CHALMERS

Modellering och reglering
av eldriven raket

For autonom uppskjutning, flygning och landning

Kandidatarbete vid Avdelningen fér System- och Reglerteknik

INSTITUTIONEN FOR ELEKTROTEKNIK

CHALMERS TEKNISKA HOGSKOLA
Goteborg 2023
www.chalmers.se


www.chalmers.se




KANDIDATARBETE 2023

Modellering och reglering
av eldriven raket

For autonom uppskjutning, flygning och landning

WILHELM DAHLIN
ERric FABRICIUS
GIDEON GEELNARD
ANTON GLEISNER

DAviD KLEREBLADH
Soria KALLHAMMER

CHALMERS

Institutionen for Elektroteknik
CHALMERS TEKNISKA HOGSKOLA
Goteborg 2023



Modellering och reglering av eldriven raket
For autonom uppskjutning, flygning och landning

WILHELM DAHLIN
ERIC FABRICIUS
GIDEON GEELNARD
ANTON GLEISNER
DAVID KLEREBLADH
SOFIA KALLHAMMER

© WILHELM DAHLIN, ERIC FABRICIUS, GIDEON GEELNARD, ANTON GLEISNER,
DAVID KLEREBLADH, SOFIA KALLHAMMER 2023.

Handledare: Jonas Sjoberg, Chalmers Tekniska Hogskola
Examinator: Jonas Fredriksson, Chalmers Tekniska Hogskola

Examensarbete 2023
Institutionen for Elektroteknik
Chalmers Tekniska Hogskola
SE-412 96 Goteborg

Telefon 446 31 772 1000

Omslagsbild: CAD-modell av raketen som har konstruerats under projektets gang.

Skriven i ITEX
Goteborg 2023



Abstract

The space industry has been growing rapidly in recent years, partly due to an increased demand for
space data and related products and services. In order to lower production costs and make space
travel more accessible to interested parties, several companies have started to develop reusable rocket
parts. Since reaching low earth orbit (LEO) is the most energy demanding part of travel and also
one of the most common routes, it is becoming more essential to re-use as many parts of the rocket
as possible. The ultimate goal is to have a fully reusable rocket that only requires maintenance and
additional propellant in order to be ready for launch again after returning to earth’s surface. As of right
now there are no fully reusable rockets with orbital capacity. The american spacecraft manufacturer
SpaceX is a pioneer in this area and is currently developing a fully resuable rocket system called
"Starship’.

In order to fully understand and develop a similar solution, an electric rocket prototype was constructed
with emphasis on it being able to lift off and land completely autonomously. Relevant components as
well as software were examined, tested, tuned and implemented to be used in the final prototype in
order to perform flight tests. Several steps in the process meant testing each sub-system individually
to make sure everything was ready to combine for the final assembly. The developed reuseable rocket
model is able to easily take off and fly while keeping itself stable in the air but in order to replicate
the landing sequence of the Starship rocket, it requires further testing and development.



Sammanfattning

Rymdindustrin har vuxit snabbt de senaste aren, bland annat pa grund av en 6kad efterfrigan pa rymd-
data och relaterade produkter och tjénster. For att sdnka produktionskostnaderna och gora rymdresor
mer tillgdngliga for intresserade parter har en del foretag borjat utveckla ateranvéindbara raketdelar.
Eftersom resan i lag omloppsbana (LEO) &r det mest energikriavande steget av rymdresor blir det
allt viktigare att ateranvinda sa manga delar av raketen som mdojligt under detta steg. Det ultimata
malet dr att ha en fullt ateranvindbar raket som endast behdver regelbundet underhall och ytterligare
drivmedel for att vara redo for uppskjutning igen efter att ha atervént till jordens yta. Idag finns det
annu inte fullt dteranvindbara raketer med orbital kapacitet. Den amerikanska rymdfarkosttillverka-
ren SpaceX dr en pionjar inom detta omrade och utvecklar fér nirvarande ett fullt ateranvindbart
raketsystem vid namn ’Starship’.

For att till fullo férsta och utveckla en liknande l6sning konstruerades en elektrisk raketmodell med
tonvikt pa att kunna lyfta och landa helt autonomt. Relevanta komponenter undersoktes, testades,
anpassades och implementerades infér anvindning i den slutgiltiga raketmodellen och de utforda flyg-
testerna. Raketmodellen som utvecklades kan flyga och haller sig stabil i luften, men for att replikera
landningssekvensen for *Starship’ krivs det ytterligare tester och vidareutveckling.



Forord

Denna rapport éar en del av kandidatarbetet EENX16-23-05 pa Avdelningen fér System- och Reglertek-
nik pa Institutionen for Elektroteknik pa Chalmers Tekniska Hogskola. Kandidatarbetet pagick under
varen 2023 och omfattade 15 hogskolepoing.
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Beteckningar

Beteckningar

T Tidskonstant

A Lénkat flode [Wh]

¢ Vinkel relativt tyngdkraften [°]

pruft  Luftens densitet vid markniva [kg/m?]

A Area [m?
Cd Luftmotstandskoefficient [-]
d Raketens diameter [m]

F Kraft [N]

g Gravitationskonstant [m/s?]

H Raketkroppens hojd [m]

h Hojd fran botten pa raketen till masscentrum [m]
imotor Motorstrommen [A]

J Masstroghetsmoment [kg m?]

Lynotor Motorinduktansen [H]

M Moment [Nm]

m Massa [kg]

n Varvtal [rpm]
P Propellerstigning (engelska pitch) [m]
T Raketens radie [m]

R otor Motorresistansen [€]
s Strécka [m]
Unnotor Motorspanningen [V]

v Hastighet [m/s]
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1 Inledning

1 Inledning

Raketer har under en lang tid varit en engangsprodukt som bara har kunnat anvindas for en enda fard.
Innan uppskjutning bestar raketen av flera sé kallade raketsteg, det vill sdga sjilvsténdiga delar av
raketen som innehéaller egna motorer[1]. De storsta och dyraste stegen kopplas bort vid en forbestamd
altitud for att sedan brinna upp i atmosfaren eller forstoras nir de fallit tillbaka till jordytan. An idag
ar det fortfarande vanligt med denna typ av raketer, men pa senare ar har det skett manga tekniska
framsteg som har gjort att ateranvindbara delar av raketen okat signifikant. Foretaget SpaceX har
legat i framkant inom detta omrade da de ar 2014 utférde en flygning med vérldens forsta delvis
ateranvindbara raket som kunde nd omloppsbana [2]. De arbetar just nu med sitt nya program for att
utveckla den helt ateranvindbara raketen 'Starship’ [3]. Syftet med detta system &r delvis att sdnka de
totala uppskjutningskostnaderna vilket i sin tur lett till ett antal omkonstruktioner, en stor fordndring
ar flygsekvensen vid landning som blivit vildigt annorlunda. For att spara sa mycket brénsle som
mojligt roteras raketen nér den atervinder till jordens atmosfir sa att dess huvudaxel ar orienterad
vinkelratt i forhallande till flygriktningen, for att erhalla maximalt luftmotstand. Detta sénker i sin tur
raketens fallhastighet avsevért men innebér ocksa att raketen méaste utfora en vindningsmandver néra
slutskedet for att dess orientering ska vara vertikal ndr den vil landar. I figur 1 finns dessa sekvenser
visualiserade. Genom dessa unika sekvenser och sin enorma storlekt satsar SpaceX pa att gora resor
till rymden mer tillgdngliga och kostnadseffektiva med Starship.

2 ——
\ ‘_‘,
} =,
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1 \
&

Figur 1: Visualisering av de olika stegen for flygsekvensen - uppskjutning (1), vindning till horisontalt
lage (2), fritt fall (3) och vandning till vertikalt ldge samt landning (4)
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1 Inledning

1.1 Projektets bakgrund och syfte

Denna rapport beskriver modellering och konstruktion av en elektrisk och autonom raketmodell som
utfor kontrollerade lyft och landningar, samt utvecklingen av ett reglersystem till denna. Raketmodellen
ar ateranvandbar och kan saledes pavisa hur raketer kan utvecklas till att bli mer hallbara, bade
ekonomiskt och miljomassigt.

Rapporten utgar fran ett projektforslag vars initiala syfte var att konstruera en autonom och eldri-
ven raketmodell som kan utfora kontrollerade lyft, fall och landningar likt SpaceX Starship. Projekt
visade sig i ett tidigt stadie vara mer omfattande &n planerat och darfor forenklades malet till att fa
raketmodellen att lyfta och flyga stabilt i vertikal position.

1.2 Avgransningar

For att minska den méngd lyftkraft som motorerna behover producera stravades det efter att fa en sa
lag totalvikt pa modellen som mdjligt. Hojden pa modellen skulle vara runt 1 m, vilket begrénsade hur
mycket modellens vikt kunde paverkas. Utéver detta hade projektet en budget om 5000 kr och tiden
var begriansad till en termins halvtidsstudier.

1.3 Fragestallningar

o Vilka sensorer och aktuatorer krivs for att realisera raketmodellen?

e Vad krévs av reglersystem och modellering for att raketmodellen autonomt ska vara stabil runt
x-, y- och z-axlarna?

e Vad kravs for att modellen ska kunna uppna énskad hojd och sedan atervinda for att landa?

11



2 Matematisk modellering for uppskjutning och landning

2 Matematisk modellering for uppskjutning och landning

Héar forklaras den nédviandiga teorin som krévs for att konstruera ett reglersystem som styr raket-
modellen. De matematiska sambanden i kombination med hur reglersystemen ser ut anvinds for att
implementera samt programmera de nédvéndiga komponenterna.

2.1 Dimensionering av lyftkraft

For att berikna en kropps teoretiska, maximala hastighet vid fritt fall anvénds ekvation (1). Vida-
re kan ekvation (2) anvindas for att berdkna den nddvindiga lyftkraften som maéste genereras vid
retardationen under en landningssekvens(4].

2mg
Vg =4 ———— 1
0 caAprust )
vh
Fihrust = m(g + %) (2)

I ovanstédende ekvationer krédvs kroppens luftmostandskoeficient, ¢4 1 detta fallet vid fritt fall med
sidan av kroppen riktad mot marken, kroppens massa m, kroppens area vinkelriatt mot marken A,
samt luftens densitet vid markniva py,z:. I ekvation (2) &r s hojden 6ver marken som raketen borjar
bromsa upp fallet fran.

2.2 Lyftkraft genererad av propeller i kombination med elmotor

Motorspanningen U, otor hos en elmotor berdknas enligt ekvation (3).

. Olmotor ™
Umoto’r = Rmotorzmotor + Lmotor att + )\%, (3)

Ovan betecknar 4,0 motorstommen, R, ot motorresistansen, L, ot motorinduktansen, n motorns
varvtal och A flodeskopplingen i motorn. Det som tydligt framgér hér dr att motorns varvtal beror pa
motorspanningen samt motorstrommen. Varvtalet kan 16sas ut enligt ekvation (4).

) 01, .
3O(Umot0r — Riotorimotor — Lmotor%m)

n= Y . (4)

Eftersom att lyftkraften beror pa motorns varvtal innebédr det saledes att den ocksa paverkas av
motorspanningen och motorstrommen[5]. Lyftkraften som genereras av en propeller beskrivs enligt
ekvation (5).

F _ 195" (ﬁp)z—ﬁp ) () (5)
Thrust = 222977\ \60 600 °J\33.P

12



2 Matematisk modellering for uppskjutning och landning

Ekvation (5) beskriver ett forenklat och approximativt samband for propellerns lyftkraft i Newton,
dér d ar propellerns diameter i meter, P propellerstigningen (pitch) i meter och V4 ar lufthastigheten
in i propellern i meter per sekund.

2.3 Styrning av raketmodell

For att uppratthalla en stabil flygning krévs reglering kring och ldngs samtliga axlar. Rotation kring
x- och y-axlarna, som illustreras i figur 2, maste motverkas for att halla kroppen i vertikalt 14ge under
uppskjutning, flygning och landning. Notera att endast frildggning gjorts for y-axeln, men denna ser
likadan ut for x-axeln pa grund av den rddande symmetrin.

Mo

F Thrust

F Thrust, y

X

Figur 2: Krafter och moment vid uppskjutning (2D)

For denna reglering utnyttjas de matematiska sambanden i ekvation (6), (7) och (8).

D
=

T: FThrust,z —mg =mZ (

—: FTh'rust,y =mj

—~
EN|
~—

M : FThrust,y'h_']d;:Mm (

oo
=

Ovan betecknar J raketmodellens masstroghetsmoment kring aktuell axel, ¢ dr vinkeln mellan raketmo-
dellens huvudaxel och tyngdkraftens riktning och h ar avstdndet mellan raketmodellens masscentrum
och roder.

13



2 Matematisk modellering for uppskjutning och landning

Denna styrning astadkoms med hjélp av tidigare ndmnda roder och illustreras i figur 3. Rodren omdi-
rigerar luftflodet i botten av raketmodellen och genererar siledes ett moment kring dess masscentrum
[6].

Figur 3: Roder for reglering av modellens flygriktning.
For att erhalla lyftkraft kommer motorer med roterande propellrar anvindas. Dessa utvecklar ett

vridmoment som verkar kring raketmodellens huvudaxel och leder darfor till att den roterar kring
huvudaxeln|[7]. Vridmomentet for en elmotor berdknas enligt ekvation (9).

T =K,I (9)

dir T &ar vridmoment, K; ar férhallandet mellan vridmoment och strommen I. K; berdknas enligt
ekvation (10).

K, =1/K,s7. (10)

K, beskriver forhallande mellan motorns varvtal och spanningen. Foérutsatt att K, finns tillgdngligt
fran tillverkaren av elmotor kan K; berdknas enligt ekvation (11).

K, -2m

Kysr = 0

Detta innebér att ekvation (9) kan skrivas om till ekvation (12).

14



2 Matematisk modellering for uppskjutning och landning

1

T =
KUSI

I (12)

Detta medfor aterigen att kroppen som elmotorn &r monterad pa kommer att rotera kring motorns
huvudaxel, vilket innebér att detta fenomen maste tas i beaktning och motverkas for att raketmodellen
skall kunna flyga stabilt.

15



2 Matematisk modellering for uppskjutning och landning

2.4 Tillstandsmodell

X

Figur 4: Friliggning av raketmodell for framtagning av tillstandsmodell

Systemets tillstandsmodell kan beskrivas enligt foljande om luftmotstandet forsummas. Raketens mas-
scentrums position (y,- och z,) samt raketens riktning kan da beskrivas i tva dimensioner med {6ljande

ckvationer:

yr =y + sin(f)h
zp =z + cos(f)h

w=10

Ur detta kan den horisontella och vertikala accelerationen for systemet tas fram:

Ur =9+ h%w cos() = §j + ha cos(#) — hw?sin()

Zr=%— hgw sin(f) = # — harsin(0) — hw? cos(6)

ot

Vidare géller Newtons andra lag:

my, = Fsin(0) = Fryppyst cos(a — 0) sin(6)

mz, = F cos(f) — mg = Frprust cos(a — 0) cos(f) —mg

16



2 Matematisk modellering for uppskjutning och landning

Genom att eliminera kraften F ur ekvationerna (18) och (19) fas:

my, cos(0) — mz;. sin(f) = mgsin(9) (20)

Detta ger den dynamiska modellen fér raketens rorelse:

hw + {jcos(f) = gsin(f) = (21)
o gsin(6) ; ycos(@)’ (22)
Jw = Frppysthsin(a — 0) = (23)

_ Jw _ J(gsin(#) — jcosb)
= Frirust = hsin(a —6) h?sin(a — ) (24)

Tillstandsvektor [9 w Yy v]T inférs dér v = y och den generaliserade tillstindsmodellen fés en-
ligt:

f—w=0 (25)
hw + ¥ cos(f) — gsin(f) =0 (26)
y—v=0 (27)
J(gsin(f) — gjcosb)
—F, = 2
h2?sin(a — 0) ¢ =0 (28)
Linjarisering av modellen med [9 w Yy v]T = [0 0 0 O]T som arbetspunkt ger:

f—w=0 (29)
hw+9—¢g0=0 (30)
g—v=0 (31)

J(g6 —v)
_F = 2
a—g 70 (32

17



2 Matematisk modellering for uppskjutning och landning

2.5 Implementering av regulatorer

Det aterkopplade systemet for raketmodellens stabilisering kring x- och y-axeln illustreras i figur
5.

v

+
Bes) ey 199 s (ol

Figur 5: Aterkopplat system med processtérning v som styr vinkeln

F(s) representerar funktionen av PID-regulatorn som &r felet mellan vinkeln av raketmodellens huvud-
axel och tyngdkraftens riktning ¢(s) och den énskade vinkeln ¢,.¢(s). Vidare representerar v de last-
storningar som introduceras under flygningen. Utifran detta berdknas a(s) vilket dr den vinkel mellan
rodren och raketmodellens huvudaxel som krévs for att kontrollera dess riktning kring x- och y-axeln.
Funktionen F'(s) for en PID-regulator kan skrivas i Laplacedoménen enligt ekvation (33).

K;
F(s)=K,+ - + Kgs (33)

Tillsammans med ekvationerna (6)-(8), blir éverforingsfunktionen for systemet enligt ekvation (34)
[8].

¢(8) o thhrust
a(s)  Js?

G(s) = (34)

For att bestdmma J och h genomfordes ett antal tester pa den fysiska modellen, da dess massférdelning
ar komplex och inte kan approximeras tillrackligt noggrannt med hjélp av enklare geometrier. Dessa
tester forklaras i avsnitt 5.1.2.

Det aterkopplade systemet for hojdregulatorn som styr motorns rotationshastighet syns i figur 6.

18



2 Matematisk modellering for uppskjutning och landning

Zret(S) N(s)

Friruse(s) +
F (S) —> FThrust(n) o t()

2(s)

G(s)

Figur 6: Aterkopplat system med processtérning, v, som styr hojd

Hér ar zyf(s) den 6nskade hojden och z(s) &r den faktiska hoéjden. Frpryusi(n) beskriver relationen
mellan varvtal och lyftkraft, se ekvation (5). Aven héjden styrs med en PID-regulator dir F(s) ser ut
pa samma sitt som i ekvation (33). G(s) hirleds ur ekvation (6).

Gs)= 2 _ 1 (35)

B Fthrust(s) ms?

2.6 Ziegler-Nichols metoden for beridkning av PID-konstanter

For att kunna ta fram viarden pa PID-regulatorer experimentellt kan Ziegler-Nichols metoden vara
anvandbar. Fordelen med att arbeta med denna metod &ar att empiriska studier eller tunga berdkningar
inte krévs for att fa ut PID-virdena. Dock dr metoden av generell karaktér vilket innebér att de virdena
som berdknas inte alltid stdmmer utan kan komma att beh6va justeras ansenligt. Oavsett kan metoden
anvandas som utgangspunkt for prelimindra PID-konstanter for att sedan ga vidare med justering av
en eller flera av dessa [9]. Metoden gar ut pa att stinga av I- och D-komponenterna i PID-regulatorn
for att sedan dndra P-regulatorns vérde till 0. Darefter 6kas P-véirdet successivt fram till sjdlvsvanging
uppstar. Utifran periodtiden pa sjdlvsvingningen kan initiala virden pa PID-konstanterna berdknas
enligt nedan ekvationer [10].

3
= 7Ku
Ty
=D @)
8
K;= T’ (38)

dér K,, K; och K4 ér PID-konstanterna, K, ar virdet pa K, da sjilvsvingningen uppstar, och T, &r
periodtiden for sjdlvsvangningen.

19



3 Aktuatorer, sensorer och filter

3 Aktuatorer, sensorer och filter

I detta avsnitt beskrivs de aktuatorer som anvéindes vid konstruktion av raketmodellen. Vidare tas det
upp vilka sensorer som anvinds for att styra aktuatorerna samt vilka filter som implementerats for
sensorerna.

3.1 BLDC-Motor for framatdrivning

Raketmodellen drivs av BLDC-motorer (férkortning fér 'Brushless Direct Current’), med tillhérande
propellrar. En BLDC-motor bestar av tva komponenter, en stator och en rotor. Rotorn, som &r lokali-
serad i mitten av motorn, 4r den del som roterar och pa den sitter en permanentmagnet. Beroende pa
motorns utférande ar det tva eller fler poler i motorn. Dessa poler har ett "N” och ett ”S”. For att fa
rotorn att rotera tillfors strom till statorn som skapar magnetfilt som i sin tur attraherar motstaende
pol pa rotorn. Om detta utférs med en sadan hastighet att strommen som tillfors alltid gér till den
stator som ligger framfér rotorn si kommer BLDC motorn att kunna erhélla ett varvtal. Férdelen
med denna motor dr mojligheten att kunna variera varvtalet samt vridmomentet som kan uppnas.
Nackdelarna med denna motorn &r kostnaden att tillverka vilket leder till ett hogre inkopspris samt
kravet att anvinda ett ESC, vilket leder till en &nnu hégre kostnad [11].

3.2 ESC for fartreglering

Fartreglering och styrning av BLDC motorn, sker med hjilp av ett ESC/fartreglage (forkortning for
"Electronic Speed Controller’). Detta sker genom en in-signal fran t.ex. en arduino som talar om vilket
varvtal som onskas [11]. For att bestimma varvtalet s anpassar ESC den spanning som gér till motorn
for att generera det magnetfalt som &r nédvandigt for att rotera rotorn till valt varvtal. Beroende pa
hur fort fargregalget kan hantera insignalen eller vilken frekvens som kan uppnés sa avgdr det i sin tur
vilket max varvtal motorn far, detta begrinsas ocksd av motorns maximala kapacitet.

3.3 Servomotorer for positionering

For att dndra rodernas position genom rotation, anvinds en servomotor. Denna aktuator bestar av
en elmotor, positions-potentiometer, mikrokontroller, samt ofta kugghjul fér att anpassa utvéxlingen
beroende pa anvindningsomradet. En insignal fran till exempel arduinon talar om vilket virde pa
potentiometern som Onskas, sedan roterar elmotorn for att justera armen pa utsidan. Denna arm sitter
ofta ihop med en kontrollyta t.ex. ett roder som gor att att rodret kommer dndra sin position till
onskat virde.
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3.4 IMU f6r matning av vinkelhastighet och kraft

For méatning av vinkelhastighet och kraft, anvinds en IMU, som &r en forkortning for ’Inertial Mea-
surement Unit’. IMU:n bestar av ett gyroskop for méitning av vinkelhastighet, samt en accelerometer
for kraftméatning. Ibland kan en IMU &ven innehalla magnetometrar som méter magnetfiltet runtom
enheten.

De sensorer som anvinds i projektet dr gyroskopet och accelerometern. Accelerometern pa den in-
kopta IMU:n ar en MEMS accelerometer. En MEMS é&r i princip en fjdder med en vikt fést i mitten
pa fjadern. Nér accelerometern utséitts for en linjar acceleration kommer det resultera i att vikten pa
fjadern skiftar antingen uppat eller nerat beroende pa i vilken riktning accelerometern accelererar.

Ett gyroskop &r en sensor som méter vinkelhastighet med respekt till en given referens. Gyroskopet pa
IMU:n som anvénds i denna rapport ar ett MEMS-gyroskop. MEMS-gyroskop méter vinkelhastigheten
genom att anvinda sig av teorin om Corioliseffekten som bygger pa den troghetskraft som verkar pa
foremalet i rorelse i forhallande till en roterande ram. Aven hér &r det en vikt fast till fjidrar i x-led,
y-led och z-led. Massan kommer ha en drivande kraft i x-led, vilket leder till att den oscillerar snabbt
i x-led. Nér den ar i rorelse kommer en vinkelhastighet att appliceras kring z-axeln, vilket resulterar
i att det blir en kraft i y-led, som ett resultat av Corioliseffekten [12]. Den vinkeln som IMU:n har
roterat kring de tre axlarna ges av ekvation (39).

3.4.1 Exponential smoothing-filter

For att undvika véldigt hackiga och ryckiga servomotorer, kan ett exponential smoothing-filter anvén-
das. Detta filter tar bade nya och gamla métvirden och sitter en vikt pa dessa, vilket leder till en
interpolering av de tva viardena. Detta leder till att signalen far mindre extremt brus och pa sa sétt blir
servomotorerna mindre ryckiga pa gund av det brus som IMU:n i kombination med Madgwick-filtret
orsakar [13]. Det som sker &r att hogfrekventa variationer i tidsserien ddmpas, medans lagfrekventa
variationer bevaras i en storre utstriackning. Enligt Rob J Hyndman and George Athanasopoulos ar
det Onskvart att fasta storre vikt vid nyare data dn dldre, det vill siga anvinda ett hogre virde pa o
i ekvation (40).

yryr=a-yr+ (1 —a)-yr (40)

3.4.2 Madgwick-filter

For att finna IMU:ns orientering och ddrmed raketens orientering, anvénds ett Madgwick-filter. Madgwick-
filtret 4r en algoritm som anvénds inom sensorfusion for orienteringsberdkning av ett foremal med
hjélp av sensorinput fran en IMU som innehéller gyrometer, accelerometer och eventuellt magnetome-
ter. Genom att kombinera datan som givs av dessa tidigare ndmnda sensorer kan algoritmen estimera
sensorns orientering i rymden, vilket da tagits fram genom att berdkna kvaternioner. En kvaternion
kan beskrivas som ett matematiskt objekt som aterger raketens rotation kring en stationéar referens-
ram, vilken oftast ar den initiella orienteringen av enheten. For att uppskatta felet i berdkningarna av
kvaternionerna och utifran det férbéttra nogrannheten i berdkningarna anvinds en gradientbaserad
optimeringsalgoritm, vilket resulterar i en snabb och stabil algoritm. For matematiska detaljer om
filtrets implementering se [14][15].
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3.5 Barometrisk trycksensor for hojdméitning

I projektet gors hojdmétning med hjélp av en barometrisk trycksensor, som méter férdndringar i at-
mosfarstrycket. Denna trycksensor har ett tunt cirkuldrt membran och en tojningsméatare. Den mérker
av foréandringar genom att membranet deformeras av antingen hogre eller lagre tryck, da omvandlar
tojningsmétaren detta till en elektrisk signal. Sensorn méter férdndringen relativt den referens som
sensorn kalibreras till, po [16]. Ekvation (41) tar hdnsyn till bade tryck, p, och temperatur, T', for att
sedan omvandla detta till en hojd relativt marknivin [17].

1
Po\5257 _1). .
- (( ) 1) (T +273.15)

p
0.0065

3.5.1 Lagpassfilter

Ett lagpassfilter sldpper endast igenom signaler som ligger under gransfrekvensen medan det dampar al-
ternativt eliminerar signaler med en hogre frekvens [18]. Ett forsta ordningens 1agpassfilter skrivet som
en overforingsfunktion beskrivs enligt ekvation (42), dir 7 ar beteckningen for tidskonstanten.

G(s) = , (42)
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4 Realisering av modell

I detta avsnitt beskrivs hur raketmodellen realiserades. Forst forklaras de forberedande testerna vilka
lag som grund for de krav som sammanstélldes for modellens konstruktions- och elektronikkompo-
nenter. Dessutom forklaras hur samtliga filter implementerats for att reducera brus och stokastiska
maéatviarden for de aktuella sensorerna.

4.1 Forberedande tester infor konstruktion

Initialt utférdes ett antal tester for att undersdka hur stor lyftkraft som kunde uppnas med olika kon-
figurationer av komponenter. Dessa tester utférdes med en redan befintlig och svagare testmotor, ESC
och batteri, som redan fanns till férfogande. Detta for att erhalla preliminéra resultat som anvéndes
som underlag infér de slutgiltiga inkopen. I testerna var de varierande faktorerna propellerdiameter,
antal propellerblad, samt nér- och franvaron av ett ytterholje kring propellern. Resultatet fran des-
sa tester anvindes for att faststélla en kombination av komponenter som genererar tillriackligt hog
lyftkraft for den slutgiltiga raketmodellen.

4.1.1 Verifiering av motorns prestanda

I figur 7 visas en anordning dér testmotorn dr monterad pa en vertikal arm, och en lastcell som ar
placerad under en horisontell arm. Dessa tva armar har samma ldngd och ar vinkelrdta mot varandra.
Nér motorn och déarmed propellern roterar genereras en kraft som verkar i samma riktning som motorns
rotationsaxel. Detta frambringar ett moment kring armarnas fastpunkt och ger ett kraftutslag pa
lastcellen som motsvarar den av motorn och propellern genererade lyftkraften. Pa sa vis var det mojligt
att avgora huruvida motoruppséattningen lyckas uppna en tillrackligt hog lyftkraft.

(a) Prototyp av testanordning (b) CAD-modell av testanordning

Figur 7: Testanordning for prelimindr métning av lyftkraft

Dessa tester spelades in och ljudfilen anvindes sedan for att bestdmma propellerns rotationshastighet.
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4 Realisering av modell

Ljudet analyserades med hjélp av programvaran Audacity, och det framgér enligt figur 8 att motorns
rotationsfrekvens nar 300 Hz, vilket motsvarar 18000 rpm.

s Tid (s)

Figur 8: Frekvensanalys for trebladig propeller (8 tum) i Audacity. Intensitet i stigande ordning visas
i skalan bla-rod-vit.

Testanordningen ovan anvéindes dven for att méta lyftkraft och varvtal hos en av motorerna som
anvéandes i den slutgiltiga modellen. Resultatet redovisas i tabell 1 nedan.

Tabell 1: Maximal lyftkraft frdn motor som anvénds i slutgiltig raketmodell

Antal propellerblad | Propellerdiameter (tum) | Maximalt varvtal (rpm) | Maximal lyftkraft (N)
3 8 18000 21,5

4.1.2 Lyftkraft vid maximalt varvtal med och utan ytterholje

Testanordningen som visas i figur 9 anvindes for att approximera hur stor lyftkraft som genererades vid
fordndring av raketkroppens utformning. Testet utférdes med ett cylindriskt ytterholje som omsluter
propellern. Resultatet gav en uppfattning av hur mycket raketkroppens skal paverkar lyftkraften pa
grund av den begrénsade lufttillférseln.
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Figur 9: Testanordning med cylindriskt skal framfor propeller

Fran de uppmétta lyftkrafterna enligt tabell 2 ar det tydligt att ytterholjet har en stor paverkan pa
lyftkraftens magnitud - ndrvaron av ett ytterholjde ledde till en minskning av den maximala lyftkraften
pa 31 %.

Tabell 2: Andel av maximal lyftkraft beroende pa néarvaron av ytterholje

Cylindriskt ytterholje | Uppmaétt lyftkraft (% av maximal lyftkraft)
Utan ytterholje 100
Med ytterholjde 69

4.2 Materialval for konstruktionskomponenter

De komponenter som utgor raketmodellen &r tillverkade av ett flertal olika material. Val av material
har gjorts baserat pa de krav som stéllts pd framst hallfasthet, temperatur, och vikt. Notera att det
inte &r mojligt att géra materialval pa vissa komponenter, sésom motor och ESC, da dessa bestéllts
och de ingdende materialen ar siledes forutbestdmda. I dessa fall lades fokus pa att maximera kompo-
nentens prestanda och samtidigt minimera kostnaden. Raketens olika konstruktionskomponenter med
tillhérande materialval visas i figur 10 och tabell 3.

25
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Del Beskrivning Antal (st)  Material

1 Stav 8 Kolfiber
2 Roderskiva 1 CPE

3 Motorskiva 2 CPE

4 IMU-skiva 1 CPE

5 Roder 4 CPE

6 Ytterholje 1 Polystyren
7 Nos 1 CPE

8 Fena, nos 2 CPE

9  Fena, kropp 2 CPE

Figur 10 & Tabell 3: Overblick av raketmodellens huvudsakliga konstruktionskomponenter

Raketmodellens massa dr en starkt dimensionerande faktor da denna &r direkt proportionell till den
lyftkraft som krdvs [19]. Detta innebér att material med hoga hallfasthetsegenskaper och 1ag vikt ar
att foredra. Ett material som fyller dessa krav &r kolfiber, som bestar av en tunn polymerviv som
laggs i flera lager for att astadkomma 6nskad geometri. Kolfiber och stal har ungefér lika hog styvhet,
men densiteten for kolfiber dr néstan fem génger lagre &dn stal [20]. Detta gor kolfiber till ett mycket
passande material for raketmodellens skelettstruktur.

En del av komponenterna ar tillverkade med hjalp av 3D-skrivare, detta pa grund av deras specifika
geometrier och dimensioner. Samtliga skivor och roder ar tillverkade av CPE-plast (forkortning for
"Chlorinated Polyethylene Elastomer’) da dess hoga elasticitetsmodul och duktilitet &r fordelaktiga
egenskaper vid eventuella kollisioner [21]. CPE tillater dven utskrift av smé och tunna komponenter,
vilket gor det mycket lampligt fr utskrift av rodren. Dessutom har CPE en hégre temperaturtéalighet,
vilket innebér att risken for smélta och deformationer pa grund av virmen som genereras av elektro-
niken minimeras [22]. Utskriftstiden 6kar som foljd av den hoga temperaturtaligheten, men med tanke
pa att raketmodellen &r relativt liten dr detta inte nagot som péaverkar tidsaspekten avsevért. Skivorna
har en ifyllnadsgrad pa 50 procent, detta for att minimera vikten men ocksa géra den kollisionstélig
[23]. De komponenter som tillverkades med 3D-skrivare modellerades i CATIA V5. Slicer-programvaran
som anvéndes var Ultimaker Cura (v5).

Notera att raketmodellen som realiserats inte har ytterholje, nos eller fenor. Beslutet att exkludera
dessa komponenter togs pa grund av den begrinsade tidsramen samt de forberedande testerna under
avsnitt 4.1.2 som visade pa att raketens lyftkraft minskar signifikant med ett ytterholje. Ett hogre
luftflode och lyftkraft ger mer auktoritet att snabbt styra raketens riktning enligt ekvation (8). Imple-
mentering av dessa komponenter och eventuella anpassningar for dessa diskuteras i kapitel 8.

4.3 Raketmodellens utformning och dimensioner

Raketen som anvéints for inspiration under arbetets gang, SpaceX ’Starhip’, &r 50 m hog och 9 m i
diameter [3]. Detta ger ett hojd/diameter-forhallande pa 5.5 och kommer anviandas som utgangspunkt
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vid konstruktion av raketmodellen. Utover detta finns det ett antal begrdnsningar som paverkat raket-
modellens dimensioner och form. De 3D-skrivarna som anvindes under projektets gang tillat endast
utskrift av komponenter med en diameter pa 0.2 m. Propellerdiametern som anvéndes var dock 0.203
m. Av denna anledning utformades skivorna med en attakantig geometri dar kolfiberstavarna placeras
i skivornas horn. Detta dkade avstandet mellan stavarna fran 0.2 m till 0.23 m och propellern far dér-
med plats mellan stavarna. Dessutom innebér den oktogonala geometrin att montering av komponenter
underléttas och tillater enkel och symmetrisk uppstéllning av dessa. Roderskivan har exempelvis an-
passade fésten for de servon som anvédnds, och motorskivan har genomgaende hal for enkel montering
av motor. For fullstdndiga specifikationer och ritningar for dessa komponenter, se bilaga A.2.

En diameter pa 0.23 m for raketmodellen innebér att hojden ska vara ungefiar 1.1 m for att erhélla ett
hojd/diameter-forhallande pa 5.5. Kolfiberstavarna har en maximal ldngd pa 1 m, vilket gor raketmo-
dellen négot kortare. Detta dr dock inte nagot som &r direkt avgorande for raketmodellens prestanda,
utan anviands aterigen som utgangspunkt for rimliga dimensionsforhéllanden.

Den sammanstéillda massan for samtliga konstruktionskomponenter som anvéndes blev 1.4 kg. Det
omfattar stavar, roderskiva, motorskivor, IMU-skiva och roder. Detta 1lag som underlag fér de specifi-
kationer som krévs av motorer, ESC och batterier. Valen av dessa komponenter var en iterativ process
dér en lamplig kombination av komponenterna anvindes for att berdkna dess maximala lyftkraft. Ut-
vardering av och jamforelse mellan den genererade lyftkraften och raketmodellens vikt utfordes for att
faststéilla huruvida tillracklig lyftkraft erhalls. Processen utfordes iterativt eftersom varje kombination
av motor, ESC och batteri har varierande totalvikt och lyftkraft, vilket séledes ger olika vikt /lyftkrafts-
forhallande. Notera alltsa att denna vikt inte ligger som grund for vidare berdkningar av exempelvis
masstroghetsmoment och masscentrum. Dessa faststélls néar elektroniken &r monterad da det &r i denna
utformning som raketmodellen ska anvindas.

4.4 Elektriska komponenter

De elektriska komponenter som anvdnds samt deras tillhérande kopplingsscheman presenteras i nedan
figur och tabell. Fér mer information om komponenterna, se bilaga A.3.

Raketmodellen behover en lyftkraft som &r stérre &n dess egenvikt for att modellen ska kunna lyfta.
For att ha ytterligare kontroll 6ver modellen togs beslutet att lyftkraften féredragsvis ar 1.5 ganger
storre dn egenvikten. Enligt specifikationerna pa den valda motorn kan den generera 31,4 N i lyftkraft
nér den forses med en spanning pa 24 V och en strom pa 70 A. Tva av dessa motorer skulle da ge en
lyftkraft pa 62,8 N, vilket &r mer &n tillrickligt for att lyfta raketmodellen utifran den uppskattade
massan fran avsnitt 4.3.

Kravet pa batterierna ar att de maste leverera minst 24 V och 70 A kontinuerligt till bada motorerna.
For att uppna detta samt for att ha tillracklig kapacitet for att modellen ska kunna genomfora minst
en fiard valdes 4 batterier som &r kopplade enligt figur 12.
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Del Beskrivning Antal (st)

Arduino Uno
BLDC motor
ESC

1

2

3

4 Trycksensor
5 IMU

6 Servo

7

8

Batteri till arduino

NN R R RN NN

Batteri till motor

Figur 11 & Tabell 4: Overblick av raketmodellens huvudsakliga elektronikkomponenter.
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Figur 12: Kopplingsschema &ver motorer och batterier

For styrning av motorerna anvénds tva stycken ESC, en till vardera motor. Dessa behover bade kunna
hantera den spanning som batterierna levererar och den maximala strommen som flédar i kretsen.
Denna komponent har éverdimensionerats nagot for att sdkerstélla att den inte havererar nar maximal
effekt forses fran batterierna.

Som mikrokontroller anvinds tva stycken Arduino Uno. Eftersom Arduino Uno endast har tva kon-
takter tillgingliga for sensor-inputs behévs tva stycken for att anvinda bade tryckmétning fran tryck-
sensorn, samt lutning och acceleration fran IMU:n.
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Trycksensorn klarar av en maximal spianning pa 4 V. Eftersom det inte kan garanteras att spadnnings-
matningen fran Aruduino Unon:s 3,3 V ligger konstant under 4 V krévs en separatspanningsmatning
till denna. Spénningsnivan till denna valdes till 3 V och &stadkoms enligt figur 13 , dir spadnningsmat-
ningen pa 5 V kommer fran Arduinon:s 5 V port.

2 kQ 3 kQ

Figur 13: Resistorkoppling for 3 V spanningsmatning
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5 Tester och validering av raketmodellens komponenter

Foljande avsnitt beror de tester som utfordes pa den slutgiltiga raketmodellen, for att kontrollera att
den teori som togs fram innan modelleringen stdmmer 6verens med den fysiska modellen. Hér beskrivs
dven en simulering av hur en flygsekvens kan se ut.

5.1 Framtagande av fysikaliska storheter for matematisk modellering

Héar beskrivs de matematiska konstanter som krévs for att modellera raketen och for att senare hitta
de optimala virdena for PID-regulatorerna.

5.1.1 Raketens vikt och masscentrum

Raketmodellen har en totalvikt pa 2.355 kg, detta innefattar alla komponenter, savél konstruktion som
elektronik. Faststéllning av modellens masscentrum utférdes genom att hdnga raketmodellen i en lina
och sedan balansera den tills den héngde vagratt. Detta verifierades sedan med ett digitalt vattenpass.
Avstandet fran raketens bas till dess masscentrum méttes till 0.45 m.

Figur 14: Métning av masscentrum hos raketen

5.1.2 Experimentell framtagning av masstroghetsmoment

For att berdkna masstroghetsmomentet kring dess masscentrum héngdes raketmodellen upp i tva linor
enligt nedan figur, dir avstandet mellan respektive lina noterades. Modellen sattes sedan i svingning,
och darefter kan masstroghetsmomentet berdknas experimentellt.
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Figur 15: Uppséttning for berdkning av masstroghetsmoment hos raketen

Sambandet som anvindes vid berdkning av raketmodellens masstroghetsmoment vid rotation runt x-
och y- axeln redovisas i ekvation (43) [24].

mgD?T?
T (43)

Ovan betecknar T periodtiden fér modellens oscillering, L &r linornas ldngd och D &r avstandet mellan
linorna. Inséttning av parameterviardena D = 0.33 m, L = 1.53 m, T' = 5.4 s i ekvation (43) ger att
J = 0.304 kgm?.

5.1.3 Maximal producerad lyftkraft

For att méata den lyftkraft som raketmodellen kan producera véindes raketen upp och ner och placerades
pa en vag. Vagen nollstélldes sedan och motorerna aktiverades vilket riktar kraften direkt mot vagen.
P& sd vis kunde raketmodellens lyftkraft métas. Under detta test visade vagen en maximal vikt pa
4.32 kg, vilket motsvarar ungefér 42.4 N enligt Newtons andra lag.
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(a) Uppséttning vid métning av —
lyftkraft (b) Uppmiétt lyftkraft vid maximal effekt

Figur 16: Métning av lyftkraft

5.2 Test av barometrisk trycksensor

Trycket som méts upp med trycksensorn konverteras till altitud med ekvation (41) [25]. Vid hjdmét-
ning ar trycksensorn mycket kénslig for sma tryckforandringar. Svaga vindpustar och tryckférdndringar
till f6ljd av att en dorr 6ppnas ett par meter bort leder till ett métfel i storleksordningen 0.5 m. For
att undvika dessa storningar dr trycksensorn inkapslad i ett skal av polyuretan enligt figur 17. Skalet
innehaller sméa porer, som starkt begriansar svaga luftflodens paverkan, vilket ger ett mer stabilt tryck
inuti skalet. I figuren syns endast hélften av skalet. Ett likadant skal &r placerat &ven pa ovansidan av
sensorn for att isolera trycksensorn i alla riktningar.
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Figur 17: Trycksensor monterad i polyuretan-skal

Utover detta omslots dven polyuretan-skalet med ett tunt lager av aluminiumtejp, se figur 18. Detta
gjordes for att reflektera sa mycket solljus som mojligt, da ljuset bidrar till att temperaturen hojs inuti
skalet.

Figur 18: Trycksensor omsluten i aluminiumtejp

5.3 Framtagande av PID-konstanter for stabilitetsreglering

I figur 19 syns testuppstéllningen som anvindes for att experimentellt bestdmma PID-konstanterna
K, K; och Ky, for stabilisering av raketmodellen. Testet utférdes genom att montera raketmodellen sé
att masscentrum hamnar ovanfor staven som modellen &r monterad pa. Detta gor att modellen hédnger
med nosen nedat om motorerna ar avstdngda. Dérefter utfordes tester for att lata raketmodellen styra
tillbaka till uppréat position. Pa sa sétt kunde olika vérden fér PID-regulatorn testas och gemforas for
att finna gynnsamma vérden.
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(a) Testrigg for stabiliseringsreglering framifran (b) Testrigg for stabiliseringsreglering fran sidan

Figur 19: Testrigg for stabilitetskontroll

5.4 Framtagande av PID-konstanter for hojdreglering

Konstanterna K,,, K; och K, bestdmdes &ven for héjdregleringen experimentellt med hjalp av Ziegler-
Nicholsmetoden enligt testet i figur 20.

Figur 20: Uppstéllning for experimentell bestdmning av héjdregulator
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5.5 Simulering av flygsekvens med reglering

Syftet med simuleringen var att se hur olika variabler paverkade regleringen av raketen i de olika
stadierna av flygsekvensen. Koden for simuleringen presenteras i bilaga A.4, simuleringen sag da ut pa
foljande sétt (se bilaga A.1):

Time:16.61s
Altitude-8 47m
Accent velocity:9.49m/s

Figur 21: Simulering av raket

I simuleringen anvindes ekvationerna (4) - (8), som presenterades i kapitel 2. For att utfora simule-
ringen anvindes Newtons stegmetod for att simulera systemet i tidsdiskreta steg. Simuleringen sker i
tva dimensioner for att forenkla implementeringen, men principerna for regulatorerna stdmmer dven i
tre dimensioner. Nedan presenteras resultat fran olika regulatortyper. Dessa resultat kan anvéndas for
att motivera typ av regulator som kommer anvindas i den fysiska implementationen.

Testsekvensen bestod av att raketen forst skulle nd en serie av koordinater: (3,10), (-3,20), (0,15),
(0,0). Efter att raketen forsokt na en hojd pa 20 m byter regulatorerna lige till att *fall’, det vill
sdga att servostyrning och motorstyrning helt stdngs av. Forst nédr raketen natt en hojd av 15 m sétts
styrningen pa igen och far i uppgift att landa raketen pa koordinaten (0,0). Under hela sekvensen
forsoker regulatorerna styra raketens riktning (illustrerat med 'Direction [rad]’ i graferna) till att vara
0, vilket &r ekvivalent med att raketen pekar rakt upp. Till och borja med testas en P-regulator, det
vill séga en regulator vars overforingsfunktion kan skrivas enligt nedan (44).

F(s) = Kp (44)

Denna regulatorn tar endast hinsyn till det nuvarande felet och agerar proportionerligt mot detta.
Med en P-regulator blev resultatet foljande:
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: Simulering av raket, P-regulator

Det ar tydligt att denna regulatorn inte ar tillricklig for att styra systemet da raketen har svart att
folja referenssignalen samt blir ytterst instabil pa grund av avsaknaden av integrerande och deriverande
komponenter i regulatorn. Detta dr da en P-regulator saknar forméga att kompensera for kvarstaende
fel som bland annat kan forklara varfér x-koordinaten borjar avvika.

I nésta forsok anvinds en Pl-regulator. En sddan regulator har f6ljande éverforingsfunktion (45).

Figur 23:
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Simulering av raket, PI-regulator

Systemet ar fortfarande instabilt, men det har nu en 6kad forméga att f6lja referenssignalerna utan
att avvika till en borjan. Dock 6verskjuter systemet referenssignalerna vilket resulterar i ocillationer
som inte ar 6nskvirda. Detta kan forklaras med att regulatorn inte har nagon del som tar hdnsyn till
felets derivata som motverkar dessa ocillationer.

Aven en PD-regulator undersoktes, det vill siiga en regulator med foljande éverforingsfunktion (46).

F(s) =K, + Kgs

(46)
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Figur 24: Simulering av raket, PD-regulator

PD-regulatorn var mycket effektiv for att motverka oscillationer och stabilisera systemet. Dock sa
fanns det alltid ett kvarstaende fel vid anviandingen av denna regulatortyp. Detta kan motverkas

med en integrerade konstant i 6verféringsfunktionen, det vill siga en PID-regulator pa foljande form
(47).

K;
F(s)=K,+ — + Kys (47)
S
Altitude [m]
207 — Atitude W,,,,,_—‘,_‘
E | — e e i
5 yd AN
P - )

0 5 10 15 20 25 30
X coordinate //_/ T

Goal x coordinate

o ,/

[ 5 10 15 20 25 30
tid [s]

X coordinate [m]

x-coordinate [m]

Figur 25: Simulering av raket, PID-regulator

Med en PID-regulator blir det kvarstdende felet néistan obefintligt. Av detta skél véljs en regulator
av denna typ i for implementationen av den fysiska modellen. Ett ytterligare test utfordes dar ett
signifikant méatbrus infordes, till skillnad fran tidigare test dé det endast anvéndes laga nivaer av brus.
Detta métbrus resulterade i mycket ldgre prestanda som kan ses i graferna nedan.
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Figur 26: Simulering av raket, med stort métbrus
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Detta innebér att méngden méatbrus maste reduceras, i detta fall genom att isolera trycksensorn fran
vind och undvika att montera IMU:n dér det uppstar vibrationer. Utover detta anvinds ett Madgwick-
filter, se avsnitt 3.4.2.
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Hér beskrivs hur vil den slutgiltiga raketmodellen kan styras, med avseende pa reglersystemen och
tillhérande aktuatorer, sensorer och filter.

6.1 PID-konstanter framtagna genom matematisk modellering

For att fa fram virden till PID-regulatorn anvinds ekvationen for éverforingsfunktionen (34). De ex-
perimentellt framtagna virdena for troghetsmoment fran ekvation (35), hojd for masscentrum fran
ekvation (8) och en lyftkraft pa4 30 N anvindes ett MATLAB-program, vilket finns i avsnitt A.5. De
viarden som programmet gav syns i figur 27. Dessa virden testades men funkade inte bra i verklighe-

ten.

Step Plot: Reference tracking

Tuned response
== == Baseline response

o
o]
T
-
1

Amplitude
o
(=]

= = = = = = _

0.4

0.2

0 0.2 04 0.6 0.8 1 1.2 14 1.6 1.8 2
Time (seconds)

Controller Parameters: Kp = 0.7966, Ki = 0.5783, Kd = 0.2164

Figur 27: Framtagna vérden fér PID-regulator med hjalp av MATLAB

K, | 0,80
K; | 0,58
Ky | 0,22

Tabell 5: PID-konstanter till stabilitetsregulator framtagna genom matematisk modellering

6.2 Reglering av raketmodellens stabilitet

For att uppratthalla stabilitet hos raketmodellen behovde forst och framst dess rotation motverkas.
Detta astadkoms delvis genom att anvinda tva propellrar som roterar i motsatt riktning for att mot-
verka varandras vridmoment. Det observerades under tester att detta inte var tillrdckligt for att halla
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raketmodellen stabil. Darfér behévde roderstyrning implementeras. Denna styrning dstadkoms med en
P-regulator diar P-konstanten K, bestdmdes experimentellt genom observationer och redovisas i tabell
7. For att inte 6verskrida vinklar som borjar skapa mycket turbulens och sluta styra luftflodet sa sétts
begrédnsningar pa hur stora vinklar regulatorn kan ge, dessa presenteras ocksa i tabell 6.

Tabell 6: PID-konstanter till rotationssregulator samt min- och maxvinklar

K, 0,3
Maxvinkel | 10°
Minvinkel | -10°

Nér signalen innehallande vinkelhastighet fran IMU:n integrerades med ekvation (39) till den vinkel
modellen roterats runt de tre axlarna upptéicktes att ett métfel introducerats. Detta métfel vixte
obegriansat med tiden och redovisas i figur 28 som den grona grafen for rotation kring x-axeln och den
gula grafen for rotation kring y-axeln. Nar ett Madgwickfilter applicerades pa de uppmaétta virdena
fran IMU:n eliminerades det vixande métfelet och resultatet redovisas i figur 28 som den blaa grafen
for rotation kring x-axeln och den réda grafen for rotation kring y-axeln.

Vinkel (9
0.0

I NN SAANANAM A~ NAAA S PN

0.0

160 20 3% Matpunkter

Figur 28: Uppmitt rotation kring x- och y-axel med Madgwickfilter (_M) och med hjilp av att
integrera vinkelhastigheten (_I)

Ur figur 28 framgar att Madgwickfiltret har en stor méngd matbrus pa utsignalerna. Detta &r inte
Onskvart da detta har negativ inverkan pa utsignalen fran regulatorn d& den deriverade delen av
PID-regulatorn ar kinslig for métbrus. Detta lostes med ett lagpassfilter och redovisas i figur 29, déar
signalerna som slutar pa _ M de som endast har ett Madgwickfilter applicerat pa sig, medan signalerna
markerade med _ MF &ven har ett lagpassfilter applicerat pa sig.
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Xl MBI Y-axel_M [-axeln MR Yaxel_MF
Vinkel (9
12.0

Ny

Ao AN A A A M 2 st A A AL A A am Mot 2t AMAAMAAM A A AMAMA A ,
Vs »fm’y/ W \,*\/\,” e ‘\v, YW W\‘A/ Vi AV oy ' *»’A VANt ~N'/\/\e” V \"V W N\/“f P i “VI\F,WV/' WYY ‘-f ! Wt

12.0

160 200 300 400 Mitpunkter

Figur 29: Métbrusfiltrering med och utan lagpassfilter

Tester som utférdes enligt principer som presenteras i Ziegler-Nicholsmetoden, vilken beskrivs i avsnitt
2.6, resulterade i att PID-konstanterna enligt tabell 7 hittades. Resultatet av att de konstanterna
implementerades och testades i teststillningen i figur 19 redovisas i figur 30. Raketen ar relativt bra
pa att halla en uppratt position &ven om den &r monterad i en instabil position. P4 samma sitt som

for rotationsregulatorn sa har &ven har min- och maxvinklar implementerats har for att inte stoppa
luftflodet.

Tabell 7: PID-konstanter till stabilitetsregulator samt min- och maxvinklar

K, 3,00
K, 0,08
Ky 55,00

Maxvinkel 40°
Minvinkel | -40°
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W X-axel MF |l Y-axel_MF
Vinkel ()
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Figur 30: Resultat av raketmodellens stabilitetsregulator

6.3 Reglering av raketmodellens hojd

Som tidigare ndmnts anviands en tryck- och temperatursensor for att estimera altituden av raketmo-
dellen med hjilp av ekvation (41). I kombination med denna anvinds &ven ett lagpassfilter for att
filtrera ut de hogfrekventa métbrusen och fa en mer stabil signal att reglera hdjden efter. Det vérde
som valdes pa 7 i ekvation (42) var 0.5, vilket resulterade i nedan ekvation:

1

Gl = 0ms i1

(48)

Resultatet av att implementera ekvation (48) framgér i figur 31. Under detta test lyftes sensorn upp
till cirka 1 m, forst i en relativt langsam takt, sedan snabbare och slutligen med mycket vibrationer
pa cirka 0.1 m i amplitud, vilket férvintas under en flygtur. Den blaa linjen i figuren visar en konstant
altitud pa 1 m, den roda linjen ar den ofiltrerade signalen och den grona linjen &r signalen déar ekvation
(48) har implementerats och filtrerat bort métbrus. Det framgar tydligt att méatbruset i princip helt
eliminerat i den hogra delen av figur 31, déar sensorn lyftes upp med mycket vibrationer.
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Altitud (m)

6.0

mALti tude mALti tudeF

100 Matpunkter

Figur 31: Test att hoja trycksensor till 1 m (bld) med filtrering (grén) och utan filtrering (rod)

En signal till ESC:n pa 1100 motsvar att motorn ska halla hastigheten 0 rpm samt att 1940 motsvarar
maximal rotationshastighet, dirav agerar dessa virden som grinsvirden fér PID-regulatorn. Ovriga
varden som bestdmdes med Ziegler-Nicholasmetoden enligt testet i figur 20 redovisas i tabell 8.

Tabell 8: PID-konstanter till héjdregulator

K, 450
K; 100
Ky 200
Min-signal | 1100
Max-signal | 1940

I figur 32 syns den loggade datan déar raketmodellen nar 0,5 m hojd, for att sedan atervianda till marken.

Det framgar tydligt ur figur 32 att héjdreglering lyckats val.
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Figur 32: Test av hojdregulatorn for att na upp till 0,5 m hojd

6.4 Verifiering av reglersystem genom testflygning

I figur 33 syns vad som skedde nér raketmodellen utférde en testflygning dar regleringen fran avsnitt
6.2 och 6.3 var implementerad. Har var malet att raketmodellen skulle na en hojd av 3 m, for att
sedan atervanda till marken. Det framgar att modellen stiger kontrollerat och det observeras under
testet att modellens rotation motverkas vil. Det &r tydligt att det inte finns nagon reglering i sidled
implementerad, vilket resulterar i att raketmodellen driver ivég till véinster i figuren. Vidare observeras
att hojdregleringen fungerar tillréckligt bra for att raketmodellen ska na 6nskad hojd, for att sedan
ndrma sig marken. Under detta test hann raketmodellen aldrig nd marken, d& den kolliderade med en
vagg innan dess. Det observerades under testet att raketmodellen fortsatte tappa hojd dnda fram till
kollisionen.
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Figur 33: Testflygning av raketmodellen i bildsekvens

Hela testflygningen kan ses pa bilaga A.1.

45



7 Diskussion

7 Diskussion

I detta avsnitt diskuteras hur den fardiga modellen blev samt de komponenter som monterades. Det
gas dven igenom hur vél regleringen fungerade och vad det resulterade i samt utmaningar som uppstod.
Vidare ges forslag pa vilka forbattringar som kan goras for att losa befintliga problem, for att den ska
kunna utféra mer avancerade mandvrar.

7.1 Fardig modell

Den fardiga modellen innehéller de komponenter som ar nédvindiga for att utfora de flygtester som
arbetet satsade pa att utféra. Raketmodellen uppnar en lyftkraft som innebér att den kan lyfta men
ocksa landa fran ett fritt fall. D4 den priméra planen var att fa raketen att kunna landa fran fritt fall
som bromsas upp av raketkroppens luftmotstand sa designades modellen pa sé sdtt att den skulle ha
lagom mycket lyftkraft for att klara &ven detta. Da det var ett problem i bérjan av projektet att stor
del av lyftflodet gick till att motverka rotationen av raketen gjordes valet att montera en till likadan
motor ldngre upp i raketmodellen. Denna motor roterade motsatt riktning vilket néstan l6ste det
initiala rotationsproblemet. Detta tkade dock raketmodellens massa men eftersom BLDC motorerna
som valdes var av en kraftfull modell innebar det att luftflodet som tillkom var avsevéirt mer ar vikten
som raketmodellen ckade med.

Utifran ekvation (1) och (2), kan raketens sluthastighet tas fram vid fritt fall, vo. Denna fas fran ra-
ketens luftmotstandskoeficient, c¢g vid fall med framsidan av raketen forst, raketens massa m, raketens
area parallellt mot marken A, samt luftens densitet vid markniva, pj.p = 1.3. Nér vg tagits fram
kan dven lyftkraften som krévs for att bromsa raketen till stillastaende fran striackan s fran marken
berdknas. Om uppskattningar pa dessa viarden gors utifran det som &dr kdnt om modellen fran prelimi-
néra berdkningar sa fas c¢g = 0.8 d& modellens ytterholje approximeras till en cylinder, m = 2.355 kg
utifrin de komponenter som planeras att anvindas, A = 0.2 m? samt att raketen vints med luftflodet
genererat av motorn riktat mot marken vid s = 14 m fas:

vo & 15m/s
FThrust ~ 42N

Utifran detta ar det tydligt att en motoruppséttning som kan producera minst 42 N lyftkraft ar
onskvéart. Da nuvarande modell viger 2.36 kg och dess producerade lyftkraft ar 4.32 kg, vilket motsvarar
42.4 N, ligger raketen strax o6ver denna niva. Detta betyder att modellen har potential att klara av
denna mandvern i framtida projekt.

7.2 Reglering av modell

De virdena som togs fram med hjéilp av berdkningar och MATLAB som redovisades i avsnitt 6.1
funkade valdigt daligt darfor togs de PID virdena som anvédndes fram experimentellt istdllet. Anled-
ningen till detta kan vara att testerna for att ta fram raketens masstroghetsmoment inte var exakta
nog, eller att ekvation (34) inte var representativ nog av systemet som utvecklades i detta arbete. Till
exempel antar denna ekvationen att masscentrum ligger pa raketens centerlinje, vilket inte nédvéan-
digtvis ar sant for raketmodellen dven om detta forsokte uppnas under konstruktionen. Dessutom &r
denna ekvationen en férenkling av en mer komplex Overforingsfunktion. I ekvationen antas det &ven
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att lyftkraften kan omdirigeras exakt till den 6nskade vinkeln vilket stdmmer for en raketmotor, men
inte for ett luftflode férséker omdirigeras med hjélp av roder. Till exempel kommer inte allt luftfléde
som genereras av motorena floda Gver rodrena i raketmodellen, utan bara fortsétta vinkelrdtt mot pro-
pellerns rotationsplan. Mycket av flodet 6ver rodren kommer féormodligen inte omdirigeras till rodrens
precisa vinkel utan kommer istéllet bilda turbulens. Detta &ar formodligen varfér PID-konstanterna som
gavs av berdkningarna i MATLAB var mycket lidgre 4n dem som anvéndes i verkligheten, da rodrena
behover gora storre utslag for att uppna onskad stabilisering.

Sidregleringen har inte implementerats under detta projekt. Anledning till detta &ar att en testrigg som
tillater l14tt testning och finjustering av sidregleringen inte har utvecklats. Detta ar anledningen till att
raketen inte lyckades landa under testflygningarna vilket gar att se i avsnitt A.1. Om en vélfungerande
sidreglering hade varit implementerad hade driften in i viggen gatt att undvika. Utveckling av denna
reglering har paborjats men har ej testats eller implementerats pa den verkliga modellen. Den géar dock
att se i simuleringen d& det gar att se hur raketen kan forflytta sig i sidled och parera for att forhindra
forflyttelse i sidled. Dock fungerade héjdregleringen, stabilitetsregleringen samt rotationsregleringen
bra nog att utfora en kontrollerad stigning och paboérja en landningsekvens.

7.3 Testflygningar av farding modell

Flygningarna som utférdes nér alla delsystem var testade gjordes i olika miljoer dels med sédkerhetsli-
nor men ocksa helt fritt. For att minimera risken for skador pabérjades flygtester med sédkerheterslinor
fidsta i toppen av raketmodellen. Detta gav mojligheter att ser hur vél alla system fungerade tillsam-
mans for att sedan kunna justeras ytterligare om nédviandigt. Vad som tidigt blev uppenbart var att
rotationsreglering var nédvindigt da det inte var tillrackligt att bara lata de tva BLDC motorerna
snurra i motsatt riktning. Det som var svart att avgora nar raketmodellen hade sékerhetslinor var hur
val den behdll sin position utan att driva at nagot hall. Detta var oundvikligt eftersom linan skulle ha
som funktion att forhindra eventuella krascher genom att begrénsa raketens rorelser.

Nar testflygningarna genomfordes utan testlinor var risken att raketmodellen skadades avsevért storre
vilket innebar beslutet tog att genomféra korta flygningarna till en borjan for att skadorna inte skulle
bli allt fér omfattande om nagot skulle ga snett. Detta gav dock problem, raketenmodellen paverkades
av det egna luftflodet som traffade marken for att sedan studsa tillbaka upp mot raketmodellen. For
att undkomma detta togs beslutet att flyga raketen till en hogre héjd. Vid testet pa 3 m hojd (se
bilaga A.1) s& uppkom problem med att sidregleringen ej var implementerad vilket resulterade i att
raketmodellen drev in i viggen innan den kunde landa. Flygprofilen f6ljde det programmet som kodats
in vilket anses vara framgangsrikt.

7.4 For- och nackdelar med eldriven framdrift

Raketmodellen var begrénsad till att ha en elektriskt framdrivning, istéllet for en raketmotor. Detta
gav i sin tur fordelar och nackdelar. Den storsta fordelen ar sdkerheten samt enkelheten kring att arbeta
med elmotorer och lithiumjonbatterier jimfért med raketmotorer och raketbrinsle. Aven fast det finns
vissa risker med lithiumjonbatterier &r dessa forsumbara jamfort med handhavande av raketmotorer.
Dessutom ar det avservirt enklare att kontrollera lyftkraften pa en elmotor i form av att &ndra varvtalet
jamfért med en raketmotor, da raketmotorer fér modellraketer saknar styrning av lyftkraften, vilket
skulle innebdra maximal lyftkraft levereras vid alla tillfillen som raketmotorn ar igang.

Nackdelen med elmotorn &ar att lyftkraften som kan genereras blir avsevirt mycket ladgre jamfort med
en raketmotor i nérliggande vikt och fysiska dimensioner. Om malet med en raketmodell ar att ta sig
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langt upp i atmosféren eller till och med upp till rymden dér vakuum existerar krdvs det en motor
som sjdlvskjuter ett medie som den kan reagera mot, precis som en typisk raketmotor goér. En elmotor
blir alltsa fysiskt omdjlig att anvéinda i dessa miljoer.
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Projektet har stegvis skalats ner fran vad som initialt planerades. Géllande modelleringen valdes det att
utesluta fenor pa raketens sidor, samt en konformad nos pa raketens topp. Det gjordes dels av tidsskal,
samt att gruppen bedémde att dessa delar inte var de mest centrala delarna for att fullfélja projektet.
Simuleringar och beridkningar gjordes daremot med bade fenor och nos. I simuleringen simulerades till
exempel fallet pad samma sétt som i figur 34.

Figur 34: Krafter och moment vid fritt fall (2D)

Under fallet behover den vertikala positionen av raketmodellen regleras, da den ska falla med fram-
sidan ner, se Figur 34. Da kommer fenorna pa sidorna kunna vinklas relativt raketkroppen for att
dndra den aerodynamiska karaktéristiken av modellen. Nar fenorna ar vinkelrdta mot luftflodet kom-
mer de att uppleva hogre luftmotstand och nér de &r mer indragna mot kroppen, det vill sdga vinkeln
mellan kroppen och fenorna dr mindre, kommer luftmotstandet att minska péa fenorna. Var och en
av fenorna kommer dérmed uppleva en kraft vinkelrdtt mot luftfiodet som kommer att generera mo-
ment kring raketens centerlinje (Ms) och raketens masscentrum (M;y). Detta ger upphov till foéljande
ekvationer:

T: Fdﬁfenal,z + FdifenaZ,z + FdﬁfenaS,z + Fdifenaél,z + Fdﬁkropp,z —mg = mZ
- Fdifenal,y + FdifenaQ,y + FdifenaS,y + Fdﬁfena4,y + Fdikropp,y = my

(

(
Ml : (Fdifena3 + Fdifenall) : d2 + Fdikropp : d3 - (Fdifenal + Fdﬁf@naQ) . dl - Jm¢z = Ml (51

(

M2 : (Fdifenal + FdﬁfenaB) = (Fdifena2 + FdﬁfenaA) = Jy¢y = M2

Dér indexeringen pé fenorna &r sadan att index 1 och 2 &r fenorna vid toppen av raketen samt index 3
och 4 ar fenorna vid botten av raketen. J, respektive J, dr masstroghetsmomenten kring axel x och y
samt ¢, och qby ar vinkelaccelerationen kring x- och y-axeln som illustreras i Figur 34. Krafterna delas
sedan in i sina komponenter i horisontal och vertikalled (med index y respektive z) for att beskriva
modellens rorelse. Kraften Fy som genereras kan férenklat beskrivas av foljande formel:
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Pruftv?

Fd('l)) = CdA 5

(53)

Dér F, ar kraften fran luftmotstandet for varje fena samt raketens kropp, cgq ar luftmotstandskoeffici-
enten for fenan/kroppen, A ér arean vinkelrdtt mot luftflodet, py, s+ &r luftens densitet vid markniva
och v &r hastigheten som luften ror sig med relativt modellen, i det hér fallet fallhastigheten. De tva
sitt for att kontrollera fallet som &r aktuella fér prototypen ar antingen att varje fena kan styras obe-
roende av varandra, vilket i sin tur skulle kunna ge upphov till ett moment kring y-axeln, illustrerat
med M, i Figur 34. Aven ett moment M, skulle kunna genereras. Detta skulle kunna vara fordelaktigt
om modellen visar sig vara instabil kring y-axeln da den faller. Det andra alternativet skulle vara att
reglera fenorna parvis, det vill siga att de 6vre respektive undre fenorna kontrolleras separat men att
paren av fenorna speglar varandras rorelser. Detta skulle kunna anvindas for att generera momentet
M, men inget moment kring y-axeln, vilket skulle vara férdelaktigt da farre servos skulle behdvas for
konstruktionen, men da forutsitts det att raketen ar naturligt stabil kring y-axeln.

En regulator for att styra fallet paborjades men nadde aldrig full funktion i simuleringen, vilket skulle
kunna vidareutvecklas i framtida projekt for att skapa forstaelse for hur detta skulle kunna implemen-
teras pa raketmodellen, se bilaga A.4.

Eventuella efterféljande arbeten inom samma omrade skulle kunna ta fram och utveckla nos, ytterholje
och fenor, enligt de CAD-modeller som presenterats i detta arbete. Franvaron av ytterhélje och nos
bidrar till ett hogre luftflode, som diskuterats i avsnitt 4.1.2. Detta innebér att addering av dessa
komponenter kan kréva eventuella justeringar, sisom de har gjort i figur 35, for att maximera luftflodet
och dérmed lyftkraften. I figuren har luftspalter implementerats i nos och ytterholje for att optimera
luftflodet.

Figur 35: Forslag pa vidareutvecklad raketmodell, med luftspalter i ytterholje och nos

Med fenor kan regleringen forbéttras och gor raketmodellen mer stabil dven vid statisk montering,
vilket gor det till en betydande forbattringsaspekt. Dessutom har fenorna en central roll om modellen
ska utvecklas s& den faller med sidan nedat, se avsnitt 2.3 om styrning. For att kunna utfoéra ett fall
med sidan nedat ar det fordelaktigt att implementera ett ytterholje pa modellen. Detta skulle leda till
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8 Vidare arbete

en lagre fallhastighet som foljd av det 6kade luftmotstandet, vilket i sin tur minskar den lyftkraft som
krévs for landning.

Vidare skulle regulatorn for kontroll i sidled behova utvecklas och PID-konstanter behdver bestdmmas.
Denna regulator finns implementerad och kan hittas i bilaga A.6, men den hann aldrig testas och
optimeras. Utveckling av denna skulle forhindra att raketmodellen driver ivdg som visat i avsnitt
6.4.

Fortséttningsvis skulle det dven vara bra om en metod utvecklades for att logga signaler fran sensorerna
och aktuatorerna for lattare felsbkning. Detta skulle gora det ldttare att jamfora de olika resultaten
med varandra och det skulle bli ldttare att forsta varfor modellen beter sig som den gor. Detta ar
ett vésentligt steg for att kunna finjustera all reglering som krévs for att erhalla en fullt autonom
raketmodell.
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9 Slutsats

9 Slutsats

Utifran de fragestallningar som faststélldes har det pavisats att det som kravs for att utfora en kontrol-
lerad stigning till en 6nskad hojd och sedan atervinda for att landa pa marken dr ett antal komponenter
i kombination med mjukvara for styrsystemen. For att na den 6nskade héjden kravs sensorer som mé-
ter hojd och en regulator som agerar pa den uppmaétta altituden och berdknar vilken lyftkraft som ska
ges. I detta projekt astadkoms detta med en trycksensor i kombination med en Arduino som styrdator
och en PID-regulator for regleringen. Det var dven vésentligt att ha nagon form av styrning for att
héalla raketmodellen i en uppréat position, da den som ett instabilt system direkt forlorar kontrollen Gver
sin fardriktning utan detta. Det som kravdes for att implementera denna styrning var en IMU som i
kunde aterge raketens vinkelhastighet runt sina axlar och acceleration ldngs axlarna i kombination med
en styrdator (dven i detta fall en Arduino) samt en PID-regulator. Det visade sig dven vara mycket
svarare att f& noggranna brusfria métvirden fran sensorerna &n vantat, vilket gjorde méatbrusfiltrering
med lagpassfilter och sensororienteringalgoritmer som Madgwickfiltret nédvéindigt vid utvecklingen av
styrsystemen. Lyftkraften som kunde produceras av raketens drivsystem i kombination med raketens
egna vikt var dven detta vildigt viktigt d& detta hade potentialen att ge mer kontrollauktoritet ju
hogre lyftkraften var i proportion till tyngdkraften, vilket gjorde val av elektriska komponenter och
materialval essentiella for projektets framgang.

Slutligen kan det konstateras att mojligheten att konstruera en raketmodell med ett reglersystem
kapabelt att klara av lyftningar och landningar ér fullt genomforbar. Aven om en helt lyckad flygsekvens
precis som den riktiga raket skall utfora inte hanns med i detta projekt sa var testresultaten lovande.
Med den informationen som presenterats i denna rapporten sé finns det mojlighet for framtida projekt
att slutfora implementeringen av raketmodellens styrsystem med reglering for raketmodellens position
i sidled och férbattrad filtrering av sensorvéirden.
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A.1 Videomaterial fran testflygningar

e Video av testflygning:
https://youtube.com/shorts/BkpVR5XaDJw?feature=share

¢ Video av flygsimulering:
https://youtu.be/iFh1bFgX8OE
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A.2 Ritningar for konstruktionskomponenter
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A.3 Lankar till komponenter
o Motor (T-motor V3008 1350KV):

https://www.drone-fpv-racer.com/en/v3008-1350kv-motor-by- t-motor-9965.html
o Propeller (Gemfan 8040-3 Glass Fiber Nylon):

https://www.drone-fpv-racer.com/en/gemfan-8040- 3- glass-fiber-nylon-for-cinelifter-macro-quad-9981.
html

o Motorbatterier (Tattu FunFly Lipo Battery 3S 1550mAh 100C):
https://www.drone-fpv-racer.com/en/tattu-funfly-lipo-battery-3s-1550mah-100c-5540.html
o ESC (Hobbywing FlyFun V5 120A 3-8s):
https://www.elefun.se/p/prod.aspx?v=35885
o Mikrokontroller (Arduino, Uno Rev 3 SMD):
https://se.rs-online.com/web/p/arduino /7697409
« Batterier till Arduino Uno (Zippy compact 25C 850 mah LiPo 2s):
https://hobbyking.com/en us/zippy-compact-850mah-2s-25¢-lipo-pack.html?  store=en_us
e Servomotor (Luxorparts SG90):
https://shorturl.at/mpATZ
o IMU (Grove IMU 9 DOF):

https://www.elfa.se/sv/grove-imu-dof-seeed-studio-101020585/p /301274997 trackQuery=imu&pos=
2&origPos=2&origPageSize=50&track=true

o Trycksensor (Infineon Shield2Go Equipped with XENSIV™ Barometric Pressure Sensor):

https://shorturl.at/ntEFW

60


https://www.drone-fpv-racer.com/en/v3008-1350kv-motor-by-t-motor-9965.html
https://www.drone-fpv-racer.com/en/gemfan-8040-3-glass-fiber-nylon-for-cinelifter-macro-quad-9981.html
https://www.drone-fpv-racer.com/en/gemfan-8040-3-glass-fiber-nylon-for-cinelifter-macro-quad-9981.html
https://www.drone-fpv-racer.com/en/tattu-funfly-lipo-battery-3s-1550mah-100c-5540.html
https://www.elefun.se/p/prod.aspx?v=35885
https://se.rs-online.com/web/p/arduino/7697409
https://hobbyking.com/en_us/zippy-compact-850mah-2s-25c-lipo-pack.html?___store=en_us
https://shorturl.at/mpATZ
https://www.elfa.se/sv/grove-imu-dof-seeed-studio-101020585/p/30127499?trackQuery=imu&pos=2&origPos=2&origPageSize=50&track=true
https://www.elfa.se/sv/grove-imu-dof-seeed-studio-101020585/p/30127499?trackQuery=imu&pos=2&origPos=2&origPageSize=50&track=true
https://shorturl.at/ntEFW

A Bilagor

A.4 Simuleringskod i Python

class PID:
def __init__(self, Kp, Ki, Kd, ref):
self .kp = Kp #PID constants to be set when called
self .ki = Ki
self .kd = Kd

self .ref = ref #reference signal

self.error_p = 0

self .error_i = 0

self.lower_limit = None #Set limits (for example for current
controller to not overshoot engine/controller/servo specs)

self .upper_limit = None #to be set when controller is called
def __call__(self, signal, dt): #dt = timestep

error_p = self.ref - signal #proportional error is the difference
between measured signal and reference signal

error_d = (error_p - self.error_p)/dt #take the new measured error and
subtract the old one divided by the timestep to get the approximate derivative

self .error_p= error_p #update proportiomnal error

out_signal = self.kp * self.error_p + self.ki * self.error_i + self.kd *
error_d #output signal from the controller, generated by PID constants and errors

self.error_i = self.error_i + error_d * dt #update integration error by

eulers method

if self.lower_limit != None: #to prevent controller to overshoot
given limits
if out_signal > self.upper_limit:

out_signal = self.upper_limit
if out_signal < self.lower_limit:
out_signal = self.lower_limit

return out_signal

def change_ref (self, new_ref):
self.ref = new_ref

def set_limits(self, lower_limit, upper_limit):
self.lower_limit = lower_limit
self .upper_limit = upper_limit

Listing 1: PID regulator for simulation

from initialPID import PID
import pygame

import math

import numpy as np

import random

import matplotlib.pyplot as plt
from visualization import Sim

#Global parameters-——-———--- - - - - - - - - - oo
#Time parameters

dt = 0.00001 #[s], time step

t = 30 #[s], simulation duration

N = round(t/dt) #number of steps in the simulation

time = np.arange(0, N) x dt

#Rocket
m = 1.8 #[kg]
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nosecone_height = 0.20 #[m]

tube_section_height = 0.64 #[m]

rocket_height = nosecone_height+tube_section_height #[m]

rocket_radius = 0.10 #[m]

center_of _mass = rocket_height/2 #[m]

thrust_height = 0 #[m], rocket thrust generated (allmost) at its bottom

moment_of_inertia_rocket = 1/2*m*rocket_radius#**2+1/12*m*xrocket_height **2 #
approximation with thin tubular shell

rocket_body_drag_c = 0.80 #to be found in wind tunnel tests

rocket_belly_area = 2*rocket_radiusx*rocket_height #[m2]

rocket_body_center_of_preassure = 2*xrocket_height/5 #[m] to be found in wind tunnel
tests

rocket_flap_drag_c = 0.90

bottom_flap_area = 0.025 #[m2]

bottom_flap_center_of_preassure = 0.25/2 #[m]

top_flap_area = 0.020 #[m2]

top_flap_center_of_preassure = tube_section_height-0.20/2 #[m]

rocket_direction = np.zeros(N) #rad
rocket_angular_vel = np.zeros(N)
rocket_angular_acc = np.zeros(N)
thrust_direction = np.zeros(N) #rad
accent_velocity = np.zeros(N)
side_velocity = np.zeros(N)

F_thrust = np.zeros (N)

F_thrust_x = np.zeros(N)
F_thrust_tangential = np.zeros(N)
F_thrust_y = np.zeros(N)

rotation_torque = np.zeros(N)
acceleration_x = np.zeros(N)

acceleration_y = np.zeros (N)
rocket_altitude = np.zeros(N)
rocket_x_coordinate = np.zeros(N)
measured_altitude = np.zeros(N)
measured_dir = np.zeros(N)
rotation_torque_from_air = np.zeros (N)
air_resistance_body_x = np.zeros(N)
air_resistance_body_y = np.zeros (N)
air_resistance_body = np.zeros(N)
air_resistance_top_flaps_x = np.zeros(N)
air_resistance_top_flaps_y = np.zeros(N)
air_resistance_top_flaps = np.zeros (N)
angle_top_flaps = np.zeros(N)
air_resistance_bottom_flaps_x = np.zeros(N)
air_resistance_bottom_flaps_y = np.zeros(N)
air_resistance_bottom_flaps = np.zeros(N)

angle_bottom_flaps = np.zeros (N)
#Motor

0.5 #[ohm]
1.5%10**(-3) #[H]

motor_resistance
motor_inductance
U_rated = 15 #[V]
I_rated = 15 #[A]
Ke = 0.0020 #[Vs]
Kt = Ke #[Vs]
efficiency = 0.85
motor_Kv = 2100

armature_current = np.zeros(N)
armature_voltage = np.zeros(N)
T_dev = np.zeros(N)
energy_consumption = np.zeros (N)
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#Propeller

propeller_mass = 0.017 #[kg]
prop_diam = 0.18 #[m]
prop_pitch = 0.17 #[m]

rpm = np.zeros(N)

#Servos

servo_turn_speed = 10*math.pi/3 #[rad/s]
#Sensors

height_sensor_speed = 1000 #[Hz]
height_sensor_measurement_error = 0.1 #[mm]
height_sensor_constant_error = 10 #[mm]

gyro_sensor_speed = 1000 #[Hz]
gyro_sensor_measurement_error = 0.01 #[deg]
gyro_sensor_constant_error = 0.1 #[deg]

#0ther parameters

g = 9.81 #[m/s2]

air_density = 1.225 #[kg/m3]

air_prop_damping_constant = 0.0005

ground_hit_speed = []

ratio = 2 #higher
ratio gives more emphasis on gyro stabilization in the cascade controll

control_signal_U = np.zeros(N)
control_signal_ A = np.zeros(N)
control_signal_V = np.zeros(N)
control_signal_top_flaps = np.zeros(N)
control_signal_bottom_flaps = np.zeros(N)
goal_altitudes = np.zeros(N)

goal_dirs = np.zeros(N)

goal_x_coords = np.zeros(N)

has_crashed = np.zeros(N)

modes = []

#HSEHImustaNEHIONELEAE LS EE R RS ELE NS b L L e e e S e L E L L ELEE RS L L LUl

def height_sensor(real_height, noise):
if noise:
measured_height = real_height + random.uniform(-
height_sensor_measurement_error/1000, height_sensor_measurement_error/1000)
measured_height += height_sensor_constant_error /1000 #constant error
else:
measured_height = real_height

return measured_height

def gyro(angle, noise):
if noise:
measured_angle = angle + random.uniform(-gyro_sensor_measurement_error*math.pi
/180, gyro_sensor_measurement_error*math.pi/180)
measured_angle += gyro_sensor_constant_error*math.pi/180
else:
measured_angle = angle

return measured_angle
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def

def

def

thrust_components (rocket_direction, thrust_direction, thrust):
relative_thrust_dir = - rocket_direction + thrust_direction
thrust_tangential = thrust*math.sin(relative_thrust_dir)

thrust_x = thrust#*math.sin(thrust_direction)
thrust_y = thrust*math.cos(thrust_direction)

return thrust_x, thrust_y, thrust_tangential

turn_rudders (current_dir, ref_angle):
if (ref_angle == current_dir) or (ref_angle < (current_dir - servo_turn_speedx*dt))
or (ref_angle > (current_dir + servo_turn_speed*dt)):
return ref_angle
elif ref_angle < current_dir:
return current_dir - servo_turn_speed*dt
else:
return current_dir + servo_turn_speed*dt

update (i, reference_V, reference_angle, noise, crash, land, top_flaps_angle_ref,
bottom_flaps_angle_ref):

armature_voltage[i] = reference_V
if i > 0:
armature_current[i] = ((armature_voltage[i] - Ke*rpm[i]*2*math.pi/60)*dt +

motor_inductance*armature_current[i-1])/(motor_resistance*dt + motor_inductance)
#2

T_dev[i] = Ke*armature_current[i]

air_resistance_body_y[i] = -np.sign(accent_velocity[i])*rocket_body_drag_cx*
rocket_belly_area*abs(math.sin(rocket_direction[i]))*(air_density*accent_velocity[i
1%%2) /2

air_resistance_body_x[i] = -np.sign(side_velocity[i])*rocket_body_drag_cx*
rocket_belly_area*abs(math.cos(rocket_direction[i]))*(air_density*side_velocity[i
1%%2) /2

air_resistance_body[i] = math.sqrt(air_resistance_body_x[i]**2 +
air_resistance_body_y [i]**2)

air_resistance_top_flaps_y[i]l] = -np.sign(accent_velocity[i])*2*rocket_flap_drag_c*
top_flap_area*abs(math.sin(angle_top_flaps[i]))*abs(math.sin(rocket_direction([i]))
*(air_density*accent_velocity[i]*%2) /2

air_resistance_top_flaps_x[i] = -np.sign(side_velocity[i])*2*rocket_flap_drag_c*
top_flap_area*abs (math.sin(angle_top_flaps[i]))*abs(math.cos(rocket_direction[i]))
*(air_density*side_velocity[i]**2) /2

air_resistance_top_flaps[i] = math.sqrt(air_resistance_top_flaps_x[i]**2 +
air_resistance_top_flaps_y[i]**2)

air_resistance_bottom_flaps_y[i] = -np.sign(accent_velocity[i]) *2x*
rocket_flap_drag_c*bottom_flap_areax*abs(math.sin(angle_bottom_flaps[i]))*abs (math.
sin(rocket_direction[i]))*(air_density*accent_velocity[i]**2)/2
air_resistance_bottom_flaps_x[i] = -np.sign(side_velocity[i])*2*rocket_flap_drag_c
*bottom_flap_areax*abs(math.sin(angle_bottom_flaps[i]))*abs (math.cos(
rocket_direction[i]))*(air_density*side_velocity[i]**2) /2
air_resistance_bottom_flaps[i] = math.sqrt(air_resistance_bottom_flaps_x[i]**2 +
air_resistance_bottom_flaps_y[i]**2)

rotation_torque_from_air[i] = np.sign(rocket_direction[i])*(air_resistance_bodyl[i
J*x(center_of_mass- rocket_body_center_of_preassure) + air_resistance_bottom_flapsl/[i
Jx(center_of_mass-bottom_flap_center_of_preassure) - air_resistance_top_flaps[i]=*(

top_flap_center_of_preassure-center_of_mass))
#formula from #https://www.flitetest.com/articles/propeller-static-dynamic-thrust-

calculation:
F_thrust[i] = 4.392399%10**(-8) *rpm[i]*(39.3700787*prop_diam)**3.5/math.sqrt
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(39.3700787*prop_pitch) *(4.23333*%10**(-4) *rpm[i]l*prop_pitch*39.3700787 -
accent_velocity[i]l*math.cos(rocket_direction[i])- side_velocity[i]l*math.sin(
rocket_direction[i]))

F_thrust_x[i], F_thrust_y[i], F_thrust_tangential[i] = thrust_components(
rocket_direction[i], thrust_direction[i], F_thrust[i])

acceleration_y[i] = (F_thrust_y[il+air_resistance_body_y[il-m*g)/m #newtons 2
nd law

acceleration_x[i] = (F_thrust_x[il+air_resistance_body_x[i])/m

rotation_torque[i] = F_thrust_tangential[i]*center_of_mass -
rotation_torque_from_air [i]

rocket_angular_acc[i] = rotation_torque[i]/moment_of_inertia_rocket

if i<N-1:

if rocket_altitude[i]<0 and accent_velocity[il>-1 and not crash and land:
#Rocket landed
rocket_x_coordinate[i+1] = rocket_x_coordinatel[il]

elif rocket_altitude[i]<0 and accent_velocity[i]l<-1 or crash:
#Rocket crashed

crash = True

has_crashed[i] = 1

rocket_x_coordinate[i+1] = rocket_x_coordinatel[i]

rocket_direction[i+1] = rocket_direction[il]

else:

#Rocket flying

thrust_direction[i+1] = turn_rudders(current_dir = thrust_directiomn[il],
ref_angle = reference_angle)

accent_velocity[i+1] = accent_velocity[i] + dt*acceleration_y[il] #
newtons step method

rocket_altitude[i+1] = rocket_altitude[i] + dt*accent_velocity[i]

side_velocity[i+1] = side_velocity[i] + dt*acceleration_x[i]

rocket_x_coordinate[i+1] = rocket_x_coordinate[i] + dtxside_velocity[i]

rocket_angular_vel[i+1] = rocket_angular_vel[i] + rocket_angular_acc[i]*dt

rocket_direction[i+1] = rocket_direction[i] + rocket_angular_vel[i]*dt

rpm[i+1] = air_prop_damping_constant*armature_voltage[i]l*motor_Kv + (1-
air_prop_damping_constant)*rpm[il] #adding som inertia to the system, fluid
mechanics of propeller too advanced so this is just to get similar behavior of real

system
energy_consumption[i+1] = energy_consumption[i] + dt*(armature_current[i]x*

armature_voltage[i])/efficiency

angle_top_flaps[i+1] = turn_rudders(current_dir = angle_top_flaps[i],
ref_angle = top_flaps_angle_ref)
angle_bottom_flaps[i+1] = turn_rudders(current_dir = angle_bottom_flaps[i

], ref_angle = bottom_flaps_angle_ref)

measured_altitude[i] = height_sensor (rocket_altitude[i], noise)
measured_dir [i] = gyro(rocket_direction[i], noise)

return measured_altitude[i], rocket_x_coordinate[i], measured_dir[i], crash

def run_sim(altitude_path, x_path, dir_path, altitude_PID_vals, x_PID_vals_thrust,
yaw_PID_vals_thrust, yaw_PID_vals_fall, mode, noise):
#Initialize controllers
speed_controller = PID(Kp = altitude_PID_vals[’Kp’], Ki= altitude_PID_vals[’Ki’],
Kd = altitude_PID_vals[’Kd’], ref = altitude_path[0])
speed_controller.set_limits(0,U_rated) #the PID should not overshoot the
rated voltage and should only be positive

thrust_vector_controller_x = PID(Kp = x_PID_vals_thrust[’Kp’], Ki=
x_PID_vals_thrust[’Ki’], Kd = x_PID_vals_thrust[’Kd’], ref = x_path[0])
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thrust_vector_controller_x.set_limits(-math.pi/4, math.pi/4)

thrust_vector_controller_a = PID(Kp = yaw_PID_vals_thrust[’Kp’], Ki=
yaw_PID_vals_thrust[’Ki’], Kd = yaw_PID_vals_thrust[’Kd’], ref = dir_path[0])
thrust_vector_controller_a.set_limits(-math.pi/4, math.pi/4)

top_flap_controller = PID(Kp = yaw_PID_vals_fall[’Kp’], Ki= yaw_PID_vals_fall[’Ki’
], Kd = yaw_PID_vals_fall[’Kd’], ref = dir_path[0])
top_flap_controller.set_limits (0, math.pi/2)

bottom_flap_controller = PID(Kp = yaw_PID_vals_fall[’Kp’], Ki= yaw_PID_vals_falll[’
Ki’], Kd = yaw_PID_vals_fall[’Kd’], ref = dir_path[0])
bottom_flap_controller.set_limits (0, math.pi/2)

reference_voltage = 0
reference_angle = 0 #yaw x coordinate thrust
reference_angle_2 = 0 #yaw stability thrust
reference_angle_top_flaps = 0
reference_angle_bottom_flaps = 0
altitude = 0 #starts from the ground
x_coord = 0O
direction = 0
#Run simulation
crash_occured = False
land = False
for i in range(N):

#Print progress

if (i)%(N//10) == 0 or i==(N-1):

print (’Loading...’, round (100*i/N), ’%’)
#Jump over to next index of reference signals in the given flight path
if i%(int(N/len(mode))) == O0:
if round(len(mode)*i/N) < len(mode):
index = round(len(mode)*i/N)
current_mode = mode[index]

modes . append (current_mode)

if index == len(mode) -1:
land = True
if current_mode == ’thrust’:

reference_angle_top_flaps = math.pi/2
reference_angle_bottom_flaps = math.pi/2

current_goal_altitude = altitude_path[index]
current_goal_x = x_path[index]
current_goal_dir = dir_path[index]
goal_altitudes[i] = current_goal_altitude
goal_x_coords[i] = current_goal_x
goal_dirs[i] = current_goal_dir

speed_controller.change_ref (current_goal_altitude)
thrust_vector_controller_x.change_ref (current_goal_x)

thrust_vector_controller_a.change_ref (current_goal_dir)

#0nly update at new measurement

if i%(int(1/(dt*height_sensor_speed))) == O:
reference_voltage = speed_controller (altitude, dt)

control_signal U[i] = reference_voltage

if i%(int (1/(dt*gyro_sensor_speed))) == 0:
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reference_angle = thrust_vector_controller_x(x_coord, dt)
reference_angle_2 = thrust_vector_controller_a(direction, dt)
control_signal _V[i] = reference_angle

control_signal_ A[i] reference_angle_2

#cascade control

if i%ratio == 0
altitude, x_coord, direction, crash_occured = update(i, reference_V =
reference_voltage, reference_angle = reference_angle, noise = noise, crash=
crash_occured, land= land, bottom_flaps_angle_ref= reference_angle_bottom_flaps,
top_flaps_angle_ref= reference_angle_top_flaps) #x-coordinate
else:
altitude, x_coord, direction, crash_occured = update(i, reference_V =
reference_voltage, reference_angle = reference_angle_2, noise = noise, crash=
crash_occured, land= land, bottom_flaps_angle_ref= reference_angle_bottom_flaps,
top_flaps_angle_ref= reference_angle_top_flaps) #stability
elif current_mode == ’fall’
0

reference_voltage
reference_angle =

current_goal_altitude = altitude_path[index]
current_goal_x = x_path[index]
current_goal_dir = dir_path[index]
goal_altitudes[i] = current_goal_altitude
goal_x_coords[i] = current_goal_x
goal_dirs[i] = current_goal_dir

top_flap_controller.change_ref(current_goal_dir)
bottom_flap_controller.change_ref (current_goal_dir)

if i%(int (1/(dt*gyro_sensor_speed))) == O0:
reference_angle_top_flaps = top_flap_controller(direction, dt)
reference_angle_bottom_flaps = top_flap_controller (direction, dt)
control_signal_top_flaps[i] = reference_angle_top_flaps
control_signal_bottom_flaps[i] = reference_angle_bottom_flaps
altitude, x_coord, direction, crash_occured = update(i, reference_V =
reference_voltage, reference_angle = reference_angle, noise = noise, crash=

crash_occured, land= land, bottom_flaps_angle_ref= reference_angle_bottom_flaps,
top_flaps_angle_ref= reference_angle_top_flaps)

if altitude <= current_goal_altitude:
index += 1

if i > 0 and rocket_altitude[i] <= 0 and rocket_altitude[i-1] > O:
ground_hit_speed.append(accent_velocity[i])

def display_sim(simulation_speed, rocket_scale):
scale_factor = 20/max(max(goal_altitudes), 2*max(abs(goal_x_coords))) #to make
the rocket move higher/lower in the simulation display
sim = Sim(scale_fac = scale_factor, rocket_c_of_preassure=
rocket_body_center_of_preassure, top_flaps_c_of_preassure=
top_flap_center_of_preassure, bottom_flaps_c_of_preassure=
bottom_flap_center_of_preassure ,rocket_w= rocket_radius*2, rocket_h= rocket_height
, rocket_scale = rocket_scale)
pygame.init ()
pygame .display.set_caption("Flight simulation")
speed_factor = simulation_speed #changes playback-speed of simulation

for i in range(0,N,speed_factor):
sim.screen.fill (’white’)
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def

sim.run(x = sim.gridSize/2 + rocket_x_coordinate[i:min(i+simulation_speed ,N)]*
scale_factor, y = sim.start_height_factor*sim.gridSize - rocket_altitude[i:min(i+
simulation_speed ,N)]*scale_factor, goal_x= goal_x_coords[i]l*scale_factor,

goal_y = sim.start_height_factor*sim.gridSize - goal_altitudes[i]x*
scale_factor, thrust_x = F_thrust_x[i:min(i+simulation_speed,N)], thrust_y=
F_thrust_y[i:min(i+simulation_speed,N)], direction= rocket_direction[i:min(i+
simulation_speed ,N)],

mode= modes[i], air_res_body_x= air_resistance_body_x[i:min(i+
simulation_speed ,N)], air_res_body_y= air_resistance_body_y[i:min(i+
simulation_speed,N)],air_res_top_flaps_x= air_resistance_top_flaps_x[i:min(i+
simulation_speed ,N)], air_res_top_flaps_y= air_resistance_top_flaps_y[i:min(i+
simulation_speed,N)],

air_res_bottom_flaps_x= air_resistance_bottom_flaps_x[i:min(i+
simulation_speed ,N)],air_res_bottom_flaps_y= air_resistance_bottom_flaps_y[i:min(i+
simulation_speed,N)] , time= time[i:min(i+simulation_speed,N)], has_crashed=
has_crashed[i], acc_vel = accent_velocity[i], altitude = rocket_altitudel[i])

pygame .display.update ()

if not sim.running:
pygame .display.update ()
pygame.time.delay (500)
break

if ground_hit_speed:
print (’Rocket hit ground at speed ’, str(abs(round(ground_hit_speed[0], 4))),
’[m/s]?)

plot_results () :
fig,axs = plt.subplots(4, figsize=(15,15))

plt.rcParams[’lines.linewidth’] = 1

fig.tight_layout(pad = 5)

axs [0] .plot(time, rocket_altitude, label = ’Altitude’)

axs [0] .plot(time, measured_altitude, label = ’Measured altitude’)
axs [0] .plot(time, goal_altitudes, label = ’Goal altitude’)

axs [0].set_ylim(0)

axs [0].legend (loc="upper left’)

axs[0].set_title(’Altitude [m]’)

axs [1] .plot(time, rocket_x_coordinate, label = ’x coordinate’)
axs [1] .plot (time, goal_x_coords, label = ’Goal x coordinate’)
axs[1].set_title(’X coordinate [m]’)

axs [1].legend (loc="upper left’)

axs [2] .plot(time, rocket_direction, label = ’Direction’)

axs [2] .plot(time, measured_dir, label = ’Measured direction’)
axs [2] .set_title(’Direction [rad]’)

axs [2].legend (loc="upper left’)

axs [3].plot(time, accent_velocity)

axs [3] .set_title(’Accent velocity [m/s]’)

plt.show ()

Listing 2: Simuleringskod

import pygame
import math
from statistics import mean

class Sim:

def __init__(self, rocket_h, rocket_w, rocket_c_of_preassure,
top_flaps_c_of_preassure, bottom_flaps_c_of_preassure ,scale_fac, rocket_scale):
self.scale_fac = scale_fac
self.screenSize = (self.w, self.h) = (750, 750)

self .screen = pygame.display.set_mode(self.screenSize)
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self.gridSize = 50

self .running = True

self.rocket_c = (0, 0)

self .rocket_h rocket_scale*15*xrocket_h*self.scale_fac

self.rocket_w = rocket_scalex*24*rocket_wxself.scale_fac

self .body_c_of_preassure = rocket_scalex*1b5xrocket_c_of_preassurex*xself.
scale_fac

self.top_flaps_c_of_preassure = rocket_scale*30*xtop_flaps_c_of_preassurexself.
scale_fac

self .bottom_flaps_c_of_preassure = rocket_scalex15*xbottom_flaps_c_of_preassure

x*self.scale_fac
self .start_height_factor = 4/5

self .rocket_image = pygame.transform.scale(pygame.image.load(’simulering/
starship_model_svart_small.png’), (self.rocket_w,self.rocket_h))

self .explosion_image = pygame.transform.scale(pygame.image.load(’simulering/
explosion.png’), (self.rocket_w,self.rocket_h))

self .crash = False

self.crash_location = (0,0)

def run(self, x, y, goal_x, goal_y, thrust_x, thrust_y, direction ,mode,
air_res_body_x, air_res_body_y, air_res_top_flaps_x, air_res_top_flaps_y,
air_res_bottom_flaps_x, air_res_bottom_flaps_y,time, has_crashed, acc_vel, altitude

DE:

direction = mean(direction)

x = mean (x)

y = mean(y)

thrust_x = mean(thrust_x)

thrust_y = mean(thrust_y)

air_res_body_x = mean(air_res_body_x)

air_res_body_y = mean(air_res_body_y)
air_res_top_flaps_x = mean(air_res_top_flaps_x)
air_res_top_flaps_y = mean(air_res_top_flaps_y)
air_res_bottom_flaps_x = mean(air_res_bottom_flaps_x)
air_res_bottom_flaps_y = mean(air_res_bottom_flaps_y)
time = mean(time)

rocket_y_offset = self.rocket_h/(self.h/self.gridSize)
rocket_x_offset = self.rocket_w/(self.w/self.gridSize)
self .rocket_c = [x-rocket_x_offset/2,y-rocket_y_offset]
if self.running:
for event in pygame.event.get ():
self.get_key(event) #returns false if quit is pressed,
otherwise check for keypresses
self.screen.fill ((0,0,0))
self.draw_rocket (direction, has_crashed)
self .draw_thrust (thrust_x = thrust_x, thrust_y = thrust_y, direction=
direction)
if mode == ’fall’:
self .draw_air_res(res_x= air_res_body_x, res_y= air_res_body_y,
direction= direction, c_of_preassure= self.body_c_of_preassure)
pygame.draw.line(self.screen, (255,255,255), (0, self.start_height_factorx
self .h), (self.w, self.start_height_factor*self.h)) #ground
pygame .draw.line(self.screen, (0,255,0), ((25+goal_x)*self.w/self.gridSize
, 0), ((25+goal_x)*self.w/self.gridSize, self.h))
pygame .draw.line(self.screen, (0,255,0), (0, goal_y*self.h/self.gridSize),
(self.w, goal_y*self.h/self.gridSize))
self .write_stats(time,altitude, acc_vel)
self.collision(x,y)

pygame .display.update ()
pygame .time.delay (1)

def write_stats(self, time, y, acc_vel):

font = pygame.font.SysFont(’didot.ttc’, 15)
time_text = font.render (’Time:’+str(round(time,2))+’s’, True, (255, 255, 255))
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altitude_text = font.render(’Altitude:’+str(round(max(y,0),2))+’m’, True,
(2565, 255, 255))
acc_vel_text = font.render (’Accent velocity:’+str(round(acc_vel,2))+’m/s’,

True, (255, 255, 255))
self.screen.blit(time_text, (5, 5))
self.screen.blit(altitude_text, (5, 15))
self.screen.blit(acc_vel_text, (5, 25))

def draw_rocket(self,direction, crash):

rocket_center_size = self.w / self.gridSize
coordinates = self.procket_c
(x,y) = (coordinates[0], coordinates[1])
width = rocket_center_size
if crash:
rocket_image = self.explosion_image
self .screen.blit(rocket_image, (x *width, y * width, width, width))
else:
rocket_image = pygame.transform.rotate(self.rocket_image, -180*direction/
math.pi)

self.screen.blit(rocket_image, (x * width, y * width, width, width))

def draw_thrust(self, thrust_x, thrust_y, directiomn):

thrust_len_factor = 0.05xself.scale_fac

rocket_thrust_offset_y = self.rocket_h/30 + self.rocket_h/30*math.cos(
direction) #because the rocket images center is in the upper left cormner

if direction < O : rocket_thrust_offset_x = self.rocket_w/30 - (self.rocket_h
- self.rocket_w)/15*math.sin(direction)

else: rocket_thrust_offset_x = self.rocket_w/30 - self.rocket_w/30*math.sin(

direction)
(x, y) = self.rocket_c
pygame .draw.line (self.screen, (255,255,0), ((x+rocket_thrust_offset_x)*self.w/
self .gridSize, (y+rocket_thrust_offset_y)*self.h/self.gridSize),
((x+rocket_thrust_offset_x-thrust_len_factor*thrust_x)*self.h/self
.gridSize, (y+rocket_thrust_offset_y+thrust_len_factor*thrust_y)*self.h/self.
gridSize))

def draw_air_res(self, res_x, res_y, direction, c_of_preassure):
res_len_factor = 1.00*self.scale_fac
rocket_offset_y = self.rocket_h/30 + self.rocket_h/30*math.cos(direction)
#because the rocket images center is in the upper left corner
if direction < O : rocket_offset_x = self.rocket_w/30 - (self.rocket_h - self.
rocket_w)/15*math.sin(direction)
else: rocket_offset_x = self.rocket_w/30 - self.rocket_w/30*math.sin(direction

)
(x, y) = self.rocket_c

pygame .draw.line(self.screen, (0,0,255), ((x+rocket_offset_x)*self.w/self.
gridSize, (y+rocket_offset_y)*(self.h-c_of_preassure)/self.gridSize),
((x+rocket_offset_x+res_len_factor*res_x)*self.h/self.
gridSize, (y+rocket_offset_y-res_len_factor*res_y)*(self.h-c_of_preassure)/self.
gridSize))

def collision(self,x, y):

center = self.rocket_c
if (center [0] > self.gridSize - 1 or center[0] < 0) or (center[1] < O or
center [1] > self.start_height_factor*self.gridSize):
self . running = False
if y < 0:
self.crash = True
self.crash_location = (x,y)

def get_key(self, event):
if event.type == pygame.QUIT:
self . running = False

70



A Bilagor

Listing 3: Visualisering av simulering

from flightsim_test import run_sim, display_sim, plot_results
import math

def main():

mode = [’thrust’, ’thrust’, ’fall’, ’thrust’]
altitude_path = [10,20,15,0] #[m] altitudes

x_path = [3,-3,0,0] #[m] parallel to ground
direction_path = [0, O,-math.pi/2,0] #[radl

altitude_controller = {’Kp’: 10, ’Ki’: 500, ’Kd’: 5}
x_axis_controller_thrust = {’Kp’: 2.5, ’Ki’: 10, ’Kd’: 0.16}
yaw_controller_thrust = {’Kp’: 0.7, ’Ki’: 5, ’Kd’: 0.05}
yaw_controller_fall = {’Kp’: 0.7, ’Ki’: 5, ’Kd’: 0.05}

rocket_scale = 3 #
displaying rocket in a size rocket_scale:1 to make visibility better at high
altitude flights

simulation_speed = 300 #
changes display-speed of simulation, 300 real time
noise = False #adds

noise to measured signals

run_sim(altitude_path= altitude_path, x_path= x_path, dir_path= direction_path,
altitude_PID_vals= altitude_controller, x_PID_vals_thrust=

x_axis_controller_thrust, yaw_PID_vals_thrust= yaw_controller_thrust,
yaw_PID_vals_fall= yaw_controller_fall, mode = mode, noise = noise)

display_sim(simulation_speed, rocket_scale)

plot_results ()

if __name == "__main__":

main ()

Listing 4: Kod for att kora simuleringen
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A5

Kp = 1;
Ki = 1;
Kd = 1;

MATLAB-kod for att finna PID-konstanter

s = tf(’s?);

C = Kp

+ Ki/s + Kd*s

P=0.45%30/(0.304%s"2)
pidTuner (P,C)

Listing

5: Kod for att ta fram PID-varden

A.6 Kod i C++ for raketflygning

#ifndef PID_CONTROLLERS_H
#define PID_CONTROLLERS_H
#include <Arduino.h>

double
double
double
double
double

#endif

thrust_vector_pid_pitch(double dir, double reference_dir);
thrust_vector_pid_roll (double dir, double reference_dir);
thrust_vector_pid_x(double acc, double reference_acc);
thrust_vector_pid_y(double acc, double reference_acc);
rotation_pid(double dir, double reference_dir);

Listing 6: PID regulatorer for servostyrning (header-fil)

#include "pid_controllers.h"

//PID error variables

double
double

double
double

double
double

double
double

double
double

tv_cumulative_error_pitch;
tv_previous_error_pitch;

tv_cumulative_error_roll;
tv_previous_error_roll;

tv_cumulative_error_x;
tv_previous_error_x;

tv_cumulative_error_y;
tv_previous_error_y;

rot_cumulative_error;
rot_previous_error;

//PID limits

int max_servo_angle_rot = 10;

int min_servo_angle_rot = -10;

int max_servo_angle_tv_stab = 40;
int min_servo_angle_tv_stab = -40;
int max_servo_angle_tv_pos = 10;
int min_servo_angle_tv_pos = -10;

//PID constants
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double tv_stability_Kp
double tv_stability_Ki

3.000;
0.080;

double tv_stability_Kd = 55.00;

double tv_position_Kp = 3.000;
double tv_position_Ki = 0.040;

double tv_position_Kd

20.00;

double rot_Kp = 0.3;

double rot_Ki

0.000;

double rot_Kd = 0.000;

//PID controllers

double thrust_vector_pid_pitch(double dir, double reference_dir){

}

double tv_dir_error = reference_dir - dir;

double p = tv_stability_Kp * tv_dir_error;

double i = tv_stability_Ki * tv_cumulative_error_pitch;

double d = tv_stability_Kd * (tv_dir_error-tv_previous_error_pitch);

float pid_val = p+i+d;

if (! ((pid_val<=min_servo_angle_tv_stab && tv_dir_error<=0) || (pid_val>=
max_servo_angle_tv_stab && tv_dir_error >=0))){
tv_cumulative_error_pitch += tv_dir_error;

}
tv_previous_error_pitch = tv_dir_error;

if (pid_val >=max_servo_angle_tv_stab){
return max_servo_angle_tv_stab;

}

else if(pid_val<=min_servo_angle_tv_stab){
return min_servo_angle_tv_stab;

}

elsed{
return pid_val;

}

double thrust_vector_pid_roll(double dir, double reference_dir){

}

double tv_dir_error = reference_dir - dir;

double p = tv_stability Kp * tv_dir_error;

double i = tv_stability_Ki * tv_cumulative_error_roll;

double d = tv_stability_Kd * (tv_dir_error-tv_previous_error_roll);

float pid_val = p+i+d;

if (!((pid_val<=min_servo_angle_tv_stab && tv_dir_error<=0)|| (pid_val>=
max_servo_angle_tv_stab && tv_dir_error >=0))){
tv_cumulative_error_roll += tv_dir_error;

}

tv_previous_error_roll = tv_dir_error;

if (pid_val >=max_servo_angle_tv_stab){
return max_servo_angle_tv_stab;

}

else if(pid_val<=min_servo_angle_tv_stab){
return min_servo_angle_tv_stab;

¥

elseq
return pid_val;

}
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double thrust_vector_pid_x(double acc, double reference_acc){

double tv_acc_error = reference_acc - acc;

double p = tv_position_Kp * tv_acc_error;

double i = tv_position_Ki * tv_cumulative_error_x;

double d = tv_position_Kd * (tv_acc_error-tv_previous_error_x);

tv_cumulative_error_x += tv_acc_error;
tv_previous_error_x = tv_acc_error;

float pid_val = p+i+d;

if (pid_val >=max_servo_angle_tv_pos){
return max_servo_angle_tv_pos;

¥

else if(pid_val<=min_servo_angle_tv_pos){
return min_servo_angle_tv_pos;

}
elseq
return pid_val;
}
}
double thrust_vector_pid_y(double acc, double reference_acc){
double tv_acc_error = reference_acc - acc;
double p = tv_position_Kp * tv_acc_error;
double i = tv_position_Ki * tv_cumulative_error_y;
double d = tv_position_Kd * (tv_acc_error-tv_previous_error_y);

tv_cumulative_error_y += tv_acc_error;
tv_previous_error_y = tv_acc_error;

float pid_val = p+i+d;

if (pid_val>=max_servo_angle_tv_pos){
return max_servo_angle_tv_pos;

}

else if(pid_val<=min_servo_angle_tv_pos){
return min_servo_angle_tv_pos;

}
elseq
return pid_val;
¥
}
double rotation_pid(double dir, double reference_dir){
double rot_error = reference_dir - dir;
double p = rot_Kp * rot_error;
double i = rot_Ki * rot_cumulative_error;
double d = rot_Kd * (rot_error-rot_previous_error);

rot_cumulative_error += rot_error;
rot_previous_error = rot_error;

float pid_val = p+i+d;

if (pid_val>=max_servo_angle_rot){
return max_servo_angle_rot;

¥

else if(pid_val<=min_servo_angle_rot){
return min_servo_angle_rot;

}

else{
return pid_val;

}
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}

Listing 7: PID regulatorer for servostyrning

#include "pid_controllers.h"
#include <Servo.h>

#include "ICM20600.h"
#include <Wire.h>

#include "AK09918.h"
#include <Dps310.h>

#include "MadgwickAHRS.h"
#include <SimpleF0OC.h>

//Initialize components

Servo servo_tvZ1;

Servo servo_tvZ2;

Servo servo_tvY1l;

Servo servo_tvY2;

ICM20600 icm20600 (true);

AK09918 _err_type_t err;

AK09918 ak09918;

Dps310 Dps310PressureSensor = Dps310();

Madgwick filter;

LowPassFilter filter_LP_roll = LowPassFilter (0.25);
LowPassFilter filter_ LP_pitch = LowPassFilter (0.25);

//Global variables
int32_t magn_x, magn_y, magn_z;
int32_t offset_x, offset_y, offset_z;

double declination_shenzhen = 4.78; //From http://www.magnetic-declination.com/
int servo_tvZ1l_pin = 6;

int servo_tvZ2_pin = 11;

int servo_tvY1l_pin = 9;

int servo_tvY2_pin = 5;

const float sensorRate = 25.00; //[Hz]

const float ALPHA = 0.35;
float roll_filtered, pitch_filtered, yaw_filtered;
float roll_filtered_, pitch_filtered_, yaw_filtered_;

int flight_time = 30;
unsigned long start_time, current_time;

//Calibrate/set up sensors and components

void setup() {
start_time = millis();
Wire.begin () ;
filter.begin(sensorRate);

Serial.begin (9600) ;

err = ak09918.initialize();
ak09918.switchMode (AK09918_POWER_DOWN) ;
ak09918.switchMode (AK09918_CONTINUOUS_100HZ) ;
icm20600.initialize ()

err = ak09918.isDataReady () ; //code from library examples
while (err != AK09918_ERR_O0K) {

Serial.println("Waiting Sensor");

delay (100) ;

err = ak09918.isDataReady();
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}

calibrate_magn (10000, &offset_x, &offset_y, &offset_z); //calibrate magnetic
sensor, takes 10 seconds

servo_tvZl.attach(servo_tvZ1l_pin);
servo_tvZ2.attach(servo_tvZ2_pin);
servo_tvYl.attach(servo_tvY1l_pin);
servo_tvY2.attach(servo_tvY2_pin);

turn_servo (0, servo_tvZ1l); //Put rudders in neutral position
turn_servo (0, servo_tvZ2);
turn_servo (0, servo_tvY1l);
turn_servo (0, servo_tvY2);

current_time = (millis()-start_time)/1000;
while (current_time <30){
current_time = (millis()-start_time)/1000; //wait until 30 seconds have
passed from startup to sync with other arduino

}

start_time = millis();

}

//Run control program

void loop () {
current_time = (millis()-start_time)/1000;

float xAcc, yAcc, zAcc;
float xGyro, yGyro, zGyro;

float roll, pitch, yaw;

xAcc = icm20600.getAccelerationX();
yAcc = icm20600.getAccelerationY () ;
zAcc = icm20600.getAccelerationZ();
xGyro = icm20600.getGyroscopeX () ;

yGyro = icm20600.getGyroscopeY ();
zGyro = icm20600.getGyroscopeZ();

ak09918.getData(&magn_x, &magn_y, &magn_z);

magn_x = magn_x - offset_x;
magn_y = magn_y - offset_y;
magn_z = magn_z - offset_z;

filter.updateIMU(xGyro, yGyro, zGyro, xAcc, yAcc, zAcc);
//filter .update (xGyro, yGyro, zGyro, xAcc, yAcc, zAcc, magn_x, magn_y, magn_z);

roll = filter.getRoll(); //x-axis on IMU
pitch = filter.getPitch(); //y-axis on IMU
yaw = filter.getYaw() -180.0; //z-axis on IMU

//LP_filter (roll,pitch,yaw);
roll_filtered = filter_LP_roll(roll);
pitch_filtered = filter LP_pitch(pitch);

float ang_rot = rotation_pid(-icm20600.getGyroscopeZ(), 0);
float ang_y = thrust_vector_pid_pitch(pitch_filtered, 0);
float ang_x = thrust_vector_pid_roll(roll_filtered, 0);
float ang_y_2 = thrust_vector_pid_x(xAcc, 0);

float ang_x_2 = thrust_vector_pid_y(yAcc, 0);

76



A Bilagor

int mode = 5; // all:1, rotation:2, position:3,

:5
control (ang_x, ang_y, ang_x_2, ang_y_2

//Serial.print(",");
//Serial.print("servoR:");
//Serial.print (ang_x);
//Serial.print(",");
//Serial .print ("servoP:");
//Serial.print (ang_y);
//Serial.print(",");
//Serial.print ("Yaw_MF:");
//Serial.print (yaw_filtered);
Serial.print(",");
Serial.print ("Roll_MLF:");
Serial.print(roll_filtered);
//Serial.print(",");
//Serial.print ("Roll_MLF_2:");
//Serial .print (roll_filtered_);
//Serial.print(",");
//Serial.print ("Roll_MF:");
//Serial.print(roll);
Serial.print(",");
Serial.print ("Pitch_MF:");
Serial.print(pitch_filtered);
Serial.print(",");
Serial.print ("goal:");
Serial.println (0);

delay (1) ;
if (current_time>6+5){
exit (0);

}
}

//Functions

void turn_servo (int angle, Servo servo){

servo.write (90+angle) ;

}

, ang_rot, mode);

void control(float ang_x, float ang_.y, float ang_x_2,

int mode){
switch (mode) {

case 1:
turn_servo(—ang_y—ang_y_Q—ang_rot,
turn_servo(ang_y+ang_y_2—ang_rot,
turn_servo(—ang_x—ang_x_Q—ang_rot,
turn_servo (ang_x+ang_x_2-ang_rot,
break;

case 2:
turn_servo (-ang_rot, servo_tvY1l);
turn_servo (-ang_rot, servo_tvY2);
turn_servo (-ang_rot, servo_tvZl);
turn_servo (-ang_rot, servo_tvZ2);
break;

case 3:
turn_servo(-ang_y_2, servo_tvY1l);
turn_servo (ang_y_2, servo_tvY2);
turn_servo(-ang_x_2, servo_tvZ1l);
turn_servo (ang_x_2, servo_tvZ2);
break;

case 4:

servo_tvY1l);
servo_tvY2);

servo_tvZ1);
servo_tvZ2);

stability:4,

stability and rotation

float ang_y_2, float ang_rot,
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turn_servo(-ang_y,
turn_servo (ang_y,
turn_servo(-ang_x,
turn_servo (ang_x,
break;

case b5:

turn_servo (-ang_y-ang_rot,
turn_servo(ang_y-ang_rot,
turn_servo(—ang_x—ang_rot,
turn_servo(ang_x—ang_rot,

break;
default:
break;

offsetz) {
int32_t value_x_min = 0;
int32_t value_x_max =
int32_t value_y_min =
int32_t value_y_max =
int32_t value_z_min
int32_t value_z_max =
uint32_t timeStart = 0;

B
s

O O O O O

B

s

ak09918.getData (&magn_x,

value_x_min = magn_x;
value_x_max = magn_X;
value_y_min = magn_y;
value_y_max = magn_y;
value_z_min = magn_z;
value_z_max = magn_z;
delay (100) ;

timeStart = millis () ;

while ((millis() -

ak09918.getData (&magn_x,

servo_tvY1l);
servo_tvY2);

servo_tvZl);
servo_tvZ2);

void calibrate_magn(uint32_t timeout,
//function from IMU library

&magn_y,

if (value_x_min > magn_x){

value_x_min =

}

magn_x;

servo_tvY1l);
servo_tvY2);

servo_tvZ1);
servo_tvZ2);

int32_t* offsetx,

&magn_z) ;

timeStart) < timeout) {
&magn_y, &magn_z);

else if (value_x_max < magn_x){

value_x_max = magn_X;
¥
if (value_y_min > magn_y){
value_y_min = magn_y;

}

else if (value_y_max < magn_y){

value_y_max =
}

if (value_z_min >

value_z_min =
else
value_z_max =

Serial.print(".");
delay (100) ;
}

*offsetx =
*offsety =

magn_y;

magn_z){
magn_z;

value_x_min + (value_x_max -
value_y_min + (value_y_max - value_y_min) / 2;

if (value_z_max < magn_z){
magn_z;

int32_t* offsety,

value_x_min) / 2;

int32_t*
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*offsetz = value_z_min + (value_z_max - value_z_min) / 2;

}

void LP_filter (float roll, float pitch, float yaw){
roll_filtered_ = ALPHA*roll+(1-ALPHA)*roll filtered;
pitch_filtered_ = ALPHA*pitch+(1-ALPHA)*pitch_filtered;
yaw_filtered_ = ALPHA*yaw+(1-ALPHA)*yaw_filtered;

}

float get_goal_angle(float current_time){
return O;

}

Listing 8: Styrkod servos

#ifndef PID_CONTROLLERS_H
#define PID_CONTROLLERS_H
#include <Arduino.h>

double altitude_pid(double altitude, double reference_altitude);

#endif

Listing 9: PID regulator fér motorstyrning (header-fil)

#include "pid_controllers.h"
//PID error variables

double alt_cumulative_error;
double alt_previous_error;

//PID limits

int max_motor_speed
int min_motor_speed

1940;
1100;

//PID constants

double alt_Kp = 450;
double alt_Ki 100.00;
double alt_Kd 200.00;

//PID controllers

double altitude_pid(double altitude, double reference_altitude){

double alt_error = reference_altitude - altitude;
double p = alt_Kp * alt_error;

double i = alt_Ki * alt_cumulative_error;

double d = alt_Kd * (alt_error-alt_previous_error);

alt_cumulative_error += alt_error;
alt_previous_error = alt_error;

double pid_val = min_motor_speed + p+i+d;

if (pid_val>=max_motor_speed){
return max_motor_speed;

¥

else if(pid_val<=min_motor_speed){
return min_motor_speed;

}
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elseq{
return pid_val;
}
}

Listing 10: PID regulator for motorstyrning

#include "pid_controllers.h"
#include <Wire.h>

#include <Servo.h>

#include <Dps310.h>

#include <SimpleF0OC.h>

//12 cm fr n toppen IMU
//57 cm fr n toppen Motor

//Initialize components

Servo dc_motor_1;

Servo dc_motor_2;

Dps310 Dps310PressureSensor = Dps310();
LowPassFilter filter = LowPassFilter (0.5);

//Global variables

int dc_motor_1_pin A2;
int dc_motor_2_pin = Al;

float prev_pressure;
float init_pressure;
float prev_temperature;
int n_samples=0;

const float ALPHA = 0.50;
float altitude_filtered = O;

float flight_goal_altitude = 1.00;
int flight_time = 300%1000;
unsigned long start_time, current_time;

//Calibrate/set up sensors and components

void setup() {
start_time = millis();
Wire.begin();
Serial.begin (9600) ;

dc_motor_1.attach(dc_motor_1_pin);
dc_motor_2.attach(dc_motor_2_pin);

dc_motor_1.write (1940);
calibration sequence
dc_motor_2.write (1940) ;

delay (5000) ;
dc_motor_1.write (1100);
dc_motor_2.write (1100);
delay (3000) ;

Dps310PressureSensor.begin(Wire) ;
//Serial .println("Calibrating barometric sensor.");

init_pressure = calibrate_barometric_sensor(); //Find
takes 17 seconds

//Initialize main ESC

pressure at ground level,
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}

current_time = (millis()-start_time)/1000;
while (current_time <30){
current_time = (millis()-start_time)/1000; //wait until 30 seconds have
passed from startup to sync with other arduino

}

start_time = millis () ;

//Run control program

void loop() {

}

current_time = (millis()-start_time);

float altitude = measure_altitude();
float altitude_filtered = filter (altitude);
//LP_filter (altitude) ;

float goal_altitude = 1;//get_goal_altitude(current_time);
int speed = altitude_pid(altitude, goal_altitude);

Serial.print ("Goal:");
Serial.print (goal_altitude);
Serial.print(",");
Serial.print("Altitude:");
Serial.print(altitude) ;
Serial.print(",");

Serial.print ("AltitudeF:");
Serial.println(altitude_filtered);
thrust (speed) ;

//thrust (1650) ;

if (current_time>flight_time+3*1000) {
exit (0);
}

//Functions

float calibrate_barometric_sensor (){

}

float pressure;

uint8_t oversampling = 1;
float pressure_mean = O;
int num_samples = O0;
Serial.println("Calibrating...");
for (int j = 0; j <= 1000; j++){
intl6_t r = Dps310PressureSensor.measurePressureOnce (pressure, oversampling);
if (r == 0){
pressure_mean += pressure; //if nothing went wrong use the sample
num_samples++;
3
}
Serial.println(".");

return pressure_mean/num_samples;

float measure_altitude (){

float pressure;
float temperature;

uint8_t oversampling = 7;
int16_t rl = Dps310PressureSensor.measurePressureOnce (pressure, oversampling);
if (r1 '= 0){
pressure = prev_pressure; //something went wrong, return old sample
}
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if (n_samples%10 == 0){ //only sample temperature every 10th iteration
int16_t r2 = Dps310PressureSensor.measureTempOnce (temperature, oversampling);
if (r2 !'= 0){

temperature = prev_temperature; //something went wrong, return old sample

}

}

elseq
temperature = prev_temperature;

}

//Serial.print(",");
//Serial.print ("Temp:");
//Serial.println(temperature) ;

n_samples++;

prev_pressure = pressure;

prev_temperature = temperature;

float height = ((pow((init_pressure/pressure) ,(1/5.25588))-1)*(temperature+273.15))
/0.0065; //formula from https://keisan.casio.com/has10/SpecExec.cgi?id=system
/2006/1224585971

return height;

}

void thrust (int speed_main){
dc_motor_1.write(speed_main);
dc_motor_2.write(speed_main);

}

void LP_filter(float altitude){
altitude_filtered = ALPHA*altitude+(1-ALPHA)*altitude_filtered;
}

float get_goal_altitude(float current_time){

if (current_time <= flight_time/2){
return 2xflight_goal_altitude*current_time/flight_time;

}

else if (current_time > flight_time/2 && current_time <= flight_time){
return flight_goal_altitude-2*xflight_goal_altitude*(current_time-flight_time/2)/
flight_time;

}

elseq
return 0.0;

}

}
Listing 11: Styrkod motor
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