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Streszczenie: Artykul opisuje problem syntezy ukladu sterowania
ciggiem wektorowanym rakiety w strategii pionowego startu
i pionowego ladowania. Celem badan bylo symulacyjne okreslenie
mozliwosci  wykorzystania regulatora liniowo-kwadratowego
w uktadzie sterowania orientacjg rakiety podczas lotu. W pracy
oprécz badan symulacyjnych zweryfikowano réwniez algorytm
sterowania z wykorzystaniem autorskiego stanowiska z rakieta
prototypowa wyposazong w turbing o napedzie elektrycznym, ktéra
stuzyla do wytwarzania sily ciggu. Sterowanie kierunkiem strugi
powietrza  prototypowej rakiety zapewnial system lotek
umieszczony w jej dolnej czesci. Weryfikacja zaprojektowanego
systemu sterowania przebiegla pomyslnie zaréwno w warunkach
symulacyjnych jak i w trakcie préb z wykorzystaniem stanowiska
prototypowego.

Stowa Kkluczowe: automatyka, model rakiety, pe¢tla sprzgtowa,
regulator liniowo-kwadratowy, ciag wektorowany.

1. WSTEP

Rozw6j technologii satelitarnych oraz  potrzeba
wynoszenia tadunkéw w przestrzen kosmiczng przyczynita
si¢ do budowy odzyskiwalnych kosmicznych rakiet no§nych.
W 2015 roku lot wykorzystujacy strategi¢ pionowego startu
i pionowego ladowania VTOL (ang. Vertical Takeoff and
Landing) wykonat stopnien gléwny rakiety Falcon-9 firmy
SpaceX [1]. Loty w tej strategii staly si¢ mozliwe dzigki
zastosowaniu paliwa cieklego, ktére pompowane w réznych
ilosciach do komory spalania skutkuje mozliwoScia
sterowania sitg ciggu. W kolejnych latach zbudowano
komplementarny system umozliwiajacy zmian¢ kierunku
wektora ciaggu TVC (ang. Thrust Vectoring). Takie podejscie
pozwolilo na sterowanie orientacja rakiety przy
wykorzystaniu silnikéw na paliwo ciekte.

Ze wzgledu na duzy koszt i ograniczenia zwigzane
z testami na rzeczywistej rakiecie opracowywane sa modele
symulacyjne oraz rakiety prototypowe, ktére umozliwiaja
testowanie systemow sterowania rakiety w bezpiecznych
warunkach. Autorzy artykulu [2] opracowali prototyp
rakiety, ktérej podstawg sa dwie turbiny generujace ciag
wraz z ukladem serwomechanizméw odpowiedzialnym za
zmian¢ wychylenia dyszy, a tym samym kierunku wektora
ciggu. System jest uzupeilniony przez cztery lotki
umozliwiajace sterowanie rakieta w fazie opadania, tj., gdy
naped jest wylaczony. Do sterowania pozycja rakiety
wykorzystywany jest algorytm MPC (ang. Model Predictive
Control).

Prototyp rakiety zaprezentowany w [2] byl inspiracja

dla badan przedstawionych w niniejszym artykule,
obejmowaty one: 1) symulacje uktadu sterowania
w §rodowisku  szybkiego  prototypowania MATLAB

Simulink [3], 2) symulacje ukladu sterowania w petli
sprzgtowej z wykorzystaniem komputera PC (symulacja
modelu) oraz mikrokomputera RaspberryPi 4B+ (algorytm
sterowania), 3) implementacje¢ systemu sterowania na
stanowisku prototypowym.

Na podstawie przedstawionych punktéw w badaniach
zweryfikowano  réwniez  mozliwo$¢  wykorzystania
regulatora liniowo-kwadratowego LQR (ang. Linear-
Quadratic Regulator) do celéw sterowania rakieta w strategii
lotu VTOL oraz stuszno§¢ wykorzystania rakiety
prototypowej z napedem elektrycznym i systemem lotek do
testowania zaprojektowanego algorytmu sterowania.

2. MODEL RAKIETY I PROBLEM STEROWANIA

Podstawowym zalozeniem strategii sterowania VTOL
jest start i ladowanie w pozycji pionowej. Strategia ta polega
na wyniesieniu ladunku na pewna wysokos$¢, separacji
czlonéw rakiety oraz ladowaniu na platformie. Trajektori¢
lotu rakiety w ww. strategii mozna podzieli¢ na cztery fazy,
ktére zostaly przedstawione na rysunku 1. Podczas etapu
wznoszenia rakiety wykorzystywane sg systemy sterowania
wektorem ciggu. Faza druga polega na separacji cztonéw
rakiety i przygotowaniu czlonu nosnego do powrotu na
platform¢ do ladowania. W fazie trzeciej czion no$ny
wytraca predkos¢ w celu podejscia do ladowania na
platformie. W czasie trwania fazy 2. i 3. orientacja rakiety
powinna utrzymywaé si¢ w granicach = 40 stopni, aby
unikng¢ probleméw ze stabilizacja rakiety. Faza czwarta
zwigzana jest z operacja ladowania, ktéra powinna
prowadzi¢ do wyhamowania rakiety zaréwno w osi
poziomej jak i pionowej oraz precyzyjnego ladowania na
platformie o ograniczonej powierzchni.
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Rys. 1. Zobrazowanie trajektorii rakiety odzyskiwalnej
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Pelne opisanie dynamiki rakiety w trzech wymiarach

wymaga  wyprowadzenia  modelu  matematycznego
odwunastu  zmiennych stanu [4]. Na potrzeby
przeprowadzonych badan wyprowadzono ograniczony

model uzytkowy posiadajacy sze§¢ zmiennych stanu [5],
sprowadzajac tym samym tréjwymiarowa przestrzen ruchu
do ruchu na ptaszczyznie. Zmiennymi wej$ciowymi modelu
sa: kat wychylenia dyszy o oraz warto$¢ ciagu rakiety 7.
W modelu wystepuje sze$¢ zmiennych stanu danych jako:
polozenie oraz predko$¢ rakiety w osi poziomej i osi
pionowej (x, Vi, z, V;), kat nachylenia rakiety @ oraz
predkos¢ katowa rakiety @ wzgledem osi prostopadtej do
ptaszczyzny XZ. W modelu dokonano szeregu zalozen
takich jak: pominigcie ruchu obrotowego Ziemi, okreslenie
jej stalego promienia, wyidealizowania ksztaltu masy
strukturalnej rakiety. Wszystkie zalozenia zostaly opisane
w [5]. W celu opisu dynamiki rakiety zdefiniowano dwa
uklady odniesienia: inercjalny oraz nieinercjalny. Model
uwzglednia utrat¢ masy catkowitej na skutek ubytku paliwa
oraz separacji czlonéw. Wprowadzenie tych zaleznosci
przeklada si¢ rowniez na zmienny W czasie moment
bezwtadnos$ci rakiety oraz zmienne polozenie S$rodka
cigzkosci. Model umozliwia sterowanie rakieta poprzez
wychylenie dyszy umieszczonej w dolnej czgsci rakiety.
W zaleznosci od jej orientacji mozliwa jest zmiana kierunku
wektora ciagu, ktéry odpowiada za ruch obiektu. Sita ciggu
jest jedng z sit dziatajacych na rakietg, pozostatymi sitami sg
sita grawitacji oraz sily aerodynamiczne.

Kat miedzy osig wzdluzng rakiety, a wektorem
wskazujacym kierunek wiatru wzglednego nosi nazw¢ kata
natarcia . W sytuacji, kiedy jest on niezerowy, powstaje sita
nos$na L oraz zmienia si¢ kierunek sity oporu powietrza D.
Zjawisko to prowadzi do powstania momentu obrotowego,
ktéry skutkuje (w zaleznosci od polozenia $rodka parcia
wzgledem $rodka cigezkosci) stabilizacjga lub destabilizacja
rakiety wzdliz  wektora predkosci. Opisane  sily
aerodynamiczne przedstawiono na rysunku 2. Symbolem

W oznaczono  wektor  wskazujacy  kierunek  wiatru
wzglednego. Warto§¢ tych sil  zalezna jest od
wspolczynnikdw konstrukcyjnych oraz predkosci
przemieszczania rakiety. Nalezy zaznaczy¢, ze sily

aerodynamiczne skupione s3 w $rodku parcia, ktéry na
rysunku 2 znajduje si¢ ponizej $rodka cigezkosci. W celu
uproszczenia interpretacji modelu sile oporu powietrza
D oraz sile no$ng L przeksztalcono na sil¢ aerodynamiczna
o kierunku zgodnym z osiag wzdluzng rakiety A oraz site
prostopadla do tej osi N. Przeksztalcenie to przedstawiono
na rysunku 2. Symbolem P oznaczono wektor wypadkowy
sity nosnej i sity oporu powietrza. Rozklad sity wypadkowej
P na skladowe N i A pozwala na analizg¢ wptywu sit
aerodynamicznych oddzielnie na ruch postgpowy i ruch
obrotowy.

Rys. 2. Przeksztalcenie sily oporu powietrza D oraz sity no$nej L
na sit¢ aerodynamiczng o kierunku zgodnym z osig wzdtuzng A
oraz sil¢ o kierunku prostopadtym do tej osi N

Wyprowadzony model uzytkowy mozna przedstawic
w postaci réwnania (1).
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gdzie: X — polozenie w osi poziomej [m], Z — polozenie w
osi pionowej [m], V, — predko$¢ w osi poziomej [m/s],
V, — predko$¢ w osi pionowej [m/s], @ — kat nachylenia
rakiety [rad], w - predkos¢ katowa wzgledem osi
prostopadlej do ptaszczyzny XZ [rad/s], T — wartos¢ sity
ciggu [N], A — warto$¢ sity aerodynamicznej réwnolegtej do
osi wzdtuznej rakiety [N], N — warto$¢ sity aerodynamicznej
prostopadlej do osi wzdluznej rakiety [N], a - kat
wychylenia dyszy [rad], m — masa [kg], g — przyspieszenie
grawitacyjne [m/s?], Z, cg — potozenie srodka cigzkosci [m],
Z¢p — potozenie $rodka parcia [m], J - moment
bezwtadnos$ci rakiety wzgledem osi prostopadtej do
ptaszczyzny ruchu [kg - m?], pochodne zmiennych stanu

oznaczono kolejno symbolami X, Z, V., V,, O oraz .

2.1. Weryfikacja modelu rakiety

Poprawne dzialanie modelu matematycznego rakiety,
zaimplementowanego w Srodowisku szybkiego
prototypowania MATLAB Simulink, zostalo zweryfikowane
dla dwoéch scenariuszy przedstawionych na rysunku 3.
Symulacja zostala przeprowadzona z wykorzystaniem
otwartego uktadu sterowania. Linig przerywang zaznaczono
sytuacje, w ktorej kat wychylenia dyszy a jest zerowy,
arakieta leci pionowo do géry. Zmienne stanu okreslajace
ruch w osi poziomej x oraz ruch obrotowy sa réwne zeru.
Do momentu skonczenia si¢ zapaséw paliwa rakieta
przemieszcza si¢ w gore, a jej predkos¢ rosnie. Nastgpnie
rakieta poddana sile grawitacji traci predko$¢, a po zmianie
zwrotu  wektora predko$ci zaczyna spada¢. Drugi
eksperyment, zaznaczony linig ciagla, majacy za zadanie
weryfikacje modelu zostat przeprowadzony przy chwilowym
wychyleniu dyszy o 0.5 stopnia. Poréwnujac przebiegi na
rysunku 3. mozna zauwazy¢, ze w tym wypadku ruch w osi
pionowej osigga mniejsze wartosSci, oraz nastepuje
przemieszczenie obiektu w osi poziomej. Wykresy
oznaczone linig ciagla koncza si¢ w momencie osiggnigcia
wysokosci réwne;j 0.
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Rys. 3. Wykresy przedstawiajace weryfikacj¢ modelu
dla a) zerowego kata wychylenia dyszy - linia przerywana,
b) wychylenia dyszy o 0.5 stopnia na 1 sekundg - linia ciagta

Orientacja rakiety @ jest stabilizowana na warto$ci kata
wynikajgcego z toru lotu rakiety Yy, co przedstawiono na
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rysunku 4. Na podstawie tej obserwacji mozna
wywnioskowaé, ze sily aerodynamiczne stabilizujg rakiete.
Wynika to z potozenia $rodka cigzkosci powyzej $rodka
parcia. Zakrzywienie toru lotu wynika natomiast z dzialania
sity grawitacji.
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Rys. 4. Przebiegi czasowe kata nachylenia rakiety @ (linia ciagta)
oraz kata toru lotu ) (linia przerywana)

3. SYSTEM STEROWANIA I PRZYGOTOWANIE
STANOWISKA PROTOTYPOWEGO

Przy wyborze architektury systemu sterowania wzi¢to
pod uwage cele jakie powinien spetni¢ system, aby
w bezpieczny oraz efektywny sposéb zrealizowa¢ zalozong
trajektori¢ lotu, uwzgledniajac ograniczenia ruchu rakiety.
Zdecydowano si¢ wykorzystaé sprzezenie od stanu wraz
z regulatorem liniowo-kwadratowym LQR. Wybér ten
determinuje prac¢ z liniowym modelem obiektu. Ze wzgledu
na to, ze wyprowadzony model uzytkowy rakiety ma
charakter nieliniowy oraz niestacjonarny przeprowadzono
linearyzacj¢ tego modelu matematycznego w punktach
rOwnowagi. Biorac pod uwage specyfike pokonywanej
trajektorii lotu rakiety okreSlono z géry cztery punkty
rOwnowagi zwigzane z poszczegllnymi fazami lotu
opisanymi w sekcji 2. artykutu. Po wykonaniu potrzebnych
obliczen otrzymano stabilny, zlinearyzowany model, ktéry
umozliwiat synteze regulatora LQR. Ze wzgledu na
niestacjonarno$¢ waznym jest, aby linearyzacja wykonywata
si¢ w sposéb dynamiczny, uwzgledniajac zmieniajace sig¢
parametry rakiety. Ostateczng architektur¢ systemu
sterowania przedstawiono na rysunku 5. Wektory x oraz u
oznaczaja kolejno wektor zmiennych stanu oraz zmiennych
wejsciowych. Ich wartoS§ci w  wybranych punktach
réwnowagi oznaczono jako Xpp, oraz Up,. W wyniku
linearyzacji modelu wokét tego punktu pracy uzyskano
macierz dynamiki A oraz macierz wejs¢ B modelu
zlinearyzowanego. Symbolem K oznaczono macierz
wzmocnien. Przyrostowe zmienne stanu przedstawiono jako

Ax, natomiast przyrostowe zmienne wejscia jako Au.
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Rys. 5. Struktura systemu sterowania ze sprz¢zeniem zwrotnym
od stanu

Kolejnym warunkiem, ktéry nalezato spetni¢, aby
mozliwe bylo sterowanie ze sprz¢zeniem od stanu to
zbadanie sterowalno$ci systemu. Po wykonaniu testu
Kalmana stwierdzono, ze system jest sterowalny. Przy
zalozeniu dostgpnos$ci pomiarowej wszystkich zmiennych
stanu mozliwe bylo wprowadzenie struktury sprzezenia od
pelnego stanu bez koniecznos$ci projektowania obserwatora.
Kolejnym krokiem syntezy systemu sterowania byl dobdr

wag regulatora LQR. Wagi macierzy diagonalnych Q i R
wyznaczono w dwoch krokach: 1) obliczenie wartosci
poczatkowych wag zgodnie z zasada Brysona [6]
2) iteracyjne dostrajanie regulatora metodg eksperymentalng
poprzez niewielkie zmiany wag z punktu 1. Metoda ta nie
gwarantuje  spelnienia  ograniczen  przyjetych  dla
projektowanego systemu sterowania oraz ograniczen
urzagdzen wykonawczych, co nalezalo mie¢ na uwadze
podczas obserwacji symulacyjnego dziatania systemu
sterowania. Po otrzymaniu satysfakcjonujacych wynikéw
oraz analizie jako$ci sterowania podczas weryfikacji
symulacyjnej przystapiono do realizacji symulacji w petli
sprzetowej HIL [7]. Jako platform¢ sprzetowa stuzaca do
realizacji algorytmu sterowania wykorzystano
mikrokomputer Raspberry Pi 4 z przygotowanym jadrem
czasu rzeczywistego [8]. Model rakiety zaimplementowano
w §rodowisku  MATLAB Simulink na platformie PC.
Do zestawienia komunikacji pomigdzy platformami
wykorzystano protokét UDP.

Nastepnie przystgpiono do weryfikacji funkcjonowania
zaprojektowanej struktury sterowania réwnolegle w petli
sprzgtowej HIL oraz na stanowisku prototypowym. Jak
wspomniano na poczatku artykutlu, zbudowane stanowisko
prototypowe korzystalo z turbiny o napedzie elektrycznym
do generowania sily ciggu oraz systemu lotek stuzacego do
zmiany kierunku strugi powietrza, a tym samym kierunku
ciggu. Zdjecia systemu lotek wraz z wektorem
symbolizujagcym kierunek sktadowej ciggu odpowiedzialnej
za powstawanie momentu obrotowego przedstawiono na
rysunku 6. Rakieta umieszczona byta na stojaku, ktéry
pozwalal na obrét wdwoch osiach, jednak do celow
badawczych wykorzystano obrét w jednej osi. Testy
zwigzane ze stanowiskiem polegaly na przeprowadzeniu
symulacji rakiety w petli sprzgtowej i wykorzystaniu
zmiennej stanu okreslajacej kat nachylenia rakiety jako
warto$¢ zadang do systemu sterowania orientacjg prototypu
rakiety. W rezultacie otrzymano system, w ktérym
stanowisko prototypowe odwzorowywalo kat nachylenia
rakiety symulowane;j.

Rys. 6. Zdjgcia systemu lotek w pozycji bazowej i dwéch

pozycjach skrajnych
4. WYNIKI
Trajektorie =~ zmiennych  stanu  uzyskane  po
przeprowadzeniu symulacji w $rodowisku MATLAB
Simulink poréwnano z wynikami otrzymanymi po

przeprowadzeniu symulacji w petli sprzetowej. Wykresy
trajektorii zestawiono na rysunku 7. Analizujgc te wykresy
widaé, ze uzyskano bardzo zblizong trajektori¢ lotu rakiety
dla obydwu rozwazanych przypadkéw symulacyjnych.
Wartosci zmiennych stanu zestawione na rysunku 7. podczas
przyziemienia rakiety (w koncowej fazie lotu, ok. 100
sekunda symulacji) s bardzo zblizone do siebie co pozwala
stwierdzi¢, ze rakieta w obu przypadkach wyladowata
W wyznaczonym miejscu w pozycji pionowej z niewielkg
predkoscia w obydwu osiach. Na rysunku 8. przedstawiono
poréwnanie trajektorii kgta wychylenia @ zrealizowanego na
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stanowisku prototypowym oraz w symulacji w petli
sprzgtowej. Zdjecia rakiety prototypowej oraz zrzuty ekranu
z autorskiej wizualizacji lotu rakiety przedstawione pod
wykresem odpowiadaja kolejno chwilom czasowym
wynoszacym odpowiednio: 10, 30, 50, 70, 90 sekund.
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Rys. 7. Poréwnanie trajektorii stanu dla symulacji w srodowisku
MATLARB (linia przerywana) oraz symulacji w petli sprzgtowe;j
HIL (linia ciagta)

Trajektoria zmiennej @ na stanowisku prototypowym jest
zblizona do trajektorii zadanej wynikajacej z symulacji HIL.
Duze réznice pomigdzy 45. a 50. sekunda wynikaja
z niedostatecznego momentu obrotowego generowanego
przez system turbiny i lotek.
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Rys.8. Poréwnanie trajektorii zmiennej @ dla symulacji HIL
i stanowiska prototypowego.

5. PODSUMOWANIE

Przedstawione w artykule wyniki badan potwierdzaja
stuszno§¢ zastosowania regulatora LQR do sterowania
rakietg w strategii pionowego startu i pionowego ladowania
VTOL. Badania potwierdzono zaréwno podczas testow

symulacyjnych w $rodowisku szybkiego prototypowania
Matlab Simulink jak i z wykorzystaniem pgtli sprzgtowej
HIL. Budowa rakiety prototypowej wykorzystujacej turbing
o napedzie  elektrycznym  pozwala  przetestowal
zaprojektowany system sterowania przy niewielkich
kosztach. System lotek zastosowany w zaproponowanym
systemie pozwala zmienia¢ kierunek strugi powietrza, a tym
samym generowa¢ moment obrotowy i zmian¢ orientacji
rakiety. W stosunku do innego rozwigzania [2], w ktérym
mechanizm oferuje wychylenie calej dyszy, system lotek
wydaje si¢ by¢ mniej wydajny, co stanowi istotne
ograniczenie takiego podej$cia. Wazng zaleta systemu lotek
jest jego prostota i tatwos¢ budowy. Zbudowane stanowisko
prototypowe mozna wykorzysta¢ do testowania nieduzych
rakiet modelarskich, ktére docelowo przeznaczone sa do
wykonania lotu w rzeczywistych warunkach. Przetestowanie
rakiety na takim stanowisku pozwala na redukcje kosztow
oraz ryzyka zwigzanego z nieprawidlowym zadzialaniem
algorytmu sterowania.
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Inc.,

CONTROL SYSTEM DESIGN FOR ROCKET THRUST VECTORING

In this paper the problem of synthesis of the thrust vectoring control system of a rocket in a vertical take-off and vertical
landing strategy is described. The purpose of the study was to simulationally determine the feasibility of using a linear-
quadratic controller in the control system of rocket orientation during flight. In addition to simulation studies, the research
also verified the control algorithm using an original test stand with a prototype rocket equipped with an electrically driven
turbine, which was used to generate thrust. Control of the direction of the prototype rocket's air stream was provided by an
aileron system located at the bottom of the rocket. Verification of the designed control system was successful both under

simulation conditions and during tests using the prototype stand.

Keywords: rocket model, hardware in the loop, linear-quadratic controller, thrust vectoring.
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