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Nomenklatura

w predkos¢ rotacji dla poszczegdlnych osi
AoA  Angle of Attack

Cr Wspblezynnik momentowy

Cx Wspbdlczynnik silty wokoét osi X

Cz Wspotcezynnik sity wokot osi Z

CFD Computational Fluid Dynamics
CFDA Control Fin Deflection Angle

CHT Coupled Heat Transfer

CMyx Wspdlczynnik momentu wokot osi Y
DC Direct Current

ESO Extended State Observer

FVM Finite Volume Method

HARM High-speed Anti-Radiation Missile

HIL  Hardware-in-the-Loop

I Prad

J Macierz momentu bezwladnosci

N Wektor momentéw generowanych przez powierzchnie sterujace
q Kwaternion opisujacy orientacje

RCS Reaction Control System
T Moment obrotowy

Tk Czas stabilizacji

TVC Thrust Vector Control

v Predko$é boczna w osi Y
w Predko$¢ boczna w osi Z

xCP  Rozklad $rodka parcia na osi X

1 Wstep

Raport i projekt zostal wykonany przez koto naukowe PUT Rocketlab, z Politechniki Poznanskiej -
zesp6l studentéw zajmujacy sie budowaniem, testowaniem i badaniami wykonywanymi podczas lotow
cksperymentalnych rakiet sondazowych. Projekt powstal przy wsparciu pracownikéw uczelni, ktérzy

pomagali w aspektach merytorycznych i zapewniaja dostep do aparatury badawczej.



1.1 Cel projektu

Celem projektu bylo opracowanie, budowa i testy aktuatoréw na stanowisku naziemnym, a takze bu-
dowa stanowiska do badania ich wlasciwoéci dynamicznych. Zaprojektowanie algorytmu sterowania,
ktory umozliwi aktywna kontrole toru lotu rakiety, pozwalajac na stabilizacje jej trajektorii. Dodatkowo
zadaniem algorytmu, byta rowniez minimalizacja predkosci bocznej w apogeum, w celu zapewnienia bez-
pieczniejszych warunkéw odzysku rakiet. Niezbednym w projekcie byto takze opracowanie narzedzia
pozwalajacego na symulowanie lotow rakiet eksperymentalnych z réznymi konfiguracjami aktuatorow i
uktadéw sterujacych, w tym zaréwno rozwiazaniami aerodynamicznymi, jak i systemami sterowania wek-
torowego dzialajacymi w strumieniu gazéw wylotowych silnika, majacego zapewnié¢ kompatybilno$é do

roznych platform napedowych.

1.2 Przeglad stosowanych systemow sterowania

Obecny stan wiedzy dotyczacej rakiet wyposazonych w systemy sterowania jest znaczacy, jednak szczegotowe
informacje na ten temat sa czesto chronione i trudnodostepne. Niemniej mozliwe jest okrelenie gtéwnych
cech oraz najistotniejszych czynnikéw projektowych tych konstrukcji. W przypadku dziatania rakiety w
atmosferze, kluczowym elementem projektu jest calkowita powierzchnia aerodynamiczna. Oznacza to,
ze $rednica rakiety, jej dlugo$é, geometria i wymiary glowicy oraz powierzchni aerodynamicznych musza
by¢ zoptymalizowane. Wazne jest rowniez uwzglednienie napedu i jego parametrow. Oczywistym jest, ze
przed kazdym startem znane sg warunki brzegowe oraz okreslone wymagania misji.

Do sterowania orientacja rakiety za pomoca sit aerodynamicznych stosuje si¢ stateczniki, ktére moga
wystepowaé¢ w réznych konfiguracjach. W trakcie lotu przez gestsze warstwy atmosfery ten rodzaj
sterowania jest najbardziej efektywny ze wzgledu na wystarczajacy opér powietrza.

Przykladem rakiety z systemem aerodynamicznego sterowania jest AGM-88A HARM (High-speed
Anti-Radiation Missile). Jest to precyzyjnie naprowadzany, naddzwigkowy pocisk klasy powietrze-ziemia,
przeznaczony gléwnie do niszczenia systemdéw obrony przeciwlotniczej. Typowa wersja tego pocisku ma
dhugosé 4170 mm, mase okoto 361 kg, érednice 254 mm i maksymalng predkosé okoto 2.9 Macha. System
sterowania oparty jest na czterech platach umieszczonych centralnie i symetrycznie wokél osi wzdluznej
rakiety.

Manewrowo$¢ tego typu rakiet bazuje na sitach aerodynamicznych i momentach generowanych przez
powierzchnie sterujace oraz korpus rakiety w réznych konfiguracjach. AGM-83A HARM wykorzystuje
stery nazywane ,skrzydlami”, umieszczone przed statycznymi pletwami stabilizujacymi (ogonowymi).
Popularne sg réwniez ,canardy” — mate powierzchnie sterujace umieszczone ponad srodkiem ciezkosci w
poblizu nosa rakiety, ktére zapewniaja kontrole i stabilnos¢, zwtaszcza przy nizszych predkosciach. Ca-
nardy moga szybko korygowaé trajektorie lotu dzieki swojemu przedniemu polozeniu. Skrzydla, zwykle
zlokalizowane dalej z tylu, odpowiadaja za generowanie sily nosnej i stabilnosci przy wyzszych predkos-
ciach, jednoczesnie wplywajac na manewrowos¢ w inny sposéb niz canardy.

Inna popularna konfiguracja powierzchni sterujacych wykorzystuje tylne ruchome stery poprzed-
zone wiekszymi, statycznymi statecznikami stabilizujacymi, ktore zapewniaja stabilno$é¢ podczas lotu.
Przyktadem rakiety o tej konfiguracji jest AIM-54 Phoenix — radarowy pocisk dalekiego zasicgu klasy
powietrze-powietrze. Charakteryzuje sie on dlugosécia okoto 3900 mm, masa 460 kg, $rednica 380 mm i
maksymalng predkoscig siggajaca 5 Macha.

Kontrola trajektorii rakiety nie ogranicza sie wylacznie do sil aerodynamicznych. Wykorzystuje
réwniez sterowanie wektorem ciggu (TVC - Thrust Vector Control), ktére ma szczegélne znaczenie poza
atmosfera. W zaleznosci od typu napedu stosuje sie rézne metody:

Gimbalowanie wektora ciggu (Gimbaled Thrust) — Caly silnik lub jego dysza sa obracane w celu
zmiany wektora ciagu. W nowoczesnych konstrukcjach rakiet, takich jak silniki Raptor firmy SpaceX,
stosuje sie rowniez przegubowe systemy obejmujace pompy paliwa i utleniacza.

Systemy reakcyjne (RCS - Reaction Control System) — Stuza do precyzyjnego sterowania ruchem

. . . ’ . .
HAactonrarririr 111 b A Attt ra lrioaftr Mo oo oratiratiio c1a o111 vr alrvradlantrra b roariin A1 PAvrarorhnio



wykorzystywane sg w statkach kosmicznych do kontroli orientacji i manewréw dokowania. Przykladem
sg silniki Verniera.

Sterowanie za pomoca lopatek w dyszy (Jet Vanes) — Zmieniaja kierunek przeplywu gazéw wylo-
towych przy predkosciach naddzwiekowych. Pozwalaja one na kontrolowanie osi rakiety, cho¢ kosztem
efektywnosci. Materialy uzywane do ich budowy musza by¢ odporne na wysokie temperatury lub posi-
w niemieckich rakietach V-2, a takze w

ada¢ aktywne chlodzenie. Technologie te stosowano m.in.

nowoczesnych konstrukcjach.

Kazda z tych metod sterowania ma swoje specyficzne zastosowanie i zalety, w zaleznosci od warunkéw

lotu i wymaganej precyzji kontroli.

Systemy te, polaczone w jeden uklad, pozwalaja na precyzyjne

prowadzenie rakiety w atmosferze i poza nia, niezaleznie od jej przeznaczenia.

Ponizej, w Tab. 1 przedstawiono analize poréwnawcza wybranych metod wektorowania ciagu, stosowanych

w napedach rakietowych.

Table 1: Analiza poréwnawcza wybranych metod wektorowania ciagu silnikéw rakietowych

Metoda Zalety Wady
Gimbalowana| e Czas trwania jest ogranic- | ¢ Wymagane wykorzystanie elastycznych przewodéw
komora zony jedynie dostepnoscia | rurowych

spalania materialu pednego,
e kat wychylenia do £12°,
e pomijalne straty ciagu.

Ruchoma e Sprawdzona, e Wymaga sferycznej ochrony termicznej,

dysza przetestowana technolo- | @ zmienna moc sterowania,

gia, e wymaga cigglego uzycia, aby utrzymaé szczelnosé.
e brak utraty ciagu podczas
poruszania cata dysza,
e znaczny zakres ruchu, do
+20°.

Jet vanes e Pojedyncza dysza umozli- | ¢ Ograniczenie do rakiet o kréotkim czasie pracy sil-
wia obrot rakiety wzdluz jej | nika lub wykorzystujacych niskotemperaturowe mate-
osi wzdhiznej, riaty pedne,

e umozliwienie zakresu | e straty ciggu od 2 do 5%,

ruchu do £9°, e erozja spowodowana oddzialywaniem goracych
e sprawdzona technolo- | gazéw wylotowych powoduje zuzycie i degradacje
gia szeroko stosowana w | powierzchni lopatek w miare uplywu czasu.
pociskach rakietowych,

o mozliwos$é szybkiego

reagowania,

e Niskie zapotrzebowanie

na moc i mas¢ sitownika.

Jet tabs e Sila boczna wprost pro- | e Ograniczenie do rakiet o krétkim czasie pracy sil-
porcjonalna do  stosunku | nika lub wykorzystujacych niskotemperaturowe mate-
powierzchni jet taba do | rialy pedne,
powierzchni dyszy, e crozja spowodowana oddzialywaniem goracych
e kompaktowy montaz, gazow wylotowych powoduje zuzycie i degradacje
e sprawdzona technologia, powierzchni jet taba w miare uptywu czasu,

e gdy wektorowanie nie | e utrata ciagu podczas pracy (réwna generowanej sile
jest aktywne, nie wystepuje | bocznej).
utrata ciggu.




Table 1: Analiza poréwnawcza wybranych metod wektorowania ciagu silnikéw rakietowych (Continued)

dowego,
e kompaktowa i sprawdzona

technologia.

Metoda Zalety Wady
Jetavator e Lckki system, e Ograniczenie do rakiet o krétkim czasie pracy sil-
e sila boczna zalezna liniowo | nika lub wykorzystujacych niskotemperaturowe mate-
od kata wychylenia. rialy pedne,
e wymagane ostony termiczne do ochrony systeméw
sterowania i zewnetrznej czesci dyszy,
e utrata ciggu niezaleznie od wychylenia.
Witrysk e Mniejsza masa niz w | e Nie moze byé uzywany tam, gdzie wymagana jest
goracych przypadku systeméw wtrysku | precyzyjna kontrola predkosci rakiety,
gazbdw cieczy, e wymagaja specjalnych zaworéw kompatybilnych z
e mozliwoéé szybkiego | wtryskiwanym goracym gazem,
reagowania, e ograniczony czas pracy ze wzgledu na trudne
e wymagana niewielka liczba | warunki termiczne.
operacji przed uruchomie-
niem.
Witrysk e czas dzialania jest ogranic- | e optymalna efektywno$é¢ dzialania wymaga uzycia
cieczy zony przez dostepnoéé¢ zapasu | niebezpiecznych cieczy,
cieczy do wtrysku, e wymaga czeste] konserwacji, co z kolei zwigksza
e umozliwiajacy ruch dyszy | ryzyko potencjalnych wyciekow i uwalniania toksy-
do +6°, cznych oparéw podczas obchodzenia si¢ z niektérymi
e impuls wladciwy wtryski- | materiatami pednymi.
wanego czynnika niemal kom-
pensuje negatywny wplyw
masy uktadu wtryskowego,
e sprawdzona technologia,
e mozliwosc¢ szybkiego
reagowania.
Pomocnicze | e Niska zapotrzebowanie | e Zwieksza zlozonosé i mase konstrukeji uktadu nape-
komory na moc sitownika, zasilane | dowego.,
spalania z gléwnego ukladu nape- | e nieuzywane powszechnie w przemysle od wielu lat

(z wyjatkiem zastosowan takich jak rakiety R-7 i ich

pochodne - rakiety Sojuz),

e generujy niskie momenty.

Sposréd wszystkich metod wymienionych w tabeli 1, po przeanalizowaniu zalet i wad, mozna za-

uwazyc¢, ze metoda wektorania ciagu za pomoca wychylnych lopatek jet vane bedzie najodpowiedniejszym

rozwigzaniem dla rakiety sondazowej ze wzgledu na stosunkowo prosty montaz, obstuge i niezawodnosé.

Pomimo wad, takich jak utrata ciagu i erozja podczas pracy, metoda ta jest réwniez najbardziej opta-

calnym rozwiazaniem dla studenckiej hybrydowej rakiety sondazowej. Ponizej przedstawiono graficzne

reprezentacje kilku wybranych metod wektorowania ciagu w rakietowych ukladach napedowych (Rys. 1

and Rys. 2).



. Flexible Flexible
Glm:aéor laminated nozzle Jet vanes
g bearing joint
Tl O O

Universal joint
suspension for thrust
chamber

Nozzle is held by ring
of alternate layers of
molded elastomer and

Sealed rotary
joint

Four rotating heat
resistant aerodynamic
vanes in jet

sperically formed
sheet metal or plastic
composite (fiberglass
epoxy)

FIGURE 1: Graficzne przedstawienie kilku wybranych technik wektorowania ciggu w rakietowych uktadach napedowych [3].
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FIGURE 2: Graficzne przedstawienie kilku wybranych technik wektorowania ciggu w rakietowych uktadach napedowych [3].

1.3 Zalozenia projektowe i ograniczenia

Zalozenia projektowe:

e Opracowanie, budowa i testy aktuatoréw: Kluczowym celem bylo zaprojektowanie i przetestowanie
aktuatoréw, ktére moglyby skutecznie sterowaé trajektoria lotu rakiety. Testy przeprowadzono na
specjalnie zaprojektowanym stanowisku naziemnym, ktore miato symulowaé rzeczywiste warunki

dziatania tych urzadzen.

e Budowa stanowiska do badania wlaéciwoéci dynamicznych aktuatoréw: Stworzono stanowisko badawcze



i operacyjne, np. zmieniajace si¢ obciazenia czy wplyw sil aerodynamicznych.

e Zaprojektowanie algorytmu sterowania: Algorytm mial zapewnié¢ aktywna kontrole toru lotu raki-
ety, umozliwiajac stabilizacje jej trajektorii w trakcie réznych faz lotu. W szczegdlnosci, wymagano
minimalizacji predkoéci bocznej w apogeum, co byto krytyczne dla zwickszenia bezpieczenstwa i

efektywnosci procesu odzysku rakiety.

e Symulacja lotu rakiet eksperymentalnych: Opracowano narzedzie pozwalajace na symulowanie tra-
jektorii lotu rakiety w réznych konfiguracjach systeméw sterowania. Symulator uwzglednial zaréwno
powierzchnie aerodynamiczne (np. stateczniki), jak i systemy sterowania wektorem ciagu, aby

umozliwié integracje z réznymi typami platform napedowych.

e Kompatybilnos¢ z réznymi platformami napedowymi: Zalozono, Ze rozwiazania projektowe beda
uniwersalne i mozliwe do zastosowania w rakietach z réznymi systemami napedowymi, np. hybry-

dowymi, cieckltymi lub stalymi.

Ograniczenia projektowe:

e Wplyw érodowiska i dynamiki lotu: Aktuatory musialy dziata¢ niezawodnie w zmiennych warunk-
ach atmosferycznych oraz podczas dynamicznych zmian trajektorii rakiety. Trzeba bylo uwzglednié
zmienno$¢ sit aerodynamicznych i momentéw w zaleznosci od predkosci lotu i gestodci atmosfery.

Przy uzyciu symulacji.

e Zaleznosé od fazy lotu: W poczatkowej fazie lotu dominowaly sily generowane przez jet vany
(sterowanie gazami wylotowymi). Jednak ich skuteczno$é zanikala po zakorficzeniu pracy silnika,
co wymagalo przejécia na sterowanie aerodynamiczne, ktorego efektywnosé spadala przy nizszych

predkosciach (np. podczas ladowania).

e Ograniczenia konstrukcyjne: Geometria rakiety musiala zostaé¢ zoptymalizowana pod katem za-
pewnienia odpowiedniego zapasu statecznosci (odleglo$é miedzy Srodkiem ciezkoéci a $rodkiem
parcia). Jednocze$nie nalezalo zminimalizowaé wzrost oporu acrodynamicznego wywolany przez

dodatkowe powierzchnie sterujace umiejscowione za wylotem gazoéw z silnika.

e Trudnosci w modelowaniu: Modele symulacyjne musialy uwzgledniaé¢ nieliniowo$ci i niepewnosci
wynikajace z wypalania paliwa oraz zmieniajacych si¢ wlasciwosci acrodynamicznych w trakcie lotu.
Zmienne takie jak liczba Macha, kat natarcia i kat wychylenia powierzchni sterowych wymagaty

kompleksowej analizy i symulacji CFD (Computational Fluid Dynamics).

e Ograniczenia technologiczne: Sterowanie jet vanami wymagato dobrania materialéw odpornych na
ekstremalne temperatury i obciazenia mechaniczne wystepujace w dyszy wylotowej silnika raki-
etowego. Wysokie wymagania precyzji i szybkosci dziatania sterownikéw musiaty by¢ spetnione

przy uzyciu dostepnych na rynku komponentéw (np. silnikéw i enkoderéw firmy Maxon).

e Bezpieczenstwo i odzysk: Algorytm sterowania musial uwzglednia¢ minimalizacje predkosci bocznej
w apogeum, co bezposrednio wptywalo na bezpieczenstwo ladowania i odzyskiwania rakiety. Rozwiaza-

nia musialy by¢ skalowalne i kompatybilne z gotowymi systemami odzysku.

2 Mechanizm sterowania

2.1 Projekt

W ramach projektu zdecydowano si¢ na opracowanie mechanizmu umozliwiajacego niezalezne sterowanie
powierzchniami sterowymi. Na jeden modul mechanizmu przypada zintegrowana ze soba powierzchnia

sterowa w formie panelowej w kombinacji z lotka umieszczong w strumieniu gazéw wylotowych, ktére



FIGURE 3: Mechanizm sterujacy dla czterech powierzchni sterowych.

Pojedynczy modul jest wyposazony w silnik elektryczny sprzezony z przekladnig liniows przeksztalcajaca
moment obrotowy w site liniowa, umozliwiajaca obrét powierzchni sterowej wokoét wlasnej osi.

Bazujac na wnioskach uzyskanych podczas analiz réznego typu rozwigzan w zakresie sterowania w
ramach przegladu literaturowego, do realizacji projektu dobrano jedna konkretng idee, ze wzgledu na jej
uniwersalnosé oraz mozliwo$¢ integracji z rakietami badawczymi wyposazonymi w réznego typu napedy,
poprzez wykorzystanie tzw. ”blast tube” umozliwiajacego wygenerowanie objetosci wewnatrz kadtuba
rakiety koniecznej do ulokowania systemu mechanizacji. Dodatkowo modulowa forma mechanizmu daje
mozliwo$é zastosowania w ograniczonej formie réwniez do sterowania w ukladzie kaczki (powierzchnie
sterowe zorientowane blizej czubka rakiety), badZ do sterowania jedna powierzchnia sterowa w formie
panelowej, umieszczonej blizej czesci ogonowej lub topatka umieszczona w strumieniu gazéw wylotowych.
Z powodu wskazanej powyzej uniwersalnosci tego typu mechanizmu w ramach projektu rozwijana byla
jedna koncepcja, ktéra optymalizowano pod katem uproszczenia obrobki, obnizenia kosztéw ewentualnej
seryjnej produkcji systemu i zapewnienia jak najwigkszej skutecznosci uktadu. Dodatkowo modutowosé
umozliwia stosowanie systemu zaréwno dla ukltadéw aerodynamicznych wykorzystujacych zaréwno dwie,
trzy, jak i cztery niezalezne powierzchnie sterowe (rys. 3 przedstawia uklad w zabudowie dla czterech

powierzchni sterowych).

2.2 Prototyp i wytworzenie

Gléwnym celem pojedynczego modutu jest przetworzenie sity liniowej otrzymanej z napedu liniowego
dowolnego typu ponownie w moment obrotowy dzialajacy na wal powierzchni sterowej. W tym celu
wykorzystano seri¢ komponentéw zapewniajacych wymagane stopnie swobody na kolejnych potaczeniach
oraz dzwignie dopasowang gabarytowo pod katem zapotrzebowania na moment obrotowy oraz dostep-
nej do wykorzystania przestrzeni wewnatrz kadluba rakiety. Fozyskowanie walu powierzchni sterowej
zrealizowano poprzez osadzenie dwéch lozysk Slizgowych, ze wzgledu na ich kompaktowosé i parame-
try wytrzymaloéciowe oraz Slizgowe, spelniajace wymagania projektowe. Tuleje §lizgowe zostaly wyko-
rzystane réwniez na polaczeniu adaptera pomiedzy napedem liniowym a dzwignia gléwnej powierzchni
sterowej. Uklad kinematyczny wskazanego polaczenia wymusza zaréwno obrotowy stopien swobody
wokol osi pionowej adaptera, jak i liniowy wzdluz ramienia; jest to spowodowane sztywnym montazem
silnikéw do struktury nosnej potencjalnej rakiety. Drugi koniec dzwigni jest polaczony (z wykorzystaniem
tulei §lizgowej) z ciegnem, ktérego funkcja jest dalsze przekazywanie napedu na dZzwignie lotki umieszc-
zonej w strumieniu gazow. Uklad umozliwia zmiane przelozenia pomiedzy gléwna powierzchnia sterowa
a lotka poprzez zmiang dtugosci ramienia dZwigni i wynikajacej z nich dtugosci ciggna.
Montaz powierzchni do walkéw jest realizowany poprzez potaczenia srubowe z wykorzystaniem adaptera

dedykowanego konkretnej geometrii powierzchni sterowej, zabezpieczone dodatkowo poprzez potlaczenie



FIGURE 4: Komponenty modulu mechanizmu sterowania.

Materialty dobrane do wykonania komponentéw do gtéwnie stop aluminium 7075, oraz waty wyko-
nane z stali nierdzewnej. Waly wykonano z stali ze wzgledu na lepsze wtasciwosci $lizgowe od alu-
minium, a ich niewielkie gabaryty nie powodujg znacznego przyrostu masy mimo wykorzystania materi-
alu charakteryzujacego sie nizsza wytrzymaloscia wlasciwa. Pozostale komponenty struktury wykonano
z wskazanego powyzej aluminium EN AW-7075, ze wzgledu na wlasciwosci wytrzymalo$ciowe (przede
wszystkim wzglednie wysoka wytrzymalosé wlasciwa), oraz wlasciwosci obrébeze - jest to wzglednie tatwo
obrabialny material. Technologia obrobki zostata dobrana tak, aby zminimalizowaé¢ koniecznosé korzys-
tania z maszyn numerycznych cztero- i wiecej osiowych. Redukuje to koszt wytwarzania komponentéw,
oraz zwieksza dostepnos¢ projektu.

Grafika 5 przedstawia uktad wykorzystywanych komponentéw dla jednego modutu mechanizmu, kom-

ponenty to kolejno:

1. Wrega montazowa - gtéwnym zadaniem wregi montazowej wykonanej z aluminium jest przenoszenie
sit od powierzchni sterowych na kadlub rakiety, oraz zapewnienie punktéw montazowych kompo-

nentéw ukladu
2. Gérny montaz tozyska - punkt montazowy dla tozyska Slizgowego
3. Dolny montaz tozyska - punkt montazowy lozyska §lizgowego
4. O$ powierzchni sterowej

5. Dzwignia ”Jet Vane” - przenosi moment obrotowy na powierzchnie sterowa umieszczong w stru-

mieniu gazéw wylotowych z silnika

6. DzZwignia gléwnej powierzchni sterowej - przenosi moment obrotowy na powierzchnie sterowsa, oraz

zapewnia punkty montazowe umozliwiajace przenoszenie sity z napedy liniowego

7. Popychacz - zapewnia polaczenie pomiedzy dzwigniami powierzchni sterowych w celu wprowadzania

ich w ruch z okreslonym przelozeniem, wykorzystujac jedno zrédlo napedu

o a4 N N 5 " R 5



9. Lozysko liniowe - konwertuje moment obrotowy z $ruby napedzanej poprzez silnik elektryczny na

site osiowa

FIGURE 5: Komponenty modulu mechanizmu sterowania. Sprzezone ze sobg osie powierzchni aerodynamicznej i topatki
wektorowania ciagu (jet vane) o réznych dtugoéciach dzwignie pozwala na niezalezne dobieranie zakresu kata ruchu obu
powierzchni

3 Charakterystyka dynamiczna modelu rakiety i aktuatoréw

3.1 Charakterystyka rakiety

3.1.1 Badana konfiguracja rakiety i aerodynamicznych powierzchni sterowych

By opracowaé narzedzie do symulowania lotu rakiety z zaimplementowanym sterowaniem, niezbedne
bylo dobranie konstrukcji, ktéra miataby byé¢ sterowana. Warunkiem koniecznym bylo to, by dobrana
rakieta byla juz przetestowana lotnie, oraz miala znane osiggi i parametry aerodynamiczne, w celu
wyznaczenia sit i momentéw na nia dzialajacych podczas stosowania sterowania, co dalej przektadatoby
sie na mozliwos¢ wykonania narzedzia symulujacego jej lot. Wybdr pad! na konstrukcje HEXA 4 [Rys. 6],
rakiete o napedzie hybrydowym stworzona przez KN PUT Rocketlab. Zaprojektowana jest w taki sposob,
by osiagna¢ apogeum 30000 stép (9144 m) i wyladowaé przy uzyciu dwustopniowego systemu odzysku,
wyposazonego w dwa spadochrony. Rakieta jest klasyfikowana jako hybrydowa, poniewaz do napedu
wykorzystuje ciekly utleniacz w postaci podtlenku azotu (N2O) oraz stale paliwo na bazie parafiny. Ma

diugoséé 4.2 metra i kaliber 160 mm. HEXA 4 moze osiagna¢ maksymalna predkosé Mach 1,5.

AIRFRAME

TANK MoV, MOTOR/FINCAN

PAYLOAD RECOVERY DNICS BAY- PROPULSION

FIGURE 6: Przeglad konstrukcyjny rakiety HEXA 4 [2]

Rakieta ta jest projektem PUT Rocketlab. Majac za soba dwa loty i zdobycie pierwszego miejsca
w kategorii 30k SRAD Liquid/Hybrid podczas zawodéw IREC Spaceport America Cup 2023, rakieta ta
stanowi doskonaly wybér jako konstrukcja, ktérym ma sterowaé¢ badany system.

Kolejnym etapem w procesie projektowym aerodynamicznych powierzchni sterowych jest dobranie
geometrii tychze powierzchni.

Koniecznym bylo uwzglednienie wielu czynnikéw, takich jak prostota systemu, odpornosé na sily

1 . « 3 ’ 7 N . 7 e 4 Ty 11 B 4 e 7 e 1 q 9 .,
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przednia powierzchnia jest statyczna, odpowiedzialna za utrzymanie stabilnosci rakiety, a powierzchnia
blizej ogona, mniejsza od powierzchni statycznej, jest sterujaca. Powierzchnia sterujaca moze obracac
si¢ wzdtuz swojej osi pionowej. Powierzchnie te musza zapewniaé wystarczajacy zapas statecznosci, aby
rakieta utrzymywata swoja stabilno$é statyczna, jednoczesnie bedac w stanie wywolaé sily i momenty
acrodynamiczne (w szczegblnoSci przez powierzchni¢ sterujaca), aby moéc sterowaé. Wszystko to musi
wiazaé sie z minimalnym wzrostem catkowitego oporu aerodynamicznego. By dobraé¢ odpowiednia ge-
ometri¢ zostal wykorzystany program OpenRocket, ktory przewiduje rozklad $rodka cigzkosci rakiety,
jak i $rodka parcia. Im wieksza odleglos¢ miedzy tymi punktami, tym wiekszy zapas statecznosci jest
spodziewany. geometria zostala dobrana w taki sposéb by odlegto$é¢ micdzy wspomnianymi punktami
byta na podobnym poziomie, jak w przypadku bazowej konfiguracji rakiety HEXA 4. Pordéwnanie to
przedstawione jest na Rys. 7 (Rakieta HEXA 4) i na Rys. 8 (Zaproponowana konfiguracja powierzchni

sterowych).

Hexad Stability:2 cal /7.92 %
Length 4100 mm, max. diameter 162 mm @ CG:2454 mm
Mass with no motors 36320 g ® CP:2779 mm
Mass with motors 54350 g atM=0.300

Apogee: 216 m
Max. velocity: 507 m/s (Mach 1559)
Max. acceleration: 80.2 m/s? 1 warning(s)

FIGURE 7: HEXA 4 w bazowe]j konfiguracji [OpenRocket] [1]

HEXA4_ATC Stabilty: 1.86 cal / 7.85 %
Length 3980 mm, max. diameter 162 mm @ CG:2437 mm
Mass with no motors 35863 g ® CP:2737 mm
Mass with motors 54433 g st M=0.300

I @

\ ; Vi

Apogee: 8175 m
Max. velocity: 430 m/s (Mach 1506)
Max. acceleration: 81 m/s* 1 warning(s)

FIGURE 8: HEXA 4 w konfiguracji powierzchni sterujacych [OpenRocket] [1]

Na Rys. 9 przedstawiona jest wizualizacja 3D badanej konfiguracji powierzchni statycznej i sterujacej

w sekcji ogonowej rakiety HEXA 4.

FIGURE 9: Wizualizacja 3D badanej konfiguracji [1].
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3.1.2 Przeprowadzone numeryczne analizy przeplywowe

Gléwnym celem przeprowadzonych analiz byta ocena proponowanej konstrukeji ptetwy statycznej i steru-
jacej pod katem generowania sil i momentéw aerodynamicznych na platowcu rakiety. Przetestowano wiele
konfiguracji, ze zmienna predkoscia (liczba Macha), katem natarcia rakiety (wzgledem swobodnego stru-
mienia powietrza) i katem odchylenia powierzchni sterujacej. Wartosci tych parametréw zostaly uzyskane
z profilu lotu HEXA 4, gwarantujac, ze przeprowadzone analizy przedstawia wystarczajaco wystarczajaco
zroznicowane wyniki, aby na ich podstawie stworzy¢ charakterystyki aerodynamiczne. Zmienne te zostaty
przedstawione w Tab. 2. Taka liczba zmiennych parametréw wskazywala na koniecznos¢ przeprowadzenia
48 oddzielnych analiz. Po przeprowadzeniu analiz i przetworzeniu wynikow, wypadkowe sity i momenty
zostaly poréwnane miedzy soba. zostaly poréwnane miedzy soba. Uzyskane dane mozna bylo nastep-
nie wykorzysta¢ do implementacji algorytmu sterowania i symulacji, ktére zostaly wykonane przez PUT
Rocketlab.

Liczba Macha [-] Kat natarcia rakiety [°] Kat odchylenia powierzchni sterowej [°]

0.6 0.5 0.0
0.9 2.0 1.5
1.3 10.0 5.0
1.5 10.0

TABLE 2: Parametry zmienne w przeprowadzonych analizach

Metoda wybrang do przeprowadzenia analiz byla Obliczeniowa Mechanika Pltynéw (CFD). Ze
wzgledu na brak odpowiednich modeli analitycznych oraz fakt, ze przeprowadzenie skalowanych testow
w tunelu aerodynamicznym z przeplywami okolodzwiekowymi i naddZzwiekowymi bylo wowczas nieosig-
galne, CFD bylo jedyna opcja, ktora mogla daé¢ wyniki zblizone do rzeczywistoéci. CFD wykorzystuje
analize numeryczng i struktury danych do rozwiazywania i analizowania probleméw zwiazanych z przepty-
wem plynéw wokot lub wewnatrz obiektéw. Dzieki zastosowaniu algorytméw opartych na oprogramowa-
niu obliczeniowym, ktére wykorzystuje metode objetosci skonczonych (FVM) i réwnania rzadzace dy-
namika ptynéw, CFD umozliwia symulacje¢ interakeji gazéw i cieczy z powierzchniami, okreslonymi przez
parametry poczatkowe i warunki brzegowe. Shuzy do przewidywania i modelowania zachowania przeplywu
plynéw w zlozonych systemach, optymalizujac wydajnos¢ i ulepszajac projektowanie, jednoczesnie zm-
niejszajac potrzebe czasochlonnych i kosztownych eksperymentéw fizycznych.

Wybranym $érodowiskiem do przeprowadzenia analiz CFD zostal Ansys Fluent - program bardzo
dobrze znany w érodowisku CFD. Pierwszym krokiem by przeprowadzi¢ analizy i uzyskaé jakosciowo
zadowalajace wyniki, bylo wygenerowanie siatki obliczeniowej, czyli przestrzeni wokét badanego obiektu,
ktéra podzielona jest na mniejsze elementy pomiedzy ktérymi zachodza obliczenia numeryczne. Wygen-
erowana siatka liczyla okoto 6.4 miliona elementéw, i byla odpowiednio zageszczona przy samej rakiecie,
by poprawnie przewidzie¢ i obliczy¢ zachodzace zjawiska turbulencji w warstwie przysciennej. Wygen-

erowana siatka przedstawiona jest na Rys. 10.
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Kolejnym krokiem w procesie przygotowawczym do analiz CFD bylo dobranie warunkéw brzegowych
oraz lokalnych i globalnych ustawien analizy. Warunki brzegowe, ktére zadaja podstawowe parame-
try przeplywowe na brzegach domeny obliczeniowej, zostaly obrane w taki sposéb, by jak najbardziej
odzwierciedli¢ warunki fizyczne panujace podczas lotu. Przy kazdej z 48 analiz parametry sterujace tych
warunkéw, zmieniane byly zgodnie z tabela Tab. 2. Z kolei dobranie lokalnych i globalnych ustawien
analiz polegalo na dobraniu typu formulacji analizy, przeptywu i schematéw dyskretyzacji. Ustawienia
te dobrane zostaly tak, by zapewnié¢ jak najwyzsza stabilno$¢ analiz, przy malym koszcie obliczeniowym

i minimalnej dyssypacji numerycznej, ktéra moglaby generowaé¢ bledy numeryczne.

3.1.3 Wyniki analiz

Wyniki przeprowadzonych analiz CFD pozwalaja na poréwnanie testowanych konfiguracji pod wzgle-
dem istotnych czynnikéw dla konkretnego przypadku i sprawdzenie przyjetych wczesniej zalozen teore-
tycznych. Najwazniejszymi czynnikami do poréwnania migdzy analizami byl wplyw zmieniajacego sie
kata odchylenia powierzchni sterujacej (CFDA - Control Fin Deflection Angle) w réznych konfigurac-
jach kata natarcia rakiety i liczby Macha. Oprécz wizualizacji, sity i momenty aerodynamiczne zostaty
uzyskane z kazdej analizy w celu pdzniejszego przetworzenia i wizualizacji wspélczynnikéw sit i mo-
mentéw, potrzebnych do walidacji systemu kontroli aerodynamicznej pod wzgledem jego zdolnosci do
wywolywania zmian trajektorii lotu, a pézniej do implementacji algorytméw sterowania. Przetwarzanie
konicowe zostalo opisane w rozdziale 3.1.4.

Rys. 11 przedstawia pordéwnanie ci$nienia statycznego na korpusie i statecznikach rakiety pomiedzy
roznymi warto$ciami CFDA, w Mach 1.3 i AoA rakiety réwnym 0.5°. Kazda grafika przedstawia dwie
strony powierzchni sterujacej, aby zobrazowaé zaréwno strone ci$nieniowa (gérna polowa), jak i ssaca
(dolna polowa). Zgodnie z zalozeniami, im wieksze CEFDA, tym bardziej widoczne jest nizsze cisnie-
nie generowane po stronie ssacej i wyzsze ciSnienie po stronie ciSnieniowej powierzchni sterujacej. W

przypadku CFDA = 0.0°, widoczny jest taki sam rozklad ci$nienia po obu stronach.

Pressure (Pa) Pressure (Pa)
3.0e+04 50000 1.1e+05 3.0e+04 50000 1.1e+05
| L

— —_—

Pressure Side Pressure Side

Suction Side Suction Side

(A) CFDA = 0.0° (B) CFDA = 1.5°

Pressure (Pa) Pressure (Pa)
0000 0000

3.0e+04 1.1e+05 3.0e+04

D —

1.1e+05

| m—

.
|

Pressure Side Pressure Side

Suction Side Suction Side

(¢) CFDA =5.0° (p) CFDA = 10.0°

Fioter 11 Wiziializacia nadeidnienia 1 nodeiénienia na novierzehnit ctertiiaces (Mach 12 A~A — 0 5°) [1]
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Nastepnie na Rys. 12 pokazano wptyw zmiennego CFDA na korpus rakiety i stateczniki. Pola niskiego

i wysokiego ci$nienia sg widoczne po odchyleniu powierzchni sterujacej.

(A) CFDA =0.0° (B) CFDA = 10.0°

FIGURE 12: Wplyw odchylenia powierzchni sterujacej na pola ci$nienia na korpusie i statecznikach (Mach 1.3, AoA = 0.5°)

[1].

Oprocz efektéw zmiennego CFDA, uchwycono réwniez efekty przeptywu naddzwigkowego. Rys. 13
pokazuje poréwnanie rakiety w przeplywie poddzwiekowym (Mach 0.6) i naddzwiekowym (Mach 1.3).
Naddzwigkowe fale uderzeniowe, tworzace si¢ na czubku nosa, a takze w najbardziej wystajacych punktach
statecznikéw, sg wyraznie widoczne w Mach 1.3. Ciénienie w punkcie stagnacji na czubku nosa jest
réwniez wieksze w poréwnaniu do przepltywu poddZzwiekowego. Patrzac na ciefi aerodynamiczny (w polu
przepltywu Macha) pozostawiony przez rakiete, widaé, ze jego rozmiar jest znacznie wiekszy w Mach 1.3

niz w Mach 0.6. Wszystkic te efekty sa oczekiwane w rezimie przeptywu naddzwickowego.

(A) Mach 0.6 (B) Mach 1.3

FIGURE 13: Pola przeplywu poddzwickowe i naddzwigkowe (AoA = 0.5°, CFFDA = 10.0°) [1].

Stateczniki rakiety maja duzy wplyw na dynamike lotu naddzwiekowego. Oprécz widocznych réznic
ci$nienia na ich powierzchni, z widocznymi falami uderzeniowymi wplywajacymi na rozklad cisnienia,
same stateczniki wytwarzaja wlasne fale uderzeniowe. Sa one widoczne na rys. 14. Poza tym, aerody-
namiczny cien statecznikow jest réwniez widoczny w konturach liczby Macha w polu przeplywu w poblizu

ogona rakiety.
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F1GuRE 14: Kontury Liczby Macha dla wokdl statecznikéw (Mach 1.5, AoA = 10.0°, CFDA = 10.0°) [1].

W warunkach lotu, gdy AoA rakiety jest bliskie zeru, wptyw powierzchni statycznej na przeplyw woko6t
powierzchni sterujacej jest pomijalny. Przy wyzszych wartosciach kata natarcia powierzchnia statyczna
tworzy wiry wplywajace na przeptyw wokdl powierzchni sterujacej. Ten negatywny efekt moze prowadzi¢
do mniejszej sity 1 momentu indukowanego przez powierzchnie sterujaca. Oczekuje sie zatem, ze algorytm
sterowania nie pozwoli na wprowadzenie tak wysokich wartosci kata natarcia rakiety. Efekt ten pokazano

na rysunku Rys. 15.

Mach number (streamines) Pressure (rocket body) (Pa)
05 1 15 19400 20e+04 50000 100000 1.50+05 15004
|

Mach number (streamines)
05 1 1

1.50-04

Pressure (rocket body) (Pa)
5 19e+00 20e+04 50000
|

100000 1.50+05

(A) AoA = 0.5° (B) AoA =10.0°
FIGURE 15: Poréwnanie przeplywu przy niskim i wysokim kacie natarcia rakiety (Mach 1.5, CFDA = 10.0°) [1].

3.1.4 Whnioski wynikajace z przeprowadzonych analiz

Po przeprowadzeniu analiz uzyskano wynikowe dane sity i momentu w postaci raportéw Ansys Fluent. Ra-
porty te, majace skomplikowana strukture danych, musialy zostaé¢ przepisane na uporzadkowana tablice
danych. Dokonano tego za pomoca skryptu Python. Skrypt ten w pdzniejszej fazie obliczyt wspotezyn-
niki aerodynamiczne. Przykladowe wspélczynniki przedstawiono w formie wykresu (po interpolacji) na
Rys. 16.
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FIGURE 16: Wykresy interpolowanych wartosci wspotczynnikéw i rozktadu $rodka parcia w funkcji liczby Macha przy
AoA = 2.0° [1].

Wykresy pokazuja zmienne generowanie sit i momentow aerodynamicznych w zaleznosci od liczby
Macha. Wspélczynnik C', zmienia sie, wskazujac na wplyw charakterystyki przeptywu na generowane sity.
W zakresie do Mach 1 warto$¢ C, maleje, a nastepnie po wejsciu w rezim naddzwiekowy zaczyna rosnac.
Jest to zwiazane ze zjawiskiem powstawania fali uderzeniowej w przeptywach naddzwiekowych, podczas
ktorego indukowany jest opér falowy. Nastepnie wartos¢ C, osiaga krytyczny poziom naddzwiekowy
(okolo Mach 1.3), po czym zaczyna spadac.

Analizujac te wyniki, nalezy wzia¢ pod uwage, ze do obliczenia wspétczynnikéw ci$nienie dynam-
iczne jest uzywane w postaci stosowanej dla przeplywéw niescisliwych. Implikuje to rowniez nieliniowe
skalowanie skladowych charakterystycznych przeptywu z liczbg Macha. W przypadku wspoélczynnikéw
C, i Oy, mozna zauwazyC, majac na uwadze skalowanie Macha, ze maja one tendencj¢ do zmniejszania
sig wraz ze wzrostem liczby Macha. Nalezy réwniez zwrdci¢ uwage na zmiane rozkladu srodka parcia
na osi X (xCP). Jego tendencja wzrostowa (co oznacza, ze CP przesuwa sie do tylu, zwickszajac w ten
spos6b stabilno$é pojazdu) w rezimie naddzwigkowym sugeruje, ze C, maleje szybciej niz wspdlezynnik
momentu Cyy,, co moze sugerowac, ze nos rakiety traci C, szybciej niz stateczniki ogonowe.

Zebranie tych danych spelnia zalozenia celu analizy. Uzyskano sily i momenty, obliczono wspétczyn-
niki i wykonano charakterystyki aerodynamiczne. Dodatkowo, aby potwierdzi¢, ze proponowana konfigu-
racja jest wystarczajaca, uzyskane wartosci zostaly zaimplementowane do algorytmu sterowania i symu-
lacji trajektorii rakiety oraz jej reakcji na sygnalty wejéciowe. Wstepne symulacje sterowania pokazuja, ze
proponowana konfiguracja powierzchni aerodynamicznych generuje zadowalajace sity i momenty, umozli-
wiajac w ten sposéb precyzyjne sterowanie i kontrole trajektorii. Na Rys. 19 przedstawiono charak-
terystyke ESO (Extended State Observer) w funkcji czasu. ESO jest jednym z kontroleréw uzywanych
w algorytmie sterowania ATC. Po lewej stronie przedstawiono wykres przedstawiajacy predko$é¢ katowa

nrzechvhilt w fiimmkeil e7za<ir Pokaziiie on 7e odv rakieta nanotka pertiirbacie na swoiel traiektorii loti
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kontroler trajektorii jest w stanie przywrocié¢ stabilnoéé rakiety i przywrocié ja na pozadana trajektorie,
sprawiajac, ze predko$¢ katowa przechylu dazy do zera. Po prawej stronie przedstawiono wykres przed-
stawiajacy predkosci boczne v i w w funkcji czasu. Pokazuje on, ze gdy rakieta napotyka perturbacje,
a predkosci boczne zaczynaja oscylowaé z powodu chwilowego braku stabilnoéci dynamicznej, kontroler,
wykorzystujac zmienne CFDA, jest w stanie zmniejszy¢ czestotliwosé oscylacji, a nastepnie zredukowaé

je do wartosci pomijalnych.

12 o
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FIGURE 17: Przyklad kontroli trajektorii lotu z uzyciem kontrolera ESO [4]

3.2 Charakterystyka jet vanow

Charakterystyka sil nosnych i oporu jet vanéw zostala przedstawiona na Figure 18. Proces projektowa-
nia obejmuje skrupulatng analize z wykorzystaniem obliczeniowej dynamiki plynéw (CFD) i sprzezonego
transferu ciepla (CHT). Analizy te maja kluczowe znaczenie dla zrozumienia termicznego i aerodynam-
icznego zachowania lopatek odrzutowych w wysokotemperaturowych gazach spalinowych silnikow raki-
etowych. Analiza CFD pomaga w optymalizacji wydajnosci aerodynamicznej i mozliwoéci wektorowania
ciagu, podczas gdy analiza CHT koncentruje sie¢ na naprezeniach termicznych i odpornosci cieplnej ma-
terialu w ekstremalnych warunkach. To podwdjne podejscie zapewnia, ze jet vany sg zaréwno skuteczne

w kontrolowaniu trajektorii rakiety, jak i wystarczajaco odporne, aby wytrzymaé trudne warunki pracy.

150
100 & >
50 1
z
) g
8 0
(=]
w
—50 1
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—— Interpolated jet vane lift
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Interpolated jet vane drag
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Jet vane deflection [deg]

FIGURE 18: Interpolacja sily nosnej i oporu jet vanéw [4].

Uktad testowy sklada si¢ z komponentéow firmy Maxon, ktére razem tworza precyzyjny system nape-
dowy, przeznaczony do testowania i regulacji wychylenia powierzchni sterowych oraz jet vanéw. Na jego

sktad wchodza nastepujace elementy: naped, enkoder, sterownik oraz przektadnia.
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Naped i przekladnia stanowia o przykladanej sile przez system. Zastosowana przekladnia ma
Srednice zewnetrzna 32 mm i oferuje przetozenie 5.8:1, co zapewnia optymalne polaczenie momentu
obrotowego z predkoscia napedu. Wraz z wrzecionem, wyposazonym w gwint metryczny, jest w stanie
przenies¢ maksymalna site posuwu do 742 N (w trybie chwilowym) przy maksymalnej predkosci posuwu
wynoszacej 23 mm/s. Dzieki precyzyjnej budowie przekladnia posiada ona minimalny luz wynoszacy 0.7°,
co zapewnia wyjatkowa precyzje i dokladnosé pozycji na poziomie 0.033 mm. Mechaniczne obcigzenie
wrzeciona zostalo zoptymalizowane pod katem maksymalnych sit osiowych (2700 N) i promieniowych
(200 N) w réznych punktach, co zapewnia duza stabilno$é¢ operacyjna w zmiennych warunkach.

Silnik DC, ktéry napedza system, charakteryzuje si¢ nominalnym napigciem 12 V i zapewnia moc
ciagla wynoszaca 20 W. Silnik ten moze osiagna¢ maksymalna predkosé 14,000 obr./min i dostarcza
moment obrotowy rzedu 27.5 mNm w trybie nominalnym, osiagajac moment zatrzymania do 268 mNm
przy maksymalnym pradzie zwarciowym 23.2 A. Silnik jest wyposazony w szczotki grafitowe, co za-
pewnia stabilna prace w szerokim zakresie temperatur od -30°C do +100°C, oraz wysoka sprawnos¢ na
poziomie 84%. Dzigki wykorzystaniu tozysk kulkowych, charakteryzuje si¢ réwniez minimalnym luzem
promieniowym (0.025 mm), co dodatkowo podnosi precyzje i zywotno$¢ urzadzenia.

Enkoder optyczny HEDL 5540 umozliwia doktadny pomiar pozycji i predkosci obrotowej. Dzieki
rozdzielczo$ci 500 impulséw na obrét i wyjsciu zgodnemu ze standardem RS422, enkoder umozliwia
precyzyjne $ledzenie ruchu przy maksymalnej predkosci obrotowej 12,000 obr./min. Jest odporny na
zmiany temperatury, dziatajac w szerokim zakresie od -40°C do +100°C, co czyni go idealnym elementem
do zastosowan w trudnych warunkach jakie wystepuja przy silniku rakietowym. Enkoder generuje sygnaty
w fazach 90°, co pozwala na precyzyjne $ledzenie ruchu z minimalnym opéZnieniem, a jego waga wynosi
tylko 27 g.

Sterownik EPOS4 Compact 50/5 CAN jest odpowiedzialne za kontrolowanie napedu i precyzyjne
zarzadzanie parametrami ruchu. Jego maksymalna wydajnos$é pradowa wynosi 15 A (chwilowo) oraz 5 A
(ciagla). Dzigki zaawansowanemu sterowaniu predkoscia, momentem oraz pozycja, sterownik umozliwia
precyzyjne osiaganie zadanych parametréw, a takze integracje opisanym silnikiem DC. Wbudowana ob-
stuga protokotu CANopen, a takze interfejsow RS232 i USB, umozliwia tatwg komunikacje z systemami
zewnetrznymi, co czyni sterownik elastycznym narzedziem w konfiguracji systemu. Jego funkcje obejmuja
m.in. kontrole momentu obrotowego, predkosci i pozycji, synchronizacje oraz funkcje ,homing” do au-
tomatycznego okreslania pozycji poczatkowej. Z kolei mozliwo$¢ programowania i konfiguracji sterownika
za pomoca oprogramowania EPOS Studio zapewnia latwo$¢ w implementacji i optymalizacji sterowania.
Dodatkowo uzyto i skonfigurowano sterownik MicroMACS6, ktéry umozliwia synchronizacje sterowania

czterema powierzchniami sterowymi oraz jet vaneami z poziomu jednego nadrzednego kontrolera.
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(A) Sterownik EPOS4 Compact (B) Sterownik MicroMACS6

FIGURE 19: Sterowniki uzywane przy identyfikacji i sterowaniu

3.2.1 Badanie charakterystyki dynamicznej i mechanicznej silnika Maxon

Celem niniejszego badania jest wyznaczenie rzeczywistych parametréw silnika Maxon, w tym charak-
terystyki momentu obrotowego w zaleznosci od natezenia pradu zasilajacego. Wyznaczone parametry
beda stuzyty do stworzenia doktadnego modelu silnika, ktéry zostanie nastepnie uwzgledniony w algoryt-
mach sterujacych. Pozwoli to na optymalizacje sterowania silnikiem, zapewniajac precyzyjne i efektywne

dziatanie.

Opis platformy pomiarowej

e Silnik Maxon to naped, ktéry odpowiada za wprowadzenie w ruch mechanizmu $rubowego. Jest
sterowany przez sterownik EPOS 4, ktéry reguluje natezenie pradu w oparciu o zadany moment

obrotowy, zapewniajac precyzyjna i wydajna prace systemu.

e Ruch obrotowy silnika Maxon jest przckazywany na Srub¢ M10x1mm, powodujac ruch woézka. Dz-
ieki temu mozliwe jest obliczenie ruchu liniowego na podstawie odleglosci, o jaka przesunal sie

wozek.

e Sprezyna: Uzywana do generowania oporu w ukladzie, pozwala na analize momentu obrotowego

oraz wplywu obciazenia na zachowanie silnika.

e Uktad sterowania — EPOS 4: Sterownik EPOS 4 od firmy Maxon odpowiada za precyzyjne sterowanie
silnikiem, wymuszajac odpowiednie natezenie pradu na podstawie zadanego momentu obrotowego.
Sterownik zapewnia takze monitorowanie wszystkich kluczowych parametréw pracy silnika, takich
jak predkosé obrotowa i moment obrotowy, co pozwala na dokladna regulacje warunkéw ekspery-

mentu.

e Uklad pomiarowy Enkoder: Uzywany do pomiaru predkoéci obrotowej silnika, co pozwala na
okredlenie, jak szybko obraca sie walek. Zmiana predkosci obrotowej silnika przektada sie na prze-
suniecie waltka w mechanizmie srubowym.

Pomiar odleglosci: Na podstawie przesunigcia miedzianego watka na srubie obliczany jest ruch
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FIGURE 20: Uktlad fizyczny z sprezyng,

Identyfikacja parametrow fizycznych silnika

Do identyfikacji parametréw fizycznych silnika Maxon wykorzystano oprogramowanie dostarczone
przez producenta EPOS Studio, ktére pozwala na szczegdlowe testowanie i strojenie ukladu napedowego.
Proces rozpoczat sie od wprowadzenia podstawowych parametréow silnika, zgodnych z dokumentacja tech-
niczna. Ustawiono takie wartosci jak maksymalne przyspieszenie, maksymalna predko$é oraz maksymalny
pobér pradu, co umozliwito dopasowanie sterownika do specyfikacji urzadzenia.

Kolejnym krokiem byla identyfikacja uktadu elektrycznego, przeprowadzona w sekcji Tuning w trybie
Current. W tej cze¢éei badania podawano sygnaly sterujace w postaci impulséw o okredlonych parame-
trach, analizujac reakcje ukladu elektrycznego na te sygnaly. Obserwacje te pozwolily oceni¢ dynamike

systemu i jego odpowiedZ na zmiany w sterowaniu, co stanowilo podstawe do dalszego strojenia.
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Nastepnie przeprowadzono testy uktadu mechanicznego, wykorzystujac tryby Tuning w sekcjach Ve-
locity i Position. W trybie Velocity analizowano reakcje silnika na zmiany sygnaléw sterujacych pred-
koscig, natomiast w trybie Position skupiono sie na dokladno$ci pozycjonowania. Podobnie jak w przy-
padku uktadu elektrycznego, testy polegaly na podawaniu sygnaléw wejéciowych i sprawdzaniu, jak silnik
reaguje na zadane wartosci.

Reakcje ukladu mechanicznego na testowe sygnaly sterujace pozwolily na precyzyjna ocene wlasci-
wosci systemu, takich jak plynnosé regulacji predkosci czy dokladno$é pozycjonowania. Uzyskane dane
umozliwily optymalizacje pracy calego ukladu napedowego, zapewniajac jego wysoka wydajnosé i pre-

cyzje.

3.2.2 Sterowanie silnikiem przez UART: Implementacja wrappera w Pythonie

Do latwej implementacji sterowania silnikiem w rozwazanej aplikacji, napisany zostal interfejs posredni
miedzy programem hardware in the loop, a dedykowana biblioteka EPOS Command Library w jezyku
Python. Wrapper zostal napisany metoda obiektowa, zatem aby zdefiniowaé sterownik wykorzystujemy

konstruktor.

class Maxon:

def __init__(self, node_id, baudrate, timeout):
self.path = ’.\EposCmd64.411’
self.epos = CDLL(self.path)
self.error_code = c_uint()
self.node_id = node_id
self .baudrate = baudrate
self.timeout = timeout
self.acceleration = 30000
self.deceleration 30000
self.torque_coefficient= 12.008 * 10 ** (-3)
self .key_handle = self.epos.VCS_OpenDevice(b’EP0S4’, b’MAXON SERIAL V2’, b’USB’,

— b’USBO’, byref(self.error_code))

self.epos.VCS_SetProtocolStackSettings(self.key_handle, baudrate, timeout,

— byref (self.error_code))
self.epos.VCS_ClearFault(self.key_handle, self.node_id, byref (self.error_code))
self.epos.VCS_ActivateProfilePositionMode (self.key_handle, self.node_id,

— byref (self.error_code))
self.epos.VCS_SetEnableState(self.key_handle, self.node_id, byref (self.error_code))

print(’Motor active’)

LisTING 3.1: Konstruktor klasy Maxon
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Moment obrotowy jest wprost proporcjonalny do pradu na zaciskach zasilajacych.

T = CT . 17 (1)
gdzie,
T - moment obrotowy [Nm)],
C7 - wsp6lezynnik momentowy [22],

I - prad [A].

Aby zrealizowa¢ zadanie sterowania momentem przez wymuszenie pradowe nalezy przeksztalci¢ powyzszy

wzOr.

T
=

Po zmianie jednostek i implementacji otrzymujemy metode force_torque

1 (2)

def force_torque(self, torque):
current = int(torque / self.torque_coefficient* 1000)
self.epos.VCS_ActivateCurrentMode (self .key_handle, self.node_id, byref(self.error_code))
self.epos.VCS_SetCurrentMust (self.key_handle, self.node_id, c_short(current),
— byref (self.error_code))

LisTING 3.2: Metoda wymuszajaca moment obrotowy

Aby zakonczyé prace z silnikiem nalezy wykorzystaé metode disable_device. Bez poprawnego
zamkniecia komunikacji sterownik jest caly czas w trybie pracy co utrudnia ponowne uruchomienie pro-

gramu.

def disable_device(self):
self.epos.VCS_SetDisableState(self.key_handle, self.node_id, byref(self.error_code))
self.epos.VCS_CloseDevice(self.key_handle, byref (self.error_{}code))

LISTING 3.3: Metoda zamykajaca komunikacje

Silnik dysponuje réznymi trybami pracy. Na potrzeby projektu zostaly wykorzystane tylko dwa. W

celu manewrowania miedzy nimi zaimplementowano dodatkowsg strukture op_mode i metode set_operation_mode

class op_mode (Enum) :
profile_position_mode = 1

current_mode = 10

LisTING 3.4: Enumerator do organizacji trybéw pracy w programie

def set_operation_mode(self, mode):
match mode.name:
case ’profile_position_mode’:
set_mode = c_uint8(op_mode.profile_position_mode.value)
case ’current_mode’:
set_mode = c_uint8(op_mode.current_mode.value)
case _
print(’Invalid mode!’)
return 0
self.epos.VCS_SetOperationMode (self .key_handle, self.node_id, set_mode,
— byref (self.error_code))

LisTING 3.5: Metoda do zmiany trybu pracy
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Przedstawiony powyzej kod jest wystarczajacy do odpowiedniego sterowania silnikiem w rozwazanej
aplikacji. W trakcie rozwijania projektu zostaly wprowadzone dodatkowe funkcjonalnosci w celu testowa-

nia poprawnosci dzialania kodu.

Metody profile_position_move i get_position zostaly wprowadzone jako pierwsze, aby sprawdzi¢
podstawowe funkcje biblioteki producenta, natomiast get_operation_mode i get_current powstaly w

nastgpnych iteracjach programu.

def profile_position_move(self, target_position, target_speed):
while True:
if target_speed != 0:
self.epos.VCS_SetPositionProfile(self.key_handle, self.node_id, target_speed,
— self.acceleration, self.deceleration, byref(self.error_code))
self.epos.VCS_MoveToPosition(self.key_handle, self.node_id, target_position,
— True, True, byref(self.error_code))
elif target_speed ==
self.epos.VCS_HaltPositionMovement (self.key_handle, self.node_id,
— byref (self.error_code))
true_position = self.get_position()
if true_position == target_position:

break

def get_position(self):
position = c_long()
self.error_code = c_uint()
ret = self.epos.VCS_GetPositionIs(self.key_handle, self.node_id, byref(position),
— byref (self.error_code))

return position.value

def get_operation_mode(self):
p_mode = c_uint8()
self.error_code = c_uint()
ret = self.epos.VCS_GetOperationMode (self.key_handle, self.node_id, byref (p_mode),
— byref (self.error_code))

return p_mode.value

def get_current(self):
current = c_short()
self.epos.VCS_GetCurrentIs(self.key_handle, self.node_id, byref(current),
— byref (self.error_code))

return current.value

LisTING 3.6: Dodatkowe metody

4 Algorytmy sterowania

4.1 Projekt

Aby méc kontrolowaé tor lotu rakiety niezbedne byto zaprojektowanie algorytméw sterowania. Rozwazanym
systemem jest rakieta posiadajaca aerodynamiczne powierzchnie sterujace oraz mozliwo$¢ wektorowania
ciagu za pomoca powierzchni zwanych jet vanami. W ponizszych rozwazaniach przyjeto, ze rakieta wyko-
rzystuje sprzezone dzialanie obu rodzai powierzchni sterowych z przelozeniem jednostkowym. Obiekt

sterowania jest traktowany jako model nicliniowy o wysokiej niepewnoéci parametrycznej spowodowanej
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wypalajacym sie silnikiem oraz zmieniajacymi sie zaleznoéciami aerodynamicznymi:

. 110
q9=73

w=J N —-wx (Jw)]

(3)

gdzie q oznacza kwaternion opisujacy orientacje, w opisuje predkosé rotacji dla poszczegdlnych osi, J
opisuje macierz momentu bezwtadnosci oraz N jest to wektor momentéw generowanych przez powierzch-
nie sterujace.

Chcac kontrolowaé tor lotu rakiety, za cel ustalono sterowanie katem odchylenia osi podtuznej od
pozycji pionowej. Zadanie sterowania zostaje uznane za spelnione, gdy blad odchylenia miesci si¢ w
zakresie 0 — 2°. Cgzas stabilizacji wynosi T < 2 s, gdzie T} oznacza czas potrzebny do osiggniecia
wartosci referencyjnej. Przyjeto réwniez, ze maksymalna wartoscia dla wybranych powierzchni sterowych
jest £10°.

4.2 Implementacja

Schemat ideowy zaimplementowanego algorytmu sterowania zostal przedstawiony na rysunku 21.

Sterownik predkosci roll
(EADRC)

1
zad. predkosé roll ) 4
i o 1 Algorytm >
zadany kierunek lotu _ | Sterownik orientacji |zad. predkos¢ pitch Sterownik predkosci pitch Alokacji > !
. 4 > s Rakieta
(kwaternionowy PD)| 4. predkosc yaw 1 (EADRC) Sygnatéw <
Sterujacych

Sterownik predkosci yaw
(EADRC)

predkos¢ yaw

predkos¢ pitch

predkosc¢ roll
orientacija rakiety

FIGURE 21: Schemat ideowy zaimplementowanego sterownika

Zostal on zaprojektowany w formie sterownika kaskadowego. W petli zewnetrznej znajduje si¢ nielin-
iowy kwaternionowy sterownik proporcjonalno-rézniczkujacy (PD). Na jego wejscie zadawany jest zadany
kierunek lotu rakiety wyrazony w formie wektora jednostkowego w ukladzie globalnym, a takze aktualna
orientacja rakiety oraz predkosci katowe wyrazone w jej lokalnym uktadzie wspélrzednych. Sygnatami
sterujacymi petli zewnetrznej sa referencyjne predkosci katowe, ktére zadawane sg na petle wewnetrzna
sterownika. Petla wewnetrzna sklada si¢ z 3 sterownikéw ADRC (ang. Active Disturbance Rejection
Control) w wersji uchybowej (EADRC), po jednym na kazda o$ ukladu wspélrzednych. Poza zadanymi
predkosciami katowymi na ich wejscie podawane sa takze aktualne wartosci predkosci katowych rakiety.
Sygnaly sterujace generowane przez petle wewnetrzna podawane sa blok realizujacy alokacje sygnalow
sterujacych na poszczegélne powierzchnie sterowe rakiety.

Takie podejscie polegajace na konwersji orientacji na predkosci katowej znacznie upraszcza synteze al-
gorytmu sterowania poprzez usunigcie nicliniowych zaleznosci kwaternionéw z petli wewnetrznej sterown-
ika. Jednoczesnie mozliwe jest pelne wykorzystanie zalet orientacji wyrazonej w kwaternionach takich jak
brak niejednoznacznych orientacji. Dodatkowo wykorzystanie sterownikéw EADRC zapewnia odpornosé

na zaburzenia.

4.3 Testy

Testy zostaly przeprowadzone symulacyjnie. Rozwazono dwa scenariusze. Pierwszy z nich zaklada start

rakiety pod katem 45°. Drugi natomiast sprawdza dziatanie sterowania w utrzymywaniu 10° wychylenia.
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Blad wychylenia osi podtuznej rakiety od referencyjnego kierunku dla testu pierwszego przedstawiony

jest na rys. 22. Mozna zauwazy(¢, ze akceptowalny zakres bltedu wychylenia osiagany jest po 1.53s.
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F1aURE 22: Wykres bledu kata osi podluznej rakiety od referencyjnego kierunku dla scenariusza 1. Czerwona linia przery-
wana oznacza zakres akceptacji, natomiast zielona linia przerywana czas akceptacji.

Sterowania podawane na powierzchnie sterowe przedstawione sa na rys. 23, natomiast predkosci ka-

towe na rys. 25. Mozna zauwazyé, ze wewnetrzna petla sterownika kaskadowego EADRC odtwarza

referencyjne predkosci katowe. Na rys. 26 przedstawiona jest wynikowa trajektoria rakiety. Widoczne

jest, ze rakieta nie zachowuje sie nieprzewidywalnie.
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FIGURE 23: Wykresy wychylenn powierzchni sterowych dla scenariusza 1.
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FIGURE 24: Predkosci katowe dla scenariusza 1.
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Measured and reference angular velocities
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FI1GURE 25: Predkosci katowe dla scenariusza 1.

Position of the rocket during flight
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FIGURE 26: Pozycja rakiety dla scenariusza 1. Przerywane linie oznaczaja projekcje¢ trajektorii rakiety na poszczegdlne
plaszczyzny.
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4.3.2 Scenariusz 2

Blad wychylenia dla scenariusza drugiego przedstawiony jest na rys. 27. Widoczne jest, ze rakicta osiaga
zadany kierunek. Przed 30 sekunda rakieta zaczyna stopniowo traci¢ kierunek. Na wykresach wychylen
powierzchni sterowych widocznych na rys. 28, mozna zauwazyé, ze sygnaly sterujace si¢ nasycaja. Oz-
nacza to, ze predkosé rakiety jest zbyt mala, by wygenerowaé pozadany moment aerodynamiczny, zeby
utrzymywaé rakiet¢ w wybranym kierunku. Rakieta réwniez nie generuje juz ciggu w tym momencie co

tez nie pozwala wykorzysta¢ powierzchni uzywanych do wektorowania ciagu.

Control fins deflection angles
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FIGURE 27: Wykres bledu kata osi podluznej rakiety od referencyjnego kierunku dla scenariusza 2. Czerwona linia przery-
wana oznacza zakres akceptacji, natomiast zielona linia przerywana czas akceptacji.
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FIGURE 28: Wykresy wychylen powierzchni sterowych dla scenariusza 2.

Wykresy predkosci rotacji przedstawione sa na rys. 29. Sterowniki w petli wewnetrznej skutecznie

$ledza zadane referencyjne wartosci predkosci katowych. Na rys. 30 przedstawiona jest trajektoria rakiety
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FIGURE 29: Predkosci katowe dla scenariusza 2.
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F1aUure 30: Pozycja rakiety dla scenariusza 2. Przerywane linie oznaczaja projekcje trajektorii rakiety na poszczegdlne

plaszczyzny.
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5 Metryka koszt/manewrowosé

5.1 Opracowanie

Ze wzgledu na wybrany zestaw aktuatoréw, tj. Aby dokladnie okresli¢ zakres dostepnych sit i mo-
mentéw kluczowych dla kontroli trajektorii rakiety, wykorzystano napisany symulator i stworzono w
nim dedykowane funkcje, pozwalajace estymowaé parametry uktadéw. Symulacje te koncentrowaly sie
na weryfikacji transferu danych dotyczacych sil i momentéw z programu Fluent do symulatora. Po
wyeksportowaniu tych wartosci do specyficznych plikéw .txt, proces konwersji zapewnit ich poprawne
przeskalowanie do bezwymiarowej reprezentacji zgodnej z modelem rakiety w symulatorze, co pozwolito
na realistyczne odwzorowanie jej charakterystyki. Kluczowym aspektem tej weryfikacji byto okreflenie,
jak rézne katy wychylenia steréw oraz topatek dyszowych, zaréwno osobno, jak i w kombinacji, wply-
waja na osiagi rakiety i jej zdolno$¢ do wykonywania manewréw. Ustalenie takich charakterystyk jest
niezbedne do okreslenia granicznych mozliwosci uktadu sterowania w generowaniu sit podczas lotu.

Jet vany sa operacyjne jedynie przez pierwsza faze lotu, poniewaz ich zdolno$¢ do generowania mo-
mentéw i sit bocznych zalezy od tego czy silnik pracuje. Z kolei stery aerodynamiczne sg efektywne
przez caly lot, jednak ich skuteczno$é maleje wraz ze spadkiem liczby Macha. Spadek ten ma charakter
kwadratowy wzgledem predkosci rakiety oraz liniowy wzgledem gestosci atmosfery.

W zwiazku z tym charakterystyki sil i momentéw generowanych przez mechanizmy sterujace nalezy
podzieli¢ na dwa odrebne etapy: pierwszy, gdy silnik jest aktywny, i drugi, gdy rakieta nie jest juz
napedzana. Ponadto skutecznosé tych mechanizméw zalezy od wielu czynnikéw, takich jak liczba Macha,
kat natarcia i zeSlizgu rakiety oraz specyficzne wychylenia poszczegdlnych elementéow sterujacych. W
rezultacie konieczne jest zdefiniowanie dwoch zestawéw funkeji. Pierwszy dotyczy fazy aktywnego napedu,
uwzgledniajac zlozona interakcje sit aerodynamicznych i elementéw sterujacych. Opracowanie tych
funkcji jest kluczowe dla zrozumienia zachowania rakiety w fazie napedzanej, umozliwiajac precyzyjna
kontrole i optymalizacje trajektorii.

W celu wyjasnienia zalezno$ci miedzy tymi czynnikami wykorzystano symulator. Dla uproszczenia
wynikow model wykluczyl efekty kata zeslizgu, co jest uzasadnione obserwacja, ze zmiany sil i momentdw
przy zmianie kata zeslizgu sa analogiczne do zmian przy zmianie kata natarcia. Pozwolito to na prostsze

okreslenie i analize¢ wynikowych sil i momentow.

® Dane sit
e Dane sit z jet vanes
Liniowa interpolacja

Liniowa interpolacja

FIGURE 31: Maksymalne sily generowane przez mechanizm sterowania [4].
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® Dane momentow

» Dane momentow z jet vans
Liniowa interpolacja
Liniowa interpolacja
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FIGURE 32: Maksymalne momenty generowane przez mechanizm sterowania [4].

Aby ocenié efektywnos$é systemu sterowania rakiety pod wzgledem zaréwno generowanych sit i mo-
mentéw, jak i kosztéw ich uzyskania, wprowadzono metryke koszt/manewrowosé. Metryka ta umozliwia
ilosciowe okredlenie efektywnosci mechanizméw sterujacych przy uwzglednieniu ograniczen budzetowych
oraz zasobow, takich jak masa, zasilanie i objetosé rakiety.

Metryke koszt /manewrowos$é zdefiniowano jako stosunek zdolnosci systemu sterowania do generowania
sit i momentow do jego kosztu zasobowego. W uogdlnionej formie, metryke mozna wyrazié¢ za pomoca

WZzoru:

Cmanewrowo
— (4)

9

BEM =
Czn,soby

gdzie:
o L - warto$é metryki koszt /manewrowosé

o Cranewrowo - 2dolno$é do generowania sit i momentéw, definiowana jako suma maksymalnych sit i

momentOw generowanych przez mechanizmy sterujace:

Cm,anewrmuo = Z(Finmz + Mz‘mam)v (5)

o Cl.qsoby - koszt zasobowy, uwzgledniajacy mase (m), zuzycie energii (P) oraz zajmowana objetosé
(V):

Czasoby =am+ ﬁP¢ + IVva (6)

gdzie

— «, 3,7 sa wspolczynnikami wagowymi odzwierciedlajacymi znaczenie poszczegdlnych zasobdw
w kontekscie misji,
— ¢ 1 wspdlezynnik penalizacji dla wysokiej mocy,

— 1 1 wspdlczynnik penalizacji dla objetosci.

Masa i moc maja réwne znaczenie, poniewaz wplywaja na stabilnos¢ i efektywnosé systemu, dla
przykladowej analizy zostaly przyjete wartosci 0.4. Objetosé ma mniejsze znaczenie, ale jest uwzgled-
niana dla kompatybilnosci z geometria rakiety, dla przykladowej analizy zostala przyjeta wartosé 0.2.
Penalizacja mocy (¢) jest istotna, poniewaz wysokie wartosci mocy moga znaczaco obciazaé system, dla

przykladowej analizy zostala przyjeta warto$é 1.5. Penalizacja objetosci (¢) jest silniejsza, aby uwzgled-

ni¢ ograniczenia przestrzenne, dla przyktadowej analizy zostala przyjeta wartos¢ 1.8.
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Metryka koszt/manewrowosc - Masa, Objetosc | Moc

Metryka koszt/manewrowosc - Sita, Moment i Moc
Legenda
peonir

S0W

Metryka kosztmanewrowosé (-

FIGURE 33: Wykresy obrazujace zaleznosci pomi¢dzy parametrami metryki. Dla przyjetych warto$ci wspdlczynnikéw:
a=04,8=04,7=02,¢=151=18.

Ze wzgledu na rézne fazy lotu rakiety, metryka jest liczona osobno dla fazy aktywnego napedu oraz
fazy beznapedowej. Wartoéci maksymalnych sit i momentéw oraz koszty zasobowe sa estymowane na
podstawie wynikéw symulacji, uwzgledniajacych rodzaj aktuatoréw (np. jet vany, stery aerodynamiczne),
charakterystyki aerodynamiczne rakiety, oraz ograniczenia wynikajace z masy, objetosci oraz dostepnej
energii.

Wynik metryki pgas stanowi miare efektywnodcei systemu sterowania przy zadanych ograniczeniach
zasobowych. Wyzsza warto$¢ metryki wskazuje na lepsze wykorzystanie zasobdéw do generowania sil i
momentéw, co moze wpltywaé na wybér optymalnego projektu mechanizméw sterujacych dla danej misji.

Aby uzyskane metryki koszt/manewrowo$é mogly by¢ uzyteczne w kontekscie ekonomicznym, wprowad-
zono ich przeliczenie na wartosci finansowe. Skalowanie to realizowane jest przy wykorzystaniu logaryt-
micznej funkcji przeliczeniowej, co pozwala na modelowanie zmiennosci kosztow lub oszczednosci w sposdb

nieliniowy. Wartosé¢ pieniezna (Wekonomezina) Obliczana jest zgodnie z ponizszym wzorem:
Wekonomczina = Umetryka * lOg(l + aﬂKM)u (7)

gdzie:
® Chetryka - przelicznik wartodci podstawowej metryki, wyrazony w PLN/jednostke,
e o - wspdlezynnik wplywu wartosci metryki na wynik finansowy,
o L - warto$é metryki koszt/manewrowosé.

Zastosowanie logarytmicznego skalowania pozwala uwzglednié¢ malejace przyrosty korzy$ci finansowych
przy bardzo wysokich wartosciach metryki, co jest realistycznym odwzorowaniem rzeczywistosci. Przyje-
cie wspolczynnika « i przelicznika Ci,etryra zalezy od specyficznych wymagan misji oraz ograniczen
budzetowych. Przyktadowo, dla Cietryra =500 PLN/jednostke oraz a=2, uzyskane wartosci metryki sa
skalowane do realiéw finansowych projektu.

Dalsze analizy umozliwiaja ocene efektywnosci kosztowej systeméw sterowania w kontekécie wymagan
misji i dostepnego budzetu. Wprowadzenie skalowania finansowego jest szczegdlnie istotne w procesie

projektowania, gdzie kluczowe jest zrownowazenie efektywnosci technicznej i kosztowe]
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Zaleznos¢ wartosci finansowej od metryki koszt/manewrowos¢
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FIGURE 34: Wykres przedstawia zaleznos$¢ wartosci finansowej od metryki koszt/manewrowosé

6 Rezultaty projektu

6.1 Stanowisko Hardware in the Loop

Stanowisko testowe typu Hardware-in-the-Loop (HIL) zostalo zaprojektowane w celu przeprowadzenia
badan mechanizmu sterowania za pomoca steréw strumieniowych (jet vanes) oraz powierzchni sterowych.
Gléwnym zalozeniem jest ocena poprawnosci dzialania tego mechanizmu oraz algorytmu sterowania

poprzez symulacje rzeczywistych warunkéw pracy. Testy realizowane na stanowisku umozliwiaja:

e wymuszenie oporu za pomocy silnika pradu statego (DC), ma on symulowa¢ moment generowany

przez opor acrodynamiczny na powierzchniach sterowych

e generowanie momentu przy uzyciu silnika Maxon
e podlaczenie uktadu pozwalajacego na chwilowa symulacje warunkéw przeptywowych w dyszy

Konstrukcja stanowiska opiera sie na aluminiowych profilach konstrukeyjnych, ulozonych w formie
klatki, zapewniajacej stabilnos¢ calego ukladu. Mechanizm sterowania zostal zamontowany na boku
konstrukeji, co umozliwia precyzyjne dostosowanie jego polozenia do wymogdw testowych.

Taka konstrukcja pozwala na tatwa modyfikacje polozen wzglednych pomiedzy komponentami, umozli-

wiajac jej dostosowanie do réznych konfiguracji testowych oraz wszechstronne zastosowanie stanowiska
w badaniach.

i1 25 7Z3354ar60 rroadactasxsraa 1ame ot a1 xrrs o lrm

Tardsirara 1vv +hoe 1lAAn
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FIGURE 36: Zdjecie przedstawiajace mechanizm w stanowisku Hardware in the loop.

Oprogramowanie do stanowiska Hardware in the loop

Simulator Data

Maxon Data

Simulater Moments data
Ejeq uoxep

<&

Fi1Gure 37: Diagram przedstawiajacy strukture programu obstugujacego stanowisko testowe HIL

e Modut zarzadzania baza danych

Modul database/database.py realizuje obstuge bazy danych MongoDB, zapewniajac interfejs do
przechowywania i pobierania danych. Klasa DatabaseManager umozliwia inicjalizacje polaczenia,
taczac sie z serwerem MongoDB na podstawie konfiguracji wezytywanej z pliku JSON. Podczas
inicjalizacji wykonywana jest weryfikacja polaczenia poprzez polecenie ping, a ewentualne bledy sa
logowane. Gléwna metoda tej klasy jest save, ktéra umozliwia zapis danych w wybranej kolekcji

bazy.

e Obstuga enkodera

Modul encoder /encoder_manager.py jest odpowiedzialny za odczyt i przetwarzanie danych z enkodera.
Moze dziala¢ w trybie rzeczywistym, odczytujac dane przez port szeregowy, lub w trybie symula-
cyjnym, generujac dane testowe. Klasa EncoderManager umozliwia przetwarzanie statusu enkodera
na czytelne komunikaty oraz przesylanie tych danych do innych moduléw za pomoca kolejek.
Gléwna petla programu (,run”) przetwarza status i wartosci katowe, a nastepnie przesyla je do

modutéw odpowiedzialnych za symulacje oraz zapisywanie danych.

e Modul zarzadzania kontrolerem Maxon

Modul maxon/maxon_manager.py jest kluczowym elementem systemu, odpowiedzialnym za komu-

nikacje z urzadzeniem Maxon. Klasa MaxonManager korzysta z klasy Maxon zaimplementowanej w
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z symulatorem oraz modulem zapisujacym dane. Gléwna petla odbiera dane z kolejki symulatora

i na ich podstawie steruje urzadzeniem, jednocze$nie monitorujac biezacy stan urzadzenia.

Modul symulacji

Modul odpowiedzialny za symulacje integruje funkcjonalnosci zwiazane z generowaniem danych
testowych i wirtualnym odtwarzaniem zachowan systemu. Przyjmuje dane wejsciowe z innych
modutéw, takich jak enkoder czy kontroler Maxon, a nastepnie przetwarza je zgodnie z zalozonymi
scenariuszami testowymi. Symulacja umozliwia weryfikacje dzialania systemu w kontrolowanych
warunkach, co jest szczegélnie przydatne w procesie rozwoju i testowania. Dzieki wykorzystaniu
kolejek komunikacyjnych, modul ten moze w czasie rzeczywistym wymienia¢ dane z innymi kom-

ponentami, zapewniajac ich spdjnoéé i synchronizacje.

Modut sterowania silnikiem generujacym symulacyjny moment aerodynamiczny

Modut sterowania silnikiem odpowiada za implementacj¢ algorytmoéw zarzadzajacych praca silnika,
ktéry generuje moment aerodynamiczny. Gléwnym celem tego modulu jest symulacja i analiza
wplywu momentu na pracg¢ catego systemu. Modul komunikuje si¢ bezposrednio z kontrolerem
Maxon, przekazujac odpowiednie komendy sterujace, takie jak moment, predkos¢ lub pozycja. Dz-
igki precyzyjnej kontroli i monitorowaniu parametréw pracy, modut ten odgrywa kluczowa role w

ocenie stabilnosci i wydajnosci systemu w réznych warunkach symulacyjnych.

Zarzadzanie wieloprocesowoscia

Modul process/process.py implementuje mechanizmy wieloprocesowo$ci poprzez opakowanie klasy
multiprocessing.Process. Klasa Process umozliwia definiowanie zrédel i celéw danych za pomoca
kolejek oraz uruchamianie procesow w osobnych watkach. Taka architektura zapewnia mozliwosé

rownoleglego przetwarzania danych, co jest kluczowe w systemach czasu rzeczywistego.

Narzedzia wspomagajace

Modul utils/utils.py dostarcza zestaw narzedzi, takich jak logger, funkcje do pracy z konfiguracja
oraz wsparcie dla trybéw symulacyjnych. Logger konfigurowany w tym module jest uzywany przez

wszystkie inne komponenty systemu, co pozwala na centralizacje i standaryzacje logowania zdarzen.

£

FIGURE 38: Zdjecie przedstawiajace rzeczywiste stanowisko Hardware in the loop.
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FI1GURE 39: Zdjecie przedstawiajace rzeczywisty mechanizm w stanowisku Hardware in the loop.

6.2 Stanowisko do badania wtasciwosci dynamicznych aktuatoréw

Do odpowiedniego przetestowania zaprojektowanych algorytmoéw sterowania wykorzystano stanowisko
przedstawione na rys. 40. Jest to platforma testowa, ktéra wznosi si¢ na wybrana wysokosé, jednoczesnie
sterujac kierunkiem odchylenia osi podtuznej od kierunku pionowego. Dzieki temu, mozliwy jest stabilny
lot na wybranej wysokosci. Jest to bezposrednia analogia do rakiety posiadajacej mozliwo$é wektorowego
sterowania ciagiem. Sklada si¢ z kanalu, w ktérym znajduja sie silniki dronowe. Silniki te generuja
przeplyw powietrza, ktérego kierunek zmieniany jest za pomoca powierzchni sterowych umieszczonych

za dysza. Taka wladciwos¢ umozlwia efektywne sterowanie, ktére przyczynia sie do stabilnego lotu.

FIGURE 40: Zdjecie przedstawiajace stanowisko do badania wlasciwoséci dynamicznych aktuatoréw.

Stanowisko to pozwolito w dokladny sposéb przetestowaé dziatanie algorytméw sterowania wyko-

rzystujac wybrane mechanizmy wykonawcze. Na rys. 41, 42 przedstawione sa kolejno wykresy bledu
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uzyskiwanych przez stanowisko testowe podczas fazy testowej. Na stanowisko testowe podczas realizacji
tego eksperymentu, celowo byly podawane dodatkowe wymuszenia sprawdzajac tym samym skuteczno$é
dziatania uktadu sterowania. Tym samym, testy potwierdzily kompatybilnosé wybranego rozwigzania

algorytmicznego z rzeczywista implementacja sprzetowa mechanizmu wykonawczego.
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FIGURE 41: Wykres przedstawiajacy btad odchylenia osi podiuznej od kierunku pionowego stanowiska testowego. Przery-
wang linig zostala oznaczona gérna granica zakresu akceptowalnego btedu.
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FI1GURE 42: Wykres przedstawiajacy wartosci odchylenia poszczegélnych powierzchni sterowych.
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(B) Serwomechanizm kontrolujacy wychylenia powierzchni
(A) Silnik z kontrolerem predkosci obrotowych sterowych

FIGURE 43: Zaimplementowane na stanowisku aktuatory

Stanowisko bylo wyposazone w zaawansowany system sterowania, ktérego sercem byla jednostka
Raspberry Pi, pracujaca na systemie operacyjunym Linux RT (Real-Time). Raspberry Pi pelnilo kluc-
zowg role w realizacji algorytméw sterowania, zapewniajac wysoka precyzje i niezawodnosé w czasie
rzeczywistym. W celu efektywnego sterowania mechanizmami wykonawczymi wykorzystano serwomech-
anizmy, ktére odpowiadaly za precyzyjne ustawienie powierzchni sterowych. Dodatkowo, dane niezbedne
do nawigacji i stabilizacji byly pozyskiwane z zaawansowanego systemu VectorNav, integrujacego funkcje
INS (Inertial Navigation System) i GPS. Dzigki temu mozliwe bylo uzyskanie dokladnych informacji o
orientacji, predkosci oraz pozycji, co znaczaco zwiekszylto skuteczno$é¢ dzialania stanowiska testowego i

pozwolilo na precyzyjna weryfikacje opracowanych algorytmow.

(A) RaspberryPi 5 (B) VectorNav

FIGURE 44: Dwie platformy sprz¢towe umozliwiajaca pomiary i wykonywanie obliczen

6.3 Dokumentacja algorytmu sterujgcego

Model dynamiki rakiety zostal zaimplementowany z wykorzystaniem jezyka Python oraz pakietow Num Py

i SciPy. Model zostal podzielony na moduly tak jak przedstawiono na rysunku 45:
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e dynamics — implementaujacy model dynamiki brylty sztywnej,

e environment — odpowiadajacy za obliczenia zwiazane z wplywem Srodowiska na rakiete,

e rocket — opisujacy wlasciwosci fizyczne rakiety,

e gravity force, aerodynamic force, thrust force - opisujace sily dzialajace na rakiete podczas lotu,

e moments — opisujace momenty sit dzialajace na rakiete podczas lotu,

e simulation — modul odpowiedzialny za symulacje lotu.

lstan symulaciji lkwaternion

Dynamics Orientation Environment

¢ | predkos¢ katowa

{ ¢

Gravity force

Aero force Moment

wychylenie]
powierzchni sterowych

Rocket
wychylenie
jet vane'ow

FIGURE 45: Schemat ideowy modelu rakiety sondazowe;j

Thrust force

Zaproponowany algorytm sterowania zostal zaimplementowany w postaci klasy CascadeController

przedstawionej na listingu 6.1. Konstruktor klasy CascadeController przyjmuje jako argumenty parame-

try sterownika PD w petli zewnetrznej oraz sterownikéw ADRC petli wewnetrznej, a nastepnie wyko-

rzystuje je do inicjalizacji wszystkich sterownikéw.

class CascadeController:

def

def

__init__(self, Tp, outer_loop_kp, outer_loop_kd, outer_loop_sat, roll_omega_o,
— roll_b_est, pitch_omega_o, pitch_b_est, yaw_omega_o, yaw_b_est):

self.outer_loop = QuatPdController (outer_loop_kp, outer_loop_kd, outer_loop_sat)

roll_omega_c = 0.3 * roll_omega_o
pitch_omega_c = 0.3 * pitch_omega_o

yaw_omega_c = 0.3 * yaw_omega_o

self.roll_controller = EADRC(Tp, roll_omega_o, roll_omega_c, roll_b_est)
self.pitch_controller = EADRC(Tp, pitch_omega_o, pitch_omega_c, pitch_b_est)

self.yaw_controller = EADRC(Tp, yaw_omega_o, yaw_omega_c, yaw_b_est)

calc_control(self, ref_dir, orientation, angular_velocity, last_roll_ctrl,
— last_pitch_ctrl, last_yaw_ctrl):
angular_vel_ctrl = self.outer_loop.calc_control(ref_dir, orientation, angular_velocity)

roll_ctrl_sig = self.roll_controller.calc_control(ref=angular_vel_ctrl[0],
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pitch_ctrl_sig = self.pitch_controller.calc_control(ref=angular_vel_ctrl[1],
— measured=angular_velocity[1], last_ctrl_sig=last_pitch_ctrl)
yaw_ctrl_sig = self.yaw_controller.calc_control(ref=angu1ar_ve1_ctrl[2],

— measured=angular_velocity[2], last_ctrl_sig=last_yaw_ctrl)

return roll_ctrl_sig, pitch_ctrl_sig, yaw_ctrl_sig

LISTING 6.1: Implementacja sterownika w jezyku Python

Klasa implementujaca sterownik zawiera metode calc_control, ktorej zadaniem jest obliczanie sygnaléw
sterujacych. Przyjmuje ona wektor zadanego kierunku lotu, orientacja rakiety wyrazone za pomocg kwa-
ternionu oraz sygnaly sterujace wykorzystane podczas poprzedniego okresu probkowania jako argumenty,
a nastepnie wywoluje wszystkie sterowniki w odpowiedniej kolejnosci.

Implementacja kwaternionowego sterownika PD petli zewnetrznej przedstawiona jest na listingu 6.2.
Podobnie do klasy CascadeController, konstruktor klasy QuatPdController jako argumenty wzmocnienia
sterownika oraz wartodé¢ saturacji sygnaléw sterujacych. Posiada ona takze metode calc_control wyz-

naczajaca sygnaly sterujace zadane na petle wewnetrzna.

class QuatPdController:
def __init__(self, kp, kd, sat_signal):
self.kp = kp
self.kd = kd

self.sat_signal = sat_signal

def calc_control(self, ref_dir, orientation, angular_velocity):
ref_dir_body = orientation.rot_global_to_body(ref_dir)
error_angle = np.arccos(np.clip(ref_dir_body[0], -1.0, 1.0))
error_dir = np.cross(np.array([1, 0, 0]), ref_dir_body) / np.sin(error_angle) if not
— isclose(error_angle, 0.0) else np.zeros(3)
error_quat_scalar = np.cos(error_angle / 2)

error_quat_vec = np.sin(error_angle / 2) * error_dir

ctrl_sig = self.kp * np.sign(error_quat_scalar) * error_quat_vec + self.kd * (1 +

> error_quat_vec @ error_quat_vec) * angular_velocity

return np.clip(ctrl_sig, a_min=-self.sat_signal, a_max=self.sat_signal)

LisTING 6.2: Implementacja kwaternionowego sterownika PD

Sterowniki EADRC znajdujace sie w petli wewnetrznej sterownika zaimplementowane zostaly w
postaci klasy EADRC, ktora zostata przedstawiona na listingu 6.3. Jej konstruktor przyjmuje jako parame-
try: okres probkowania petli wewnetrznej, pasmo przenoszenia obserwatora LESO, pasmo przenoszenia
sterownika oraz estymowana warto$¢ wzmocnienia na wejsciu sterowanego obiektu. Podobnie jak w przy-

padku kwaternionowego sterownika PD klasa EADRC implementuje metode calc_control, ktérej zadaniem

jest obliczanie aktualnej wartoéci sygnatu sterujacego.

class EADRC:
def __init__(self, Tp, omega_o, omega_c, b_est):
self.Tp = Tp
self.kp = omega_c
self.b_est = b_est

self.leso_state = np.zeros(2)
self.A = np.eye(2) + Tp * np.array([[0, 1], [0, 0]11)
self.B = Tp * np.array([-b_est, 0])
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def calc_control(self, ref, measured, last_ctrl_sig):
self .leso_state = self.A Q@ self.leso_state + self.B * last_ctrl_sig + self.L * (ref -
— measured - self.leso_state[0])
ctrl_sig = (self.kp * error + self.leso_state[1]) / self.b_est

return ctrl_sig
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LISTING 6.3: Implementacja sterownika EADRC

Algorytm alokacji sygnaléw sterujacych zostal zaimplementowany w sposéb przedstawiony na listingu 6.4.

Wychylenia poszczegblnych powierzchni sterowych zaleza od sygnaléw sterujacych sterownikéw EADRC

petli wewnetrznej. Przed wykonaniem stosownych obliczen, przechodzg one przez blok saturacji, aby

ograniczy¢ ich wartosci do mozliwosci uktadu wykonawczego.

roll_ctrl_sig = np.clip(roll_sig, -np.deg2rad(4.0), np.deg2rad(4.0))
pitch_ctrl_sig = np.clip(pitch_sig, -np.deg2rad(6.0), np.deg2rad(6.0))
yaw_ctrl_sig = np.clip(yaw_sig, -np.deg2rad(6.0), np.deg2rad(6.0))

ctrl_fins_deflect = np.array([-roll_ctrl_sig - pitch_ctrl_sig, -roll_ctrl_sig + yaw_ctrl_sig,
— -roll_ctrl_sig + pitch_ctrl_sig, -roll_ctrl_sig - yaw_ctrl_sigl)

jet_vanes_deflect = ctrl_fins_deflect

LisTING 6.4: Algorytm alokacji sygnaléw sterujacych

6.4 Dokumentacja wykonawcza mechanizmu sterujgcego stanowiska HIL
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7 Podsumowanie

Projekt zakonczyt sie sukcesem, osiagajac zalozone cele zaréwno w zakresie projektowym, jak i badawczym.
Stworzono stanowisko testowe umozliwiajace testowanie systemu aktywnego sterowania trajektoria raki-
ety, ktory pozwala na stabilizacje lotu, precyzyjna kontrole trajektorii.

Efektywno$¢é Mechanizméw Sterowania: Wdrozony system sterowania oparty na modutowych
powierzchniach sterowych i topatkach jet vanes w strumieniu gazéw wylotowych wedlug przeprowad-
zonych symulacji i testow na stanowiskach okazal si¢ skuteczny. Testy symulacyjne wykazalty, ze czas
stabilizacji miescil sie w przyjetych normach (ponizej 2 sekund), a btad odchylenia trajektorii w wiek-
szosci przypadkéw pozostawal w zakresie +-2°.

Skutecznos$é Algorytméw Sterowania: Algorytmy sterowania kaskadowego, oparte na sterown-
ikach EADRC i kwaternionowych, pozwolily na precyzyjne wysterowanie rakiety nawet w dynamicznie
zmieniajacych sie warunkach. Dzialanie algorytméw zostalo przetestowane w wielu scenariuszach (dwa
scenariusze zostaly przyktadowo zaprezentowane), ktére potwierdzily ich zdolno$é do stabilizacji rakiety
oraz utrzymania zadanych parametrow trajektorii.

Osiaggniecia Technologiczne: Uzycie obliczenn numerycznych przy projektowaniu systeméw sterowa-
nia i nastepnej ich analizie pozwolilo na doktadne odwzorowanie warunkéw lotu i zoptymalizowanie mech-
anizméw sterujacych pod katem maksymalizowania generowanych momentéw przy minimalnych katach
natarcia. Lopatki jet vanes, mimo ograniczonej fazy operacyjnej (dzialajace jedynie podczas pracy sil-
nika), wykazuja wysoka skuteczno$é w generowaniu sil i momentéw niezbednych do korekeji trajektorii.

Stanowiska Testowe i Symulacyjne: Utworzenie stanowisk typu Hardware-in-the-Loop oraz in-
nych platform testowych umozliwito realne odwzorowanie warunkéw lotu, co znaczaco zwiekszylo wiary-
godnos¢ wynikéw.

Whnioski Koncowe: Projekt ,Active Trajectory Control” demonstruje, jak integracja zaawan-
sowanych technologii mechanicznych, algorytmicznych i symulacyjnych moze przyczynié¢ sie do opra-
cowania nowoczesnych rozwiazan dla branzy kosmicznej. Opracowany system jest nie tylko skuteczny,
ale réwniez wystarczajaco uniwersalny, aby dostosowaé¢ go do roéznych konfiguracji rakiet i systeméw
napgdowych. Wyniki projektu moga postuzy¢ jako fundament dla przysztych, bardziej zaawansowanych

systeméw sterowania rakietowego.
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