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ANOTACE

Autor se zabyva problematikou pfistdvani raket a tim, Ze vétSina praci na toto téma pouZiva
model RL. Autor se vSak rozhodl pouZit pro fizeni dopfedny vypocet pristavaci trajektorie.
Autor stru¢né popisuje dvé metody fizeni, které byly testovany - zpétnou vazbu a numerické
feSeni ze simulace. Bylo zjiSténo, Ze druhd metoda je presnéjsi, ale prvni je vhodnéjsi pro
model 3DoF. Autor navrhuje moZn4 rozsifeni prace, napiiklad ptidani rusivych vlivi, jako je
vitr, a zvySeni robustnosti a piesnosti fidictho systému.

Klicova slova: raketa, pristani, VTVL, pinpoint landing

ABSTRACT

The author discusses the problem of rocket landing, and how most works on the topic use the
RL model. However, the author decided to use forward calculation of the landing trajectory
for control. The author briefly describes two control methods that were tested — feedback
and numerical solution from the simulation. The latter was found to be more accurate, but
the former was more suitable for the 3DoF model. The author suggests possible extensions
for the work, such as adding disturbances such as wind, and increasing the robustness and
accuracy of the control system.

Key words: raketa, pfistdni, VIT'VL, pinpoint landing



ZADANI

. Prozkoumejte dostupné price na téma fizeni polohy rakety a pfistdvaciho manévru

. Navrhnéte zjednoduSeny model rakety vcetné potfebnych piisluSnych technickych pro-
stfedkd (aktuatort, senzord, atd.)

. Navrhnéte algoritmus fizeni letu rakety vcetné potfebnych letovych méda
. Implementujte model a regula¢ni smycku ve vybraném simula¢nim prostiedi

. Zhodnofte ziskané vysledky

ASSIGNMENT

. Explore available papers on rocket attitude control and landing maneuver

. Create a simplified model of rocket including the necessary technical means (actuators,
sensors, etc.)

. Design a rocket flight control algorithm including the necessary flight modes
. Implement the model and control loop in the chosen simulation environment

. Evaluate the obtained results
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ZKkratky

COM Center of mass.[22]

DoF Degree of Freedom - Stupeni volnosti.

DPS Descent propulsion system.

F9 Falcon 9.

GMK Geometrické misto kofend.

ISA International Standard Atmosphere.

LEM Lunar Excursion Module - Lundrni pfistdvaci modul pro lidskou posadku.

RCS Reaction control system. H0]
RL Reinforcement learning - zpétnovazebni uceni.
RV Reference vehicle. 24] [39]

S/C Space craft - Vesmirné plavidlo.

SMART Sensible modular autonomous return technology - Technologie pro autonomni
pfistani vybranych komponent rakety. 9|

SSTO Single stage to orbit. [T2]

STS Space Transportation System, také zndmy jako Space Shuttle.
TWR Thrust to weight ratio.

VTVL Vertical takeoft, vertical landing - Oznaceni pro rakety, které dokdzi vzlétnou a pristat
vertikdlné. [8] [12]

Slovnik pojmu

akord Vzddlenost mezi nabé&Znou a odtokovou hranou Fdici plochy.

apogeum Vrchol/vyssi bod orbity, pfipadné vrchol trajektorie letu rakety. 22]

docking Spojeni dvou kosmickych lodi. Dokovani se konkrétné€ tyka spojeni dvou samostat-
nych volné leticich kosmickych vozidel.



fyzikalni engine Software pocitajici fyzikalni interakce mezi objekty v pocitacové simulaci.
Pouziva se k vytvéareni simulaci fyzikdlnich systémit, napiiklad pohybu objektl ve
virtudlnim prostoru. [16] [26]

lander Pristdvaci zafizeni nebo kapsle. VétSinou vyuZzivajici propulzivni nebo jinou metodu
zpomaleni. [12]

PID Proporce Integrace Derivace. VétSinou oznaceni pro typ reguldtoru nebo ¢lanku.

Skrceni Prostiedek pro fizeni vykonu motoru regulaci mnoZstvi paliva nebo vzduchu vstu-
pujiciho do motoru. [T§]



1 Uvod

Bakaldiska prace se zabyva ndvrhem algoritmu pro provedeni pfistivaciho mandvru rakety a
zaroven ndvrhem vhodného simulaéniho prostfedi pro jeho testy.

MozZnost pristdni rakety je pomérné novy trend v letecko-kosmickém primyslu, 1 pfes
desitky let probihajici diskuze o jeho implementaci. Rakety se vétSinou sklddaji z vice
stupniti, kdy kazdy je bézné optimalizovany k pohonu rakety v urcité ¢asti atmosféry nebo
extraterestridlni trajektorie. Pokud se bavime o stupnich, které se pohybuji v rdmci atmosféry
planety nebo jeji nizké orbité (Ci se do ni navraceji), miZeme se bavit o0 moznosti zpétného
pfistani tohoto stupné. Stejny pfistup jde aplikovat i na vesmirnd plavidla (napfiklad pristani
lunarniho modulu na mésici). Hlavnim principem je pfistit s raketou nebo plavidlem na
ur¢itém misté vesmirného télesa nebo v jeho urcité oblasti, pfi ¢emzZ fidici algoritmus dokédze
urcit vhodnou lokaci pro pfistdni (pouZito poprvé u mise MARS 2020 pfi pfistdni roveru
Perseverance na Marsu). U samotnych stupiili raket vybirdime vhodnou lokaci pro pfistani
pobliZ jeji piivodni trajektorie kvili naro¢nosti na palivové ndklady. Casto se pro tyto d&ely
voli ndmoftni ploSina. MoZnosti je i ndvrat na misto odpalu. K samotnému pfistani raketovych
stupiili se Casto voli propulzivni zplsob, avSak v soucasnosti jsou i v testu paddkové metody.
V minulosti se také diskutovalo pouZziti kiidel a pfistdni na runwayi.

Cilem price je navrhnout moZny pfistup fizeni dané dlohy z obecné€j$iho pohledu a
zéaroven také shrnout pro ¢tendfe mozné aspekty daného problému. V soucané dobé se vétSina
publikovanych praci na dané téma zabyv4 spiSe feSenim pii specifickych podminkach nebo
jen konkrétnim pfistupem k fizeni.

Samotné pristani rakety mizZeme klasifikovat jako horizontalni a vertikalni. Pfikladem
horizontdlniho pfistani je naptiklad orbiter systému Space Shuttle. Tento proces je jiZ dnes
naprosto rutinni, zejména z letectvi. [ pfesto, Ze se diskutovala moznost vyuZiti horizontdlniho
pristani napiiklad pro prvni stupné raket (tzv. boostery), nikdy takovy projekt nebyl realizovan.
Pro pfistani podobnych objektd je vhodné spise vertikdlni pfistdni, béZné oznacovano jako
[VIVL] Jedna se o silné nelinedrni problém, ktery bude jesté diskutovdn, a jimZ se bude
zajimat prave tato price, ve spojeni s motorovym zpomalenim za pomoci dalSich pomocnych
prostfedkt, které budou vyuZity nejen ke zpomaleni raketového stupné, ktery bude nasim
primarné zkoumanym objektem, ale i jeho navigaci k zvolenému mistu pfistani.

Predtim neZ se vrhneme na konkrétni ptiklady implementace, bylo by dobré si vysvétlit
divody, pro¢ se snazime donutit rakety pfistat. BéZné konci boostery raket v mofi nebo v
ptipadé ruskych ¢i ¢inskych prvnich stupiiti na pevning, coz v piipadé specifickych paliv s
sebou prindsi i environmentdlni rizika. Vyssi stupné raket (a nékdy i1 prvni stupné), které
konci svou cinnost nad stratosférou (naptiklad booster rakety Atlas V) poté Casto z velké
¢asti shofi v atmosféie a misto dopadu trosek je konkrolované volitelné (touto oblasti byvaji
zpravidla ocedny a veSkerd plavidla v oblasti jsou informovana). Nekontrolovany dopad se
dnes objevuje jen v piipadé poruchy stupné nebo raket rozvojovych zemi. Z tohoto popisu
vSak vychdzi, Ze tyto rakety jsou navrzené pro jedno pouZziti a pfi kazdém odpalu jsou tak
vyhozeny i dily ndro¢né na vyrobu jako napiiklad motory, fidici jednotky, ¢i hydraulické
systémy.



Obrazek 1: Ukdzka ze simulace SMART znovupouZiti pfi pfistdni na mofi.

Pokud by se ndm povedlo alesponl booster rakety po odpalu zachovat (nebo minimalné
nékteré jeho klicové komponenty), mohli bychom jej nejen vyuZit k levnéjsi vyrobé dal-
Sich stupiiti, ale v idedlnim piipad€ i znovupouZzit ¢i zrepasovat celé boostery pro nasledujici
odpaly. Toto je hlavni divod, pro¢ v posledni dobé doslo k masivnimu rozvoji v metodéch pfi-
stan{ stupiiti raket a celkové jejich znovupouZiti. Pfistani (konkrétné propulzivni) neni jedind
metoda znovupouZiti raket, ale v sou€asnosti ta nejvice pouzivand. Alternativni metodou je
napiiklad zachrana boosteru paddkem, kterou v soucasnosti provozuje spolecnost Rocket Lab
pro zachranu prvniho stupné rakety Electron. Nevyhodou jejich feSeni vSak doposud bylo, Ze
padaly do mofte, kdy vlivem slané vody byly stupné€ znovu nepouzitelné a zachraniovaly se jen
jednotlivé dily. Z tohoto diivodu se nyni pokousi chytit za letu booster helikoptérou a dopravit
ho zpét na pevninu, po ¢emZ by méla byt raketa znovupouZzitelnd. Podobnym feSenim pro
znovupouZiti raketovych dild je také tzv. SMART] (Sensible Modular Autonomous Return
Technology) technologie, kterou v soucasnosti vyviji spole¢nost United Launch Aliance a
planuji pomoci ni zachrariovat motory prvniho stupné systému Vulcan Centaur. Toto feSeni
vyuziva nafukovaci tepelny §tit, ktery zaroven bude fungovat jako airbag pro pfistani na mofti
(ukdzka na obr. [I).

1.1 Historie pristavani raket a jejich znovupouZziti

Jeden z prvnich konceptl znovupouZitelnych raket navrhl jiZ v po¢édtku 50. let Wernher von
Braun. Pivodem némecky raketovy konstruktér, ktery sestavil napriklad zndmou raketu A4,
kterd byla poté také zndmd jako V2. Pozd¢ji pracoval ve vemirném programu NASA na
raketdch Saturn I a Saturn V. Jeden z jeho prvnich koncepti vSak byl zndmy jako tzv ,,Orbital
Ferry Rocket“. [1]] Jednalo se o 3 stupiiovy design, jehoZ posledni stupéi byl raketopldn s
kiidly, ktery po dokonceni orbity mél provést horizontdlni pfistan{ (Ize vidét na obr. [2). Prvni
2 stupné mély provést pristani za pomoci padaku. V t€ dobé€ vSak jeSté nebyly znamy veSkeré
aerodynamické prekdzky a tento koncept by byl fyzikdlné téZce realizovatelny.



Obrazek 2: Nédkres konceptu ,,Orbital Ferry Rocket* od W. von Brauna (zdroj: Collier’s)

Za prvni Gsp&$né propulzivni pfistdni [S/C] miZeme povazovat sovétskou lundrni sondu
Luna 9 (typu Luna E-6 [2]), kterd dosedla 9.2.1966 na povrch mésice. Ve vySce 75 km nad
povrchem mésice byl spustén hlavni motor KTDU-5A ve zpétném chodu. Vysku byla sonda
schopna méfit za pomoci radaru. Ve 25 km nad povrchem byly poté nafouknuty airbagy pro
zbrZzdéni pfistdni, které dokdzaly zbrzdit ndraz aZ rychlosti 6 m/s. Hlavni motor po dosaZeni
této rychlosti integraci jeho tahu (resp. zrychleni), byl vypnut. Orientace [S/C| byla fizena
pomoci RCS]| trysek a s pomoci gravitaéniho zatoCeni. Po zbytek letu byly spusténé pouze
pomocné motory. Ty byly vypnuty v momenté, kdy se 5m dlouhy senzor sondy dotkl povrchu
mésice. V tento moment také doslo k vypusténi pristavaci kapsle. [3] [4]

O tfi mésice pozd¢ji také doslo k propulzivnimu pristini Americké sondy Surveyor 1
(sonda stejného typu zobrazena na obr. f). Ta narozdil od Luny vyuZivala pevny raketovy
motor ke zbrzdéni, ktery byl po dosaZeni poZadované rychlosti odhozen. [3] Toto vSak byl
pouze technologicky demontritor k pozdéjSim misim Apollo, které vyuZivali tzv. ,Lunar
Excursion Module* (zkrécen& [LEM).[6] Ten se sklddal z p¥istavaci a vzletové ¢sti. Pro
nasi prici je dulezitd praveé pristdvaci ¢ast, kterd vZdy ziistala na povrchu mésice, konkrétné
jeho motor [DPS| (Descent propulsion system)). Ten umozZnil sniZit tah aZ na pouhych 10%
maximdlni hodnoty. To dovolovalo pilotiim precizné vybrat misto pfistdni a zaroveni manudlné
mékce pristat bez nutnosti pfedvypoctu potiebného tahu. [[7]

Prvni znovupouZitelny a zdroven zndmy systém[STS|pfiSel na scénu v roce 1981. Samotnd
raketa se sklddala ze 3 &dsti: 2 pevnych boosterd, hlavniho tanku a orbiteru (obr. [3)). Orbiter
bylo vesmirné letadlo ur¢ené pro 7 ¢lenou posddku (zprvu pouze 2 ¢lenou) a ndklad. Mimo
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Obrézek 3: Sonda Luna 9 s letovym vybavenim.

SOLAR PANEL

i

IMETER / VELOCITY.

Obrazek 4: Sonda Surveyor 3 s popisem jejich ¢asti. Vyfocena posddkou mise Apollo 12.
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Obrazek 5: Space Shuttle (STS) pfi startu.

toho také obsahoval jak hlavni tak orbitdlni motory. Hlavni motory vSak braly palivo pouze z
hlavniho tanku. Ten byl jako jediny z tohoto systému na jedno pouZiti. Orbiter po splnéni mise
mohl provést pfistani na runwayi vybranych letist. Pevné boostery provedly mékké pristani
pomoci paddku do more, diky ¢emuz mohlo byt spoustu dil zrepasovano.

Na podobném projektu jako [STS| pracovalo i Rusko pod ndzvem Energia-Buran, kdy
Energia je ndzev nosné rakety a Buran raketopldn. Narozdil od orbiteru amerického Space
Shuttle vSak disponoval pouze orbitdlnimi motory a ¢tvefice hlavnich motord RD-0120 pro
vyneseni rakety z atmosféry se nachdzela pravé na nosném stupni Energia. Po jeho strandch
se nachdzely dal$i 4 rakety Zenit slouZici jako pfidavné boostery. Jedina ¢4st tohoto systému,
kterd byla zachovatelnd byl samotny Buran, avSak klicové véci jako hlavni motory byly pfi
kazdém startu ztraceny, proto méla byt vyvinuta druhd generace rakety Energia s ndzvem
Uragan, kterd méla byt vybavena kiidly a podvozkem pro horizontédlni pfistani. Kritce po
dokonceni prvotnich testli a kolapsu Sovétskéh svazu se z projektu Energia-Buran seSlo
a tento stupel Uragan nebyl nikdy realizovan. Samotny Buran se dockal pouze jednoho

nepilotovaného letu.

Za prvni stroj vyuZivajici princip miZeme povaZovat DC-X vyvijeny v 90. letech
20. stoleti (obr. [§). Ten slouZil jako prototyp [SSTO|rakety (jeden stupeti na orbitu a v tomto
ptipadé i zpét). Jednalo se o raketu pyramidového tvaru se 4-mi vodikovimi motory RL-10-
AS. Tento projekt se ukdzal jako dspéSny a zafizeni demostrovalo vzlet az do vySky 3km.
Jeho design pozdéji piebrali spolecnosti vyvijejici pro povrch Mésice nebo Marsu.
8]
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Obrazek 6: Systém Energia-Buran na startovni ramp¢.

Obrazek 7: Koncept nosné rakety Uragan (zdroj: Hazegrayart).
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Obrazek 8: Start pokusné rakety DC-X (zdroj: Roger Ressmeyer/Corbis)

1.2 Soucastnost

V soucasnosti jsou v aktivnim provozu 2 rakety, které vyuZzivaji vertikalni pfistdni. Jednodus-
$im piikladem je raketa New Sheppard spole¢nosti Blue Origin, kterd slouZi k suborbitadlnim
turistickym letim. Systém se zkldda z boosteru a kapsle. Booster disponuje jednim vodi-
kovym BE-3 motorem, jehoz vyhodou je, Ze dokdZe snizit tah aZ na 16%, coZz odpovida
89 kN. [9] Benefity této vlastnosti je§té€ budou diskutovany. Zatimco prvni stupeii rakety
provede propulzivni pristdni na predem vytyCené ploSe, kapsle s turisty pozd€ji pfistane za

pomoci padakl. Obé ¢asti rakety jsou znovupouZzitelné a kvili faktu, Ze se pohybujeme jen v
suborbitalnich rychlostich, neni raketa poSkozena vstupem do atmosféry.

Asi nejzndméjsi spole¢nosti, kterd ve vesmirném priimyslu byla priikopnikem v pfistavani
raket a jejich znovupouziti je SpaceX. Ti v soucanosti aktivné provozuji rakety Falcon 9 a
Falcon Heavy, které jsou postaveny na stejnych znovupouZitelnych boosterech. Ty disponuji
9 motory Merlin na kryogenicky RP-1 (vysoce rafinovana verze petroleje). Druhy stupeni
rakety je postradatelny a musi byt pro kazdy let vyroben novy. Aktudlné je SpaceX schopen
zrepasovat booster do 3 tydnd po pristdni.

14



2 Dostuné prace

Préci na podobné téma této s ndzvem ,,A robust Control Approach for Rocket Landing* napsal
v roce 2017 Ruben Ferrante jako svou zdvérecnou préci na univerzit€ v Edinburgu. [10] V
té popisuje pravé fizeni rakety pfi vertikdlnim pfistivacim manévru a pouZité simulacni
prostfedi. V préci popisuje autor 4 metody fizeni; PID, LOR a MPC regulatory a také vyuziti
zpétnovazebniho uceni (dédle jen RL - reinforcement learning). Diskutuje tedy jak klasické
fidici metody tak i moderni pfistupy. Pro simulaci zde byla vyuZzita fyzikalni knihovna Box2D
a jazyk Python. Jednd se tedy pouze o 2D simulaci (se 3 stupni volnosti - poloha, vyska,
naklon). To zjednoduSuje nékteré pristupy a fidici metody. Simulace zdroven pocitala s
pfistinim na ndmotni ploSiné (podobné jako pouziva firma SpaceX).

Pro pfistup s klasickym fizenim byly pouzity 3 PID regulétory s nezdvisle nastavenymi
parametry. Jejich ndvrhu bylo dosaZeno za predpokladu vzajemné nezévislosti jednotlivych
systémovych proménnych a kazdy vystup byl uvazovan jako vlastni SISO systém, tedy prenos
ze vstupu na vystup. Tento pristup jiz vykazuje vét$i miru abstrakce, protoZe v realité maji
vSechny vstupy podobného systému vliv na jeho jednolivé vystupy. Vhodné parametry [PID|
regulator( urcil autor pomoci metody (geometrického mista kofenli). Konkrétné se
jednalo o ndvrh pro jeden pfenos s tim, Ze ziskany reguldtor byl poté Skdlovdn pro zbylé
prenosy. PID v tomto pfipadé mohl byt pouzit, protoZe se jednalo pouze o 2 rozmérny
problém, coz zna¢né zjednoduSuje jeho kinematiku. Pokud bychom se pohybovali ve 3
rozmérném prostoru, tzn. 6 (stupiit volnosti), museli bychom vyuZit hybridni reguldtor.
Autor navrhuje naptiklad kombinaci PID a MPC (model predictive control) regulatort pro
ovladéni jednotlivych stavll systému.

Pti simulacich byl v prici pouZzit pravé PID regulétor (resp. soubor 3 PID regulatori) jako
reference. Ukdzal se jako vhodny a robustni pfistup pro nizké pocatecni uhly ndklonu rakety.
Zaroven mél nejvice meékka pristani, avSak za cenu velké spotfeby paliva. Na druhou stranu
PID regulétory jdou jednoduse vyladit diky Siroce dostupné sadé€ algoritmu. V konstrastu s tim
algoritmy, vyuZivajici strojové uceni, kterymi se prace déle zabyvala, vyZaduji pfetrénovani
modelu pfi kazdé zméné€ parametrli rakety nebo pozadavki na ptistdvaci manévr.

Oproti klasickému fizeni se prace také snazi prozkoumat metody novéjsiho piistupu a to
zvaného ,,teorie optimdlniho fizeni*, ktery se snazi najit fizeni dynamického systému takové,
Ze jeho tucelovd funkce je optimalizovdna na Casovém tuseku. [11] Ty lze vyuzit zejména
diky vzristajici vypocetni sile fidicich obvodl. Z tohoto pfistupu byl vybrdn pravé MPC
reguldtor. V rdmci této regulace je minimalizovédna uc¢elova funkce pomoci danych omezeni.
Mezi né patii vstupy systému a rekonstruktory vnitinich stavii. Zaroveih umoZzni predikovat
v urCitém Casovém horizontu vstupy a stavy systému. Zde lze vidét vyhodu nad klasickym
fizenim, protoze MPC bere do tivahy jak soucasné tak budouci stavy. V simulaci vSak mél
tento pristup problém s konvergenci. I pfesto, Ze regulace tahu motorti zde probihala dle
predpokladu, se tento piistup neosvédcil pro kontrolu ndklonu rakety.

Aproximace funkci Q-Lerning byla pouZita jako most mezi teorii optimalniho fizeni a RL,
dvéma oblastmi, které vychdzeji ze stejného zdkladu. Dva reguldtory byly implementoviny
diskretizaci akéniho prostoru a aproximaci stavu jako algebraického souctu funkci, z nichz
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kazd4d ma ucitelné vahy. Reguldtory dokdzaly v nékterych stavech vykazovat dobré fizeni,
ale trénink vedl k lokdlnimu optimu. Nasledné testovani ukdzalo, Ze ve vétSiné podminek
regulédtory selhaly jednoduse proto, Ze kombinace omezenych vstupi a vice stavi nestacila k
udrZeni stabilniho fizeni.

Dile prace pouze rozvijela metody zpétnovazebniho uceni. Jejim vystupem je software,
ktery dokdZe pro dané parametry natrénoval RL model pro regulaci pfistani rakety. Ten miize
slouzit jako mezikrok pro pokrocilejsi algoritmy.

Dalsi z praci zbracoval Tobias Kaiser. [[12]] Ta podobné jako pfedchozi studovala moZnosti
fizeni za pomoci Vysledkem mél byt ovladac vyuzitelny jak pro tak pro vznaSeni. Pro
simulace bylo vyuzito 6 DoF prostfedi a v rdmci prace bylo diskutovdno vyuZiti vicero
fyzikdlnich mezi které se tadi Bullet, Panda 3D, MoJoCo a Chrono. Po tomto
rozboru byl zvolen engine Panda3D (postaven na enginu Bullet), zejména protoZe ho vyuZziva
1 jind préace a autor tak mél k dispozici referencni data.

Obsahem je 1 model motoru Vulcain 1, jehoZ vlastnosti se po dobu letu sleduji a tvoii se
podle nich podminky kladené na fizeni. Samotné fizeni se zkldda ze regulatort rozdélenych
do 2 urovni. High level reguldtory se staraji o polohu a orientaci rakety, zatimco low level
reguldtory o motor. 2 RL agenti demonstrovali schopnost dodrZet dand omezeni parametrt
motoru a zaroveti splnit dany cil tahu. Rizenf je v obou p¥ipadech optimalni, dokud se tloha
nestane nesplnitelnou pro nejvyssi cilovy tah, kdy tah nelze dédle zvySovat bez poruseni
teplotniho omezeni.

Ctyfi agenti demonstrovali optimalni navadéni a fizeni rakety pro zadanou tilohu prostfed-
nictvim nastaveni cilového tahu a ve dvou piipadech jednoho thlu kardanu. Cile vzniseni
byly dspésné splnény. Agenti nastavuji maximélni nebo minimélni cilovy tah, aby rychle
dosahli cilového mista.

Pti 1DoF simulaci byl schopen agent dostat raketu precizné do cilové pozice. I pfi ne-
znamych pocéte¢nich podminkach doslo jen k malému preletu. Agent pro 3DoF vznaseni
vykazoval schopnost naklonit raketu tak, aby korigovala svou rychlost a pfibliZila se k ci-
lovému mistu, na kterém se pak raketa ustdlila pfi konstatnich fidicich vstupech. Ptistavaci
agenti demonstruji schopnost zpomaleni pfed pristdnim a v pfipadé 3DoF pristdvaciho agenta
presné pristani na cilové misto z riznych pocatecnich podminek. Zajimavé je, Ze 3DoF pfi-
stdvaci agent se nauci pfibliZit k cili z boku, coZ se pravdépodobné naucil diky volnosti dané
funkci odmény klesat jakymkoli zpisobem, pokud dosdhne cilové polohy. Vysledek price
tedy ukdzal spolehlivé fizeni rakety ve vSech smérech pomoci pomérné jednoduchého RL
modelu, ktery mize mit i potencidlné nendkladnou implementaci.

Pfiklad si také muzeme vzit z prace [13]], kterd popisuje moderni piistup k vypoctu
trajektorie pro pfistdni na mésici s minimdlni spotfebou paliva. Star§i vypocty pracovali
pfedevsim ve 2D fdzovém prostoru a nasli tak pouze 1 takovou trajektorii. Tento rozbor vSak
ukazuje, Ze z analyzy 3D fazového prostoru vychdzi moznost existence nekone¢né mnoho
takovych ktivek. Vysledkem je hlubsi pochopeni dynamiky tohoto problému a moZnost pfesné
charakterizovat optimdlni feSeni.
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3 Parametrizace problému raket

Zprvu si musime definovat veSkeré parametry rakety, které k feSeni problému potfebujeme
zndt a pripadné je urcit. Rakety, které zde distkutujeme jsou oznacovédny jako tzv. nosné,
tedy slouZi k vyneseni ndkladu na obéZnou drdhu planety nebo dal. V kontrastu s tim se
také mizeme bavit napiiklad o stielach (balistické, strategické, krdtkého doletu, atd.), které
povazujeme za zbrané€ a nejsou predmétem naseho zkoumani, i pfes spoustu podobnosti.

3.1 Raketové motory

Pohonnou jednotkou u raket je jich motor. Ten funguje na principu Newtonova 3. zdkona (akce
a reakce). Akci motoru je vymrsténi shotfelého paliva (oznacujeme jako riz) v podobé spalin
v opa¢ném sméru trajektorie rakety. Reakci je poté akcelerace vznikld ve sméru trajektorie
rakety. Silu vytvorenou motorem nazyvame fah T a je funkci rir. Tah vSak neni ddn pouze
mnoZstvim spotfebovaného paliva, ale zdrové i1 vlastnostmi jeho trysky.

~— Raketa —
m

Obrazek 9: Znazornéni zadkona akce a reakce na raketé.

Uéelem trysky motoru je co nejvice zrychlit produkt spalin na nadzvukovou rychlost. Jeho
délka poté umoZziiuje, co nejvice vyuzit tlak vystupu pro jeho zrychleni. [14] To je zdroven
divod, pro¢ motory pro nadmotskou vySku maji krat$i trysky a naopak motory optimalizované
do vakua trysky dlouhé. To je vSak pfipad pouze béZné pouzivanych zvonovych trysek. Tento
problém do velké miry fesi trysky typu aerospike. Ten sméruje vyfukovy plyn motoru podél
hrotu, ktery je poté tvarovédn tlakem okolni atmosféry. To znamend, Ze neni potifeba tvarovat
trysku pro danou ¢ast atmosféry, ale miiZzeme mit jednu viceicelovou, kterd dosahuje vysoké
efektivity (Casto az 90%). Tento pfistup se v soucasnosti v praxi nepouziva. [[15] [16]]

Celkovy tah motoru je zndzornén na obr. Pro zjednodusSeni budeme v na$i préci brat
pouze vystupni tah motoru. Ten se také mize liSit v zavislosti na sou¢asném tlaku atmosféry,
ve které se naléza, avSak i tuto skutecnost zanedbame a budeme tah brat konstatni. [[17]]
Abychom z tahu rakety mohli ziskat jeji zrychleni, potfebujeme také znat jeji vdhu m. Tim
dostdvdme rovnici

a=v=—. ey

Mimo tahu se u raketovych (nebo obecné reaktivnich) motort uddva specificky impuls,
znaceny I,. Ten vyjadiuje jeho efektivitu pfi vytvafeni tahu. Definujeme ho jako

T
Ly = e @
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, kde T je tah motoru v N, m spotfeba paliva v kg - s~ a go gravita¢ni konstanta Zemé
na urovni mofe. Ziskany I, vyjadiuje v sekudndch, jak dlouho dokédze palivo zrychlovat
svou vlastni vdhu pii gravitaci 1 g. Specificky impuls se podobné jako tah méni s tlakem
okolni atmosféry. Ve vakuu bude vZdy I;, vySsi, protoZe na vystup motoru neplisobi Zadny
okolni tlak. Pro zjednodusSeni budeme opét brét tento tdaj jako konstantni po celou dobu
letu. [18] Alternativné Ize specificky impuls uddvat jako jednotku rychlosti, kterd predstavuje
primérnou rychlost vystupnich spalin motoru. BéZné se vyuZivaji jednotky m/s nebo km/s.
Takto zadany specificky impuls byva oznacovén jako v, a vzhledem k ¢asové definici plati
vztah

Ve :gO'Isp- 3)

Zde je potieba zminit, Ze raketové motory se d€li na 3 zékladni skupiny dle vyuzivanych
pohonnych hmot:

1. Pevné
Cely motor je tvofeny z pevného paliva. Jeho charakteristikou je vysokd hustota, diky
které maji motory vysoky tah pfi relativné nizké cené a bez komplexnich poZadavkt
na startovaci rampu. V nékterych pfipadech mtizeme nalézt i pevné motory s vysokym
specifickym impulsem. Nevyhodou vsak je, Ze jejich tah nelze aktivné regulovat a jeho
profil musi byt urcen pti vyrobé. Tyto motory zdroven nelze deaktivovat konvenénim
zptsobem. [19]

2. Tekuté
Motory vyuzivajici tekuté raketové palivo. Bézné€ se jedna o 2 sloZkové pohonné hm-
noty, konkrétné kombinaci paliva a oxidantu, které jsou spalovdny v daném poméru. V
nékterych piipadech se miZzeme setkat i s jednosloZzkovym nebo tfislozkovym palivem.
Jejich velkou vyhodou je Sirokd moZnost vystupu, kterd spole¢né s dal$imi
vlastnosti velmi zdvisi na konkrétnim palivu motoru. [20]

3. Hybridni
Kombinuji pevné palivo s tekutym oxidantem ¢i naopak. Tyto motory jsou vhodné jen
ve specifickych piipadech jako napiiklad kdyz vyzadujeme maly rozmér s moznosti
aktivniho (za vzor lze uvést raketu SpaceShipTwo), protoze vyZzaduji stejné
prostfedky pro vyvoj a infrastrukturu jako motory na tekuté palivo. [21]

Pro ucely pristdni budeme vyuZivat pravé motory na tekuté palivo. Jak jizZ bylo zminéno, tak
historicky k podobnym tcelim byly vyuZity i pevné motory, avsak spiSe v prostfedi s nizsi
gravitaci, nikoli u raketovych stupnt.

3.2 Stupnovani raket a jejich hmotnost

Zatim zde vSak nepadlo slovo o samotnych raketovych stupnich. Jedna se o ¢4sti rakety, které
se v rdmci letu postupné odpojuji. Divodi pro néj je nékolik, hlavnim je vdha paliva a samotné

vV

rakety. Ndklad totiZ Casto tvoii pouze desetiny nebo niZsi jednotky procent jeji celkové vahy (i s
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Obrazek 10: Rovnice pro celkovy tah raketového motoru. (zdroj: NASA Glenn)

palivem), protoZe vétSina energie je spotfebovdna pro unik z gravitace planety. Rychlost (resp.
jeji inkrement) potfebnou pro dosaZeni orbity nebo pro Unik z gravitace planety oznacujeme
jako Av. Tu nemiZzeme piimo ziskat ze vztahu (I), protoZe uvazuje konstantni véhu rakety
m. Ta vSak za letu klesd vlivem Cerpanim paliva do motort rychlosti iz, vychéazejici ze vztahu
(2)). Tento problém fesi Tsiolkovského raketovd rovnice

Av =v,In (@) “)

mg

, kterd je postavena na zdkoné zachovani hybnosti a bere do Gvahy jak pocéateéni (m() tak
konecnou (m ) vahu rakety pfi zaZehu. PoCatecni vdha je béZné také oznacovéna jako mokrd
vaha (wet mass) a vyjadiuje celkovou vdhu rakety nebo raketového stupné vcetné paliva a
dalSiho spotifebniho materidlu. m s také byva oznaCovana jako suchd vaha (dry mass) a jednd
se o zakladni vdhu rakety/stupné bez paliva. [22]

Pokud si v grafu vykreslime Av jako funkci m ¢ se zvolenymi parametry mg a I, miZeme
ze ziskanych dat vycist, kolik procent paliva je potfeba pro dosazeni dané Av.

Toto je jeden z hlavnich diivodi, pro¢ se vyuziva stupfiovani raket. B€Zné se mizZeme
setkat se 2 nebo 3 stupiiovymi raketami. Odhozeni stupné sniZi hmotnost celé rakety. Zaroven
také mize vySsi stupent vyuZivat motor s vy$$im I, (napiiklad optimalizovany pro vakuum).
Pro demonstraci, u 2 stupnové rakety slouZi prvni stupén k proraZeni husté ¢asti atmosféry,
uniku gravitaci a zejména také nejvétsimu ndrtstu vysky. K jeho odpojeni dochdzi cca ve
vySce mezi 70 aZz 110 km. Poté je zazehnut 2. stupeii, ktery se naopak stard o dosazeni
potfebné Av.
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3.3 Souradnicovy systém rakety

Pro dalsi praci si potiebujeme stanovit soufadnicovy systém a zavést popis, kterym budeme
urcovat jeji sou¢asnou polohu a orientaci. Za absolutni soufadnicovy systém (napf. startovaci
rampa) budeme povazovat XYZ. V rdmci néj muizZe raketa provadét translaci v téchto 3
smérech. Smér Z budeme povaZovat za vysSku a zbylé souradnice XY za smérové polohy.
Orientace rakety je ur¢ena thly v, 6, ¥ (budeme je oznacovat jako pitch, yaw, roll respektivng).
Jednotlivé thly vyjadfuji postupnou rotaci okolo thld XYZ. Vyslednou rotaci rakety poté
ziskame sloZenim rota¢nich matic Rx (), Ry(6), Rz(y). Ty jsou zndzornény na obrazku
Vysledny soufadnicovy systém samotné rakety poté ozanacujeme jako (XYZ)’, kdy osa Z’
prochdzi hlavni osou téla rakety.

Z \ Z \ y’
X? y’ y’

Obrazek 11: Souradnicovy systém rakety a jeho orientace vic¢i absolutnimu souradnému
systému.
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i Grid fins
| : | |

'COM

\Z,

Gimball

Obrazek 12: Vykres rakety spolecné s jejimi ovladacimi prostiedky.

3.4 Ridici prostfedky rakety
3.4.1 Hlavni motor

Pro fizeni polohy a oritantace rakety se vyuZivaji rizné prostiedky. Hlavnim je samozfejmé
motor, ktery ndm v prvni fad€ vytvaii pohyb do vysky (tedy v ose Z’ a tim padem v Z, pokud
jsou zarovnané - nulové uhly y a 8). Motor rakety vSak béZné byva umistén na tzv. gimballu,
tedy kontrapci, kterd umoZziiuje jeho natoceni vétSinou v jednom nebo dvou smérech. Gimball
je naznacen na obr. [I2] Pokud dojde k zdZehu motoru v ndklonu zpisobenym gimballem pod
thlem @ okolo osy y’ a 8 okolo osy x’, bude jeho vysledna sila (resp. tah) ptisobit na raketu ve
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vSech 3 smérech. Zaroveti vSak vytvaii i to¢ivy moment okolo téZisté (déle jen [COM), ¢imZ
dojde i ke zméné orientace v thlech y a 6. Nékteré motory nebo jejich skupiny umoziuji
menit i roll (Ghel ). Ten je pro redlnou raketu dalezity, avsak v piipadé jejtho modelovani
tento uhel budeme povaZovat za neménny a jeho fizeni vynechdme. Hlavni motor rakety s
gimballem je tedy prostfedkem pro uréeni jejtho sméru letu.

34.2 RCS

[RCS| (Reaction control system| - trysky systému orientace a stabilizace) trysky slouZi u
raketovych stupiiii zejména ke korekcim jejich orientace nebo v piipadé [S/C|i pro jemnou
translaci (napiiklad pii [dockingu). Na obrdzku [12] je miZeme vidét napiiklad na vrchu
boosteru. Tam slouZi pro natoceni pii manévrech v jeho Pro RCS trysky se pouZzivaji
jednoduché raketové motory, vétSinou operujici na bézi stlaceného plynu (tzv. cold gas
thrusters) nebo odpatujiciho se plynu z palivové nadrze (hot gas thrusters). Nékdy je také
miZeme najit ve formé¢ monopropelantovych motorii na kapalné palivo ¢i v jiné kapalné
formé. Tyto trysky maji béZn€ maly tah, avSak v nékterych piipadech dobry I;,. V piipadé€
této prace se budeme bavit o tryskach na studeny stlaceny plyn. Plynové trysky maji obecné
to specifikum, Ze jejich efektivita a tim paddem tah zéleZi rozdilu tlaku s okolni atmosférou.
Tedy ve vakuu budou mit nejlepsi tah a ¢im vice se bude okolni tah zvySovat, tim méné t¢inné
budou. Stejné tak se spole¢né se vzristajicim atmosferickym tlakem zvySuje i atmosfericky
odpor. To znamen4, Ze RCS trysky lIze efektivné vyuZivat jen v urcitych fazich letu, kdy se

N P4

pohybujeme v fid¢i ¢asti atmosféry.

3.4.3 Ploutve

Pro stabilizovani letu menSich raket se vyuzivaji ploutve/Zebra. V nékterych ptipadech se
miZeme setkat i s aktivnimi Zebry, kterd jsou aktivné ovlddand a 1ze ménit jejich ndklon. Tim
vytvaiime vztlak piisobici na raketu, ¢imz ménime jak jeji orientaci tak polohu v zavislosti
na poloze samotnych kontrolnich ploch (resp. Zeber). Tento zptlisob ovlddani se vSak pouZiva
pouze spiSe u hobby raket nebo suborbitdlnich raket jako jsou napiiklad sonddZni rakety
(sounding rocket), ptipadné menSich orbitdlnich nosnych raket. [23]] [24]

3.4.4 Grid fins

Pfi vertikdlnim letu boosteru smérem k zemi, mizeme vyuzit dalsi fidici prostfedek a to tzv.
grid fins, neboli miiZové ploutve/Zebra. Jedna se o miiZovanou strukturu tvofenou do vySky z
tenciho kovu. Samotnd konstrukce pfipomina pororost. Ve vysledku dostavame vétsi kontrolni
plochu jak u béZznych ploutvi. Tim padem maji i mens{ coZ znamena, Ze pro jejich
aktuaci je zapotfebi mensi sila. Lze za pomoci nich fidit ithly orientace rakety pti vertikdlnim
letu. V piipadé znovupouzitelnych stupiiii se vyuZivaji pii volném padu. Stejny dcel majii v
ptipadé kosmickeé lodi Soyuz. Naopak u nékterych raket v minulosti (jako napfiklad sovétska
NI) se vyuZzivali ke kontrole orientace pfi letu vzhiru.
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3.4.5 Vzduchové brzdy

Jednou z moZnosti, jak zpomalit raketu, je vyuZit vzduchovou brzdu. Jedna se o vyklopné
plochy, které zvysuji aerodynamicky odpor v axidlnim sméru rakety. Do jisté miry 1ze pomoci
nich i kontrolovat ndklon rakety. V soucasnosti je vyuZivd znovupouZitelny booster rakety
New Sheppard pro zpomaleni v rdmci pristdvaciho manévru.

3.5 Referencni raketa

Jako refere¢ni raketu (déle referovand pouze jako RV - reference vehicle) jsme zvolili Falcon
9 spolecnosti SpaceX, protoze o ni Ize dohledat spoustu informaci, parametra a i konkrétni
letové trajektorie, diky kterym mitiZeme ovéfit presnost vysledného modelu. Parametry této
rakety potfebné k préci jsou sepsané v tabulce[l]

Parametr \ Hodnota
Obecné
Cinitel odporu \ 0.45
Prvni stuperi
prumér 3.66m
vyska 47.7Tm
suchd vdha 25 600 kg
max. vdha paliva a ox. 395 700 kg
pocet motori 9
Rychlostn{ lim. pfistani | 5.5m - s~
Motory prvniho stupné
Tyax 850 kN
Tyin 340 kN (40%)
I SP 282s

Tabulka 1: Parametry referencni rakety

3.5.1 Problém tézisté

Z parametri rakety miiZeme vidét, Ze samotny propelant rakety miiZe tvofit az 94% jeji
celkové (mokré) vdhy. Samotny divod byl diskutovan v ¢dsti [3.2] Propelant RV se skladd z
kryogenického RP-1 jako paliva, tedy vysoce rafinované substance kerosinu (petroleje), a z
kapalného kysliku (LOX). Ty se spaluji ptiblizné v poméru 7:3. Vzhledem k hustoté téchto
latek v kryogennim stavu (pfi teploté blizké absolutni nule) to znamenad, Ze objem obou sloZek
bude podobny. To 1ze vidét i na obrazku[I3] kde jsou vyobrazeny velikosti jednotlivych tankd.
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Obrazek 13: Priifez raketou Falcon 9 (zdroj: UZivatelsky manudl Falcon 9)

Tyto informace jsou dulezité pro urCeni téZisté rakety, jehoZ polohu miizeme vyuZit pii
dalSich vypoctech (napiiklad kontrola orientace). MiZeme tvrdit, Ze oba tanky, ze kterych
se prvni stupeni skladd, zabiraji priblizn€ jeho polovinu. Tim pddem se bude nachdzet
mezi t€émato tanky a podle soucasného stavu paliva a znalosti vahy obou sloZek miZeme urcit
jeho aktudlni polohu. Tato poloha je pfiblizné naznacena na obrazku[I2] Pro ur¢eni souc¢asné

polohy jsme sestavili funkci

hrs(proox + p +rLox)
2(rrox + 1)

hcom(p) = [m], &)

ve které p je procentudlni vyuZiti paliva, r;pox pomér paliva a oxidantu, ktery vychazi ze
vztahu

rLox = (6)

kde m; je jednotkovd véha jednotlivych sloZek pro spalovdni motoru. i zs je poté tabulkova
konstanta vySky prvniho stupné rakety. Vystup funkce hcoa(p) popisuje piiblizny pohyb
[COM]Jv rdmci prvniho stupnéRV]pfi letu, resp. pro jednotlivé drovné tank paliva. Jeho pribéh
1ze najit v obr.[14] V rdmci urceni téZisté jsou délany zjednoduseni. Napiiklad nepocitame s
pohybem kapalného paliva v rdmci tank(, kde by takovyto pohyb byl znét napriklad pfi letu
v ndklonu. Zarovei by ale na palivo piisobila odstiediva sila, kterd by drZela palivo ve spodni
¢asti tankt stejné jako je tomu pii vertikdlnim letu. MiiZeme tedy tento fakt zanedbat a i tak

ziskat kvalitni vysledky.
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Funkce vysky COM
Polovicni vyska stupné
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Vyska COM [m]
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0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
Uroveri napinéni tanku [%]

Vv e

Mise Voz | Pox | Poz | Pox | P1z | Pi1x | lref
STARLINK 3-4 | -95 | 152 | 1250 | O 0 | 1500 | 25
NROL-85 -239 |1 239 | 3830 | O 0 |2300 ]| 29
CRS-25%* 27710 0 (3000 O 0 0 25

Tabulka 2: p.p. pro simulaci na bazi skute¢nych misi rakety

4 Simulace

V této kapitole se budeme vénovat samotné implementaci zjednoduSeného modelu rakety
pro naSe pouziti. Dédle se také budeme vénovat jesté nediskutovanym problémim, na které
pfi implementaci narazime.

Pro simulaci jsme sestavili vlastni model v prostfedi Simulink, které je souc¢asti softwaru
MATLAB. To umoZiiuje stavét modely pomoci vestavénych blokt nebo blokl z knihoven.
Software dokdZe pracovat jak v simulacnim tak real-time reZimu. Jednotlivé bloky se spojuji
pomoci spoju, které mohou prendset jak sklarni hodnotu tak vektory. MoZnosti pfenosu dat
je také sbérnice, ptipadné skokové znacky. Shluky bloktl poté miiZeme slouZit do subsystému
nebo oblasti. Pfipadné mame moZnost z nich vytvofit novy blok (tzv. S-Function). Vytvoreny
model je poté zkompilovan do jazyka C/C++, coZ znamend, Ze vyslednd simulace je béZné
vyrazné€ rychlejsi jak samotné vypocty v Matlabu, avSak uZivatel musi vhodné volit pouzité
bloky, aby tuto efektivitu zachoval. Simulink také poskytuje nastroje pro linearizaci systémtl,
odkad jejich parametrii ¢i ndvrh fizeni. Ziskand simula¢ni data miZeme ddle vyhodnocovat
v Matlabu nebo dalSich ndstrojich, které tento software nabizi.
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V ramci tohoto balicku je i prostfedi SimScape, které 1ze vyuZivat pro fyzikdlni simulace,
pripadné vazané sestavy jako naptiklad robotické manipuldtory a simulaci jejich kynematiky.
V nasi préci v§ak nebudeme vyuZivat jeho [fyzikalni engine] ale pouZijeme ho ¢isté pro tcely
vizualizace, které jsou pokrocilejsi jak u druhé metody, kterou SW Matlab/Simulink poskytuji
s ndzvem VR Worlds.

Model budeme stavét zejména na samotném fyzikalnim popisu. V Simulinku je moZné
tyto modely najit jiZ jako hotové bloky, avSak pro naSi prici je vhodnéjsi, kdyZ vidime
vSechny fyzikdlni projevy, které v celém sysému probihaji (stavy). Vestavéné bloky poté
miZeme vyuZit napiiklad pro jejich validaci. Zaroven ndm to také umoZziuje délat aproximace
v mistech, kde si zvolime za vhodné.

4.1 ZjednoduSeny model rakety

Nejdrive jsme sestavili méné narocny 1DoF model letu rakety. To znamen4, Ze raketa mé jen
1 smér pohybu (resp. polohy) a to je vyska. V naSem soufadnicovém systému (obr. [I) se
jednd o soufadnici Z. Tu budeme povazovat za vystup naSeho modelu. Jako vstup zde bereme
tah motoru 7. Na 1DoF model tedy miZeme nahliZet jakoZto na nelinedrni SISO systém.
Samotny model bude rozdélen mezi vice subsystémi a kazdy z nich bude feSit jiny problém.

I presto, Ze 1DoF model povaZzujeme za pro nés$ pripad vice teoreticky jak redlny, m4 i
své vyuZiti v praxi a to konkrétné pro sonddzni a hobby rakety, které provadi suborbitalni lety
a tak Casto sta¢i simulovat pouze tento smér.

4.1.1 Rychlost a poloha

Fyzikdlné vime, Ze poloha je Casovou integraci rychlosti a ta ¢asovou integraci zrychleni.
Matamaticky mGzeme tedy zrychleni oznacit za druhou ¢asovou derivaci polohy.

a=v=h (7)

Veli¢ina A v rovnici vyjadiuje vySku, tzn. polohu v ose Z. Pokud tedy mdme informace
o akceleraci, kterou v soucasnosti raketa ma, mizZzeme dvojitou ¢asouvou integraci ziskat
hledanou polohu. Ze vztahu (I)) ndm plyne, jak vyjadfit zrychleni rakety z tahu jejtho motoru
a konstantni vdhy. Stejny vzah je aplikovany pro jakoukoliv jinou silu. Roz§ifime ho tedy
jesté o aerodynamicky odpor D, ktery na raketu ptisobi v protisméru rychlosti letu. Zaroven
také musime pocitat s gravitanich zrychlenim zemé g, které bude na raketu plsobit pravé ve
sméru k zemi (zobrazeno na obr. 4.1.1)). Jeho hodnoDtu v tomto konkrétnim systému budeme
brat jako konstatn{ a to 9.81 (viz. tab. [3)). Ziskdvame tedy vztah pro zrychlenf rakety:

B T+ D
T m(y ¥

®)

Rovnice zde navic byla upravena nahrazenim konstatni vdhy rakety m za soucasnou vidhu
m(t), kterd je funkci Casu. Jeji integraci mizeme ziskat rychlost a polohu.
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Obrazek 15: Sily a zrychleni ptsobici na raketu v 1DoF modelu
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Drag inJ
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Obrazek 16: Simulink schéma subsystému pro ziskani rychlosti a polohy

Konstanta Hodnota Jednotka
g 9.81 ms=2
u 3.986004418 - 1014 | m3s~2
R, 6371 - 103 m

Tabulka 3: Konstanty pouZzité pti simulaci
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V rdmci simulinku byla tato ¢ast implementovana jako subystém s pozadovanymi vstupy
a vystupy. Celkové zrychleni a jsme zde ziskali dle rovnice (8) a jeho hodnotu poté privedli na
integrator, ¢imzZ jsme ziskali rychlost v a z této hodnoty za pomoci dalSiho integratoru polohu
(vySku) h. Prislusné integratory vyZaduji nastaveni pocdtecnich podminek, tedy polohy a
rychlosti, ve kterych bude simulace zac¢inat. Pokud budeme chtit simulovat cely let, za¢neme
v 0. V pripadé simulace samotného pfistdni nim tyto parametry umoziuji zacit v urcité vysce
s urcitou rychlosti.
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0.5*pi*(fs_diameter*2)/4*0.45

Obrazek 17: Simulilnk schéma subsystému aerodynamického odporu
4.1.2 Aerodynamicky odpor

Aerodynamicky odpor vychazi z nékolika parametrti a velicin.

D= pVZSC% 9)
Konkrétné je funkci (ndsobkem) soucasné hustoty vzduchu p, kvadratu rychlosti v, plochy
priifezu ve sméru osy Z’ a Cinitele odporu C. Ten nalezneme v tabulce|l|a je dany podélnym
prifezem rakety (resp. télesa). Z toho tedy plyne, Ze v priibéhu letu se bude ménit, protoZe v
moment, kdy od rakety odpojime druhy stupeni s ndkladem a budeme sledovat pouze prvni
ucely zjednoduseni ho vSak nechdme i pro samotny prvni stupeii shodny. Plocha S poté
vychdzi z priméru prvniho stupné, ptipadné aerodynamického krytu, pokud bychom chtéli
simulovat i let vzhuru. [25]]
pramér?

4

Hustotu vzduchu p lze vyjadrit jako funkci soucasné teploty vzduchu ¢ a atmosferického
tlaku p.

S=n (10)

p = f(,p) (1)

Tyto hodnoty dokdZeme pro zndmou vysku £ urcit z[[SA|modelu, ktery rozdéluje atmosféru
do 8 vrstev a pro 3 z nich popisuje pravé vyvoj teploty % a atmosferického tlaku p. To
konkrétné pro troposféru, nizsi stratosféru a vyssi stratosféru. 26l [27] [28]]

Pro implementaci jsme zde namisto modelovani jednotlivych rovnic zvolily model v
podobé hotového Simulink bloku (Ize vidét na obr. [I7). Ten ndm jiZ d4 pfimo poZadovanou
hodnotu p(h). Déle v ramci tohoto subsystému implementujeme rovnici (9) a ziskdvame tak
vystup D (h,v).

Ziskany vystup D vSak pfed vloZenim do rovnice (8) musime pfevést do spravného sméru,
resp. odpor musi plisobit v protisméru letu (rychlost).

Doy = —Sgl’l(V) -D (12)
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4.1.3 Vaha rakety

Posledni nezndmou z rovnice (8)) je soucasnd vaha m.(¢). V rdmci tohoto subsystému jsme
schopni podle vztahu (2)) vyjadfit m v zavislosti na vstupnim tahu 7'(¢).

T(1)

(13)
Isp -8

Tim jsme ziskali soucasnou spotfebu paliva vyjadieny v [kg - s~'] pro aktudlni tah T v Case
t. Integraci tohoto tidaje mizeme ziskat vahu spotfebovaného paliva m, v Case letu 7.

1
me :/ m(t) dt (14)
0
Soucasnou hmotnost rakety m(¢) 1ze zapsat jako
m(t) = mo + (mp —m(t)), (15)
kde my je suchd vaha prvniho stupné, m,, po¢atecni vdha paliva prvniho stupné a m(t) vdha

spotiebovaného paliva v daném case. V ramci implementace do simulace (obr. [I8)) zde byla
pfiddna i moznost mit ptipojeny druhy stupen spole¢né s ndkladem. Tuto moZnost jsme vSak

v rdmci pozdéjSich simulaci nevyuZili.
0
ss_conected

ss_full_mass
O O
2
/ >
Thrust in fs_dry_mass * rocket_mass !
g + rocket_mass
> P x 1
»| — _
i >+ dotm s m - .
Burned fuel mass " >0 rf_flag >@
Isp - rf_flag
fs_prop_mass T
L X
. D
z rf_perc
.- - I
>N &
0 > F Thrust out
Rem. f. SW

Obrézek 18: Simulink schéma vdhového subsystému rakety

Véhovy subsystém se také stard o kontrolu zbyvajiciho paliva, pfi které funguje jako
prichozi bod pro tah a v pripadé spotiebovaného paliva se na vystupu neobjevi jiny tah nez
nulovy. Idikétor zbylého paliva je jednim z vystupti tohoto subsystému. Mezi dal$i vystupy
se fadi procentudlni vyjadieni zbyvajiciho paliva a samotnd véha rakety m(¢).
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Obrazek 19: Vazby mezi jednotlivymi subsystémy a odecitani dat
4.1.4 Vazby mezi systémy

Diskutované subsystémy byly propojeny. Samotny vstup zajisfujeme pies blok Fizeni, v rdmci
kterého je logika ddle popsand v sekci[5] Zastavovaci podminkou simulace je, pokud hodnota
polohy (vySky) klesne pod Om. V tuto chvili odecitdme rychlost, kterou jsme dosedli na
pristdvaci plochu (v schématu oznaceno jako ,,intercept speed‘).

4.2 Rozsireny model

Po tspéSném sestaveni 1DoF modelu a jeho validaci miZeme prejit na 3DoF model. Mezi
tyto stupné volnosti se fadi vyska (poloha v ose Z), poloha v ose X a ndklon y okolo osy
Y’ (oznaceno v nékresu[11)). Narozdil od 1DoF modelu jsme tento postavili na bazi vektord.
Vyhoda tohoto feSenti je, Ze je kompaktni na zapis, 1ze ho jednoduse rozsitit a zaroven vypocet
polohy je shodny pro 3DoF i pfipadny 6DoF systémy, kdy zéleZi pouze na velikosti vstupnich
vektorli. Oproti béZnému feSeni thlem letu a skaldrni rychlosti je zaroveni toto feSeni vice
vyuZivano v praxi.

flj—| (P4 0+ (D) (16)

Vyznam jednotlivych veli¢in:
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Vektor rychlosti

Polohovy vektor (relativni od zem¢)
Jednotkovy vektor rychlosti

Jednotkovy vektor polohy

Skaldrni hodnota aerodynamického odporu
Skaldrni hodnota tahu motoru

Véha rakety proménnd v ¢ase

Gravitacni parametr Zemé

INGg YO W<

=
Q

Alternativné lze také na rovnici (16 nahliZet jako na soucet jednotlivych vektort zrychleni
a() = g(1) +ay (1) + aq(1), (17)

kde veli¢iny a,(7) a ay(t) predstavuji zrychleni vytvotené tahem a odporem vzduchu pro-
ménné v Case. Jak miZzeme vidét, v pfipadé tohoto modelu pracujeme i s proménnym gra-
vitacnim zrychlenim v Case, resp. zavislym na soucasné vysce i posunu (poloze). Stejné jako
u 1DoF modelu mtizeme polohovy vektor 7 vyjadfit jako integraci vektoru rychlosti v (jeho
slozek).

dr
dt
Systém pro urceni vahy rakety a aerodynamického odporu je v tomto pfipadé shodny s 1DoF
systémem. To znamend, Ze i vstupem do odporu zde bude absolutni hodnota rychlosti |V,
kterou budeme poditat jako euklidovskou normu vektoru v.

(18)

V=

Naopak z polohy 7 budeme brit pouze vySkovou soufadnici, coZ znamené r, za predpo-
kladu, Ze tento vektor budeme vyjadfovat jako

7= M , (19)

r}C
vybirdme pouze slozku r,. Odpor je zde tedy vyjadien jako funkce
D(h’ V) = D(rZ’ |‘7|) (20)

Tim dostaneme skaldrni (absolutni) hodnotu aerodynamického odporu ptisobictho na nasi
raketu v protisméru letu. Dle rovnice

- D A

ag = —(-P) 2D

m

ziskdvame jednotlivé slozky odporového zrychleni a; vztahem pro aboslutni odpor vynéso-
benym negovanym jednotkovym vektorem rychlosti, ktery by mél odpovidat rychlosti letu .
Tento vektor ziskdme normalizovdnim vektoru rychlosti v. Popisovany postup miZeme vidét
implementovany na schematu v obr. 20

4.2.1 Pocatecni podminky

Pro tento druh simulace je také dileZité nastavit pocate¢ni podminky. ProtoZe ndm vektor
rychlosti ¥, resp. jeho normalizovand forma ¥ uréuje smér pasobeni dalsich sil, je nutné zacit s
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Obrazek 20: Schéma implementace pohybové rovnice v Simulinku
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nim jakoZto nenulovym vektorem v. Pfi po¢atku v nulové vysce (na ramp¢) chceme, aby tento
vektor byl kolmy k zemi a krétce po startu jsme v této orientaci zdstali, protoze pozadujeme
aby raketa zacala svij zatdeci manévr aZ v urcCité vySce a rychlosti (v praxi byva tento
smér oznacovan jako zenith). V piipadé pozadovaného startu pfi ,,nulovych* pocatecnich
podminkéch pozice je potfeba, aby byla zavedena minimdlni rychlost, napf.:

Vo = [0'81] , (22)

tim padem bude pocate¢ni jednotkovy vektor

Yo = [(1)] | 23)

V pfiipadé€ nenulovych pocatecnich podminek se na né nekladou, Zddné dalsi pozadavky. Je
pozadovano pouze jejich zavedeni v kazdém piipadég.

4.2.2 Gravitace a gravitacni zatoc¢eni

Jak jiZ bylo zminéno, tak v tomto modelu budeme pocitat s Casové (resp. polohové) promén-
nym gravitaénim zrychlenim g(¢). To Ize pro danou polohu 7 spo¢itat jako

80 = (7). (24)
Konstanta u, v tomto vzorci predstavuje gravitaéni parametr a jeho hodnota pro planetu Zemi
je uvedena v tab. 3] [29] Vysledkem této rovnice je vektor gravita¢niho zrychleni vzhledem ke
stredu gravita¢niho télesa (v tomto pfipadé planety). Z toho plyne, Ze pro zadany vztah
je nutné vyuzit vektor 7 s pfi¢tenym polomérem Zemé R, (opét uveden v tab. 3)) k vySkové
sloZce vektoru r.
R,
0

Implementaci tohoto vypoctu 1ze nalézt v obr. 20} Diky tomuto vypoctu se ndm vlivem piiso-
beni jednotlivych sloZek zrychleni na raketu promitne do vysledného rychlostniho vetkoru ¥
jev tzv. gravitacniho zatoceni (naznacuje obr. 21)). Ten nastavene ve chvili, kdy raketa vyjde
ze zenit sméru a zapocne let pod thlem. Vlivem tohoto jevu neni pro rakety potieba ve vétsi
mife fidit uhel ndklonu.

-

rin:?+

(25)

V piipadé tohoto modelu se gravitaéni zatoceni propisuje pouze do vektoru v, nikoli do

N 2

uhlu natoceni y a je tedy nutné tento uhel aktivné fidit.

4.2.3 Setrvacnost

Vzhledem k tomu, Ze u 3DoF modelu jiZ mdme i thel ndklonu y, musime urcit i moment

vVvev
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gravity

I ———
Obrazek 21: Pisobeni gravita¢niho zatoceni (zdroj: Andrew Buck)

a dosli k zavéru, Ze stfed prvniho stupné je jeho vhodnou aproximaci. Pro jeho urceni Ize v
tomto ptipadé€ vyuZit integrace pres téleso:

m dfs 2
I:/ ( ) dm. (26)
0 2

Hodnota d s v rdmci néj pfedstavuje polomér tohoto stupné (tab. [T)) a m jeho vdhu. V rdmci
vypoctu budeme vyuZzivat proménny moment setrvacnosti

drs\?
I(t) =m(t) - (7) . 27)

V ramci schematu (obr. [22)) ji nalezneme ve fialové oblasti pod oznacenim ,.Inertia“.

4.2.4 Gimballing motoru

Jednou z diskutovanych moznosti zmény orientace rakety bylo pomoci gimballu motoru. Ten
dle obr. [12| miiZe hybat motorem pod thlem @. Tim dojde k rozdéleni tahu T plsobiciho na
raketu do 2 slozek Txs a Tz . Slozka Ty, kterd je kolma na hlavni osu rakety poté vytvari
silovy moment okolo[COM]| ktery vytvaii zménu orientace (ndkonu) rakety 7.
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Obrazek 22: Kompletni schéma 3DoF modelu v Simulinku
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Obrazek 23: RozloZeni vektoru tahu

Tento pfistup vSak vyZaduje zménu rovnice tak, aby tento fakt zapocitala.

v u. , T D

— = == (-r +—+ — (= 28
ar = ) 8)
Jak mtZeme vidét, tak u rahu doslo k odstranéni ndsobeni smérovym vektorem rychlosti v a
jeho nahrazeni za vektor tahu 7', ktery nyni bude vstupem polohového subsystému modelu a
uddvat soucasny tah ve vztahu k absolutnimu souradnicovému systému.

CO—

T »1T

4 —( 1)
38) Pla  fen "
alpha Rot alpha
P T Tz

D, 2 f‘ >

1 » cn Tg
gamma L + RotT_g

Obrazek 24:
Simulink schéma pro gimballing motoru a vypocet vektoru tahu v abs. soufad. systému

V radmci implementace jsme nejdiive museli provést rozloZeni tahu T na jednotlivé slozky
pro ziskani velikosti Tx-. Ta, jak bylo feceno, je klicova pro vypocet silového momentu M, ale
protoZe zname pouze skaldrni/absolutni hodnotu tahu 7" a tihel gimballu &, musime spocitat
samotnou hodnotu tahu T ve vztahu k soufad. systému rakety. Ozna¢me ho Tk.

: [Tz’ (29)

Te = |1

s

Pro ucely vypoctu navic roz§ifime tento vektor o tfeti nulovy ¢len a z pocatku mu ptifadime

jeho skaldrni hodnotu ve sméru 7.
T

Tro = |0 (30)
0

Diky tomu nyni miiZeme provést jeho otoceni o tihel @ pomoci matice rotace.

Tr = Rot(a) - Tro 31)
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N2

stupné A ).

h
M =Ty gs

(32)

Ze ziskaného momentu M poté modelujeme ndklon . Diky tomu miiZeme poté spocitat
pisobeni fahu v absolutnim soufad. systému. Celkovy thel, ve kterém bude tah pisobit je
soucet a a vy.

T = Rot(y + ) - Tro (33)

Rotace dhlii byly v ramci Simulilnku implementovéany jako Matlab funkce (obr. 24).

4.2.5 Naklon/orientace

Orientaci rakety y miiZeme modelovat za pomoci zndmého silového momentu M a momentu
setrvacnosti /. Diky témto dvéma veli¢indm lze vyjadrit thlova rychlost ndklonu g. [30]

9= (34)

Hledana poloha vy je poté jeho druhou Casovou integraci. [31]

’y=//th (35)

M
X 1 1
- »l P 5 —> n T_;D
|
gamma

Obréazek 25: Simulink schéma pro vypocet naklonu

4.3 Vizualizace

Jak jiz bylo zminéno, pro vizualizaci simulaci byl vyuZit ndstroj SimScape. V rdmci néj raketu
predstavuje 3D model a tah kvadr (schéma na obr. [27)).
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Obrazek 26: Ukazka vizualizace
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Obréazek 27: Zapojeni vizualizace v rdmci Simulinku

38

Rocket trans 3



5 Rizeni
5.1 Problematika TWR

Pted tim, nez se dostaneme k samotnému fizeni si potfebujeme uvédomit jedno omezent,
okolo kterého se tato problematika to¢i. Jde konkrétné o motor(y) a jeho parametry. Jak
vyplyva z jejich vlastnosti, tak se miiZeme pohybovat jen v urcitém spektru tahu; od mi-
nimdlnitho po maximdlni. Jejich pfiklady byly uvedeny v tvodu. Redlné miiZe byt i vice
parametr( ovlivilujici tento rozsah tahu (jako napf. jeho teplota), ale ziistatime pouze u jeho
parametrickych hodnot.

U nosnych raket se pfi jejich startu snaZzime zejména o to, aby méli co nejvyssi pomér tahu
vici vdze rakety (musi byt véts$i nez 1, aby se raketa mohla vitbec vznést). Ten se ozancuje
jako thrust-to-weight ratio (zkracené [TWR)). Pfi pfistdvacim manévru rakety bychom vsak
pro idedlni regulaci jeji rychlosti chtéli, abychom se pomoci Skrceni tahu dostali pod hodnotu
tohoto poméru mensi nez 1. Toho vsak Ize dosdahnout pouze u specifickych motort jako jsou
napiiklad vodikové, které v§ak nemusi byt pro tyto ucely vZzdy vyhodné (vysokd cena, mala
hustota paliva, ...). Tento pomér miiZeme sniZit tim, Ze raketé ddme vice motort a pro pristani
aktivujeme jen dany pocet. Toho se vyuZivd i u nasi kterd ma 9 motorti a pro pristdvaci
manévry vyuZziva pouze 1 nebo kombinaci 3. Ani v pripadé pouziti jednoho motoru se zde
vSak pfi malém mnoZstvi paliva v tancich (feknéme pod 5%) nedostdvame s minimalnim
tahem pod pomér[TWR|1 a ¢im vice paliva spotiebujeme, tfm vy$ tento pomér poroste.

5.2 Seznameni s pristupem k Fizeni

Problém s TWR v kombinaci s naSim motorem, ktery umoZnuje Skrtit tah pouze na 40%,
znamend Ze tah samotny nebudeme schopni efektivné fidit za pomoci zpétné vazby od
polohové vysky. Objevuje se zde také dalSi problém a to je rychlostni limit, do kterého se
pri kontaktu se zemi/ptistavaci platformou musime vejit. Ten je pro nds konkrétni piipad 5.5
m-s~! (ztab. . Pokud tuto podminku splnime, miiZeme poté pfistani povazovat za ispesné.

Na obr. 28 miZeme vidét nastinény tok informaci v rdmci celého systému rakety. Cen-
trem systému je model rakety, ktery jsme popsali v sekci {] Pro jeho funkénost je potieba
stanovit pocdte¢ni podminky (p.p.) a parametry rakety, které byly feSeny v sekci[3.5] Soucasti
parametrti také bereme konstanty simulace z tab. [3| Prvnimi z po¢ate¢nich podminek jsou:

* stav paliva (prvniho a druhého stupné)

* hmotnost nakladu

* pripojeni nikladu a druhého stupné

Na bézi téchto p.p. se poté pocitd pocdtecni vaha rakety, kterd je dileZitd k urceni soucasné
hmotnosti m(z). Dal§imi p.p. je pocatecni poloha rakety a jeji rychlost. Ty budeme vyuzZivat k
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Model raket
Poc. podm. Y - Prostredky TVC |~ Parametry TVC
Orientace
Rychlost
Parametry Poloha Rizeni

Hmotnost (palivo)

Motor Tah motoru

Obrazek 28: Pribéh informaci pfi zjednoduSeném fizeni rakety.

umisténi rakety na letovou trajektorii. Tu nalezneme na obr.[29] MiiZeme vidét, Ze let zapocne,
jak jsme popisovali, vertikdlnim vzletem s ndlednym zatocenim a manévrem gravitaéniho
zatoceni. Po odpojeni 2. stupné se poté 1. stupenl oto¢i za pomoci a provede tzv.
boostback burn, tedy zézeh v protisméru letu. Ten sniZi jeho rychlost a zapo¢ne tak volny
pad. Ten nésleduje tzv. entry burn (vstupni zaZeh), kdy dojde ke sniZeni rychlosti pti vstupu do
atmosféry a disledkem toho i ke sniZeni tlaku na télo rakety a stabilizaci jeji trajektorie. Poté
v urcité vysce zapocne pristdvaci zdzZeh a nasledné pristani. Pravé do této polohy bnychom
chtéli raketu v naSich ptikladech umistit a vyzkouset, zda nase fizeni bude schopno bezpecné
pristit ze stejné polohy a s pfiblizné stejnou piesnosti. Pfi prostorovém (nebo plo$ném)
pristdni bude také nutné brat v potaz velikost pristavaci platfotmy, kterd je velka priblizné
70x50m a budeme ji povazovat za limit, ktery musi dodrZet vyslednd poloha X a Y pfi pfistani.

Samotné tizeni poté bude fesit pozadavky na polohu a orintaci, ¢imZ bude davat povely
motoru a TVC systému, ktery je v soucasné podobé modelu pouze gimball motoru. Rizeni
jako takové se bude sklddat ze vice ¢asti:

* doptednd vazba
* zpétnd vazba

* fidici logika

Jak jiz bylo zminéno, tak pouZiti zpétné vazby jako hlavniho zptisobu fizeni neni pro tuto
problematiku a nd§ konkrétni priklad vhodné. Musime se tedy ve velké mife spoléhat na
doprednou vazbu, kde budeme vyuzivat znalosti modelu k urceni pribéhu tahu tak, abychom
idedln€ nasli bod letu, ve kterém spustime motor(y) a presné pii doteku s platformou docilime
rychlosti, kterd je v naSem poZadovaném limitu. Tento manévr je v praxi oznacovan jako tzv.
suicide burn (sebevrazedny zaZzeh), protoZe je zaloZen na pfesném nacasovani.

40



/// PAYLOAD SEPARATION
S

\\
/// FAIRING SEPARATION ’_\E

/// FLIP MANEUVER

\ /// GRID FINS DEPLOY

7 v ascent \)

l /// LAUNCH /// VERTICAL LANDING

| \
* /// “JUST READ THE INSTRUCTIONS"
I e ship

Obrazek 29: Priklad letového profilu rakety Falcon 9 (zdroj: UZivatelsky manudl Falcon 9)
5.3 Rizeni 1DoF modelu

Pro ovéfeni mozZnosti regulovat rychlost padu rakety pomoci tahu motoru v jedné dimenzi
jsme implementovali 3 mozné feSeni/piistupy k regulaci:

1. PD zpétnovazebni fizeni
2. dopfedna vazba ziskand zpétnou simulaci

3. numerické feSeni ze simulace

5.3.1 PD zpétnovazebni rizeni

Pro ovéfeni funkcnosti samotné fidici smycky jsme vyuzili béZny zpisob zpétné vazby
za pomoci PD regulatoru. Integracni sloZka byla vynechdna, protoZe nds zajiméd zejména
budouci vyvoj veli¢iny (zajisfuje derivacni slozka). Integrace by nam do obvodu zanasela
parazitni chovani a potencidln€ unasela vyvoj tahu opacnym smérem. Samotnou implementaci
smycky mizeme vidét v obr.[30] kde jsou imlementovany veskeré prvky fizent, které u 1DoF
bude vyuZivat. V soucasnosti nds zajimaji zejména prvky PD regulétort ,,PD height sat” a
,,PD height®. Jejich vstupem je odchylka vysky od setpointu, ktery je nastaven na hodnotu
0. Vstupem do Fidiciho subsystému je vyska, jejiZ zapojeni miiZzeme vidét na obr. [I9] Jejich
vystup byl pfi testovani piimo napojen na vystup subsystému ,,T out*.
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Obrazek 30: Zapojeni regulacniho obvodu (a jeho variant) pro 1DoF

Jak z prechoziho odstavce vyplyva, tak byly navrZeny 2 varianty PD reguldtoru pro piimou
regulaci vySky pomoci tahu motoru.Prvni varianta ,,PD height sat“ ma v sobé jak horni tak
spodni saturaci vystupni hodnoty. Jak bylo zminéno, tak vystupni hodnotou je zde tah a v
tomto piipadé se bavime konkrétné o varainté pouze s jednim motorem. To znamen4, Ze tah se
mizZe pohybovat v rozsahu od 350k N do 850k N. Praveé tyto hodnoty v [ N] saturujeme vystup
reguldtoru ,,PID height sat“. Jeho parametry byly ureny za pomoci nastroje ,,PID Tuner*,
ktery se ndléza v ramci Matlabu. Ten linearizuje systém, do kterého je PID (a jeho ptipadné
varianty) zapojeny a umozni uZivateli ladit jeho paramety. Zde byl systém linearizovan vCetné
saturace PD regulatoru, coZ je diivod pro vytvofeni 2 samostatnych reguldtori. Vyladéné
parametry jednotlivych PD regulétorti 1ze nalézt v tab. 4]

Pro simulaci jsme v tomto piipadé zvolili z listu [2] misi CRS-25 v upraveném formadtu
(resp. v jednom sméru), protoZze ndm bude slouZit jako benchmark pro 1DoF simulaci. Poc.
podm. voz ndm zde piedstavuje nasi pocatecni rychlost vo. VySka hg, ve které bude simulace
zaCinat je poté dana p.p. poz. PoZzadovanou kone¢nou vyskou je v simulacich 0. V tabulce
ji také najdeme jako p;z. Testy provadime pouze s prvnim stupném a jeho vdha paliva byla
urcena jako 2.8% celkové kapacity.

Varianta reguldtoru se saturaci dokdzala raketu ufidit do nulové vysky (pribéh na grafu
, avak rychlost dotyku byla 24.7m - s~!, kter4 je asi 4 nasobkem limitu a doglo by tak
k desktrukci rakety. Cas regulace byl zdroveii 31.7s, coZ je o 6.7s delsi ¢as neZ referencni.
Tento zplisob fizeni tedy povazujeme za netspésny, avsak do jisté miry funkcni.
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Obrazek 31: 1DoF fizeni pomoci PD regulace se saturaci
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Regulator Kp Kp N
PD height sat | 343.9 | 11477.7 | 36.13
PD height | 4872.25 | 66234 | 206.6
PD aux 6300 250000 | 330

Tabulka 4: Parametry PD regulétort

Pro demostraci byl sestrojen i druhy PD regulator s pracovnim ndzvem ,,PD height®, ktery
ma spodni saturaci snizenou na 0. MiZe tedy motor aZ vypnout, pfipadné vytvorit minimaln{
tah. Toho by redlné neslo dosdhnout z jiz zminénych divodu. Jak ale mdzeme vidét v testu na
grafu [32] tak redlné tah klesd pouze lehce pod hodnotu 300k N. To znamend, Ze potencidlné,
pokud bychom méli motor s minimalnim tahem niZ$im o 50kN, mohli bychom dosdhnout
pfesného zpétnovazebniho fizeni bez problému TWR,,;y > 1. I presto, Ze je tato varianta
fizeni Gspésnd ve smyslu dodrZeni limitu rychlosti (1ze vidét v tab.[5)), tak je pomala. Pfistani
trvd ptiblizné 2x déle oproti referenci.

5.3.2 Dopredna vazba zpétnou simulaci

Doptednou vazbu si v tomto piipadé tedy mliZeme predstavit jako pfedvypocitany zaZeh, na
jehoZ konci bychom méli idedlné dosdhnout nulové rychlosti a vySky. Pro navrZzeni doptredné
vazby jsme se rozhodli ji popsat pomoci 3 parametrti, mezi které patfi:

 vySka pocatku zdzehu
* doba zdZehu

¢ tah zazehu

Prvni metoda, kterd byla pro vypocet téchto parametrii pouZita byla zpétna simulace. Teorie
je zde takovd, Ze se budeme snaZzit nasimulovat let rakety v opaéném sméru, tedy od pfistdvaci
plochy smérem k raketé, kterd pravé pristavé, resp. v tomto piipadé provadi volny pad a v
misté, kde se setkaji odebere pozadované parametry. Z toho diivodu ndzev ,,zpétnd simulace*.
Jedna se tedy o jakési nepfimé numerické feseni.

Cast pro stoupan{ rakety jsme sestavili stejné jako samotném 1DoF simula¢nim modelu.
Zaroven zde ale bylo potieba vyfesit, jak moc zakceleruje raketa ve volném padu za dobu nez
se setkd se jeji dvojici. Toho bylo docileno za pomoci vyjareni z rovnice volného padu

Vo ++/2(—go)h + v(z)

At = — (36)
80

, kde t je Cas a vy pocatecni rychlost (z p.p.). Soucasnou rychlost poté miZeme zapsat jako

Vo =vo + gAt. 37
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Obrazek 33: Model pro zpétnou simulaci
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V moment, kdy se setka hodnota rychlosti v a v,, je simulace ukoncena a 1ze odecist jednotlivé
parametry. Tedy vysku, kde se setkali jako vySku, ve které zapoCne zaZeh, ¢as simulace jako
Cas potfebny pro zdZeh a tah zdZehu urceny tahem, pro ktery byla pocitdna zpétnd simulace.

Simulace s dopfednou vazbou pomoci téchto parametrti se velmi pribliZila nulové vysce
(graf [34), avSak nulové rychlosti dosdhla ve 114m. Tim padem pak nésledoval volny pad a
fizeni bylo neuspésné. Samotny model pro zpétny vypocet d€la na jiZ takto siln€ abstraktnim
modelu dalsi zjednoduSeni jako naptiklad zanedani odporu v jednom sméru nebo nespravny
prubéh vahy. Ten lze otocit, av§ak tim pddem bychom museli stanovit v rdmci pocdte¢nich
podminek simulace i pfesnou vdhu paliva rakety a mohli by nastat problémy s nedostatkem
paliva pfi pisobeni poruch.

Zkusme tedy do naseho fidiciho systému navrhnout moznost po dokonceni zazehu pre-
pnout na zpétnovazebni fizeni podobné jako to délaji redlné rakety s pouZzitim radaru. V tomto
pfipad¢€ budeme vyuzivat PD regulétor, ktery jsme si oznacili jako ,,aux‘. Abychom vSak v
misté prepnuti fizeni neméli lokdlni extrém, nastavime pocate¢ni parametry zpétné simulace
napfiklad na rychlost 155 a vySku 50m. Tim jsme ziskali souvisly priibéh vysky. Rychlost
pri pfistani je vSak stdle témér 3 ndsobek meze. Zpétnd simulace je tedy slepou cestou.
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Obrazek 34: Dopfednd vazba s parametry ze zpétné simulace
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Obrazek 35: Dopfednd vazba s parametry ze zpétné simulace a PD regulaci
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Obrazek 36: Metoda bisekce - rychlost doteku v jednotlivych vySkovych krocich
5.3.3 Dopredna vazba metodou bisekce

Jak jsme ale z predeslych testil vidé€li, tak numerickd metoda pro zji$téni presnych parametrt
pro zdZeh miZe byt vhodnym piistupem. Vzhledem k tomu, Ze mdme jen 3 parametry,
miZeme tah povazovat za konstatni po celou dobu zdZehu. To ndm ddvd 2 nezndmé a to ¢as
zaZehu t;, a vysku zazehu hy. Zaroven pokud jeden z téchto parametrd vhodné odhadneme,
miZeme simulace a metody pileni intervalll zjistit navzdjem jejich presnou hodnotu, kdy
dosdhneme v nulové vySce nulové rychlosti.

V prvnim kroce si zvolime poZadovany €as zdZehu #;. Pro ten ndsledné na celém rozsahu
0 aZ poz po zvolenych krocich k spustime simulaci a odecitdme rychlost kontaktu (obr. [36).
tuto vysku &, nyni analogicky spustime simulaci pro rozsah ¢ast. Zde zvolime ¢as s nejnizsi
hodnotou vysky |v;| (obr.|37). Tento proces opakujeme se snizujicim se rozsahem a krokem

k. Prakticky vSak nema smysl hledat u ¢asu #, pfesnost vyssi jak 0.1s a u vySky 5Sm. Tato
metoda ma tu vyhodu, Ze miZeme najit feSeni pro libovolny bod s libovolnou ptesnosti.

Pro pfipad, Ze nechceme spocitat parametry tésné¢ na nadmotskou droven (vyska Om),
muizeme vyuzit pomocného PD reguldtoru, ktery jsme sestavili v predeslém kroku, doptedné
spocitat zaZeh k urcité vysce a o fizeni do O se postard PD reguldtor. Zaroven byla do fizeni
pfidana kontrola, kterd vypne motor v pfipadé, Ze se raketa nachédzi v nulové rychlosti v,
ptipadné by chtéla akcelerovat sméfem vzhtru.

V rdmci této metody jsme dostali feSeni parametrti pro dopfedny zdZeh, diky kterym jsme
se pribliZili rychlosti dotyku témér nule. Zaroven se jednd o rychlé fizeni v teorii rychlejsi jak
reference, avSak jednd se jen o 1D model. Tuto metodu v§ak miZeme povaZovat za tispé$nou a
vyhodou je, Ze poZadavky na jeji feSeni Ize libovolné formulovat. Nejednd se vSak o analytické

reSeni a m4 tak velkou ndro¢nost na vypocetni vykon.
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Obrazek 37: Metoda bisekce - rychlost doteku v jednotlivych ¢asovych krocich

Rizeni Rychlost doteku [%7] | Délka pristani [s] | Rozdil od reference [s]
PD reg. se saturaci 24.7 31.7 6.7
PD reg. se spod. sat. 43 48.5 23.5
Dopred. vaz. dle z.s. 47 21.3 -3.7
Dopfted. vaz. dle z.s. s PD 16.6 26.3 1.3
Dopred. vaz. dle bisekce 1.4 21.3 -3.7

Tabulka 5: Vysledky pro jednotlivd 1DoF fizeni
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5.4 Rizeni 3DoF modelu

ProtoZe jsme jiZ ovéfili schopnost pfistavat s raketou v 1D prostoru, pokusime se demonstrovat
schopnost fizeni ve 3DoF (2D). Samotna fidici dloha zde byla rozd€lena do 3 podproblémd,
kdy pokazdé byla ovéfena urcitd mozZnost fizeni.

5.4.1 Rizeni naklonu

V prvni fadé potfebujeme implementovat jakousi ,,low-level* regulaci pro ndklon rakety,
tedy systém, ktery ndm pomoci pomoci zmény dhlu gimballu @ bude tvadét raketu do
poZadovaného thlu néklonu vy, ktery je potfeba pro horizontdlni pohyb. Zde byl opét zvolen
PD regulator se saturovanym vystupem pro thel @ od —45 do 45°. Jeho implementaci mtiiZeme
vidét na obr. 22] v sekci ,,Gamma control®. Funkénost tohoto f{zeni miiZeme ovefit tak, Ze
nastavime konstatni tah motoru a na poZadovanou hodnotu y pfivedeme signal, ktery miiZeme
vidét zobrazeny spole¢né s vysledky v obr. [39] PoZadujeme po raketé tedy vertikdlni let, poté
rychly prfechod do ndklonu 20° a pomaly ndvrat do vertikdlni orientace.

5.4.2 Demonstrace rizeni

Nez budeme fidit samotné pristani, chceme ovéfit, zda mame jednotlivé sloZky pohybu pod
kontrolou. Implementujeme tedy vyssi drovei fizeni nad smyckou starajici se o regulaci thlu
v. To rozdélime do 2 udloh; fizeni tahu motoru 7" na bazi poZadované vysky p, afizeni thlu y
dle pozadovné polohy v ose X. Pro tento piipad byla navrZena dvojice 2DoF PID regulatord a
nalezeny jejich paramety, do kterych byla zpétna vazba napojena od odectané polohy v jejich

respektivnim sméru a jako setpoint sou¢asnou hodnotu z poZadované trajektorie polohy.

Pro test byla zvolena trajektorie tzv. ,,skoku®, tedy Ze raketa provede kratké vertikdlni
stoupdni (do 50m), poté provede translaci po ose X (také o hodnoté 50m) a klesne zpét
do nulové vysky. Vysledny priibéh lze vidét v grafu @ Rizen{ bylo dop jisté miry presné
a podminky na bezpecnost (dodrZeni limitti) byly také splnény. Diky tomu jsme tspésné
demonstrovali, Ze nasi raketu dokdZeme plné fidit za pomoci poZadované polohy.

5.4.3 Pristavaci manévr

Podobné jako v pripadé 1DoF pfistdni, i zde byla pro vypocet pouZita metoda bisekce, avSak
pfi vypoctu bylo brano do dvahy fizeni polohy v ose X pomoci PID reguldtoru z bodu
Rozsah hledanych parametri se zde rozsitil o pocatecni polohu zdZehu v ose X. Tu jsme stejné
jako tah nechali konstantné volenou (jako 0), protoze hlavnim faktorem zGstava vyska a cas
zaZehu. Z listu 2] jsme zvolily zbylé 2 sady pocatecnich podminek, pro které jsme pocitali
zazeh. Zaroven 1 zde byl navrZzen PD regulator, ktery se staral o kontrolu tahu po dokonéeni
predpocitaného zaZehu.
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: Rizeni ndklonu rakety pomoci zmény thlu gimballu motoru
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Obrizek 40: Rizeni polohy rakety pii skokovém menévru
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Obrézek 41: Rizeni polohy rakety pfi piistdvacim manévru - piiklad 1
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Obrizek 42: Rizeni polohy rakety pfi pfistdvacim manévru - piiklad 2
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Rizeni | Rychlost doteku [*;] | Délka pfistani [s] | At[s] | Ax[m]
Test 1 [3 3] 24.1 -0.9 27
Test 2 [13.4 5] 24.9 4.1 -177

Tabulka 6: Vysledky pro jednotlivd 3DoF fizeni

V piipadé€ prvniho testu pfi zvolenych pocatecnich podminkdch STARLINK 3-4 jsme ziskali
data, pfi kterych miizeme manévr ze vSech pohledli povazovat za tuspésny. Byla splnéna jak
podminka rychlosti doteku, délka pfistani a s uréitou presnosti miizeme povazovat odchylku
27m v ose X za dobrou. Potencidlnim problémem by mohla byt pouze nenulova horizontdlni
rychlost.

N v

Druhy test s p.p. NROL-85, ktery zacinal pod ostfejSim tihlem vSak jiz vykazoval rychlost
pfi pristani nad limitem a samotnd koencnd vzdélenost od pfistdvaci ploSiny se liSila o témét
180m. Pfesné hodnoty v tab. [6]

57



6 Zavér

V bakaléiské prici jsme se sezndmili s problematikou pfistdvani raket a divody, proc se
tento problém fesi, tj. znovupouZiti raketovych stupiiti a lodi. Samotnd tloha byla ukdzdna
na soucasnych piikladech takovych raket. Prozkoumali jsme ostatni prace na podobné téma,
kde bylo zjiSténo, Ze vétSina z nich vyuZiva model. Takové fizeni vySlo jako presné,
avSak problém nastdvd pfi zméné pocatecnich podminek nebo jinych parametrti, kdy model
musi byt preucen. Vyhodou vsak je nizkd vypocetni ndro¢nost jeho implementace v fidicim
systému.

Z tohoto diivodu jsme se rozhodli pro fizeni s vyuZitim dopfedného vypoctu trajektorie
pristdni. Nejprve byla feSena samotnd parametrizace rakety a prostfedi, ve kterém ji fidime.
Popsény jeji prostfedky, které vyuzivame a jejich vliv na pohyb a orientaci rakety. Déle byla
urcena referencni raketa, kterou budeme vyuzivat v rdmci simulace.

Pro samotnou simulaci jsme si navrhli vlastni modely v prostfedi Simulink. Prvnim
modelem byl jednoduchy 1DoF model, kdy jedinym smérem pohybu byla vyska a vstupem
tah. Druhy model jiZz vyuzival 3 stupné volnosti, coZ znamend, Ze k vySce se jeSté pridala
horizontalni poloha a naklon rakety y. K simulaci byla také vytvorena vizualizace za pomoci
roz§ifeni SimScape k Simulinku.

6.1 Zhodnoceni vysledku

Pro fizeni byly stru¢né€ feceno sestaveny 2 metody fizeni. Prvni z nich, otestovana pouze na
1DoF modelu, bylo fizeni pomoci zpétné vazby. To nebylo idedlni z diivodu délky tizeni a
zaroven naro¢nosti na palivo. Ukdzalo se vSak jako funk¢ni, avSak saturace tahu zptsobila, Ze
konecné rychlost presahovala limit. Pokud bychom vSak méli dostupny motor s tahem niZ$im
0 50k N (ptipadné vyssi vdhu paliva pri pristani), dosdhli bychom piijatelné hodnoty konecné
rychlosti.

Déle bylo testovano fizeni za pomoci numerického feSeni ze simulace. To ddvalo presné
konecné hodnoty, av§ak ne vZzdy ddvaly vysledky potfebnou granularitu kone¢nych feSeni s
ohledem na tolerance. Proto byla tato doprednd vazba ddna do kombinace se zp€tnou vazbou
a vznikla tak hybridni regulace. Diky t€ jsme ziskali vhodné konecné vysledky. Ta byla
pouZzitelnd i pii 3DoF simulaci, av§ak problém nastal se spradvnym fizenim v horizontalnim
sméru.

6.2 Mozné budouci vylepSeni

I pfesto, ze 3DoF model sta¢i pro vétSinu simulaci propulzivniho pfistdni. Dnes se vSak
pfechdzi na vyuziti 6DoF modelu. To pfedstavuje dal$i mozné rozSiZeni pro tuto prici. V
3DoF modelu by méla existovat pouze 1 optimdlni trajektorie pfi podminkach kladenych na
pristani. V ramci 6 DoF vSak téchto trajektorif existuje nekonecné mnoho. To také znamena,
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Ze bychom mohli potencidln€ vybirat misto pfistani az za letu. [[13]

V ramci simulace by také mohly byt ptfiddny dalsi prostfedky jako RCS trysky, Zebra,
atd. Mimo nich by bylo vhodné zavést i poruchy jako napiiklad vitr a také dobu aktuace
jednotlivych aktudtort.

Co se tyce samotného fizeni pfistdni pii 3DoF, bylo by vhodné zapracovat na jeho
robustnosti a zejména presnosti v horizontdlni poloze. Ptipadné navrhnout lepSi hybridni
(kombinace dopredné a zpétné vazby) fidici systém.
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