схемі на рисунку 2.1 зображено інтеграцію складових програмно-

технічного пристрою керування аеростатичним літальним апаратом. 

Мінімізація сумарної ваги буде відбуватися різними шляхами. По можливості 

варто буде уникати великої кількості елементів в системі. Особливо якщо є змога 

замінити декілька елементів з різними функціями одним модулем який би 

поєднував в собі ці функції. Також, зменшити вагу системи можна підібравши 

більш легкі аналоги компонентам. Але в рамках цього розділу буде розглянуто 

лише перший аспект зазначеного завдання. 

2.2 Проектування архітектури програмно-технічного пристрою 

Як вже було сказано в першому розділі, спеціальні польотні модулі в системи 

використовуватись не будуть. Натомість будуть розглядатись більш універсальні 

програмні модулі, що сумісні з Arduino IDE. Але такі модулі не будуть містити 

спеціальних навігаційних сенсорів, які є необхідні для того щоб система керування 

літального апарата могла здійснювати хоча б мінімальну стабілізацію. 

Тому системі необхідне додаткове апаратне забезпечення. За вимоги до 

дотримання мінімізації сумарної ваги всіх елементів системи, зменшити кількість 

цих самих елементів було б дуже доцільним. Отже, замість додавати в систему різні 
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навігаційні модулі було вирішено взяти один єдиний модуль абсолютної орієнтації 

(МАО) їх ще називають інерційними вимірювальними пристроями (IMU). Зазвичай 

такі датчики поєднують в собі акселерометр, гіроскоп та магнітометр. Останнє 

,правда,  рідше. Один такий модуль може вимірювати лінійні прискорення по осях 

x, y та z, кутові швидкості по осях x, y та z, та, при наявності магнітометра, 

визначати орієнтацію апарату відносно північного магнітного полюсу. Деякі МАО 

можуть містити ще і додаткові блоки обробки сигналів, виправлення помилок та 

температурної компенсації.  

Найпоширенішим і найзручнішим, на сьогоднішній день, рішенням по 

наданні роботизованому апаратові рушійної сили є електродвигун. Для зручного і 

стабільного керування ним через мікроконтролер слід додати до системи ще й 

драйвер двигуна. Для здійснення горизонтального та вертикального керування 

будуть використовуватись сервоприводи. 

В якості джерела живлення використовується акумулятор. Щоб кожному 

вузлу надати стабільне напругопостачання та вберегти його від перенапруги або 

просідання живлення, у схемі передбачено DC-DC конвертери: понижувачі та 

підвищувачі напруги відповідно до вимог кожного елемента. Для спрощення на 

структурній схемі відображено лише сам акумулятор. 

2.3 Розробка структурної схеми програмно-технічного пристрою керування 

аеростатичним літальним апаратом 

Основним елементом системи буде програмний модуль, тому майже всі 

керуючі з’єднання будуть сам з ним. Але двигун не буде підключено до контролера 

на пряму. Для того щоб забезпечити його стабільну роботу з’єднання з керуючою 

платою слід реалізувати через спеціальний драйвер. 

Програмний модуль, сервоприводи та, особливо, двигун будуть підключені 

до джерела живлення паралельно. Таке підключення було обрано для забезпечення 

стабільного живлення. 
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МАО можна буде спробувати підключити до контроллера напряму, оскільки 

зазвичай навігаційні модулі не потребують багато напруги. І для їх прямого 

підключення до джерела живлення доведеться ставити додатковий понижувач. 

Якщо ж модулю підходитиме живлення з програмного модуля, то це дозволить 

уникнути використання додаткового елемента. До того ж мікроконтролер зможе 

додатково убезпечити МАО від шумів. 

На рисунку 2.2 зображено структурну схему систему керування 

аеростатичним літальним апаратом: 

 

 

Рисунок 2.2 – Структурна схема системи керування аеростатичним літальним 

апаратом 

 

На схемі видно що драйвер мотора, обидва сервоприводи і мікроконтролер 

паралельно підключено до живлення. Двигун керується і живиться через драйвер. 

МАО живиться через мікроконтролер, а також має з ним з’єднання для передачі 

даних про зміщення, обертання і іншої навігаційної інформації апарату. А 

керування драйвером, сервоприводом горизонтальної навігації та сервоприводом 

горизонтальної навігації підключено до керуючого модуля. 
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2.4 Аналіз, обґрунтування та вибір апаратних засобів для системи керування 

При виборі всіх елементів системи, окрім їх власних характеристик, буде 

братись до уваги ще і такий критичний, для аеростатичного літального апарату 

параметр як вага. З цієї вимоги випливає ще один критерій, а саме: споживаний  

струм. Чим більше система буде споживати енергії тим більше треба буде ставити 

акумуляторів для забезпечення достатнього часу польоту. Що в свою чергу 

спричинить збільшення ваги системи керування. 

 

 

Рисунок 2.3 – Мікроконтролерний модуль ESP-WROOM-32 [27] 

 

Розглянемо характеристики контролера ESP-WROOM-32 (рис.2.3), що 

зазначені в таблиці 2.1 [27].  

 

Таблиця 2.1 – Характеристики ESP-WROOM-32 

Вхідна напруга 5 В 

Піковий струм 300 мА 

Номінальний струм 200 мА 

Розміри плати 18 x 25,5 мм 

Вага ~3 г 

Процесор ESP32 

Ціна (грн) 120–300 
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Хоч ESP32 не є оптимізований для задач з жорсткими вимогами до реального 

часу, він пропонує значні переваги в плані простоти програмування через 

ArduinoIDE, вбудованого Wi-Fi/Bluetooth та доступної вартості. Для 

аеростатичного апарату, де швидкість обробки даних не є настільки критичною, 

універсальність та можливості бездротової комунікації роблять ESP32 задовільним 

варіантом для виконання поставлених задач. 

Втім ESP32 не має вбудованих датчиків які б дозволяли йому слідкувати за 

своїм положенням в реальному просторі. З цих причин треба додати до системи 

модуль абсолютної орієнтації. При його виборі увага в першу чергу звертатиметься 

на його вагу і споживання енергії, так як точність вимірювання, хоч і важлива, але 

на настільки критична при переважно ручному керуванні. 

 

 

Рисунок 2.4 – Модуль абсолютної орієнтації BNO055 [28] 

 

Таблиця 2.2 – Характеристики модуля абсолютної орієнтації BNO055 

Вага (г) 3 

Розміри (мм) 5.2 x 3.8 x 1.1 

Споживання (мА) 12.3 

Напруга (В) 1.7–3.6 

Частота (Гц) 100 

Похибки вимірювання 10°/год; 0.01 м/с²; ±2 µT 

Ціна (грн) 300–600 
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Рисунок 2.5 – Модуль абсолютної орієнтації VN-100 OEM [30] 

 

Таблиця 2.3 – Характеристики модуля абсолютної орієнтації VN-100 OEM 

Вага (г) 5 

Розміри (мм) 22 x 24 x 3 

Споживання (мА) 32 

Напруга (В) 3.2–5.5 

Частота (Гц) 800 

Похибки вимірювання 5°/год; 0.05 м/с²; ±0.5 µT 

Ціна (грн) 15 000 

 

В результаті пошуку було обрано на розгляд такі модулі абсолютної 

орієнтації: BNO055 (рис.2.4), VN-100 OEM (рис.2.5), XSens MTi-1 (рис.2.6) та 

STEMMA QT (LSM6DSOX + LIS3MDL) (рис.2.7). Їхні характеристики наведено в 

таблицях 2.2 – 2.5 [28-32]. 

 

 

Рисунок 2.6 – Модуль абсолютної орієнтації XSens MTi-1 [31] 
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Таблиця 2.4 – Характеристики модуля абсолютної орієнтації XSens MTi-1 

Вага (г) 0.6 

Розміри (мм) 12.1 x 12.1 x 2.55 

Споживання (мА) ~9 

Напруга (В) 2.8–3.6 

Частота (Гц) 1000 

Похибки вимірювання 6°/год; 0.1 м/с² 

Ціна (грн) 2 700–5 800 

 

 

Рисунок 2.7 – Модуль абсолютної орієнтації STEMMA QT (LSM6DSOX + 

LIS3MDL) [32] 

 

Таблиця 2.5 – Характеристики модуля абсолютної орієнтації STEMMA QT 

(LSM6DSOX + LIS3MDL) 

Вага (г) 2 

Розміри (мм) 23 x 10 

Споживання (мА) 3 

Напруга (В) 2.5–5.5 

Частота (Гц) 1600-6700 

Похибки вимірювання 10°/год; 0.3 м/с²; 1–2 µT 

Ціна (грн) 850–1830 



 

 

Зм. Арк. № докум. Підпис Дата 

Арк. 

29 
КвРКІ 2304277.21.04.43 ПЗ 

 

На основі зібраних даних було зроблено таблицю порівняння (табл.2.6). 

Проведемо аналіз цих даних: 

- VN-100 OEM має найбільшу масу і споживаний струм, що робить його не 

дуже бажаним, хоч він має найнижчий дрейф; 

- XSens MTi-1 є найлегшим, але через обмежену локальну наявність і ціну 

його складно придбати; 

- STEMMA QT другий за вагою, з найменшим споживанням та майже 

доступною ціною ; висока частота дає швидку реакцію, але й більший рівень шуму; 

- BNO055/ BNO085 – посередні по вазі і по споживанні. Але вони є 

найдешевші. Частоту вони мають найнижчу, але і вимоги до реакції в польоті у 

аеростата не високі. 

 

Таблиця 2.6 – Порівняння характеристик модулів абсолютної орієнатції, що 

розглядаються 

Параметр BNO055 VN-100 OEM XSens MTi-1 STEMMA QT  

Вага 3 5 0.6 2 

Споживання 12.3 32 9 3 

Частота 100 800 1000 1600-6700 

Похибки 

вимірювання 

10°/год;  

0.01 м/с²; 

±2 µT 

5°/год;  

0.05 м/с²;  

±0.5 µT 

6°/год;  

0.1 м/с² 

10°/год;  

0.3 м/с²;  

1–2 µT 

Ціна (грн) 300–600 15 000 2700 – 5800 850 – 1830 

 

З міркувань вартості і доступності було обрано BNO055. Але за потреби 

зекономити вагу чи збільшити час польоту можна буде замінити  його на XSens 

MTi-1 чи STEMMA QT (LSM6DSOX), оскільки вони мають співставну напругу. 
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Перейдемо до вибору виконавчих компонентів керуючої системи.  

Структурною схемою передбачаються сервоприводи та електродвигун до якого ще 

потрібно буде підібрати драйвер. 

Двигун є ключовим елементом, що визначатиме можливість реалізації 

керованості літального апарата. Навіть сервоприводи втратять свої керуючі 

функції, якщо апарат не буде рухатись. Або стануть дуже обмеженими якщо 

швидкість руху буде недостатньою. Тому, вибираючи двигун треба забезпечити 

апарат достатньою тягою. Але, окрім цього, треба підібрати дуже легкі і 

невибагливі до живлення елементи, адже це є дуже важливо для аеростатичних 

апаратів. 

 

 

Рисунок 2.8 – Мотор BetaFPV 1102 LAVA Series (14000 KV) [33] 

 

Таблиця 2.7 – Характристики мотору BetaFPV 1102 LAVA Series (14000 KV) 

Вага (г) 3.4 

Тяга (Н) 1.27 

Напруга (S) 2 

Максимальний струм (A) 10.51 

Ціна (грн) 1999 
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Рисунок 2.9 – Мотор iFlight XING NANO X1103 (10000 KV) [34] 

 

Таблиця 2.8 – Характристики мотору iFlight XING NANO X1103 (10000 KV) 

Вага (г) 3.5 

Тяга (Н) 1.36 

Напруга (S) 2 

Максимальний струм (А) 7.46 

Ціна (грн) 500 

 

 

Рисунок 2.10 – Мотор GEPRC SPEEDX GR1105 (6000 KV) [35] 

 

Таблиця 2.9 – Характристики мотору GEPRC SPEEDX GR1105 (6000 KV) 

Вага (г) 6 

Тяга (Н) 1.47 

Напруга (S) 2-3 

Максимальний струм (A) 6–10 

Ціна (грн) 935 
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Рисунок 2.11 – Мотор LDARC XT1105 (4250 KV) [36] 

 

Таблиця 2.10 – Характристики мотору LDARC XT1105 (4250 KV) 

Вага (г) 6.1 

Тяга (Н) 2.22 

Напруга (S) 3 

Максимальний струм (A) ~5-7 

Ціна (грн) 667 

 

Таблиця 2.11 – Порівняння характеристик моторів, що розглядаються 

Параметр 

BetaFPV 1102 

LAVA Series 

(14000 KV) 

iFlight XING 

NANO X1103 

(10000 KV) 

GEPRC SPEEDX 

GR1105  

(6000 KV) 

LDARC 

XT1105 

(4250 KV) 

Вага (г) 3.4 3.5 6 6.1 

Тяга (Н) 1.27 1.36 1.47 2.22 

Напруга (S) 2 2 2-3 3 

Максимальний 

струм (А) 
10.51 7.46 ~6-10 ~5-7 

Ціна (грн) 1 999 500 935 667 
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З першого розділу відомо, що сумарна тяга двигунів має бути не меншою за 

2.6 Н. Оскільки двигунів в системі два, мінімальною тяга для одного буде 1.3 Н. В 

результаті пошуку було обрано на огляд такі двигуни: BetaFPV 1102 LAVA Series 

(14000 KV) (рис.2.8), iFlight XING NANO X1103 (10000 KV) (рис.2.9), GEPRC 

SPEEDX GR1105 (6000 KV) (рис.2.10), LDARC XT1105 (4250 KV) (рис.2.11). Їх 

характеристики наведено в таблицях 2.7 – 2.10 [33-36]. 

На основі зібраних даних було зроблено таблицю порівняння (табл.2.11). З 

неї видно, що: 

- BetaFPV 1102 – найлегший, але і його максимальне споживання струму є 

одним з найбільших. Хоч його тяга дуже близька до 1.3 Н, але вона таки не 

задовольняє вимоги. Але найбільшим недоліком цього мотору є його ціна: 1999 

грн, що робить його найдорожчим варіантом; 

- LDARC XT1105 – має найбільшу потужність, проте й найбільшу вагу та 

рекомендовану напругу живлення, що робить його не дуже бажаним варіантом. 

Ціна і струм помірні; 

- iFlight XING NANO X1103 – має вагу дуже близьку до BetaFPV 1102 і при 

цьому виграє і по тязі, і по струму, і по ціні. Це робить поки що найкращим 

варіантом. Вимоги до тяги задовільні; 

- GEPRC SPEEDX GR1105 – маючи вагу дуже близьку до LDARC XT1105 

програє йому у всіх інших показниках. Тому, мабуть, це є найгірший варіант для 

керування аеростатом зі всіх що розглядались. 

 

 

Рисунок 2.12 – iFlight SucceX Micro ESC [37] 
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Таблиця 2.12 – Характеристики iFlight SucceX Micro ESC 

Вага (г) 3.6 

Пропускна здатність (А) 15 

Вхідна напруга (S) 2-4 

Ціна (грн) 2000 

 

Після огляду всіх двигунів, було обрано iFlight XING NANO X1103 через 

найкращий баланс між вагою, потужністю і ціною. Тепер треба підібрати до нього 

драйвер, що забезпечить від 8А струму і 2S напруги.  

На розгляд було обрано наступні ESC: iFlight SucceX Micro ESC (рис.2.12), 

Makerfire BLHeli 12 A ESC (рис.2.13), Racerstar TATTO 8A BLHeli_32 (рис.2.14) 

[37-39]. Їхні харакетристики наведено в таблицях 2.12-2.14 [37-39]. 

 

 

Рисунок 2.13 – Makerfire BLHeli 12A ESC [38] 

 

Таблиця 2.13 – Характеристики Makerfire BLHeli 12A ESC 

Вага (г) 6 

Пропускна здатність (А) 12-20 

Вхідна напруга (S) 2-4 

Ціна (грн) 140 

 



 

 

Зм. Арк. № докум. Підпис Дата 

Арк. 

35 
КвРКІ 2304277.21.04.43 ПЗ 

 

Рисунок 2.14 – Racerstar TATTO 8A BLHeli_32 [39] 

 

Таблиця 2.14 – Харакетристики Racerstar TATTO 8A BLHeli_32 

Вага (г) 3 

Пропускна здатність (А) 8-10 

Вхідна напруга (S) 1-2 

Ціна (грн) 200 

 

В результаті порівняльного аналізу було обрано ESC Racerstar TATTO 8A 

BLHeli_32 через його легкість та доступність. Але як варіант для підвищення 

надійності можна обрати iFlight SucceX Micro ESC, хоч він значно дорожчий. 

Втрати по вазі будуть, але вони будуть не дуже значні.  

Перейдемо до вибору одного з ключових елементів системи керування – 

сервопривода. При його підборі, окрім вже зазначених критеріїв, увагу ще слід 

звернути, і на крутний момент, швидкодію та ширину мертвої зони. Вони 

безпосередньо впливають на точність і швидкість реакції системи.  

 

 

Рисунок 2.15 – Сервопривід TowerPro MG90S [40] 
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Таблиця 2.15 – Характеристики сервопривода TowerPro MG90S 

Вага (г) 13.4 

Розміри (мм) 22.8 x 12.2 x 28.5 

Крутний момент (кг*см) 1.8-2.2 (при 4.8-6.0 В) 

Швидкість (сек/60°) 0.12-0.10 (при 4.8–6.0 В) 

Ширина мертвої зони (мкс) ~1 

Робоча напруга (В) 4.8-6.0 

Робочий струм (мА) 150-200  

Піковий струм (мА) 700-800 

Кут повороту (°) 180 (±10) 

Ціна (грн) 80-200 

 

Виходячи з вимог до системи керування, маса сервопривода є критичним 

фактором. Тому основним критерієм попереднього відбору була мінімальна вага 

при наближеного дотримання прийнятних експлуатаційних характеристик. Для 

аналізу обрано три компактні моделі: MG90S (рис. 2.15), GH-S37D (рис. 2.16) та 

ES08A II (рис. 2.17). У таблицях 2.15–2.17 наведено технічні характеристики 

обраних сервоприводів [40-42]. 

 

 

Рисунок 2.16 – Сервопривід GH S37D [41] 
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Таблиця 2.16 – Характеристики сервопривода GH S37D 

Вага (г) 3.7 

Розміри (мм) 9.2 x 17.6 x 20.1 

Крутний момент (кг*см) 0.9-0.8 (при 4.8–6.0 В) 

Швидкість (сек/60°) 0.11-0.09 (при 4.8–6.0 В) 

Ширина мертвої зони (мкс) ~1 

Робоча напруга (В) 4.8-6.0 

Робочий струм (мА) 250-300 

Піковий струм (мА) 900-1000 

Кут повороту (°) 180 (±10) 

Ціна (грн) 60-240 

 

 

Рисунок 2.17 – Сервопривід ES08A II [42] 

 

Таблиця 2.17 – Характеристики сервопривода ES08A II 

Вага (г) 8.5 

Розміри (мм) 23.1 x 12.0 x 29.5 

Крутний момент (кг*см) 1.6-2.0 (при 4.8-6.0 В) 

Швидкість (сек/60°) 0.12-0.10 (при 4.8-6.0 В) 

Ширина мертвої зони (мкс) ~1 

Робоча напруга (В) 4.8-6.0 
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Кінець таблиці 2.18 

Робочий струм (мА) 150-200 

Максимальний струм (мА) 600-700 

Кут повороту (°) 180 (±10) 

Ціна (грн) 90-700 

 

На основі зібраних даних було зроблено таблицю порівняння (табл.2.18). 

 

Таблиця 2.18 – Порівняння характеристик сервоприводів, що розглядаються 

Параметр TowerPro MG90S GH-S37D ES08A II 

Вага (г) 13.4 3.7 8.5 

Крутний момент (кг*см) 1.8–2.2 1.0–1.2 1.6–2.0 

Максимальний струм (мА) 800 200 700 

Ціна (грн) 80–200 60–240 90–700 

 

Виходячи з цього, було обрано сервопривід GH-S37D. Він має крутний 

момент1.6 кг*см при живлені в 4.8В і 2 кг*см при живлені в 6В, що задовільнає 

поставлені вимоги, при цьому маючи оптимальну вагу. 

2.5 Вибір джерела живлення 

Підбираючи джерело живлення слід забезпечити систему достатньою 

напругою і струмом, щоб вона змогла нормально функціювати протягом якогось 

часу. Для орієнтованого вибору буде обрано 5хв, що дорівнює 0.08 год. В таблиці 

2.20 наведено напруги і струми елементів системи керування. 

Напруга акумулятора обирається за максимальною необхідною напругою 

компонентів. Тобто найбільшою з напруг усіх елементів системи. Згідно таблиці 

найбільшу наругу має iFlight XING NANO X1103 (10000 KV) – 7.4 В. Отже напруга 

акумулятор має бути не менше цього значення. 7.4В за S-рейтингом – це 2S. 
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Розрахуємо також і пікове споживання: 250 + 13 + 2 * 7460 + 2 * 700 = 16583 

мА. Отже необхідний акумулятор з C-рейтингом не менше: 16583 / 800 = 21 C. 

Для розрахунку струму акумулятора слід додати середні струми усіх 

паралельно підключених споживачів: 140 + 12 + 2 * 3000 + 2 * 250 = 6652 мА. 

Оскільки акумулятор має забезпечувати такий струм протягом 0.08 годин, то 

необхідна ємність що найменше: 6652 * 0.08 = 532,16 мА*год. 

Проте ємність варто взяти про запас, тому будуть розглядатися акумулятори 

ємністю не менше 800 мА*год, щоб забезпечити більше ніж: 800 / 6652 * 60 = 7.2хв 

польоту. 

 

Таблиця 2.19 – Напруги і струми ключових елементів системи керування 

Компонент Напруга (В) 
Середній струм 

(мА) 

Піковий струм 

(мА) 

ESP-WROOM-32 5 140 250 

BNO055 3.6 12 13 

iFlight XING NANO X1103 7.4 3000 7460 

ES08A II 6 250 700 

 

 

Рисунок 2.18 – Акумулятор Turnigy Nano-Tech 2S 850мАг [43] 

 

Виходячи з розрахованих критеріїв було відібрано п’ять моделей 

акумуляторів для подальшого розгляду: Turnigy Nano-Tech 2S 850мАг (рис.2.18), 

SUNPADOW 2S 900мАг (рим.2.19), Giant Power Li-Pol 2S 1300мАг (рис.2.20), 
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Dinogy Li-Pol 2S 1500мАг (рис.2.21), GNB 2S 2600мАг (рис.2.22). Їх 

характеристики наведено в таблицях 2.20–2.24 [43-47]. 

 

Таблиця 2.20 – Характеристики акумулятора Turnigy Nano-Tech 2S 850мАг 

Вага(г) 47 

Напруга (В) 7,4 (2S) 

Ємність (мА*год) 850 

C-рейтинг 25-40 

Орієнтований час живлення (хв) 850 / 6652 * 60 = 7.7 

Ціна(грн) 375-480 

 

 

Рисунок 2.19 – Акумулятор SUNPADOW 2S 900мАг [44] 

 

Таблиця 2.21 – Характеристики акумулятора SUNPADOW 2S 900мАг 

Вага(г) 46  

Напруга (В) 7,4 (2S) 

Ємність (мА*год) 900 

C-рейтинг 25 

Орієнтований час живлення (хв) 900 / 6652 * 60 = 8.12 

Ціна(грн) 500-600 
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Рисунок 2.20 – Акумулятор Giant Power Li-Pol 2S 1300мАг [45] 

 

Таблиця 2.22 – Характеристики акумулятора Giant Power Li-Pol 2S 1300мАг 

Вага(г) 61-65 

Напруга (В) 7,4 (2S) 

Ємність (мА*год) 1300 

C-рейтинг 25 

Орієнтований час живлення (хв) 1300 / 6652 * 60 = 11.73 

Ціна(грн) 400-1100 

 

 

Рисунок 2.21 – Акумулятор Dinogy Li-Pol 2S 1500мАг [46] 
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Таблиця 2.23 – Характеристики акумулятора Dinogy Li-Pol 2S 1500мАг 

Вага(г) 71 

Напруга (В) 7,4 (2S) 

Ємність (мА*год) 1500 

C-рейтинг 30 

Орієнтований час живлення (хв) 1500 / 6652 * 60 = 13.53 

Ціна(грн) 750 

 

 

Рисунок 2.22 – Акумулятор GNB 2S 2600мАг [47] 

 

Таблиця 2.24 – Характеристики акумулятора GNB 2S 2600мАг 

Вага(г) 101 

Напруга (В) 7,4 (2S) 

Ємність (мА*год) 2600 

C-рейтинг 10 

Орієнтований час живлення (хв) 2600 / 6652 * 60 = 23.45 

Ціна(грн) 712 
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Виходячи з зібраних характеристик було складено таблицю порівняння 

(табл.2.25). 

 

Таблиця 2.25 – Порівняння характеристик акумуляторів, що розглядаються 

Акумулятор Вага(г) Час польоту (хв) 

Turnigy Nano-Tech 2S 850мАг 47 7.7 

SUNPADOW 2S 900мАг 46 8.12 

Giant Power Li-Pol 2S 1300мАг 61 11.73 

Dinogy Li-Pol 2S 1500мАг 71 13.53 

GNB 2S 2600мАг 101 23.45 

 

Як видно з таблиці 2.25 – залежність ваги і часу польоту лінійна. Тобто чим 

більший час забезпечує акумулятор тим більшу він має вагу. З цих міркувань варто 

вибрати такий акумулятор який б забезпечив найбільший час польоту і не 

перевищив ліміт ваги. Опираючись на зазначений ліміт ваги і попередніх 

розрахунків було обрано акумулятор це Dinogy Li-Pol 2S 1500мАг. Але при цьому 

якщо треба буде ще більше заощадити вагу доведеться перейти на Giant Power Li-

Pol 2S 1300мАг або наівть на SUNPADOW 2S 900мАг. 

Вимоги до напруги у елементів системи відрізняються, що демонструє 

таблиця 2.19. Усі акумулятори, що розглядаються, мають 2S. Це забезпечить 

системі 7.4В напруги при будь-якому вибори. Для двигунів цього достатньо, але 

для інших елементів вона надлишкова. Тому треба буде ще обирати понижувачі 

напруги: 

- для BNO055 – 3.6 В; 

- для ESP-WROOM-32 – 5 В; 

- для ES08A II – 6 В. 

BNO055 можна підключити через пін 3.3В ESP-WROOM-32. Отже потрібно 

буде лише два понижувача на 5В і на 6В. Пропускна здатність першого має бути не 

менше 250 мА, а пропускна здатність другого – 600 мА. 
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Рисунок 2.23 – Понижуючий перетворювач напруги D24V10F5 та D24V10F6 

(вони майже ідентичні на вигляд) [48] 

 

В результаті пошуку і аналізу було вибрано такі плати: D24V10F5 (рис.2.23), 

D24V10F6 (рис.2.23) та MP1584 DC-DC (рис.2.24). Характеристки цих плат 

наведено в таблицях 2.26 та 2.27 [48, 49]. 

 

Таблиця 2.26 – Характеристики понижуючих перетворювачиів D24V10F5 та 

D24V10F6 

Вага (г) 1 

Вхідна напруга (В) 5.1 – 36 (у D24V10F5); 6.1-36 (у D24V10F6) 

Вихідна напруга (В) 5 (у D24V10F5); 6 (у D24V10F6) 

Пропускна здатність (А) 1 

Ціна (грн) 850 

 

 

Рисунок 2.24 – Понижуючий перетворювач напруги MP1584 DC-DC [49] 
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Таблиця 2.27 – Характеристики понижуючого перетворювача напруги 

MP1584 DC-DC 

Вага (г) 2 

Вхідна напруга (В) 4.5 - 28 

Вихідна напруга (В) налаштовується 

Пропускна здатність (А) 1.5 (пікова 3) 

Ціна (грн) 30 

 

Вихоядчи з даних в таблицях було обрано MP1584 DC-DC для живлення 

сервоприводів, як дешевший і стабільніший варіант. Також ця плата, на відміну від 

D24V10F6, може забезпечити достатньім струмом два ES08A II одночасно, що 

також дещо сприяє заощадженю ваги.  

Для ESP-WROOM-32 також можна взяти цю плату, якщо буде потреба 

зекономити. Цим можна буде виграти у MP1584 DC-DC надійністю і вагою (втім 

лише 1г). 

2.6 Оцінка параметрів системи керування, що проектується 

Виходячи з вимог до системи керування щодо її ваги необхідно порахувати 

скільки сумарно ця система приблизно важитиме: 2 * 4 (MP1584) + 71 (Dinogly Li-

Pol) + 2*8.5 (ES08A II) + 2 * 3 (Racerstar TATTO) + 2 * 3.5 (IFlight X1103) + 3 

(BNO055) + 3 (ESP) = 8 + 71 + 17 + 6 + 7 + 3 + 3 = 30 + 85 = 125 г. 

При цьому вагу проводки можна приблизно оцінити в 60 г що в сумі з 125 

дасть 185 г. Що відповідає ліміту в 200 г, але дуже близько до нього. 

В якості елемента тяги було обрано безколекторний двигун iFlight XING 

NANO X1103 (10000 KV), який має 1.36 Н потужності. Оскільки система матиме 

два таких двигуни, то додавиши їх тягу можна отримати: 2,72 Н. Що задвоільняє 

поставлені вимоги (2.6 Н) з невеликим запасом. 
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Рисунок 2.25 – Деталізована структурна схема системи керування аеростатичним 

літальним апаратом 

 

Приблизна сумарна вартість системи буде: 2 * 30 (MP1584) + 750 (Dinogly Li-

Pol) + 2*350 (ES08A II) + 2 * 200 (Racerstar TATTO) + 2 * 500 (IFlight X1103) + 500 

(BNO055) + 150 (ESP) = 60 + 750 + 700 + 400 + 1000 + 500 +150 = 3560 грн. 

2.7 Висновки до другого розділу 

В цьому розділі було розроблено структурну схему програмно-технічної 

системи керування аеростатичним літальним засобом. В основі цієї системи буде 

мікромодуль керування ESP32. З навігаційних датчиків буде лише модуль 

абсолютної орієнтації BNO055, що забезпечить систему здатністю вираховувати 

свою позицію, а також можливістю визначати власні кути повороту в просторі. 

Основними елементами керування будуть два двигуни, що 

забезпечуватимуть апарат тягою в 2.72 Н, а також два сервоприводи, по 2 кг*см 

крутного моменту кожен. Всі органи керування задовільняють поставлені вимоги. 

Ці та інші технічні характеристики системи керування наведені в таблиці 

2.28. 
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Таблиця 2.28 – Технічні характеристики системи керування аеростатичним 

літальним апаратом 

Програмний модуль ESP32 

Навігаційні сенсори модуль абсолютної орієнтації BNO055 

Крутний момент кермових актуаторів 2 кг*см. 

Тягові актуатори два дивгнуи з сумарною тягою в 2.72 Н 

Живлення 2 S, 1500 мАг, 30 C 

Час активного польоту ~14 хв 

Вага системи ~185 г 

Ціна системи ~ 4 000 грн. 
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3 РОЗРОБКА ПРОГРАМНОГО ЗАБЕЗПЕЧЕННЯ ДЛЯ СИСТЕМИ 

КЕРУВАННЯ АЕРОСТАТИЧНИМ ЛІТАЛЬНИМ АПАРАТОМ 

3.1 Розробка електричної схеми підключення 

В цьому розділі буде розроблено електрично-принципову схему системи 

керування, елементи якої було вибрано в попередньому розділі. А також буде 

розроблено прграмне забезпечення керування пристроєм. Воно, також, буде мати 

автоматизовані режими, щоб полегшити пілотування засобом. 

 

 

Рисунок 3.1 – Функціональна схема пінів плати розробника ESP32 [50] 

 

Для керування сервоприводами і ESC необхідні ШІМ-сигнали. На рисунку 

3.1 видно що майже всі піни їх підтримують [50]. Але VP, VN, D34 та D35 не 

можливо буде використовувати для керування, оскільки вони призначенні лише 

для виводу. Також не дуже бажано використовувати D2, D5, D12 та D15 так як вони 

можуть впливати на запуск ESP32. 



 

 

Зм. Арк. № докум. Підпис Дата 

Арк. 

49 
КвРКІ 2304277.21.04.43 ПЗ 

На основі реальної плати і схеми з рисунку 3.1, в редакторі EasyEDA було 

спроектовано схему ESP32 (рис.3.2). 

 

 

Рисунок 3.2 – Схема ESP32 зроблена в середовищі EasyEDA 

 

В цьому розіділі, в якості МАО, буде розглядатись плата GY-BNO055 

оскільки вона проста в своїй структурі і не потребує додаткових налаштувань для 

підключення. Для того щоб ESP32 міг брати з неї дані достатньо підключтити лише 

I2C порти МАО до I2C портів контроллера. Виходячи з рисунку 3.1 піни SDA та 

SCL на BNO055 буде підключено в піни D21 та D22 на ESP32, так як це показано 

на рисунку 3.3. 

 

 

Рисунок 3.3 – Схема підключення BNO055 до ESP32 зроблена в середовищі 

EasyEDA 
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Як було сказано в попередньому розділі, живитись BNO055 буде через 

ESP32, тому піни VIN та GND будуть підключені у піни 3V3 та GND, як це 

зображено на рисунку 3.3. 

Це базове підключення BNO055 до ESP32, при якому програма зможе 

отримувати доступ до даних з сенсорів. Але для того щоб контроллер не витрачав 

ресурси, роблячи весь час запити до МАО можна використати пін INT. За 

допомогою цього піна модуль може повідомляти ESP32, що дані оновились і їх 

можна зчитати. Його буде підключено до піна D23, за схемою на рисунку 3.3. 

 

 

Рисунок 3.4 – Електрично-принципова схема програмно-технічного пристрою 

керування аеростатом 

 

Щоб мотор керувався через ESP32 треба щоб його ESC був підключений до 

контроллера. Базово контакти драйверів можна розділити на три групип: контакти 

двигуна, контакти жвлення та контакти керування. Контактів живлення всього 2 – 

це напруга і земля. Контакти двигуна були розглянуті вище. Для керування 

кількість з’єднаннь у різних ESC відрізняється. Основний контакт керування – це 
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PWM. Другий контакт – це, зазвичай, заземлення. Існують ESC і з 3 контактами 

керування, де 3-ій контакт дозволяє живити контроллер струмом напругою в 5В. 

На рисунку 3.4 можна побачити підключення першого і другого двигуна до ESP32. 

3.2 Реалізація дистанційного керування 

Щоб реалізувати дистанційне керування треба забезпечити бездротовий 

зв’язок з пілотом. Для цього можна скористатися вбудованим в ESP32 Wi-Fi 

модулем. Є два способи його використання: реалізувати автоматичне підключення 

до мережі керування у якості клієнта (рис.3.5) або налаштувати власну точку 

доступу, підключившись до якої можна буде здійснювати керування (рис.3.6). 

Також ці способи можна поєднувати, але такий спосіб не буде розглядатись через 

його невисоку продуктивність і високе енергоспоживання. 

 

 

Рисунок 3.5– Схема підключення за способом «Пристрій керування як клієнт» 

 

При першому способі треба відкривати точку доступу на сторонньому 

пристрої, правильно налаштувавши її SSID, щоб апарат міг підключитись. Також 

при такому підключені важко здійснювати відлагодження. Але цей спосіб має ряд 

суттєвих переваг:  

- легше реалізувати доступ до інтернету; 

- споживає менше енергії, порівняно з іншими способами; 

- забезпечує стабільніший і швидший зв’язок. 
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При другому способі ESP сам виступає як точка доступу. Це спричиняє 

більше енергоспоживання та забезпечує менш стабільний зв’язок. Не кажучи вже 

про те, що це негативно впливає і на продуктивність роботи самого пристрою. 

Також при такому способі важко реалізувати доступ до інтернету, що дає значно 

менше можливостей. Разом з тим, використання ESP32 в якості точки доступу 

спрощує підключення і налагодження системи.  

 

 

Рисунок 3.6 – Схема підключення за способом «Пристрій керування як точка 

доступу» 

 

Виходячи з цього, надалі буде розглядатись саме другий спосіб підключення. 

Але для майбутнього розвитку проекту слід буде або здійснити оптимізацію 

режиму точки доступу і реалізувати маршрутизацію для доступу до Інтернету, або 

повністю перейти до режему автоматичного підключення, реалізувавши 

резервування IP та механізм введення облікових данних. 

Для того щоб відкрити точку доступу на ESP треба настпуні бібліотеки 

WiFi.h. Також буде використано ESPmDNS.h, щоб можна було здійснювати 

підключення через локальний домен, а не через IP.  

Щоб здійснювати обробки запитів можна як синхронно так і асинхронно. 

Другий спосіб є складніий, але необхідний, оскільки здійснення синхронної 

обробки запитів може призвести до значного ускладнення керування пристроями 

через ШІМ канали. Тому також будуть використовуватись AsyncTCP.h та 

ESPAsyncWebServer.h.  
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Коли клієнт підключатиметься до ESP, йому як відповідь має прийти HTML-

документ, який виступатиме в якості інтерфейса керування. Його можна зберігати 

в прошивці у вигляді стрики за допомогою змінної: 

const char *ssid = “<html>…</html>”; 

Такий підхід легкий в реалізації і більш оптимальний, але незручний з точки 

зору розробки і сильно ускляднює читабельність коду. Вирішити ці проблеми 

можна зберігши HTML документ у флеш пам’яті ESP. Щоб це реалізувати можна 

скористатись бібліотекою SPIFFS.h. 

 

 

Рисунок 3.7 – Веб-інтерфейс керування 

 

Далі буде розглянуто процес написання прошивки для відкриття точки 

доступу і надання користувачу інтерфейсу керування.  

У першу чергу в глобальному просторі імен буде створено AsyncWebServer 

server(port) та AsyncWebSocket ws(ws), де port – це номер порта, наприклад 80, а ws 

– це ім’я сокета, яке буде використовуватися для надсилання запитів, наприклад 

даних з інтерфейсу керування. 

Далі в функції setup будуть здійснені наступні налаштування: 

1) ініціалізація файлової системи: SPIFFS.begin(); 

2) створення точки доступу: WiFi.softAP(APSSID, APPSK); 

3) отримання IP: IPAddress myIP = WiFi.softAPIP(); 
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4) налаштування DNS: MDNS.begin(APDNS); 

5) реєстрація функції зворотнього виклику onEvent на веб-сокет, для 

обробки запитів: ws.onEvent(onEvent);  

6) реєстрація функції handleRoot для обробки GET-запиту: server.on("/", 

HTTP_GET, handleRoot);  

7) налаштування обробки веб-сокету на сервері: server.addHandler(&ws); 

8) запуск веб-сервера: server.begin(). 

Розглянемо обробники подій handleRoot та onEvent. 

В результаті попередніх налаштувань, handleRoot оброблятиме GET запити. 

Такий зпит відбуватиметься в основному саме під час підключення. Для цього 

достатньо в браузері напистаи відповідну адресу. Тому задачею handleRoot буде 

зчитати HTML-сторінку (рис.3.7) з файлової системи (File file = SPIFFS.open(path, 

"r")), та надіслати її клієнту (request->send(200, "text/html", file.readString())). Або ж, 

у разі виникнення помилки, повідомити про неї (    request->send(404, "text/plain", 

"FileNotFound!")). 

Функція onEvent викликатиметься кожен раз при надходжені данних по веб-

сокету. Оскільки очікується, що через нього будуть приходити керуючі дані, то 

onEvent буде обробляти ці данні і зберігати їх у відповідних глобальних змінних: 

float yaw, float pitch та float thrust. 

Перейдемо до розробки контролю керуючими пристроями системи. Що 

двигуни, що сервоприводи потребують ШІМ-сигнали для керування ними. За 

допою них можна передавати на двигун керуючі частотні сигнали. Але кожному 

пристрою потрібні різні частоти: для сервопривода достатньо і 50Гц, а для двигунів 

треба буде від одного кГц.  

З електрично-принципової схеми (рис.3.1) видно що для двох сервоприводів 

і для двох двигунів виокристовується по одному окремому піну що можуть 

видавати ШІМ-сигнали. Щоб керувати двигунами і сервоприводами через них, 

можна скористатись спеціальнии бібліотеками, яких є декліька. Але проблема 

використання цих бібліотек в тому що вони не дають можливості керувати 
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частотами у повній мірі, або просто не підходять до ESP. Тому було прийнято 

рішення використовувати вбудовані в бібліотеку esp32-hal-ledc.h функції ledcWrite, 

ledcSetup та ledcAttachPin. 

Щоб надіслати через пін ШІМ-сигнал треба спочатку відкрити канал з 

потрібною частотою і пропускною здатністю за допомогою ledcSetup(channel, 

frequency, resolution), де channel – це номер канала, може бути в межах 0-15, 

frequency – це частота в герцах, а resolution – це пропускна здатність в бітах, може 

бути в межах 1-20. Після цього слід назначити пін на відповідний канал за 

допомогою функції ledcAttachPin(pin, channal). 

Але мікроконтролерний модуль ESP для генерації ШІМ-сигналів 

використовує таймери, яких у нього лише 4. Це означає що одночасно можна 

генерувати лише 4 різні частоти з 4 різними роздільностями. Втім для виконання 

завдання достатньо лише двох різних частот. 

Тому в функцію setup додано такі налаштування: 

1) ініціалізація каналу 1 на частоту 50Гц з роздільною здатністю 12біт: 

ledcSetup(1, 50, 12); 

2) прив’язка піна 22 до 1 каналу: ledcAttachPin(25, 1); 

3) ініціалізація каналу 2 на частоту 50Гц з роздільністю здатністю 12біт: 

ledcSetup(2, 50, 12); 

4) прив’язка піна 23 до 2 каналу: ledcAttachPin(26, 2); 

5) ініціалізація каналу 3 на частоту 48кГц з роздільністю 8біт: ledcSetup(3, 

48000, 8); 

6) прив’язка піна 13 до 3 каналу: ledcAttachPin(13, 3); 

7) ініціалізація каналу 4 на частоту 48кГц з роздільністю 8біт: ledcSetup(4, 

48000, 8); 

8) прив’язка піна 14 до 3 каналу: ledcAttachPin(14, 4). 

Вище було згадано про змінні yaw, pitch та thrust. Вони створені в 

глобальному просторі імен і їх значення встановлюється функцією onEvent після 

кожного запиту з інтерфейсу керування. Тепер треба щоб вони впливали на органи 
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керування. Для цього в функції loop, на основі цих змінних будуть розраховуватись 

сигнали для сервоприводів і двигунів.  

Інтерфейс керування було спроектовано таким чином, щоб значення кожної 

змінної знаходилось на проміжку від -1 до 1. Але, для того щоб уникнути 

помилкового введення, слід додати валідацію в onEvent. Наприклад їх можна 

обрізати (clamp) таким чином щоб вони лишались на цьому проміжку.  

Варто зазначити, що використовувати ці значення для керування апаратним 

забезпеченням напряму – не можливо. Команда ledcWrite, що ініціює керуючий 

сигнал на пін, приймає цілочисельні значення в якості заповення сигналу. При 

цьому 0 відповідає нульовій частоті. Значення ж для максимальної частоти 

залежить від роздільності каналу. Розрахувати його можна за формулою: 

 

𝐷𝑚𝑎𝑥 =  2𝑟 − 1 (3.1) 

 

де Dmax – це максимальне значення заповнення (duty), а r – це значення 

роздільності що було вказане в ledcSetup при налаштуванні каналу. 

Отже, для 12 біт щоб досягнути максимальної чатоти треба вказати 4095, а 

для 8 біт – 255. 

Тому, перед використанням збереженого значення, його перше слід 

перевести з проміжку -1 – 1 на проміжок, наприклад, 0 – 4095. Для цього можна 

скористатись функцією map(yaw, -1, 1, 0, 4095). Але для сервопривода мінімальне 

і максимальне значення треба буде додатково розрахувати, врахувавши 

особливості їх роботи. 

Кути повороту сервопривода залежать від тривалості керуючого імпульсу, а 

не від частоти. Для ES08A II сигнал тривалістю 1мс дає поворот в 0º, а сигнал 

тривалістю 2мс дає 180º.  

Виходячи з цього, розрахуємо максимальне і мінімальне значення для 

цьогосервопривода. При максимальній частоті 50Гц (яку було вказано при 

відкритті каналу) довжина сигналу буде: 1 / 50 = 0.02с, тобто 20мс. Отже, час 
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одного кроку при 50Гц та 4096 кроків: 20 / 4096 = 0.00488мс. Маючи розмір кроку 

можна розрахувати мінімальне і максимальне заповнення для ledcWrite для кутів 

повороту 0º та 180º: 

- мінімальне: 1 / 0.00488 = 205 

- максимальне 2 / 0.00488 = 410 

Для апрата, для якого робиться система керування, максимальний кут 

повороту керуючих поверхонь має бути 20º. Але важливо врахувати що поврот 

може бути як в одну сторону так і в іншу, тобто стерно може бути повернене як і 

на 20º ліворуч, так і праворуч. Звідси випливає, що максимальний діапазон 

поворотів для серовопривіда має бути 40º, а його основе положення має бути не 

менше 20º, щоб він міг вільно повертатись в обидві сторони.  

Тому, для зручносіті і пропорційносі, при апаратній зборці керуючі поверхні 

будуть прикріплені до сервоприводів таким чином щоб нульовий пворот стерна 

відповідав куту поворота сервопривода 90º, а отже значенню: (205 + 410) / 2 = 308 

в ledcWrite.  

Тепер можна розрахувати остаточний діапазон значень. Кут повороту в 1º 

відповідає (410 - 205) / 180 = 1.14 ledcWrite заповненю. Для поворота в 20º треба 

додати або відняти від 309 значення: 20 * 1.14 = 23. Отже мінімальне значення 

повороту буде: 308 - 23 = 285, а максимальне: 308 + 23 = 331. Тож сервопривод буде 

керуватися наступним чином: 

angle = map(value, -1, 1, 285, 331); 

ledcWrite(pin, angle); 

Де value – це збережене в глобальну змінну керуюче значення, а pin – це 

номер піна, до якого приєднано сервопривід.  

Також варто уточнити що функція map також приймає виключно цілочислені 

значення. З цієї причини, для того щоб зберегти плавності керування, надалі усі 

вихідні значення будуть множитися на 100: map(value * 100, -100, 100, 285, 331); 
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Рисунок 3.8 – Діаграма активності базової програми дистанційного керування 

 

Отже в функції loop маємо наступну логіку: 

1) розрахунок кута поворота сервоприводу горизонтального керування: float 

angleHorisontal = map(yaw * 100, -100, 100, 285, 331); 

2) подача ШІМ-сигналу на пін сервопривода горизонтального керування: 

ledcWrite(25, angleHorisontal); 
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3) розрахунок кута поворота сервоприводу вертикального керування: float 

angleVertical = map(pitch * 100, -100, 100, 285, 331); 

4) подача ШІМ-сигналу на пін сервопривода вертикального керування: 

ledcWrite(26, angleVertical); 

5) розрахунок значення тяги: float thrustDuty = map(thrust * 100, -100, 100, 0, 

255); 

6) подача ШІМ-сигналу на пін першого дигуна: ledcWrite(13, thrustDuty); 

7) подача ШІМ-сигналу на пін другого дигуна: ledcWrite(14, thrustDuty). 

Побачити структуру розробленої програми можна на діаграмі активності 

(рис.3.8). 

3.3 Реалізація збору данних з модуля абсолютної орієнтації 

Для реалізації режимів автопілотування необхідно отримувати і обробляти 

дані з навігаційних давачів. У системі, що розробляється, наразі наявний модуль 

абсолютної орінтації BNO055. Він містить в собі три сенсори: акселерометр, 

гіроскоп та магнітометр. Зібрані дані обробляються, фільтруються для підвищення 

точності і поєднуються. В результаті чого з BNO055 можна отримувати орієнтацію, 

лінійне прискорення, напрямок і силу магнітоного поля тощо. Всю цю інформацію 

можна використовувати для того щоб здійснювати стабілізацію польота. 

Зчитування даних з BNO055 можна реалізувати за допомогою бібліотек 

Wire.h, Adafruit_Sensor.h та Adafruit_BNO055.h. Остання використовує перші дві і 

призначена для роботи, власне, з модулем BNO055. Wire.h призначена для обміну 

даними між мікрокнтролером і зовнішнім пристроєм через I2C-шину. 

Adafruit_Sensor.h – це уніфікований інтерфейс сенсорів від Adafruit. В ній 

реалізовано стандартні типи даних і методи, які повинні підтримувати всі сенсори. 

Алгоритм налаштування пзчитування даних з BNO055 в функції setup: 

1) налаштування I2C на пінах 21 та 22: Wire.begin(21, 22); 

2) створення інструменту для роботи з сенсором BNO055: bno = 

Adafruit_BNO055(55, 0x28); 
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3) ініціалізація сенсора: bno.begin(); 

4) ввімкнення використання зовнішнього кристала для підвищення 

точності: bno.setExtCrystalUse(true). 

Псіля цих налаштувань зчитувати дані з сенсора можна буде за допомогою 

команд bno.getVector(type) та bno.getQuat(). getQuat повертає поточну орієнтацію у 

вигляді кватерніону. Для цього використовується тип imu::Quaternion. Функція 

getVector приймає налаштування у вигляді константи і в залежності від цього 

повертає дані у вигляді трьох-вимірного вектора. При цьому використовується тип 

imu::Vector<3>. Відповідність між константою і результатом повернення цієї 

функції наведено в таблиці 3.1. 

 

Таблиця 3.1 – варіанти векторів для функції getVector 

Константа Тип вектора 

VECTOR_ACCELEROMETER 
Напрямок лінійного прискорення, 

включаючи гравітацію 

VECTOR_LINEARACCEL 
Напрямок лінійного прискорення, без 

гравітації 

VECTOR_GYROSCOPE Кутова швидкість 

VECTOR_MAGNETOMETER Напрямог і сила магнітного поля 

VECTOR_EULER Орієнтація у вигляді кутв ейлера 

VECTOR_GRAVITY Гравітація 

 

Нижче наведено приклади зчитування даних з BNO055: 

- отримання лінійного прискорення: imu::Vector<3> accel = bno.getVector ( 

Adafruit_BNO055::VECTOR_LINEARACCEL); 

- отримання напрямку магнітного поля: imu::Vector<3> mag = bno.getVector 

( Adafruit_BNO055::VECTOR_MAGNETOMETER); 

- отримання орієнтації у вигляді кватерніону: imu::Quaternion quat = 

bno.getQuat(). 



 

 

Зм. Арк. № докум. Підпис Дата 

Арк. 

61 
КвРКІ 2304277.21.04.43 ПЗ 

Хоча робити запит до BNO055 можна кожну ітерацію цикла loop, є 

можливість зробити оптимізацію за допомогою переривання. Для цього до ESP32 

було підключено пін INT через 23 пін. При оновлені даних на INT буде зміна 

сигналу (зазвичай з LOW на HIGH). Тому можна зареєструвати на цей пін 

переривання. Але зчитування даних по I2C-шині буде є занадто повільним для 

функції переривання і це може призвести до зависання пристрою. 

Вирішити це можна шляхом зміни глобальної змінної при перериванні. А в 

циклі loop робити перевірку цієї змінної. Якщо вона змінилася, то робимо запит на 

отриманн даних, якщо ж ні то використовуєм старі дані. 

Для реалізації переривання було створено глобальну булеву змінну 

bnoDataUpdated: volatile bool bnoDataUpdated = false. Також було написано функцію 

onBnoDataUpdated: 

void IRAM_ATTR onBnoDataUpdated () { 

  bnoDataUpdated = true; } 

Далі в функції setup відбуватимуться такі налаштування: 

1) налаштування 23-ого піна на отримання даних: pinMode(23, INPUT); 

2) призначення виклику функції onBnoDataUpdated на зміну сигналу з LOW 

на HIGH на 23 каналі: attachInterrupt(digitalPinToInterrupt(23), onBnoDataUpdated, 

RISING). 

Після цього в функції loop реалізовано перевірку і скидання змінної 

bnoDataUpdated: 

if (bnoDataUpdated) { 

  bnoDataUpdated = false; } 

В тілі цього розагулження буде відбуватися збір і обробка навігаційних 

даних: 

1) розрахування дельти часу (змінна deltaTime); 

2) отримання орієнтації у вигляді кватерніону: rotation = bno.getQuat(); 

3) отримання лінійного прискорення: acceleration = bno.getVector( 

VECTOR_LINEARACCEL); 
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4) отримання локальної орієнтації: localRotation = 

originalRotation.conjugate() * rotation; 

5) розрахунок вектора швидкості: velocity += acceleration * deltaTime; 

6) розрахунок вектора глобальної швидкості: globalVelocity = 

rotate(localRotation, velocity); 

7) розрахунок локальної позиції: position += globalVelocity * deltaTime; 

8) розрахунок напрямку в перед: forward = rotate(localRotation, 

imu::Vector<3>(1, 0, 0)). 

Для мінімізації впливу накопичених помилок на роботу автопілоту і для 

зручності реалізації було реалізовану функцію скидання позиції і орієнтації 

апарата: 

void clearNavigation() { 

  position.x = 0; 

  position.y = 0; 

  originRotation = rotation; } 

Вона буде викликатись один раз, щойно користувач перестане здійснювати 

горизонтальне та вертикальне керування. Таким чином позиція і напрямок апарата 

почнуть вораховуватись наново, починаючи з поточного його розташування. 

Винятком буде лише висота, оскільки її скидування призведе до неправильної 

роботи вертикальної стабілізації. 

3.4 Розробка режимів автопілотування 

У першому розділі було розглянуто різні режими автопілотування. В 

більшості з них використовуються PID-регулятори. Це дуже зручний і простий в 

реалізації засіб для виконання стабілізації і регулювання. Його можна 

використовувати навіть не маючи точної аеродинамічної моделі апарату. При 

правильному підборі параметрів, PID-регулятор дозволяє забезпечити плавну і 

стабільну реакцію на різні завади, при цьому запобігши перерегулювання або 
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маятникових коливань. Що дуже зручно, враховуючи нестійкі аеродинамічні 

характеристики аеростатів. 

Проте найбільшою трудністю їх використання є підбір параметрів. Це 

доведеться робити спершу використовуючи симуляцію, а потім вже і за допомогою 

прототипу. 

Варто зазначити що можливості керування, і, як наслідок, стабілізації сильно 

обмежена органами керування самого апарату, що і стане вагомим обмеженням при 

його використанні. Проблему допомогло б вирішити вдосконалення системи, 

шляхом збільшення керуючих апаратів. Але через ліміт на вагу системи цього не 

було роелізовано в поточній роботі. 

Нижче наведено формулу PID-регулятора. 

 

𝑅(𝑒, 𝑡) =  𝐾𝑝 ∗  𝑒(𝑡) + 𝐾𝑖 ∗  ∫ 𝑒(𝜏) 𝑑𝜏
𝑡

0

+ 𝐾𝑑 ∗  
𝑑𝑒(𝑡)

𝑑𝑡
 (3.2) 

 

де R(e, t) – це корегуючий сигнал регулятора в момент часу t; 

e(t) – це помилка регулючання у момент часу t; 

Kp – це коефіцієнт пропорційної складової (P-частини); 

Ki – це коефіцієнт інтегральної складової (I-частини); 

Kd – це коефіцієнт диференційної складової (D-частини). 

Власне саме Kp, Ki та Kd доведеться підбирати для коректної роботи 

регуляторів. 

Всього передбачається 5 режимів роботи системи керування: 

1. Ручне керування. 

2. Утримання курсу. 

3. Утримання напрямку. 

4. Повернення на лінію курсу. 

5. Аварійна посадка. 
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Ручноме керування, розроблене в розділі 3.2 відбуватиметься лише коли на 

контроллер поступатимуть команди по горизонтальній чи вертикальній корекції. 

Тобто при цьому режимі кути відхилння як горизонтального так і вертикального 

стерн контролюватимуться користувачем. Регулюватиметься лише потужність 

двигуна, таким чином щоб забезпечувати вказану швидкість. Щойно швидкість 

буде досягнуто обороти двигуна будуть поступово скидуватись для заощадження 

заряду і зменшення навантаження на конструкцію. Ця стабілізація незмінно буде 

працювати і при інших режимах. 

 

 

Рисунок 3.9 – Принцип роботи режиму утримання курсу 

 

Режим утримання курсу (рис.3.9) вмикатиметься при відсутності 

горизонтальних чи вертикальних введень від користувача і при близькій відстані 

до лінії курсу. Під час цього режиму стабілізатор так скеровуватиме апарат щоб 

той знаходився на нульових координатах відліку по горизонталі (вісь x). Це 

працюватиме оскільки орієнтація і горизонтальна позиція скидуватиметься при 
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переході на цей режим. Також під час роботи всіх автоматичних режимів буде 

відбуватись регулювання висоти для утримання досягнутої при ручному 

керування, або для зайняті максимально низької (для посадки). 

 

 

Рисунок 3.10 – Принцип роботи режиму утримання напрямку 

 

Утримання напрямку (рис.3.10) відбуватиметься при сильному віддалені від 

курсу для того щоб потім перейти до режиму повернення на лінію курсу. Цей 

режим знову вмикатиметься при наближені апарата до лінії курсу щоб потів 

повернутись у режим утримання курсу. Тобто цей режим є перехідним від другого 

до четвертого режиму і навпаки. Під час стабілізації напрямку буде коригуватись 

горизонтальний поворот таким чином щоб напрямок швидкості польоту співпадав 
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з напрямком курсу. Під час цього апарат лишається вразливим до бокового зносу 

вітру, тому не годиться для постійної роботи. Але він найкраще вирівнює апарат 

по ліній курсу що дозволяє більш менш плавно переходити до більш агресивної 

стабілізації. 

 

 

Рисунок 3.11 – Принцип роботи режиму наблеження до лінії курсу 

 

Якщо апарат рухається паралельно до лінії заданого курсу, але перебуває на 

значній відстані від неї, виникає необхідність здійснити маневр для повернення до 

цієї лінії. При цьому якщо він відбуватиметься занадто різко, аеростат ризикує 

перелетіти через цю лінію. Це призведе до потреби ще раз виконати цей маневр, 

але у зворотньому напрямку. Така поведінка може призвести до мятникового руху 

відносно лінії курсу, що є неприпустимо. 
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Якщо ж стабілізація відбуватиметься занадто повільно, це може викликати 

похибки у навігації і ускладнити майбутнє використання апарату. Тому різкість 

роботи режиму повернення на курс (рис.3.11) має залежити від відстані до лінії 

курсу. А щоб PID-регулятор враховував бічну інерцію він має давати сигнал 

корегуючи не відстань напряму, а саме бічну швидкість. 

 

 

Рисунок 3.12 – Автомат станів роботи програмно-технічного пристрою керування 

аеростатичним літальним апаратом 

 

У разі втрати зв’язку з клієнтом апарат переходить у стан аварійної посадки. 

У цьому стані апарат розвертається у напрямку, що притилежний до напрямку 

вітру і коригує потужність двигуна та кут вертикального стерна таким чином щоб 

забезпечити помірне зниження. 
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3.5 Тестування і попереднє налаштування режимів стабілізації за допомогою 

Unity 

Для попереднього підбору параметрів PID-регуляторів, що 

використовуються в усіх режимах автопілотування буде використано графічний 

рушій Unity. Для цього було розроблено і налаштовано об’єкт для симуляції 

поведінки аеростата. Також було розроблено скрипти для відворення поведінки 

елементів системи керування: сервопривід, двигун, керуюча поверхня, 

акселерометр та інші. 

Щоб симулювати роботу ESP32 було розроблено скрипт AirshipControll. Він 

здійснює симуляцію збору і обробки даних та керування елементами системи. В 

скрипті IMUParcer здійснюється обробка даних як це описано в роділі 3.3. На 

основі цих даних скрипт AirshipStateMachine перемикається між різними режимами 

автоматизації (режимом ручного керування займається AirshipControll). 

 

 

Рисунок 3.13 – Скріншот Unity-симуляції в момент роботи режиму утримання 

курсу 
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Рисунок 3.14 – Скріншот симуляції Unity-симуляції в момент роботи режими 

утримання напрямку 

 

 

Рисунок 3.15 – Скріншот симуляції Unity-симуляції в момент повернення на лінію 

курсу 

 

На скриншотах червона лінія обабіч моделі аеростата позначає лінію курсу. 

Зелена лінія – це напрямок курсу. Вона завжди паралельна червноій але малюється 

від позиції об’єкта симуляції. Окрім ції лінії, від токи розташування об’єкта 

виходять ще три лінії: напрямок руху (жовта), напрямок опору (світло-блакитна) та 
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вітру (біла). У верхньому лівому куті виведено дані польоту апарата. Серед них 

дані стабілізації, харакетристики польоту, параметри керування тощо. 

В результаті тестувань було попередньо підібрано коефіцієнти для PID-

регуляторів. Їх зазначено в таблиці 3.2. 

 

Таблиця 3.2 – Коефіцієнти PID-регуляторів 

PID-регулятор KP KI KD 

1-ий PID-регулятор утримання курсу 0.05 0.00001 0.007 

2-ий PID-регулятор утримання курсу 0.2 0.00001 0.0001 

PID-регулятор утримання напрямку 0.087 0.00001 0.0026 

PID-регулятор поверення на лінію курсу 0.07 0.00005 0.0005 

PID-регулятор стабілізації висоти 0.065 0.00001 0.007 

PID-регулятор тяги двигунів 0.0001 0.00001 0.00002 

 

Окрім коефіцієнів в PID-регуляторам також було виставлено ліміти значень, 

що повертаються. В таблиці 3.3 зазначено верхню і нижню межі, що були підібрані 

в процесі симуляції. 

 

Таблиця 3.3. – Ліміти PID-регуляторів 

PID-регулятор 
Мінімальне 

значення 

Максимальне 

значення 

1-ий PID-регулятор утримання курсу -0.2 0.2 

2-ий PID-регулятор утримання курсу -1 1 

PID-регулятор утримання напрямку -1 1 

PID-регулятор поверення на лінію курсу -0.5 0.5 

PID-регулятор стабілізації висоти -0.2 0.2 

PID-регулятор тяги двигунів -1 1 
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Для режиму повернення на лінію курсу було підібрано ще один коефіцієнт. 

Помилка для PID-регулятора цього режиму розраховується наступним чином: 

 

𝐸 =  𝐴 ∗ 𝑘 − 𝑆 (3.3) 

 

де A – це розташування апарата відносно лінії курсу; 

S – це бічна швидкість апарата; 

k – це коефіцієнт співвідношення між поточним розташуванням відносно 

курсу та цільовою бічною швидкістю. 

В результаті підбору коефіцієнт k було прирівняно до 0.2, що дало непогану 

реакцію системи на віддалення від лінії курсу при цьому запобігаючи 

перерегулявання. 

Також було попередньо підібрано значення перемикання між режимами: 

- максимальне віддалення від курсу – 5 м; 

- цільова бічна швидкість для рижиму утримання напрмку – 0.42 м/с. 

3.6 Висновки до третього розділу  

В цьому розділі було розроблено електричну-принципову схему. До ESP32 

було підключено BNO055 по I2C-шині (піни D21 та D22). Через піни 3V3 та GND 

було забезпечено живлення МАО. Сервоприводи були підключені до пінів D25 

(горизонтальне стерно) та D26 (вертикальне стерно). ESC електродвигунів було 

підключено до пінів D13 та D14 і до GND для стабільності їх роботи. 

Також в цьому розділі було розроблено і налаштовано програмне 

забзепечення для розробленої системи. В ньому було налаштовано точку доступу, 

розроблено веб-інтерфейс та базову прошивку для ручного дистанційного 

керування. На додачу до ручного режиму було реалізовано режими 

автопілотування що вмикатимуться за певних умов.  

За допомогою симуляції було попередньо налаштовано систему керування. 
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У роботі за результатами виконаних теоретичних та практичних досліджень 

було розроблено програмно-технічну систему керування аеростатичним літальним 

апаратом та здійснено тестування з цілю попереднього налаштування за 

допомогою симуляції за використання рушія Unity. 

У першому розділі проведено аналіз проблематики розробки системи 

пілотування аеростатичними літальними апратами. Було досліджено і 

проаналізовано існуючі рішення по розробці програмно-технічної системи 

керування аеротстатичного літального засобу. В результаті проведеного 

дослідження було визначено вимоги і завдання по розробці системи: 

− Основою для системи керування має бути мікроконтролер ESP32 

− Система має забезпечити тягу в 2.6 Н. 

− Сервоприводи на хвостовому оперенні мають мати крутний момент не 

менше 1.6 кг*см. 

− Система має важити не більше 200 г. 

− Має бути реалізовано програмний алгоритм по дистанційному керуванню 

− В програмі мають бути реалізовані різні режими стабілізації польоту. 

− Мати надійне живлення усіх компонентів. 

− Має бути здійснено попереднє налаштування за допомогою симуляції в 

Unity. 

У другому розділі проведено аналіз та підбір апратного забезпечення системи 

керування на основі розробленої структурної схеми та з врахуванням завдань і 

вимог вказаних в першому розділі. В результаті проведеної роботи вийшля ситсема 

з наступними харакетристиками: 

− Програмний модуль: ESP32. 

− Навігаційні сенсори: модуль абсолютної орієнтації BNO055. 

− Кермові актуатори: сервоприводи з крутним моментом в 2 кг*см. 

− Тягові актуатори: два дивгнуи з сумарною тягою в 2.72 Н. 
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− Система живлення: li-pol акумулятори з 2S та 1500 мАг, що можуть 

забезпечити до 14 хв активного польоту. 

− Сумарна вага системи: 185 г. 

− Приблизна ціна системи: 4000 грн. 

У третьому розділі було розроблено електрично-принципову схему з’єднання 

елементів системи керування аеростатичного літального апарату. Було розроблено 

програмне забезпечення для системи керування в якому реалізовано як і ручне 

дистанційне керування, так і різні режими автопілотування.  

Окрім цього було проведено симуляцію польоту в результаті якого було 

здійснено попереднє налаштування прграмної частини системи керування. 
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