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Streszczenie

Celem pracy dyplomowej jest zaprojektowanie oraz weryfikacja dzialania ukladu automatycznej stabi-
lizacji ruchu wirowego rakiety sportowej. Praca zawiera implementacje symulatora ruchu rakiety w szesciu
stopniach swobody w programie MATLAB, projekt uktadu sterowania predkoscia rotacji w osi podtuznej
(ang. roll), projekt komputera pokladowego oraz wyniki eksperymentalnej weryfikacji uktadu sterowania.

Zaprojektowany uklad sterowania wykorzystuje sterownik ADRC (ang. Active Disturbance Rejection
Control). Jego zadaniem jest zerowanie predkosci rotacji rakiety w osi podtuznej. Symulacyjna weryfikacja
uktadu sterowania zostala przeprowadzona przy uzyciu zaprojektowanego modelu rakiety w programie
MATLAB.

Nastepnie skuteczno$é zaprojektowanego oraz zaimplementowanego uktadu sterowania zostata zwe-
ryfikowana podczas eksperymentu przeprowadzonego w tunelu aerodynamicznym. W celu weryfikacji
dzialania ukladu w stalych oraz zmiennych warunkach przeplywu powietrza zrealizowano dwa scena-
riusze testowe. Wyniki testow potwierdzily skutecznosé dzialania ukladu sterowania. Pozwolily takze

na wyciggniecie wnioskéw co do dalszego rozwoju projektu.






Spis tresci

1 Wprowadzenie 1
1.1 Celizakres pracy . . . . .« o o v i i i e e e 1
1.2 Znaczenie tematu pracy . . . . . . . ... Lo 1
1.3 Struktura pracy dyplomowej . . . . . . . . ... L 3

2 Réwnania ruchu rakiety 5
2.1 Fizyczne podstawy réwnan modelu . . . . . . . ..o 5
2.2 Parametry modelu rakiety - wyprowadzenie zaleznosci . . . . . . .. ..o
2.3 Wyprowadzenie rownan dla ruchu postepowego . . . . . . . . ... 11
2.4 Wyprowadzenie rownan dla ruchu obrotowego . . . . . . . . ... oL 14

3 Projekt uktadu sterowania 19
3.1 Definicja zadania sterowania . . . . . . .. ..o 19
3.2 Uzasadnienie wyboru algorytmu sterowania . . . . . . ... ... .. Lo 19
3.3 Podstawy dziatlania ADRC . . . . . . . . . . 20
3.4 Wyprowadzenie réwnan dla sterownika ADRC . . . .. ... ... ... ... ... ..., 22

4 Implementacja ukladu sterowania i modelu rakiety w $rodowisku MATLAB/Simulink 27

4.1 Implementacja modelu rakiety . . . . . . . . . ... Lo 27
4.1.1 Parametry fizyczne wykorzystanej rakiety . . . . . ... ..o oL 27
4.1.2 Spos6b implementacji modelu rakiety w $rodowisku MATLAB/Simulink . . . . . . 29
4.1.3 TImplementacja ukladu wykonawczego w $rodowisku MATLAB/Simulink . . . . . . 44

4.2 Porbéwnanie dziatania modelu rakiety z programem OpenRocket . . . . . . . .. .. .. .. 44

4.3 TImplementacja ukladu sterowania ADRC . . . . . .. ... ... ... . ... ... 45
4.3.1 Implementacja w srodowisku MATLAB/Simulink . . . . ... ... ... ... ... 46
4.3.2 Doboér parametréw sterownika ... Lo oL oL 50

4.4 Wyniki dzialania ukladu sterowania w symulacji . . . .. ... .. .. ... ... 50

5 Implementacja ukladu sterowania na pokltadzie rakiety sportowej 59

5.1 Projekt ptytki drukowanej komputera poktadowego . . . . . . . . .. ... 59
5.1.1 Dobér elementéw elektronicznych komputera poktadowego . . . . . . . . . .. . .. 59
5.1.2 Projekt PCB . . . . . . . e 60

5.2  Oprogramowanie komputera pokladowego . . . . . . . . ... ... ... .. 65
5.2.1 Opis architektury oprogramowania . . . . . . . ... . ... ... 65
5.2.2 Implementacja sterownika ADRC w oprogramowaniu komputera . . . . . .. . .. 67
5.2.3 Sposéb zapisu danych pomiarowych . . . .. . ... ... oo 68

5.3 Weryfikacja dzialania oprogramowania komputera . . . . . . .. .. ... ... ... 69
5.3.1 Test oprogramowania komputera poktadowego . . . . . . .. ... ... ... ... 69

II1



v

Spis tresci

5.3.2 Test czujnika zyroskopowego komputera poktadowego . . . . .. ... .. .. ...

5.4 Budowa i opis dzialania mechanizmu wykonawczego poruszajacego lotkami sterujacymi

5.5 Identyfikacja modelu uktadu wykonawczego poruszajacego lotkami sterujacymi . . . . . .

5.5.1 Wyznaczenie charakterystyki statycznej . . . . . .. .. ... oL

5.5.2  Wyznaczenie modelu dynamiki uktadu wykonawczego poruszajacego lotkami ste-

rujacymi . . . .

6 Stanowisko testowe i wyniki eksperymentéw

6.1 Opis stanowiska testowego . . . . . . . .. L

6.2 Dobér parametrow geometrycznych stanowiska . . . . ... oL 0oL o000 L

6.3 Wyniki eksperymentu
7 Podsumowanie

Literatura

75

79
79
84
85

93

97



Rozdzial 1

Wprowadzenie

1.1 Cel i zakres pracy

System sterowania predkoscia rotacji w kontekscie rakiety pozwala na zadanie zerowej predkosci wokot
osi podtuznej (ang. roll), réwnoleglej do korpusu rakiety [41]. Pojecie rakiety sportowej rozumiane jest
w kontekscie rakiety badawczej, ktéra jest wykorzystywana podczas sportowych zawodéw rakietowych.

Praca dyplomowa obejmuje implementacje¢ symulatora ruchu rakiety w szesSciu stopniach swobody,
projekt plytki drukowanej komputera pokladowego oraz enkodera magnetycznego, przygotowanie opro-
gramowania dla komputera pokladowego, zaprojektowanie sterownika do ukladu sterowania predkoscia
ruchu wirowego, zaprojektowanie mocowania elektroniki do stanowiska testowego oraz eksperymentalng
weryfikacje dzialania ukladu sterowania. Projekt plytki drukowanej komputera poktadowego i modutu
enkodera magnetycznego oraz implementacje modelu rakiety w programie MATLAB wykonal Andrzej
Rafalski. Za wykonanie oprogramowania, projekt mocowania elektroniki oraz projekt sterownika odpowie-
dzialna byla Natalia Wisniewska. Praca dyplomowa zostala wykonana we wspolpracy z kotem naukowym
PUT Rocketlab [8].

1.2 Znaczenie tematu pracy

Typowa misja rakiety badawczej sktada sie z pieciu etapéw widocznych na rys. 1.1. Kolejno fazy misji
mozna okredli¢ jako: start rakiety, faza lotu napedzana silnikiem, lot po wypaleniu silnika, osiggniecie
apogeum wysokosci oraz faza odzysku rakiety (np. z wykorzystaniem spadochronu). W zaleznosci od
charakteru misji w poszczegdlnych etapach lotu wykonywane sg dodatkowe zadania.

Podczas drugiego i trzeciego etapu widocznych na rys. 1.1 rakieta, wznoszac sie, obraca si¢ wokét
osi podluznej. Bezposrednia przyczyna powstawania predkosci rotacji sa naturalne wystepujace niesy-
metrycznosci rakiety. Mozna do nich zaliczy¢ przekrzywienie statecznikéw wzgledem osi podtuznej wy-
nikajace z bledu montazu, niesymetrycznie rozlozona masa czy niesymetryczna glowica [22]. Dokonana
analiza danych telemetrycznych dla rakiet ARAV-B wykazala, ze wprowadzenie przekrzywienia lotek sta-
bilizujacych o kat 0,5° prowadzi do predkosci rotacji 5402 dla wartosci predkosci okoto 1 liczby Macha
(wyjasnienie pojecia w rozdziale 2) [41][27]. Z raportu dla rakiety dwustopniowej Sidewinder-Arcas [28],
dla wychylenia statecznikow o 0,2° przy wartosci predkosci okolo 2,5 liczby Macha, predko$é rotacji
wyniosta 12607. Male katy bledu montazu lotek stabilizujacych prowadza, wiec do znacznych predkosci
rotacji. Wytwarzanie rakiety badawczej w rezimie precyzyjnego montazu jest czasochlonne i kosztowne.
Oprocz tego niemozliwe jest calkowite wyeliminowanie niedokladnosci wykonania. W zwiazku z tym
istnieje potrzeba zaprojektowania uktadu stabilizacji ruchu wirowego rakiety.

Istnieja dwie mozliwoéci sterowania predkoscia rotacji. Pierwsza z nich jest zerowanie predkosci ka-

towej, ktéra pozwala na zebranie doktadniejszych odczytéw z czujnikéw oraz uzyskanie obrazu z kamer
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RyYSUNEK 1.1: Ogdlny schemat misji rakiety badawczej. Gdzie: 1 — start rakiety, 2 — lot napedzany silnikiem, 3 — lot
po wypaleniu silnika (bezwladno$ciowy), 4 — osiagniecie apogeum wysokosci, 5 — faza odzysku rakiety (np. z wykorzy-
staniem spadochronu).

o lepszej jakosci. Ma to réwniez zastosowanie w przypadku fazy odzysku rakiety badawczej. Redukcja
predkosci rotacji zapobiega niechcianym zachowaniom spadochronu odzyskowego. Druga mozliwoscia jest
uzyskanie niezerowej predkosci rotacji, pomagajacej w stabilizacji lotu. W tej pracy za gtéwny cel zo-
stalo postawione zadanie zerowania predkosci rotacji. Korzyéci, ktére przynosi realizacja wybranego celu
sterowania, pozwala na rozwdj rakiety badawczej pod wzgledem fuzji danych z czujnikéw (ang. sensor
fusion), algorytméw przetwarzania obrazéw oraz zwieksza szanse powodzenia misji.

Istnieje kilka rozwiazan pozwalajacych na sterowanie predkoscig rotacji rakiety. Podejscia te opieraja
sie na kombinacji réznych konfiguracji lotek. Do czesto spotykanych ukladéw lotek nalezy konfiguracja
skladajaca sie z tylnych powierzchni sterowych (ang. tails), umieszczonych na ogonie rakiety oraz lotek
sterujacych, umieszczonych w konfiguracji kaczki (ang. canards), to znaczy przed $rodkiem cigzkosci
rakiety (rys. 1.2) [41, 22, 36, 13].

Lotki stabilizujgce Kadtub Lotki sterujgce Glowica

RYSUNEK 1.2: Pogladowy widok rakiety z wybrana kombinacja lotek

Tylne ruchome powierzchnie sterowe czesto poprzedzane dodatkowymi lotkami sg bardziej efektywne

dla duzych katéw natarcia (wyjasnienie pojecia w rozdziale 2). Wywoluja one mniejszy moment sity w
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osi podluznej oraz powoduja mniejsze obciazenia dla systemu wykonawczego sterujacego wychyleniem
tylnych lotek [22]. Zastosowanie lotek sterujacych w konfiguracji kaczki wymaga nieruchomych lotek
umieszczonych na tylnej czesci korpusu rakiety zwanych statecznikami, ktore zapewniaja stabilno$é tra-
jektorii rakiety. Dostosowywanie powierzchni lotek obu rodzajéw oraz potozenie ruchomych powierzchni
sterowych wzgledem czubka rakiety, pozwala natomiast na zapewnienie odpowiedniej manewrowosci (za-
pewnia efektywnos$é lotek sterujacych) oraz stabilnodci (wyjasnienie pojecia w rozdziale 2). W przypadku
zastosowania tej kombinacji do sterowania predkoscia rotacji wystarcza tylko dwie ruchome powierzchnie
sterowe, jednak sa one efektywne tylko dla malych katéw natarcia rakiety [22].

W ramach pracy dyplomowej zostal zaprojektowany uklad sterowania dla rakiet poddzwiekowych
(nieprzekraczajacych wartosci predkosci 0,8 liczby Macha), statycznych (wyjasnienie pojecia w rozdziale
2), ktérych profil misji najczesciej polega na wyniesieniu ladunku badawczego na okreslony pulap nie-
przekraczajacy gérnej warstwy troposfery (ok. 11 km wysokosci) [18]. Planowana trajektoria lotu rakiety
nie obejmuje, wiec duzych katéw natarcia tzn. wykraczajacych poza +15° [22].

Wobec powyzszych zalozen zostala wybrana konfiguracja kaczki, przedstawiona na rys. 1.2, zapew-
niajaca uproszczony montaz oraz projektowanie podzespotéw. Ponadto istnieje mozliwosé rozbudowy
wybranej konfiguracji lotek zapewniajacej efektywno$é dla wiekszych katéw natarcia [22]. Same lotki

sterujace dzialaja na zasadzie wychylenia przeciwsobnego.

1.3 Struktura pracy dyplomowej

Praca kolejno zawiera wprowadzenie teoretyczne, ktére obejmuje rownania oraz przyjete uproszczenia
dla analizowanego ruchu rakiety, a takze wyja$nienie projektu uktadu sterowania ADRC (ang. active di-
sturbance rejection control) oraz wyprowadzenie adekwatnych réwnan dla obiektu sterowania. Nastepnie
przedstawione sa: implementacja symulatora ruchu rakiety 6 DoF, sterownika w programie MATLA-
B/Simulink oraz wyniki symulacji. W dalszej kolejnosci zaprezentowane sa wyniki projektu, w tym uru-
chomienie plytki drukowanej, integracja podzespotéw oraz test dzialania ukladu sterowania w tunelu

aerodynamicznym. Praca konczy si¢ podsumowaniem.






Rozdzial 2

Ro6éwnania ruchu rakiety

2.1 Fizyczne podstawy réwnan modelu

Roéwnania opisujace modelu rakiety zostaly wyprowadzone na podstawie [17] oraz [34]. W celu mate-

matycznego opisania modelu rakiety wprowadzono szereg oznaczen wielkosci fizycznych.

p Gtlowica

Lotki sterujgce

Lotki stabilizujace

RYSUNEK 2.1: Lokalny uklad wspétrzednych rakiety oraz podstawowe wielkosci

Jak przedstawiono na rysunku 2.1, przyjeto, ze lokalny uktad wspoélrzednych rakiety (osie z, y i z) jest
prawoskretnym ukladem wspoélrzednych. O$ = skierowana jest wzdluz osi podtuznej rakiety w kierunku jej
czubka (ang. nose cone). Predkosci rotacji rakiety wokét osi x, y oraz z (inaczej predkosci katowe w osiach
podluznej (ang. roll), poprzecznej (ang. pitch) oraz pionowej (ang. yaw) [17]) oznaczono odpowiednio
przez p, q, r. Jedna z wielkosci fizycznych, ktora jest uzywana do opisu ruchu obiektéw latajacych, jest
kgt natarcia o (ang. angle of attack) [36]. Jest to kat pomiedzy wektorem wypadkowej predkosci ruchu
punktu ciezkosci rakiety a jej osia podtuzna.

Jako punkt referencyjny, wzgledem ktérego rozpatrywano ruch rakiety, przyjeto srodek ciezkosci
(ang. center of gravity) oznaczony jako CG na rys. 2.1. Zalozono, ze rakieta jest symetryczna wzgledem
osi podluznej. Zatem to na niej znajduje sie $rodek ciezkosci rakiety. Polozenie punktu referencyjnego

zostato opisane jako jego odlegloé¢ od czubka rakiety x.4.
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6 Réwnania ruchu rakiety

Waznym pojeciem jest takze srodek parcia (ang. center of pressure) oznaczony jako CP narys. 2.1. Jest
to punkt wzgledem, ktdérego rozpatruje si¢ dzialanie na rakiete wypadkowej sity aerodynamicznej [36, 42].
7 tego wzgledu jest to takze punkt, wzgledem ktérego momenty sit aerodynamicznych sa réwne 0.

Polozenia $rodkéw parcia oraz ciezkosci sg wykorzystywane do analizy stabilnosci lotu rakiety. Rakieta
jest stabilna, jesli punkt parcia znajduje sie w wiekszej odlegloéci od czubka rakiety niz srodek ciezko-

Sci [34]. Wynika to z tego, ze przy takim polozeniu $rodka parcia oraz niezerowym kacie natarcia, sila

\4

kierunek przeptywu powietrza

RYSUNEK 2.2: Ilustracja dzialania sily normalnej przy niezerowym kacie natarcia

normalna przylozona do kadluba rakiety generuje moment sity starajacy si¢ ustawic¢ rakiete rownolegle
do kierunku przeptywu powietrza.

W przypadku rozpatrywania ruchu obiektéw latajacych czesto stosuje sie liczbe Macha jako miare
predkosci w ruchu postepowym. Opisuje ona stosunek predkosci postepowej obiektu do predkosci rozcho-
dzenia si¢ dzwigku w powietrzu.

Konieczne jest takze oznaczenie istotnych parametréow geometrycznych powierzchni sterowych ra-

kiety tj. lotek sterujacych i statecznikéw. Przyjeto, ze wszystkie powierzchnie sterowe maja ksztalt tra-

y
Y

RYSUNEK 2.3: Parametry opisujace geometri¢ lotki (za praca [34])

pezu o dtugosciach podstaw réownych C,. oraz C; tak jak to zostalo przedstawione na rys. 2.3. C). jest
dlugoscia podstawy, ktora przymocowana jest to korpusu rakiety, a Cy — podstawy zewnetrznej lotki.
Odcinek oznaczony na rys. 2.3 jako MAC (ang. mean aerodynamic chord) jest réwnolegly do podstaw
lotki. Okresla on pozycje, w jakiej nalezaloby umiesci¢ bok prostokatnej lotki, stykajacy sie z kadtubem,
tak aby miala ona taki sam wplyw na generowanie sily aerodynamicznej, jak rozpatrywana lotka [17].

Istotnym parametrem jest takze odleglo$é xy, o jaka przesuniete sa poczatki podstaw lotki (patrzac od
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czubka rakiety), a takze kat I'. pomiedzy odcinkiem c laczacym $rodki postaw a odcinkiem prostopadtym
do podstawy lotki.

Na potrzeby wyprowadzenia modelu rakiety zalozono, ze powierzchnie sterowe moga by¢ wychylane
od pionu o male wartosci kata tj. nie wieksze niz £10° [22]. Przyjeto, ze silnik zamocowany jest tak,
aby jego o$ podluzna pokrywala sie z osig podtuzna rakiety. Co za tym idzie sila ciagu dziala wylacznie
wzdtuz wspomnianej osi rakiety.

W celu zamodelowania dynamiki ruchu rakiety wykorzystana zostala tzw. metoda Barrowmana [11].
Pozwala ona na numeryczne wyznaczanie polozenia érodka parcia, jak i sit oraz momentéw sit dziata-
jacych na rakiete podczas lotu. Dzieki temu stosowana jest do analizy stabilnosci lotu rakiety. Moze
by¢ takze wykorzystana do wyprowadzenia réwnan opisujacych jej ruch [34]. W celu wykorzystania me-
tody Barrowmana do analizy potozenia érodka parcia nalezy podzielié¢ rakiete na mniejsze komponenty.

W przypadku klasycznego wykorzystania tej metody sa to:
e glowica,
e kadtub rakiety,
e zestaw lotek stabilizujacych.

Jednak ze wzgledu na wigksza liczbe lotek w analizowanej rakiecie (dodatkowe lotki sterujace) dokonano

jej podziatu na:
e glowice,
e lotki sterujace,
e lotki stabilizujace

e dwie polowy kadluba rakiety (do kazdej z nich przymocowane sa lotki jednego typu).

2.2 Parametry modelu rakiety - wyprowadzenie zalezno$ci

Jedng z wielkosci, od ktorej zalezne sa sity oraz momenty sit aerodynamicznych jest cisnienie dyna-

miczne [36], opisywane wzorem:

1
Q= ipvfn, (2.1)

gdzie:
p - gestodé powietrza [%},
VU - warto$é predkosci przepltywu powietrza wzgledem rakiety [%]

Sily aerodynamiczne i momenty sil przez nie generowane opisywane sg jako iloczyn ciénienia dy-
namicznego (obliczanego na podstawie réwnania (2.1)), umownego pola referencyjnego (oraz dlugosci
referencyjnej w przypadku momentéw sit) i wspélczynnika wyznaczonego analitycznie lub do$wiadczal-

nie. Mozna je wyznaczy¢ za pomoca réwnan
F =QCrA,.y, (2.2)

L=QCLA crdrey, (2.3)

gdzie:
F - obliczana sita aerodynamiczna [N],
L - obliczany moment sily aerodynamicznej [N'm],

@ - ci$nienie dynamiczne [Pa],



8 Réwnania ruchu rakiety

Cr - wspOlezynnik obliczanej sily aerodynamicznej [,

C'y, - wspdlezynnik obliczanego momentu sity aerodynamicznej [,
Aycy - powierzchnia referencyjna [mQ],

dyey - dlugosé referencyjna [m)].

Wspédlcezynniki stuzace do wyznaczania sil oraz momentéw moga by¢ obliczane w sposob analityczny
lub doswiadczalny. Jako powierzchnie i dlugosé referencyjng w przypadku metody Barrowmana uznaje
sie pole przekroju poprzecznego kadtuba rakiety oraz jego Srednice w najszerszym punkcie.

Wystepuja dwa rodzaje sit aerodynamicznych dzialajacych na rakiete podczas lotu. Pierwszym z nich
jest op6r aerodynamiczny dziatajacy przeciwnie do kierunku lotu rakiety tj. przeciwnie do osi x uktadu lo-

kalnego rakiety. Sita oporu aerodynamicznego (ang. drag force) opisywana jest analogicznie do wzoru (2.2)
F,, = —QCAcy (2.4)

gdzie:
C,, - wspdblezynnik sily oporu aerodynamicznego [-].

Drugim rodzajem jest sila normalna (ang. normal force) generowana przez powierzchnie sterowe, jak
i kadtub rakiety. Dziala ona w punkcie parcia rakiety i jest skierowana prostopadle do korpusu rakiety.

Warto$¢ sily normalnej takze mozna obliczy¢ analogicznie do wzoru (2.2):
F,=QCL Ay, (2.5)

gdzie:

C, - wsp6lezynnik sily normalnej [-].

Zalozono, ze pochodna wspdlczynnika sity normalnej obliczana po kacie natarcia jest liniowa dla
malych wartosci katéw natarcia (ok. +£10°) [22]. Zatem wspdlezynnik sily normalnej uzyty we wzorze (2.5)
moze by¢ opisany jako

Cn=0C,, -a, (2.6)

gdzie Cy,,, jest pochodna wspoéiczynnika sily normalnej obliczana po kacie natarcia rakiety [ﬁ]

Pochodna wspédlczynnika sity normalnej uzyta we wzorze (2.6) mozna obliczy¢ jako sume pochodnych
wspolczynnikéw sity normalnej dla kazdego komponentu rakiety
Cn, =0y

n FCng, +Cn, +Cn, +Cn,, (2.7)

o b,

gdzie:

Ch,,, - pochodna wsp. sity normalnej obliczona dla glowicy rakiety [ﬁ},

Ch,, -pochodna wsp. sity normalnej obliczona dla czesci kadluba zwiazanej z lotkami sterujacymi [%] ,
C

nabs
cymi [ﬁ],

Ch,, - pochodna wsp. sity normalnej obliczona dla lotek sterujacych [ﬁ],

- pochodna wsp. sity normalnej obliczona dla czesci kadtuba zwiazanej z lotkami stabilizuja-

Ch,. - pochodna wsp. sity normalnej obliczona dla lotek stabilizujacych [ﬁld}
Pochodne wspélczynnikéw sity normalnej kazdego z komponentéw sa mozliwe do wyznaczenia w sposéb
analityczny. W przypadku glowicy rakiety przyjmuje ona postaé [34, 11]

sin «v

=2 —, (2.8)

C

Nagy,

a dla fragmentéw kadluba ma on postaé [34]

Cp = 1. drery s (2.9)

n.
b Aref «
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gdzie I [m] jest dlugoscia danej sekcji kadluba, a dla zestawu powierzchni sterowych mozna ja obliczyé

ze wzoru [34]

N
(Zsin2 Ak> eys N =
, k=1
Ch., = (1 + ) (2.10)
s S+ 1 L5Ch,,, (1 —0.15cos ( )) N =

2Ch,, (1 —0.06cos® (2A1)), N =4

gdzie:
Ch,, - pochodna wsp. silty normalnej obliczana dla pojedynczej lotki [ﬁ],
N - liczba lotek danego typu [,
Ay - kat pomiedzy przeplywem powietrza prostopadlym do kadluba a k-ta lotka [rad],
r4 - promien kadluba rakiety [m)].
Wartos¢ wspolezynnika Cy,, wykorzystana we wzorze (2.10) jest zalezna m.in. od predkosci rakiety
wyrazonej w liczbie Macha. Mozna ja wyznaczyé, korzystajac z zaleznosei [34]

2
c = Aves 7 (2.11)

Moy 5
M2-1
1+ \/1 + <32Aﬁn CML)

gdzie:
M - liczba Macha, [-],
Ajin - powierzchnia lotki [mz}.
Liczbe Macha definiuje si¢ jako stosunek predkosci rakiety wzgledem powietrza do aktualnej predkosci
dzwigku
U,
M=—

Vs

(2.12)

)

gdzie v, [%} jest aktualna predkoscia dzwieku.
Aktualna predko$é dzwieku zostala wyznaczona, korzystajac ze standardowego modelu atmosfery

ISA [18]. Zalezy ona od aktualnej temperatury powietrza i mozna ja opisaé wzorem

(2.13)

gdzie:

so = 340,3 = - warto$¢ predkosci dzwigku w atmosferze standardowej na wysokosci morza,
To = 288,15 K - temperatura w atmosferze standardowej na wysokosci morza,
T - temperatura powietrza [K].

Temperatura powietrza T na danej wysokos$ci w modelu atmosfery standardowej moze zosta¢ wyznaczona

jako

T =Ty + h, (2.14)
gdzie:
v=-6.5-10"3 % - pionowy gradient temperaturowy do wysokosci 11 km w modelu atmosfery standar-
dowej.

Przyjecie liniowej zaleznosci temperatury od wysokosci lotu jest prawdziwe tylko do wysokosci ok. 11 km
tj. do osiagniecia gérnej granicy troposfery [18]. Nie jest to jednak ograniczenie na potrzeby tej pracy,
poniewaz rozwazany typ rakiet nie wznosi si¢ na tak duze wysokosci.

Wykorzystujac model atmosfery standardowej ISA, wyznaczona zostala takze zaleznosé gesto$é po-

wietrza w zaleznosci od wysokosci [18]:

v, )\
p=po(l—7-h ; (2.15)
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gdzie:

g =9,81 3 - przyspieszenie grawitacyjne,

R = 287,0529 T—;K - stata gazowa,

po = 1,225 % - gestod¢ powietrza na poziomie morza.

Majac obliczone pochodne wspoéleczynnikéw sity normalnej dla kazdego komponentu rakiety, mozliwe
jest wyznaczenie punktu przylozenia tej sity tj. srodka parcia rakiety. Odleglo$é¢ srodka parcia od czubka
rakiety jest srednig wazong odlegtosci srodkéw parcia poszczegdlnych komponentéw od czubka rakiety,
gdzie wagami sa wartosci pochodnych wspélczynnikéw silty normalnej dla danych komponentéw (obliczone
na podstawie wzoréw (2.8)—(2.10)) [34]

Lepy, Cnan + Zepy, Cnab T Zep,, Cna,, + xcpccnac + Zep, Cnas (2.16)
Tep = < = , .
> Cn,, +Cn,, +Cn, +Cn, +Chn,,

by
gdzie:

Tep,, - 0dleglosé srodka parcia glowicy rakiety od czubka [m],
Zep,, - odleglos¢ srodka parcia czesci korpusu rakiety zwiazanej z lotkami sterujacymi od czubka [m],
Tep,, - odleglodé érodka parcia czedci korpusu rakiety zwiazanej ze statecznikami od czubka [m],

Tep, - 0dleglodé srodka parcia lotek sterujacych od czubka [m],

Zep, - 0dleglodé srodka parcia statecznikéw od czubka [m].

Odleglosé érodka parcia glowicy rakiety od jej czubka mozliwa jest do wyznaczenia za pomoca

wzoru [34] .
Tep, = ln — 7:2, (2.17)
¢
gdzie:

l,, - dlugosé glowicy [m],
V., - objetosé glowicy [m?’]
Zalozono, ze glowica rakiety ma ksztalt potowy elipsoidy o dlugosciach pétosi réwnych ry, ¢ oraz I,.

Zatem objeto$¢ glowicy wykorzystana we wzorze (2.17) mozna wyrazié¢ jako

1 4

V, = 3 gﬂ'lnrtrt = gﬂ'l”rf. (2.18)
Odleglosé srodka parcia od poczatku kazdej z czeéci kadluba rakiety znajduje sie w potowie ich
dlugosci [34]. Zatem uwzgledniajac polozenie fragmentéw kadluba mozna zapisaé odleglosé ich §rodkéw

parcia od czubka rakiety jako

1
Tepy, =In + 5lc, (2.19)
1
Tepy, = ln +1c+ 5ls, (2.20)

gdzie . [m] oraz ls [m] sa dlugo$ciami czesci kadluba zwiazanych z odpowiednio lotkami sterujacymi
i statecznikami.
Odleglosé érodka parcia ruchomych powierzchni sterowych i statecznikéw od poczatkéow ich podstaw

stykajacych sie kadtubem mozna wyznaczyé ze wzoru [34)

. _ G 4 2C, 103+C§+Crct
P33 C.+C 6 C, +Cy ’

a uwzgledniajac potozenie lotek wzgledem czubka uzyskamy zaleznosci

T, CT’C + QCtC EC,i + CtzL + CTCCtC
3 C,,+C:, 6 Cr. + Cy, ’

Tep, = ln +Tc + (2.21)
zy, Cr, +2C, 1C7 +CF + G C,

:ln l s )
Teps =t Hlet Tt 0T T8 G G

(2.22)
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gdzie:

xt,, ¢, - odlegltodé x; odpowiednio dla lotek sterujacych i statecznikéw [m],
C,., Cy, - dlugos$é podstawy C,. odp. dla lotek sterujacych i statecznikéw [m)],
C., Cy. - dlugo$é podstawy Cy odp. dla lotek sterujacych i statecznikéw [m].

2.3 Wyprowadzenie ré6wnan dla ruchu postepowego

Roéwnania opisujace ruch postepowy rakiety podczas lotu wyprowadzono na podstawie [17]. Mozna je

opisaé, korzystajac z Il zasady dynamiki Newtona opisanej zaleznoscia
F = ma, (2.23)

gdzie:
F - wypadkowa sila dzialajaca na cialo w danej osi [N],
a - wypadkowe przyspieszenie ciala wzdtuz danej osi [S%],
m - masa rozpatrywanego ciala [kg].
Ruch ciata sztywnego mozna rozpatrze¢ jako ruch nieskonczenie wielu punktéw materialnych, z kto-
rych sklada si¢ to cialo. Rozpatrzono ruch przykladowego punktu materialnego p o wspdlrzednych

(p, Yp, 7p) W ukladzie bryly sztywnej z rys. 2.4 i masie elementarnej dm. Predkosci poruszania si¢

Plx o uFy

punkt materialny p o masie elementarnej 6m

o
Up: 3xp
s
$rodek ciezkosci
P(Xp: Yp: Zp)
Vp 8yp
, L
Wp, 8 S5
y
rlz K v, Ey
F
z VW' z

RYSUNEK 2.4: Ruch bryly sztywnej opisany w jej lokalnym ukladzie wspélrzednych (za praca [17])

ciala wzdluz osi x, y, z ukladu zostaly oznaczone odpowiednio jako u, v, w, a sily dzialajace wzdtuz
tych osi jako F,, F,, F,. Predkoéci katowe obrotu wokét tych samych osi oznaczono za pomoca p, ¢, 7,
a momenty sit jako L, L,, L,. Warto$ci sktadowych predkosci poruszania si¢ punktu p wzgledem uktadu
wspotrzednych ciala zostaly oznaczone jako uy, vy, wy, a przyspieszenia jako ag,, ay,, a.,.
Wartosci predkosci uy,, vp, wy, mozna zdefiniowaé jako sume predkoéci poruszania si¢ punktu p wzgle-

dem osi uktadu wspolrzednych ciala oraz predkos$ci wynikajacej z obracania sie rozpatrywanego ciata
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wokoét osi x, y, 2
Up = Tp = TYp + q2p,
Up = Yp — PZp + TTp,
Wp = Zp — qTp + PYp.
Jednak ze wzgledu na zalozenie, ze rozpatrywane cialo jest bryla sztywna, mozna uznaé, ze p nie porusza
sie wzgledem Srodka ciezkosci, zatem
Tp =1Yp = 2p =0,
wiec
Up = —TYp + qZp,
Up = —PZp + T'Tp, (2.24)
Wp = —qTp + DPYp-

W sposob analogiczny mozna zdefiniowa¢ wartosci sktadowych przyspieszenia punktu p

Qy, = Uy — TV, + qup,

ay, = Up — pwWp + Ty, (2.25)

Gz, = Wp — qUp + PUp.

Uwzgledniajac poruszanie si¢ ciata wzgledem uktadu lokalnego, mozna zapisac, ze wartosci sktadowych

predkosci punktu p w ukladzie ustalonym sa réwne

Uy, = U+ Up = U — TYp + 42,
v, =0+ Uy =0 — Pzp + TIp, (2.26)
wy, =W+ Wy = W — qTp + PYp.

Zatem wartosci skladowych przyspieszen w ukladzie ustalonym na podstawie wzoru (2.25) sa réwne

ay = Uy, — TV, + qu,,
ay = U, — pw, + U, (2.27)

Y / /
Gz = Wy, — qU,, + puy,.

Rézniczkujac obustronnie réwnanie (2.26), pamietajac, ze rozpatrywane cialo jest bryla sztywna otrzy-

mujemy
Uy, = U — TYp + G2p,
Uy, =V — Pzp + 7T, (2.28)
w; =W — qTp + PYp-

Podstawiajac réwnania (2.26) i (2.28) do réwnania (2.27) otrzymujemy
ag =t —1v+quw— 2, (¢° +17) +yp (pg — ) + 2 (pr + q) ,
ay =0—pw+ru+z,(pg+7)—Yp (p2+r2) + 2, (gr — p), (2.29)
a: =1 —qu+pv+z, (pr—q) +yp (qr +p) — 2 (0> + ) -

Korzystajac z II zasady dynamiki Newtona (2.23) mozna zapisaé, ze wypadkowe sily dzialajace

na cialo w osiach z, y i z sa suma sit dzialajacych w tych osiach na kazdy punkt materialny tego

I, = Z omay,

F, = Z(Smay, (2.30)

F, = Z(Smaz.

ciala
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Po podstawieniu wartosci przyspieszef z réwnania (2.29) do réwnania (2.30) oraz zakladajac, ze uklad

wspolrzednych ciala ma swéj poczatek w $rodku ciezkosci

Zémxp = Zémyp = Z(szp =0, (2.31)

otrzymano
F,=m(4—rv+quw),
Fy=m@—-pw+ru), (2.32)
F,=m(w—qu+pv).

Po przeksztalceniu réwnan (2.32) otrzymujemy réwnania opisujace ruch postepowy rakiety

o
U =— —qw +1rv,
m

F,
0="Y —ru+puw, (2.33)
m

. F
w = — — pv—+qu.
m

Sita wypadkowa dzialajaca na rakiete sklada sie z sily aerodynamicznej, sily ciagu generowanej przez
silnik oraz sity grawitacji. Sitla aerodynamiczna sktada sie z sily oporu aerodynamicznego wyznaczanego
za pomocg réwnania (2.4) oraz sily normalnej wyznaczonej za pomoca (2.5). Sktadowe sily wypadkowej

sg zatem réwne

Fp=F,, + Fp, +Fgy,,
Fy :Fny +pr +ng’ (234)
FZ:Fnz+sz+ng7

gdzie:
F,,, F,. - sktadowe sity normalnej dzialajace w osiach y i z [N],
Fy,, Fp,, F,. - sktadowe sity ciggu silnika [N],
Fy,, Fy,, Fy, - sktadowe sily grawitacji [IV].
Wartosci sktadowych sity normalnej F), , Fy,, mozna wyznaczy¢ rzutujac sil¢ normalng F, na osie y

oraz z ukladu lokalnego rakiety

v
Fo, = —Fy s,
v /02 + w2
W (2.35)

n /02 + w2

Zalozono, ze silnik jest umiejscowiony wspétosiowo z kadtubem rakiety. Mozna zatem przyjaé, ze sita

ciagu generowana przez silnik dziala na rakiete wylacznie w osi z, zatem

Fp, = Fp,
F,, =0N, (2.36)
F,. =0N.

Wektor sily grawitacji zostal zdefiniowany za pomoca przeksztalcenia sily grawitacji dzialajacej

w uktadzie globalnym do uktadu lokalnego rakiety

ng ngg
Fy, | =T/ | Fy, | (2.37)
F,

9z ngQ
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gdzie T} jest macierzg obrotu pomiedzy ukladem globalnym a ukladem lokalnym rakiety. Macierz T} jest
ortogonalna, a wiec T/ = (Té)T. Macierz obrotu T} jest zlozeniem obrotéw o wartosci katéw Eulera, jakie

nalezy wykonaé, aby orientacje uktadu lokalnego rakiety przeksztalcié¢ w orientacje ukladu globalnego [17]

1 0 0 cosf 0 —sind cosy siny 0
Tgl =10 «cosp singp 0 1 0 —siny cosy 0 |,
0 —sing cosyp singd 0 cos# 0 0 1

cosfcosty singsinfcosy — cospsiny  cos @ sinf cosy + sin @ sin P
Té = | cosfsinty sinpsinfsiny + cospcosy cospsinfsiny —singpcosy | . (2.38)
—sinf sin  cos 6 cos g cos f

Korzystajac z wartosci predkosci rotacji rakiety wokél! osi lokalnego uktadu wspélrzednych, opisanych

za pomocg pochodnych wartosci katéw Eulera [17]:

p=¢—1sing,
q= 9'cos<p—|—¢singocose,
r= z/}cosgocosﬁfésinga,

co mozna przeksztalcié do postaci (zakladajac, ze cos6 # 0):

©=p+tgh(gsing + rcosy),

0= qcosp —rsing, (2.39)
. gsing 4 rcosp
Y= —=

cos @

Calkujac obustronnie réwnanie (2.39) mozna uzyskaé¢ réwnania opisujace wartosci katéw Eulera wyko-

rzystanych w réwnaniu (2.38):

t
<p=/ p+tgh (gsing + rcosy) dr,
0
t
9—/ gcosp —rsiny dr, (2.40)
v = / qsmg@—i—rcosgpd
cosf

2.4 Wyprowadzenie réwnan dla ruchu obrotowego

Réwnania dla ruchu obrotowego zostaly, analogicznie do réwnan ruchu postepowego, wyznaczone
na podstawie [17]. Wypadkowe momenty sil dzialajace na cialo wzgledem osi z, y i z mozna wyznaczy¢

jako sume momentéw sit generowanych przez wypadkowe sily dzialajace na punkty materialne

L, = Z omazyp — Z dmayzp,
L,= Z dmagzy — Z oma,xy,
L,= Z omayxy, — Z OMayYp,
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a po podstawieniu wartosci skladowych przyspieszefi z réwnania (2.29), uwzglednieniu réwnania (2.31)

oraz wykonaniu przeksztalcen otrzymujemy

Lo=py 0m (g, +2) +ar Y om (g, —2) + (* = ¢*) Y smypz,
— (pa+7) Y dmayz, + (pr— @) Y Smapyp,

Ly=q) om(zp+z) +pry_om(a) —z) + (p* = r?) Y omayz,
—(gr+D) > Smapyy + (pg — 1) >_ Smypzy,

L=y om (e} +u;) —pa Y om (xf —y3) + (¢ = p%) D dmaryy,
—(pr+d) Y dmypzy + (ar —p) Y dmayz,.

(2.41)

Mozna zauwazyé, ze wyrazenia w réwnaniu (2.41) z symbolem sumy > sa momentami bezwladnosci.

Zatem mozna zapisa¢ réwnanie (2.41) w uproszczonej formie

Lz = plw +qr (Iy - Iz) + (7“2 - q2) Ixy - (pq + ’I“) Iwz + (pr - Q) Iwyv
Ly = q[y + pr (I’I‘ - Iz) + (p2 - 7’2) I, — ((]T er) Izy + (pq - 7;) Iy27 (2'42)
L,=71I,+pq (Iy —1I.)+ (q2 _p2) Iy — (pr+q) Iy, + (qr —p) Lez,

gdzie:

I, I, I. - momenty bezwladnoéci [kgm?],

Iyy, Iy, I, - momenty dewiacyjne [kjg mQ].

Zakladajac, ze ruch rakiety rozwazany jest wzgledem jej $rodka ciezkoéci, a osie ukladu wspélrzednych

rakiety pokrywaja sie gléwnymi osiami bezwladnosci, mozna pominaé¢ momenty dewiacyjne [17]

L, =pl, +qr(I,—1I.),
Ly = qu + pr (Iz - Iz) y (243)
L,=7L+pq(I, —1I).

Zatem réwnania opisujace ruch obrotowy rakiety mozna zapisaé¢ jako

qr(l; )
I,

L, — — Iy
Ly - Tp(Ir - Iz)
L, — — 1,

p:

b

q= 3 , (2.44)

pQ(Iy

)
I '

Momenty sit L, L,, L, powstaja w wyniku dziatania sit aerodynamicznych i sity ciggu silnika

Ly=1L, +L,,,
Ly = Lay + prv
L,=L, +L,,

gdzie Lq,, Lq,, Lq, sa momentami sit aerodynamicznych, a Ly, L, , L, to momenty sit wywolane przez
site ciagu. Ze wzgledu na wspdtosiowe umiejscowienie silnika rakiety wzgledem jej kadtuba momenty sit
wywolane silg ciagu sa réwne 0. Zalozono, ze momenty bezwladnosci wzgledem osi y i z dla analizowanej

rakiety sa sobie réwne
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Zatem ostatecznie mozna zapisaé

L,
b=
Lo, —rp(L, — L
j= " f;( ), (2.45)
Y
_ Lo, —pq(ly — 1)
I '

Moment silty L,, w réwnaniu (2.45) tj. moment sily aerodynamicznej dzialajacy w osi podiuznej
mozna opisac¢ jako réznice momentu wymuszajacego ruch obrotowy, generowanego przez kazdy z zestawéw
lotek oraz momentéw tlumigcych ten ruch. Mozna go obliczy¢ analogicznie do réwnania (2.3) korzystajac

ze wspolezynnikéw wspomnianych momentéw sit [34)
Lam = Q (le - Cld) Arefdrefa (246)

gdzie:

Ci, = Cy;, 4 Ci, - suma wspdtezynnikéw momentéw forsujacych w osi podtuznej obu zestawow lotek [-],

Ci, = Cy,, + (), - suma wspélezynnikéw momentéw ttumiacych w osi podtuznej obu zestawéw lotek [-].
Wspdlezynniki forsujacych momentéw sit w réwnaniu (2.46) generowanych przez lotki sterujace i

stabilizujace opisa¢ mozna réwnaniem [34]

N (ymac — 1) Cn,,, 0
c, = T , (2.47)

gdzie:

N - liczba lotek danego typu [,

ymac - dlugosé sredniego ramienia aerodynamicznego [m],

d - kat wychylenia lotki [rad].

Dlugos$é $redniego ramienia aerodynamicznego yprac (tj. odcinka MAC na rys. 2.3) w przypadku lotek

o ksztalcie trapezu mozna wyznaczy¢ na podstawie dltugosci ich podstaw oraz ich rozpietosci [34]

S Cr + 2Ct

UMAC = 3G,

Wspblczynniki tlumiacych momentéw sit w osi podluznej sa zalezne m.in. od aktualnej predkosci

(2.48)

rotacji rakiety p. Mozna je wyznaczy¢, korzystajac z réwnania [34]

27TNp <C7+Ot 2 C7.+2Ct7“82—|—07-+30t33>.
[M?2 —1]

Cla = 5 t° 3t 12

(2.49)
Arefdrefvm

Momenty dziatajace w osi poprzecznej i pionowej sg wynikiem dziatania sktadowych sity normal-
nej (2.35) w osiach y i z oraz momentu sity tlumiacego ruch obrotowy wokdél tych osi. Mozna opisaé je
za pomocy réwnan

Lo, = —Fy, (®cp — Tcg) + La,, (2.50)
Lo, = —Fy,, (Tep — Teg) + La, .
gdzie Lq, i Ly, [Nm] sa thumigcymi momentami sit w osiach pionowej oraz poprzecznej, ktére maja zawsze
przeciwny znak do predkosci rotacji w odpowiadajacej im osi. Dlugo$¢ ramienia, na jakim dzialaja te sity
jest réwna réznicy odleglodci érodka parcia z.p, i érodka ciezkosci x4 od czubka rakiety (tj. odlegtosci
srodka parcia od $rodka ciezkosci).

Na momenty sit Lq, i Ly, skladaja si¢ ttumigce momenty sil generowane przez kadtub rakiety, jak

i thumiace momenty sit generowane przez same powierzchnie sterowe. Ttumiace momenty sit generowane

przez kadtub rakiety mozna opisaé¢ réwnaniami [34]

Lq
Lqg

,=0,275- pril*q?,
, = 0,275 - prtl4r2,

Y

(2.51)

z
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gdzie [ [m] jest dlugoscia calego kadluba rakiety. Natomiast tlumiace momenty sil generowane przez

powierzchnie sterowe mozna wyznaczy¢, korzystajac ze wspolczynnikéw [34]

Ldyf = QCdyArefdrefa

(2.52)
Ldzf = QCdz Arefdrefa
gdzie:
NArink® 2
C; =0.6- NMAfink %7
Y Arefdref U
fresn (2.53)
c 0.6 NAgink®> v
d = — .

Avefdrey 3,
przy czym £ [m] jest odleglodcia danego zestawu lotek od $rodka ciezkosci rakiety. Momenty Ldyf i Ldzf sq

obliczane dla kazdego z zestawu lotek (sterujacych i stabilizujacych) osobno, a nastepnie sa one dodawane.






Rozdzial 3

Projekt ukladu sterowania

3.1 Definicja zadania sterowania

Za obiekt sterowania uwazany jest model ruchu wirowego rakiety wraz z ukladem wykonawczym.
W zwiazku z tym obiekt jest zlozeniem dwéch cztondw.
Uwzgledniajac réwnanie (2.1) w (2.46) oraz podstawiajac do réwnania przyspieszenia rotacji p (2.45)

zostaje otrzymane:
pvZ, (Ci, — C1,) Avepdres
21, '

Widoczne jest, ze przyspieszenie rotacji zalezy nieliniowo od predkosci rakiety. Poza tym jest zalezne

p= (3.1)

od nieznanych bledéw montazu statecznikéw, nieliniowych pochodnych wspdtczynnikéw sity normalnej
liczonej dla kata natarcia zdefiniowanej dla pojedynczej wybranej lotki (2.11) i wspdlczynnikéw momen-
téw tlumiacych (2.49). Ponadto przyspieszenie katowe obliczane jest na podstawie parametréw geome-
trycznych rakiety i lotek (2.47, 2.48) oraz zaklada sie, ze momenty bezwladnosci wzgledem osi y i z
ukladu wspdlrzednych rakiety sa sobie réwne, dzigki czemu zaleznosci skrosne predkosci dla pionowej
i poprzecznej osi sa pomijane. Model ruchu wirowego rakiety posiada, wiec duza niepewnoéé strukturalng,
i parametryczna.

Zaprojektowany uklad wykonawczy poruszajacy lotkami sterujacymi jest inercja pierwszego rzedu
z opéznieniem czasowym. W rezultacie czlton wykonawczy jest nieminimalnofazowy oraz rozszerza rzad
obiektu sterowania do drugiego rzedu.

W konsekwencji czlon sterowania (3.1) wraz z elementem wykonawczym jest nieliniowy, a na obiekt
sterowania dziala zmienne zaburzenie. Jako zadanie sterowania zdefiniowano stabilizacje zerowej predkosci
rotacji. Jest to, wiec zadanie regulacji stalowartosciowej. Zakres predkosci rotacji, dla ktérego uznawane
jest, ze sterownik spelnil zadanie sterowania wynosi :I:QO% wokoét wartoéci zadanej. Zostal on wyznaczony
na podstawie efektywnosci zyrolotek, czyli mechanicznego odpowiednika sterowania predkoscia rotacji.
Wspomniana alternatywna metoda sterowania pozwala na uzyskanie minimalnej predkosci rotacji réwnej
:I:20% [10] [29]. Zalozony czas ustalania predkosci rotacji dla lotu rakiety ze sterowaniem wlaczonym
od momentu startu wynosi Ty < 2s, gdzie T jest czasem ustalania odpowiedzi ukladu regulacji. Zostal

on wyznaczony na podstawie znajomosci czasu wypalenia silnika.

3.2 Uzasadnienie wyboru algorytmu sterowania

W zwiazku z charakterem obiektu sterowania oraz dzialajacych zaklocen stwierdzono, ze podsta-
wowe sterowniki (np. P, PI, PD, PID) moga zapewnié¢ nieakceptowalna jako$¢ regulacji. Postanowiono
wykorzystaé¢ adaptacyjna metode sterowania. Podej$cie adaptacyjne dla wyzej okreslonego zadania ste-

rowania wykorzystywane jest w rozwiazaniach technologicznych stosowanych w sektorze wojskowym [36]

19
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[21] oraz lotniczym [13]. W celu uzasadnienia wyboru algorytmu sterowania poréwnana zostala metoda
szeregowania parametréw ze sterownikiem ADRC [41].

Szeregowanie parametréw jest metoda wyznaczania zestawéw nastaw sterownika (np. P, PI, PD, PID)
dla wielu punktéw pracy [26]. Wspomniane nastawy przestrajane sa w zaleznosci od aktualnego punktu
pracy uktadu. W konsekwencji konieczne jest wcze$niejsze wyznaczenie doktadnych wartosci parametréw
projektowych sterownika. Jedna z metod jest symulacyjny doboér nastaw sterownika. Wymaga to jednak
doktadnego symulatora.

ADRC jest sterownikiem dzialajacym w torze zamknietym, odpornym na niepewno$¢ strukturalng
i parametryczna obiektu oraz zaklécenia. Pozwala na adaptacje do zmieniajacej sie dynamiki i zewnetrz-
nych zaburzen [46].

Symulujac rakiete, przyjmuje sie okreslone uproszczenia i zalozenia, ktore nie odzwierciedlaja do-
ktadnie rzeczywistosci. Jednym z takich zalozen jest to, ze zaklada si¢ okreélona wartosé przekrzywienia
statecznikow, ktéra w rzeczywistosci jest trudna lub niemozliwa do zmierzenia. Kolejnym przyktadem
jest zalozenie stalego kierunku przeplywu wiatru. Algorytm szeregowania parametréw wymaga wcze-
$niejszego wyznaczenia nastaw dla okreslonych punktéw pracy. Mozna to wykonaé¢ symulacyjnie [44] lub
poprzez testy w tunelu przeskalowanego modelu rakiety [13]. W aspekcie réznych projektéw rakiet wpro-
wadza to duzy naklad pracy. W kontekécie zmiennej szeregujacej nastawy, ktéra w tym przypadku bytaby
liczba Macha lub predkos¢ rakiety oraz patrzac z perspektywy zadania sterowania, wykorzystanie tego
regulatora wymusza dokladny pomiar predkosci przeplywu (np. za pomoca rurki Pitota). Dodatkowo
w zaleznoséci od dynamiki mozliwe jest wyznaczenie od kilkunastu do kilkudziesieciu pakietéw nastaw.
Powyzsze wymogi komplikuja implementacje oraz architekture podzespolow elektronicznych. Sterownik
ADRC nie wymaga takiego nakladu pracy. Z racji tego, ze pracuje on w torze zamknietym oraz do-
staje aktualna warto$¢ predkosci rotacji w czasie lotu rakiety, estymuje w czasie rzeczywistym dziatajace
calkowite zaburzenie. Daje to elastycznos¢ w projektowaniu réznych modeli rakiet przy uzyciu kilku

parametréw projektowych [25] [41]. W zwiazku z tym postanowiono wykorzystaé sterownik ADRC.

3.3 Podstawy dzialania ADRC

Wybrany sterownik potrafi efektywnie kompensowaé wplyw niepewnosci modelu, jak i zaburzen ze-
wnetrznych. Metoda uporania si¢ ze wspomnianymi trudnodciami jest estymacja caltkowitego zaburzenia.
Dzigki temu mozna tak zaprojektowaé sygnal sterujacy, by catkowite zaburzenie byto efektywnie kom-
pensowane.

Przykladowa dynamike SISO (ang. single input single output) mozna rozpisaé jako [31] :
Y™+ g() + Fy, 5.y t,00) = bou+d, by #0, (3.2)

gdzie: y - mierzalne wyjscie, u - dostepne wejscie sterujace, g(-) - dokladnie znany element modelu, d -
niemierzalne zewnetrzne zakl6cenie, F'(-) - liniowa lub nieliniowa funkcja o nieznanej strukturze i zalezna
od nieznanych/niepewnych parametréw, by - nieznany/niepewny, rzeczywisty wspélczynnik skalujacy

w torze wejscia sterujacego. Nastepnie réwnanie (3.2) mozna zapisaé¢ nastepujaco:

y™ 4 g() = (Y, 99" 1 po, uyd) + bu, (3.3)

gdzie: b - zgrubna estymata wartosci by. Natomiast catkowite zaburzenie zdefiniowane jest jako:
F gy ™Vt posuyd) := —F(y,3..y™ Y £, po) + d + (bo — bu). (3.4)

W rezultacie dzialajace zakl6cenia oraz niepewnosci zebrane sa w jedna funkcje f(-), ktéra jest estymo-

wana w czasie rzeczywistym.
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Nastepnie zaklada si¢, ze w wybranej chwili czasowej estymata f jest dostepna. Na tej podstawie

sygnal sterujacy zdefiniowany jest jako [31] :

su—f

u =) (3.5)

gdzie u* jest sygnalem sterujacym petli zewnetrznej (rys. 3.1). Podstawiajac réwnanie (3.5) do (3.3)
otrzymuje sie:

y"+9() =u £ (f() - ), (3.6)

—_—
Ef

gdzie: f(-) jest rzeczywistym catkowitym zaburzeniem, natomiast €; jest bledem estymacji zaburzenia.
Jezeli estymata f jest dobrze znana to €y = 0. Wéwczas kompensacja jest idealna. W rzeczywistosci
dazy si¢ do jak najmniejszej wartodci || [31]. Wybrana struktura sterownika ADRC jest przedstawiona
na rys. 3.1. Uwzglednia ona opo6znienie czasowe ukladu wykonawczego poruszajacego lotkami sterujacymi

[35] oraz ograniczenie zakresu sygnalu sterujacego.

-
v Ty

Generator sygnatéw _ Yr C Sterownik petli u’ C l OQ;a":;:;me u Uktad § M:ﬁiu:c:u |
referencyjnych zewnetrznej 7 > Y9 wykonawczy weg
A b sterujacego rakiety y

Obiekt sterowania

Opobznienie
<«— sygnalu
sterujacego

Obserwator
~ Luenbergera
stanu
rozszerzonego

RYSUNEK 3.1: Schemat blokowy ADRC

Wybrany sterownik sktada sie z dwoch petli sterowania. Nadrzedna powiazana jest ze sterownikiem
konwencjonalnym (np. P/PI/PD/PID), podrzedna natomiast z petla kompensacji catkowitego zaburze-
nia [46].

Petla podrzedna sktada sie przede wszystkim z wybranego liniowego obserwatora stanu rozszerzonego
[46] (LESO ang. Luenberger/Linear Extended State-Observer — rys. 3.1). LESO pozwala na estymacje
aktualnie dzialajacego calkowitego zaburzenia (f narys. 3.1) oraz stanu obiektu sterowania (y na rys. 3.1).
Zaklécenia dzialajace na obiekt na rys. 3.1, oznaczone przez d; oraz ds jak i niepewnosci struktury modelu
uktadu wykonawczego oraz obiektu sterowania potraktowane sa jako dzialajace calkowite zaburzenie [46].
Dodatkowo ze wzgledu na charakter uktadu wykonawczego zostalo uwzglednione opéznienie w sygnale
sterujacym dla LESO (rys. 3.1) [35]. W obiekcie wystepuje réwniez ograniczenie sygnalu sterujacego
wynikajace z dopuszczalnego kata wychylenia lotek sterujacych. Z racji tego taka informacja przekazywana
jest réwniez do obserwatora.

Petla nadrzedna z wybranym sterownikiem posiada dodatkowa opcje wyboru sygnalu pomiarowego
lub tez sygnatu estymowanego 4. Dzigki tej mozliwosci w przypadku pomiaréw z duzym szumem pomiaro-
wym istnieje mozliwo$é wykorzystania estymowanej wartosci y [23]. W wybranej strukturze zdecydowano

wykorzystaé¢ sygnal pomiarowy (rys. 3.1).
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Nastepnie zostana wyprowadzone ogdlne wzory umozliwiajace projekt obserwatora stanu rozszerzo-

nego Luenbergera (LESO) zgodnie z [24]. Model obiektu opisany jest, wiec nastepujaco:
&= Az + Bu+Wf(-), y=Cr, (3.7

gdzie: A jest macierza stanu, B — macierza wejsé, C — macierza wyjs¢, W — macierza zwigzana z
okresleniem wplywu pochodnej calkowitego zaburzenia f (+). Korzystajac z (3.7), réwnanie obserwatora
mozna zapisa¢ nastepujaco:

Z=AZ+ Bu+ L(y—7), (3.8)

gdzie: L jest wektorem wzmocnien obserwatora, czyli parametrem projektowym, y jest mierzonym wyj-
$ciem, a §j — wartoscia wyjécia estymowang przez LESO. Na podstawie (3.7) dostosowujac do przypadku

obserwatora, mozna podstawi¢ do réwnania (3.8) oraz otrzymaé:
T=(A-LO)Z+ Bu+ Ly. (3.9)

Wyznaczajac macierz L korzysta sie z klasycznego wyprowadzenia dla obserwatora Luenbergera.

W zwiazku z tym nowa macierz stanu zdefiniowana jest jako:
H=A-LC, (3.10)

gdzie H ma by¢ macierza Hurwitza, w ktérej wszystkie warto$ci wlasne leza w lewej pdlplaszczyznie

zespolonej. Majac tak zdefiniowana macierz H, zostang ulokowane jej warto$ci wlasne:
det (M — H) = (A +wp)", (3.11)

gdzie: T oznacza macierz jednostkowa, wg jest parametrem projektowym, ktéry okresla pasmo przeno-
szenia LESO, natomiast n jest rzedem obserwatora stanu rozszerzonego Luenbergera. Na tej podstawie
wyznaczana jest macierz wzmocnien obserwatora L.

Chcac zaimplementowaé sterownik ADRC na mikrokontrolerze, potrzebna jest jego dyskretyzacja.

Wykorzystujac metode dyskretyzacji Eulera wprzdéd [47] réwnanie (3.8) zapisane zostanie jako:

z(n) =T +T,A)Z(n—1) —I—%Eu(n -1)+ TaOLC(e(n - 1)), (3.12)
Ag d d

gdzie T, oznacza okres probkowania réwnan obserwatora, natomiast ¢ = y(n — 1) — g(n — 1) . W celu
uzyskania dobrej jakosSci estymacji to znaczy otrzymania estymowanego calkowitego zaburzenia bliskiego

prawdziwemu catkowitemu zaburzeniu, nalezy zmniejszaé T, oraz zwigkszaé wy.

3.4 Wyprowadzenie ré6wnan dla sterownika ADRC

Na poczatku wykorzystujac wyprowadzone ogdlne wzory, zostanie zaprojektowany LESO. Uktad wy-
konawczy poruszajacy lotkami sterujacymi zostal zdefiniowany jako obiekt inercyjny pierwszego rzedu

bez opéznienia czasowego (na podstawie [35]):

) k

5. T ST1 (3.13)

gdzie: §, = u jest pozycja zadana, a ¢ rzeczywistym wychyleniem lotek sterujacych. Z racji tego mozna

zapisac:

(3.14)
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Nastepnie réwnianie przyspieszenia rotacji przy zalozeniu, ze rakieta jest symetryczna, to znaczy za-
leznosci skrosne predkosci w osi pionowej oraz poprzecznej, nie maja wplywu na przyspieszenie rotacji,

réwnanie (3.1) rozpisane zostanie nastepujaco:

U2 Are dre C U2 Are dre C ’U2 Are dre C U2 Are dre C
pfm-l- p m f f lalS + p m f f ldc p_p m f f lfs 65 — p m f f lfc (5, (315)
2 2 2 2
C(v,m) Td (65 7'U'm) M('U'm)
co mozna przepisaé¢ jako:
C(vm) Ta | (vm)
=— — 4+ —=. 1
T Pt I (3.16)
——
bo
Nastepnie réwnianie (3.16) zostanie zapisane wedlug (3.3):
p:b06+f0(p77-davm)7 (317)
gdzie fo(p, Ta,vm) = 7¢ — %ﬁ’”)p Nastepnie réwnianie (3.17) zostanie zrézniczkowane stronami:
B = bod + bod + fol-). (3.18)
Nastepnie podstawiajac réwnanie (3.14) do (3.18) zostanie otrzymane:
. bok .
b= 0=+ fu(bo.,bo, fo()) (3.19)
~~
b1
gdzie f1(bo, 8, bo, fo(-)) = bod — % + fo(-). Co ostatecznie moze byé zapisane jako:
P = (016, + f1(-) — bu] +bu, (3.20)

F(b1,62,f1(-))

gdzie catkowite zaburzenie zdefiniowane jest jako F(by, 4, f1(-)) = b1d. + f1(-) — bu. Definiujac zmienne
stanu jako:

T1=p T2 =p r3 = F(-),

réwnianie dynamiki stanu rozszerzonego zostanie zapisane w postaci (3.7):

P 0 1 0] [= 0 0
i=| 5 | =10 0 1| |e|+|b]u+|0] -F(), (3.21)
() 0 0 0] [xs] [0 1
A x B w
y=[1 0 0|z (3.22)
——
C

Chcac uzyska¢ réwnanie obserwatora, macierze A, B oraz réwnanie y podstawione zostanie do rowna-
nia (3.8). W celu uzyskania pelnego wyprowadzenia réwnania obserwatora zdefiniowana zostanie macierz
L na podstawie réwnan (3.9), (3.10) oraz (3.11), gdzie n=3:

3w0
L= |3uw|. (3.23)
wd
Nastepnie zaprojektowana zostanie petla zewnetrzna. Ze wzgledu na to, ze jest to obiekt drugiego

rzedu, postanowiono wykorzysta¢ sterownik PD. Dzigki temu umozliwione zostalo przyspieszenie reakcji
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ukladu regulacji oraz modyfikacja ttumienia. W zwiazku z tym obiekt sterowania przy zalozeniu idealnej
kompensacji mozna zdefiniowaé jako obiekt drugiego rzedu z czlonem opdzniajacym:

e~ sToU*(s)

2 I

Y(s)=G*(s)-U*(s) = (3.24)

S

gdzie U(s)* jest transformata Laplace’a sygnalu u* z rys. 3.1, a Ty oznacza opéZnienie cztonu wykonaw-
czego. Zakladajac f(-) = f(-), co oznacza, ze estymowane calkowite zaburzenie jest réwne prawdziwemu

caltkowitemu zaburzeniu, zdefiniowano sygnal sterujacy u* za sterownikiem PD:

U*(t) = kl(yr - y) + kO(yr - y)a (325)

gdzie k1 oznacza nastawe czlonu rézniczkujacego, natomiast kg nastawe cztonu proporcjonalnego. Zada-
niem sterowania jest zerowanie predkosci katowej, wobec tego mozna zdefiniowaé y,. = 0 oraz g, = 0.

Na tej podstawie réwnanie (3.25) zostanie zapisane w dziedzinie Laplace’a w postaci:
U*(s) & —k1sY(s) — koY (s). (3.26)
Dalej podstawiajac (3.24) do (3.26) po uporzadkowaniu otrzymuje sie:
s%Y (s) = [~k15Y (s) — koY (s)]e*T0. (3.27)

sTo

Czlon e~ *0 jest aproksymowany wyrazeniem (1—sTy). Podstawiajac wspomniana aproksymacje do (3.27)

po uporzadkowaniu, otrzymano:

k1 — koI k
2y M M70 _ M y_p 3.98
YO T Y T T ’ (3:28)
—— ——
ki kg
gdzie stosujac metode lokowania biegunéw [32] [23]:
ki = 26w, (3.29)
oraz
R (3.30)

gdzie £ = (0; 1] oznacza wspodlezynnik tlumienia, natomiast w. > 0 pulsacje nietlumionych drgan wla-
snych ukladu sterowania, pulsacje petli zewnetrznej. Przy czym & oraz w. sg parametrami projektowymi.

Nastepnie rozwiazanie ukladu réwnan (3.29) oraz (3.30) pozwala wyznaczy¢ nastawy sterownika PD:

2£Wc + CZ—‘0(")2
k1 = < 3.31
YT+ 2T tw. + Tgw2’ (3:31)
2
ko = We (3.32)

1+ 2Théwe + Tw?’

Majac zdefiniowana strukture sterownika, oméwione zostang jego nastawy. Dla petli adaptacji dobie-
rane sg wartosci b oraz pasma przepustowego wy obserwatora LESO. Warto$é¢ b jest zgrubng, oszacowana
wartoscig wzmocnienia toru sterowania. W zwiazku z tym, ze jest to warto$¢ zalezna od zmieniajacych
sie parametréw, jej wartos¢ musi mieéci¢ sie w obliczonym zakresie. W przypadku wyznaczonych row-
nan definiuje si¢ b, a nastepnie oblicza najmniejsza i najwieksza mozliwa wartos¢. W przypadku wg im
wieksza wartosé, tym lepsza jako$¢ estymacji oraz w konsekwencji bardziej efektywne sterowanie. Ograni-
czenie dla tego parametru wiaze si¢ z tym, ze przy duzych wartosciach wy moze pojawi¢ sie niepozadany
efekt nadmiernego wzmacniania szuméw pomiarowych [23]. Z racji tego, ze obiekt sterowania jest zlo-

zeniem ukladu wykonawczego oraz procesu zmiany predkosci wirowania rakiety, w konsekwencji obiekt
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jest drugiego rzedu z opdznieniem. W zwiazku z tym nalozone sa dodatkowe ograniczenia dla nastaw pe-
tli zewnetrznej. Pasmo przenoszenia musi zosta¢ dobrane bardziej konserwatywnie oraz wzrasta czultosé
systemu na dobdr wartosci b [43]. Pasmo petli zewnetrznej w, musi by¢ mniejsze niz pasmo obserwatora
wp. Dzieki temu petla adaptacji jest szybsza niz petla zewnetrzna.

Dodatkowo na podstawie (3.28) mozna wyznaczy¢ nastepujace ograniczenia dla nastaw regulatora PD:

1
1—-KkTy>0= — >k (333)
T
drugie zalozenie, przy spelnieniu (3.33):
R sk >0 (3.34)
1—kTy ¢ ’
oraz trzecie:
ki1 — koI > 0= k1 > koTp. (335)

Wyznaczone zaleznosci nastaw dla LESO, oraz regulatora PD stanowia podstawe strojenia ADRC za-

pewniajaca stabilnos¢ ukltadu.






Rozdzial 4

Implementacja uktadu sterowania i modelu
rakiety w srodowisku MATLAB /Simulink

4.1 Implementacja modelu rakiety

Ponizej opisano sposéb implementacji modelu rakiety w §rodowisku MATLAB/Simulink na podstawie
réwnan przedstawionych w rozdziale 2 oraz parametréw fizycznych wykorzystanej rakiety.

Do wykonania modelu, poza parametrami geometrycznymi rakiety, wykorzystano charakterystyki oraz
przebiegi niektérych parametréw wygenerowane przez program OpenRocket [7]. Jest to jeden z najcze-
$ciej uzywanych programdéw symulujacych lot rakiety, wykorzystywanych przez zespoly zajmujace sig
budowa rakiet sportowych. Pozwala on m.in. na wyznaczanie zapasu stabilnoéci rakiety, wysokosci apo-
geum, maksymalnej predkosci rakiety podczas lotu. Umozliwia takze wyznaczenie przebiegéw niektérych
zmiennych w czasie parametréw rakiety.

Do parametréw wygenerowanych przy uzyciu programu OpenRocket naleza:
e charakterystyka silnika w postaci zaleznoéci wartosci sity ciagu od czasu,

e masa rakiety, polozenie srodka ciezkoséci oraz momenty bezwladnosci, ktére sa zmienne w czasie

ze wzgledu na wypalanie sie paliwa,

e wspdlezynnik sity oporu aerodynamicznego.

4.1.1 Parametry fizyczne wykorzystanej rakiety

Kadtub wykorzystanej w symulacji rakiety sktada si¢ z glowicy oraz dwie czesci kadtuba, zwiazanych
z lotkami sterujacymi i stabilizujacymi. Jego $rednica jest réwna 7,8-10~2 m. Glowica ma ksztalt polowy
elipsoidy, a jej dtugoéé¢ wynosi 2 - 10~! m. Dlugosci kazdej z sekcji kadtuba jest réwna 5,16 - 107! m.

Zamodelowana rakieta wyposazona jest w cztery lotki stabilizujace o ksztalcie trapezu, umiejscowione
w tylnej czesdci kadluba rakiety. Ksztalt kazdego z nich mozna opisaé¢ korzystajac z parametréow przedsta-
wionych na rysunku 2.3. Rozpigto$é (ss) lotek stabilizujacych wynosi 8,5-1072 m. Podstawy maja dtugosé
1,12:107' m (C,.,) oraz 6,2-10~2 m (C},). Odlegtoéé pomiedzy poczatkami podstaw lotek stabilizujacych
(w¢,) jest téwna 5- 1072 m. W celu zamodelowania niedoktadnoéci montazu lotek stabilizujacych kazdy
z nich zostal wychylony o 0,5° od pionu.

Rakieta posiada takze dwie prostokatne lotki sterujace, umiejscowione blizej glowicy rakiety. Kazdy
z nich ma rozpieto$é (s.) réwna 6 - 1072 m oraz dtugosé podstawy C,, = C;, = 3,2-1072 m. Ze wzgledu

na prostokatny ksztatt lotek sterujacych parametr x;, jest réwny 0 m.

27
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Stability:1.07 cal

h motors 4262 g

RYSUNEK 4.1: Zrzut ekranu przedstawiajacy gtéwne okno programu OpenRocket [7]



4.1. Implementacja modelu rakiety 29

W symulowanej rakiecie wykorzystano silnik na paliwo stale. Jest to typ silnika, ktory generuje sile
ciagu, wykorzystujac spalanie mieszanki paliwowej (paliwo z utleniaczem) w formie stalej. Impuls catko-

wity zastosowanego silnika wynosi 1049 Ns, co mozna wyznaczy¢ jako catke z sily po czasie:
Ty
1= / F,(t) dt, (4.1)
0

gdzie Ty, oznacza czas wypalania sie silnika. Sila ciggu generowana przez silnik zostala uzyta w symulacji
jako przebieg jej wartosci w czasie. Wykres przedstawiajacy przebieg sily ciagu zostal przedstawiony

narys. 4.2. Mozna zauwazy¢, ze zastosowany silnik wypala si¢ po uplywie ok. 2,12 s, osiagajac maksymalna

Charakterystyka silnika

600 A

500 A

400

300 ~

Sita ciggu [N]

200 A

100

wypalenie paliwa

0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5
Czas [s]

RyYSUNEK 4.2: Wykres sily ciaggu w czasie

wartos¢ sily ciagu na poziomie 613,53 N.

Ze wzgledu na wypalanie sie paliwa w silniku, masa rakiety ulega zmianie, dlatego potrzebne bylo
wyznaczenie jej przebiegu w czasie. Wykres przedstawiajacy zmiane masy rakiety w czasie wypalania
silnika przedstawiono na rys. 4.3.

7 powodu malejacej masy rakiety podczas wypalania paliwa, zmianie ulega takze polozenie srodka
ciezkodci rakiety oraz wartosci momentéw bezwladnosci. Przebiegi przedstawiajace zmiane wartosci tych

parametréow przedstawiono na rys. 4.4, 4.5 1 4.6.

4.1.2 Sposéb implementacji modelu rakiety w $srodowisku MATLAB /Simulink

Implementacja modelu rakiety zostala podzielona na 5 czesci, z ktérych kazda odpowiedzialna jest

za obliczanie innych wielkosci podczas lotu tj.:
e wyznaczanie parametrow takich jak:

— gesto$¢ powietrza,

— predkosé dzwieku,

predkosé rakiety oraz jej liczba Macha,

— ci$nienie dynamiczne,
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Przebieg zmiany masy rakiety w czasie wypalania silnika

4.3 1

4.2

4.1

4.0

3.94

Masa rakiety [kg]

3.8

3.7 4

3.6 1

Czas [s]

RyYSUNEK 4.3: Wykres masy rakiety w czasie

Przebieg zmiany potozenia srodka ciezkosci

m]

0.71 4

0.70 4

0.69 -

0.68 -

0.67 -

0.66 -

0.65 -

Odlegtos¢ srodka ciezkosci od czubka rakiety [

0.64 -

Czas [s]

RYSUNEK 4.4: Wykres zmiany polozenia srodka cig¢zkosci

— wartosci sily normalnej oraz momentéw dzialajacych w osiach poprzecznej i pionowej,

— pochodnych wspélczynnikéow sity normalnej dla lotek sterujacych i statecznikéw,
predkosci w ruchu postepowym,
predkosci w ruchu obrotowym,
wartosci katéw Eulera,

przeksztalcenia pomiedzy lokalnym i globalnym ukladem wspélrzednych.
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Przebieg zmiany momentu bezwtadnosci w osi roll

0.00455 A

0.00450 A

0.00445 A

0.00440 -

0.00435 A

0.00430 A

Moment bezwtadnosci w osi roll [kg - m?]

0.00425 A

0.5 1.0 1.5 2.0 2.5
Czas [s]

RYSUNEK 4.5: Wykres zmiany momentu bezwladnosci w osi podtuznej

Przebieg zmiany momentu bezwtadnosci w osiach pitch i yaw

0.62 1

0.60 -

0.58 -

0.56 -

0.54 1

0.52 4

Moment bezwtadnosci w osiach pitch i yaw [kg - m?]

0.50 4

0.0

RYSUNEK 4.6: Wykres zmiany momentu bezwladnosci w osiach poprzecznej i pionowej

Czas [s]
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Schematy wykonanych ukladéw w programie Simulink zostaly przedstawione na rys. 4.7, 4.8, 4.9, 4.10

oraz 4.11.

Fragment modelu stuzacy do wyznaczania niezbednych wielkosci fizycznych podczas lotu przedsta-

wiony na rys. 4.7 sklada si¢ m.in. z podsystemu (ang. subsystemn) obliczajacego predkosé dzwieku na po-

stawie aktualnej wysokosci lotu (rys. 4.12). Predko$é dzwieku wyznaczana byla za pomoca wzoru (2.13).

Kolejnym z wyznaczanych parametrow jest gesto$¢ powietrza w zaleznodci od aktualnej wysokosci

na podstawie wzoru (2.15). Implementacja podsystemu, ktéry jest za to odpowiedzialny, widoczna jest
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RYSUNEK 4.7: Fragment modelu obliczajacy parametry

Translational motion
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RYSUNEK 4.8: Fragment modelu obliczajacy odpowiedz obiektu w ruchu postgpowym

na rys. 4.13.

Zmiana masy rakiety (tak samo jako pozostale parametry rakiety wygenerowane przy uzyciu programu
OpenRocket) zostala przedstawiona za pomoca bloku z tablica przegladowa (ang. lookup table). Zawiera
ona dane wygenerowane przez program OpenRocket w postaci krzywej dopasowanej do tych danych
za pomocy funkcji fit.

Wartosé wypadkowej predkosci postepowej rakiety zostala wyznaczona jako norma wektora predkosci,
ktorego elementami sa sktadowe predkosci w osiach z, y oraz z, czyli odpowiednio u, v, w. W modelu

rakiety jest ona wyznaczana za pomocg bloku MATLAB function wykorzystujacego funkcje:

function Vm = fcn(u, v, w)

Vm = norm([u, v, wl);

LiISTING 4.1: Funkcja obliczajaca wartosé wypadkowej predkosci postepowej

Na podstawie predkoéci wyznaczonej przez funkcje z listingu 4.1 oraz aktualnej predkosci dzwieku wy-

znaczana jest wartosé liczby Macha. Jest ona obliczana na podstawie wzoru (2.12) za pomoca podsystemu
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Rotational motion
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RYSUNEK 4.9: Fragment modelu obliczajacy odpowiedz obiektu w ruchu obrotowym

Euler angles
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RYSUNEK 4.10: Fragment modelu obliczajacy wartosci katéw Eulera

Axes transformation

Gravitational force in body coords

4 ng_b S

Velocity in environment coords

RYSUNEK 4.11: Fragment modelu odpowiadajacy za przeksztalcenia pomiedzy lokalnym i globalnym uktadem wsp.

przedstawionego na rys. 4.14.
Wartosé cisnienia dynamicznego obliczana jest na podstawie wzoru (2.1) za pomoca bloku MATLAB
function o nazwie Dynamic pressure. W strukturze bloku zostala zaimplementowana funkcja przedsta-

wiona na listingu 4.2.

function q = fcn(Vm, rho)
q = 0.5 *x V/m™2 * rho;

LISTING 4.2: Funkcja obliczajaca wartos¢ cisnienia dynamicznego

W bloku MATLAB function o nazwie Total angle of attack obliczana jest takze warto$é kata natarcia.

Wyznaczana jest ona na podstawie zalezno$ci wartosci sktadowych wypadkowej predkosci postepowej
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altitude

RYSUNEK 4.12: Podsystem wyznaczajacy aktualng predko$é dzwicku

gamma/TO e

altitude

C2)—:

RYSUNEK 4.14: Podsystem wyznaczajacy aktualng wartos$c liczby Macha

rakiety, korzystajac ze wzoru:

/2 2
o= arctgu. (4.2)
u

Funkcja zaimplementowana we wspomnianym bloku zostala przedstawiona na listingu 4.3.

1 function alpha_t = fcn(u, v, w)

2 alpha_t = atan2(sqrt(v"2 + w"2), u);

LiSTING 4.3: Funkcja obliczajaca wartos¢ kata natarcia

We fragmencie modelu odpowiadajacym za wyznaczanie niektorych parametréw i wielkosci fizycznych
obliczane sg takze wartosci sktadowych sity normalnej oraz momentéw sity, ktére sg przez nie genero-
wane. Na rys. 4.15 przedstawiono podsystem, ktory za to odpowiada. Wyznacza on takze pochodne
wspoélczynnikow sity normalnej (Onal) generowane przez pojedyncze powierzchnie sterowe.

Wartosé silty normalnej wyznaczana jest w bloku Normal force na podstawie wzoru (2.5), ktéry zo-
stal przedstawiony na rysunku 4.16. Nastepnie jest ona rzutowana na osie y i z uktadu wspdlrzednych
rakiety za pomoca blokéw Project to y axis oraz Project to z axis. Rzutowanie odbywa sie za pomoca

wzoréw (2.35), ktére zostaly zaimplementowane jako funkcje przedstawie na listingach 4.4 i 4.5.

1 function F_y = fen(v, w, F)

2 F_.y=-F *v / sqrt(v'2 + w™2);

LISTING 4.4: Funkcja obliczajaca wartosé sity normalnej w osi y

1  function F_z = fcn(v, w, F)

Fz=F *w / sqrt(v'2 + w'2);

N

LISTING 4.5: Funkcja obliczajaca wartosé sity normalnej w osi z
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RYSUNEK 4.15: Podsystem wyznaczajacy warto$¢ sity normalnej, momentéw przez nig generowanych oraz pochodne wsp.
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RYSUNEK 4.16: Podsystem wyznaczajacy warto$é¢ sily normalnej

W celu obliczenia momentow sit generowanych przez sktadowe sily normalnej potrzebna jest dtugosé

ramienia, na jakiej te sity dziataja tj. réznica odlegltosci srodka parcia i Srodka cigzkosci od czubka rakiety.

Srodek ciezkodci wyznaczany jest, wykorzystujac tablice przegladowa (analogicznie do masy rakiety),

natomiast $rodek parcia obliczany jest wewnatrz bloku Cn_alpha and center of pressure. Jego budowa

wewnetrzna zostata przedstawiona na rys. 4.17.

Wartosé odleglosci srodka parcia od czubka rakiety wyznaczana jest na podstawie wzoru (2.16) tj. jako

Srednia wazona odleglosci érodkéw parcia komponentéw rakiety, gdzie wagami sa ich pochodne wspoél-

czynnikéw sity normalnej. Odleglosci srodka parcia od czubka rakiety dla komponentow rakiety maja state

wartodei i zostaly wyznaczone, wykorzystujac wzory (2.17), (2.19), (2.20), (2.21), (2.22). Ponizej przed-

stawiono listingi z funkcjami pomocniczymi stuzacymi do obliczania potozenia $rodkéw parcia glowicy,

lotek sterujacych oraz statecznikow.

function x_cp = nose_cone_x_cp(nose_len, r_ref)

V=2/3%* pi * nose_len * r_ref"2;

x_cp = nose_len - V / (pi * r_ref"2);

end

LISTING 4.6: Funkcja obliczajaca potozenie srodka parcia glowicy

function x_cp = canards_x_cp(nose_len, body_1_len, Cr, Ct)

x_cp = nose_len + (body_1_len - Cr - 2.5e-2) + 1 / 6 * (Cr"2 + Ct"2 + Cr * Ct) / (Cr + Ct);

end

LisTING 4.7: Funkcja obliczajaca polozenie $rodka parcia lotek sterujacych
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RYSUNEK 4.17: Podsystem wyznaczajacy polozenie §rodka parcia oraz warto$¢ pochodnej wspélczynnika sity normalnej

1  function x_cp = fin_x_cp(nose_len, body_1_len, body_2_len, Cr, Ct, xt)

2 x_cp = nose_len + body_1_len + (body_2_len - Cr - 1le-2) + xt / 3 * (Cr + 2 x Ct) / (Cr + Ct) +
<1 /6% (Cr'2 + Ct™2 + Cr * Ct) / (Cr + Ct);

3 end

LISTING 4.8: Funkcja obliczajaca potozenie srodka parcia statecznikéw

Wartosci pochodnych wspélczynnikéw sity normalnej wyznaczane sa za pomoca wzoréw (2.8), (2.9)
i(2.10). Wzér (2.8) zostal zaimplementowany w bloku Cn_alpha (nose cone) w postaci funkcji przedsta-
wionej na listingu 4.9.

1 function Cn_alpha = fcn(alpha)
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if alpha "= 0
Cn_alpha = 2 * sin(alpha) / alpha;

else

Cn_alpha 2;

end

LIsTING 4.9: Funkcja obliczajaca pochodna wspélczynnika sity normalnej dla glowicy rakiety

Warunek logiczny we wspomnianej funkcji stuzy jako zabezpieczenie przed dzieleniem przez 0 w sytuacji,
kiedy kat natarcia jest rowny 0. Pochodne wspélczynnikéw silty normalnej dla sekeji kadtuba wyznaczane

sa za pomoca blokéw Cn_alpha (body 1)1 Cn_alpha (body 2), w ktérych zostala zaimplementowana funkcja:

function Cn_alpha = fcn(alpha, d_ref, body_len, A_ref)
Cn_alpha = 1.1 * d_ref * body_len / A_ref * sin(alpha)”2;

LisTING 4.10: Funkcja obliczajaca pochodna wspélczynnika sity normalnej dla sekcji kadtuba

Wartosci C,, jak i Cy, dla lotek sterujacych i statecznikéw obliczane sa w blokach Cn_alpha (ca-
nards) oraz Cn_alpha (fins). Funkcje, ktére sa w nich zawarte przedstawiono odpowiednio na listingu 4.11
oraz 4.12.

function [Cn_alpha, Cn_alpha_1] = fcn(mach, span, A_ref, r_ref, A_fin)

Cn_alpha_1 = 2 * pi * span”2 / A_ref / (1 + sqrt(1 + (sqrt(abs(mach™2 - 1)) * span”2 /
— A_fin)"2));

Cn_alpha = (1 + r_ref / (span + r_ref)) * (sin(pi / 2)°2 * Cn_alpha_1 + sin(pi / 2 + pi)~2 *
— Cn_alpha_1);

LISTING 4.11: Funkcja obliczajaca pochodna wspélczynnika sity normalnej dla lotek sterujacych

function [Cn_alpha, Cn_alpha_1] = fcn(mach, span, A_ref, r_ref, A_fin)

Cn_alpha_1 = 2 * pi * span”2 / A_ref / (1 + sqrt(1 + (sqrt(abs(mach™2 - 1)) * span~2 /
— A_fin)"2));

Cn_alpha = (1 + r_ref / (span + r_ref)) * 2 * Cn_alpha_1l * (1 - 0.06 * sin(2 * pi / 2));

LISTING 4.12: Funkcja obliczajaca pochodna wspélczynnika sity normalnej dla statecznikéw

Calkowita pochodna wspélczynnika sily normalnej obliczana jest jako suma wspélczynnikéw kazdego
z komponentéw rakiety zgodnie z (2.7).

Kolejny fragment modelu odpowiedzialny jest za obliczanie predko$ci w ruchu postepowym rakiety
(rys. 4.8). Sklada sie on z 3 podsysteméw z velocity, y velocity oraz z wvelocity, z ktérych kazdy stuzy
do obliczania jednej ze sktadowych predkosci postepowej rakiety odpowiednio wzdtuz osi x, y i z catkujac
réwnanie (2.33). Ich implementacje zostaly przedstawione na rysunkach 4.18,; 4.19 i 4.20. Przyspieszenia
obliczone za pomoca réwnania (2.33) sa catkowane za pomoca integratoréw w celu uzyskania skladowych
predkosci postepowej. Warunki poczatkowe kazdej sktadowej sa rowne 0, poniewaz symulowano lot rakiety,
zakladajac, ze uruchomienie silnika nastepuje w chwili ¢t = 0.

Sita oporu aerodynamicznego w bloku z velocity wyznaczana jest z wykorzystaniem wzoru (2.4) w pod-
systemie Fa_z (rys. 4.21). Wykorzystuje on wspélezynnik sity oporu aerodynamicznego wygenerowany
przy uzyciu programu OpenRocket w formie tablicy przegladowej, ktéry zostal uzalezniony od wartosci
liczby Macha.

Na wejscia N_y oraz N_z w blokach na rys. 4.19 i 4.20 podawane sa wartosci sktadowych w osiach y

i z sily normalnej obliczanej w podsystemie z rys. 4.15. Wartosci Fg_x, Fg_y i Fg_z oznaczaja sktadowe
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RYSUNEK 4.19: Podsystem wyznaczajacy predkos$c rakiety w osi y

sity grawitacji w ukladzie lokalnym rakiety. Wejscia u, v, w oznaczajs odpowiednio wartoéci predkosci
postepowych rakiety, a p, g, r wartosci predkosci katowych. Na wejscie m podawana jest aktualna masa
rakiety wyznaczana z tablicy przegladowej w sekcji na rys. 4.7.

W sekcji przedstawionej na rys. 4.9 znajduja sie podsystemy wyznaczajace predkosci katowe rakiety
w osiach podtuznej, pionowej i poprzecznej catkujac réwnania dynamiki w ruchu obrotowym (2.44). Ich
implementacje przedstawione sa na rysunkach 4.22, 4.23 i 4.24.

Blok L_a w podsystemie na rys. 4.22 stuzy do obliczania aerodynamicznego momentu sily genero-
wanego przez powierzchnie sterowe. Jego wartos$é obliczana jest na podstawie wzoru (2.46). Sposéb jego
implementacji przedstawiono na rys. 4.25.

Wartosci wspolczynnikéw momentoéw sit forsujacych oraz thumiacych ruch obrotowy w osi podtuznej,
obliczane sa za pomoca blokéw Interpreted MATLAB Fcn. Umieszczono wewnatrz nich uchwyty funkeji
(ang. function handles) wykorzystujacych réwnania (2.47) i (2.49). Dzieki takiemu rozwiazaniu uniknieto
potrzeby podawania stalych parametréw jako argumentéow wykorzystywanych blokéw, co zwieksza jego

czytelnose.
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mach

Vm
v

dynamic pressure

dynamic pressure

?

mach

mach

delta_r

?

delta

?

4 Cn_alpha (fins)
Cn_alpha (fins)

Cn_alpha (canards)
Cn_alpha (canards)
La
1-D T(u)

© e th

rotational_inertia

RYSUNEK 4.22: Podsystem wyznaczajacy warto$é¢ predkosci rotacji w osi podluznej

Clf_fins_s
Cld_fins_s

Clf_fins_c
Cld_fins_c

@(Cnalfa_1, delta) Clf_fins(s_s, r_ref, Cr_s, Ct_s, d_ref, delta, N_s, Cnalfa_1);
@(v0O, omega, M) Cld_fins(d_ref, vO, N_s, omega, r_ref, Cr_s, s_s, Ct_s, M, A_ref);

@(Cnalfa_1, delta) Clf_fins(s_c, r_ref, Cr_c, Ct_c, d_ref, delta, N_c, Cnalfa_1);
Q(v0, omega, M) Cld_fins(d_ref, vO, N_c, omega, r_ref, Cr_c, s_c, Ct_c, M, A_ref);

Li1STING 4.13: Uchwyty funkcji obliczajacych wspélczynniki momentéw w osi podtuznej
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Ca)—»mo

rho

Damping moment

1-D T(u)

et

rotational_inertia

1-D T(u)

et

longitudinal_inertia

RYSUNEK 4.23: Podsystem wyznaczajacy warto$¢ predkosci rotacji w osi poprzecznej

1-D T(u)

e tt

rotational_inertia

1-D T(u)

Lt

longitudinal_inertia

RYSUNEK 4.24: Podsystem wyznaczajacy wartos¢ predkosci rotacji w osi pionowej

Implementacje funkcji C1f_fins i C1d_fins, ktére wyznaczajg wartoéci wspolczynnikow przedstawione,

zostaly na ponizszych listingach.

function Clf_fins = Clf_fins(s, r_ref, Cr, Ct, d_ref, delta, N, Cnalfal)
yMAC = s * (Cr + 2*%Ct) / (3 * (Cr + Ct));
Clf_fins = N * (yMAC + r_ref) * Cnalfal * delta / d_ref;

end

LISTING 4.14: Funkcja obliczajaca warto$é¢ wspoétczynnika forsujacego momentu sity
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2 Interpreted
MATLAB Fen

CIf_fins_s

Interpreted
MATLAB Fcn

Cld_fins_s

dynamic pressure

[mach]

mach

A_ref

Interpreted
MATLAB Fcn

CIf_fins_c

[l

°3

delta_r

Interpreted
MATLAB Fcn

Cld_fins_c

RYSUNEK 4.25: Podsystem wyznaczajacy warto$¢ momentu sily generowanego przez powierzchnie sterowe

function Cl_d = Cld_fins(d_ref, vO, N, omega, r_ref, Cr, s, Ct, M, A_ref)

betha = sqrt(abs(l - M"2));

CNa0 = 2 * pi / betha;

Cl_d = N x CNaO * omega / (A_ref * d_ref * vO) * ((Cr + Ct) / 2 * r_ref"2 * s + (Cr + 2 *x Ct) /
<~ 3 *xr_ref * 872 + (Cr + 3 *x Ct) / 12 * 873);

end

LisTING 4.15: Funkcja obliczajaca warto$¢ wspétczynnika tlumigcego momentu sity

W przypadku podsysteméw wyznaczajacych predkosé rotacji w osiach podluznej i pionowej (rys. 4.23
i 4.24) wejécia M_y oraz M_z oznaczaja wartosci momentéw sil generowanych przez dzialanie sily nor-
malnej. Obliczane sa one w podsystemie z rys. 4.15. Natomiast warto$ci momentéw sit ttumiacych ruch
obrotowy w osiach podtuznej i pionowej obliczane sa za pomoca blokéw Damping moment. Oba bloki
zostaly zaimplementowane w analogiczny sposob. Blok dotyczacy osi podtuznej zostal przedstawiony
na rys. 4.26. Wartos¢ tltumiacego momentu sity obliczana jest jako suma momentéw generowanych przez
korpus rakiety oraz oba zestawy powierzchni sterowych wedlug réwnan (2.51) i (2.52). Réwnanie (2.51)
zostalo zaimplementowane za pomoca funkcji przedstawionej na listingu 4.16, a réwnanie (2.52) za po-

mocg funkcji 4.17.

function M_damp = body_tube_damping(angular_rate, air_density, body_len, tube_radius)
M_damp = sign(angular_rate) * 0.275 * air_density * body_len"4 * tube_radius * angular_rate”2;

end

LISTING 4.16: Funkcja obliczajaca warto$é momentu tlumigcego w osi poprzecznej i pionowej dla korpusu rakiety

function M_damp = fin_damping(angular_rate, air_density, num_of_fins, fin_area, kappa)

M_damp = sign(angular_rate) * 0.3 * air_density * num_of_fins * fin_area * kappa”3 *
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— angular_rate”2;
3 end

LISTING 4.17: Funkcja obliczajaca warto$¢ momentu tlumigcego w osi poprzecznej i pionowej dla zestawu lotek

2| MATLAB Fcn
Body damping

D,
q 2 Interpreted
2

rho

2 Interpreted
2| MATLAB Fcn

Fin damping

2 Interpreted
2| MATLAB Fcn

Canards damping

»

RYSUNEK 4.26: Podsystem wyznaczajacy warto$¢ momentu sity ttumigcego ruch w osi podtuzne;j

Momenty bezwladnosci rakiety wykorzystywane przez podsystemy obliczajace predkosci rotacji wy-
znaczane sa za pomoca tablic przegladowych wygenerowanych na podstawie danych z programu OpenRoc-
ket. Na potrzeby symulacji przyjeto zerowe warunki poczatkowe w integratorach obliczajacych predkosci
rotacji, poniewaz zalozono, ze rakieta nie porusza sie przed startem.

Podsystem shuzacy do wyznaczania wartosci katéw Eulera (rys. 4.10), wykorzystywanych przy opisie
przeksztalcen pomiedzy globalnym ukladem wspélrzednych a ukladem wspédlrzednych rakiety, sktada sie
z 3 podsysteméw. Kazdy z nich oblicza wartos$é jednego z 3 katéw ¢, 6 1 ¢ na podstawie réwnania (2.40).
Na rys. 4.27 widoczna jest implementacja podsystemu odpowiadajacego za obliczanie wartosci kata .

Zaimplementowana w tym podsystemie funkcja w bloku MATLAB function zostala przedstawiona na li-

G O—p

p
2o

q
GO—r P e >
r fen phi
theta

theta

Roll Euler rate

o

RYSUNEK 4.27: Podsystem wyznaczajacy warto$¢ kata ¢

stingu 4.18. Przyjeto zerowa warto$¢ poczatkowa kata .

1 function dphi = fcn(p, q, r, theta, phi)
2 dphi = p + (q * sin(phi) + r * cos(phi)) * tan(theta);

LisTING 4.18: Funkcja obliczajaca predkosé zmiany wartosci kata ¢

Podsystem obliczajacy wartos¢ kata 6 zostal przedstawiony na rys. 4.28. Listing 4.19 przedstawia
funkcje zaimplementowana wewnatrz bloku MATLAB function. Przyjeto, ze poczatkowa warto$¢ kata 6

jest réwna Z co oznacza, ze rakieta przed startem skierowana jest pionowo do gory.
2 b
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4 deta :

fcn theta

phi

1y

Pitch Euler rate

RYSUNEK 4.28: Podsystem wyznaczajacy wartosé¢ kata 6

1 function dtheta = fcn(q, r, phi)
2 dtheta = q * cos(phi) - r * sin(phi);

LISTING 4.19: Funkcja obliczajaca predkosé zmiany wartosci kata 6

Ostatni z podsysteméw odpowiadajacy za wyznaczanie wartosci kata v zostal przedstawiony na rys. 4.29.

Funkcja zaimplementowana w bloku MATLAB function zostala przedstawiona na listingu 4.20.

4wl D)

phi  fcn psi

(77

=
=

[

theta

theta Heading euler rate

RYSUNEK 4.29: Podsystem wyznaczajacy warto$é¢ kata 1

1 function dpsi = fcn(q, r, phi, theta)
2 dpsi = (q * sin(phi) + r * cos(phi)) / (cos(theta) + (cos(theta) == 0) * eps);

LiSTING 4.20: Funkcja obliczajaca predkosé zmiany wartosci kata i

Fragment stuzacy do przeksztalcen pomiedzy globalnym ukladem wspolrzednych i ukladem wspol-
rzednych rakiety (rys. 4.11) sklada sie z dwéch blokéw MATLAB function. Pierwszy z nich ( Gravitational
force in body coords) jest odpowiedzialny za wyznaczenie wartosci skladowych sily grawitacji dzialajacej
na rakiete w jej lokalnym ukladzie wspélrzednych. Funkcja (listing 4.21) zaimplementowana wewnatrz

tego bloku wykorzystuje macierz transformacji z réwnania (2.38).

1 function [Fgx_b, Fgy_b, Fgz_b] = fcn(m, phi, theta, psi)

2

3 Fgz_e =m *x 9.81;

4

5 Te_b = [cos(theta) * cos(psi), sin(phi) * sin(theta) * cos(psi) - cos(phi) * sin(psi), cos(phi)
— * sin(theta) * cos(psi) + sin(phi) * sin(psi);

6 cos(theta) * sin(psi), sin(phi) * sin(theta) * sin(psi) + cos(phi) * cos(psi), cos(phi)

— * sin(theta) * sin(psi) - sin(phi) * cos(psi);
-sin(theta), sin(phi) * cos(theta), cos(phi) * cos(theta)l;

b = Te_b’ * [0; 0; Fgz_el;
10 Fgx_b = b(1);
11 Fgy_b = b(2);
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Fgz_b = b(3);

LISTING 4.21: Funkcja obliczajaca wartosci sktadowych sity grawitacji w ukladzie wsp. rakiety

Roéwnanie (2.38) jest takze wykorzystywane w bloku Velocity in environment coords w celu wyznaczenia
sktadowych predkosci w ruchu postepowym rakiety w ukladzie globalnym. Funkcja, ktora wykorzystywana

jest do tego celu zostata przedstawiona na listingu 4.22.

function [Vx, Vy, Vz] = fcn(u, v, w, phi, theta, psi)

Te_b = [cos(theta) * cos(psi), sin(phi) * sin(theta) * cos(psi) - cos(phi) * sin(psi), cos(phi)
— * sin(theta) * cos(psi) + sin(phi) * sin(psi);
cos(theta) * sin(psi), sin(phi) * sin(theta) * sin(psi) + cos(phi) * cos(psi), cos(phi)
< * sin(theta) * sin(psi) - sin(phi) * cos(psi);
-sin(theta), sin(phi) * cos(theta), cos(phi) * cos(theta)];

b = Te_b * [u; v; wl;

Vx = b(1);
Vy = b(2);
Vz = -b(3);

LISTING 4.22: Funkcja obliczajaca wartosci sktadowych predkosci w ruchu postepowym w uktadzie globalnym

Zmiana znaku predkosci w osi z uktadu globalnego wynika z tego, ze podczas symulacji obserwowana
jest predko$é wznoszenia rakiety, a o$ z ukladu globalnego skierowana jest w dét. Obliczana jest takze
wysoko$é, na jakiej aktualnie znajduje sie rakieta (przyjeto zerowa wysokos$é poczatkowa). Dodatkowo
symulacja jest przerywana (za pomoca bloku Stop Simulation) w momencie wykrycia apogeum wysoko$é
tj. zmiany znaku predkosci wznoszenia rakiety.

Na rys. 4.30 przedstawiono ustawienia solvera wykorzystywanego do symulacji w programie MATLAB.
Wybrany zostal solver ode45 o zmiennym kroku czasowym. Maksymalna warto$é kroku czasowego byta

réwna 0,01 s.

4.1.3 Implementacja ukladu wykonawczego w $Srodowisku MATLAB /Simulink

W celu symulowania dziatania zaprojektowanego uktadu regulacji potrzebne byto takze zamodelowa-
nie ukladu wykonawczego stuzacego do poruszania lotkami sterujacymi. Przyjeto, ze serwomechanizm
realizujacy ruch lotek sterujacych mozna zamodelowaé za pomoca inercji pierwszego rzedu z opéznieniem
czasowym. Na podstawie identyfikacji modelu serwomechanizmu stwierdzono, ze wzmocnienie statyczne
k wykorzystanego modelu jest réwne 1, stala czasowa zostala przyjeta na poziomie T' = 0,0197, a opdz-
nienie czasowe jako T, = 0,025. Podsystem implementujacy model ukladu wykonawczego przedstawiono

na rys. 4.31.

4.2 Poréwnanie dzialania modelu rakiety z programem OpenRocket

Skutecznoséé dzialania modelu rakiety zaimplementowanego w programie MATLAB zostata poréwnana
z wynikami uzyskanymi z programu OpenRocket. Na rys. 4.32 przedstawiono poréwnanie przebiegdéw
predkosci rotacji rakiety podczas lotu uzyskane za pomoca zaimplementowanego modelu rakiety oraz
programu OpenRocket. Mozna zauwazy¢, ze pojawia si¢ réznica w skali wykresow. Predkosé rotacji

uzyskiwana w symulacji w programie OpenRocket jest ok. 1,28 razy wigksza niz uzyskana przez model
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Q

Solver Simulation time
Data Import/Export

Math and Data Types Start time: 0.0 Stop time: |sim_time
¥ Diagnostics
: Solver selection
Hardware Implementation
Model Referencing Type: |Variable-step ~ | Solver: |oded5 (Dormand-Prince)| =
Simulation Target
¥ Code Generation ¥ Solver details
Coverage
¥ HDL Code Generation Max step size: |0.01 Relative tolerance: |1e-4
Min step size: |auto Absolute tolerance: |auto
Initial step size: |auto Auto scale absolute tolerance
Shape preservation: Disable All -
Number of consecutive min steps: 1

Zera-crossing options

Zero-crossing control: |Use local settings | | Algorithm: Nonadaptive -
Time tolerance 10°128%eps Signal threshold:  auto

Number of consecutive zero crossings: 1000

Tasking and sample time options

Automatically handle rate transition for data transfer

Higher priority value indicates higher task priority

oK Cancel Help

RYSUNEK 4.30: Ustawienia solvera wykorzystanego w modelu

delta_z delta

RYSUNEK 4.31: Podsystem zawierajacy model mechanizmu

rakiety w programie MATLAB. Wynika to ze zmian wprowadzonych przez autora programu OpenRocket
w sposobie wyznaczania predkosci rotacji [7].

Poréwnano takze przebiegi predkosci wznoszenia rakiety (rys. 4.33) oraz wysokosci lotu (rys. 4.34).
Mozna zauwazy¢, ze zachowanie modelu rakiety oraz symulacja w programie OpenRocket sg bardzo
do siebie zblizone.

Maksymalna predkos¢ rakiety podczas lotu wynosi ok. 228,47 . Jest ona osiagana w momencie
wypalenia silnika. Po osiagnieciu maksymalnej predkosci jej warto$é spada do zera w momencie osiagniecia
apogeum wysokosci.

Przebiegi wysokoéci lotu takze sa zblizone do siebie. Mozna z nich odczytaé, ze apogeum wysokosci

podczas lotu jest réwne ok. 1520,23 m.

4.3 Implementacja ukladu sterowania ADRC

W celu symulacji dziatania systemu sterowania potrzebne byto zaimplementowanie zaprojektowanego
sterownika ADRC w programie MATLAB. Dzieki niemu mozliwe bylo sprawdzenie skutecznosci uktadu

sterowania przed eksperymentalng weryfikacja z wykorzystaniem rzeczywistego obiektu.
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RYSUNEK 4.33: Poréwnanie wykreséw predkosci wznoszenia rakiety

4.3.1 Implementacja w $rodowisku MATLAB/Simulink

Podsystem, w ktérym zostal zaimplementowany sterownik ADRC zostal przedstawiony na rys. 4.35.
Wejsciami bloku sterownika sa warto$é referencyjna predkosci rotacji p_ref (na potrzeby tej pracy jest
ona réwna 0) oraz aktualna predkos$¢ rotacji p, a wyjSciem wu jest sygnal sterujacy wyznaczony przez

sterownik. Wartosci sygnaléw wejsciowych sa probkowane z okresem 0,001 s.

Na podstawie wartoéci referencyjnej predkosci rotacji oraz jej aktualnej wartosci, obliczany jest uchyb,
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RYSUNEK 4.34: Poréwnanie wykreséw wysokosci lotu rakiety

ktérego wartoéé podawana jest na wejécie bloku implementujacego sterownik petli zewnetrznej. Sterow-
nika petli zewnetrznej zostal zaimplementowany na podstawie wzoru (3.25). Funkcja wykorzystywana

wewnatrz bloku Sterownik zewn. zostala przedstawiona na listingu 4.23.

function u_g = sterownik_zew(e)
global kp kd prev_e Tc;

u_g = kp * e + kd * (e - prev_e) / Tc;
prev_e = e;

end

LISTING 4.23: Funkcja implementujaca sterownik zewnetrzny

Czlon rézniczkujacy sterownika zostal zaimplementowany, korzystajac z metody Eulera wstecz. Zmienne
kp oraz kd oznaczaja nastawy sterownika (odpowiednio kg oraz k). Warto$¢ prev_e przechowuje poprzed-
nig wartos¢ uchybu, a Tc przechowuje wartos¢ okresu probkowania petli zewnetrznej sterownika.
Obserwator LESO takze zostal zaimplementowany za pomoca bloku Interpreted MATLAB Fen. Funk-
cja wykorzystana w srodku tego bloku zostalta przedstawiona na listingu 4.24. Obliczanie wartosci probek
estymowanego calkowitego zaburzenia oraz estymowanych wartoéci predkosci i przyspieszenia rotacji
zostaly zapisane na podstawie réwnania (3.12). Na wejscie LESO podawane sa poprzednie prébki sy-
gnalu sterujacego (z uwzglednieniem opdznienia czasowego ukltadu wykonawczego wynoszacego 25 prébek
tj. 0,025 s), predkosci rotacji, estymowanej predkosci rotacji, estymowanego przyspieszenia rotacji oraz

estymowanego catkowitego zaburzenia.

function xp_est = LESO(u)

us = u(l);
p = u(2);
p_est = u(3);

dp_est = u(4);
f_est = u(b);
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f prawdzwiwe D
prawdziwe vs f_est

Interpreted g u bez saturacji
MATLAB Fon 1/b_est

3 Interpreted |5 -1
3| MATLAB Fen A b z [p_est

LESO

z1 d

1 [f_est]

DhHe

p z szumem pomiarowym vs p_est

p prawdzwie vd p_est

e
RYSUNEK 4.35: Podsystem zawierajacy implementacje sterownika ADRC

global A_d B_d 0_d;
x_est = [p_est; dp_est; f_est];

xp_est = A_d * x_est + B_.d * us + 0_d * (p - p_est);

end

LISTING 4.24: Funkcja implementujaca obserwator LESO

Wyznaczenie warto$ci macierzy dyskretnych réwnan stanu obserwatora wykonywane jest w gléwnym

skrypcie programu w sposéb przedstawiony na listingu 4.25.

L = [3 * omega_0; 3 * omega_0"2; omega_073];

% macierze do rownania czasu ciaglego LESO
[010; 001; 00 0];

B = [0; b_est; 0];

[1 0 0];

=
]

Q
]

% macierze do rownania czasu dyskretnego LESO

A_d = eye(3)+ A * Ta;
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B_d

0_d

Ta * B;
Ta * L;

LiSTING 4.25: Wyznaczenie macierzy dyskretnych réwnan stanu LESO

Zmienna omega_0 = 10 % zawiera warto$¢ pasma przenoszenia obserwatora, a Ta = 0,001 s oznacza
wartos¢ okresu probkowania obserwatora. Wyjsciem obserwatora LESO sa estymowane wartosci predkosci
rotacji p_est, przyspieszenia rotacji dp_est oraz calkowitego zaburzenia f_est.

W implementacji sterownika w programie MATLAB zostaly takze dodane bloki Scope umozliwiajace
obserwacje poréwnania przebiegéw estymowanego catkowitego zaburzenia z prawdziwym catkowitym za-
burzeniem oraz poréwnania estymowanej wartosci predkoéci rotacji z wartoscig prawdziwa, oraz pred-
koscia z dodanym szumem pomiarowym. Wartos¢ prawdziwego catkowitego zaburzenia jest obliczana
na podstawie réwnania (3.20).

Na rys. 4.36 przedstawiono uktad sterowania po polaczeniu wszystkich podsystemdéw. Poza podsyste-
mami zawierajacymi sterownik, model mechanizmu oraz model rakiety, zostata takze zaimplementowana
sekcja odpowiadajaca za dodawanie szumu do wartosci predkosci rotacji. Parametry szumu zostaty do-
brane w taki sposéb, aby byl on w podobnej skali co szum pomiarowy wykorzystywanego czujnika.
Przyjeto, ze jest to szum kolorowy powstajacy w wyniku przefiltrowania szumu biatego o odchyleniu

standardowym réownym 0,01 oraz wartoéci sredniej réwnej 0 za pomocy filtra o transmitancji réwnej

1

Gnls) = w1

gdzie a, = 0,002.
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RYSUNEK 4.36: Uklad sterowania zaimplementowany w programie MATLAB

W modelu uktadu sterowania zamieszczono takze bloki Display wy$wietlajace wartosci wykorzysta-

nych catkowych wskaznikow jakosci sterownia i kosztu sterowania. Wykorzystanym wskaznikiem jakosci
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sterowania jest calka z kwadratu uchybu

Th
= 62 .
J. = / (t)at, (4.3)

a wskaznikiem kosztu sterowania jest calka z kwadratu sygnalu sterujacego

Ju = / " 2w, (4.4)

gdzie T, jest czasem trwania symulacji.

4.3.2 Dobér parametréow sterownika

Poczatkowo parametry sterownika petli zewnetrznej zostaly wyznaczone, korzystajac z réwnan (3.31)
i (3.32). Przyjeto, ze pasmo przenoszenia obserwatora jest réwne wg = 15 %d. Wartosé pasma przenosze-
nia sterownika zostala dobrana w taki sposob, aby jego warto$¢ byla mniejsza niz pasma przenoszenia
obserwatora przyjmujac wartos¢ w, = 0.5-wg = 7.5 %’1. Wartosé wspélezynnika ttumienia wynosita £ = 1.

Uzyskano w ten sposéb wartosci nastaw sterownika petli zewnetrznej

ko = 41,2398,

(4.5)
ky = 11,8127

Tak wyznaczone nastawy spelniaja ograniczenia podane w réwnaniach (3.33), (3.34) i (3.35).
Konieczne byto takze dobranie wartosci wzmocnienia b, ktére powinno by¢ z zakresu (0;176112).

Wykorzystano wartosé b = 5000.

4.4 Wyniki dzialania uktadu sterowania w symulacji

Na rys. 4.37 przedstawiono predkosé rotacji rakiety z wlaczonym sterownikiem wykorzystujacym wy-
znaczone wartosci nastaw (4.5). Mozna zauwazy¢, ze obiekt sterowania zachowuje stabilno$é¢ kosztem
znacznych oscylacji. Widaé takze bardzo dlugi czas ustalania odpowiedzi. Predko$é rotacji zawiera sie
w zaktadanym tunelu +20% dopiero po uptywie czasu ok. 10,33 s. Catkowy wskaznik jakosci osiagnat war-
togé réwna ok. J. = 7,753 - 10° a wskaznik kosztu sterowania byl réwny ok. J, = 846, 3, dla horyzontu
czasowego T, ~ 16,85 s. Ze wzgledu na duze oscylacje oraz dlugi czas ustalania taka jakosé sterowania
jest nieakceptowalna.

Na rys. 4.37 przedstawiono takze wykres przebiegu sygnalu sterujacego. Na nim takze widaé¢ bardzo
duze oscylacje powodujace m.in. wzrost kosztu sterowania.

Poréwnano takze przebiegi predkosci rotacji rakiety z przebiegiem predkosci rotacji estymowanej przez
obserwator (rys. 4.38). Mozna zauwazy¢, ze przez bardzo mocno ograniczone pasmo przenoszenia obserwa-
tora, estymowana predkos¢ rotacji znacznie rézni si¢ od prawdziwej wartosci w przedziale czasu, w ktérym
wystepuja duze oscylacje.

Wykreslono takze przebiegi prawdziwego oraz estymowanego catkowitego zaburzenia. Wyniki przed-
stawiono na rys. 4.39. Mozna zauwazy¢, ze w momencie wystepowania duzych oscylacji predkosci rotacji,
wartos¢ estymowanego calkowitego zaburzenia znacznie odbiega od jego prawdziwej wartosci. Po ustaniu
oscylacji, w koncowej fazie lotu, warto$¢ estymowanego calkowitego zaburzenia zbiega w poblize jego
prawdziwej wartosci tj. ok. 255.

Przy wykorzystaniu nastaw wyznaczonych za pomoca réwnan (3.31) i (3.32) pojawiaja sie znaczne
oscylacje predkosci rotacji. Do tego czas ustalania znacznie przekracza zakladana warto$é¢ 2 s. Obliczono

znormalizowany czas opéznienia uktadu wykonawczego, wykorzystujac wzoér [30]

(4.6)
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Predkos¢ rotacji przy wigczonym uktadzie sterowania
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RYSUNEK 4.37: przebieg predkosci rotacji oraz zadanego wychylenie lotek sterujacych podczas symulacji

gdzie T, jest opdéznieniem transportowym, a T jest stala czasowa inercji w modelu serwomechanizmu
poruszajacego lotkami sterujacymi. Otrzymano p ~ 0,56. Oznacza to, ze opdznienie czasowe jest porow-
nywalnej z T' i tym samym obiekt jest trudny w sterowaniu.

Z tych powodéw ponownie dobrano nastawy sterownika petli zewnetrznej, wykorzystujac metode
heurystyczna. Do tego celu ograniczono wartos¢ wspélczynnika ttumienia do wartoséci £ = 0.08. Nastawy
sterownika zostaly wyznaczone za pomoca réwnan (3.29) oraz (3.30) nieuwzgledniajacych opdznienia
transportowego, otrzymujac

ko = 58, 5225,
k1 =1,224.

(4.7)

Na wykresie widocznym na rys. 4.40 przedstawiono przebieg predkosci rotacji po zmianie wartosci
nastaw sterownika. Mozna zauwazy¢, ze w tym przypadku nie pojawiaja sie juz tak znaczne oscylacje,
jak w przypadku symulacji wykorzystujacej poprzednie nastawy sterownika. Na poczatku lotu rakiety
widoczne jest przeregulowanie do wartosci ok. 64, 47%. Czas, po jakim predkos$é¢ rotacji osigga zakla-
dang wartos¢ £202 wynosi ok. 1,39 s, a co za tym idzie, jest mniejszy niz zakladany czas 2 s. Po zmianie
nastaw sterownika uzyskano warto$¢ wskaznika jakosci na poziomie J. = 2574 oraz wskaznika kosztu
sterowania na poziomie J,, = 133, 1, dla horyzontu czasowego T}, ~ 16,85 s.

Na rys. 4.40 w przedstawiono takze przebieg sygnalu sterujacego. Widaé na nim, ze zadany kat wychy-
lenia lotek sterujacych oscyluje wokot wartosci ok. —2.9°. Utrzymanie stosunkowo niskiej wartosci sygnatu
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Poréwnanie predkosci rotacji z jej estymata

800 + —— Predkos¢ rotacji
—— Estymowana predkos¢ rotacji

< 600 -
o
8
S 400
U
0
o
B 200 A
o4
o

0 -

0.0 2.5 5.0 7.5 10.0 12.5 15.0 17.5
Réznica pomiedzy prawdziwg a estymowang predkoscia rotacji

400 A

w 300 A
3

‘= 200 A
N
el
4

100 A

0 -

0.0 2.5 5.0 7.5 10.0 12.5 15.0 17.5
Czas [s]

RYSUNEK 4.38: Poréwnanie prawdziwe]j oraz estymowanej predkosci rotacji

sterujacego bez oscylacji o znacznej amplitudzie pozwala na znaczne zmniejszenie kosztu sterowania.

Poréwnano takze przebiegi prawdziwej oraz estymowanej wartosci predkosci rotacji rakiety (rys. 4.41).
Mozna zauwazy¢, ze po dobraniu nowego zestawu nastaw (4.7), poprzez wyeliminowanie znacznych oscyla-
¢ji, r6znica pomiedzy przebiegiem prawdziwe]j oraz estymowane]j predkosci rotacji utrzymuje sie w zakresie
nieprzekraczajacym ok. 4, 47%.

Na rys. 4.42 poréwnano prawdziwe oraz estymowane catkowite zaburzenie. Estymowane caltkowite
zaburzenie podaza przebiegiem S$redniej kroczacej prawdziwego calkowitego zaburzenia. Widaé jednak
bardzo duze zaszumienie sygnalu prawdziwego zaburzenia wynikajace z braku dostepu do prawdziwej
wartosci zrywu rotacji.

Po wlaczeniu sterownika, mimo redukeji predkodci rotacji, lot rakiety odbywa si¢ w sposéb stabilny.
Mozna to zauwazy¢ na rys. 4.43 przedstawiajacym trajektorie lotu rakiety. Wida¢ na nim, ze rakieta
przez caly czas lotu porusza sie prawie pionowo do géry (przesuniecie w osiach x i y uktadu globalnego
sa nie wieksze niz 1m). Na rys. 4.44 oraz 4.45 przedstawiono predkosci katowe rakiety wokdl osi po-
przecznej i pionowej. Ich przebiegi pokazuja, ze rakieta delikatnie drga w tych osiach przez wigkszosc

lotu, a zauwazalny wzrost predkosci katowych nastepuje dopiero w poblizu apogeum wysokosci.
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RYSUNEK 4.39: Poréwnanie prawdziwego oraz estymowanego przebiegu calkowitego zaburzenia
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Predkos¢ rotacji przy wtgczonym uktadem sterowania
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RYSUNEK 4.40: Przebieg predkosci rotacji oraz zadane wychylenie lotek sterujacych podczas symulacji (dla nastaw (4.7))
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Poréwnanie predkos¢i rotacji z jej estymata
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RYSUNEK 4.41: Poréwnanie prawdziwe]j oraz estymowanej wartosci predkosci rotacji (dla nastaw (4.7))
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Poréwnanie estymowanego i prawdziwego zaburzenia
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RYSUNEK 4.42: Poréwnanie prawdziwe]j oraz estymowanej wartosci catkowitego zaburzenia (dla nastaw (4.7))
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RYSUNEK 4.43: Przebieg trajektorii rakiety w uktadzie ustalonym
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RYSUNEK 4.44: Przebieg predkosci katowej rakiety w osi poprzecznej
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RYSUNEK 4.45: Przebieg predkoéci katowej rakiety w osi pionowej
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Rozdzial 5

Implementacja ukladu sterowania

na poktadzie rakiety sportowej

5.1 Projekt ptytki drukowanej komputera pokladowego

W celu weryfikacji dzialania rzeczywistego uktadu sterowania zaprojektowano oraz wykonano kom-
puter pokladowy umozliwiajacy pomiar predkosci rotacji rakiety wokot osi podtuznej. Wymagane byly
takze wyjscia sterujace serwomechanizmami modelarskimi, poruszajacymi lotkami sterujacymi oraz moz-
liwoéé zapisu danych podczas dziatania ukladu sterowania.

Projekt plytki drukowanej (PCB, ang. printed circuit board) zostal wykonany przy uzyciu oprogramo-
wania o otwartych Zrédlach (ang. opensource) KiCAD [6]. Pozwala ono na rysowanie ideowych schematéw

elektronicznych, jak i projektu rozmieszczenia elementéw wraz z taczacymi je $ciezkami.

5.1.1 Dobér elementéw elektronicznych komputera poktadowego

Jako gléwna jednostke obliczeniowa wybrano mikrokontroler STM32F412RET6 [39]. Jest to 32-bitowy
mikrokontroler wyposazony w FPU (ang. Floating-Point Unit), czyli jednostke wspomagajaca mikrokon-
troler w obliczeniach wykonywanych na liczbach zmiennoprzecinkowych. Do wykorzystanego mikrokon-
trolera dobrano rezonator kwarcowy o czestotliwosci 25 MHz, ktéry jest zrodlem bazowej czestotliwosci
mikrokontrolera. Dzieki zawartej w mikrokontrolerze petli PLL (ang. Phase Locked Loop) mozliwe jest
zwiekszenie czestotliwosci taktowania rdzenia do wartosci 96 MHz. Wybrany mikrokontroler wspétpra-
cuje z wieloma interfejsami komunikacyjnymi takimi jak UART, I2C, SPI, CAN czy SDIO. Pozwala takze
na generowanie sygnaléw PWM (ang. Pulse- Width Modulation).

Jako komponent stuzacy do pomiaru predkosci rotacji rakiety zostal wybrany tzw. modul IMU
(ang. Inertial Measurement Unit) typu BMIO88 [15]. Jest to uklad zawierajacy w sobie zyroskop oraz
akcelerometr. Modul ten pozwala na komunikacje z wykorzystaniem magistrali IC oraz SPI, za po-
moca ktérych mozna pobiera¢ wartosci wykonanych pomiaréow. Pomiar i akwizycja predkosci rotacji,
jak i przyspieszen liniowych wykonywany jest wewnatrz uktadu za pomoca 16-bitowych przetwornikdw
ADC, co pozwala na uzyskanie przy zakresie pomiaru do 2000% rozdzielczosci na poziomie ok. 0,061 %
Prébkowanie moze odbywaé sie z maksymalna szybkoscia 2000 probek na sekunde.

Zaprojektowany komputer poktadowy wyposazony jest takze w gniazdo na karte microSD oraz do-
datkowy modul pamieci flash (ang. flash memory), ktére stuza do zapisu danych podczas dzialania
uktadu sterowania. Jako gléwny sposéb zapisu danych wybrano wykorzystanie karty microSD ze wzgledu
na mozliwo$é¢ bezposredniego przenoszenia zebranych danych na komputer. Komunikacja z karta microSD
odbywa si¢ za pomoca interfejsu SDIO. Dodatkowa pamieé flash jest zapasowym podzespotem, do kté-

rego moga zostaé zapisane dane np. w razie awarii karty microSD. Wybranym modulem pamieci flash
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jest W25Q64 [45]. Jest to pamieé flash typu NOR o pojemnosci 64 Mb. Komunikacja z pamigcia odbywa
sig za pomoca magistrali SPI od predkosci maksymalnej do 100 MHz.

Do zasilania komputera pokladowego zostala wykorzystana bateria 2S zlozona z 2 ogniw Li-Ion.
Napiecie wyjéciowe takiego pakietu ogniw to maksymalnie 8,4 V co pozwala na bezposrednie zasilanie
serwomechanizmow modelarskich wykorzystanych do wychylania lotek sterujacych. Wykorzystany mi-
krokontroler, jak i IMU oraz pamieci wykorzystywane do zapisu danych zasilane sa z napiecia stalego
o wartosci 3,3 V. Z tego powodu potrzebne bylo dobranie stabilizatora napiecia, ktéry pozwoli zamie-
nié¢ napiecie baterii na napigcie robocze podzespoléw. Wybrano stabilizator TLV76633QWDRBRQ1 [40],
ktéry pozwala na zamiane napie¢ z przedziatu 2,5 V — 16 V na napiecie 3,3 V. Stabilizator ten cechuje
sie tolerancja napiecia wyjSciowego na poziomie +0,5% .

W celu ulatwienia obstugi komputera pokladowego dodano mozliwos¢ tadowania baterii za pomoca
tadowarki o napieciu wyjsciowym 5V poprzez ztacze USB micro typu B. Uklad scalony zarzadzajacy pro-
cesem ladowania baterii, jaki zostal wybrany podczas projektowania plytki PCB to MP2639AGR-Z [33].
Pozwala on na ladowanie pakietéw ogniw 2S lacznie z balansowaniem serii ogniw (ang. cell balancing)
wchodzacych w sklad baterii tj. wyréwnywaniem napie¢ na sktadowych ogniwach. Jest to konieczne, po-
niewaz ze wzgledu na roéznice we wtasciwosciach uzytych ogniw mogg one tadowac sie w réznym tempie.
Mogtloby to doprowadzi¢ do nadmiernego natadowania jednego z ogniw w momencie, kiedy drugie z nich
nie byloby jeszcze w pelni naladowane, co moze prowadzi¢ do szybszej degradacji baterii. Wykorzy-
stany uklad posiada takze zabezpieczenia nadpradowe, jak i mozliwos¢é podltaczenia diod LED petnigcych

funkcje wskaznika naladowania baterii.

5.1.2 Projekt PCB

W pierwszym etapie projektowania ptytki drukowanej komputera poktadowego przygotowano schemat
elektroniczny przedstawiajacy sposéb polaczenia wszystkich uzytych elementow.

Na rys. 5.1 znajduje sie fragment schematu przedstawiajacy sposéb podlaczenia uzytego mikrokon-
trolera. Zasilany jest on napieciem 3,3 V z wykorzystaniem kondensatoréw filtrujacych C19 i C22-C26.
Dodatkowo zasilanie sekcji analogowej mikrokontrolera zostalo podtaczone poprzez koralik ferrytowy FB1
oraz kondensatory filtrujace C7 i C8. Ma to przeciwdziata¢ zakléceniom na linii zasilajacej ze strony in-
nych ukladéw, ktére moglyby zaburzyé poprawna prace mikrokontrolera.

Podtaczone zostaly takze rezonatory kwarcowe Y1 oraz Y2 razem z kondensatorami obciazajacymi,
ktoére sg wykorzystywane przez mikrokontroler jako zrédta podstawowych czestotliwosci pracy procesora
oraz zegara czasu rzeczywistego RTC (ang. real-time clock).

Na rys. 5.1 widoczna jest takze zworka JPI, ktéra stuzy do resetowania ukladu. Uklad resetowany
jest po podaniu stanu niskiego na wejécie NRST, dlatego do zworki resetujacej zostal dotaczony rezy-
stor podciagajacy RI wymuszajacy stan wysoki jako domyslny. Poza tym dotaczony zostatl kondensator
C1 stuzacy do filtracji zaklocen podczas przetaczania stanu wejscia NRST co pozwala na unikniecie
wielokrotnego resetowania mikrokontrolera.

Na rys. 5.2 przedstawiono fragment schematu, pokazujacy sposéb podlaczeniu uktadu BMIO88. Uktad
zasilany jest napieciem 3,3 V poprzez kondensatory filtrujace C20 oraz C21. Zostal on podtaczony do mi-
krokontrolera w taki sposéb, aby mozliwa byla komunikacja z modulem zyroskopu oraz akcelerometru
za pomocy interfejsu SPI (wyjscia/wejscia MISO, MOSI, SCL, Gyro_CS i Acc_CS).

Na rys. 5.3 widoczny jest sposéb podlaczenia gniazda na karte microSD. Karta pamieci zasilana jest
napieciem 3,3 V poprzez kondensator filtrujacy C9. Mozna takze zauwazy¢é wymagane przez interfejs
SDIO rezystory podciagajace R3 - RS podlaczone do linii komunikacyjnych.

Sposéb podlaczenia pamieci flash zostal przedstawiony na rys. 5.4. Na linii zasilajacej pamieé¢ z napie-

cia 3,3 V znajduje sie kondensator C10 filtrujacy zaklécenia. Pamieé wykorzystuje interfejs SPI do komu-
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RYSUNEK 5.1: Schemat elektroniczny podlaczenia mikrokontrolera
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RYSUNEK 5.2: Schemat elektroniczny podlaczenia uktadu BMI088

nikacji z mikrokontrolerem (wejscia/wyjscia FLASH_MISO, FLASH_MOSI, FLASH_CLK, FLASH_CS).
Dodatkowo do wejscia FLASH_CS podpiety zostal rezystor podciagajacy R9 wymuszajacy domyslny
stan wysoki co w przypadku interfejsu SPI oznacza brak zezwolenia na komunikacje. Na wejécia WP oraz
HOLD zostal podany stan wysoki, aby wylaczyé opcje ochrony przed zapisem oraz trybu ignorowania

komunikatow przychodzacych po interfejsie SPI.
Sposéb, w jaki zostal podlaczony stabilizator napiecia 3,3 V, zostal pokazany na rys. 5.5. Uktad zasi-

lany jest bezposrednio z baterii, a na jego wyjsciu generowane jest napiecie 3,3 V. Na wyjsciu, jak i wejsciu
uktadu znajduja sie kondensatory filtrujace zakldcenia na liniach zasilajacych. Dodatkowo do wyjscia
stabilizatora zostala dolaczona dioda LED D7 sygnalizujaca wlaczenie zasilania wraz z rezystorem R30

ograniczajacym przeptyw pradu. Zworka JP4 wraz z rezystorem RS31 pozwala na witaczanie oraz wyla-
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RYSUNEK 5.4: Schemat elektroniczny podlaczenia pamiegci flash
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RYSUNEK 5.5: Schemat elektroniczny podlaczenia stabilizatora napiecia

czanie stabilizatora poprzez zmiane stanu na wejéciu EN.

Schemat podlaczenia ukladu zarzadzajacego tadowanie baterii przedstawiono na rys. 5.6. Do wejscia
uktadu podlaczone jest napiecie 5 V pochodzace ze ztacza USB micro B, a do wyjscia podlaczona jest
bateria zasilajaca komputer poktadowy. Na wejsciu, jak i wyjsciu ukladu znajduja sie kondensatory C12
i C14 filtrujace zaklécenia na liniach zasilajacych. Widoczne sa takze diody LED D1 - D5, ktére sygna-
lizuja tryb dzialania ukladu, jak i stan naladowania baterii. Wartosci pozostatych elementéw pasywnych
sa, wedlug dokumentacji uzytego ukladu [33], wymagane do poprawnego dzialania. Na schemacie na
rys. 5.6 widoczny jest takze sposéb podtaczenia ogniw BT1, BT2 baterii zasilajacej komputer.

Rys. 5.7 przedstawia sposéb podiaczenia wyjéc sterujacych serwomechanizmami modelarskimi. Ser-
womechanizmy zasilane sa bezposrednio z baterii zasilajacej komputer poktadowy poprzez tranzystor Q2
MOSFET z kanalem N, ktory pelni role klucza zalaczajacego zasilanie. Rezystor R20 pelni role ogra-

nicznika pradu bramki tranzystora, a rezystor R21 shuzy do podciagniecia bramki tranzystora do masy
w celu uniknigcia stanéw nieustalonych.
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RYSUNEK 5.6: Schemat elektroniczny podlaczenia uktadu tadujacego baterie
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RYSUNEK 5.7: Schemat elektroniczny wyprowadzen sterujacych serwomechanizméw

Na rys. 5.8 przedstawiono schemat wyprowadzen komputera pokladowego. Zostal on wyposazony
w zlacza J4 i J5, stuzace do podlaczenia dodatkowego modulu enkodera magnetycznego. Zlacze J3 stuzy
do podlaczenia programatora mikrokontrolera. Ztacza J1, J2 i J12 stuzg jako dodatkowe wyprowadze-
nia interfejséw komunikacyjnych UART, I12C oraz SPI utatwiajace rozbudowe funkcjonalnosci komputera.
Komputer zostal takze wyposazony w ztacze J11, ktére zawiera jedno z wyjé¢ cyfrowych mikrokontrolera.
Moze ono stuzy¢ do celéw weryfikacji dziatania komputera. Dioda LED D6 zostala dodana jako dioda
sygnalizujaca uruchomienie oprogramowania komputera poktadowego. Dzigki naprzemiennemu przeta-
czaniu zasilania diody za pomoca wyjscia cyfrowego mozliwa jest sygnalizacja zawieszenia sie systemu
operacyjnego komputera (tzw. heartbeat).

Rysunek 5.9 przedstawia wizualizacje plytki drukowanej komputera pokladowego, na ktérej widac
rozmieszczenie wszystkich zastosowanych elementéw. Wida¢ na nim takze $ciezki obwodu drukowanego
laczace podzespoly komputera. Szerokos¢ $ciezek zostala dobrana w zaleznosci od obcigzenia pradem.
Dodatkowo $ciezki linii komunikacyjnych pamieci flash oraz kart microSD zostaly wyréwnane pod wzgle-

dem dlugosci, aby zapewni¢ zblizony czas propagacji sygnatéw. Taki zabieg jest wymagany w przypadku
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RYSUNEK 5.8: Schemat elektroniczny wyprowadzen komputera poktadowego

karty microSD do jej poprawnego i powtarzalnego funkcjonowania. W przypadku pamieci flash pozwala to
na bezproblemowe przeprowadzenie komunikacji z wykorzystaniem interfejsu SPI przy szybkosci transmi-
sji rzedu 100 MHz. Uklad IMU BMIO88 zostal umiejscowiony w rownych odlegloéciach od gornej i dolnej

krawedzi plytki, a na samej plytce drukowanej zostal oznaczony uklad wspélrzednych zyroskopu.
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modut zyroskopu
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RYSUNEK 5.9: Wizualizacja ptytki drukowanej komputera poktadowego

Wykonany komputer pokladowy zostal przedstawiony na rys. 5.10. Poza komputerem widoczna jest

takze bateria zasilajaca komputer podczas tadowania za pomoca tadowarki 5 V USB.
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RyYSUNEK 5.10: Zdjecie wykonanego komputera poktadowego

5.2 Oprogramowanie komputera pokladowego

W zwiazku z tym, ze wybrana jednostka obliczeniowa jest mikrokontroler z rodziny STM32, zde-
cydowano sie wykorzysta¢ dedykowane $rodowisko programistyczne STM32CubeIDE [38]. Pozwala ono
na szczegotowe zdefiniowanie pracy peryferiéw oraz na zaawansowana konfiguracje. Wspomniane $rodowi-
sko wspiera réwniez implementacje systemu czasu rzeczywistego. Kod zostal napisany za po$rednictwem
oprogramowania umozliwiajacego obsluge warstwy abstrakcji sprzetowej HAL ang. hardware abstraction

layer. Wykorzystanymi jezykami programowania sg C oraz C++.

Oprogramowanie komputera pokladowego wymagalo napisania wtasnych interfejséw oraz bibliotek.
Interfejs obstugujacy zbieranie danych z zyroskopu zostal napisany na podstawie bibliotek udostepnionych
przez producenta [14]. Biblioteka do obstugi serwomechanizméw zostala wykonana z wykorzystaniem
interfejsu HAL. Zapisywanie danych na karcie SD realizowane jest za pomocg systemu plikéw FatFS
[4], ktéry réwniez jest wspierany przez srodowisko STM32CubelDE. Dodatkowo uklad pamieci flash

obstugiwany jest poprzez zrewidowana biblioteke wykorzystywana w ramach dziatalnosci kota naukowego
PUT Rocketlab.
Kod zostal napisany z wykorzystaniem interfejsu CMSIS-RTOS API v2 [2] opartego na systemie ope-

racyjnym czasu rzeczywistego FreeRTOS [5]. Wykorzystanie tego podejécia programistycznego umozliwito

efektywne wykonywanie zadan przez mikrokontroler.

5.2.1 Opis architektury oprogramowania

7 racji tego, ze wykorzystany zostal system czasu rzeczywistego, zadania zostaty rozdzielone na watki.
Na rys. 5.11 przedstawiona jest pogladowa architektura oprogramowania, gdzie kolorem niebieskim ozna-

czono watki, a kolorem zielonym sprzetowa obstuge przerwan.
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RYSUNEK 5.11: Pogladowy schemat architektury oprogramowania komputera pokladowego

Watek opisany jako ADRC task, poczatkowo oczekuje na zwolnienie semafora poprzez funkcje
OsSemaphoreAcquire. Widoczne jest to w pierwszej linii na listingu 5.1 fragmentu kodu pochodzacego

z nieskonczonej petli watku.

osSemaphoreAcquire (SensorSampleSemHandle,osWaitForever) ;

auto gyroData = bmi088.readGyroData();

taskENTER_CRITICAL();

auto test = gyroData.x * (float)M_PI / 180.f;
adrc.calculateLESO(gyroData.x * (float)M_PI / 180.f);
taskEXIT_CRITICAL();

if (osSemaphoreAcquire(ControlCheckSemHandle,0) == os0K) {
taskENTER_CRITICALQ) ;
position = adrc.calculatePosition(0, gyroData.x * (float)M_PI / 180.f);
xTaskNotify ((TaskHandle_t)ControlTaskHandle, *reinterpret_cast<uint32_t*>(&position),
< eSetBits);
taskEXIT_CRITICAL();

LisTING 5.1: Fragment kodu z watku ADRC task

Semafor zostaje zwolniony przez przerwanie pochodzace od sprzetowego licznika (ang. timer) tak jak
jest to wskazane na rys. 5.11. Licznik ustawiony na odmierzanie 1 ms, po uplywie tego czasu zwalnia
semafor. Dzigki temu kod jest wykonywany dalej, a nastepnie funkcja readGyroData() z listingu 5.1 doko-
nuje pomiaru aktualnej predkosci rotacji. Nastepnie obliczenia petli adaptacji zostaja zamkniete w sekcji
krytycznej, ktora zapewnia obliczenie estymat bez zmiany kontekstu. Kolejnym krokiem jest obliczenie
zadanej pozycji lotki oraz wyslanie jej za pomoca struktury task notification (co widoczne jest w liniach
10-13 na listingu 5.1) do watku sterujacego ukladem wykonawczym. Wspomniany fragment kodu zostaje
zamkniety réwniez w sekcji krytycznej, co zapewnia nieprzerwanie wykonywanej operacji przez planiste
(ang. scheduler). Task notification jest to struktura pozwalajaca na wyslanie informacji bezposrednio
do wskazanego watku, co zapewnia szybsze przekazanie wiadomoéci. Nastepne obliczenie oraz wystanie
kolejnej pozycji lotki uzaleznione jest od potwierdzenia zadania pozycji przez watek Control task. Takie
zabezpieczenie pozwala na zadanie pozycji mimo ewentualnych opdznien. Jednoczesnie pozwala to obser-
watorowi LESO nieprzerwanie wylicza¢ estymaty. Przy dynamice charakterystycznej dla wytwarzanych
rakiet badawczych, LESO dalej dostaje informacje i pozwala przy opdznieniu wykonywania zadan przez

watek Control task na obliczanie aktualnych estymat, co bezpoérednio skutkuje obliczeniem odpowied-
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niej pozycji lotki. Do innych zadan watku ADRC task nalezy wyslanie pakietu danych w zdefiniowanej
strukturze za posrednictwem kolejki do watku Logger task.

Control task jest watkiem, ktory obstuguje sterowanie serwomechanizméw bedacych czescia uktadu
wykonawczego. Poczatkowo wspomniany watek oczekuje na pojawienie sie informacji, nastepnie obliczona
pozycja podawana jest po przeliczeniu przez funkcje przelozenia zadanej pozycji lotki sterujacej na po-
tozenie katowe serwomechanizmu na ukltad wykonawczy. Na koncu ustawiane jest potwierdzenie zadania
pozycji poprzez zwolnienie semafora. Sterowanie serwomechanizmami jest realizowane przez jeden licznik,
co zapewnia synchronizacje.

Do zadan watku Logger task nalezy odbieranie pakietu danych z kolejki wysytanej z watku ADRC

task oraz zapis na karte SD.

5.2.2 Implementacja sterownika ADRC w oprogramowaniu komputera

Sterownik ADRC zostal rozdzielony na obliczenia dotyczace obserwatora oraz zadanej pozycji lo-
tek sterujacych. Obserwator LESO zostal zaimplementowany za pomoca wzoru (3.12). Fragment kodu

przedstawiajacy wspomniana implementacje znajduje si¢ na listingu 5.2.

Vector LESO::estimate(float u, float rollRateSensor) {

x_est_[0] = p_est_;
x_est_[1] = dp_est_;
x_est_[2] = f_est_;

for (uint8_t i = uBuffer_.size() - 1; i > 0; i--) {
uBuffer_[i] = uBuffer_[i - 1];

uBuffer_[0] = u;

// estymacja predkosci roll

xp_est_[0] = (A4_[0][0] * x_est_[0] + Ad_[O0J[1] * x_est_[1] + Ad_[0][2] * x_est_[2]) +
— Bd_[0] * uBuffer_[24] + 0d_[0] * (rollRateSensor - p_est_);

// estymacja przyspieszenia roll

xp_est_[1] = (Ad_[1]1[0] * x_est_[0] + Ad_[1][1] * x_est_[1] + Ad_[1]1[2] * x_est_[2]) +
— Bd_[1] * uBuffer_[24] + 0d_[1] * (rollRateSensor - p_est_);

// estymacja calkowitego zaburzenia

xp_est_[2] = (Ad_[2][0] * x_est_[0] + Ad_[2][1] * x_est_[1] + Ad_[2][2] * x_est_[2]) +
— Bd_[2] * uBuffer_[24] + 0d_[2] * (rollRateSensor - p_est_);

p_est_ = xp_est_[0];
dp_est_ = xp_est_[1];

f_est_ = xp_est_[2];

return xp_est_;

LisTING 5.2: Fragment kodu z biblioteki LESO

Poczatkowo do wektora zmiennych stanu przypisywane sa wartosci z poprzedniej chwili czasowej. Nastep-
nie dodawane jest opdznienie sygnatu sterujacego. Po tym obliczane sa kolejne estymaty na podstawie
wezesniej zdefiniowanych macierzy oraz aktualnych danych. Na koncu zapisywane sg wartosci z aktualnej

chwili czasowej do tymczasowej pamieci mikrokontrolera.



0 N O O W N

68 Implementacja uktadu sterowania na pokladzie rakiety sportowej

Zadana pozycja lotek sterujacych obliczana jest w bibliotece ADRC. Fragment kodu przedstawiajacy

wspomniang implementacje widoczny jest na listingu 5.3.

float ADRC::calculatePosition(float targetPostion, float rollRateSensor){

float error, u_kpd, u;

//uchyb

error = targetPostion - rollRateSensor;

// sterownik proporcjonalno - roniczkujcy

u_kpd = kp_ * error + kd_ * (error - prev_error_) / Tc_;
prev_error_ = error;

// sygnal sterujacy

u = (u_kpd - f_est_) / b_est_;

// saturacja
if (u < -saturation_) {
u = -saturation_;
} else if (u > saturation_) {

u = saturation_;

¥
u_ = u; // przypisanie wartosci sygnau sterujcego dla LESO
return u;

LISTING 5.3: Fragment kodu z biblioteki ADRC

Poczatkowo obliczany jest uchyb, ktéry nastepnie zostaje wykorzystany przez sterownik PD. Nastepnie 10.
linia kodu z listingu 5.3 przedstawia obliczenie sygnaltu sterujacego na podstawie wzoru (3.5). Ostatecznie

sygnal sterujacy sprawdzany jest poprzez warunki ograniczenia.

5.2.3 Sposéb zapisu danych pomiarowych

Dane z watku ADRC task wysylane sa za posrednictwem kolejki struktur do watku Logger task

(rys. 5.11). Zdefiniowana struktura pakietu danych przedstawiona jest na listingu 5.4.

struct LoggerDataADRC{
uint32_t timeStamp{};
float setPosition{};
float rollRate{};
float p_est{};
float dp_est{};
float f_est{};

LisTING 5.4: Fragment kodu przedstawiajacy strukture danych

Pakiet danych zawiera informacje o aktualnej prébce czasowej [ms], zadanej pozycji lotek sterujacych
[deg} rad
S

[rad], predkosci rotacji z zyroskopu , estymowanej predkodci rotacji [*2¢], estymowanym przyspiesze-

niu [2%¢] oraz catkowitym zaburzeniu [“%¢].
Zapis danych na karte SD odbywa sie co 100 struktur zdefiniowanych na listingu 5.4. Taka praktyka

pozwala na oszczedzeniu czasu na zamykaniu i otwieraniu pliku. Dane zapisywane sa na karte SD poprzez
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4-bitowy interfejs SDIO z taktowaniem 48 MHz. Taki dobér parametréw komunikacji pozwala na zapis

wszystkich danych z taktowaniem 1000 Hz.

5.3 Weryfikacja dzialania oprogramowania komputera

W zwiazku z napisaniem oprogramowania oraz projektem plytki drukowanej wykonano wstepne testy
poprawno$ci dzialania. Zweryfikowano komputer poktadowy pod wzgledem dziatania oprogramowania

oraz efektywnosci zyroskopu.

5.3.1 Test oprogramowania komputera pokladowego

Do weryfikacji dzialania postanowiono zmierzyé czas obliczen sterownika ADRC. Kryterium akceptacji
testu jest nastepujace: czas obliczen sterownika powinien zajmowac¢ do 1—10Tp (10% petli taktowania), gdzie
T, oznacza okres prébkowania ukladu [12]. Kryterium to jest praktyczna zasada czasu obliczef zwigzanych
ze sterownikiem dla implementacji na jednostkach obliczeniowych.

Do wykonania wspomnianego testu zostal wykorzystany oscyloskop. Test polegal na wystawianiu
stanu wysokiego na pinie GPIO przy starcie obliczen ADRC, a nastepnie wystawianie stanu niskiego
po ich zakoniczeniu. Dzigki temu wygenerowany zostal sygnal prostokatny o wypelnieniu réwnym czasu

obliczen sterownika, ktéry zostal przedstawiony na rys. 5.12.
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RYSUNEK 5.12: Wyniki weryfikacji dzialania oprogramowania komputera poktadowego

Pomiary czestotliwosci taktowania oraz wypelnienia zostaly wykonane przez oscyloskop i wynosza:
o czestotliwo$é taktowania: 1000 Hz (1 ms),
e wypelnienie 5.98 %.

W efekcie czas obliczen sterownika ADRC jest réwny procentowo 5.98% okresu probkowania, co spelnia

kryterium akceptacji oprogramowania komputera pokladowego.
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5.3.2 Test czujnika zyroskopowego komputera pokladowego

Test czujnika zyroskopowego komputera poktadowego sprawdza poprawnos¢ dzialania napisanej bi-
blioteki i implementacji sprzetowej. Polega on na pozostawieniu komputera w pozycji nieruchomej i zebra-
niu danych z zyroskopu. Zebrane wyniki pozwola zweryfikowaé poprawnos¢ dzialania napisanej biblioteki,
implementacji sprzetowej oraz efektywnosé montazu. Kryterium akceptacji jest osiagniecie :I:l% szumu
wokot zerowej predkoéci rotacji. Wskazany zakres predkosci rotacji pokrywa niepewno$ci podane przez
producenta [15] oraz akceptowalny wplyw bledu wynikajacy z montazu. Na rys. 5.13 widoczny jest prze-

bieg wykonanego testu, dla ktérego okres prébkowania danych wynosi T}, = 0,001s.

Test czujnika zyroskopowego komputera poktadowego
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RYSUNEK 5.13: Wynik testu czujnika zyroskopowego komputera poktadowego

Na przebiegu 5.13 widoczne jest, ze stala sktadowa przesunieta jest do wartosci okoto 0.36%. Wynika
to z charakterystyki zastosowanego czujnika. Mimo tego maksymalne bezwzgledne wartosci predkosci

rotacji mieszcza sie w zakresie :i:l%. Kryterium akceptacji zostalo, wiec spelnione.

5.4 Budowa i opis dzialania mechanizmu wykonawczego poruszajacego

lotkami sterujgcymi

W zwiazku tym, ze zaproponowany uktad regulacji zostal zaprojektowany dla lotéw poddzwiekowych,
uktad wykonawczy musi spetniaé okreslone wymagania. Zatozeniami projektowymi uktadu wykonawczego
byla wytrzymalo$é na przewidywane obciazenia oraz wymagana rozdzielczos¢ sterowania. Za projekt
mechanizmu pozwalajacego na zadanie odpowiednich katéw wychylenia lotek sterujacych odpowiedzialni
byli: Bartosz Buda i dr inz. Bartosz Ziegler z kota naukowego PUT Rocketlab.

Jest kilka mozliwosci realizacji wspomnianego uktadu wykonawczego spelniajacego wyzej opisane

wymogi. Zdecydowano si¢ wykorzysta¢ mechanizm orczykowy, ktéry spelnia zalozenia projektowe. Do jego
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potencjalnych wad naleza zwykle duze luzy wystepujace na polaczeniach, ktére postanowiono zmniejszy¢
odpowiednio ciasnymi potaczeniami mechanicznymi.

Zakladane, maksymalne katy wychylen powierzchni sterowych wynosza +10°. W tak niewielkim za-
kresie katéw przy predkosciach rakiety uklad jest w stanie generowaé znaczne momenty sily (rzedu kilku
niutonometréw). Z tego powodu konieczne bylo zaprojektowanie odpowiedniego przelozenia pozwala-
jace na dokladniejsze sterowanie. Wykres wartoéci przetozenia od lotki sterujacej dla zaprojektowanego
uktadu wykonawczego widoczny jest na rys. 5.14. Mozna zauwazy¢, ze przetozenie znajduje sie w zakresie

okoto [0.17;0.225] w zaleznosci od wychylenia lotki sterujace;j.
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RYSUNEK 5.14: Wykres przelozenia dla uktadu wykonawczego

W zwiazku z przewidywanymi obciazeniami oraz rygorem szybkiej reakcji uktadu mechanicznego
konieczno$cia bylo dobranie odpowiedniego serwomechanizmu. Wybrano model Power HD R12-S [9].
Wspomniany serwomechanizm pracuje przy napieciu roboczym od 6 do 8,4 V, co pozwala na zasilanie
bezposrednio z baterii 2S. Generuje moment wynoszacy okoto 0,9 — 1,2 Nm. Innym waznym parametrem
jest szybkos¢ sterowania, ktéra dla tego serwomechanizmu wynosi 857.14% przy napieciu zasilania 6 V oraz
1000% przy napieciu 7,4 V. Uklad wykonawczy zostal zaprojektowany tak, ze kazda powierzchnia sterowa
jest polaczona z serwomechanizmem przez dwa orczyki. Ich parametry geometryczne determinuja przeto-
zenie oraz mozliwe aplikowane obcigzenie. Lotki sterujace sterowane sa z osobnych serw. Dodatkowo uktad
wykonawczy posiada mocowanie dostosowane do dwdéch modutéw enkoderéw magnetycznych. Gtéwnym
ukladem na wspomnianej plytce drukowanej jest enkoder inkrementalny, magnetyczny AM4096 [3]. Pozo-
stalymi komponentami sa elementy pasywne, wykorzystywane gtéwnie do filtracji zasilania. Na rys. 5.16
oraz rys. 5.15 znajduja sie widoki goérny i dolny wspomnianej ptytki. Enkoder dziata na zasadzie czujnika
Halla, wykrywajac pole magnetyczne. Magnes umieszczany jest typowo 0,5-1,5 mm od ukladu scalonego
enkodera magnetycznego. Dodatkowo wykorzystywany magnes, musi by¢ namagnesowany radialnie. Na
rys. 5.17 przedstawiony jest widok mechanizmu wykonawczego bez gérnej podstawy. Owalny magnes
znajduje si¢ na koncu walka podtrzymujacego powierzchnie sterowe. Widoczne sg réwniez moduty enko-
dera magnetycznego umieszczone w odpowiedniej odlegtosci od magneséw. Gdy walek sie obraca, a co

za tym idzie rowniez magnes, enkoder generuje przebieg prostokatny, ktéry jest wykorzystywany przez
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mikrokontroler do wyznaczenia polozenia katowego. Uklad ten pozwala na ustawianie pozycji zera oraz

mierzy obrét z rozdzielczoScia 12 bitéw.

RYSUNEK 5.15: Widok modutu enkodera magnetycznego z gory

| AM4096
“ | magnetic encoder

R2 R1
N

RYSUNEK 5.16: Widok modulu enkodera magnetycznego z dotu

RYSUNEK 5.17: Widok modutu enkodera magnetycznego zamontowanego do mechanizmu. Projekt: Bartosz Buda, dr inz.
Bartosz Ziegler, PUT Rocketlab. Wykonanie: PUT Rocketlab

Catosciowo widok zaprojektowanego mechanizmu zostal przedstawiony na rys 5.18. Na rys. 5.19 przed-

stawiony jest réwniez szczegélowy widok mechanizmu z wyodrebnionymi kolorystycznie elementami.
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Enkoder

Lotka sterujgca

e

Serwomechanizm

RYSUNEK 5.18: Widok mechanizmu wykonawczego. Projekt: Bartosz Buda, dr inz. Bartosz Ziegler, PUT Rocketlab.
Wykonanie: PUT Rocketlab

tozysko slizgowe

Os lotki sterujgcej

Orczyk

Orczyk na wale
serwomechanizmu

Ciegno (orczyk)

RYSUNEK 5.19: Szczegdlowy widok mechanizmu wykonawczego. Projekt: Bartosz Buda, dr inz. Bartosz Ziegler, PUT
Rocketlab. Wykonanie: PUT Rocketlab
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Lotki, podstawa gérna, montowanie serwomechanizméw oraz tozyska Slizgowe wykonane zostalty po-
przez druk 3D. W tym celu wykorzystano material PETG. Walki podtrzymujace powierzchnie sterowe
zostaly wytoczone z aluminium. Materialem okraglych orczykéw (orczyki na wale serwomechanizméw)
jest rowniez aluminium. Rzeczywiste widoki wykonanego uktadu wykonawczego znajduja sie na rys. 5.22
oraz 5.23.

5.5 Identyfikacja modelu uktadu wykonawczego poruszajgcego lotkami

sterujacymi

5.5.1 Wyznaczenie charakterystyki statycznej

W zwiazku z zastosowaniem ukladu wykonawczego ze zmiennym przelozeniem (rys. 5.14) konieczne
jest wyprowadzenie charakterystyki opisujacej potozenie lotki sterujacej w zaleznosci od polozenia watu
serwomechanizmu. Do wykonania wspomnianej identyfikacji wykorzystano uktad wykonawczy, kompu-
ter pokladowy oraz moduly enkoderéw magnetycznych (rys. 5.15, 5.16) do zebrania pomiaréw. Widok
wykorzystanego mechanizmu wraz z zamontowanymi enkoderami znajduje sie na rys. 5.18.

W celu wyznaczenia charakterystyki podawano na serwomechanizm pozycje z zakresu [—65°;65°]
ze skokiem 0.5°. Warto$¢ przesuniecia katowego zmierzona zostala poprzez enkoder magnetyczny. Na-

stepnie wielomian trzeciego stopnia zostatl dopasowany do danych pomiarowych:
£(8) = 0.00816074 - 6* + 0.07168273 - 62 + 4.62038378 - §,

gdzie: 0 oznacza pozycje lotki sterujacej. Po podstawieniu wartosci  uzyskiwana jest wymagana pozycja
podawana na serwomechanizm. Wynikowa krzywa byla przesunieta od punktu (0,0), co bezposrednio
wynika z luzéw w ukladzie wykonawczym. Postanowiono usunaé wspomniane przesuniecie (przesunadé
krzywa do zera w osi y), z tego wzgledu, ze blad sterowania wynikajacy z powstawania luzéw w ukladzie
wykonawczym jest akceptowalny oraz sterownik bierze pod uwage niepewnoéci strukturalne modelu. Dane

pomiarowe, dopasowany wielomian oraz zaaplikowane przesuniecie przedstawione sa na rys. 5.20.
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RYSUNEK 5.20: Charakterystyka statyczna uktadu wykonawczego
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5.5.2 Wyznaczenie modelu dynamiki uktadu wykonawczego poruszajacego

lotkami sterujacymi

Uktad wykonawczy zostal zidentyfikowany réwniez pod wzgledem dynamicznym. Wykonano serie
pomiaréw, do ktoérych nastepnie zostato dopasowane réwnanie modelu. Do przeprowadzenia badania
wykorzystano uklad wykonawczy wraz z enkoderami oraz komputer pokladowy. Identyfikacje modelu
przeprowadzono na podstawie odpowiedzi skokowej. Okres probkowania, z jakim zbierano dane, wynosil
1 ms. Wykorzystujac wyznaczona charakterystyke statyczna podano wymuszenie w postaci zadanego
kata wychylenia lotki sterujacej na wejscie serwomechanizmu wynoszace 5° w chwili zerowej. Wyniki dla
trzech serii pomiaréw, zadanego sygnalu wejSciowego oraz wyznaczonego modelu znajduja si¢ na rys.
5.21.

Wyznaczenie modelu mechanizmu
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RYSUNEK 5.21: Wyniki wyznaczania charakterystyki dynamicznej

Na podstawie danych pomiarowych przyjeto strukture modelu w postaci:

—sT
A ke=%to

@O =T

gdzie:

gdzie: A(s) jest sygnalem ¢ (pozycja lotki sterujacej) zapisanym w dziedzinie Laplace’a oraz A, (s) jest
sygnalem 0, (pozycja zadana lotki sterujacej) zapisanym w dziedzinie Laplace’a. Zidentyfikowany model
jest, wiec inercja pierwszego rzedu z opéznieniem. Wykorzystujac metode najmniejszych kwadratéw,
zidentyfikowano parametry przyjetej struktury modelu jako: Ty = 0.025, stata czasowa: T' = 0.0197 oraz

wzmocnienie w przyblizeniu wynoszace k = 1. Model w postaci transmitancji przedstawia sie nastepujaco:

~ o 1 —0.025s
() = 7501975
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RYSUNEK 5.22: Widok boczny wykonanego mechanizmu wykonawczego. Projekt: Bartosz Buda, dr inz. Bartosz Ziegler,
PUT Rocketlab. Wykonanie: PUT Rocketlab



5.5. Identyfikacja modelu ukladu wykonawczego poruszajacego lotkami sterujgcymsi 77

RYSUNEK 5.23: Widok wykonanego mechanizmu wykonawczego. Projekt: Bartosz Buda, dr inz. Bartosz Ziegler, PUT
Rocketlab. Wykonanie: PUT Rocketlab






Rozdzial 6

Stanowisko testowe i wyniki eksperymentéw

6.1 Opis stanowiska testowego

Do wstepnego sprawdzenia systemu sterowania (komputer pokladowy, uklad wykonawczy, sterow-
nik) postanowiono wykorzystaé¢ tunel aerodynamiczny. Na jego podstawie zaprojektowano eksperyment.
Projekt stanowiska testowego zostal wykonany we wspoélpracy z PUT Rocketlab.

Schematyczna zasada dzialania stanowiska testowego zostata przedstawiona na rys. 6.1.

Kierunek przeptywu poyietrza l = !7* —
= — - = /@

- — — | == |«
— I S—

RYSUNEK 6.1: Schematyczny widok zasady dzialania stanowiska doswiadczalnego w tunelu aerodynamicznym

Na rys. 6.1 widoczny jest obszar tunelu aerodynamicznego oraz przeplyw powietrza. Odniesienie
oznaczone numerem 1 na rys. 6.1 jest mocowaniem czesci korpusu rakiety. Nastepnie 2 wskazuje na tylne
mocowanie wraz z lotkami, ktére bezposrednio wprowadzaja asymetrie (przez przekrzywienie wzgledem
osi podtuznej), co skutkuje powstawaniem niezerowej predkosci rotacji. Dalej 3 wskazuje korpus rakiety,
w ktorym umieszczony jest uklad wykonawczy wraz z komputerem pokladowym. Ruchome powierzchnie
sterowe kompensujace predkos$é rotacji oznaczone sg numerem 4. W celu jak najbardziej rzeczywistego
odzwierciedlenia warunkow lotu rakiety oraz niezaktdcania przeptywu, na przedniej czesci korpusu rakiety
umieszczona jest glowica (5 na rys. 6.1).

Zasada generowania predkosci rotacji schematycznie przedstawiona na rys. 6.1 polega na umieszczeniu
tylnych lotek pod katem, na ktére napiera przeptyw powietrza. W ten sposéb generowany jest moment,
ktoérego schematycznie zwrot oznaczony jest poprzez strzatke. Uktad wykonawczy wychyla lotki sterujace

i generuje moment kompensujacy ruch wirowy rakiety.

79
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Zaprojektowana czes¢ generujaca niezerowe predkosci rotacji przedstawiona jest na rys. 6.2 oraz 6.3.
Wymiary mocowania wynosza w najszerszej srednicy 77,5 mm, natomiast $rednica czeSci wchodzacej
do korpusu wynosi 72,5 mm. Wysoko$¢ mocowania lotek generujacych predkosé rotacji wynosi 70 mm.
We wspomnianym elemencie znajduja sie dwa wglebienia na tozyska kulkowe 6202ZZ. Przez $rodek
tozysk przechodzi pret stalowy o $rednicy 15mm. Ztozenie wspomnianych elementéw wraz z mocowaniem

do profilu widoczne jest na rys. 6.4.

RYSUNEK 6.2: Mocowanie dolne korpusu rakiety widok z dotu. Projekt oraz wykonanie: PUT Rocketlab

RYSUNEK 6.3: Mocowanie dolne korpusu rakiety widok z dotu. Projekt oraz wykonanie: PUT Rocketlab
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RYSUNEK 6.4: Mocowanie korpusu rakiety w tunelu aerodynamicznym, widok boczny. Projekt oraz wykonanie: PUT
Rocketlab

Lotki widoczne na rys 6.4 maja przekr6j NACA0018 [16]. Zostal on ustandaryzowany przez komitet
NACA (ang. The National Advisory Committee for Aeronautics). Jest to przekrdj, ktéry ma zdefiniowane
zalezno$ci geometryczne oraz parametry aerodynamiczne. Dzieki temu stanowisko testowe jest latwiejsze
do odtworzenia. Na rys. 6.5 oraz 6.6 znajduje sie widok wykorzystanej lotki. Ten sam przekrdj zostat
wykorzystany do projektu lotek sterujacych. Mocowanie elektroniki wraz z mechanizmem przedstawione

jest na rys. 6.7.

RYSUNEK 6.5: Widok przekroju lotki. Projekt oraz wykonanie: PUT Rocketlab

RYSUNEK 6.6: Widok boczny lotki. Projekt oraz wykonanie: PUT Rocketlab

Zlozenie stanowiska testowego bez podstawy przedstawione jest na rys. 6.8. Widoczny korpus rakiety

zostal wykonany z tekturowej tuby, na ktora zostalo nawiniete wiékno szklane pokryte zywica epoksy-
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RYSUNEK 6.7: Mocowanie elektroniki wraz z mechanizmem poruszajacym lotkami sterujagcymi. Projekt oraz wykonanie:
PUT Rocketlab.

dowa. Wewnetrzna srednica korpusu wynosi 73 mm, natomiast zewnetrzna 78 mm. Profil glowicy zostat
wyznaczony wedtug ksztaltéw glowicy z serii Haacka. Wzory, wedlug ktorych zostala zaprojektowana
glowica, przedstawiaja sie nastepujaco [42]:

2z
0(z) = arccos(1 — f)’ (6.1)
Y(0,C) = % - \/9 _ %(29) + Csind(0), 6.2)

gdzie: R oznacza promien glowicy, L dlugosé glowicy, natomiast C to stata determinujaca wypukloéé

glowicy.

Elementy oznaczone kolorem pomaranczowym na rys. 6.8, 6.7, 6.6, 6.5, 6.4, 6.3 oraz 6.2 zostaly
wykonane za pomoca druku 3D. W tym celu zostal wykorzystany material PETG. Na rys. 6.9 znajduje
si¢ zdjecie wykonanego stanowiska testowego.



6.1.

Opis stanowiska testowego

RYSUNEK 6.8: Zlozenie stanowiska testowego bez mocowania stolowego. Projekt oraz wykonanie: PUT Rocketlab.

RYSUNEK 6.9: Zdjecie wykonanego stanowiska testowego. Projekt oraz wykonanie: PUT Rocketlab.
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6.2 Dobér parametréw geometrycznych stanowiska

Parametry geometryczne lotek generujacych predkosé katowa zostaly dobrane w taki sposob, by wpro-
wadzaé¢ poréwnywalne wartosci predkosci rotacji do rzeczywistego lotu rakiety. W symulacji dla wybra-
nego modelu rakiety maksymalna predkos¢ rotacji wynosi okoto 400%. 7 rzeczywistych lotéw wynika,
ze predko$é rotacji jest czesto wieksza [34] niz w symulacji. Postanowiono, wiec dobraé tak parame-
try by wynikowa predkos¢ obrotowa w tunelu byta wieksza niz ta dla symulowanego modelu rakiety.
Wynikowe parametry geometryczne lotek powodujacych rotacje przedstawiaja sie nastepujaco (zgodnie

z 1ys. 2.3 s — rozpietoéé C, — podstawa lotki):
e Zestaw 1 — rozpietos¢: 55 mm, podstawa: 30 mm
e Zestaw 2 — rozpieto$¢ 42 mm, podstawa: 20 mm

Symulowano predkosé przeplywu w tunelu w uproszczony sposéb, tzn. jako rampe o czasie narasta-
nia 15 sekund. Dla wybranych lotek wprowadzajacych ruch wirowy uzyskano przebieg predkosci rotacji

widoczny na rys. 6.10.

Predkos¢ rotacji rakiety w tunelu aerodynamicznym
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RYSUNEK 6.10: Symulacja predkosci rotacji w tunelu dla wybranego zestawu lotek

Maksymalna predkosé rotacji wynosi okolo 700%. Symulacja zostala wykonana dla 4 lotek o po-
wierzchni z pierwszego zestawu. Przekrzywienia wszystkich zestawéw lotek powodujacych rotacje wyno-
sza 8°. Na tej podstawie dobrano odpowiednie parametry dla lotek sterujacych, ktére wynosza (zgodnie

z rys. 2.3 s — rozpietosé C,. — cieciwa):
e rozpietosé: 75 mm
e cieciwa: 42 mm

Profil glowicy zostal wyznaczony za pomoca wzordéw (6.1) oraz (6.2), uzywajac wartosci C = 0,33
(typ LV-Haack), R = 39 mm, L. = 100 mm.
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6.3 Wyniki eksperymentu

Eksperyment polegal na realizacji dwéch scenariuszy testowych. Pierwszy scenariusz zwiazany byt
z wlaczeniem sterowania dopiero po osiagnieciu maksymalnej predkosci przeplywu powietrza. Drugi sce-
nariusz natomiast polegal na wlaczeniu sterowania od poczatku dzialania tunelu. Za kazdym razem
predkos¢ przeplywu powietrza w tunelu aerodynamicznym wynosita 26-*.

Test wykonano dla nastepujacych nastaw sterownika (3.29), (3.30):
W = 15,

wc:0,5~w0,

£=0,08,
ko = 58,5225,
k= 1,224,
b = 5000

Te same nastawy zostaly wykorzystane w symulacji w rozdziale 4.

Wyniki pierwszego scenariusza testowego zostana przedstawione za pomoca przebiegdéw. Tunel zostal
wlaczony w zerowej chwili. Na poczatku widoczny jest wzrost predkosci rotacji. Nastepnie po osiagnieciu
maksymalnej predkoéci przepltywu, zostaje wlaczony sterownik. Przebiegi predkosci rotacji z zyroskopu,
estymowanej predkosci rotacji, estymowanego catkowitego zaburzenia, zadanej pozycji lotek sterujacych
oraz przyspieszenia znajduja sie na rys. 6.11, rys. 6.12 oraz rys. 6.13.

Na przebiegu predkosci rotacji z rys. 6.11 od 0 s do okoto 37 s widoczne sa mody powodujace nagle
wzrosty oraz zmniejszenia predkosci obrotowej. Ich powstawanie zwiazane jest gtéwnie z niesymetrycznie
rozlozona masg i zaburzeniami w przeplywie dla lotek napedzajacych rotacje. Srednia predkoéé rotacji
stabilizuje sie na okoto 550%. W chwili 37,506 s nastepuje wlaczenie sterownika ADRC. Ten fakt przej-
rzyscie pokazany jest na przebiegu estymowanej predkosci rotacji. Widoczny pik estymowanej wartosci
predkosci obrotowej oznacza moment wlaczenia sterowania. Predko$¢ rotacji zmniejsza sie¢ do tunelu
akceptacji wynoszacego iQO% w 38,465 sekundzie. Daje to czas ustalania réwny 0,959 s. Na rys. 6.12
w momencie wlaczenia sterowania widoczny jest pik estymowanego calkowitego zaburzenia, po czym
okolo 39 sekundy nastepuje ustabilizowanie na w przyblizeniu stalej warto$ci. Bezposrednio przejawia
sie to w tym, ze zadana pozycja lotki sterujacej jest odpowiednia do utrzymywania predkosci rotacji
w zdefiniowanym zakresie akceptowalnosci. Zatem zadanie sterowania zostalo zrealizowane z wymagana
jakoscia sterowania. Na przebiegu estymowanego przyspieszenia rotacji na rys. 6.13 widoczny znaczny
pik okolo 37 s wynoszacy okoto 6000;2 wynika z wlaczenia sterowania. Nastepnie pik 74000% pomiedzy
37-38 sekunda oznacza hamowanie rakiety dla ruchu w osi podtuzne;j.

Uzyskana maksymalna predko$¢ rotacji jest mniejsza, niz zasymulowano w podrozdziale 6.2. Wynika
to gtéwnie z tego, ze zastosowano dwa rézne zestawy lotek oraz oporéw lozysk.

Nastepnie przedstawione zostang wyniki dla drugiego scenariusza testowego. W tym przypadku ste-
rownik ADRC jest wlaczony od poczatku dzialania tunelu. W chwili 0 s nastepuje wlaczenie tunelu.

Poczatkowo predkosé przeplywu powietrza narasta, w chwili okoto 2.7 sekundy na przebiegu predkoéci
rotacji z zyroskopu na rys. 6.14 widoczny jest pik predkosci wynoszacy okolo —60%. Wynika on z tego,
ze przy montazu stanowiska, komputer pokltadowy byt wlaczany, a nastepnie mocowany w korpusie. Pod-
czas dalszego montazu, przy przypadkowym niekontrolowanym obrocie pojawila sie poczatkowa pozycja
lotek sterujacych wynoszaca okoto 6.8° widoczne na rys. 6.15. Przy narastajacej predkosci przeptywu po-
wietrza poczatkowa pozycja lotek sterujacych spowodowata pik predkosci rotacji, ktéry nastepnie zostal

zmniejszony. Na rys. 6.15 widoczne jest, jak przy narastaniu predkosci zmienia si¢ estymowane catkowite
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zaburzenie. Po okolo 12 sekundach nastepuje osiagniecie maksymalnej predkosci przeptywu i stabilizacja
wartosci catkowitego zaburzenia. Przyspieszenie i hamowanie rakiety w osi podtuznej, dla tego scenariu-
sza testowego widoczne jest na rys. 6.16. Zadanie sterowania zostalo zrealizowane z wymagana jakoscia

sterowania.

Predko$¢ rotacji z zyroskopu [«]
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RYSUNEK 6.11: Scenariusz testowy 1. Przebiegi predkosci rotacji z zyroskopu oraz estymowanej predkosci rotacji.
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RYSUNEK 6.12: Scenariusz testowy 1. Przebiegi estymowanego calkowitego zaburzenia oraz zadanej pozycji na lotki
sterujace.
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RYSUNEK 6.13: Scenariusz testowy 1. Przebieg estymowanego przyspieszenia rotacji.
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RYSUNEK 6.14: Scenariusz testowy 2. Przebiegi predkosci rotacji zyroskopu oraz estymowanej predkosci rotacji
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RYSUNEK 6.15: Scenariusz testowy 2. Przebiegi estymowanego catkowitego zaburzenia oraz pozycji lotki sterujacej.
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RYSUNEK 6.16: Scenariusz testowy 2. Przebieg estymowanego przyspieszenia rotacji.
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Rozdzial 7

Podsumowanie

Wykonana praca dyplomowa stanowila polaczenie aerodynamiki, automatyki, elektroniki oraz pro-
gramowania. Spojrzenie z réznych perspektyw pozwolito wysunaé¢ spéjne wnioski i wybraé drogi rozwoju
projektu. Wzieto pod uwage ograniczenia wynikajace z poszczegélnych wymienionych sektoréw.

Przeprowadzone testy w tunelu aerodynamicznym potwierdzity skuteczno$é wykonanego systemu ste-
rowania. Wykonanie dwéch scenariuszy testowych pozwolito na sprawdzenie systemu w réznych warun-
kach. Pierwsze dwa testy skupialy sie na sprawdzeniu skutecznosci uktadu sterowania przy opéznionym
zalaczeniu sterownika. Pierwszy scenariusz testowy wykazal, ze cel sterowania zostal spelniony przy
opisanych zaburzeniach. Po wlaczeniu sterowania mody wystepujace przy narastaniu predkosci sa pra-
wie niewidoczne. W drugim scenariuszu testowym skupiono sie na przetestowaniu uktadu sterowania
w stanie zmieniajacej sie predkosci przeplywu powietrza. Przy narastaniu predkosci przepltywu w tunelu,
poczatkowa pozycja lotki spowodowala rotacje, ktora zostala nastepnie skompensowana. Do obszaru
ustabilizowania sie¢ predkosci przeplywu, widoczne byly fluktuacje znajdujace si¢ w zdefiniowanym za-
kresie akceptacji :EQO%. System wiec zachowuje sie adaptacyjnie wzgledem zmieniajacych sie warunkow,
co potwierdzaja wykonane testy.

Warto podkredli¢, ze zmiana predkos$ci w tunelu aerodynamicznym w poréwnaniu ze zmiang predkosci
rakiety podczas lotu jest mala. W przypadku tunelu predko$é¢ przeptywu zmienia sie od 0 do 0,07 liczby
Macha w okoto 15 sekund. W przypadku rakiety w fazie napedzanej silnikiem jest to zmiana od 0 do
okoto 0,8 Macha w okoto 2 sekundy. W fazie lotu bezwladnoéciowego od okoto 0,8 do 0 liczby Macha
w ciggu okolo 15 sekund. Jest to znaczna réznica pomiedzy warunkami eksperymentalnymi a rzeczywistym
lotem. Uktad wykonawczy sterujacy lotkami ma opéznienie liczace 0,025 s, natomiast jego stala czasowa
wynosi 0,0197 sekundy. Co daje 0,0447 sekundy zwloki w ustaleniu zadanej pozycji. W przypadku tunelu
aerodynamicznego znaczenie tego bylo niewielkie. Natomiast w locie rakiety, kiedy predkosé znaczaco
zmienia sie w krotkim czasie, mozliwe jest niespelnienie zadania sterowania z akceptowalng jakoscia
(wieksza warto$é czasu ustalania, nieosiagniecie zakresu akceptowalnej predkosci rotacji). Dodatkowo
w symulacji zauwazono, ze z powodu znacznego opoznienia ukladu wykonawczego istnieje waski zakres

nastaw, dla ktorego zadanie sterowania zostaje zrealizowane z akceptowalna jakoscia.

Zostalo potwierdzone, ze zaimplementowany sterownik ADRC z uwzglednieniem opd6znienia realizuje
zadanie sterowania z akceptowalna jakoscia w warunkach eksperymentalnych i symulacyjnych. Istnieja
jednak watpliwosci dotyczace efektywnosci wybranego sterownika w przypadku tak znaczacego opdznie-
nia. W automatyce jednym ze sposobéw radzenia sobie ze znacznymi opdéznieniami jest zastosowanie
predyktora Smitha [19][37]. Predyktor Smitha pozwala miedzy innymi na zwigkszenie pasma petli za-
mknietej. W praktyce poprawia jako$¢ sterowania dla obiektéw ze znacznymi opdznieniami. Jednym z za-
lozen zastosowania wspomnianego predyktora jest doktadna znajomosé modelu w celu uzyskania dobrej

jakoéci sterowania. W przypadku zaprezentowanego obiektu to zalozenie nie jest spelnione. Jednak ist-
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nieje rozszerzenie sterownika, ktére pozwala potaczy¢ zalety predyktora Smitha oraz klasycznego ADRC.
Zaproponowany w [20] sterownik FFC-ADRC redukuje wplyw opdZnienia. Poprawia jako$¢ estymaty cal-
kowitego zaburzenia poprzez umozliwienie zwiekszenia pasma przenoszenia obserwatora. Warto jednak
zauwazy¢, ze zastosowanie tego rozszerzenia skomplikuje kod oprogramowania komputera poktadowego
i wydluzy czas obliczen sterownika. Moze si¢ to wiaza¢ z przekroczeniem maksymalnego wymaganego
czasu obliczen.

Model rakiety zaimplementowany w programie MATLAB pozwolil na wstepna weryfikacje dziatania
uktadu sterowania przed wykonaniem eksperymentu w Swiecie rzeczywistym. Dzieki temu, ze zaimple-
mentowano model rakiety 6DoF, mozliwe byto nie tylko sprawdzenie skutecznosci algorytmu sterowania,
ale takze weryfikacje stabilnosci lotu rakiety. Symulator nie daje jednak mozliwosci symulacji zachowania
rakiety podczas lotu przy zmiennym wietrze. W zwiazku z tym w przysztosci nalezaloby zaimplementowaé
model wiatru pozwalajacy na symulacje warunkéw pogodowych zblizonych do rzeczywistych.

Podczas testow od strony oprogramowania nie zauwazono bledow powodujacych przerwanie testu. Za-
implementowana architektura pozwolila mikrokontrolerowi na wykonywanie obliczen zwiazanych ze ste-
rownikiem w ramach 5,98% okresu probkowania. W przypadku wykorzystanych parametréw sterownika
jest to satysfakcjonujacy wynik, jednakze jest to czesé, ktérag mozna poddaé rewizji. Do tego mozna wy-
korzystaé biblioteke CMSIS-DSP [1], ktérej funkcje wykonujace operacje na macierzach, wykorzystuja
instrukcje SIMD (ang. Single Instruction Multiple Data). Jest to rodzaj instrukcji pozwalajacy na wy-
konywanie serii obliczen w jednym cyklu. Jest to jedna z metod zréwnoleglania przetwarzania danych.
Zastosowanie tej biblioteki pozwolitoby na skrécenie czasu obliczen. Zauwazono réwniez, ze wybrana za-
stepcza pamieé nieulotna flash pozwala na zapis pakietéw danych przez okolo 5 minut. Jest to czas, ktory
jest wystarczajacy do zapisu danych z lotu, jednakze powoduje to komplikacje kodu. W zwiazku z tym
korzystniejsza opcja jest zastosowanie zapasowej pamieci nieulotnej pozwalajacej na zapis wickszej iloéci
danych.

Wykorzystany mikrokontroler w potaczeniu z oprogramowaniem pozwalal na sprawne wykonywanie
stosownych obliczen. Zastosowany zyroskop pozwolil na wykonywanie akceptowalnej jako$ci pomiardw
predkosci rotacji przy wykorzystanej szybkosci prébkowania na poziomie 1000 Hz. Zastosowane zlacze
na karte microSD pozwolilo na utatwiony dostep do danych pomiarowych uzyskanych podczas wykony-
wania eksperymentéw. Dzieki wbhudowanej tadowarce do ogniw litowo-jonowych mozliwe byto bezpro-
blemowe utrzymywanie odpowiedniego stanu natadowania baterii. Mozliwe jest jednak dalsze uspraw-
nianie komputera poktadowego. Mimo mozliwosci sterowania serwomechanizmami modelarskimi wyko-
rzystujac sygnal PWM generowany przez mikrokontroler, na plytce drukowanej brakuje zabezpieczenia
nadpradowego, ktore zmniejszyloby ryzyko uszkodzenia komputera w przypadku zwarcia. Dodatkowym
elementem zmniejszajacym szanse na wywotanie awarii bytaby implementacja zabezpieczenia przed od-
wrotna polaryzacja napiecia zasilajacego. Zauwazono takze potrzebe dodania dodatkowego zlacza na
karte microSD w celu zwiekszenia redundancji metod zapisu danych pomiarowych. Spowodowane jest to
czestymi naglymi awariami kart SD. Zwiekszenie liczby komponentéw zapisujacych dane moze wyma-
gaé takze dodanie dodatkowej jednostki obliczeniowej (np. w postaci drugiego mikrokontrolera) w celu
zmniejszenia obciazenia mikrokontrolera odpowiadajacego za sterowanie.

Wykorzystany uklad wykonawczy jest efektywny przy okreslonych nastawach sterownika oraz warun-
kach eksperymentalnych. Serwomechanizmy modelarskie wprowadzaja znaczne opdznienie. Sa one bezpo-
$rednia przyczyna ograniczenia wartos$ci nastaw, co skutkuje w pogorszeniu jakosci sterowania. Jednym
z rozwiazan tego problemu jest wiec rewizja uktadu wykonawczego.

Istnieja watpliwosci co do powtarzalnosci wykonanego uktadu sterowania podczas lotu rakiety w rze-
czywistych warunkach. Bezposrednia przyczyna powstalych watpliwosci sa konsekwencje wyboru serwo-
mechanizméw modelarskich powodujacych duze opdznienie czasowe ukladu wykonawczego. W zwiazku

z tym istnieje ograniczenie pasma przenoszenia obserwatora LESO, jak i waski zakres doboru nastaw dla
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sterownika petli zewnetrznej zapewniajacych akceptowalna jakos¢é sterowania. Moze skutkowaé to mata
skutecznoscig uktadu sterowania w przypadku szybkozmiennych zaburzen. Zaproponowano sposoby rewi-
zji systemu sterowania. Po pierwsze nalezaloby przeprojektowa¢ uklad wykonawczy poruszajacy lotkami
pod katem zastosowania podzespoléw generujacych mniejsze opdznienia czasowe. Innym ze sposobdéw
zmniejszenia wptywu opéznienia na jakosé sterowania byloby zastosowanie sterownika FFC-ADRC.
Koncowo planowane sa testy ukladu sterowania podczas lotu rakiety w rzeczywistych warunkach.
Po analizie danych, sprawdzeniu powtarzalnosci, finalnie bytaby mozliwosé¢ prowadzenia pierwszych misji.
Warto wspomnieé, ze system sterowania predkoscia rotacji zaprojektowany zostal dla lotéw poddzwieko-

wych. W przyszloéci mozna rozszerzy¢ projekt dla lotéw przekraczajacy obszar poddzwickowy.
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