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Streszczenie: Opracowanie dotyczy projektu sys-
temu pionowego startu rakiety z wykorzystaniem
sterow gazodynamicznych. Celem pracy bylo
szczegotowe zbadanie metody dajacej mozliwosé
efektywniejszego wykorzystania materiatow ped-
nych w pierwszej fazie lotu pocisku, co pozwala
na zwigkszenie zasiegu i optymalizacje toru lotu.
W projektowanym systemie pocisk wyrzucany jest
pionowo, obracany do zadanego potozenia przy
uzyciu silnikow korekcyjnych, po czym nastgpuje
uruchomienie silnika marszowego. Skoncentrowa-
no sie¢ na badaniu dynamiki i sterowalnosci poci-
sku przy matych predkosciach. Opisano model
fizyczny i matematyczny obiektu uwzgledniajacy
nieliniowo$ci zwigzane z dynamika samej rakiety,
zaburzenia powstale przy uruchamianiu silnika ra-
kietowego jak réwniez niektore ze zjawisk aero-
dynamiki nieustalonej. Przedstawiono sposob
identyfikacji charakterystyk aerodynamicznych
rakiety oraz algorytm sterowania silnikami korek-
cyjnymi. Przygotowany matematyczny model ra-
kiety postuzyt do stworzenia $rodowiska symu-
lacyjnego. Przedstawiono wyniki symulacji nume-
rycznych w postaci wykresow i zestawien.

Stowa kluczowe: rakieta, symulacja lotu, sterowa-
nie gazodynamiczne

1. Wstep

Niniejsza praca przedstawia wyniki symu-

Abstract: The paper deals with a concept of a
missile vertical launch system using reaction
control jets. The purpose of the study was a de-
tailed investigation of a method optimizing fuel
consumption in the first phase of the missile
flight to increase the range and optimize the
flight path. In the designed system the missile is
ejected vertically and turned to the desired posi-
tion by using corrective engines before the sus-
tainer motor is started. The dynamics and
controllability of the missile at low velocities
were studied. The physical and mathematical
model of the object has been described, taking
into account the nonlinearities connected with
the dynamics of the rocket itself, the disturb-
ances caused by firing the rocket engine as well
as some effects the unsteady aerodynamics. A
method identifying the aerodynamic characteris-
tics of the missile and an algorithm controlling
the correction engines is presented. A prepared
mathematical model of the missile was used to
create a simulating environment. The results of
numerical simulations in the form of graphs and
tables are presented.

Keywords: missile, flight simulation, reaction
control system

1. Introduction

The paper presents results of numerical
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lacji numerycznych dotyczacych uktadu ste-
rowania gazodynamicznego, ktéry moze zos-
ta¢ wykorzystany w fazie startowej rakiety.
Narys. 1 przedstawiono ide¢ metody piono-
wego startu rakiety z wykorzystaniem tegoz
sposobu sterowania. Polega ona na wyrzuceniu
pocisku pionowo z predkoscig kilkunastu do
kilkudziesieciu metrow na sekunde przy wyla-
czonym silniku marszowym, obroceniu do za-
danego pochylenia i kierunku lotu, a nastepnie
uruchomieniu gltéwnego silnika. Efektywnym
sposobem realizacji manewru obrotu nad wy-
rzutnig jest wykorzystanie sterow gazodyna-
micznych w postaci zespotu silnikow korek-
cyjnych na obwodzie kadtuba rakiety, ktorych
dysze sa ustawione prostopadle do osi podiuz-
nej obiektu (rys. 6). W omawianym podejs$ciu
do ustawienia pocisku w zadanej orientacji
przestrzennej po jego wylocie z wyrzutni (rys.
la i b) proponowane jest wykorzystanie dwdch
silnikow uruchamianych kolejno - pierwszego
do wymuszenia obrotu pocisku (rys.1c, d i e),
natomiast drugiego (rys.1f) do zmniejszenia
predkosci katowej rakiety powstatej wskutek
wykorzystania poprzedniego silnika. Takie
rozwiazanie powinno doprowadzi¢ do sytuacji,
w ktorej rakieta na chwilg przed uruchomie-
niem silnika marszowego (rys.1g) znajduje si¢
we wilasciwym potozeniu, a jednocze$nie ma
predkosci katowe bliskie zeru.

simulations for a reaction control system
which may be used at missile launching
phase. A concept of missile vertical launch
deploying this control system is shown in
Fig. 1. It is based on a vertical ejection of a
missile at the velocity of a few to above a
dozen metres per second, when the
sustainer motor is inactive, and turning it
into a demanded inclination and direction
of flight, and finally starting the main
engine. An effective way for a rotating
manoeuvre above the launcher is the use of
reaction controls in the form of a set of
corrective motors fixed on the missile
perimeter and having their nozzles
oriented vertically to the missile main axis
(Fig. 6). The discussed approach for
setting the missile into a demanded
position in the space after leaving the
launcher (Fig. 1a and 1b) predicts the use
of two motors which start to operate in
succession — the first one to enforce the
missile rotation (Fig. 1c, d and e) and the
second one (Fig. 1f) for reducing the
missile angular velocity produced by the
former motor. Such solution would secure
that the missile has a proper position and
its angular velocities close to zero in a
moment before starting the sustainer motor

(Fig. 19).

Rys. 1. Schemat ideowy metody
pionowego ,,zimnego” startu
[opracowanie wlasne autora]

Fig. 1. Schematic concept of
wcold” vertical launch [elabora-
ted by author]
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Wykorzystanie tylko jednego silnika ko-
rekcyjnego spowodowatoby ciagly obrot rakie-
ty, przez co w chwili uruchamiania gtéwnego
silnika obiekt miatby predkos¢ katowa r6zna od
zera, a to z kolei powodowatoby oscylacje kata
pochylania rakiety na aktywnym odcinku toru
lotu.

Silniki korekcyjne sg zrédlami ciggu, ktore
generujg sily poprzeczne do osi podiuznej
obiektu. Poza obszarem techniki rakietowej sa
czesto wykorzystywane w uktadach sterowania
statkbw kosmicznych, w pociskach mozdzie-
rzowych i amunicji inteligentnej [1], [13]. Ten
typ sterowania moze mie¢ rdwniez zastosowa-
nie, kiedy klasyczne oddziatywanie na obiekt
przy uzyciu powierzchni sterowych jest nie-
efektywne z powodu niskiej gestosci osrodka,
W ktorym porusza si¢ pocisk (np. lot w gor-
nych warstwach atmosfery) lub/i matej predko-
$ci ruchu wzgledem osrodka (np. faza startu ra-
kiety) [2]. W takich warunkach sterowanie
aerodynamiczne wykorzystujagce ruchome po-
wierzchnie sterowe nie jest w stanie zapewnic
wystarczajacych sit i momentow koniecznych
do zmiany toru lotu obiektu.

Jezeli chodzi o strefe ostrzatu wykorzysta-
nie sterowania gazodynamicznego pozwala na
zapewnienie pokrycia 360° w azymucie oraz
zwigkszenie zasiggu rakiety poprzez op6znienie
zaptonu silnika marszowego [1], [9], co
powoduje efektywniejsze zuzycie paliwa
w czasie. Zaletg uktadu wykonawczego oparte-
go na silnikach korekcyjnych jest rowniez
zwarta konstrukcja. Tego typu uktady przewaz-
nie w cato$ci mieszcza si¢ w korpusie rakiety
I nie wystajg poza obrys zewngtrzny. Powoduje
to, ze silniki nie zaburzaja przeptywu poza faza,
kiedy sg uruchomione, co z kolei jest korzystne
pod wzgledem minimalizacji oporu pocisku [3].
Posiadaja réwniez nizsze zapotrzebowanie na
energi¢ niz sitowniki wykorzystywane do nape-
du powierzchni sterowych.

Prezentowana metoda nie jest podejSciem
zupelnie nowym. Obecnie na §wiecie propono-
wane rozwigzanie jest stosowane mig¢dzy innymi
w systemie 9K330 Tor (kod NATO: SA-15
Gauntlet) [4], w rakiecie CAMM (ang. Common
Anti-air Modular Missile) [5] oraz KM
SAM (znanej tez jako Cheolmae 2 lub Cheon-
gung) [6]. Przebieg startu dla trzech wymienio-

The use of only one corrective motor
would result in continuous rotation of the
missile and its no-zero angular velocity
when the main engine is started leading to
oscillations of the angle of pitch on missile
active flying path.

The corrective engines produce the
thrust in lateral directions against the main
axis of the object. Apart of the missilery
the engines are often used to control space
crafts, mortar bombs and smart ammuni-
tion [1], [13]. Such control systems may be
also used when the conventional ways of
reacting into an object, exploiting the con-
trol surfaces, are inefficient because of a
low density of an environment the missile
is moving through (e.g. the flight in high
atmospheric strata) or/and at low relative
velocity against the environment (e.g. the
missile launching phase) [2]. In such cas-
es the aero-dynamical control systems us-
ing the movable control surfaces fail as
they cannot provide sufficient forces and
moments for changing the object flying
path.

Regarding the zone of engagement the
use of the reaction control covers 360° in
azimuth and increases the range of the mis-
sile as the start of the sustainer engine is
delayed [1], [9] and the propellant is used
more efficiently. A cohesive structure of
the manoeuvring system based on the cor-
rective engines is also an advantage. Such
systems usually may be entirely embedded
inside the missile fuselage without any out-
side protruding parts. It makes the engines
do not disturb the air flow apart when they
operate what minimises the missile’s drag
[3]. Moreover they indicate a lower level of
energy consumption than servomotors used
for driving the controlling wings.

Presented method is a known approach.
The proposed solution is currently used in
the world by such systems as 9K330 Tor
(NATO code: SA-15 Gauntlet) [4], in
missile  CAMM  (Common  Anti-air
Modular Missile) [5] and KM SAM (also
known as Cheolmae 2 or Cheongung) [6].
The phase of launching for these three
mentioned missiles is presented in Fig. 2.
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At the top of each picture is given the time
when it was captured counting from the
beginning of missile start.

nych rakiet zostal przedstawiony na rys. 2. Na
gorze kazdego zdjegcia podano czas jego wyko-
nania liczac od chwili rozpoczecia startu rakiety.

(a) 0.635

Rys. 2. (a) Start pocisku 9K330 [5] (b) Start pocisku CAMM [4] (c) KM-SAM [6]
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Fig. 2. (a) Start of missiles 9K330 [5], (b) CAMM [4], (¢) KM-SAM [6]

Pociski 9K330 i KM-Sam posiadajg silni-
ki korekcyjne umieszczone przed $rodkiem
ciezkosci, natomiast CAMM w czg$ci ogono-
wej rakiety. W niniejszej pracy opisane dalej
symulacje przeprowadzano przy zatozeniu, ze
silniki wchodzace w sktad uktadu sterowania
gazodynamicznego znajduja si¢ za Srodkiem
cigzkosci rakiety.

2. Model fizyczny, matematyczny i sym-
ulacyjny rakiety

Niniejszy rozdzial przedstawia opis mo-
delu symulacyjnego rakiety. Charakterystyki
aerodynamiczne uzyskano na drodze obliczen
numerycznych w programie PRODAS, jak
roéwniez przy wykorzystaniu danych literatu-
rowych. Opracowany model postuzyt do stwo-
rzenia programu komputerowego w $rodo-
wisku Matlab/Simulink, stuzagcego do symula-
cji poczatkowej fazy lotu badanego obiektu.

2.1. Model fizyczny rakiety

Niniejszy rozdzial zawiera opis modelu
fizycznego. Zatozono diugos$¢ rakiety 2600
mm, $rednic¢ korpusu 80 mm oraz mase pali-
wa silnika marszowego 24 kg (rys. 3). Przyje-
to, ze uklad sterow gazodynamicznych znaj-
duje si¢ 35 mm od tyhlu rakiety, 1370 mm za
srodkiem cigzkosci dla przypadku niewypalo-
nego paliwa silnika marszowego.

2600

Missiles 9K330 and KM-Sam have the
corrective motors placed before the centre
of gravity whereas the CAMM in the tail
part of missile. In the present paper the
simulations are carried out at the assump-
tion that the reaction control engines are
embedded behind the missile gravity cen-
tre.

2. Physical, Mathematical and Sim-
ulating Models of the Missile

A simulating model of the missile is
presented below. Aero-dynamical charac-
teristics were received from numerical cal-
culations made by PRODAS computer
code and by using the literature data. The
prepared model was used to develop a
computer code in Matlab/Simulink envi-
ronment to simulate the initial phase of the
flight for the investigated object.

2.1. Physical Model of the Missile

The physical model is presented below.
It was assumed that the missile length is
2600 mm, fuselage diameter 80 mm and the
weight of sustainer engine fuel 24 kg (Fig.
3). It was assumed that the reaction control
system is placed 35 mm from the rear of the
missile and 1370 mm behind the centre of
gravity for unburned sustainer motor fuel.

1370 I

Rys. 3. Uproszczony model pocisku wykorzystanego w symulacjach numerycznych [14]
Fig. 3. Simlified model of a missile used in numerical simulations [14]

Przyjeto, ze obiekt jest bryta mogaca po-
rusza¢ si¢ w przestrzeni ruchem dowolnym.
Uwzgledniono zmienno$¢ charakterystyk ma-
sowo-bezwtadno$ciowych rakiety powstata
wskutek spalania paliwa 1 przemieszczania si¢

It was assumed that the object is
a body of unrestricted movement in the
space. The changes of mass-inertial
characteristics caused by propellant
burning process and shifting the centre of
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srodka cigzkosci [1], [8]. Wzigto rowniez pod
uwage zaburzenia powstate przy uruchamianiu
silnika rakietowego jak rowniez niektore zja-
wiska aerodynamiki nieustalonej. Przyjeto ge-
sto$¢, cisnienie i temperatur¢ powietrza zgod-
ng z atmosferg wzorcowg [7] oraz zatozono,
Ze przyspieszenie  grawitacyjne jest state
i rowne 9,81 m/s>. Zatozono iz, lot odbywa si¢
W spokojnej atmosferze, wptyw podmuchéw
jest zaniedbywalny [10]. Zatozenie to jest wy-
starczajace do wstepnych badan. Na dalszym
etapie projektowania pocisku nalezy uwzgled-
ni¢ wplyw zaburzen wiatru w poczatkowej fa-
zie lotu, poniewaz warto$¢ predkosci pod-
muchéw moze byé tego samego rzedu jak
predkos¢ rakiety bezposrednio po opuszczeniu
wyrzutni. Ze wzgledu na fakt, iz przedmiotem
badan jest gléwnie faza startu, pominigto
wplyw obrotu Ziemi na ruch przestrzenny ra-
Kiety.

2.2. Model matematyczny pocisku

Ze wzgledu na obszerny model matema-
tyczny obiektu przedstawiono tylko zaleznos$ci
W postaci ogdlnej. Opisane ponizej 1 uzyte
w modelu matematycznym uktady sa karte-
zjanskimi, prostoliniowymi, prawoskretnymi
uktadami wspotrzednych, o trzech wzajemnie
prostopadtych osiach. Poczatek uktadu ozna-
czano duza litera O z odpowiednim dolnym
indeksem oznaczajacym nazwg uktadu, a osie
ukfadu — matymi literami X,y,z réwniez
z dolnymi indeksami. W$rod najwazniejszych
uktadéow  wspotrzednych  zastosowanych
w modelu warto wymieni¢: nawigacyjny
uktad  wspohrzednych O X y,z,, ukfad
O,%,Y,2z, zwiazany z rakieta oraz grawitacyj-
ny ukfad wspotrzednych O x y,z, zwigzany
z trajektorig obiektu. Na rys. 4 zaznaczono
podane wyzej uktady. Oznaczenia oraz kon-
wencja osi uktadow wspotrzednych na potrze-
by niniejszej pracy zostaly oparte na
literaturze zagranicznej, gtéwnie [11].

Do opisu potozenia pocisku rakietowego
w przestrzeni uzyto zwigzkow kinematycz-
nych dostarczajacych informacji na temat li-
niowego 1 katowego potozenia uktadu
O, X, YyZ, wzgledem ukladu nawigacyjnego

gravity are accounted [1], [8]. The
disturbances occurring at starting the
rocket motor and some effects of unset-
tled aerodynamics are also concerned.
The air density, pressure and temperature
were taken as for the reference atmos-
phere [7] and the gravity is assumed to be
constant and equal to 9.81 m/s® It is
accepted that the flight takes place at a
quiet weather and the gusts of wind may
be neglected [10]. Such assumptions are
sufficient for initial studies. The more
advanced stage of missile designing req-
uires consideration of influence of wind
disturbances for the initial phase of flying
as the velocities of gusts and missile may
be similar then. The impact of Earth
rotation on missile space movement was
omitted as the studies are focused on the
launching phase in general.

2.2. Mathematical Model of Missile

Mathematical model is presented here
in a general form only because of its ex-
tensity. The systems described below and
deployed in the mathematical model are
the rectilinear Descartes’ right hand sys-
tems of coordinates with three mutually
perpendicular axes. Origin of the system is
described by capital letter O indexed re-
spectively at the bottom by the name of the
system and the system’s axes are marked
by little letters x,y,z with bottom indexes
as well. It is worth to mention about fol-
lowing coordinate systems used among
others in the model: navigating system of
coordinates O, x,y,z,, system O,X,Y,z,

linked with the missile and gravitational
system of coordinates O x,y,z, connected

with the object’s trajectory. The systems
are shown in Fig. 4. Designations and co-
ordinate system axis convention applied
for this study are based on foreign publica-
tions, mainly [11].

Space position of the missile is
described by using kinematic relations
providing data on linear and angular
position of O,x Y,z, sSystem against the
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O,X,Y,Z,. Jako parametrow opisujgcych po-
toZenie obiektu w przestrzeni uzyto kwaternio-
néw, natomiast w celu wizualizacji wynikow
skorzystano z quasi-eulerowskich katéw orien-
tacji przestrzennej: @ - kat przechylenia, © -
kat pochylenia, ¥ - kat odchylenia (rys. 4). Ka-
ty obrotu okreslajg potozenie uktadu odniesie-
nia  zwigzanego  zpociskiem  O,X,Y,Z,

wzgledem ukfadu grawitacyjnego O X,y Z,,
ktory jest rownolegly do nieruchomego uktadu
nawigacyjnego O, X.Y,Z, .

navigation system O, x y,z . Quaternion
description is used to define object’s
position in the space and quasi-Euler’s
special orientation angles are deployed to
visualise the results for @ - angle of roll,
® - angle of pitch, W - angle of yaw (Fig 4).
Turning angles define position of the
reference system O, x,Y,z, connected with

the missile against the gravitational system
O, X,Y,2, Which is parallel to the stationary

navigation system O, X Y, Z, .

yg4
Vb
yﬁ 0,
Y Zp
z, Xp Zg

Rys. 4. Uklady wspélrzednych: nawigacyjny O, XY,z , grawitacyjny O X Yy z, i obiektu
O, X%, Y, Z, [11], [14]

Fig. 4. Coordinate systems: navigation O, Xy, z,, gravitation O X, Y,z and object
O, %, Y, Z, [11], [14]

Dynamiczne réwnania ruchu rakiety w ukfa-
dzie O,X,Y,z, maja posta¢ [11]:

Dynamic equations of missile movement
in system O, x,Y,z, have the form [11]:

Ax+QAx+A x=[F M] (1)

gdzie:

where:

x=[U Vv W P Q RJ )
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macierze masowe: mass matrixes:
'm 0 0 O 0 0 | 0 0 0 O 0 0 |
Om 0 O 0 0 0 0 0 O 0 0
0 0m O 0 0 0 0 0 O 0 0
A=lo 0 0 1 -, -l A=lo 0 0 1 S ®)
o0 0 -1, I, -I, o 0 0 -1, I, -,
o 0 0 -1, —1, 1, =S, S, 0 -1, -1, 1,
macierz predkosci katowych: matrix of angular velocities:
0 -R Q 0 0 0]
R 0 -P 0O 0 O
-Q P 0 O O0 O
Q= (4)
O W VvV 0 -R Q
o U R 0 -P
v uUu 0 -Q P 0]
U,V,W - skladowe predkosci liniowej U,V,W — missile linear velocity com-
rakiety w uktadzie O,X,Y,Zz,; ponents in O,X,Y,z, system
P,Q,R — sktadowe chwilowej predkosci P,Q,R — missile momentary angular
katowej rakiety w uktadzie O, X, Y, 2, ; velocity components in O, X, Y, z, System
m — masa rakiety; m — mass of the missile
Loty 1,1, 1,1, — momenty bezwlad- L0, 1,0, 1,1, — moments of in-
nosci; ertia
Zwiazki kinematyczne miedzy sktado- There are following  kinematic
wymi predkosci liniowej mierzonymi w ukta-  relations between components of linear

dzie inercjalnym O,x Y.z , a sktadowymi Velocity measured in the inertial system
predkosci U,V,W w ukladzie odniesienia OnX.YaZ, and components of velocity
O,X,Y,Z, zwiazanym z rakietg sa nastepujace = U,V,W in the reference systemO,x,y,z,

[11]: connected with the missile [11]:

X, | |ei+ef—e;—ef 2(ee,—e8;) 2(ee,—ee) |[U

2

Vo =] 2(ee;—ee,) e —el+e;—ef 2(ee,—eg) ||V (5)
Z, 2(ee;—e8,)  2(ee —ee,) e —e—e)+e; [|W
Rakieta startuje pionowo, zatem do opisu The missile is launched vertically and

orientacji przestrzennej zdecydowano si¢ wy- the quaternion algebra was taken for space
korzysta¢ rachunek kwaternionowy. Pochodne  orientation description. Derivatives of qua-
sktadowych kwaterniondow wzgledem czasu ternion components against the time meet

spetniajg zaleznos¢ [11]: the relation [11]:
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&, 0 P Q R|e &
e 1|-P 0 -R e e
.1 __T Q L_kel 6)
g, 2[-Q R 0 -P|le, e,
é, -R -Q P 0 |e e,
gdzie: where:
k — staly wspotczynnik dobrany meto- k — constant coefficient matched
dami eksperckimi; by expertise methods
E — wspotczynnik naruszenia rbwnania E - coefficient of infringement of
wigzgcego. binding relation.

Po przeliczeniu kwaternioné6w na katy prze-  After recalculation of quaternions into the
chylenia, pochylenia i odchylenia otrzymano angles of roll, pitch and yaw the following

[11]: expressions were received [11]:
2(e,e, +e,.e
® = arctan| — ( 0(;1 K 3)2 (7)
8 —€ —€, +6;
® =arcsin| 2(e,e, —€8;) | (8)
2(e,e;+ee
¥ =arctan| — ( — 21 2)2 (9)
e, +6€ —e, —€;
Katy te sg znacznie przystepniejsze w in- The angles are more suitable for quan-
terpretacji ilosciowej wynikow obliczen. titative interpretation of calculation results.
Obcigzenia dzialajace na obiekt obliczono The loads acting against the object
jako sumg: were calculated as a sum:
F=F+F,+F +F; (10)
M=M;+M,+M, +M; (11)
gdzie: where:
F, — sity grawitacyjne F, — forces of gravity
F, — sity aerodynamiczne F, — aerodynamic forces
F, — sily od silnika marszowego F. — forces of sustainer motor
F, — sily generowane przez uktad sterow- F, — forces produced by reaction con-
ania gazodynamicznego trol system
M, — momenty grawitacyjne M. — moments of gravity
M, — momenty aerodynamiczne M, — aerodynamic moments
M, — momenty od silnika marszowego M, — sustaining motor moments
M, — momenty generowane przez uktad M, — moments produced by reaction
sterowania gazodynamicznego control system
Zwroty sit 1 momentdéw przedstawiono na The senses of forces and moments are

rys. 5. presented in Fig. 5.
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Rys. 5. Zwroty sil i momentéw w ukladzie zwiazanym z rakieta O, X, Y,z [14]

Fig. 5. The senses of forces and moments in the system connected with missile O, X, Y, z, [14]

Sity pochodzace od grawitacji obliczono jako: ~ The forces of gravitation were calculated as:

—-sin®
F, =mg| cos®sind (12)
cos®cosd
Momenty pochodzace od sit grawitacji: The moments produced by gravitation:

mgy, cos ® cos ® —mgz, cos Osin @
Mg =1, xF; =| —mgz, sin®—mgx, cos@sin ® (13)
mgx, cos ®sin @ +mgy, sin ®

gdzier, =[x, v, zg]Tjest wektorem okre-  where ry =[x, Y, zg]T is the vector

§lajacy potozenie poczatku uktadu O X,y,Z, identifying the position of the origin of

wzgledem uktaduO,X, Y, Z, . O, X, ¥,2Z, System againstO, x, y,z, system.

Wspotczynniki aerodynamiczne obliczone Aerodynamic coefficients were
zostaty miedzy innymi w funkcji liczby Ma-  calculated as a function of Mach number,
cha, kgta natarcia i $lizgu. Kat natarcia «  angle of attack and angle of sideslip. The

i slizgu B wynosza odpowiednio: angles of attack « and sideslip gequal to:
W
o =arctan — (14)
U
S =arcsin v (15)
VO
Predkos¢ catkowita lotu obiektu wyraza The object overall flying velocity is

si¢ jako pierwiastek z sumy kwadratow po- the square root of the sum of the squares of
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szczegblnych sktadowych predkosci:

V, =U?+VZ+W?

Nieliniowe obcigzenia aerodynamiczne
wyrazone w uktadzie wspotrzednych zwigza-
nym z rakieta O, X, Y, z, maja postac:

velocity particular components:
(16)
Non-linear aerodynamic loads expres-

sed in the missile coordinate system
O,%,Y,Z, have a form:

1 ~Sx
Fa= EPVOZS C, 17)
_CZ
oraz and
- by ;
_CLP
2V,
1 ., Qd
MA:EpVO S CMd +2_\/0CMQ (18)
Rd
c,d+—=C
I N 2\/0 NR
gdzie: where:
p — gestos¢ powietrza p — airdensity
V, — catkowita predkos¢ lotu V, — overall flight velocity
S — powierzchnia odniesienia S — reference surface
d — liniowy wymiar odniesienia d  — linear reference dimension
C, — wspotczynnik sily osiowej C, - coefficient of axial force
C, — wspotczynnik sily bocznej C, - coefficient of lateral force
C, — wspotczynnik sily normalne;j C, - coefficient of normal force
C,» — pochodna momentu przechylajacego C,» — derivative of rolling moment

wzgledem predkosci katowej przechylania
C, — wspolczynnik momentu pochylaja-
Ccego
Cyo— pochodna momentu pochylajgcego
wzgledem predkosci katowej pochylania
C, — wspdtczynnik momentu odchylajacego
Cwr — pochodna momentu odchylajacego
wzgledem predkosci katowej odchylania.
Wspodlezynniki aerodynamiczne przyjeto
jako zalezne o liczby Macha, kata natarcia ra-
kiety, predkosci zmian tegoz kata oraz oporu
dennego, ktory jest ro6zny dla pracujacego sil-
nika marszowego 1 po wypaleniu si¢ paliwa.
Nieliniowe wyrazenia na obcigzenia po-
chodzace od zespotu napedowego 1 wyrazone

versus the rolling angular velocity
C, — coefficient of pitch moment

Cuo — Pitch moment derivative ver-

sus the angular pitch velocity
C, — Yyaw moment coefficient

Cwz — Yaw moment derivative ver-

sus the angular yaw velocity.

Aerodynamic coefficients were taken
as dependant on Mach number, missile an-
gle of attack, rate of changes for this angle,
and the drag of the base which is different
at operating sustainer motor and after the
fuel is burned out.

Non-linear expressions for the loads
produced by the driving system and
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w uktadzie wspotrzednych
obiektem mozna zapisac jako:

zZwigzanym z

F.=[T(t) 0 o]

M, =[0 0 0]

Ciag silnika marszowego rakiety zostat
zadany jako funkcja czasu T(t) ktora zostata
wyznaczona na hamowni. Przyjeto rowniez,
ze kierunek sity ciggu silnika pokrywa sie¢
z osig O, x, uktadu wspotrzednych zwigzane-

go z obiektem.

Na cele niniejszej publikacji zatozono, ze
obiekt jest wyposazony w N =12 silnikow
korekcyjnych. Zaktadajac, ze do wymuszenia
obrotu nad wyrzutnia wykorzystywany jest
jeden silnik korekecyjny, mozliwy jest podziat
przestrzeni wokot rakiety na sektory o szero-
kosci 30 deg kazdy. Z przeprowadzonych
analiz wynika, ze wystarczajaca liczba jest 6
silnikow. Zadaniem uktadu sterowania gazo-
dynamicznego jest przede wszystkim osia-
gniecie zadanego kata pochylenia, natomiast
lot na dany azymut realizowany powinien
by¢ poprzez wykorzystanie uktadu naprowa-
dzania. Dysze silnikow  korekcyjnych
umieszczone s3 prostopadle do osi symetrii
obiektu (rys. 6). Silniki moga by¢ oddalone o

odleglo$é r =[x; vV z;] wzgledem po-

czatku ukladu wspotrzednych O,X Y,z,,

gdzie i=1...N jest numerem danego silnika.
Uruchomienie silnika powoduje zatem po-
wstanie zarOwno sily starajacej si¢ przesunaé
obiekt w kierunku poprzecznym do osi syme-
trii jak 1 momentu obracajaco rakiete wokot
osi prostopadiej do osi symetrii [12]. Dla ni-
skich predkosci lotu i umiejscowienia silni-
kéw korekcyjnych z tytlu kadluba pominigto
wplyw interferencji aerodynamicznej silni-
kéw korekcyjnych z przeptywem wokoét ra-
kiety. Kazdy =z silnikow jest ustawiony
prostopadle do osi podtuznej rakiety. Obszar
wokot rakiety zostal podzielony na sektory
ptaszczyznami wyznaczonymi przez o$ O, X,
oraz katy @, opisujace polozenie poszcze-
gblnych silnikow. Liczba sektorow jest row-
na liczbie silnikow korekcyjnych umiesz-
czonych na rakiecie. Srodek sektora zawiera
o$ symetrii danego silnika o numerze i. Za-

expressed in the object coordinate system
may be put in the following:

(19)

(20)

The thrust of missile sustainer motor
was taken as a time function T(t) and was
measured in an engine test bench. It was
also assumed that the direction of the
engine thrust is identical with the axis O, X,

of the object coordinate system.

It was assumed in the paper that the
object has N =12 corrective engines. The
space around the missile may be divided on
sectors of 30 degrees each by assuming that
the rotation above the launcher is enforced
by one corrective engine. The studies
indicate that 6 engines may be a sufficient
number. The task of the reaction control
system is first of all to provide a required
angle of inclination whereas the flight in the
azimuth direction has to deploy a guiding
system. The nozzles of corrective engines
are set perpendicularly to the object axis of
symmetry (Fig. 6). The motors may be

separated by distances r; =[x V5 Zy]

against the origin of coordinate system
O,%,Y,Z,, Where i=1...N is the number of

particular engine. Start of an engine
produces both a force, pushing the object in
the lateral direction against the axis of
symmetry, and a moment, rotating the
missile around the axis which s
perpendicular to the axis of symmetry [12].
Aerodynamic interference of corrective
engines with the air overflowing the missile
was omitted for low flight velocities and
location of corrective engines at the rear
part of fuselage. Each engine is set
perpendicularly to the missile main axis.
The area around the missile was divided on
sectors limited by planes defined by the
axis O,x, and the angles & identifying
positions of particular engines. Number of
sectors is identical with the number of
corrective engines fixed on the missile. The
centre of a sector includes the axis of
symmetry for a particular motor with
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ktadajac 12 silnikow, kat pojedynczego sek- number i. Assuming the presence of 12
tora wynosi 30°. engines the individual sector has 30°.

Rys. 6. Konwencja oznaczen silnikéw
korekcyjnych

Fig. 6. Convention for designation of
corrective engines

Sterowanie uzyskiwane jest przez selek- The control is provided by selective
tywnie uruchomienie silnika po przeciwnej activation of an engine placed on the op-
stronie kadtuba do zadanego kierunku ciggu. posite side of the fuselage to direction of
Zalozono, ze silniki korekcyjne znajdujg si¢ = desired thrust. It was assumed that the cor-
za $rodkiem cigzkos$ci, zatem jezeli cel znaj-  rective engines are placed behind the cen-
dzie si¢ na kacie 6, zawartym migdzy ptasz-  tre of gravity and therefore if a target is at
czyznami wyznaczonymi przez o§ symetrii ~the angle of @ identified by the planes of
rakiety i osie symetrii dysz silnikow korek- missile axis of symmetry and axes of

cyjnych, ktore sg opisane katami @, —15° i symmetry for the nozzles of corrective en-
gines, which are defined by the angles

6,; —15° and &, +15°, then the engine po-
sitioned at this angle of &, is activated.

6, +15°, wtedy nastepuje uruchomienie sil-
nika znajdujacego si¢ na tymze kacie 6.

Sita pochodzaca od silnika o numerze

i wyrazona w uktadzie wspotrzednych zwia- The force produced by the engine with
zanym z obiektem Obxbybzb jest dana wzo- number i and expressed in the ObjeCt
rem: coordinate system O,x,V,z, is given by:
\ 0
Fri=> F; =T sing, (21)
= —cosé;,

natomiast moment obracajacy wyraza si¢ za- Whereas the rotating moment is expressed
leznoscia: by following formula:

—Yr; COS eTi —Z; SIN 0Ti

N N N
M, = Z M, = Z I x Py = ZTi X, COS &, (22)
i=1 i=1 i=1 XTi Sin 9-“
gdzie T, jest sita ciagu silnika korekeyj- where T, is the thrust of corrective en-

nego o numerze i. Zatozono, ze ciag silnika gine with number i. It was assumed that
korekcyjnego jest funkcja czasu. Uwzglednio-  the thrust of corrective engine is a function
no opdznienie w ukladzie sterowania pomie- of time. A delay of the control system be-
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dzy dotarciem sygnatu sterujacego do silnika
korekcyjnego a jego uruchomieniem. W dal-
szej czesci artykutu uzyto okreslen ,,pierwsze-
go” badz ,drugiego” silnika korekcyjnego.
Odnosi si¢ to do dwoch wybranych silnikéw
potrzebnych do wykonania manewru z catko-
witej liczby silnikow zamontowanych na poci-
sku.

W szczeg6lnym przypadku, gdy silniki
korekcyjne sg rozmieszczone wokot srodka
ciezkosci obiektu, momenty pochylajacy i od-
chylajacy pochodzace od kazdego z tychze
silnikow rowne sa zeru. Mozliwa jest rowniez
sytuacja, gdy silnik nie jest ustawiony prosto-
padle do osi symetrii. Wtedy powstaja dodat-
kowe sily: styczna do obwodu obiektu lezaca
w plaszczyznie prostopadiej do osi symetrii i
sktadowa styczna lezagca w plaszczyznie za-
wierajacej o$ symetrii. Sktadowa styczna stara
si¢ wtedy wprowadzi¢ obiekt w ruch obroto-
wy. Ponizej wymieniono parametry okreslaja-
ce dziatanie uktadu sterowania gazodyna-
micznego. Wszystkie ponizsze stale czasowe
liczone sg od chwili czasu t=0.

7, — Cczas uruchomienia pierwszego
silnika korekcyjnego

7, — czas wylaczenia pierwszego sil-
nika korekcyjnego

7, — czas uruchomienia drugiego sil-
nika korekcyjnego

r, — czas wylaczenia drugiego silnika
korekcyjnego

7, — czas uruchomienia silnika mar-
szowego

Z warto$ciami statych czasowych zwiaza-
ne sg szczegodlne wartosci katdéw pochylenia
obiektu:

6, — kat pochylenia obiektu w chwili
wylgczenia pierwszego silnika korekcyjnego

6., — kat pochylenia obiektu w chwili
wylaczenia drugiego silnika korekcyjnego.

Zadawanym parametrem jest kat pochyle-
nia obiektu w chwili wylaczenia pierwszego
silnika korekcyjnego 6_,. Zeby obiekt byt w
stanie obroci¢ si¢ do tego kata od poczatko-
wego pochylenia 8 =90° do kata 6, w cza-
sie 7,—7, musi dysponowa¢ odpowiednim
ciggiem. Po wylaczeniu pierwszego silnika

tween the times when controlling signal
reaches a corrective engine and its activa-
tion was accounted. Further part of the pa-
per uses terms “the first” or “the second”
corrective engine. It refers to two engines
selected from the overall number of en-
gines integrated into the missile needed for
the execution of the manoeuvre.

In a particular case when the correc-
tive motors are placed around the object’s
centre of gravity the moments of pitching
and yawing originating from each of these
engines are equal to zero. It may be also a
case when an engine is not set vertically to
the axis of symmetry. Then additional
forces are produced: a force tangential to
the object perimeter placed in the plane
vertical to the axis of symmetry and a tan-
gential component placed in the plane in-
cluding the axis of symmetry. The
tangential component tries to enforce then
a rotating movement of the object. The pa-
rameters describing the operation of the
reaction control system are listed below.
All time constants presented are counted
from the time t=0.

r,  — first corrective engine activa-
tion time

7, — first corrective engine turn
off time

7, — second corrective engine ac-
tivation time

7, — second corrective engine turn
off time

7, — sustainer motor activation
time

Particular values of object pitch angles
are linked with the time constant values:

6., — object pitch angle when the

first corrective engine is off

6., — object pitch angle when the
second corrective engine is off.

The objective parameter is an object
angle of pitch &_,when the first corrective
engine is off. A suitable thrust is required
to secure the turning of the object from the
initial value of pitch =90° to the angle
6., within the time z, —z,. When the first
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korekcyjnego predkos¢ katowa pochylania
przestaje si¢ zmienia¢ 1 pozostaje stata, co
oznacza, ze mimo wylaczonego silnika korek-
cyjnego rakieta nadal si¢ obraca. Chcgc spro-
wadzi¢ predko$¢ katowa rakiety do wartosci
bliskiej zeru nalezy wykorzysta¢ drugi silnik
korekcyjny. Od momentu jego uruchomienia
w chwili 7z, predkos¢ katowa rakiety zaczyna

male¢ niemalze do zera. Kat catkowity pochy-
lenia rakiety po uruchomieniu pierwszego i
drugiego silnika korekcyjnego jest sumg ka-
tow pochylenia zaistnialych podczas pracy
pierwszego silnika korekcyjnego, krotkiej fazy
pomiedzy wyltaczeniem pierwszego 1 urucho-
mieniem drugiego oraz podczas pracy drugie-
go silnika korekcyjnego.

W celu doboru wyzej wymienionych pa-
rametrOw wykorzystano wzory opisujace rzut
pionowy ciata ktoremu nadano pionowg pred-
kos$¢ poczatkowa o wartosci v, skierowana do

gory. Na potrzeby obliczen parametréw okre-
Slajacych momenty uruchomienia silnikéw
wchodzacych w sktad uktadu sterowania ga-
zodynamicznego pomini¢to opdr powietrza.
Rakieta wznosi si¢ zatem po linii prostej do
gory ruchem jednostajnie opoOznionym z
opdznieniem roéwnym g, na ulamek sekundy
zatrzymuje si¢ w momencie osiagni¢cia mak-
symalne] wysokosci (formalnie trwania za-
trzymania jest nieskonczenie krotki) by
nastepnie ruchem jednostajnie przyspieszo-
nym opada¢ na ziemi¢ z przyspieszeniem
réwnym @ . Maksymalna osiagnigta wysokos¢
lotu rakiety po jej wyrzuceniu z predkos$ciag
poczatkowa U, Wynosi:

h

max

Czas wznoszenia do osiggnigcia maksymal-
nej wysokosci jest dany zaleznoscia Vv, /g . Teo-
retycznie czas, w ktorym rakieta powinna obro-
ci¢ si¢ nad wyrzutnig 1 w ktorym powinno nasta-
pi¢ uruchomienie silnika marszowego powinien
by¢ mniejszy od czasu wznoszenia rakiety:

corrective engine is off the changes of pitch
angular velocity are stopped and it be-
comes constant what makes the missile still
turn after the engine is off. In order to
make the missile angular velocity close ze-
ro the second engine has to be used. From
the moment of its activation until the mo-
ment 7, the missile angular velocity falls

down near zero. The overall angle of pitch
for the missile after operation of the first
and second corrective engines equals to the
sum of pitch angles produced during the
operation of the first engine, and a short
gap before the second is on, and at opera-
tion of the second corrective engine.

The above mentioned parameters may
be found by using expressions describing
the vertical projection of a body which was
subjected to action of a vertical initial
velocity v, directed upwards. For the needs

of calculations of parameters describing the
moments of time for activation of the
reaction control system engines the air drag
was neglected. Then the missile moves
upwards along a line in a steady retarded
movement with deceleration equal to g
and stops for a fraction of a second in the
point of the highest altitude (formally the
time of staying is infinitely short), and then
starts to move downwards in the steady

accelerated

movement

with

the

acceleration equal to g. The maximal
altitude reached by the missile after being
projected with the initial velocity u, equals

to:

(23)

The time of rising up to the maximal
altitude is given by the relation v,/g. In
theory the time for missile declination over
the launcher and starting the sustainer
motor has to be shorter than missile time

of rising:

v
O<zy<=2

g

(24)
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Silnik marszowy uruchamiany by¢ po-
winien w momencie, gdy rdéznica mig¢dzy
zadanym 1 aktualnym katem pochylenia jest
minimalna oraz gdy predkos¢ postepowa ra-
kiety jest bliska zeru. Jest oczywistym, ze
pozostale warunki konieczne do rozwigzania
zagadnienia wynosza 7, <7, Oraz 7, <7,.

2.3. Model symulacyjny

Model matematyczny zostal zaimple-
mentowany w oprogramowaniu Matlab/Sim-
ulink. Na rysunku 7 zaznaczono najwazniej-
sze moduty wchodzace w sktad modelu.

2.4, Wyniki symulacji

Niniejszy podrozdzial przedstawia wy-
niki symulacji numerycznych poczatkowej
fazy lotu pocisku z wykorzystaniem oma-
wianej metody sterowania gazodynamiczne-
go. Na rys. 8 przedstawiono: trajektori¢ lotu
rakiety (rys. 8a) oraz przebiegi kata pochy-
lenia (rys. 8b), predkosci postepowej (rys.
8¢) i katowej pochylania (rys. 8d) dla roz-
nych stalych czasowych okreslajacych uru-
chomienie drugiego silnika korekcyjnego.
Czas dzialania pojedynczego silnika korek-
cyjnego w omawianym przypadku wynosi
0,51 s natomiast jego ciag maksymalny
92 N. Parametry symulacji zostaly podane w
tabeli 1. Warto$¢ ciggu zostata dobrana na
drodze metod optymalizacji. Symulacje
przeprowadzono dla pigciu stalych czaso-
wych r, z przedziatu od 1 s do 1,2 s z inter-

watem 0,05 s. W celu poprawnego wykona-
nia manewru w kazdej z symulacji czas uru-
chomienia silnika marszowego zostat zsyn-
chronizowany z wartos$cig czasu odpalenia
drugiego silnika korekcyjnego poprzez
opodznienie rowne 0,35 S.

The sustainer motor has to be fired
when the difference between demanded
and current angle of pitch is minimal and
the missile forward velocity is close to
zero. It is obvious thatz, <z, and 7, <7,

are the remaining conditions needed to get
a solution of the question.

2.3. Simulating Model

Mathematical model was implement-
ed in Matlab/Simulink environment. The
most important parts of the model are
shown in Fig. 7.

2.4. Results of Simulation

Present chapter describes results of
numerical simulations for the initial
phase of missile flight exploiting the
reaction control method being the subject
of the paper. Missile flight trajectory is
shown in Fig. 8a with changes for the
angle of pitch (Fig. 8b), forward velocity
(Fig. 8c) and angular pitch velocity (Fig.
8d) for different time constants defining
the activation of the second corrective

engine. Operation time of a single
corrective engine is 0.51 s and its
maximal thrust is 92 N. Simulation

parameters are given in Table 1. The
value of the thrust was found by
optimisation. The simulations were
carried out for five time constants 7,

from the range 1.0 s to 1.2 s with the
interval of 0.05 s. In order to secure a
proper execution of the manoeuvre the
time for activation of the sustainer motor
was timed with the time of firing for the
second corrective engine by a delay of
0.35s.
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Tabela 1. Wartosci parametrow decydujacych o przebiegu manewru obrotu nad wyrzutnig
Table 1. Values of parameters affecting the process of manoeuvre over the launcher
..| predkos¢ poczat- czas uruchomienia / Time of activation
nr symulacji
. . kowa
Simulation . . - . - _
NoO Initial velocity 1-szego silnika 2-giego silnika silnika marszowego
[m/s] First engine [s] Second engine [s] | Sustainer motor [s]
sl 13 0.7 1 1.35
s2 13 0.7 1.05 1.4
s3 13 0.7 1.1 1.45
s4 13 0.7 1.15 1.5
s5 13 0.7 1.2 1.55
-60 ¢ R
(a) i
40 -
£ A
Y0t ®
0 0
-60 0 0.5 1 1.5 2 2.5 3
t [s]
100 ¢
(c)
80 -
= 60
El
= 40F
20+
0 -50 : : : :
0 0.5 1 0 0.5 1 1.5 2 25 3
t [s]

Rys. 8 (a) Trajektorie rakiety w funkcji stalej czasowej dla drugiego silnika korekcyjnego,
(b) kat pochylenia, (c) predkos¢ postepowa, (d) predkosé katowa rakiety w funkcji czasu
Fig. 8 (a) Trajectories of the missile in function of the second corrective engine time constant,
(b) angle of pitch, (c) forward velocity, (d) missile angular velocity in the function of time

Trajektorie rakiety r6znig si¢ w zaleznosci
od chwil czasu, w ktorych uruchamiane sg sil-
niki korekcyjne i silnik marszowy. Dla naj-
wigksze] statej czasowej kat pochylenia
rakiety w chwili uruchomienia silnika mar-
szowego wynosi okoto 24,5°, natomiast dla
najmniejszej 51° (kat pochylenia zaznaczono
na rys. 4, dla rakiety ustawionej pionowo wy-
nosi 90°). Wykorzystujac jeden silnik korek-
cyjny do wymuszenia obrotu a drugi do
zmniejszenia predkosci katowej jest mozliwe,
poprzez dobor odpowiednich statych czaso-

Missile trajectories depend on mo-
ments of time when the corrective engines
and sustainer motor are fired. The missile
pitch angle for the highest time constant at
the moment of starting for the sustainer
motor is equal to ca. 24.5°, and for the
lowest to 51° (the angle of pitch is marked
in Fig. 4, for the vertical position of mis-
sile it is 90°). Using one corrective engine
for enforcing the turning and the second
engine for reducing the angular velocity it
is possible to get different angles of pitch
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wych, uzyskanie réznych katéw pochylenia
rakiety w chwili uruchomienia silnika mar-
szowego. Im dluzsza stala czasowa r, tym

bardziej poziomo ustawiona jest rakieta w
momencie uruchomienia silnika marszowego.
Predkos$¢ postepowa rakiety dla wszystkich
symulacji maleje az do chwili uruchomienia
silnika marszowego, po czym nastepuje gwal-
towny jej wzrost. Przebieg predkosci katowej
pochylania charakteryzuje si¢ naglym wzro-
stem wartosci po uruchomienia pierwszego
silnika korekcyjnego w czasie od 0,7 s do
chwil czasu z zakresu 1-1,2 s (w zaleznoS$ci od
7,). Nastgpnie uruchamiany jest silnik korek-

cyjny po przeciwnej stronie kadtuba, co skut-
kuje zmniejszeniem predkosci katowej do
zera, dzigki czemu obiekt w momencie uru-
chomienia silnika marszowego praktycznie si¢
nie obraca.

Na rys. 9 przedstawiono wyniki symulacji
lotu w zaleznosci od predkosci poczatkowych
rakiety. Predkos$ci poczatkowe zmienialy si¢ w
zakresie od 11 m/s do 19 m/s co 2 m/s (tabela
2). W miarg zwickszania predkosci poczatko-
wej pocisku maksymalna wysoko$¢ przez nie-
go osiggana jest coraz wigksza oraz zmienia
si¢ chwila czasu zainicjowania manewru 0bro-
tu rakiety nad wyrzutnig.

for the missile in the moment of sustainer
motor firing through a selection of time
constants. The longer time constant z, is

the more horizontal position takes the mis-
sile at starting the sustainer motor. The
forward velocity of the missile is falling
down until the sustainer motor starts to op-
erate and then it rises abruptly. The chang-
es of pitch angular velocities are
characterised by a sudden increase of the
value after firing the first corrective engine
for the times from 0.7 s to 1-1.2 s (depend-
ing on ;). In the next turn the corrective

engine on the opposite side of the fuselage
is activated what makes the angular veloci-
ty decrease to zero and the object in prac-
tice does not turn in the moment of firing
the sustainer motor.

The results of flight simulations
depending on the missile initial velocities
are shown in Fig. 9. The initial velocities
were changing in the range from 11 m/s to
19 m/s by steps of 2 m/s (Table 2). With
the increase of initial velocity of the
missile the maximal reached altitude
increases and the time for starting the
missile rotation manoeuvre above the
launcher is changing.

Tabela 2. Wartosci parametréw decydujgcych o przebiegu manewru obrotu nad wyrzutnia
Table 2. Values of parameters affecting the process of manoeuvre over the launcher

| predkos¢ poczat- czas uruchomienia / Time of activation
nr symulacji Kowa
Slmlll\:gtlon Initial velocity 1-szego silnika 2-giego silnika silnika marszowego
[m/s] First engine [s] Second engine [s] Sustainer motor [s]
sl 11 0.6 0.9 1.3
s2 13 0.6 0.9 1.3
s3 15 0.6 0.9 1.3
s4 17 0.6 0.9 1.3
s5 19 0.6 0.9 1.3

Kat pochylenia na koncu symulacji wyno-
si okoto 50° do 53°. Zmiana predkosci po-
czatkowej wptywa na zmian¢ kata pochylenia
W znacznie mniejszym stopniu niz mialo to
miejsce przy zmianie czasu uruchomianie

The angle of pitch equals to ca. 50° to
53¢ at the end of simulation. The changes
of initial velocity influence the angle of
pitch in much lower degree than the
changes of firing times for the second
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drugiego silnika korekcyjnego. Czas trwania
manewru od chwili uruchomienia pierwszego
silnika korekcyjnego do chwili uruchomienia
silnika marszowego wynosi okoto 0,6 s.

Zn I[m]

U [m/s]
Q [deg/s]

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3

corrective engine. It takes ca. 0.6 s of the
manoeuvre from the time moment when
the first corrective engine is activated to
the time when the sustainer engine starts.

Rys. 9. (a) Trajektorie rakiety w funkcji predkosci poczatkowej rakiety,
(b) kat pochylenia, (¢) predkos¢ postepowa, (d) predkosé katowa rakiety w funkcji czasu
Fig. 9. (a) Trajectories of the missile in function of missile initial velocity,
(b) angle of pitch, (c) forward velocity, (d) missile angular velocity as a function of time

Na podstawie powyzszego wykresu moz-
na stwierdzi¢ zadowalajaca powtarzalno$¢
manewru zmiany orientacji przestrzennej po-
cisku przy wykorzystaniu steréw gazodyna-
micznych dla r6znych predkosci wystrzelenia
pocisku. Przebieg predkosci katowej jest po-
dobny dla wszystkich pieciu przypadkow.
Wykorzystanie przedstawionego rozwigzania
pozwala na znacznie efektywniejsze ustawie-
nie pocisku w zadanym kierunku niz w sytua-
cji, gdy silnik marszowy jest uruchamiany
bezposrednio na wyrzutni. Stwierdzono po-
prawno$¢ implementacji opracowanych metod
w symulaciji.

3. Podsumowanie

W prezentowanym artykule przedstawio-
no koncepcje systemu pionowego startu ra-
kiety wykorzystujacej sterowanie gazodyna-
miczne. Celem pracy bylo szczegdtowe zba-
danie metody dajacej mozliwos$¢ efektyw-
niejszego wykorzystania materiatow pednych
w pierwszej fazie lotu pocisku, co pozwala na

It may be noted on the basis of the
above chart that the manoeuvre changing
the spatial orientation of the missile by
using the reaction controls provides a
satisfactory repeatability for different
velocities of ejected missiles. The plots of
angular velocities are similar for each of
five cases. Deployment of presented
solution is more efficient at setting the
missile at demanded bearing than for
solutions activating the sustainer motor
directly on the launcher. The correctness
of implementation of developed methods
was proved in simulation.

3. Summary

A concept of a vertically launched
missile system deploying the reaction
control is presented in the paper. The study
was aimed to investigate details of a method
for more effective spending of propellants in
the first phase of missile flight what may
increase the range and optimise the flying
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zwigkszenie zasiggu 1 optymalizacj¢ toru lo-
tu. W projektowanym systemie pocisk wy-
rzucany jest pionowo, obracany do zadanego
potozenia przy uzyciu silnikow korekeyj-
nych, po czym nastepuje uruchomienie silni-
ka marszowego. Skoncentrowano si¢ na
badaniu dynamiki i sterowalnosci pocisku
przy matych predkosciach. Opisano model fi-
zyczny i matematyczny obiektu. Na podsta-
wie przeprowadzonych symulacji dowie-
dziono, ze przy wykorzystaniu uktadu stero-
wania gazodynamicznego mozliwe jest wy-
konanie manewru obrotu nad wyrzutnig.
Stwierdzono, iz poprzez odpowiedni dobor
stalych czasowych decydujacych o urucho-
mieniu silnikow korekcyjnych mozliwe jest
sterowanie katem pochylenia w momencie
uruchomienia silnika marszowego.
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