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W ponizszym artykule przedstawiono mozliwosci wykorzystania metod optymalizacyjnych
do sterowania rakieta wyposazona w zestaw silnikow korekcyjnych na staly material pedny.
Optymalizacja jest istotnym procesem wykorzystywanym w procesie projektowania obiektow
latajacych. Pozwala ona na dopracowanie konstrukcji oraz na maksymalizacje osiagéw pro-
jektowanego systemu. Istnieje wiele sprawdzonych metod shuzacych do optymalizacji funkcji
ciaglych, natomiast w przypadku duzej nieliniowosci i dyskretnego zachowywania sie syste-
mu zlozono$¢ problemu znaczaco rosnie. Rakieta bedaca przedmiotem badan w niniejszym
artykule jest sterowana za pomoca dyskretnych impulséw produkowanych przez silniki ko-
rekcyjne, ktére moga zostaé odpalone tylko raz i generuja duza wartos$¢ ciagu przez bardzo
krotki okres czasu w kierunku prostopadlym do osi podtuznej rakiety. W celu minimaliza-
cji bledu trafienia oraz minimalizacji zuzycia energii w ukladzie sterowania zaprojektowany
zostal proces optymalizacji, ktéry zostal podzielony na dwie czesci. Podzielono go na cze$é
zwiazana z optymalizacja sygnatu ciaglego oraz czesé zwiazana z dyskretyzacja tego sygnalu
w celu uzyskania momentéw odpalen silnikéw korekcyjnych. W ponizszym artykule opisano
pelen nieliniowy model symulacyjny rakiety, opracowany w srodowisku MATLAB/Simulink.
Przedstawiono zalozenia upraszczajace wymagane w obu czedciach przygotowanego procesu
optymalizacji. Omoéwiono przyjeta metode optymalizacji wraz z funkcja kosztu oraz wyniki
analizy wrazliwosci wyniku optymalizacji na wagi nalozone na poszczegolne jej elementy. Na
koniec przedstawiono metode dyskretyzacji sygnatu ciaglego oraz wyniki wstepnych symu-
lacji dla catego procesu.

1. Wprowadzenie

Rakiety artyleryjskie sg nieodzownym elementem wspélczesnego pola walki. Aby zwigkszy¢
precyzje razenia celéw naziemnych, wyposaza sie je w rézne systemy sterowania aerodynamiczne-
go, przednie lub tylne powierzchnie sterowe, lub gazodynamicznego w postaci mozliwosci wekto-
rowania ciagu, lub uzycie silniczkow korekcyjnych. Uzycie systemow sterowania potrafi zmniej-
szy¢ rozrzut takich pociskéw z kilkuset metréw do kilkudziesieciu, co pozwala na precyzyjne
niszczenie celow mniejsza liczba pociskow oraz unikniecie strat pobocznych.

Istnieje wiele metod i algorytméw sterowania wykorzystywanych w celu poprawy precyzji
razenia. Algorytm bazujacy na podazaniu za trajektoria referencyjna zostal pokazany w [1], [2],
gdzie zbadano wplyw czasu odpalen miedzy kolejnymi silnikami, rozmiar okna btedu pozycji
wzgledem trajektorii zadanej oraz wplyw szuméw czujnikéw pomiarowych na rozrzut. Zmody-
fikowana wersja podazania za trajektoria referencyjna zostala przestawiona w [3]. Odpowiedni
dobér warunkéw w logice sterujacej odpaleniem kolejnych silnikéow korekcyjnych pozwolil na
znaczacy redukcje rozrzutu. Wyniki analizy Monte Carlo dla tego algorytmu zostaly przedsta-
wione w [4]. Algorytmy bazujace na nawigacji proporcjonalnej zostaly opisane w [5], [6], gdzie
ich wplyw na redukcje rozrzutu zostal poréwnany do metod bazujacych na podazaniu za tra-
jektoria zadana. Metody sterowania optymalnego zostaly wykorzystane do sterowania rakieta
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w [7], gdzie uzyto metod sterowania predykcyjnego, a w [8] przedstawiono optymalizacje czasu
i kata fazy i ich wplyw na redukcje rozrzutu.

W tym artykule zostang przedstawione mozliwosci wykorzystania metod optymalizacyjnych
do sterowania pociskiem rakietowym wyposazonym w zestaw silnikéw korekcyjnych na staty
material pedny. W rozdziale 2 przedstawiona zostala platforma testowa, na podstawie ktérej
powstal model symulacyjny pocisku opisany w rozdziale 3. Dwuczesciowy proces optymalizacji
zostal opisany doktadnie w rozdziale 4, a wyniki wstepnych analiz przedstawiono i oméwiono
w rozdziale 5. Artykut zamyka krétkie podsumowanie.

2. Platforma testowa

Opracowany model symulacyjny powstal na podstawie rakietowej platformy testowej,
ORION 1, przedstawionej na rys. 1. Jest to rakieta o dtugosci okoto 2m i kalibrze 122 mm.
Masa startowa wynosi okoto 30 kg, z czego niemal 6 kg stanowi material pedny silnika gtéwnego.
Rakieta podczas okolo 2,5 s dziatania silnika rozpedza sie do predkosci maksymalnej wynoszacej
prawie 1,5 Macha.

Rys. 1. Rakietowa platforma badawcza

Rakietowa platforma badawcza wyposazona jest w zestaw 32 silnikow korekcyjnych na staty
material pedny. Silniki te sa réwno rozmieszczone w czterech prostopadtych ptaszczyznach, po 8
w kazdej, jak przedstawiono na rys. 2.
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Rys. 2. 2 Polozenie silnikéw korekcyjnych w kolejnych plaszczyznach
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3. Model symulacyjny

Model symulacyjny rakiety zostal opracowany w $rodowisku MATLAB/Simulink wersji
2020b. Gléwng architekture symulacji przedstawiono na rys. 3. Model sklada sie z blokéw
rozwiazujacych rézniczkowe réwnania ruchu, wyliczajacych obciazenia od grawitacji, zespolu
napedowego, aerodynamiki, z uwzglednieniem modelu atmosfery standardowej, oraz obcigze-
nia wynikajace z dziatania silnikéw korekcyjnych. Model uwzglednia takze zmiane parametréw
bezwladnosciowych, czyli masy, polozenia srodka ciezkosci oraz momentéw bezwladnosci, wraz
z wypalaniem si¢ materialu pednego silnika gltéwnego.
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Rys. 3. Gléwna architektura modelu symulacyjnego

3.1. Robzniczkowe réwnania ruchu

W przyjetym modelu rakieta jest cialem sztywnym o szesciu stopniach swobody poruszaja-
cym sie ruchem dowolnym. Rézniczkowe rownania ruchu rozwiazywane sa w uktadzie zwiazanym
ze Srodkiem masy obiektu wzgledem uktadu lokalnego horyzontu i sg przestawione w rownaniach

[9]
mV+mQxV=F IN+QxIQ=M (3.1)
gdzie: m — masa rakiety, V — wektor predkosci liniowej, €2 — wektor predkosci katowej, I — macierz

momentow bezwladnosci, F — wektor sit zewnetrznych, M — wektor momentow sit zewnetrznych.
Powyzsze réwnania sa uzupetnione o réwnania kinematyczne opisujace zmiane trajektorii

R = (CH)TV (3.2)

gdzie: R — wektor wspotrzednych polozenia w uktadzie lokalnego horyzontu, Cﬁ — macierz trans-
formacji z uktadu nawigacyjnego (N) do ukladu zwiazanego z obiektem (F') dana zaleznoscia

cos O cos ¥ cos Osiny¥ —sin®
CL = [sin®@sinO cos ¥ — cos Psin¥  sin G sin Osin¥ + cosPcos¥  sind cos O (3.3)
cosPsinO@ cosV¥ +sin®sin¥  cos@PsinO@sin¥ —sin®cos¥  cos P cos O

gdzie: @, @, ¥ — katy orientacji przestrzennej odpowiednio przechylenia, pochylenia i odchylenia.
Dodatkowo zmiana orientacji przestrzennej w czasie jest obliczana za pomoca kwaterniondéw
zgodnie z réwnaniem
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0 -P —-Q -R
1 _
q=3 g _OR ]g' PQ a+(1-la*)q (3.4)

R Q —-P 0

gdzie: q — czteroelementowy wektor kwaternionu, a druga cze$é¢ rownania jest poprawka nume-
ryczna stuzaca zachowaniu przez kwaternion normy réwnej jeden.

3.2. Grawitacja

Model grawitacji nie uwzglednia zmiany wartosci przyspieszenia grawitacyjnego wraz z wy-
sokodcig i przyjmuje warto$é stala wynoszaca go = 9,80665 m/s?. Sita grawitacji jest dana réw-
naniem

Fg = Cy[0,0,90]" (3.5)

Moment od sity grawitacji wynosi zero, ze wzgledu na umieszczenie $rodka uktadu obiektu w jego
srodku masy.

3.3. Zespo6l napedowy

Model sity ciagu zaklada, ze ciag rakiety dziata wzdluz osi podiuznej obiektu i opisany jest
réwnaniem

Fr = [T(t),0,0]" (3.6)
gdzie: T'(t) — warto$¢ sily ciagu w czasie. Moment od sily ciagu dany jest zaleznoscia

My =—-rgc X Fp (3.7)
gdzie rgo jest potozeniem srodka ciezkosci rakiety wzgledem konca rakiety.

3.4. Aerodynamika

Obciazenia aerodynamiczne w postaci sil i momentow sg obliczane na podstawie réwnan

1
FA:ZEpUQVXSK&yCY,CﬂT

1
M = S (R)VESA[Cy, Cm, Cu] " + (ra —r5¢) X Fa

(3.8)

gdzie: p(h) — gesto$¢ powietrza w funkcji wysokosci otrzymywana wykorzystujac model atmosfery
standardowej, V4 — warto$¢ predkosci obiektu wzgledem powietrza, S — powierzchnia najwiek-
szego przekroju poprzecznego rakiety, d — $rednica rakiety, r 4 — wektor polozenia punktu refe-
rencyjnego dla momentéw aerodynamicznych wzgledem konca rakiety, Cx,Cy,Cyz, Cy, Cp,, Cyp
— wspOlezynniki odpowiednio sit (XY, Z) oraz momentéw aerodynamicznych (I, m,n). Wspél-
czynniki sil aerodynamicznych dane sg zaleznosciami

Cx = Cx,(Ma,T) + Cx_,(Ma,T) sin a + Cx , (Ma, T)sin? 8

3.9
Cy = —Cy,(Ma)sin 3 Cz = —Cyz,(Ma)sin«a (39)
gdzie: o — kat natarcia, 8 — kat $lizgu, Ma — liczba Macha, dane zaleznosciami
2V, V. V.
a = atan V:: B = asin ‘fAy Ma = ZA (3.10)
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gdzie: a — predkos¢ dzwieku wyliczana z modelu atmosfery standardowej. Wspdtezynniki mo-
mentéw aerodynamicznych dane sg zaleznosciami

2,d
C = Clo (Ma) + 5, Clp (Ma)
. 2yd
Cm = Cp, (Ma) sina + —=—C,, (Ma) (3.11)
A
Cp = —Cpy(Ma)sin 8 + f—;anr(Ma)

gdzie: wspolezynniki postaci C;; sa pochodnymi aerodynamicznymi zaleznymi od liczby Macha
i w przypadku wspoélezynnika C'x réwniez od pracy silnika Cx = Cx (Ma, T).

3.5. Charakterystyki bezwladno$ciowe

Model uwzglednia zmienne w czasie, wynikajace ze spalania materiatu pednego silnika gtow-
nego, charakterystyki bezwladnosciowe. Masa rakiety dana jest zaleznoscia

m(t) = mg — 22 / T(t) dt (3.12)

gdzie: mo — masa rakiety w momencie startu, m,, — masa materialu pednego, I. — impuls catkowity
silnika gléwnego. Polozenie $rodka ciezkos$ci wzgledem konca rakiety dane jest wzorem

t

rsc, — T

rsc = Tsc, — M / T(t) dt (3.13)
c i

gdzie: rsc,, rsc, — polozenie srodka cigzkosci rakiety odpowiednio w momencie startu i po

wypaleniu materialu pednego. Macierz momentéw bezwladnos$ci mozna obliczy¢ z zaleznosci

t
Tij(t) = Iy, — o2t / T(t) dt (3.14)
C
to

gdzie: I;; — moment bezwladnosci wzgledem osi 7, gdy cialo jest obracane wzgledem osi j.

4. Optymalizacja

Opracowany model symulacyjny zostal uzyty w procesie optymalizacji. Gtéwnym celem opty-
malizacji bylo wyznaczenie momentéw, w ktorych nalezatoby odpali¢ kolejne silniki korekcyjne,
aby zminimalizowaé btad punktu trafienia rakiety w zadany cel. Dodatkowo optymalizacja miata
na celu takze ograniczy¢ do minimum liczbe wykorzystanych w tym celu silnikow korekcyjnych.
Caly proces optymalizacji zostal podzielony na dwie czedci: optymalizacje sygnatu ciaglego oraz
jego dyskretyzacje w celu wyznaczenia momentéw odpalen kolejnych silnikow. Obie czesci zo-
stang opisane ponizej.

4.1. Optymalizacja sygnalu cigglego

W wyniku procesu optymalizacji powinny zosta¢ wyznaczone punkty w czasie lotu, w ktoérych
nalezatoby odpali¢ kolejne silniki korekcyjne. Bardzo szybko okazalo sie przy wstepnych obli-
czeniach, ze czasy odpalen nie moga by¢ bezposdrednio zmiennymi optymalizacyjnymi. Wynika
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to z faktu, ze przy stosowaniu tradycyjnych metod optymalizacji gradientowej, zmiana warto$ci
funkcji kosztu w kolejnych iteracjach przy liczeniu gradientéw byly zbyt mala i optymaliza-
cja bardzo szybko sie konczyla. Z tego wzgledu nalezalo zastosowaé inne podejscie. Przyjeto
zalozenia upraszczajace. Zalozono, ze rakieta jest wyposazona tylko w dwa silniki korekcyjne
o stalym dostepie do ciagu, ktére umieszczone sa w dwéch prostopadlych plaszczyznach, jak
przedstawiono na rys. 4.

Rys. 4. Uproszczony model dzialania silnikéw korekcyjnych

Silniki te sa w stanie generowaé cigg w obu kierunkach przez calty okres lotu rakiety. Dodat-
kowo zalozono, ze proces sterowania bedzie mial miejsce dopiero po osiagnieciu przez rakiete
apogeum, czyli punktu maksymalnej wysokosci lotu.

Znormalizowany przebieg ciagu silnikéw korekcyjnych w czasie lotu przedstawiono na rys. 5.
Zalozono, ze wartosé ciggu silnikéw korekcyjnych moze ulec zmianie tylko w pewnych dyskret-
nych chwilach czasu, pozostajac stata pomiedzy kolejnymi zmianami. Jako zmienne optymaliza-
cyjne, oznaczone jako u, przyjeto wlasnie kolejne poziomy zmian wartosci ciagu, ktérych moze
byé 2N, gdzie N jest liczba mozliwych zmian definiowanych przez uzytkownika, a 2 wynika
z uzycia dwoéch silnikéw korekcyjnych.

Na zmienne optymalizacyjne nalozono wiezy w postaci ograniczenia przedziatu ich wartosci
do zakresu (—1,1), co powoduje konieczno$¢ wykorzystania metod optymalizacyjnych z wie-
zami. Wartosci ciggu silnikéw korekcyjnych w kolejnych przedziatach sa uzyskiwane poprzez
przemnozenie wartodci zmiennych optymalizacyjnych u przez maksymalna warto$¢ ciagu silnika
korekcyjnego definiowana przez uzytkownika.

Przyjeto w procesie optymalizacji funkcja kosztu sktadata sie z trzech czeSci i dana jest
zalezno$cia

J(u) =J1+ o+ J3 (4.1)

Kolejne sktadniki oznaczaja kolejno koszt wynikajacy z btedu punktu trafienia dany réwnaniem

Jl = Q\/(Xend - Xref)2 + (}/;nd - Yref)2 (42)

gdzie: Xepg, Yeng — koficowe wspoélrzedne polozenia rakiety, X,.r, Y — wspotrzedne celu, @ —
parametr wagowy btedu punktu trafienia. Kolejna czesé funkeji kosztu odpowiadata za minima-
lizacje wartosci ciagu silnikow korekcyjnych i dana byta zaleznoscia
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Rys. 5. Wykres znormalizowanej wartosci ciggu silnikéw korekcyjnych w funkcji czasu

Jy = ZuTRu (4.3)

gdzie: R — parametr wagowy wartodci sterowania. Ostatni sktadnik funkcji kosztu odpowiadat
za minimalizacje zmian wartosci kolejnych poziomoéw ciggu silnikow korekcyjnych i dany jest
wzorem

Jg = Z(ul - ui,l)TS(ui - ui,l) (44)

gdzie: S — parametr wagowy zmiany wartosci ciagu w kolejnych poziomach.

Na wstepnym etapie obliczen przygotowana funkcja kosztu byta minimalizowana wbudowang
w Srodowisko MATLAB funkcja fmincon [10], ktéra pozwala rozwiazywaé nieliniowe problemy
optymalizacyjne z wiezami. Wykorzystuje ona algorytm quasi-Newton, ktory w sposob iteracyjny
oblicza gradient oraz przyblizenie Hesjanu funkcji celu, a wiezy uwzgledniane sa wykorzystujac
metode Interior Point. W celu znaczacego przyspieszenia obliczen wykorzystano takze biblioteke
Parallel Computing Toolbox dostepna w srodowisku MATLAB, co pozwolito skrécié czas obliczen
pojedynczego przypadku z kilku dni do maksymalnie kilku godzin.

4.1.1.  Analiza wrazliwosci

Przed przystapieniem do drugiej czesci procesu optymalizacji przeprowadzono analize wraz-
liwo$¢ zmiany wartosci parametréw wagowych R 1.5, odpowiadajacych za warto$é ciagu silnikow
korekcyjnych i jej zmiane miedzy kolejnymi poziomami. W tym celu wygenerowano trajektorie
referencyjna rakiety, poprzez ustawienie katoéw strzatu azymutu i elewacji, a jej punkt konco-
wy przyjeto jako wspdtrzedne celu. Optymalizacje przeprowadzono nastepnie dla katéw strzatu
zmienionych o pojedyncze stopnie, w celu wygenerowania potrzeby uzycia silnikéw korekcyj-
nych, aby trafi¢ w cel. Analize przeprowadzono osobno dla kazdej z wag R i S, przy ustalonych
wartosciach pozostatych dwoch wag. Wyniki dla zmiany wartosci wagi R przedstawiono na rys. 6.

7 przedstawionych wynikéw mozna zauwazy¢, ze zmiana wartosci parametru R nie ma zna-
czacego wplywu na zachowanie sie wyniku optymalizacji w danym przedziale jego wartosci. Na
prawym wykresie wida¢ nieznaczne zmniejszenie sie wartodci sygnatu u przy zwiekszaniu warto-
$ci wagi R. Podobna analize przeprowadzono réwniez dla parametru wagowego S wpltywajacego
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Rys. 6. Wyniki analizy wrazliwosci na zmiang warto$ci parametru wagowego R: (lewo) w kanale
poziomym, (prawo) w kanale pionowym
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Rys. 7. Wyniki analizy wrazliwosci na zmiane wartosci parametru wagowego S: (lewo) w kanale
poziomym, (prawo) w kanale pionowym

na zmiane wartosci sygnalu v w kolejnych poziomach. Wyniki przedstawiono na rys. 7. Ana-
lizujac wykresy, mozna dostrzec, ze poziom oscylacji wraz ze wzrostem wartoéci parametru S
maleje, ponownie nie sa to jednak duze zmiany. Nieznacznie maleje takze sama warto$é¢ sy-
gnatu u. Po przeprowadzeniu analizy zdecydowana ustali¢ wartosci parametrow wagowych na
R =300, S =500 i takie wartoéci wykorzystywano do dalszych obliczen.

4.2. Dyskretyzacja

Majac uzyskany wynik pierwszej czeéci procesu optymalizacji w postaci przebiegu czasowego
ciggu silnikow korekcyjnych w obu plaszczyznach, w cze$ci drugiej sygnatl ten zostal zamieniony
na dyskretne chwile odpalen kolejnych silnikéw i kierunki dziatania ciagu.

Na tym etapie przyjeto kolejne zalozenia upraszczajace. Zatozono, ze rakieta dysponuje do-
wolng liczba silnikéw korekcyjnych, ktére sa dowolnie roztozone w jednej ptaszczyznie na obwo-
dzie rakiety. Schemat uproszczonego modelu dziatania silnikéw przedstawiono na rys. 8.

Model ten sprawdza, w ktérym czasie oraz w jakim kierunku dany silnik powinien zadzialaé,
a nastepnie go uruchamia. Po niezbednych transformacjach sita oraz moment generowane przez
silnik korekcyjny dodawane sg do reszty obciazen dzialajacych na rakiete.
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Rys. 8. Uproszczony model dziatania silnikéw korekcyjnych
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Transformacje sygnatu w postaci przebiegu ciggu silnikéw korekcyjnych na czas i kierunek od-
palenia odpowiedniego silnika podzielono na kilka czesci. Na poczatku, liczac pierwiastek z sumy
kwadratéw z odpowiednimi wagami z sygnaléw z obu ptlaszczyzn dzialania, otrzymano czesto-
tliwosé, z jaka powinny sie uruchamiaé¢ kolejne silniki korekcyjne. Zalezno$é na czestotliwo$é
przedstawia réwnanie

f =T/ (KV -uy)? + (KH - up)? (4.5)

gdzie: Ty, — maksymalna warto$c¢ ciagu silnika korekcyjnego, KV, K H — wagi na sygnaly w kana-
le odpowiednio pionowym i poziomym. Za pos$rednictwem wag KV, K H mozna zmienia¢ wplyw
poszczegdlnego kanalu na zmiane trajektorii rakiety. Kierunek dziatania ciagu mozna obliczyé
z zaleznosci

0, = atan 2(uy, um) (4.6)

Otrzymany z réwnania (4.5) przebieg czestotliwo$¢ odpalen silnikéw korekeyjnych przedstawiono
na rys. 9. Przebieg taki nastepnie usredniano w kolejnych przedziatach o dlugosci okoto 1s, za-
znaczonych na wykresie przerywanymi liniami. Znajac czestotliwo$é odpalenia silnikéw w danym
przedziale czasowym, zamieniano ja na kolejne czasy odpalen.

3 T T

f[Hz]
o

0.5

Rys. 9. Wyznaczenie przedzialéw usredniania czestotliwosci
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Po wykonaniu tych operacji czasy odpalen i kierunki dziatania silnikéw korekcyjnych wczy-
tywano do modelu symulacyjnego w celu wygenerowania wynikow.

5. Wyniki

Opisany w powyzszych rozdzialach dwuczesciowy proces optymalizacji zostal zastosowany
do wstepnych obliczen. Na poczatku wygenerowana zostala trajektoria referencyjna rakiety dla
katéw strzatlu wynoszacych: azymut 0°, elewacja 25°, a jej ostatni punkt zostal przyjety jako
wspolrzedne potozenia celu. Nastepnie dla kolejnych odchytek katéw strzatu wynoszacych 1° lub
2° przeprowadzany byt caly proces optymalizacji, czyli wyliczany byt ciagly przebieg ciagu silni-
kéw korekeyjnych oraz na jego podstawie wyznaczane byly dyskretne chwile odpalen i kierunki
dziatania kolejnych silnikéw korekcyjnych. Na kolejnych rysunkach linia ciagla niebieska przed-
stawiony jest przebieg w czasie odpowiedniej wspélrzednej polozenia rakiety, dla bledu kata
azymutu wspolrzednej Y, a dla bledu kata elewacji wspolrzednej X. Linig czerwong przerywana
jest zaznaczony przebieg odpowiedniej wspotrzednej dla trajektorii referencyjnej. Ze wzgledu na
to, ze czas lotu rakiety dla odchytek katow strzalu nie pokrywal sie z czasem lotu po trajektorii
referencyjnej, wspotrzedne celu dodatkowo zostaly zaznaczone zielonym markerem.

Na rys. 10 przedstawiono wyniki dla bledu kata azymutu wynoszacego 1° oraz 2°. W cza-
sie lotu rakieta uzyta 16 silnikéw korekcyjnych, uzyskujac btad trafienia wynoszacy 7,15 m dla
btedu wynoszacego 1°, a dla bledu wynoszacego 2° blad trafienia wyniést 33,76 m przy uzyciu
33 silnikéw korekcyjnych.
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Rys. 10. Trajektoria rakiety (niebieski), trajektoria referencyjna (czerwony), polozenie celu (zielony) dla
poczatkowego bledu kata azymutu wynoszacego (lewo) 1°, (prawo) 2°

Na rys. 11 przedstawiono wyniki dla btedu kata azymutu wynoszacego odpowiednio —1°
oraz —2°. W czasie lotu rakieta uzyta odpowiednio 15 oraz 34 silnikéw korekcyjnych, uzyskujac
przy tym blad trafienia wynoszacy odpowiednio 11,18 m oraz 34,34 m.

Na rys. 12 przedstawiono wyniki dla btedu kata elewacji wynoszacego 1° i 2°. Blad trafienia
dla obu przypadkéw wyniost odpowiednio 40,98 m przy uzyciu 24 silnikéw korekcyjnych oraz
83,38 m przy uzyciu 66 silnikéw korekcyjnych.

Na rys. 13 pokazano wyniki dla bledu kata elewacji wynoszacego —1° oraz —2°. Dla tych
przypadkéw liczba uzytych silnikéw wynosita odpowiednio 28 oraz 27, przy bledach trafienia
wynoszacych 35,81 m i 66,03 m.

Analizujac uzyskane wyniki, mozna zauwazy¢, ze wraz ze wzrostem poczatkowego bledu
kata strzatu ro$nie niezbedna liczba silnikéw korekcyjnych, ktére nalezy uruchomi¢. Tylko dla
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ostatniego przypadku btedu kata elewacji liczba silnikéw wyszta zblizona dla dwéch wartosci
btedu. Duzo lepiej algorytm sobie radzi w przypadku btedéw kata azymutu niz elewacji, osiagajac
mniejsze wartosci odlegtosci miejsca uderzenia rakiety od wspoétrzednych potozenia celu.

6. Podsumowanie

W ramach przygotowania artykutu przeprowadzono analize zastosowania metod optymaliza-
cji do sterowania pociskiem rakietowym wyposazonym w zestaw silnikéw korekcyjnych na staty
material pedny. Proces optymalizacji byl podzielony na dwie czedci, najpierw optymalizowano
wartos¢ ciggu silnikow korekcyjnych w dwoch plaszczyznach rakiety, a nastepnie zamieniano go
na dyskretny sygnal odpalen silnikéw korekcyjnych. Sprawdzono wrazliwosé algorytmu optyma-
lizacji na zmiane wartosci macierzy wagowych wystepujacych w funkcji kosztu, a takze przed-
stawiono wyniki wstepnych symulacji zastosowania opisanej procedury do sterowania rakieta.
Plany na przysztos¢ obejmuja dostosowanie metody optymalizacji gradientowej do zatozonego
problemu, a takze modyfikacje algorytmu dyskretyzacji, aby poprawi¢ dzialanie algorytmu dla
btedu kata elewacji.
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An approach to optimal control using pulse jet thrusters for a gasodynamically
controlled missile

In this article, an approach to optimize the use of correction thrusters for a gasodynamically controlled
missile is presented. Optimization is an import aspect of the design process of flight vehicles. It allows one
to tailor the design of an object and to maximize its performance and efficiency during flight. There exist
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many well-known and established methods to optimize continuous functions, but the complexity of the
problem intensifies when dealing with discrete and highly nonlinear systems. The missile examined in this
article is controlled by a discrete impulse control signals in a form of pulse correction thrusters which can
be fired only once and give a high value of thrust for a very short time in the direction perpendicular to the
missile longitudinal axis. In order to minimize its hit error and energy consumption in the control system,
a two part optimization process was developed. It was divided into optimization of the continuous control
signal and its discretization in order to obtain discrete values of the times when the control thrusters
should fire. In the article, a full nonlinear simulation model of the missile created in MATLAB/Simulink
environment is presented. All necessary simplifications of the model needed for continuous control signal
optimization and discretization are discussed detail. The optimization method and the cost function used
for calculations are described. The results of analysis of the sensitivity of optimization output to the
weights of different components of the cost function are presented. The approach to discretization of the
continuous control signal along with the preliminary results of performed simulations are presented.



