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STRESZCZENIE

Praca przedstawia projekt systemu stabilizujacego obrot rakiety w zadanym kierunku jej
ruchu. W toku pracy przeprowadzono symulacje takiego systemu z wykorzystaniem silnika
MuJoCo na bazie modelu przyktadowej rakiety. Zaprojektowano i wytworzono elektroni-
ke mogaca zrealizowaé sterowanie na rzeczywistym obiekcie. Powstata rowniez konstruk-
cja mechaniczna pozwalajaca na uzycie systemu w rzeczywistej rakiecie. Zaproponowano
szkielet programu, ktora umozliwita zastosowanie takiego systemu w rzeczywistosci.

SUMMARY

The thesis presents the design of a rotation stabilization for a rocket in the designed
direction of its movement. In the course of the thesis, such a system was simulated using
the MuJoCo motor on the basis of a model of an exemplary rocket. Electronics capable
of realizing the control were designed and manufactured. A mechanical design was also
created that would allow the system to be used in an actual rocket. A sample program
schema was also proposed that would allow the use of such a system in the real world.

Stowa kluczowe: rakieta, sterowanie, rakieta eksperymentalna, kontrola orientacji,
stabilizacja

Keywords: rocket, control, experimental rocket, orientation control, stabilization
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Rozdziat 1

Wstep

Za poczatek wspotczesnych rakiet uznaje sie 16 marca 1926 roku, kiedy odbyt sie lot
rakiety stworzonej przez Roberta H. Goddarda. Uznaje sie ja za pierwsza w historii rakiete
na paliwo ciekle. Podczas lotu trwajacego 2,5 sekundy, rakieta osiagneta wysoko$é 13m
i wyladowata w polu kapusty. Bylo to preludium do wydarzeni, ktére nastapity zaledwie
40 lat pozniej, gdy czlowiek znalazt sie w kosmosie.

Po intensywnym wyscigu na Ksiezyc podczas Zimnej Wojny, rzady najwiekszych mo-
carstw na Swiecie, zaczely stopniowo ograniczaé¢ budzety agencji kosmicznych. Pierwotne
zalozenia, aby postawi¢ stope na Ksiezycu, niewazne jakim kosztem i jakim naktadem
pracy, przestaly obowiazywaé wraz z wycofaniem sie z wyscigu Zwiagzku Radzieckiego.

W efekcie tych wydarzen i decyzji nastapita stagnacja przemystu kosmicznego. Loty
kosmiczne zaczely jawic sie jako zdecydowanie zbyt drogie i skomplikowane. Koszty lotow
na orbite starano sie ograniczy¢ poprzez odzyskiwanie rakiet nosnych. Tak zrodzita sie idea
statkow kosmicznych wielokrotnego uzytku, jednak elektronika oraz systemy sterowania
w tamtym okresie nie byly odpowiednio zaawansowane, aby pozwoli¢ na wykonywanie
takich operacji bezzatogowo.

Dopiero rozwoj elektroniki oraz systemoéow sterowania w XXI wieku sprawit, ze pier-
wotny cel stal sie mozliwy do osiagniecia. W 2016 dokonata tego prywatna firma SpaceX,
ktorej rakieta Falcon 9 zdotata wystaé¢ tadunek w kosmos, a nastepnie w pelni autono-
micznie wyladowaé¢. Zadanie to bylo o tyle trudne, ze rakieta laduje pionowo, uzywajac
tych samych silnikéw co do startu. Sterowanie takim obiektem mozna poréwnacé do proby
balansowania dlugim kijem na koricu palca.

Elementem kluczowym do udanego ladowania rakiety byta miniaturyzacja elektroniki
polaczona z jednoczesnym wzrostem mocy obliczeniowej. Pierwsze komputery miaty jej
zbyt mato, aby méc doprowadzi¢ do udanego autonomicznego ladowania.

Jednym z beneficjentow rozwoju technologii byto rowniez modelarstwo rakietowe, kto-
re preznie sie rozwija dzieki popularyzacji mikroprocesoréw. Jest to hobby polegajace na
konstruowaniu rakiet eksperymentalnych. Systemy wbudowane dostarczaja modelarzom
narzedzi do zbierania danych, sterowania kolejnymi fazami lotu, zwiekszenia bezpieczen-
stwa oraz do sterowania rakieta podczas lotu wlasciwego.

Ostatni element jest szczegdlnie wazny w optymalizacji osiagéow rakiety. Bez zadnej
kontroli nad kierunkiem lotu rakiety, modelarze sg zdani w duzej mierze na warunki at-
mosferyczne, co jest problematyczne ze wzgledu na ich zmiennosé na réznych wysokosciach
lotu. Modele rakiet sa rowniez niedoskonate, nie sa one wykonywane z taka doktadnoscia,
co profesjonalne rakiety. Implementacja modutu odpowiedzialnego za kontrole lotu rakiety
pozwala na optymalizacje trajektorii lotu rakiety.
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Wyréznia sie dwa sposoby kontroli rakiety. Pierwszy z nich to wektorowanie ciagu,
czyli regulowanie kierunku wektora sity napedu rakietowego[IT]. Jest to metoda uzywana
w wiekszosci profesjonalnych rakiet. Pozwala ona jednak na kontrole, tylko kiedy na-
ped produkuje ciag. Modele rakietowe maja zdecydowanie krotszy czas pracy na silniku,
wiekszos¢ lotu odbywa sie w warunkach lotu slizgowego. Lepsze rezultaty daje sterowanie
z uzyciem powierzchni sterowanych [20)].

Najwazniejszym aspektem podczas sterowania orientacja rakiety jest zapewnienie sta-
bilnosci rakiety przy obrocie wokoét wlasnej osi. Brak takiej stabilno$ci minimalizuje wy-
dajnos¢ stabilizacji w dwoch pozostatych ptaszczyznach. W skrajnych przypadkach spra-
wia nawet, ze sterowanie takie staje sie niemozliwe do wykonania.

Celem pracy byto stworzenie i zasymulowanie takiego systemu kontroli orientacji ra-
kiety, ktory pozwoli na stabilizacje jej obrotu wokot jednej z osi. Jednym z ograniczen
narzuconych na projekt, byto przystosowanie systemu do jego uzycia podczas zawodow
rakietowych, gdzie regulamin dopuszcza stosowanie takiego systemu jedynie podczas lotu
wlasciwego, czyli od momentu konca pracy napedu, do osiggniecia apogeum.

1.1 Teza

Mozliwe jest wykorzystanie regulatora PID jako sterownika kontroli orientacji rakiety
eksperymentalne;j.

1.2 Podzial pracy

W drugim rozdziale zostalo opisane przeprowadzenie badan symulacyjnych. Omoéwiony
zostal sposob na zamodelowanie przyktadowej rakiety w ktoérej mozliwe bytoby zaimple-
mentowanie systemu stabilizacji. W dalszej kolejnosci w rozdziale znalazt sie opis badan
oraz ich wyniki.

Trzeci rozdziat zawiera opis elektroniki przygotowanej z my$la o zastosowaniu takiego
systemu w rzeczywistej rakiecie. Opisane zostaly sekcje: zasilania, czujnikéw oraz mikro-
kontrolera.

Nastepny rozdzial opisuje teoretyczng implementacje petli sterujacej w oparciu o wy-
korzystana elektronike. Natomiast rozdzial piaty, opisuje model mechaniki pozwalajacej
na realizacje systemu.

Rozdzial konicowy stanowi krotkie podsumowanie pracy, w ktérym wyszczegdlniono
gtowne wnioski z badan oraz przedstawiono sugestie dotyczace przysztych dziatari. Wnio-
ski obejmuja skutecznos$é zastosowanego modelu stabilizacji rakiety, a dalszy rozwdj moze
skoncentrowaé sie na doskonaleniu istniejacego modelu i ewentualnym dodaniu zaawan-
sowanych funkcji kontroli.



Rozdzial 2

Srodowisko symulacyjne

W tworzeniu rakiet eksperymentalnych oraz ich systeméw bardzo waznym aspektem jest
przetestowanie ich dziatania w srodowisku symulacyjnym. Ze wzgledu na koszt i skompli-
kowanie takich rakiet, najlepszym rozwigzaniem jest wykonywanie startéw tylko takich
rakiet, ktore zostaly wczedniej sprawdzone i wystepuje duze prawdopodobienstwo sukcesu
wykonanego lotu. Niestety podczas realizacji pracy nie udalto sie znalez¢ srodowiska, ktore
pozwoli na jednoczesne wyznaczenie wspotczynnikéow aerodynamicznych oraz zasymulo-
wanie systemu stabilizujacego lot.

Dlatego zdecydowano sie przeprowadzi¢ prace kaskadowo. Pierwszym elementem sy-
mulacji bylo zaprojektowanie samego modelu rakiety w srodowisku symulacyjnym Open-
Rocket, gdzie wyznaczone zostaly takie parametry jak wielkosci lotek, ksztalt gtowicy czy
sama dtugosé rakiety [15]. Znajac model rakiety, mozliwe byto przeprowadzenie symulacji
CFED (z ang. Computational fluid dynamics), ktore pozwolity na wyznaczenie wspotczyn-
nikéw aerodynamicznych [17].

Na podstawie dostatecznej znajomosci parametréw modelu rakiety, mozliwe byto wy-
konanie i przeprowadzenie symulacji systemu stabilizujacego obrot rakiety. Zostato to
wykonane z wykorzystaniem $rodowiska symulacyjnego MuJoCo, ktore pozwala w prosty
sposob zasymulowaé¢ dowolny model, od robota humanoidalnego, do rakiety [2I]. Same
symulacje sa jednoczesnie wizualizowane, dzieki czemu w tatwy i szybki spos6b mozna
oceni¢ dziatanie systemu.

2.1 Opracowanie modelu rakiety

Najpopularniejszym srodowiskiem uzywanym przez modelarzy rakiet jest OpenRocket,
czyli program pozwalajacy na przeprowadzanie symulacji bardzo prostych rakiet. Rozwia-
zuje on problem doboru parametréw rakiety tak, aby rakieta miata odpowiednia predkosé,
wysokosé lotu oraz stabilnosé [15]. Praca w srodowisku polega na opisaniu rakiety poprzez
wybor odpowiednich komponentow takich jak lotki, mocowanie silnika, korpus, czy gtowi-
ca z listy gotowych elementéw. Nastepnie do kazdej czesci ustawiane sa jej wymiary oraz
materiatl z ktorego sa wykonane, po czym program sam przelicza jej mase.

Celem doboru parametrow jest przede wszystkim osiggniecie zadowalajacej stabilnosci.
Mierzona jest ona w kalibrach (z ang. caliber), ktore okreslaja stosunek srednicy rakiety
do odlegltosci pomiedzy $rodkiem parcia a Srodkiem ciezkosci. Przyjete jest, ze stabilno$é
na poziomie lcal, jest minimalng wartoscia, ktora nalezy osiggna¢ w celu zapewnienia
stabilnego lotu w trakcie pracy silnika.

OpenRocket oferuje rowniez szeroka game dostepnych silnikow, dla ktorych zdefinio-
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wane sg masa, rozmiar oraz krzywa ciggu, na podstawie ktérej dokonywane sg obliczenia
dotyczace predkosci oraz wysokosci lotu.

2.5 cm, max. diameter 5.4 c @G 45cm
Mass with motors 929 g ® cPsS4cm

Rysunek 2.1: Model rakiety zaprojektowany z wykorzystaniem srodowiska OpenRocket

Na rysunku przedstawiono przyktadowy model rakiety stworzony na potrzeby pra-
cy. Widaé, ze stabilno$¢ w przypadku tego modelu wyniosta 1,92cal, natomiast sama
rakieta powinna polecie¢ na wysokos$¢ okoto 530m i osiggnaé¢ najwyzsza predkos$é okoto
100%.

Srodowisko oferuje réwniez przeprowadzenie petnych symulacji lotu, ktore pozwalaja
na stworzenie wykreséw zaleznosci wysokosci i predkosci rakiety od czasu. Podczas prze-
prowadzania symulacji, mozna zdefiniowaé: kat ataku, predkos¢ i kierunek wiatru oraz
dtugo$¢ wyrzutni. Szczegbdlnie wazny jest ten ostatni parametr, poniewaz przez pierwsze
utamki sekund od startu, rakieta ma stosunkowo niska predkosé, co wplywa negatywnie
na jej stabilno$¢. Dlatego stosuje sie wyrzutnie, czyli pionowo zamontowane szyny, do
ktorych przyczepiana jest rakieta, o dtugosci kilku do kilkunastu metrow. Stabilizuja one
rakiete w pierwszej fazie lotu tak, aby rakieta, opuszczajac wyrzutnie, miata odpowiednia
predko$é i orientacje. Zapewnia to odpowiednig stabilnos¢ rakiety w momencie dziatania
najwickszych przyspieszen, optymalizujac jednoczesnie jej lot.
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oniec lotu

T 77 start

?
—— Wysokosé
--- Predkos¢

1

==""==Poczatek

500 4 100

80
400

60

w
S
5]

Wysokos¢ (m)
Predkos¢ (m/s)

40

N
S
5]

20

100 4

=20

Czas (s)

Rysunek 2.2: Symulacja lotu rakiety przeprowadzona w srodowisku OpenRocket

Celem modelowania rakiety, byto uzyskanie odpowiedniego profilu lotu. Wzrost pred-
kosci wptywa na wzrost wydajnosci dziatania systemu, stad starano sie uzyskac jak naj-
wyzsza predkosé podczas lotu witasciwego. Ograniczeniem narzuconym na model bylo
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wykorzystanie silnika klasy F, czyli najmocniejszego silnika dostepnego do zakupu bez
posiadania licencji startowej rakiet duzej mocy [8]. Rysunek przedstawia uzyskany
profil lotu. Widzimy, ze rakieta osigga putap 500m, a w momencie aktywacji stabilizacji,
predkos¢ wynosi okolo 100%. Przy takiej konfiguracji startowej lot wtasciwy powinien
trwac okoto 7s.

Gotowy model zapewniajacy odpowiednie warunki, pozwolil na odczytanie parame-
trow charakteryzujacych aerodynamike rakiety. Ze srodowiska OpenRocket, wyznaczono:

e wspolczynnik oporu c¢p = 0,59,
e powierzchnie rzutu ciala na plaszezyzne A = 0,002m?,

e predkos¢ w momencie aktywacji systemu vg = 1007

2.1.1 Symulacje przeplywowe

Aby przeprowadzi¢ symulacje dziatania systemu w srodowisku MuJoCo, istotnym ele-
mentem jest uzyskanie informacji na temat momentéow sity generowanych przez system
w zaleznosci od predkosci rakiety i wychylenia lotek. Aby doktadnie okresli¢ te zaleznosci,
zdecydowano sie skorzystac z symulacji przeptywowych CED (z ang. Computational Fluid
Dynamics) [2].

Symulacje przeptywowe CFD opieraja sie na réwnaniach Naviera-Stokesa, ktore sg
fundamentalnymi rownaniami opisujacymi ruch ptynuf4]. Roéwnania te uwzgledniaja za-
sady fizyki, takie jak réwnowaga pedu i zachowanie masy, co pozwala na modelowanie
ztozonych proceséw przeptywu. W kontekscie symulacji systemu rakietowego CFD umoz-
liwiaja analize oddzialywania strumienia powietrza na konkretng geometrie rakiety, co
pozwala na prognozowanie generowanych sit i momentéw obrotowych.

Proces ten rozpoczat sie od stworzenia w $rodowisku Solid Works projektu rakiety,
ktory odzwierciedlal ten ze srodowiska OpenRocket [12]. Projekt widoczny jest na rysun-
ku 2.3l Widzimy, zestawiajac z rysunkiem [2.1] ze udalo sie uzyskaé¢ wierne odwzorowanie.
Wymiary zostaly przeniesione tak, aby zgadzaty sie 1:1. Wykorzystujac wtyczke symulacja
przeptywu (z ang. Flow Simulation), zdefiniowano symulacje przepltywu gazu, ktorego pa-
rametry zostaty zdefiniowane tak, aby odzwierciedlaly przeptyw powietrza wzdtuz rakiety
w trakcie lotu.

Rysunek 2.3: Model rakiety stworzony w programie Solid Works

Nastepnie przeprowadzono szereg symulacji, dla zmiennych parametrow predkosci oraz
kata wychylenia lotek. Z kazdego scenariusza symulacyjnego odczytano, jakie momenty
sily dziataja na rakiete wzdluz osi ruchu. Stworzono symulacje dla katéow wychylenia:
0,2,4,6,8,10, 15, 20, 25, 30° oraz dla predkosci 10, 30, 50, 70~ . Zestawienie momentow sity
wzgledem kata wychylenia lotek, mozna zaobserwowac na wykresie 2.4 Mozna zauwazy¢,
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ze moment rosnie wprost proporcjonalnie wzgledem kata wychylenia. Regresje liniowe
zbiegaja sie w srodku uktadu wspoétrzednych, co oznacza, ze przy braku predkosci, lub
przy braku wychylenia lotek, system nie generuje zadnych momentow sity.
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Rysunek 2.4: Zalezno$¢é momentu sity od kata wychylenia lotek, dla r6znych predkosci

Znajac zalezno$¢ pomiedzy momentem sity a katem wychylenia lotek, sprawdzono,
w jaki sposob predkosé rakiety wplywa na generowane momenty. Zostato to zrealizowa-
ne poprzez wyznaczenie zaleznosci pomiedzy wspolczynnikami a odczytanymi z regresji
liniowych z wykresu [2.4] a predkoscia rakiety. Nastepnie ponownie zostata wykorzystana
regresja liniowa, ktora pozwolita ustali¢, ze generowane momenty rosna w kwadracie do
aktualnej predkosci liniowej rakiety. Wyznaczony dzieki temu wzor pozwala w przy-
blizeniu obliczy¢ moment sity dziatajacy w danym momencie na rakiete.

My = ccav? (2.1)
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Rysunek 2.5: Zalezno$é¢ wspotczynnika momentu sity od predkosci rakiety
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2.2 Symulacje dzialania systemu kontroli orientacji

Po opracowaniu modelu rakiety oraz wyznaczeniu jej wspotczynnikéw aerodynamicznych,
mozliwe byto przystapienie do przeprowadzenia badan symulacyjnych systemu w §rodowi-
sku MuJoCo. Celem tego etapu pracy bylo przeprowadzenie symulacji, ktore pozwola na
odpowiedni doboér nastaw regulatora PID. Zostata przeprowadzona réwniez symulacyjna
walidacja dziatania systemu dla réznych zadan, takich jak: odpowiedz skokowa systemu,
Sledzenie trajektorii oraz reakcja na warunki losowo generowane zaktécenia.

2.2.1 Model rakiety

MuJoCo pozwala na definiowanie obiektu i otaczajacego go swiata z wykorzystaniem pli-
kow .xml, na podstawie ktorego, przeprowadzana jest p6zniej symulacja. Modele sktadaja
sie z podstawowych elementow takich jak: cialo (z ang. body), przegub (z ang. joint) i kon-
troler (z ang. control). Dla wskazanych elementéw mozliwe jest ustawienie odpowiednich
parametréw jak: masa (z ang. mass), inercja (z ang. inertial), tarcie (z ang. friction).

S (;lowica
| 0tki gorne

A O LS

| ot dolne

Rysunek 2.6: Model stworzony w celu wizualizacji w srodowisku MuJoCo

Model rakiety widoczny na rysunku powstal w oparciu o ksztalt walca o od-
powiednim rozmiarze, do ktérego zostaly przymocowane kolejne elementy geometryczne
reprezentujace elementy rakiety. Na szczycie zamontowano glowice, ktora zostata zde-
finiowana jako elipsoida, co stanowi najwierniejsze odwzorowanie rzeczywistego ksztaltu
w Srodowisku symulacyjnym. Wizualna réznica ksztattu nie ma jednak wptywu na wtasci-
wosci aerodynamiczne obiektu, poniewaz te sa definiowane osobno, niezaleznie od ksztattu
modelu.

Lotki dolne oraz gérne, podobnie jak w symulacjach pochodzacych ze sSrodowiska Open-
Rocket, maja ksztalt trapezoidalny i zostaly zdefiniowane przy pomocy opcji siatka (z ang.
mesh), gdzie podaje sie kolejne punkty na ptaszczyznie wspotrzednych. Wykorzystujac pa-
rametry masa (z ang. mass) i inercja (z ang. inertial), do ktorego dodatkowo zostat dodany
parametr pos (z ang.pos), zostata zdefiniowana masa oraz srodek ciezkosci modelu.

Oprécz samego modelu geometrycznego obiekt zawiera réwniez dwa przeguby rota-
cyjne odpowiedzialne za obracanie lotek gérnych. Narzucone zostalo na nie ograniczenie
dzialania w zakresie [—30°; +30°], co jest odwzorowaniem dziatania lotek w rzeczywistym
modelu. Wychylenie lotek o kat wiekszy niz dopuszczalny limit spowodowaloby dziatanie
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bardziej zblizone do dzialania hamulca aerodynamicznego niz sterowania, stad obecno$é
tego ograniczenia. Kolejnym zagrozeniem plynacym ze zbyt duzego wychylenia, byloby
zbytnie obciazenie serwomechanizmu, ktory nie bytby on w stanie pokona¢ sity dziataja-
cej na lotki. Dodatkowo dodano wyznaczone metoda prob i btedéw wspotezynniki tarcia
oraz ttumienia, ktore sprawiaja, ze lotki nie przemieszczaja sie z jednej pozycji do dru-
giej natychmiastowo, tylko z pewnym opdZnieniem, co jest odzwierciedleniem dziatania
rzeczywistego serwomechanizmu.

2.2.2 Badania symulacyjne

Srodowisko Mu.JoCo oferuje szereg narzedzi pozwalajacych na kontrolowanie obiektu oraz
odczytywanie jego stanow [5]. Do ustawiania warunkow poczatkowych w przestrzeni troj-
wymiarowej takich jak predkosci i momenty obrotowe wykorzystano zmienng q,;, ktora
pozwala na zdefiniowanie lub odczytanie predkosci liniowych oraz katowych ciata w jego
uktadzie wspolrzednych

v
Quel = 7 . (22)

Pierwsze trzy wspolrzedne wektora reprezentuja predkosci liniowe, zas trzy ostat-
nie odpowiadaja za predkosci katowe ciala.

Wektor gf,. zostal wykorzystany do zdefiniowania dodatkowych sit dziatajgcych na
obiekt, poza sita grawitacji, ktora jest domyslnie uwzgledniana w symulacji przez silnik
MuJoCo. W przypadku symulowanej rakiety wektor ten zostal wykorzystany do zdefinio-
wania sil wynikajacych z oporu powietrza. Analogicznie jak w wektorze , pierwsze
trzy wspohzedne wektora (2.3)), odpowiadaja za sily dzialajace na rakiete w ukladzie
wspotrzednych ciata. Kolejne trzy wspotrzedne reprezentuja momenty sity dziatajace na
poszczegoblne osie uktadu.

Fpx
Fpy

Qfrc = 0 . (23)

Pierwsze trzy sktadowe wektora ([2.3)), mozna wyznaczy¢ na bazie ogblnego wzoru na
op6r aerodynamiczny oraz parametréow odczytanych ze srodowiska OpenRocket

Fpx —%chvaA Ux
FD = FDY = —%CDPUUyA = —§CDpUA Vy |, (24)
Fpz —%chvaA vz
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gdzie:
e cp — wspoOtezynnik oporu powietrza, wyznaczony w srodowisku OpenRocket,

e p — gestos¢ powietrza,

v — predkosé bezwzgledna obiektu,

vxyz — predkosé wzdtuz konkretnej osi,
e A — powierzchnia rzutu ciala na ptaszczyzne.

Moment silty powstajacy w wyniku pracy systemu stabilizujacego zostal wyznaczony
na podstawie analizy przeprowadzonych poprzednio symulacji CFD i przedstawia sie on
wzorem (2.1]).

Kolejnym waznym elementem symulacji byta funkcja mj step odpowiadajgca za wy-
konywanie kolejnych krokéw symulacji z krokiem czasowym At = 0,002s. W kazdym
przebiegu petli program wyliczal na nowo sily dziatajace na rakiete oraz dokonywat wi-
zualizacji obliczen. Dodatkowo co krok, bylo wyznaczane nowe sterowanie z uzyciem al-
gorytmu PID. Zmienna gpose byta wykorzystywana do odczytywania aktualnej predkosci
obrotowej wzdhuz osi Z, na jej podstawie byl wyznaczany uchyb regulacji. Samo stero-
wanie zostato zdefiniowane w pliku .xml w taki sposob, ze zmiana warto$ci zmiennej ctrl
w zakresie [—1; 1], powodowala zmiane pozycji lotek.

2.2.3 Wyniki symulacji

Aby sprawdzi¢ dzialanie systemu, wykonano symulacje, dla roznych zadan takich jak mi-
nimalizowanie predkosci obrotowe, Sledzenie trajektorii, czy reakcja modelu na warunki
losowe. W tym celu zostaly zdefiniowane pewne warunki poczatkowe. Ze wzgledu na po-
tencjalne zastosowania takiego systemu na zawodach hobbystow modelarstwa rakietowego,
narzucone sa na niego pewne ograniczenia wynikajace z regulaminu tychze zawodéw, do
ktorych sie zastosowano. Jednym z takich ograniczeri, jest ograniczenie pracy systemu
tylko w waskim oknie czasowym, od wypalenia sie silnika gtéwnego, do osiagniecia przez
rakiete apogeum. Symulacja zaczyna sie w momencie wypalenia silnika, kiedy predkosé
rakiety przestaje rosnac. Jako wartos¢ predkosci poczatkowej w symulacji, przyjeto 707

Na podstawie modelu ze $rodowiska OpenRocket, jako wspotczynnik oporu powie-
trza cp, przyjeto wartos¢ 0,51, pole powierzchni rzutu ciata na ptaszczyzne A wyniosto
0,002m?. Natomiast za gesto$é powietrza p, przyjeto zgodnie z definicjg atmosfery wzor-
cowej, ktorej uzywa sie w lotnictwie, wartosé 1, 2255%, co stanowi gestosS¢ powietrza na
poziomie morza przy cisnieniu 1013, 25hPa i temperaturze 15°C.

Pierwsza z przeprowadzonych symulacji byto zestawienie wynikéw dziatania systemu
w zaleznosci od poczatkowej predkosci obrotowej rakiety. Na wykresie przedstawiono
zaleznos¢ predkosci obrotowej rakiety od czasu. Mozna zauwazy¢, ze nawet przy relatywnie
duzej predkosci obrotowej wynoszacej w = 35%, uktad jest w stanie ja zniwelowaé do
wartosci bliskich zeru w ciagu sekundy.
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Rysunek 2.7: Poréwnanie dziatania systemu dla réznych warunkéw poczatkowych

Kolejna z symulacji byto sprawdzenie efektywnosci dziatania systemu przy sledzeniu
trajektorii zadanej, za ktora przyjeto funkcje

f(t) = 3sin(4t). (2.5)

Poréwnanie sygnatu docelowego oraz wynikowego zostato przedstawione na wykresie
2.8 Przez pierwsze 3,5 sekundy lotu, rakieta jest w stanie dos¢ dobrze sledzi¢ trajektorie,
jednak po tym momencie wydajnos¢ sterowania znaczaco spada i narasta btad $ledzenia.
Obrazuje to wykres[2.9) przedstawiajacy zmiane btedu $ledzenia trajektorii w czasie. Powo-
dem takiego stanu rzeczy, jest powiazanie pomiedzy momentem obrotowym generowanym
przez lotki a predkoscia liniowa. Moment rosnie wprost proporcjonalnie do kwadratu pred-
kosci, dlatego w momencie, kiedy rakieta zbliza sie do apogeum, a tym samym predkos$é
spada do zera, moment sily réwniez zaczyna zbiegaé¢ do zera.

J
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I

Predkosc obrotowa ze stabilizacja
- Predkos¢ obrotowa bez stabilizacjg

Predkos¢ obrotowa [54)
(=]
:

Czas[s]

Rysunek 2.8: Sledzenie trajektorii zadanej
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Blad $ledzenia trajektori [2Z]

o] 1 2 3 4 5
Czas[s]

Rysunek 2.9: Blad sledzenia trajektorii zadane;

Jako ostatnig przeprowadzono symulacje prawdziwego lotu, kiedy to rakieta napotyka
turbulencje wynikajace z niedoskonalosci jej budowy oraz z nieréwnego rozkladu powie-
trza w atmosferze. Aby zasymulowaé ten efekt, skorzystano z funkcji rand() pochodzacej
z biblioteki standardowej jezyka C [I3]. Generuje ona pseudolosowa liczbe z przedziatu
[0; 32767]. Przedzial ten zostal przeksztatcony tak, aby otrzymywaé¢ dwie liczby

o€ [—1,5;1,5], 0 € [—4;4]. (2.6)

¢ jest sktadowa stata turbulencji, generowang 5 razy na sekunde, natomiast 6 generowana
jest w kazdym korku symulacji. Turbulencje sa wyliczane zgodnie ze wzorem . Gdzie
F() to funkcja odpowiedzialna za filtracje sygnatu. Jest to filtr dolnoprzepustowy pierw-
szego rzedu. Wazy on aktualny sygnat z waga 0,1, natomiast poprzednia wartosé sygnatu
jest wazona z wartoscia 0,9. Pozwala to na wygltadzenie sygnatu.

z = F(¢+0) (2.7)

Wykres przedstawia predkos¢ obrotows rakiety dla takich samych turbulenc;i,
w przypadku gdy system stabilizujacy jest aktywny i nieaktywny. Przy nieaktywnych
lotkach, rakieta osiaga predko$é obrotowsa okoto 24%!, natomiast dla symulacji ze stabi-
lizacja, warto$¢ ta nie przekracza 1%.

—— Predkosc obrotowa ze stabilizacja
FAN ——- Predkosc obrotowa bez stabilizacjg
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Rysunek 2.10: Poréwnanie rakiety z i bez stabilizacji, dla losowo generowanych zakltocen






Rozdzial 3

Obwod elektroniczy

Implementacja systemu w rzeczywistej rakiecie eksperymentalnej wymagata zaprojekto-
wania elektroniki pozwalajacej na okreslenie potozenia rakiety w ogélnym uktadzie wspot-
rzednych oraz na sterowanie serwomechanizmmami odpowiedzialnym za zmiane polozenia
lotek.

W celu zmniejszenia masy rakiety zdecydowano sie na potaczenie elektroniki sterujacej
lotkami oraz komputera poktadowego rakiety sterujacego poszczegdlnymi fazami lotu,
w jeden modul. Taki zabieg pozwolil na stworzenie uniwersalnego i taniego komputera
poktadowego, ktory mogtby znalezé zastosowania w réznych rakietach, nawet gdy system
kontroli orientacji bytby nieaktywny.

Poza mikrokontrolerem, ztaczami do serwomechanizméw i inercyjng jednostka pomia-
rowa (z ang. inertial measurement unit, IMU), w architekturze systemu uwzgledniono:

e karte pamieci, odpowiedzialng za redundancje przy akwizycji danych pomiarowych,

e generator piezoelektryczny informujacy uzytkownika o stanie rakiety, bez koniecz-
nosci zblizania sie do niej,

e konwerter USB-UART, odpowiadajacy za proste wgrywanie oprogramowania na
mikrokontroler ESP,

e system odzysku, czyli tranzystory sterujace pirotechnika odpowiedzialng za np. od-
palenie spadochronu.

Cala architektura zostata przedstawiona na rysunku [3.I} Natomiast caly schemat po-
taczen elektronicznych widoczny jest w zalaczniku B na rysunku [l Wida¢ na nim, ze
trzonem catego systemu jest mikrokontroler ESP ESP32-S3-WROOM-1 [1]. Jego zadanie
polegato na komunikacji z czujnikami, a nastepnym badaniu zebranych danych o sitach,
momentach i polozeniu byly przetwarzane i zapisywaniu w pamieci flash oraz na karcie
SD. Rownoczesnie na podstawie informacji o predkosci obrotowej byto obliczane sterowa-
nie dla serwomechanizmow.

Dobér mikrokontrolera zostat oparty o tatwosé i szeroki zakres mozliwosci konfiguraciji,
wiekszos¢ z jego wyjs¢ mozna dowolnie skonfigurowaé, co pozwala na skonfigurowanie
dowolnego interfejsu na dowolnym wyjsciu mikrokontrolera, co upraszcza poprowadzenie
Sciezek, a takze skraca ich dtugosé. Znaczaca role odegrata rowniez pojemnosé dostepne;j
pamieci RAM i Flash, co stanowito kluczowy parametr w zapewnieniu redundancji dla
zbierania telemetrii rakiety.

Konstrukeja elektroniki zostala wykonana w technologii ptytki drukowanej PCB (z ang.
Printed Circuit Board), co pozwolito na minimalizacje jej rozmiaru, przy jednoczesnym
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zapewnieniu stabilnych potaczen pomiedzy komponentami. Tego rodzaju ptytka jest row-

niez bardzo tatwa w reprodukcji w przysztosci, znajac wykaz elementéw znajdujacych sie

na niej i ich umiejscowienie, mozna szybko wytworzy¢ nowy egzemplarz elektroniki.
Gotowy modut elektroniki zgodny z ponizszym opisem, przedstawiono na rysunku [3.6|

Sekcja . Sekcja  : Sekcja
wyj$é : mikrokontrolera: czujnikow

Konwerter USB-UARTJ

CP2102N
Serwomechanizmy : T : M%gl\;ll:\e/lt??()etr
. UART .
l 12C
O ™\

System odzysku

Sygnat oyfrowy—| ESP32-S3-WROOM-1 <:_SPI4[ Akcelerogn’\;tzr;gyroskop J

AN %
Barometr i temometr
SPI BMP384

Sygnat
cyfrowy

. SPI
Brzeczek

Rysunek 3.1: Architektura systemu

3.1 Sekcja zasilania

Projekt sekcji zasilania zostat wykonany z mysla o mozliwosci zasilania elektroniki z dwoch
roznych zrédel oraz o zabezpieczeniu pradowym elektroniki. Zabieg ten byl wymagany,
aby modul mogt by¢ zasilony przy uzyciu przewodu USB. Utatwito to rozw6j oprogramo-
wania, dzigki usprawnieniu procesu wgrywania programu do mikrokontrolera. Natomiast
zasilanie zewnetrze z uzyciem akumulatoréw, byto wymagane, aby mozliwe byto zamoco-
wanie sekcji sterujacej w rakiecie.

Dualne zasilanie bylo mozliwe dzieki zastosowaniu diod prostowniczych Schottky’ego.
Sa to diody typu metal-pétprzewodnik, co odréznia je od standardowych diod typu p-n.
Charakteryzuja sie one wyjatkowo mala bezwtadnoscig, dzieki czemu doskonale nadajg
sie do sygnalow szybkozmiennych. Innymi zaletami sa minimalna strata mocy oraz duza
odpornosé¢ na wstrzasy, co sprawilo ze doskonale nadawaly sie do zastosowania w rakiecie.
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W tym przypadku wybrano model IN5819HW-7-F, ktory jest w stanie pracowaé przy
napieciu do 40V w kierunku przewodzenia, przy poborze pradu do 1A [6].

Na liniach pochodzacych ze ztacza USB-C, dodatkowo zastosowano diody ochronne
przed wytadowaniami elektrostatycznymi, ktore dos¢ czesto pojawiaja sie przy czynno-
Sciach takich jak podpinanie lub odpinanie ztacza. Brak zabezpieczenia mogtby spowodo-
wacé uszkodzenie sprzetu. W projekcie zostaty uzyte diody LESD5D5.0CT1G [10)].

Po przejsciu przez sekcje zasilania, napiecie w zaleznosci od Zrodla trafiaja do jednego
z dwoch stabilizatorow napie¢ LDO (z ang. Low Dropout Regulator). Napiecie pochodza-
ce ze ztacza USB, jest réwne 5V, trafia bezposrednio na stabilizator, ktéry obniza je do
3,3V oraz na linie 5V. Natomiast napiecie bateryjne moze by¢ znacznie wyzsze, zatem naj-
pierw trafia ono na stabilizator obnizajacy je do wartosci 5V, dopiero stamtad, przechodzi
ono przez stabilizator generujacy napiecie 3,3V. Zdecydowano sie na wybor siostrzanych
stabilizatorow AMS1117-3.3 oraz AMS1117-5.0, sa to jedne z najszerzej dostepnych na
rynku komponentéw tego typu, co udowadnia ich niezawodnos¢ i szeroka game zastoso-
wan. Podobnie jak diody Schottky’ego, sa one w stanie pracowa¢ na natezeniu pradu do

1A.
[ Zasilanie USB }——0—>[Stabilizator LDO 3,3VJ—>‘
@

Rysunek 3.2: Architektura sekcji zasilania dla zasilania poprzez USB

[Zasilanie bateryjne ]—)[Stabilizator LDO SV}—

Stabilizator LDO 3,3V

Linia 5V

Rysunek 3.3: Architektura sekcji zasilania dla zasilania bateryjnego

Architektura sekcji zasilania zostata przedstawiona na rysunkach i [3.3] Napiecie
z lini 3,3V, trafia do uktadéw odpowiadajacych za logike systemu: mikrokontrolera, sek-
¢ji czujnikow, konwertera USB-UART. Natomiast napiecie z linii 5V potrzebne jest do
zasilania serwomechanizmoéow, systemu odzysku oraz generatora piezoelektrycznego.

Pozostalymi elementami zaliczanymi do sekcji zasilania sa dwie diody LED sygnalizu-
jace o obecnodci zasilania na liniach 5V i 3,3V. Kondensatory i rezystory odpowiedzialne za
filtracje, ktore réwniez zostaly uwzglednione przy projektowaniu uktadu, zostaly dobrane
zgodnie z zaleceniami producentow.
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3.2 Mikrokontroler

Wybor mikronontrolera zostal oparty o wezesniejsze doswiadczenie z jego wykorzystaniem.
Posiada on szeroki zakres interfejsow komunikacyjnych, ktore zostaly wykorzystane pod-
czas realizacji pracy. Do komunikacji z czujnikami, uzyty zostal interfejs SPI (z ang. Serial
Peripheral Interface), w ktorym komunikacja z mikrokontrolerem odbywa sie w pelnym
trybie dwukierunkowym. Sktada sie¢ on z 4 linii:

e CS (z ang. Chip Select), ktora stuzy do wyboru urzadzenia peryferyjnego, z kto-
rym bedziemy sie aktualnie komunikowaé¢, poniewaz pozostale linie sa wspolne dla
kazdego z peryferjow,

e SCK (z ang. Serial Clock), czyli sygnal zegarowy synchronizujacy komunikacje obu
urzadzen,

e MOSI (z ang. Master Out Slave In), ktora jest wykorzystywana do komunikacji
jednokierunkowej z kontrolera do peryferium,

e MISO (z ang. Master In Slave Out), ktora jest wykorzystywana do komunikacji
jednokierunkowej z peryferium do kontrolera.

Interfejs charakteryzuje si¢ wysoka predkoscia komunikacji, co jest kluczowe w osiggnieciu
mozliwie najmniejszego czasu odbierania danych z czujnikdéw. Interfejs ten zostal rowniez
wykorzystany do przesylu danych na karte SD, stuzaca do archiwizacji danych o trajek-
torii.

Kolejnym waznym interfejsem wykorzystanym w projekcie, byt interfejs UART (z ang.
Universal Asynchronous Receiver-Transmitter), ktory zostal wykorzystany do komunika-
cji pomiedzy programatorem a mikrokontrolerem. Pozwala on na asynchroniczna komu-
nikacje dwukierunkowa, przy zalozeniu odpowiedniego zsynchronizowania czestotliwosci
komunikacji w nadajniku i odbiorniku.

& €SPRESSIF

& €SPRESSIF

= ESP32-S3-WROOM-1U

FlESHE (LS
R £ 45 R 2 B FE.: E

FREREE (LS E
EiRERLE F‘l‘

(a) ESP32-S3-WROOM-1 (b) ESP32-S3-WROOM-1U
Rysunek 3.4: Mozliwe konfiguracje mikrokontrolera EPS32-S3-WROOM-1

Mikrokontroler byt rowniez potaczony z systemem odzysku, ktéry bytby odpowiedzial-
ny za sterowanie odpalaniem tadunkoéw pirotechnicznych. Zaimplementowane zostaty trzy
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tego typu wyjsécia w celu zapewnienia redundancji, gdy jeden z tadunkéw nie wypali lub
gdy rakieta bedzie miata wiecej niz jeden tadunek. W ramach dziatalnosci w jednym z kot
naukowych planowane bylo p6zniejsze uzycie tej ptytki w rakiecie sktadajacej sie z dwoch
stopni, zatem jeden tadunek bytby uzyty do rozdzielenia stopni w trakcie lotu, drugi do
odpalenia silnika w drugim stopniu, natomiast trzecie wyjscie sterowaloby odpaleniem
spadochronu dla drugiego stopnia. Sterowanie oparte jest o wyjscie analogowe, przy po-
mocy ktorego przetaczany jest tranzystor typu N, zwierajac obwdd odpowiedzialny za
dzialanie materiatow pirotechnicznych.

Do sterowania generatorem piezoelektrycznym oraz serwomechanizmami, wykorzysty-
wany jest modulowany sygnat o zmiennej szerokosci impulsow, PWM (z ang. Pulse- Width
Modulation). Jest to prosty sposob na zasilanie uktadow dziatajacych na napieciu prze-
miennym, jakim jest np. generator piezoelektryczny, gdy Zrédto generuje napiecie stale.

W zaprojektowanej elektronice mozliwe jest uzycie mikrokontrolera w konfiguracji
jak i Roznia sie one jedynie obecnoscia anteny. Konfiguracja (a) zawiera wbu-
dowana antene, ktéra moze by¢ wykorzystana do potaczenia sie z mikrokontrlerem poprzez
Wi-Fi oraz Bluetooth. Natomiast druga konfiguracja nie posiada anteny, a w jej miejscu
umiejscowione jest ztacze, pozwalajace jest na podlaczenie anteny zewnetrznej.

3.3 Czujniki

Sekcja czujnikow sktada sie z trzech czujnikoéw, odpowiedzialnych za wlasciwe okresla-
nie potozenia rakiety w zewnetrznym uktadzie wspotrzednych. Akcelerometr, zyroskop
i magnetometr, odpowiadaja za okreslenie orientacji rakiety w przestrzeni. Natomiast na
podstawie zmian ci$nienia okreslanych z wykorzystaniem barometru, mozliwe jest wyzna-
czenie predkosci i wysokodci, na jakiej znajduje sie rakieta.

Cata topologie potaczen pomiedzy czujnikami, a mikrokontrolerem, mozna zaobsero-
waé na rysunku [3.5] Komunikacja z barometrem i akcelerometrem odbywa sie z wykorzy-
staniem interfejsu SPI. Dane z magnetometru sa odczytywane z uzyciem interfejsu 12C,
po ktorym komunikuje sie on z akcelerometrem, niezaleznie od mikrokontrolera [9].

Magnetometr
BMM150

A A

vas
108

4

MOSI

ESP32-S3-WROOM-1 MISO
SCK

BMI_CS

Akcelerometr i zyroskop
BMI270

Y VY

Barometr i temometr
BMP384

Rysunek 3.5: Schemat potaczen czujnikéw z mikrokontrolerem
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3.3.1 Barometr

Uzyty barometr to Bosch BMP384 [19]. Oferuje on duza doktadnosé odezytow, do £50Pa.
Natomiast na zakresie cisnienia od 900hPa do 1110hPa producent gwarantuje doklad-
nos¢ £9Pa. Komunikacja z nim mozliwa jest poprzez jeden z dwoch interfejsow SPI lub
I*C. W projekcie zdecydowano sie na wykorzystanie pierwszego z interfejsow, ze wzgledu
na mozliwo$¢ jednoczesnej komunikacji w dwie strony oraz sama predkosé¢ tejze komuni-
kacji. W przypadku SPI predko$é wynosi 10 Mbps, natomiast standardowe zastosowania
interfejsu I2C, oferuja predko$é na poziomie 100 kbps. Jest to kluczowe, przy komuni-
kacji z trzema czujnikami jednoczesnie, aby zminimalizowaé¢ czas wykonania petnej petli
sterujacej. Dodatkowym parametrem, ktory ten czujnik mierzy, oprocz cisnienia, jest tem-
peratura.

W celu odpowiedniego zarzadzania poszczegdlnymi fazami lotu najwieksze znaczenie
ma przeyspieszenie dzialajgce na rakiete oraz wysokos$é, na jakiej sie ona znajduje. Sama
znajomos¢ wartosci przyspieszenia jest niewystarczajaca, poniewaz lekki wstrzas podczas
przygotowywania rakiety do startu, mogtby doprowadzié¢ do odpalenia tadunkéw pirotech-
nicznych. Dlatego przyspieszenie jest korelowane z wysokoscia wzgledna. Znajac aktualng
wartos¢ cisnienia podczas lotu, jesteSmy w stanie okresli¢, na jakiej wysokosci znajduje
sie obecnie rakieta.

T Py
h= L (1 (Po) ) (3:1)
Wyznaczanie aktualnej wysokosci realizowane jest z pomoca [3]. Wartos¢ L ozna-
cza gradient temperatury w atmosferze i jest to stata wynoszaca 0, 0065%, M opisuje zmia-
ne cisnienia w funkcji wysokosci i w przyjetym modelu wynosi 0, 1903. Wartosci Ty oraz
Py opisuja odpowiednio temperature i ci$nienie poczatkowe, czyli w momencie startu.
Natomiast P to aktualne wskazanie barometru, ktoére determinuje aktualna wysokosé.

3.3.2 Inercyjna jednostka pomiarowa

Okreslanie orientacji rakiety, zostalo oparte o dane pochodzace z trzech czujnikow: ak-
celerometru, zyroskopu i magnetometru. Pierwszy z nich mierzy przyspieszenie liniowe,
co umozliwia okreslenie kierunku oraz silty dzialajacej na rakiete. Zyroskop mierzy pred-
kos¢ katowa, co pozwala na okreslenie orientacji uktadu wspotrzednych rakiety w uktadzie
globalnym. Natomiast magnetometr, mierzy natezenie pola magnetycznego, co pomaga
w okresleniu orientacji uktadu wspotrzednych ciata w globalnym uktadzie wspotrzednych.

Za akcelerometr i zyroskop odpowiada jeden uktad scalony Bosch BMI270 [I]. Umoz-
liwia on odczytywanie przyspieszen w zakresie pomiarowym +16g. Predkosé¢ katowa moze
by¢ mierzona w zakresie 12000%. Dodatkowo uktad oferuje mozliwosé podtaczenia do nie-
go zewnetrznych czujnikéw na podstawie interfejsu I2C. Pozwala to na jednoczesny odczyt
danych z wbudowanych czujnikéw oraz z zewnetrznych czujnikéw, ktore sa kompatybil-
ne z interfejsem AUX. Producent zaimplementowal kolejke, pozwalajaca przechowywaé
w pamieci uktadu, do 2kB danych. Mozliwe jest roéwniez wlaczenie filtru dolnoprzepusto-
wego, ktory dziata na samym uktadzie. Taka opcja moze przyspieszy¢ petle sterowania,
dzieki zmniejszeniu liczby operacji potrzebnych do wykonania na mikrokontrolerze.

Taki sposob podlaczenia zostal wykorzystany przy potaczeniu z czujnikiem Bosch
BMM150, ktory odpowiada za odczyt pola magnetycznego[I8]. Podobnie jak akcelero-
metr wskazuje kierunek pola grawitacyjnego Ziemi, magnetometr wskazuje na kierunek
magnetyczny. Poniewaz w momencie dzialania na rakiete sit zewnetrznych takich, jak
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opér powietrza, czy ciag silnika, akcelerometr stwarza pewne problemy z prawidtowym
wyznaczaniem orientacji. Dlatego przy filtrach takich, jak filtr Madgwicka, integruje sie
dane z trzech czujnikow [14]. Dopiero takie potaczenie pozwala na uzyskanie kompleksowej
informacji o ruchu i orientacji obiektu.
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Rysunek 3.6: Gotowy modut elektroniki






Rozdzial 4

Oprogramowanie

Oprogramowanie, ktore umozliwitoby zaimplementowanie systemu w rzeczywistym roz-
wiazaniu, powinno by¢ zrealizowane z wykorzystaniem maszyny stanéw. Jest to koncept,
ktory znajduje doskonate zastosowanie w tworzeniu kodu do rakiet, kiedy jest pozadane,
aby petla programu, wykonywata rézne zadania w roéznych fazach lotu. Przyktad petli
dzialajacej na podstawie maszyny stanoéw, mozna zaobserwowa¢ na rysunku [4.1]

b

[Oczekiwanie na wyrzutni

start? nie

<{ Wykryto

tak

[Lot z wykorzystaniem silnika

A

< Silnik pracuje?

nie

( Lot wtasciwy

A
{ Apogeum? nie

tak

[Wypuszczenie spadochronu)

®

Rysunek 4.1: Diagram aktywnosci dla maszyny stanow

Przejscie pomiedzy poszczegdlnymi stanami nastepuje tylko w momencie spelnienia

odpowiednich warunkéw. Przejscia sg jednokierunkowe, czyli nie mozna przejsé z fazy lotu
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wtasciwego, do faz oczekiwania na wyrzutni. Wtasciwa implementacja jest wykorzystanie
takiej maszyny stanow, ktora zapewni niezbedne stany, tranzycje oraz tranzycje.

Wilaczenie systemu powoduje oczekiwanie na wyrzutni, ktére w nieskonczonej petli,
sprawdza, czy rakieta rozpoczeta lot. Nastepuje to po wykryciu przeciazenia wynikaja-
cego z uruchomienia silnika. Drugim warunkiem logicznym, ktory zabezpiecza program,
przed niepozadanym przetaczeniem pomiedzy stanami, jest zmiana wysokosci, wykrywana
poprzez barometr.

Lot na silniku trwa do momentu, gdy przestanie dziataé¢ na rakiete przeciazenie. Naste-
puje wtedy przejscie do stanu lotu wtasciwego, gdzie odbywa sie¢ stabilizacja w jednej z osi.
Petla dokonuje réwnoczesnego odczytu z czujnikow, sterowania na podstawie odczytow
z zyroskopu oraz zapisu telemetrii na karte pamieci i do pamieci Flash.

Roéwnoczesnie sprawdzany jest warunek osiggniecia apogeum. Mogtoby to zostaé zre-
alizowane z wykorzystaniem akcelerometru, ktéry w najwyzszym punkcie lotu, powinien
przez krotki moment wskaza¢ warto$é zblizong do stanu niewazkosci. Redundancje takiego
przejscia, mozna by dodatkowo zapewni¢ wykorzystujac sprawdzanie aktualnej wysokosci
z uzyciem barometru. Kiedy wysokos$é zacznie spadacd, oznacza to, ze rakieta przekroczyta
apogeum.

Nastepuje wtedy wtaczenie tadunkéw pirotechnicznych, ktéore odpowiadaja za wypusz-
czenie spadochronu. Réwnoczeénie dezaktywowany jest system sterujacy. Tutaj moze na-
stapi¢ wysytanie okresowych sygnatéow dzwickowych z generatora piezoelektrycznego, kto-
re mogg utatwi¢ lokalizacje rakiety po wyladowaniu.



Rozdzial 5

Konstrukcja mechaniczna

Konstrukcje rzeczywistego systemu rozpoczeto od zaprojektowania kosza, ktory bytby
w stanie zosta¢ z tatwoscia osadzony w rakiecie. Gléwnym ograniczeniem, ktore zosta-
to natozone na konstrukcje mechaniczna, byto przyjecie maksymalnej srednicy korpusu
¢ = bmm. Jest to standardowa Srednica uzywana w rakietach eksperymentalnych, dla
ktorych nie stosuje sie silnikow rakietowych wymagajacych licencji Polskiego Towarzy-
stwa Rakietowego [16].

Do generowania momentow sity na lotkach, wykorzystano serwomechanizmy modelar-
skie. Zdecydowano si¢ na model MG-90S, ktory jest w stanie wygenerowa¢ zadowalajacy
moment 0, 2Nm, jednocze$nie majac rozmiar, pozwalajacy na osadzenie dwoch takich ser-
womechanizméw w konstrukeji. Sa one zasilane napieciem 5V, ktore pozwala na uzyskanie
predkosci obrotowej na poziomie okoto %. Zatozenie zakresu dopuszczalnego obrotu lo-
tek od —30° do 430°, oznacza ze system jest w stanie obroci¢ lotki pomiedzy dwoma
skrajnymi potozeniami w 0, 1s.

Gore i dot mocowania, przedstawiono na rysunkach oraz [5.2l Gorna czesé moco-
wania posiada 4 otwory pozwalajace na potaczenie ze soba obu elementéw kosza oraz
ramiona, ktore stuza jako podpory i tozyska dla watu lotki.

Rysunek 5.1: Géra mocowania

Dolna czesé kosza posiada 6 otworow, ktore pozwalaja na przytwierdzenie systemu do
korpusu rakiety, przy pomocy §rub M3. W gérnej czesci projektu mozna zauwazy¢ miejsce
na przyklejenie tozysk kulkowych, ktore sa stosowane w celu minimalizacji oporéw ruchu
i stabilizacji lotki. Widoczne jest roéwniez identyczne ramie jak w goérnej czesci kosza, ktore
stanowi dodatkowy punkt podparcia i stabilizacji dla watu lotki.
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Rysunek 5.2: D6t mocowania

Ponizej mocowania lotek, znalazto sie miejsce na zamocowanie dwoch serwomecha-
nizméw MG-90S. Ztozenie kosza wraz z zamocowanymi lotkami, orczykami i ciegnami
widoczne jest na rysunku Takie ztozenie elementéw mechanicznych powoduje bezpo-
$rednie przeniesienie napedu z serwomechanizmu na wal lotki. Szeregowe ustawienie ser-
womechanizméw znaczgco zmniejszyto rozmiar catego kosza. Na samym dole konstruke;ji,
umiejscowiono 4 otwory, ktore pozwalaja na przymocowanie dowolnej wersji elektroniki
tak, aby caty system byl prosty w modyfikacji i przystosowany do rozwoju w przysztosci.

Obok otworéw na sruby, znalazty sie réwniez 4 wypusty na przewody, ktore pozwa-
laja na proste przeprowadzenie przewodow zasilajacych i sterujacych do serwomechani-
zméw. Dzieki przepustom na przewody, mozliwe jest rowniez tatwe poltaczenie z ewentual-
ng dodatkowsa elektronika, znajdujaca sie w konstrukeji ponad koszem mocujacym system.
Przyktadem takiej dodatkowej elektroniki, moze byé¢ na przyktad kamerka rejestrujaca lot
rakiety.

Rysunek 5.3: Ztozenie kosza systemu stabilizujacego
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Rysunek prezentuje dodatkowy element catego kosza, ktorego zadaniem jest po-
taczenie elektroniki z koszem zawierajacym serwomechanizmy i lotki. W obecnej imple-
mentacji lotki wychylaja sie zawsze w taki sposob. Obie lotki zawsze sa wychylane w tym
samym kierunku o ten sam kat. Jednak mozliwe jest wychylanie lotek o katy przeciwne,
czyli gdy jedna z lotek odchylana jest o kat «, druga wychyla sie o kat —a. Efektem
takiego ustawienia, jest mozliwo$é sterowania w dwoch osiach.

Rysunek 5.4: Mocowanie

Cata konstrukcja przedstawiona na rysunku [5.5] zostata wykonana w technologii dru-
ku 3D. Kosz oraz elementy mocujace, wykonane zostaly z materialu PLA, ktory zostat
wybrany ze wzgledu na cene. Natomiast lotki oraz orczyki wydrukowano z materiatu ABS,
ktore pomimo wyzsze]j ceny i trudniejszego procesu druku gwarantuja wieksza wytrzyma-
tosé, co jest kluczowe przy elementach, na ktore dziataja najwicksze sity.

Rysunek 5.5: Rzeczywista konstrukcja
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Podsumowanie

Celem niniejszej pracy inzynierskiej byto stworzenie oraz symulacyjne zbadanie zachowa-
nia regulatora PID w sterowaniu orientacja rakiet eksperymentalnych. Przeprowadzenie
symulacji, wymagalo zamodelowania rakiety w srodowiskach Solid Works oraz OpenRoc-
ket. Pozwolilo to na zdefiniowanie wspotczynnikow aerodynamicznych przyktadowej rakie-
ty. Same badania byly przeprowadzone z wykorzystaniem srodowiska MuJoCo. Nastep-
nie przedstawiono projekt elektroniki i konstrukeji, ktére mogtyby zosta¢ wykorzystane
w celu umieszczenia takiego systemu w rzeczywistej rakiecie. Sama konstrukcja zostala
z powodzeniem wykonana z wykorzystaniem technologii druku 3D. Elektronike wyko-
nano w technologii montazu powierzchniowego oraz przetestowano wszystkie niezbedne
komponenty systemu.

Przeprowadzone badania wykazaly, ze regulator PID, jest w stanie dobrze ograniczac
rotacje rakiety, tym samym stabilizujac jej lot. Badanie zachowania systemu, z wyko-
rzystaniem §ledzenia sygnatu, wykazalo, ze wydajnosé systemu znaczaco spada wraz ze
spadkiem predkosci rakiety. Dodatkowe zastosowanie pewnego rodzaju kompensacji, ktéra
uwzgledniataby aktualna predkos¢ rakiety, mogtoby zniwelowac takie zachowanie syste-
mu. Efektem takiego rozwiazania bytaby doktadniejsza stabilizacja w przypadku koncowe;j
fazy lotu wtasciwego, gdy predko$é rakiety znaczaco maleje.

Przeprowadzone badania potwierdzity postawiona teze pracy.

Zaprojektowana elektronika pozwala na okreslanie orientacji z wykorzystaniem np. fil-
tru Madgwicka oraz na okreslenie aktualnej predkosci i wysokosci lotu z wykorzystaniem
danych pochodzacych z czujnika cisnienia. Dodatkowe umiejscowienie na ptytce tranzy-
storow sterujacych pirotechnika od systemu odzysku umozliwia implementacje elektroniki
jako glownego i jedynego komputera poktadowego w rakiecie. Taka konstrukcja pozwala
ograniczy¢ koszty sprzetu, a takze sprawia, ze system jest kompaktowy i tatwo naprawial-
ny.

Wykonane mocowanie lotek i serwomechanizméw pozwala na sterowanie lotkami w za-
kresie [—30°;30°], a dobrane serwa generuja momenty, ktore sa w stanie bez problemu
obroci¢ lotki pomiedzy ich skrajnymi pozycjami w ciagu 0, 1s.

Osiagniecie stabilizacji w osi rownolegtej do kierunku lotu rakiety stanowi podstawo-
wy kamienn milowy w rozwoju projektu w przysztosci. Nastepnym krokiem mogloby by¢
wprowadzenie systemu stabilizacji wieloosiowej. Umozliwitoby to rakiecie kontrolowanie
orientacji nie tylko w osi réwnolegtej, ale rowniez w osiach prostopadtych do kierunku ru-
chu. Jest to kluczowe, zwtaszcza gdy rakieta zmierza do bardziej ztozonych misji, takich
jak sledzenie zalozonej trajektorii czy sterowanie do punktu.

Rozwiniecie rakiety o stabilizacje wieloosiowa, po uprzednim zapewnieniu podstawowe]
stabilnosci przy uzyciu przedstawionego modelu, pozwala na osiggniecie zaawansowanych
zdolnosci kontroli, co jednak wymagatoby bardziej ztozonych algorytméw sterowania.






Literatura

1]

2l

3]

4]
[5]

(6]
17l

8]

9]

[10]

[11]

[12]

[13]

[14]

[15]

[16]

BMI270 6-axis, smart, low power Inertial Measurement Unit for high-performance
applications, 2023.

7. Aytag, F. Aktas. Utilization of CFD for the aerodynamic analysis of a subsonic
rocket. Politeknik Dergisi, 2020.

W. G. Brombacher. Altitude by measurement of air pressure and temperature. Jo-
urnal of the Washington Academy of Sciences, 34(9):277-299, 1944.

P. Constantin, C. Foias. Nawvier-stokes equations. University of Chicago press, 1988.

DeepMind Technologies Limited. API Reference - MuJoCo Documentation. https:
//mujoco.readthedocs.io/en/stable/APIreference/index.html, 2023.

Diodes Incorporated. 1.0a surface mount schottky barrier rectifier, 2014.
Espressif Systems. ESP32-S3-WROOM-1 Documentation, 2023.

P. Kuentzmann. Introduction to solid rocket propulsion. Office National d’Etudes et
de Recherches Aérospatiales, 2002.

F. Leens. An introduction to I2C and SPI protocols. [EFEE Instrumentation &
Measurement Magazine, 12(1):8-13, 2009.

Leshan Radio Company, LTD. Transient Voltage Suppressors for ESD Protection,
2016.

R. Lloyd, G. Thorp. A review of thrust vector control systems for tactical missiles.
Joint Propulsion Conference, Las Vegas, Stany Zjednoczone, 1978.

M. Lombard. SolidWorks 2013 bible. John Wiley & Sons, 2013.

J. Lv, X. Li, T. Yang, H. Yu, B. Liu. A general pseudo-random number generator
based on chaos. FAI International conference on robotic sensor networks, strony
103-109, Online, 2022. Springer.

S. O. Madgwick, A. J. Harrison, R. Vaidyanathan. Estimation of imu and marg
orientation using a gradient descent algorithm. 2011 IEEFE international conference
on rehabilitation robotics, strony 1-7. IEEE, 2011.

S. Niskanen. Openrocket technical documentation. Development of an Open Source
model rocket simulation software, 2013.

Polskie Towarzystwo Rakietowe. Statut polskiego towarzystwa rakietowego, 2019.


https://mujoco.readthedocs.io/en/stable/APIreference/index.html
https://mujoco.readthedocs.io/en/stable/APIreference/index.html

32 LITERATURA

[17] N. Sahbon, S. Murpani, M. Michalow, D. Miedziriski, M. Sochacki. A CFD study of
the aerodynamic characteristics of Twardowsky and FOK rockets. Transactions on
Aerospace Research, 2022(1):35-58, 2022.

[18] B. Sensortec. BMM150 Geomagnetic Sensor, 2020.
[19] B. Sensortec. BMP384 Digital pressure sensor, 2020.

[20] S. Theodoulis, V. Gassmann, P. Wernert, L. Dritsas, 1. Kitsios, A. Tzes. Guidance
and control design for a class of spin-stabilized fin-controlled projectiles. Journal of
Guidance, Control, and Dynamics, 36(2):517-531, 2013.

[21] E. Todorov, T. Erez, Y. Tassa. Mujoco: A physics engine for model-based control.
IEEE/RSJ international conference on intelligent robots and systems, strony 5026—
5033, Kioto, Japonia, 2012.



Zalacznik A

Do pracy zataczono ptyte DVD zawierajaca w poszczegélnych katalogach:

/Praca_inzynierska.pdf — wersja cyfrowa pracy,
/Kod_zrodlowy — kod Zréodlowy oprogramowania wykorzystanego do symulacji,
/PCB.zip — projekt plytki PCB,

/Czesci_mechaniczne.zip — archiwum z czeSciami mechanicznymi wykorzystanymi w
projekcie.
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