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Abstract

This thesis investigates how a motorized vertical landing can be enabled for a student
rocket developed by Chalmers Aerospace Society for Advanced Rocketry (CAESAR)
through the design and evaluation of a guidance system and a corresponding con-
trol strategy. Several steering concepts were evaluated, and based on the constraints
of CAESAR’s existing rocket design, a thrust vector control system based on jet
vanes was selected. A mechanical concept for actuating the vanes was developed,
and Computational Fluid Dynamics (CFD) simulations as well as prototype tests
were used to investigate the force-generating capability of the vanes. Due to limi-
tations in the CFD convergence and experimental uncertainties, these results were
primarily used as qualitative support for the system model. A dynamic model of the
rocket was developed in Simulink/MATLAB. The model includes translational and
rotational dynamics, aerodynamics, rocket mass variation, wind disturbances, and a
simplified model of the thrust vector control system. A cascaded PID-based control
system was implemented to regulate vertical motion, lateral position, attitude, and
angular rates during the landing phase.

The system was evaluated through deterministic simulations, extreme-case testing
and a Monte Carlo analysis. For the nominal Monte Carlo case, 981 out of 1000
simulations resulted in successful landings, corresponding to a success rate of 98.1%.
Successful landings also showed high landing precision, with an average distance
of 1.06 m from the target point. However, the results also showed that the jet
vane system has limited control authority compared to an idealized thrust vector
control system, particularly due to limited jet deflection efficiency and the fact that
only part of the exhaust flow is affected by the vanes. The results indicate that a
jet-vane-based thrust vector control system can enable controlled vertical landing
in simulation under the assumptions made in this work. However, the system is
sensitive to modeling assumptions, actuator limitations and combinations of initial
deviations.

Keywords: Rocket, Vertical Landing, Thrust Vector Control, Jet Vane, Computa-
tional Fluid Dynamics, Control System, Simulink/MATLAB.



Sammandrag

Den héar studien undersoker hur en motoriserad vertikal landning kan mdojliggoras
for en studentraket utvecklad av Chalmers Aerospace Society for Advanced Roc-
ketry(CAESAR) genom design och utvérdering av ett styrsystem samt en tillhoran-
de reglerstrategi. Flera styrkoncept utviarderades och, baserat pa begransningarna i
CAESARs befintliga raketdesign, valdes ett thrust vector control-system baserat pa
styrfenor. Ett mekaniskt koncept for styrfenorna utvecklades, och Computational
Fluid Dynamics (CFD) simuleringar samt prototyptester anvandes for att under-
sOka styrfenornas kraftgenererande formaga. Pa grund av begréansningar i CFD-
simuleringarnas konvergens och experimentella osakerheter anvandes dessa resultat
framst som kvalitativt stod for systemmodellen. En dynamisk modell av raketen
utvecklades i Simulink/MATLAB. Modellen inkluderar translations- och rotations-
dynamik, aerodynamik, variation i raketens massa, vindstorningar samt en foérenklad
modell av thrust vector control-systemet. Ett PID-baserat kaskadreglersystem im-
plementerades for att reglera vertikal rorelse, lateral position, attityd och vinkelhas-
tigheter under landningsfasen.

Systemet utvirderades genom deterministiska simuleringar, extremfallstester och en
Monte Carlo-analys. For det nominella Monte Carlo-fallet resulterade 981 av 1000
simuleringar i lyckade landningar, vilket motsvarar en framgangsgrad pa 98,1%. De
lyckade landningarna uppvisade édven hog landningsprecision, med ett genomsnitt-
ligt avstand pa 1,06 m fran malpunkten. Resultaten visade dock ocksa att styr-
fenesystemet har begransad styrformaga jamfort med ett idealiserat thrust vector
control-system, sérskilt pa grund av begransad avledningseffektivitet och det faktum
att endast en del av avgasflodet paverkas av styrfenorna. Resultaten indikerar att ett
thrust vector control-system baserat pa styrfenor kan mojliggora kontrollerad verti-
kal landning i simulering under de antaganden som gjorts i detta arbete. Systemet
ar dock kénsligt for modellantaganden, aktuatorbegransningar och kombinationer
av initiala avvikelser.
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Akronymer & Nomenklatur

Nedan foljer akronymer och nomenklatur for parametrar och variabler som anvands
i arbetet.

Akronymer
Al Artificiell intelligens
CAD Computer-Aided Design
CAESAR Chalmers Aerospace Society for Advanced Rocketry
CFD Computational Fluid Dynamics
CM Center of Mass, masscentrum
CP Center of Pressure, tryckcentrum
DoF Degrees of Freedom
EuRoC European Rocketry Challenge
PID Proportionell-integrerande-deriverande regulator
TVC Thrust Vector Control
Parametrar
g Gravitationsacceleration [m s™2]
! Raketens langd [m]
Dot Referenslangd, motsvarande raketens diameter [m)]
Shef Referensarea, motsvarande raketens tvérsnittsarea [m?|
p Luftens densitet [kgm™]
mo Raketens massa vid start eller initialt masslige [kg]
my Raketens massa efter att branslet har férbrukats [kg]
I, Motorns specifika impuls [s]
Troghetsmatris [kg m?
I, 1, I, Troghetsmoment kring raketens kroppsfixerade axlar [kg m?]
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Variabler
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»

Masscentrums position langs raketens lingdaxel [m]

Avstand fran stegmotorns rotationscentrum till linkarmens infést-
ning pa motorarmen [m)|

Avstand fran fenans rotationscentrum till lankarmens inféstning pa
fenarmen [m)]

Avledningseffektivitet mellan styrfenans geometriska vinkel och jet-
stralens faktiska avbojning

Andel av motorns dragkraft som antas paverkas av en enskild styr-
fena

Motstandskoefficient kopplad till total anfallsvinkel
Lyftkoefficient kopplad till total anfallsvinkel
Lyftkoefficient kopplad till normaliserad rotationshastighet
Rollmomentkoefficient kopplad till rollhastighet
Pitchmomentkoefficient kopplad till kartesisk anfallsvinkel «
Icke-linjar pitchmomentkoefficient kopplad till o
Pitchmomentkoefficient kopplad till pitchhastighet
Yawmomentkoefficient kopplad till kartesisk sidvinkel 3
Icke-linjar yawmomentkoefficient kopplad till 33
Yawmomentkoefficient kopplad till yawhastighet
Proportionell forstarkning

Integrerande forstarkning

Lutning for den hojdberoende begransningen av vertikal referens-
hastighet [s7!]

Konstantterm for den hojdberoende begransningen av vertikal re-
ferenshastighet [ms™!]

Tid [s]

Laplace-variabel

Raketens aktuella massa [kg]

Massflode eller forandring av raketens massa over tid [kgs™!]
Raketens position i det geografiska koordinatsystemet [m]
Raketens hastighetsvektor i kroppsfixerat koordinatsystem [ms™]
Beloppet av raketens relativa hastighet mot luftflodet [ms™!]
Hastighet i x-, y- respektive z-led [ms™!]



I'r,Ip, I'r, I'g,

ol

Q!

Qdyn

Linjér acceleration [ms—2]

Rollvinkel, rotation kring raketens lingdaxel [rad] eller [°]
Pitchvinkel [rad] eller [°]

Yawvinkel [rad] eller [°]

Tidsderivator av Euler-vinklarna [rad s™!]

Kroppsfixerad vinkelhastighetsvektor kring raketens x-, y- och z-
axlar [rads™!]

Vinkelacceleration [rad s™?]
Gravitationsvektor [m s

Motorns thrustvektor [N]

Beloppet av motorns thrust [N]
Aerodynamisk kraftvektor [N]

Luftmotstand [N]

Tyngdkraft [N]

Kraftvektor fran en enskild styrfena [N]

Total kraftvektor fran motor och styrfenor [N]
Aerodynamisk momentvektor [N m]
Momentvektor som genereras av styrfenorna [N m)]

Positionsvektor fran masscentrum till aerodynamiskt tryckcentrum
[m]

Positionsvektor fran masscentrum till motorns kraftangreppspunkt
[m]

Positionsvektorer fran masscentrum till framre, bakre, hogra re-
spektive vanstra styrfenan [m)]

Stegmotorns rotationsvinkel [rad] eller [°]
Styrfenans rotationsvinkel [rad] eller [°]
Avbojningsvinklar for dragkraften i respektive plan [rad] eller [°]

Vinkelutslag for framre, bakre, hogra respektive vanstra styrfenan
[rad] eller [°]

Kartesisk anfallsvinkel i hojdled [rad] eller [°]
Kartesisk sidororelsevinkeln [rad] eller [°]

Total anfallsvinkel mellan raketens lingdaxel och den relativa has-
tighetsvektorn [rad] eller [°]

Aerodynamisk rollvinkel som beskriver vindvektorns orientering i
raketens tvérsnittsplan [rad] eller [°]

Dynamiskt tryck [Pa]
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Normaliserad rotationshastighet i det aerodynamiska systemet
Motstandskoefficient

Lyftkoefficient

Rollmomentkoefficient

Pitchmomentkoefficient

Yawmomentkoefficient

Rotationsmatris fran geografiskt koordinatsystem till kroppsfixerat
koordinatsystem

Rotationsmatris fran aerodynamiskt koordinatsystem till kropps-
fixerat koordinatsystem

Kort notation for cos(7)

Kort notation for sin(7)
Vindvektor [ms™!]

Konstant vindkomponent [ms™]
Turbulent vindkomponent [ms™']
Styrsignal fran rollregulatorn
Styrsignal fran pitchregulatorn

Styrsignal fran yawregulatorn
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1

Introduktion

Sedan mitten av 1900-talet har raketteknik varit en central del av rymdindustrin,
dar stora framsteg skedde under rymdkapplopningen 1957-1975. Under denna period
prioriterades snabb teknisk utveckling, och fokus lag pa att uppna nya milstolpar,
medan kostnadsaspekten ofta var sekundér. Raketerna konstruerades som engangs-
system déar storre delar av raketen brann upp i atmosféren eller gick forlorade under
flygningen [Encyclopaedia Britannica, n.d.]. Som en foljd behévdes hela eller delar
av raketen nytillverkas infor varje fard, vilket ledde till mycket hoga uppskjutnings-
kostnader.

I takt med ett okat kommersiellt intresse for rymden, i kombination med behovet
av mer frekventa uppskjutningar, har fokus alltmer skiftat mot ateranvindbara ra-
ketsystem. Ett tidigt exempel ar den amerikanska rymdfarjan Space Shuttle, vars
syfte var att gora rymden mer tillganglig genom ateranvandning av rymdfarkoster
[NASA, 2022]. Space Shuttle programmet visade potentialen hos ateranvéindning,
men pa grund av systemets hoga komplexitet kravdes omfattande underhall mellan
uppskjutningarna. Detta resulterade i hogre faktiska kostnader och lagre uppskjut-
ningsfrekvens dn vad som ursprungligen forvantats, vilket begriansade programmets
effektivitet.

Ett avgorande genombrott kom 2015 nar det amerikanska foretaget SpaceX for fors-
ta gangen lyckades genomfora en kontrollerad vertikal landning av ett raketsteg till
en Falcon 9 raket [ScienceAlert, n.d.]. Detta visade att vertikal landning av raketer
var praktiskt mojligt och att ateranvindning kan reducera bade kostnaderna och
miljopaverkan genom farre nytillverkade komponenter och darmed minskat materi-
albehov [Global-Aero, n.d.]. Samtidigt méjliggor lagre kostnader och hogre uppskjut-
ningsfrekvens okad tillgénglighet till rymden och en 6kad experimentell verksamhet.

Detta paradigmskifte paverkar dven akademiska och studentdrivna raketprojekt. In-
om internationella rakettdvlingar har fokus traditionellt legat pa att na en specifik
hojd, vilket exempelvis varit fallet i European Rocketry Challenge (EuRoC) [d’Avila,
2025]. I kommande tavlingar forvintas fokus dven ligga pa en kontrollerad landning
for att pa sa satt driva tekniken och utvecklingen framat. Detta paverkar dven stu-
dentgruppen Chalmers Aerospace Society for Advanced Rocketry (CAESAR) som
arbetar med att utveckla studentraketer och deltar i internationella rakettavling-
ar. De Okade kraven pa ateranvindbarhet och kontrollerad landning innebar nya
tekniska utmaningar for gruppen.
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1.1 Problembeskrivning

Vertikal landning av en raket ar en tekniskt kriavande uppgift eftersom raketen un-
der landningsfasen utgor ett i grunden instabilt system. Under nedstigningen paver-
kas raketen av flera samtidiga krafter, daribland gravitation, aerodynamiska krafter
samt varierande vindférhallanden [NASA, 2023a, 2019]. Raketens avlanga geometri
innebér dessutom sma stabilitetsmarginaler, vilket gor att &ven sma avvikelser i ori-
entering kan generera betydande moment [NASA, 2023b]. Under flygningen férand-
ras dven raketens massa, tyngdpunkt och troghetsmoment nér drivmedel férbrukas.
Detta innebér att systemets dynamik varierar 6ver tid och att reglersystemet maste
kunna hantera dessa forandringar for att uppratthalla stabilitet och precision under
hela landningsfasen.

Projektets 6vergripande malsattning ar att mojliggora en kontrollerad vertikal land-
ning av CAESARs studentraket efter en atmosfirisk flygning. Landningen ska ske
med tillrécklig precision for att raketen ska kunna landa inom ett omrade pa 40 x 40
m fran uppskjutningsplatsen. Samtidigt ska landningen genomféras pa ett sadant
sitt att skador pa raketens system och komponenter minimeras, med malet att ra-
keten ska kunna ateranvandas efter eventuellt utbyte av enstaka komponenter.

Projektets resultat ska fungera som ett tekniskt underlag for CAESAR vid vidare-
utveckling och integrering av ett landningssystem i framtida raketer.

1.2 Syfte

Projektets syfte ar att utveckla och utvardera ett styr- och reglersystem som maoj-
liggér en motoriserad vertikal landning av CAESARs studentraket. Fokus ligger pa
raketens landningsfas, dar raketen genom aktiv styrning ska stabiliseras och bromsas
for att uppfylla definierade krav pa hastighet, orientering och position vid markkon-
takt.

1.3 Fragestallningar

Utifran problemanalysen och projektets syfte kan foljande fragestéllningar samman-
stallas:

1. Vilken typ av styrsystem ar mest lamplig for att mojliggora en vertikal land-
ning av CAESARs studentraket?

2. Hur stora initiala positions-, vinkel-, hastighets- och vinkelhastighetsavvikelser
klarar det valda styrsystemet att stabilisera och landa?

3. Uppnas kravbilden av styr- och reglersystemet?
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1.4 Kravbild

For att utvardera om landningen &r lyckad utformades en kravbild med krav for
position, vertikal och horisontell rorelse, orientering och reglersystemet, se tabell
1.1.

Tabell 1.1: Kravbild for vertikal landning

Kategori Parameter Krav
Position Landningsprecision h?om 40540 m fréin uppskjut-
ningsplatsen

Vertikal hastighet vid mark-

. . <
Vertikal rorelse Kontakt <1lm/s
Horisontell Horisontell — hastighet  vid <1lm/
rorelse markkontakt - i
Orientering Lutning vid markkontakt < 5° fran vertikal
Rotationsrorelse E;f tk elhastighet vid markkon- < 0,1 rad/s

Uppna stabil konvergens till
Reglersystem Styrprestanda referensvirden och hantera
yttre storningar

1.5 Avgransningar

Projektet delas mellan tva grupper (A och B), dér detta arbete behandlar landning-
ens slutfas, definierad som tidsintervallet fran det att motorn ateranténds till dess
att landning sker vid markniva. Grupp B kommer istéllet att modellera raketen fran
apogeum till denna punkt. Méalet ar att arbetena darefter integreras for att simulera
hela landningsférloppet.

Projektet omfattar inte design eller dimensionering av hardvara for en flygdator.
Inte heller behandlas design av landningsben eller annan 16sning for att stabilisera
raketen vid markkontakt. I stallet kommer landningen att bedémas som lyckad
om raketen nar marken enligt kravbilden. Dessa avgransningar gors for att halla
projektets omfattning pa en niva som ar genomférbar inom tidsramen och mojliggor
storre fokus pa styr- och reglersystem.

1.6 Anviandning av Al

Under projektets gang har artificiell intelligens (AI) anvints som ett stodverktyg
i delar av arbetsprocessen. Al har anvéints som stod vid exempelvis parameter-
bestamning och analysarbete relaterat till Computational Fluid Dynamics (CFD).
Verktyget har i begrédnsad utstrédckning anvants som stod vid kéllsokning i syfte
att effektivisera identifiering av relevanta vetenskapliga kallor. Samtliga kéllor som
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refereras till i rapporten har dock granskats och varderats manuellt av forfattarna,
och ingen faktainformation har hamtats direkt fran Al-verktyg.

Under rapportskrivningen har Al dven anvants som ett sprakligt hjalpmedel ex-
empelvis vid omformulering av meningar for att skapa béttre flyt i texten samt
vid Oversdttning av dmnesspecifika termer. Det slutgiltiga innehéllet har utformats
och formulerats av forfattarna. De verktyg som framst har anvants i projektet &r

ChatGPT (OpenAl) och Google Gemini.
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Styrsystem

2.1 Jamforelse av olika styrsystem

For att vilja ett lampligt styrsystem har fem olika alternativ jamforts och analy-
serats. Fyra av dessa utgors av Thrust Vector Control (TVC)-system, vilket &r en
styrmetod dér motorns dragkraftvektor (thrust vector) aktivt dndras for att generera
styrmoment och dérmed reglera raketens orientering. De TVC-baserade system som
har undersokts ar styrfenor, jetflikar, gimbalstyrd motor samt sekundarinjektion.
Utover dessa TVC-koncept har dven kallgassystem utvérderats.

2.1.1 Styrfenor

Ett TVC-system baserat pa styrfenor (jet vanes) bestar av rorliga fenor placerade i
motorns avgasstrale, vilka genom rotation kan styra dragkraftvektorn och dérmed
skapa moment. I figur 2.1 visas en representativ modell for styrsystemet baserat pa
styrfenor. Fordelen med denna losning ar att den ger relativt stort vridmoment, har
snabb respons samt dr en beprévad metod inom raketteknik [Sutton, 2017, kap. 18].
Dessutom kan den effektivt skapa moment kring samtliga rotationsaxlar: roll, pitch
och yaw [Sheth et al., 2024]. Nackdelarna utgors framst av dragkraftsforluster, redu-
cerad effektiv dragkraftsavbojning samt betydande termisk belastning pa fenorna,
vilket kan leda till materialerosion [Sutton, 2017, kap. 18].

Figur 2.1: Modell av TVC-system baserat pa styrfenor.
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2.1.2 Jetflikar

Jetflikar (jet tabs) fungerar genom att sma plattor fors in i avgasstrommen endast
vid behov av styrning, till skillnad fran styrfenor som kontinuerligt befinner sig i av-
gasflodet. Detta mojliggor dndring av dragkraftvektorns riktning med mindre drag-
kraftsforluster. Jetflikar har snabb respons och god férmaga att skapa vridmoment,
men trots den reducerade kontinuerliga paverkan pa flodet kvarstar dock betydande
dragkraftsforluster [Sutton, 2017, kap. 18]. Jetflikar har daremot begransad forma-
ga att generera rollmoment och anvands déarfor framst for styrning i pitch och yaw
[Bastian, 1978]. I figur 2.2 visas en representativ modell for styrsystem baserat pa
jetflikar.

Figur 2.2: Modell av TVC-system baserat pa jetflikar.

2.1.3 Gimbalstyrd motor

En gimbalstyrd motor (gimbaled engine) ar ett styrsystem dér dragkraftvektorns
riktning kontrolleras genom att vinkla hela motorn eller munstycket relativt raket-
kroppen. Till skillnad fran jetflikar och styrfenor sker styrningen genom att dndra
sjalva flodesriktningen direkt. I dessa system kan munstyckets rorliga del roteras i
forhallande till en fast struktur via olika mekaniska losningar. Figur 2.3 visar en
modell av den gimbalstyrda motorn. I figur 2.3a visas motorn i neutralt lage, medan
figur 2.3b visar motorn i ett vinklat lidge. Styrsystem med gimbalstyrd motor &r
generellt effektiva da ingen fysisk struktur placeras i avgasstrommen, vilket mini-
merar dragkraftsforluster och okar resiliens for hog temperatur [Sogiteii, 2019]. En
gimbalstyrd motor kréver en hog mekanisk komplexitet.
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(a) Raketmotor i (b) Raketmotor i
neutralt lage vinklat lage

Figur 2.3: Modell av gimbalstyrd raketmotor.

2.1.4 Sekundiarinjektion

Sekundarinjektion avser ett system dar en sekundar vétska eller gas injiceras in i
motorns huvudsakliga avgasstrom for att pa sa sitt styra dragkraftvektorn. I figur
2.4 visas en illustrativ bild for ett TVC-system baserat pa sekundérinjektion. For-
delen med ett sddant system &r att raketen kan styras utan rorliga styrorgan i sjalva
avgasstrommen [Sogiiteil, 2019]. Styrsystem baserade pa sekundérinjektion ar vanli-
gare i stora och tyngre raketsystem, da de extra komponenterna och den sekundara
injektionsmassan medfor en betydande massokning.

Figur 2.4: lUlustration av sekundérinjektion.
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2.1.5 Kallgassystem

Kallgassystem (cold gas thrusters)ar ett styrsystem som skapar ett moment genom
att en trycksatt gas far expandera genom ett munstycke som ar riktat ut fran ra-
ketkroppen, utan att nagon form av forbranning sker. I figur 2.5 visas en illustrativ
bild for ett kallgassystem. Systemet utnyttjar enbart gasens tryckenergi, vilket gor
det tekniskt okomplicerat och tillforlitligt. Fordelarna med kallgassystem ar att de
kraver fa komponenter och har lag massa. Dessutom har de god precision, da de
kan generera sma impulser och ar darfor vil lampade for mindre raketer [NASA,
2024]. En begriansning med denna typ av system blir dock att den maximala ge-
nererade kraften och ddrmed momentet ar relativt lag. De sma impulser som kan
astadkommas ér ofta otillrackliga for att ensamt kunna stabilisera en raket under
hela landningsfasen. Kallgassystem lampar sig darfor battre som ett komplement till
andra styrsystem.

Figur 2.5: Modell av ett kallgassystem.

2.1.6 Sammanstallning av jamforelse

I tabell 2.1 presenteras en sammanfattande jamforelse av de studerade styrsystemen
utifran fyra centrala bedémningskriterier: vridmoment, effektivitet, komplexitet och
termisk belastning. Bedomningen &ar kvalitativ och baseras pa hur vil respektive
styrsystem uppfyller projektets krav. Fargmarkeringarna anvands for att tydliggora
systemens relativa lamplighet, dar gron indikerar en fordelaktig egenskap, gul en ac-
ceptabel eller medelh6g niva, orange en tydlig nackdel som bedéms vara hanterbar,
och rod en kritisk nackdel som kraftigt begransar systemets ldmplighet for projektet.
Ett streck markerar att egenskapen inte bedémts vara relevant eller direkt jamférbar
for det aktuella styrsystemet.
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Tabell 2.1: Jamforelse mellan olika styrsystem baserat pa centrala egenskaper.

Termisk
Styrsystem Vridmoment | Effektivitet | Komplexitet | belastning
Styrfenor Hog Medel Medel Medel-Hog
Jetflikar Hog Medel Medel Medel-Hog
Gimbalstyrd motor Hog Hog Hog Lag
Sekundarinjektion Medel Hog Hog Lag
Kallgassystem Lag - Lag -

Som komplement till den sammanfattande bedomningen redovisas i tabell 2.2 en
mer detaljerad jamforelse av de studerade styrsystemen. Tabellen sammanstéller
centrala fordelar och nackdelar for respektive losning och tydliggér de huvudsakliga
avvagningar som ligger till grund for valet av styrsystem.

Tabell 2.2: Fordelar och nackdelar for olika styrsystem.

Styrsystem Fordelar Nackdelar
o Stort vridmoment
e Snabb dynamisk
respons )
Styrfenor . Kan skapa Draglfraftsforlus.ter
e Termisk belastning
rollmoment
o Vil beprovad och
robust teknik
e Snabb respons o Dragkraftsforluster
Jetflik o Mindre kontinuerlig o Termisk belastning
ctlitkar paverkan pa flodet o Begransad
e Stort vridmoment rollkontroll
o Stort vridmoment
o Minimala :
Gimbalstyrd dragkraftsforluster ’ Me}mmskt komplex
. . o Kraver utrymme och
motor « Hog effektivitet limplie struktur
o Lamplig for hoga PHg
temperaturer
. 1 o Tungt
o Inga rorliga delar . :
NP o . o Komplex integration
Sekundérinjektion « Laga mekaniska : . e
B o Mindre lamplig for
forluster .
sma system
Kall t o FEnkel konstruktion Laot vrid .
allgassystem . God precision o Lagt vridmomen
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2.2 Val av styrsystem

Eftersom CAESARs planerade raketdesign inte mojliggér implementering av en gim-
balstyrd raketmotor har denna 16sning inte beaktats vidare. Begrdnsningen beror pa
att raketens forbranningskammare och munstycke ar relativt langa sett till kroppen,
samtidigt som utrymmet mellan kammaren och det yttre holjet ar mycket begran-
sat. Detta innebar att det saknas utrymme for den mekaniska rorelse som kravs
for att kunna vinkla hela motorenheten. For att realisera ett sadant system hade i
praktiken storre delar av raketens nedre struktur behoévt goras rorliga, vilket skulle
innebéra en avsevart 6kad mekanisk komplexitet, hogre massa samt mer avancerade
strukturella krav. En sadan omkonstruktion bedémdes inte vara realistisk for pro-
jektets omfattning och resurser.

TVC-l6sningar baserade pa sekundéarinjektion valdes bort, da gruppens forkunska-
per inom forbranningskemi bedémdes vara otillrackliga for att kunna analysera och
implementera dessa system pa ett tillforlitligt satt. Kallgassystem ansags inte heller
vara lampliga som ensam l6sning, da de har begrinsad kraft och ddrmed inte bedéms
kunna skapa tillrdackligt styrmoment for en kontrollerad landning. Med héansyn till
projektets tidsbegransningar fattades beslutet att fokusera pa endast en styrmetod.

Efter en jamforande analys av tillgdngliga styrsystem valdes TVC baserad pa styr-
fenor for projektet. Det avgorande skélet dr behovet av ett hogt tillgdngligt styrmo-
ment under landningsfasen, da raketen forviantas operera néra instabil jamvikt och
darmed staller hoga krav pa snabb och kraftfull attitydkontroll. Av de l6sningar som
bedomdes vara praktiskt genomforbara inom projektets ramar ansags styrfenor ge
den bésta kombinationen av styrmoment, respons och kontroll 6éver flera rotations-
axlar. I jamforelse med jetflikar bedomdes styrfenor vara mer lampliga eftersom de,
i en konfiguration med fyra individuellt styrda fenor, kan generera moment kring
roll-, pitch- och yaw-axeln. Detta ar sarskilt relevant under landningsfasen, déar ra-
ketens orientering behéver kontrolleras noggrant i samtliga rotationsriktningar.

Nackdelar sasom dragkraftsforluster och termisk belastning pa styrorganen har be-
aktats, men dessa anses acceptabla i forhallande till styrkapaciteten och genomfor-
barheten. Projektets priméara mal ar att mojliggora en kontrollerad vertikal landning,
snarare én att maximera uppnadd hoéjd. En viss reducering av effektiv motorkraft
bedoms darfor vara tolererbar. Den termiska belastningen bedéms vara hanterbar
genom ldmpligt materialval, exempelvis keramiska material eller metaller med hog
temperaturtalighet.
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Teknisk bakgrund

3.1 Kraftdynamik

For att beskriva raketens rorelse under landningen kravs modellering av de krafter
som verkar pa systemet. Dessa krafter uppstar huvudsakligen fran raketens drag-
kraft, gravitationen samt raketens interaktion med omgivningen.

3.1.1 Stromningsmekanik

Néar ett fast foremal befinner sig i ett strommande medium, sasom luft eller vat-
ten, uppstar aerodynamiska krafter pa grund av tryckférdelning och skjuvspanning
over foremalets yta [Anderson, 2010, Kap. 1]. Trycket verkar vinkelratt mot ytan
medan skjuvspdnningar, som orsakas av friktion, verkar tangentiellt mot ytan. Den
resulterande aerodynamiska kraften (R) fas genom att integrera bidragen éver hela
kroppens yta.

Den resulterande kraften kan delas upp i tva kraftkomposanter relativt stromnings-
riktningen, lyftkraft (L) som verkar vinkelratt mot flédet och motstandskraft (drag)
(D) som verkar parallellt med flodet [Anderson, 2010, Kap. 1] (se figur 3.1). Rela-
tionen kan beskrivas som

R=VI*+D? (3.1)

1
L= §pVQS,ﬂefCL (3.2)

1
D= §pV25T€fCD (3.3)

dar p ar fluidens densitet, V' ar stromningshastigheten, S, ar referensarean, och Cp,
samt Cp ar lyft- respektive motstandskoefficienter [NASA Glenn Research Center,
2023].
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Nér styrfenorna vinklas i avgasflodet kan den resulterande aerodynamiska kraften
ge upphov till ett styrmoment kring raketens masscentrum. Detta moment paverkar
raketens orientering och kan beskrivas som

M=rxR (3.4)

dar r representerar hidvarmen, det vill sdga vektorn fran raketens masscentrum till
kraftens angreppspunkt. Storleken pa det genererade vridmomentet beror bade pa
den resulterande kraftens magnitud och vinkel. Lyftkraften bidrar till att 6ka vrid-
momentet genom att oka den komponent av kraften som verkar vinkelrdtt mot
flodet.

— -
(a) Vinklad (b) Neutral (c) Vinklad

Figur 3.1: Aerodynamiska krafter pa fenan beroende pa anfallsvinkel.

Genom att individuellt reglera vinkeln pa fyra fenor kan deras kombinerade kraftbi-
drag generera styrmoment kring samtliga rotationsaxlar. Figur 3.2 visar olika vin-
kelkombinationer och deras resulterande lyftkraft eller moment.
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(a) Pitch eller yaw (b) Pitch och yaw (c) Roll

Figur 3.2: Styrande krafter och moment beroende pé fenornas konstellation (sett
fran raketens undersida).

3.1.2 Verkande krafter pa en raket

Nér en raket ror sig genom atmosfiren paverkas den av motorns dragkraft, gra-
vitation samt aerodynamiska krafter. I figur 3.3 illustreras dessa krafter, dar Fp
representerar motorns dragkraft, F 4 de aerodynamiska krafterna och mg gravita-
tionskraften.

Figur 3.3: Verkande krafter pa en raket.

Dessa krafter har olika fysikaliska ursprung, vilket stéller krav pa hur dessa model-
leras matematiskt. Gravitationskraften ar bunden till planeten och verkar alltid fran
raketens masscentrum riktad mot jordens mittpunkt. De aerodynamiska krafterna,
luftmotstand och lyftkraft, uppstar ddremot i motet mellan raketens geometri och
det strommande mediet, vilket gér dem beroende av raketens orientering och has-
tighet i forhallande till den omgivande luften. Slutligen &r dragkraften fran motorn
i regel fixerad ldngs raketens symmetriaxel, men kan éven styras for att mojliggora
aktiv kontroll av raketens rorelse.
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For att effektivt kunna modellera och simulera raketens rorelse ar det darfor inte
tillrackligt att anvinda ett enskilt referenssystem [Zipfel, 2007, s. 69-79]. Istéllet
anvands en uppsattning samverkande koordinatsystem. Ett geografiskt koordinat-
system anvands for att beskriva raketens position i rymden, medan ett kroppsfixerat
koordinatsystem anvéinds for att beskriva krafter och moment kopplade till raketens
struktur. Darutéver anvands ett vindbaserat koordinatsystem, i vilket de aerodyna-
miska krafterna kan uttryckas pa ett naturligt satt. Genom att formulera varje kraft
i det koordinatsystem déar den har en naturlig representation kan modelleringen for-
enklas och bli mer intuitiv.

For att sammanstélla bidragen fran de olika koordinatsystemen till en total kraft
och acceleration kravs transformationer mellan systemen. Dessa transformationer
beskrivs med hjalp av Eulervinklar samt poldra aeroballistiska vinklar [Zipfel, 2007,
s. 74-79]. Eulervinklarna utgérs av roll (®), pitch (0) och yaw (¥) medan de poléra
aeroballistiska vinklarna bestar av den totala anfallsvinkeln (o) och den aerody-
namiska rollvinkeln (¢'). Dessa vinklar fungerar som en matematisk brygga som
mojliggoér transformation av vektorer mellan de olika koordinatsystemen. For en
visuell representation av dessa vinklar, se figur 4.11 och 4.12.
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3.2 Reglerteori

For att styra raketens orientering och position anviands PID-reglering. Detta val gors
framforallt for att gruppen har tidigare erfarenheter av system- och parameterdesign
av denna typ av regulator. PID-reglering bedéms baserat pa tidigare studentprojekt
och litteratur vara tillrackligt avancerad for att uppfylla kraven for en studentraket,
samtidigt som den ar robust och praktiskt implementerbar utan alltfér komplex mo-
dellering [Hagglund, 2021, Oliveira Junior et al., 2025].

En PID-regulator ar en sluten aterkopplingsregulator, vilket innebér att systemets
aktuella tillstdnd kontinuerligt méts och jamfors med ett 6nskat referensvirde [Hagglund,
2021].

Reglerfelet definieras som

e(t) =r(t) —y(t) (3.5)

dér r(t) ar referensvéirdet (borvardet) och y(t) dr det uppmaétta aktuella vardet (&r-
vardet). Regulatorn genererar dérefter en styrsignal u(t) som syftar till att minimera
felet och kompensera for yttre storningar, exempelvis vindpaverkan. Yttre laststor-
ningar, betecknade v, modelleras som additiva storningar som paverkar systemet
fore processens overforingsfunktion G(s).

3.2.1 PID-regulatorns struktur

PID-regulatorn delas upp i tre delar: proportionell, integrerande och deriverande
verkan [Hégglund, 2021].

Proportionell del (P)
Den proportionella delen ér direkt proportionell mot felet och ges av
Up = er (36)

dar K, ar den proportionella forstarkningen. Ett hogre K, ger snabbare respons
men kan leda till instabilitet eller oscillationer om vardet valjs for stort.

Integrerande del (I)
Den integrerande delen ackumulerar felet 6ver tid och ges av

u =K, / e(t) dt (3.7)
dar K; ar den integrerande forstarkningen. Denna del eliminerar stationart fel och
ar nodvéandig for exakt referensfoljning vid konstanta storningar. For stora virden

pa K; kan forsamra stabilitetsmarginalen och ge langsamma svingningar.
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Deriverande del (D)

Den deriverande delen baseras pa forandringshastigheten av felet och ges av

de

dir K, ar den deriverande forstarkningen. Den deriverande delen fungerar dampan-
de, forbattrar transientresponsen och minskar overslang. Nackdelen dr okad kéns-
lighet for métbrus, vilket i praktiken ofta kraver filtrering [Hagglund, 2021].

3.2.2 PID-regulator i tids- och Laplace-doméin

PID-regulatorn kan i tidsdoménen skrivas pa standardformen

<e+ / dt+Td> (3.9)

dar K ar regulatorns forstarkning, 7; ar integraltiden, Ty ar derivattiden.

I Laplace-doménen ges regulatorns éverforingsfunktion av

Gr(s) = K (1 n 1T n sTd) (3.10)

S

déar s ar Laplacevariabeln.

3.2.3 Kaskadreglering

Kaskadreglering anviands i detta arbete for att mojliggora reglering i olika tids-
skalor. Kaskadreglering ar en reglerstrategi dar flera regulatorer kopplas samman
hierarkiskt, sa att en regulators utsignal anvinds som borvarde till en annan regula-
tor i samma system [Control, 2023]. P4 sa sitt kan olika delar av processen regleras
separat men samverka mot ett gemensamt mal.

I den enklaste formen bestar systemet av en yttre (primér) och en inre (sekundér)
reglerloop, déar den yttre loopen bestammer referensvérdet till den inre [Control,
2023]. Den inre loopen reglerar en snabbare del av systemet och kan diarmed kom-
pensera for storningar innan de paverkar den overgripande processen. For att kas-
kadreglering ska vara effektiv kravs att den inre loopen har snabbare dynamik &n
den yttre loopen.

Den inre loopen hanterar darmed snabba variationer och storningar, medan den yttre
loopen sékerstiller att systemets huvudvariabel foljer sitt referensvirde [Control,
2023]. Genom denna uppdelning kan kaskadreglering forbattra bade hantering av
storningar och stabiliteten i reglersystemet.
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3.3 Kalmanfilter

For att erhalla en tillforlitlig uppskattning av raketens tillstand med sensorbrus kan
ett Kalmanfilter anvéindas. Sensormétningar kommer ofta med osékerheter i prak-
tiska system vilket innebar att direkt anvindning av uppmaéatt data kan ge brus
och en instabil reglering. Kalmanfilter anvinds for att kombinera information fran
systemets dynamiska modell med sensormétningar for att erhalla en forbattrad upp-
skattning av systemets tillstand [Welch and Bishop, 2006].

Kalmanfilter arbetar iterativt i tva steg, ett prediktionssteg och ett uppdaterings-
steg [Welch and Bishop, 2006]. I prediktionssteget anviands systemmodellen for att
uppskatta nasta tillstand baserat pa styrsignaler och tidigare tillstand. Detta kan
skrivas pa formen

$k|k71 = Axk71|k71 + Buk (311)

Dér x ar tillstandsvektorn, A ar systemmatrisen och B insignalmatrisen. Darefter
korrigeras denna uppskattning i uppdateringssteget med hjalp av sensormatningar

Tk = Trlk—1 + K (Zk - mekq) (3.12)

dar z; ar matvektorn, H métmatrisen och Kj forstarkningsmatrisen, dven kallad
Kalman gain.

I praktiska tillimpningar kan Kalmanfiltret anviandas for att uppskatta raketens
orientering och vinkelhastigheter genom att kombinera sensordata med en dyna-
misk modell. Den uppskattade tillstandsvektorn anvinds dérefter som insignal till
reglersystemet vilket mojliggér mer stabil och robust reglering trots storningar och
maéatbrus.

[ detta arbete implementeras dock inte Kalmanfilter da fokus ligger pa simulering och
modellering av reglersystemet. Vid fysisk implementation hade daremot Kalmanfil-
ter eller liknande tillstandsobservator sannolikt varit nodvandigt for att hantera
métbrus och osakerheter.
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3.4 Computational Fluid Dynamics

Computational Fluid Dynamics (CFD) ar en datorbaserad simuleringsmetod som
anvands for att analysera flodande gaser och vatskor genom numeriska metoder
[Malalasekera, 2007, kap. 1]. CFD fungerar som en virtuell vindtunnel dar floden
och aerodynamiska fenomen kan studeras utan behov av kostsamma och praktiskt
komplicerade experimentella tester. Detta ar sarskilt anvandbart vid utveckling av
raketer, dar verkliga tester ofta dr resurskriavande och svara att genomfora under
kontrollerade former.

CFD bygger pa Navier-Stokes ekvationer, vilka beskriver bevarandet av massa, ro-
relsemangd och energi i ett flode. For floden i hoga hastigheter, vilket ar fallet vid
analys av TVC-fenor, rader kompressibilitet, vilket innebéar att Navier-Stokes ek-
vationerna behover kompletteras av tillstandsformeln for en ideal gas. Tillsammans
bildar dessa ekvationer ett system av PDE:er som fullstandigt beskriver ett kompres-
sibelt viskost flode. For att underlétta formuleringen av Navier-Stokes-ekvationerna
skrivs de ofta pa konservativ form enligt nedan [Malalasekera, 2007, avsnitt 2.4]:

0

Kontinuitet: a—? + div(pu) =0 (3.13a)

X-moment: f)(aptu) + div(puu) = _gp + div(p grad u) + Saze (3.13b)
x

Y-moment: f?(aptv) + div(pvu) = _gp + div(p grad v) + Shry (3.13¢)
Y

CO(pw) _Op .
Z-moment: 5+ div(pwu) = 5, T div(p grad w) + Sy, (3.13d)
i
Energi: gptl) + div(piu) = —p div u +div(k grad T) + & + S; (3.13e)
Ideal gas: p = pRT (3.13f)

dar p ar fluidens densitet, u ar hastighetsvektorn och u, v och w ar fluidens hastig-
het i x-, y- samt z-riktning. Vidare ar p det statiska trycket, p fluidens (dynamiska)
viskositet, ¢ den termiska energin per massenhet, T" temperatur och k£ termisk kon-
duktivitet. Termerna Shs,, Sy och Sy, representerar yttre volymkrafter medan S;
beskriver den energi som tillfors eller avlagsnas fran externa kallor. Slutligen beskri-
ver termen ® den hastighet med vilken mekanisk energi omvandlas till virme genom
viskost arbete nér fluiden deformeras. For hérledning av de sistndmnda termerna,
se [Malalasekera, 2007, kap. 2].

Eftersom ekvationerna saknar analytiska l6sningar for komplexa geometrier och tur-
bulenta floden, kravs numeriska metoder for att erhélla approximativa lésningar
[INASA, 2024]. Mer specifikt baseras losningen i CFD-analys pa Finita-volymmetoden
[Malalasekera, 2007, kap. 1]. Metoden innebér att den simulerade volymen diskre-
tiseras i ett stort antal mindre kontrollvolymer, sa kallade celler. Genom att 16sa
de diskretiserade Navier-Stokes-ekvationerna numeriskt for varje enskild cell kan en
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sammansatt 16sning for hela flodesfiltet genereras [Malalasekera, 2007, kap. 1].

Vid simulering av supersoniska raketfloden uppstar i regel turbulenta stréomnings-
strukturer samt kraftiga hastighets- och tryckgradienter. For att beskriva turbu-
lensens paverkan pa flodet anvands darfor turbulensmodeller. En turbulensmodell
som passar bra for raketfloden ar k-w SST-modellen, som kombinerar fordelar hos
k-w-modellen néira viggar med k-e-modellens stabilitet langre bort fran ytor [Ma-
lalasekera, 2007, s. 91-92]. Kombinationen av egenskaperna fran tva olika model-
leringstekniker gér modellen optimal for komplexa aerodynamiska floden, sasom
floden fran en raket. For noggrannare beskrivning och jamforelse av modeller samt
hérledningar, se [Malalasekera, 2007, avsnitt. 3.7].

Vid fasta ytor anvinds vanligtvis sa kallade no-slip villkor, vilket innebar att flui-
dens hastighet relativt ytan gar mot noll, nagot som leder till bildandet av gransskikt
nara vaggen. En korrekt beskrivning av gransskiktet ar viktig for att kunna model-
lera friktion, flodesseparation och aerodynamiska krafter som verkar pa fasta objekt
som flodet passerar. For kompressibla och supersoniska floden ér tryck, densitet och
hastighet starkt beroende av varandra. For att forbattra numerisk stabilitet passar
det att anvanda en sa kallad coupled flow solver, dar de styrande ekvationerna loses
samtidigt for hela kontrollvolymen, istéllet for separat for varje variabel (segregated
flow solver). Nackdelen med l6saren ér att varje iteration tar langre tid jamfort med

det andra alternativet, men losningen i sin helhet tenderar att konvergera snabbare
[COMSOL, 2025].

For att representera den omgivande luften kring objektet som simuleras anvéinds ofta
randvillkor av typen free-stream, dar omgivningens tryck, temperatur och hastighet
specificeras langt fran den studerade geometrin. Dessa randvillkor anvands for att
approximera ett ostort omgivande fléde och minimera paverkan fran berdkningsdo-
ménens granser pa losningen nara den studerade kroppen.

3.4.1 Studie av berikningsnit

For att fa trovardiga resultat fran CFD-simuleringar anvands en sa kallad natkon-
vergensstudie (mesh sensitivity study) for att sdkerstélla att resultaten konvergerar.
Studien genomfors genom att utfora simuleringen i flera steg, dér upplosningen pa
den diskretiserade volymen, det sa kallade berédkningsnétet, forfinas for varje simu-
lering. Malet med studien &r att sdkerstéilla att simuleringens residualer samt de
relevanta krafterna, momenten och y* konvergerar mot samma varden oberoende
av en ytterligare forfining av berdkningsnétets upplosning [Gasparini, 2025]. For att
studien ska ses som lyckad kriavs det att residualerna for simuleringarna alla nar ett
viarde under 1074,
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4

Metod och genomforande

Arbetet har genomforts iterativt, dar analys, design och verifiering kontinuerligt har
paverkat varandra. En oversikt av arbetsprocessen presenteras i figur 4.1. Farger-
na anvands for att skilja mellan olika typer av arbetsmoment. Gult representerar
externa forutsidttningar och kunskapsunderlag, gront utvecklings- och modellerings-
arbete, orange praktiska moment samt blatt utvardering och slutresultat. Nedan ges
en kortfattad beskrivning av de ingaende stegen, medan mer detaljerade redogérelser
ges i rapportens senare delar.

Projetkmal " Definiera krav & __ Input frin CAESAR

specifikationer

|

Litteratur »  Val av styrsystem
Skapa Skapa Design CFD-analys
systemmodell reglersystem av styrsystemet
Simulering och Prototyp &
verifiering fysiska tester

Utvardering ’—>

Figur 4.1: Flodesschema Over arbetsprocessen.

Slutresultat till CAESAR

Processen inleddes med att krav och specifikationer definierades utifran projektets
mal samt input fran CAESAR. Dérefter genomfordes en jamforelse av olika styr-
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system baserad pa befintlig litteratur. Detta lag till grund fér valet av styrsystem,
som darefter designades och dimensionerades.

CFD-analyser genomfordes for att uppskatta den styrverkan som fenorna kan ge-
nerera. Utifran detta togs en fysisk prototyp fram for att mojliggora experimentella
tester samt utvardering av de numeriska modellernas rimlighet.

Parallellt utvecklades en dynamisk systemmodell och ett reglersystem, vilka imple-
menterades i Simulink/MATLAB och anvéindes for att simulera raketens dynamik
och styrformaga. Resultatet utgor ett underlag for vidare utveckling av CAESAR:s
raketsystem.

4.1 Modellantaganden

Eftersom ingen fysisk raket dnnu existerar finns det ingen experimentell data att
tillga, vilket medfor att ett antal modellparametrar maste faststéllas genom anta-
ganden. I tabell 4.1 presenteras den data som hamtats fran en OpenRocket-modell
av CAESARs nuvarande raket. Start motsvarar den fulltankade raketen, medan Slut
avser fallet da allt bransle ar forbrukat.

Tabell 4.1: Raketens parametrar fran CAESARs OpenRocket.

Parameter Beteckning Start Slut
Léangd [m] [ 2,27
Diameter [m)] d 0,128
Utloppsdiameter [mm)] dg 30,76
Massa [kg] m 26,215 22,33
Masscentrum [m] CM 1,3213 11,3169
Troghetsmoment z [kg m?] I, 0,062 0,055
Troghetsmoment y, z [kg m?] L. 10,498 9,902
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4.2 Design av styrsystem

Da flodet fran raketmotorn kan antas vara lokalt supersoniskt innebar detta att flo-
det &r kompressibelt och att tryck- och densitetsvariationer uppstar [NASA Glenn
Research Center, 2021]. Nér ett sadant fléde tvingas éndra riktning vid en lutande
yta sé bildas en sned chockvag (oblique shock wave). Till skillnad fran en normal
chock, déar flodet bromsas kraftigt, mojliggér den sneda chockvagen en mer gradvis
avbojning av ett supersoniskt flode med mindre energiforluster.

Tidigare studier har undersokt hur geometrin hos styrfenan paverkar den resulteran-
de kraften i ett TVC-system. Jamforelser mellan olika profiler har genomforts med
hjélp av numeriska simuleringar, dar samtliga geometrier genererar sneda chockva-
gor men med varierande effektivitet. For att jamfora fenornas effektivitet anvands
forhallandet mellan genererad lyftkraft och dragkraftsforluster, uttryckt som L/D,
dér hogre virden indikerar mer effektiv kraftgenerering [Balaji et al., 2025]. Resul-
tatet visar att dven om vissa geometrier kan generera en hogre resulterande kraft,
sa sker det ofta pa bekostnad av ett hogre motstand och darmed storre forluster.

Den kilformade geometrin uppvisar genomgaende det hogsta forhallandet mellan
lyftkraft och dragkraftsforluster, vilket indikerar en mer effektiv kraftgenerering
[Balaji et al., 2025]. For att mojliggora en stabil och effektiv avbojning av flodet
har déarfor en kilformad profil valts for styrfenorna. Geometrin i fram-, sido- och
isometrisk vy visas i figur 4.2 a—c.

(a) Framvy av (b) Sidovy av (c) Isometrisk vy av styrfena
styrfena styrfena

Figur 4.2: Geometri av styrfenan i olika vyer.
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Den foreslagna designen av styrsystemet baseras pa styrfenor som ar placerade i
motorns avgasstrom déar varje fena ar monterad pa en roterande axel. Axeln &r
kopplad till en stegmotor via en mekanisk lankarm. Nar stegmotorn roterar over-
fors rotation genom lénkarmen till axeln, vilket i sin tur vrider styrfenan. Utover
den drivande lankarmen finns dven ett parallellt stodstag vars funktion ér att halla
komponenterna i rétt position. I figur 4.3 visas en modell av den foreslagna designen
pa utvaxlingen.

Figur 4.3: Modell av utviaxling mellan stegmotor och styrfena.
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Denna 16sning mojliggér en mekanisk utvéixling mellan stegmotorn och styrfenan.
Eftersom stegmotorer roterar i diskreta steg med en fast stallvinkel, vilket vanligt-
vis ar 1.8° per steg [Oriental Motor, 2023], innebér detta att den minsta mojliga
vinkeldndringen for styrfenan annars hade begrdnsats av motorns stéllvinkel. For
att kunna reglera raketens orientering ar en mer precis stallvinkel an 1.8° ¢nskad.
Utvéxlingen bestams av forhallandet mellan avstanden fran respektive rotations-
centrum till lankarmens infastningspunkt. For sma rotationsvinklar kan relationen
approximeras som

6, ~ g (4.1)
Ty

dar 6, ar stegmotorns rotationsvinkel och 6, ar styrfenans rotationsvinkel. Vidare
ar r,, radien fran stegmotorns axel till lankarmens infastning pa motorarmen och r,
radien fran fenaxeln till lankarmens infistning pa fenarmen [Norton, 2020]. Genom
denna utvéxling reduceras den resulterande rotationsvinkeln hos styrfenan, vilket
gor det mojligt att uppna mindre och mer precisa vinkeldndringar &n vad stegmo-
torns stéallvinkel annars skulle tillata.

Konstruktionen har dven utformats for att placera stegmotorn utanfor sjalva avgas-
strommen i munstycket. Endast styrfenorna exponeras for den heta avgasstrommen,
medan stegmotorn och 6vriga komponenter ar placerade i en svalare del av systemet.
Detta minskar den termiska belastningen pa stegmotorn och férbattrar systemets
tillforlitlighet. I figur 4.4a visas en sidovy av den foreslagna konstruktionen. De fyra
fenorna ar placerade direkt under motorns utgang, medan stegmotorn (represente-
rad av de gra blocken) ar placerad ldngre upp for att mojliggéra utvaxling samt
minska exponeringen for varme. I figur 4.4b visas konstruktionen underifran, dér de
fyra fenorna ar symmetriskt placerade kring motorutgangen.
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(b)

Figur 4.4: Konstruktion av styrfenesystem: (a) sidovy med utvéxling och
stegmotorplacering, (b) vy underifran med fyra fenor vid motorutgéngen.
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4.3 CFD-simuleringar

I projektet anvands CFD for att analysera hur raketens styrfenor paverkar avgas-
strommen och vilka aerodynamiska krafter som uppstar vid olika vinkelutslag under
landningsfasen. Detta ger ett underlag for att beddéma styrsystemets formaga att ori-
entera och stabilisera raketen under nedstigningen.

4.3.1 Simuleringsuppstéllning

For att genomfora simuleringarna modellerades en raketgeometri i CAD-programmet
Autodesk Inventor, baserad pa specifikationer frain CAESAR. Modellen importera-
des darefter till STAR CCM+ och representerar raketkroppen samt de fyra styrfenor
som ar placerade i anslutning till raketmotorns utlopp.

Runt modellen skapades en cylindrisk berdkningsdomén for att representera den om-
givande atmosfaren. Doméanens utstrackning valdes till drygt en raketlangd framfor
nosen och tre raketlangder bakom raketen, med en radie motsvarande ungefér nitton
ganger raketens radie. Dessa dimensioner valdes for att minimera paverkan fran do-
manens granser pa flodet nara raketen, sa att stromningen kan utvecklas fritt utan
att begransas artificiellt av randvillkoren.

For att simulera flodet definierades en sammanhédngande fluidregion bestaende av
doménens volym. Pa doménens 6vre ytor och langs sidorna applicerades randvillkor
i form av typen free-stream med stillastaende omgivande luft, alltsa i ett lage da
raketen svivar utan nagra externaliteter. Den nedre ytan av doménen definierades
ddremot som en pressure-outlet for att underlatta utstromning av raketens avgas-
strom och minska risken for numeriska aterfloden i doménens omrade nedstréms
fran raketen. Figur 4.5 illustrerar dessa randvillkor.
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) D

(a) Berdkningsdoménens 6vre- och nedre yta, markerade i brunt respektive
orange.

X
z

(b) Doméanens sidor markerade i brunt.

Figur 4.5: Visualisering av berakningsdoménen.
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Motorns avgasstrom modellerades som ett riktat massflode av luft med hog hastighet
och temperatur baserat pa uppskattad data fran CAESAR. Ytorna pa raketkroppen
och styrfenorna modellerades som viggar med randvillkoret no-slip. Flodet modelle-
rades som stationért och tredimensionellt med en kompressibel fluid beskriven som
en ideal gas. Simuleringarna genomfoérdes med en coupled flow solver tillsammans
med turbulensmodellen k-w SST enligt teorin i avsnitt 3.4.

(a) Den fullstandiga raketgeometrin.

e

i
(b) Styrfenor placerade vid motorns utlopp.

Figur 4.6: Visualisering av raketen, styrfenorna och motorns utlopp.
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For att numeriskt 16sa flodet diskretiserades doménen i ett stort antal kontrollvo-
lymer, ett sa kallat berakningsnat. I omraden med stora hastighets- och tempera-
turgradienter, sarskilt kring styrfenorna och raketens avgasstrom, forfinades berék-
ningsnétet lokalt for att battre kunna fanga upp de komplexa stromningsstruktu-
rerna. Langs fenornas ytor anvindes prismatiska lager for att mer noggrant beskriva
gransskiktets utveckling. Figur 4.7 visualiserar berdkningsnétet i x-planet.

(b) Vy over styrfenan (c) Prismatiska lager langs fenans yta

Figur 4.7: Berdkningsnétet visualiserat i x-planet med styrfenan vinklad 10°.

Under simuleringens gang overvakades relevanta storheter sasom residualer och kraf-
ter for att sakerstélla att losningen stabiliserades och uppnadde ett tillrackligt kon-
vergent tillstand. Utvecklingen av dessa storheter visualiserades med hjélp av grafer,
vilka anvindes for att bedoma validiteten hos de erhallna resultaten. For en mer de-
taljerad beskrivning av specifikationer angaende berdkningsnétet och randvillkoren,
se appendix B.
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4.3.2 Optimering av beridkningsnit

I syfte att sdkerstéilla att 10sningen var oberoende av storleken pa cellerna i berak-
ningsnétet genomfordes en nétkanslighetsanalys for krafterna och genomsnittligt
yT pa styrfenan. Metoden innebar att berikningsnatet forgrovades med en faktor
2, varpa resultaten jamfordes med de erhéllna viardena fran referensnétet. Analysen
utfordes for fallet med 5° styrvinkel och resultatet presenteras i Tabell 4.2.

Tabell 4.2: Natkanslighetsanalys for 5° vinkel pa fena.

Berdkningsnit | Motstandskraft [N] | F, [N] | F, [N] y"
Grovt nat 43,22 0,46 2490 | 0,110
Referensnit 42,14 0,52 23,31 0,092
Relativ skillnad 2,6 % 11,5 % | 6,8 % | 19,6 %

Den ldgst uppmaétta forandringen i kénslighetsanalysen var for motstandskraften
som skiljde sig med 2,6%. F, minskade fran 0,52 N till 0,46 N. Den parameter som
uppvisade storst procentuell forandring var y* med en okning pa 19,6%. Vidare
okade F, fran 23,31 N till 24,90 N, vilket representerar en relativ skillnad pa 6, 8%.
Trots de hoga procentuella skillnaderna i F, och y* bor det noteras att skillnaderna
i absoluta tal ar laga. For F,, ar skillnaden endast 0,06 N. For y* ligger bada virdena
kring 0,1, vilket enligt [Malalasekera, 2007, s. 85-86] ar ett kriterium for att fanga
flodet nara fenan.
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4.4 Prototyptest

For att experimentellt undersoka styrfenans kraftgenerering utvecklades en testupp-
stallning dar styrfenans lyftkraft och motstandskraft méttes vid olika vinkelldgen,
enligt den teoretiska beskrivningen i avsnitt 3.1.1. Syftet var att mojliggora en kva-
litativ jamforelse med CFD-simuleringarna, da de experimentella testerna och simu-
leringarna genomfoérdes under olika forutsattningar.

4.4.1 Styrfena

Styrfenor tillverkades enligt ritningen i figur 4.8.

2,5 mm—+= -

@1,8 mm GENOMGRENDE

20 mm

I 0,9 mm-—f==
@3,2 mm FORSANKT

- 10 mm -

Figur 4.8: Ritning av fena.

Som material valdes en tio millimeter tjock stalplat. Styrfenans yttre kontur skars ut
med hjalp av vattenskérning som foljde ritningens profil, varvid dven halet initialt
skars ut for att definiera dess centrum. Denna metod valdes for att mojliggora hog
geometrisk noggrannhet samt att undvika varmepaverkan pa materialet. Eftersom
vattenskarning kréver att detaljen ar fixerad i ramaterialet ldmnades en mindre
restsektion kvar vid utskarningen, vilken darefter bearbetades bort genom manuell
slipning for att erhalla den slutliga geometrin.
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Efter utskdrningen bearbetades halet ytterligare med hjalp av en pelarborrmaskin
for att uppna korrekt dimension. For att utfora forsankningen anvéndes en pinnfras
monterad i borrmaskinen, vilket mojliggjorde en plan anliggningsyta for inféstning.
Slutligen finslipades styrfenan for att eliminera vassa kanter och erhalla en jamnare
yta.

4.4.2 Uppstillning av prototyptest

Testen genomfordes i en testrigg uppbyggd av aluminiumprofiler dér styrfenan mon-
terades pa en axel i olika vinkelldgen, motsvarande de som analyserats i CFD-
modellen, se figur 4.9. Vinklarna stélldes in manuellt med hjéilp av en graderad
referensskiva och visuell avlasning. For kraftmétning integrerades tva lastceller i
strukturen. Den ena var direkt kopplad till styrfenans axel och monterad vertikalt
relativt rotationsaxeln. Genom denna infastning kunde kraften i horisontell riktning
métas, vilket motsvarar lyftkraften (). Den andra lastcellen var inte direkt kopplad
till styrfenans axel utan monterades i serie med den forsta och orienterades hori-
sontellt relativt rotationsaxeln. Darigenom kunde kraftkomponenten parallellt med
flodesriktningen bestammas, det vill siga motstandskraften (D). Genom att méta
bade lyftkraft och motstandskraft kunde aven forhallandet mellan dessa, uttryckt
som L/D, analyseras som ett matt pa styrfenans effektivitet. Slutligen placerades
en motor under fenan for att generera ett flode och métdata samlades in for samt-
liga vinkellagen. Den motor som anvandes genererade en genomsnittlig kraft pa 20
Newton med en maxkraft pa 36 Newton, se figur 4.10.

For att uppskatta sambandet mellan motorns dragkraft och den genererade lyftkraf-
ten anvindes under testet en forenklad geometrisk approximation av dragkraftsav-
bojningen. Ur ett idealiserat perspektiv kan lyftkraften approximeras som

L ~ Frsin(9) (4.2)

dar Fr d&r motorns dragkraft och 0 &r styrfenans vinkel. Approximationen bortser
ddrmed fran aerodynamiska parametrar sasom lyftkoefficient, tryckfordelning och
turbulenta flodeseftekter.
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Figur 4.9: Uppstéllning av testrigg.

=

Figur 4.10: Motorns kraft som funktion av tiden [Sierra Fox Hobbies, 2025].
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4.5 Matematisk modellering av raket

For att kunna simulera raketens fysik samt designa ett reglersystem som justerar
styrvinklarna utvecklades en dynamisk modell av raketen. Modellen baserades pa
CAESARs raketdesign och beskriver raketens rorelse med avseende pa orientering
och verkande krafter. Dragkraftvektorn modelleras med en forenklad TVC-modell
baserad pa litteraturviarden och antaganden om styrfenornas paverkan pa avgas-
strommen. De aerodynamiska krafterna modellerades med hjélp av koefficientbase-
rade samband dér parametrar uppskattades utifran CAESARs digitala raket.

Raketen modelleras som en stel kropp med sex frihetsgrader (6 DoF), vilket inne-
bar att modellen bade tar hansyn till raketens rorelse i rymden och rotation kring
raketens egna axlar. Dynamiken hérleds fran Newtons andra lag och Eulers rota-
tionslagar, dar dragkraftens storlek och riktning utgoér de primara styrsignalerna.

4.5.1 Koordinatsystem och transformationer

Inledningsvis definieras tva koordinatsystem for att beskriva raketens rorelse. Ett
geografiskt system (G) anvéands for att beskriva raketens position och hastighet i re-
lation till marken. Har pekar z-axeln i tyngdkraftens motsatta riktning (uppat, fran
jordens centrum), z-axeln i nordlig riktning och y-axeln i ostlig riktning. Detta koor-
dinatval gors for att minimera risken for gimbal-lasning (gimbal lock), vilket innebér
forlust av en rotationsaxel som annars hade uppkommit da raketen har den 6énskade
vertikala positionen. For att beskriva krafter som ar beroende av raketens oriente-
ring, sdsom motorns dragkraft och rotationer, anvinds ett kroppsfixerat system (b)
med origo i raketens masscentrum. I det kroppsfixerade koordinatsystemet pekar ;-
axeln fran raketens masscentrum mot raketens nos, medan y,- och z,-axlarna pekar
ut fran raketens kropp, vinkelrdtt mot z;, axeln och varandra.

For att transformera vektorer mellan dessa system anvinds en rotationsmatris, T%
(4.3), baserad pa Euler-vinklarna roll (®), pitch () och yaw (V) enligt rotations-
sekvensen Z-Y-X [Zipfel, 2007, s. 69-75]. Se figur 4.11 f6r relationen mellan Euler-
vinklarna och de tva koordinatsystemen.

CoCy SpSeCy — CpSy CsSeCy + Se Sy
TbG = |CoSy SeSeSy + CeCy CspSeSy — SeCly (43)
—S@ S@C@ C1<I>C(6

dar C; och S; ar en kortare notation for cosi respektive sin .
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(a) ry-planet (b) zz-planet

Figur 4.11: Definition av vinklar i de tva planen.

Ett ytterligare koordinatsystem anvands for att beskriva hur aerodynamiska krafter
paverkar raketen. Detta utgar fran raketens hastighet relativt luftfiodet och paver-
kas da ocksa av vindens riktning och styrka. Vidare introduceras anfallsvinkeln («)
samt sidororelsevinkeln (/3), som &r avvikelser fran det tillstind da raketen fardas
rakt emot vinden [Zipfel, 2007, s. 76-77].

Utover de kartesiska infallsvinklarna (o, 8) introduceras éven de poléra infallsvink-
larna, den totala attackvinkeln o/ samt den aerodynamiska roll-vinkeln ¢ [Zipfel,
2007, s. 77-79]. Medan « och § &r praktiska for att bryta ner momenten for ra-
ketens styrbara axlar, ar o/ anvandbar for att bestdmma storleken pa de totala
aerodynamiska krafterna. Vinkeln o/ definieras som den totala vinkeln mellan ra-
ketens z-axel och hastighetsvektorn, medan ¢’ beskriver vindvektorns orientering
i raketens tvdrsnittsplan. En ytterligare transformationsmatris, (4.4), anvands déar-
efter for att transformera vektorer mellan aerodynamiska- och det kroppsfixerade
koordinatsystemet baserat pa de polara infallsvinklarna.

Ca/ Salsqb/ Sa/0¢/
T =] 0 Cy  —Sy (4.4)
_Sa/ Oa/S¢/ Ca/OQS/

Figur 4.12 beskriver hur de poléra infallsvinklarna ser ut i férhallande till raketen.
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AN AN

(a) zpyp-planet (b) zpzp-planet () yp2zp-planet

Figur 4.12: Definition av poléra infallsvinklar.

4.5.2 Fundamentala ekvationer for systemmodellen

For att kunna simulera raketens rorelse i sex frihetsgrader behdver vi fysikaliska
samband som beskriver hur raketens position, hastighet och vinkelhastighet férand-
ras Over tid. Dessa kan beskrivas med hjilp av fyra ekvationer som blir centrala for
modelleringen.

Linjar acceleration (Newtons andra lag)
. 1 b
V:% mTeg+Fa+Fr—mQxV (4.5)

Newtons andra lag beskriver raketens rorelse utifran dess masscentrum. Kraftvek-
torerna F 4 och Fr &r aerodynamiska krafter respektive motorns dragkraft, g ar
gravitationen [—g 0 0]7 och mQ x V é&r corioliseffekten som uppstér nér ett ob-
jekt har en hastighet och roterar samtidigt [Zipfel, 2007, s. 143-145]. Hér och i

ekvationerna nedan betecknas raketens vinkelhastighet som €@ = [p ¢ 7] medan

hastighetsvektorn skrivs som [u v w]T [Gl¢bocki, 2022].

Vinkelacceleration (Eulers rotationslag)
Q=T"(My+14xFs+ My — Q x (IQ)) (4.6)

Eulers rotationslag beskriver hur raketens vinkelhastighet forandras 6ver tid till f6ljd
av de vridmoment som verkar pa kroppen. I ekvationen representerar M 4 de rent
aerodynamiska momenten medan termen F4 X r4 beskriver det stabilitetsmoment
som uppstar da de aerodynamiska krafterna verkar i tryckcentrum med en havarm
till raketens masscentrum. My.nes 4r det moment som skapas nar vektorn for mo-
torns dragkraft inte gar igenom raketens masscentrum (nér dragkraften vinklas med
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TVC), enligt ekvation (4.33). Termen Q x I€2 representerar de gyroskopiska mo-
menten, vilka beskriver den fysikaliska kopplingen mellan rotationer kring raketens
olika axlar [Zipfel, 2007, Kapitel 10]. Genom att inkludera troghetsmatrisen I tar
man hédnsyn till hur raketens massfordelning motverkar forandringar i rotationsro-
relsen.

Kinematisk positionsforandring
P=(T))"V (4.7)

Ekvationen beskriver hur raketens position fordndras 6ver tid, utifran det geografis-
ka systemet. Eftersom raketens hastighet V berdknas i det kroppsfixerade systemet,
kravs en transformation for att erhalla den faktiska rorelsen i forhallande till marken.
Genom att multiplicera hastighetsvektorn med den transponerade rotationsmatrisen
erhalls hastighetskomponenterna i det geografiska koordinatsystemet. Positionsvek-
torn P = [z y 2]7 [Glebocki, 2022].

Kinematisk rotation

) 1 sin®tan® cos®tan®

0| =10 cos O —sin® | Q (4.8)
T sin ® cos @
w 0 cos © cos ©

Den sista fundamentala ekvationen beskriver sambandet mellan raketens kropps-
fixerade vinkelhastigheter £ = [p ¢ r]* och tidsderivatan av Euler-vinklarna i det
geografiska systemet. Transformationsmatrisen i ekvation (4.8) ar nodvéindig for att
“Oversatta” de lokala matvardena fran raketens gyroskop till en global orientering
som kan anvéndas for navigering och kontroll. Notera att matrisen innehaller en sin-
gularitet vid © = £90° (gimbal-lasning), vilket i denna modell hanteras genom att
begrinsa raketens tillatna pitch-vinkel under landningsfasen [Zipfel, 2007, s. 119—
121].

4.5.3 Mass- och troghetsmodell

Eftersom drivmedel forbrukas under inbromsningen kommer raketens massa att
minska med tiden. Forandringen i massa ar direkt kopplad till den genererade drag-
kraften och motorns specifika impuls [Sutton, 2017]. Massfordndringen kan skrivas
som

Fr
Iy g
dar I, ar motorns specifika impuls. Nar drivmedelet toms kommer massdistributio-

nen forandras, vilket gor att raketens troghet och masscentrums position kommer
paverkas. I, I, I, och CM modelleras som linjart beroende av massan enligt

f(m1> - f(mo)

mp — My

m= —

(4.9)

f(m) = f(mo) + (m —my) (4.10)
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dar mg ar raketens massa vid uppskjutning och m; massan efter landning. Storhe-
ternas varde vid de tva massldgena fas genom simulering av CAESARs raketmodell
i OpenRocket.

4.5.4 Aerodynamisk modell

Under avsnitt 4.5.2 presenterades de aerodynamiska kraft- respektive momentvek-
torerna F 4 och My vilka definieras i (4.11) och (4.12)

—Cp
FA = QdynsrefTi)q _CL Sin<¢l> (411)
—C'p, cos(¢')

G
MA = QdynSrefDref Cm (412>
Cn

Termerna ¢qyn och S,.r r gemensamma, for de bégge ekvationerna dar ggqy, = % p|V|?
ar det dynamiska trycket och S,.s referensarean (raketens tvérsnittsarea ovanifran).
V| = |V, — V?. | ir beloppet av luftflddets hastighet och p ér luftens densitet.
Vidare ar D,.; raketens referenslingd [Glebocki, 2022]. Cp och C}, ér motstand-
respektive lyftkoefficienter medan Cj, C,, och C,, ar koefficienter for roll-, pitch-
respektive yaw-moment. Dessa koefficienter behover vidare hérledning och presen-
teras i ekvationer (4.13) — (4.15). De aerodynamiska koefficienterna f6r motstand-
och lyftkraft modelleras som funktioner av den totala anfallsvinkeln o/, vilket ar
vinkeln mellan raketens x-axel och hastighetsvektorn V. Detta utnyttjar raketens
rotationssymmetri dar storleken pa de resulterande krafterna framst beror pa rake-
tens lutning mot luftstrommen [Glebocki, 2022].

Cp =Cp, + Cp ,, sin® o (4.13)

1 . q*Dref
Cp=0Cr, + §CL&l sin 20 + Cr, oV (4.14)
¢ = Psina’sin ¢’ + Q cos ¢’ + Rcosa’sin ¢/ (4.15)

Har representerar C'p, grundmotstandet utan nagon anfallsvinkel medan termen
sin? o/ fAngar upp det inducerade motstandet. For lyftkraften inkluderas éven en
dampningsterm baserad pa den normaliserade rotationshastigheten ¢* i det aerody-
namiska systemet.

For att beskriva koefficienterna for momenten kravs det en uppdelning kring rake-
tens specifika kroppsaxlar. Har anvinds de kartesiska infallsvinklarna v och 5. Dessa
vinklar agerar som komponenter av den totala anfallsvinkeln och kopplar luftstrém-
mens tryck direkt till momenten kring raketens y- respektive z-axel [Glebocki, 2022].

quef

Cp = Cing + Cpy, sina + G, sin® o + Cim, oV (4.16)
. .. 3 T-D'ref
Cpn = Cpy + Cpysin f + C”za3 sin® 3 + CmW (4.17)
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Dessa ekvationer inkluderar bade statiska stabilitetstermer (C,,,,Cy,) och dyna-
miska dampningstermer, proportionella mot raketens vinkelhastigheter ¢ och r. For
roll-momentet (C;) antas en linjir ddmpning beroende pa roll-hastigheten p [Gle-
bocki, 2022].

pDref

= Clo + Clp 2|V|

(4.18)

Slutligen kan vi bestdémma bade de kartesiska- och de poléra infallsvinklarna enligt

a = arctan (l;}) (4.19)
B3 = arcsin <|UV|> (4.20)

|=

) (4.21)

o/ = arccos <

<

|
¢’ = arctan (

|
) (4.22)

gl

dér u, v och w &r komponenter av | V|
i raketens -, y- respektive z-riktning [Zipfel, 2007, s. 78-79].

4.5.4.1 Val av aerodynamiska koefficienter

De aerodynamiska koefficienternas varden bestams baserat pa OpenRocket-data och
antaganden for att modellen ska vara sa representativ som mojligt inom projektets
ramar. For detta arbetets syfte accepteras en viss osdkerhet i dessa virden da de
aerodynamiska krafterna forvintas vara snabbt avtagande och sedermera obetydliga
under inbromsningen.

Eftersom raketens geometri inte genererar en lyftkraft eller ett moment vid nollgra-
dig anfallsvinkel och vinkelhastigheter kan foljande koefficienter exkluderas

Cry = Ciy = Crpy = Ciog = 0 (4.23)

For att reducera komplexiteten gors aven foljande forenkling

Cona = oy = Cr,. =0 (4.24)

Som en konsekvens av raketens symmetri och hur det aerodynamiska koordinatsy-
stemet ar definierat, tvingas foljande samband mellan pitch- och yaw-momenten

(Con» Con)] = [~C ] (4.25)

ngy» ~NR

De numeriska viardena pa samtliga koefficienter aterfinns i tabell A.1.
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4.5.5 Extern miljo

For att gora en mer realistisk simulering av raketfirden adderas en extern storning
i form av vind. Vinden modelleras som en hastighetsstorning baserad pa arsmedel-
viardet for vindhastigheten i Kiruna (Esrange), vilket har faststéllts till 3,2 m/s vid
markniva [WeatherSpark, 2024]. Vindmodellen representeras som en vektor W, dér
medelvinden verkar i y-led enligt ekvation (4.26).

0
Wionst = |3,2] m/s (4.26)
0

For att simulera atmosfarisk turbulens adderas ett filtrerat brusbidrag till varje
komponent. Bruset genereras som bandlimiterat vitt brus och filtreras genom ett
forsta ordningens lagpassfilter. Lagpassfiltret ges av

1

o) = e

déar my = 4 s ar filtrets tidskonstant. Den totala vindvektorn ges av ekvation (4.27).

W(t) = Wionst + Wturb(t) (427)
Turbulensbidraget har komponentvisa standardavvikelser enligt (4.28).
0,078
ow = |0,372| m/s (4.28)
0,372

4.5.6 TVC-modell

Raketmotorns dragkraft, Fr kommer att variera beroende pa de aktuella styrvinklar-
na. I en ideal modell antas det att dragkraften kan avledas i direkt proportionalitet
till styrvinkeln, den resulterande kraftvektorn kan da beskrivas av

Frcos (8,) cos(6,)
Fr = Frsin(dy) (4.29)
Frcos(d,)sin(d,)

dér 9, och ¢, beskriver avbojningen i respektive plan.

I verkligheten foljer dock inte avgasstrommen styrfenornas vinkel fullt ut. Studier
av styrfenor visar att den faktiska avbéjningsvinkeln hos avgasstrommen ér lédgre an
den geometriska styrvinkeln. Detta kan beskrivas genom en avledningseffektivitet ks
som uppskattas enligt
5
ks = =< (4.30)

5vane
dér iy ar avgasstrommens avbojningsvinkel och dyane ar styrfenans vinkel. Enligt
[Balaji et al., 2025] uppskattas avledningseffektiviteten till ks ~ 0.4, medan [Wei-
denfeld et al., 2016] anger ett nagot hogre varde omkring ks =~ 0.5. Detta indikerar
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att endast cirka 40-—50 % av fenans geometriska vinkel dverfors till avgasstrommens
faktiska avbojning. En mer noggrann bestédmning av ks skulle krdava numeriska be-
réakningar eller experimentella studier med den specifika motorn och den aktuella
fenkonfigurationen. I denna modell antas darfor ett representativt medelviarde ba-
serat pa litteratur ks = 0,45, vilket innebar att cirka 45% av fenans vinkel overfors
till avgasstrommens avbojning.

Vardera fena téacker cirka 6,6% av mynningens area vid neutralt lage. I ett super-
soniskt flode bestdms dock inte fenans paverkan pa avgasstrommen enbart av dess
projicerade area. I avgasstrommen kommer snedvagor att uppsta, vilka sprider sig
utanfor fenans fysiska yta. I denna modell antas déarfor att varje fena effektivt pa-
verkar cirka 10% av avgasstrommen. Denna andel betecknas som k, = 0,1. Detta
innebar att totalt 4k, = 0,4 av den totala dragkraften antas kunna paverkas av
styrfenorna och resterande del antas verka i raketens lingdriktning utan avbojning.
Antagandet innebar stora osékerheter och en mer exakt bestdmning av denna effekt
kraver experimentella studier, vilket ligger utanfor projektets omfattning.

For varje enskild styrfena berdknas siledes en tredimensionell kraftvektor, F; enligt

ko Fr cos(kso,) cos(ksdy)
F, = ko Py sin(ks6,) (4.31)
ko Fr cos(ksoy,) sin(ksd,)

Den totala kraftvektorn Fi, ges av

Fr(1 — 4ky)
Fi = 0 +Fr+Fg+Fr+Fp (4.32)
0

For att bestamma hur dessa krafter paverkar raketens rotation berdknas momentet
fran varje styrfena. Detta gors genom kryssprodukten mellan positionsvektorn fran
masscentrum och fran raketens lingdaxel till respektive fena samt fenans kraftvek-
tor. Det totala momentbidraget fran styrfenorna ges darmed av

MvaneS:I‘FXFF+YBXFB+TRXFR+TLXFL (433)

dar rp, rg, rg och ry ar positionsvektorerna till de framre, bakre, hogra respektive
vanstra styrfenorna enligt

CM -1
r; = 0 (4.34)
Ty
dér CM ar masscentrum, [ ar raketens lingd och r; ar avstdndet fran fenans mitt-

punkt till langdaxeln. Detta moment anvands sedan i raketens rotationsdynamik
enligt ekvation 4.6.
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4.6 Reglersystem

Baserat pa systemmodellen utvecklades ett reglersystem vars uppgift ér att sta-
bilisera raketens orientering kring ett vertikalt och horisontellt referenslage under
nedstigning och landning. Regulatorn genererar styrsignaler till styrsystemet for att
kontrollera landningen.

Reglersystemet ar uppbyggt av fyra aterkopplade delsystem som tillsammans styr
raketens rorelse och orientering. Det forsta delsystemet hanterar reglering av hojd
och vertikalhastighet, det vill saga rorelse i x-led. Det andra delsystemet ansvarar
for stabilisering av raketens rotation kring dess lingdaxel (roll). De aterstaende del-
systemen reglerar raketens position i sidled, det vill sdga i y- och z-led, samt dess
orientering i form av Euler-vinklarna ¥ (yaw) och © (pitch).

Eftersom regleringen i y- och z-led ér uppbyggd pa ett analogt sitt, presenteras har
en detaljerad beskrivning av regleringen i y-led samt tillhorande attitydreglering i
W-led.

4.6.1 Reglering i y-led

Regleringen i y-led &r uppbyggd som en kaskadreglering dar positionsloopen gene-
rerar en hastighetsreferens, hastighetsloopen genererar en attitydreferens och atti-
tydregleringen genererar en vinkelhastighetsreferens och vinkelhastighetsregleringen
genererar slutligen styrsignaler till styrfenorna. Genom denna struktur kan syste-
met hantera bade langsamma och snabba dynamiska forlopp pa ett effektivt satt.
Reglersystem representeras av blockschemat i figur 4.13.

e [

Yref(S) + Vyret T TS
. Foos(s) 22 Fiols) [ Ganls) (T )>{ Gulo)

Y

y

Figur 4.13: Blockschema for representation av reglersystem y-led.

4.6.1.1 Yttre loop

Den yttre loopen ansvarar for att driva raketen mot 6nskad position i y-led. Refe-
renspositionen definieras som

Yreft = 0 (435)

vilket motsvarar malet att raketen ska landa vid origo i y-led.
Referensvérdet jamfors med den uppmétta positionen y, vilket ger reglerfelet
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ey = Yret — Y (4.36)

Detta fel behandlas av en positionsregulator Fjs(s), vilken utgérs av en proportio-
nell regulator med forstarkningen K, ,. Regulatorn genererar en referenshastighet

Uy ref = Ky - €y (4.37)

for att sakerstalla stabil rorelse i de laterala leden begransades referenssignalen v yef
med en hojdberoende funktion som kontinuerligt minskar den maximalt tillatna
hastigheten. Detta innebar att hogre laterala referenshastigheter tillats pa storre
hojder, medan lagre hastigheter tillats narmare marken.

4.6.1.2 Inre loop

Den inre loopen stabiliserar raketens orientering och sédkerstaller att vardet pa has-
tighetsreferensen uppnas. Den genererade referenshastigheten v, ,er jdmfors med den
uppmatta hastigheten v,, vilket ger ett nytt fel

oy = Uyref — Uy (4.38)

Detta fel behandlas av hastighetsregulatorn Fie(s), en P-regulator med forstérkning-
en K, ,,. Utsignalen fran denna regulator ar en referens for raketens lutningsvinkel

Ut = Kpy - €uy (4.39)

Referensvinkeln W ¢ anvands som insignal till attitydregleringen. Denna bestar av
en kaskadstruktur med en yttre loop som reglerar vinkeln ¥ och en inre loop som
hanterar vinkelhastigheten W. Vinkeln regleras med en P-regulator med forstirkning
K, v medan vinkelhastigheten regleras med en PI-regulator enligt

ey = Wpeg — U (4.40)

Uy = Kp,\i/ ey + Kz‘,\i:/@\i: dt (4.41)

Déar ug utgor styrsignalen som appliceras pa styrsystemet. Attityddynamiken kan
i detta sammanhang forenklat beskrivas med overforingsfunktionen Ga(s), vilken
relaterar styrsignalen till den resulterande orienteringsvinkeln W. For att beakta pa-
verkan fran omgivningen introduceras en extern storning, exempelvis vind, beteck-
nad v. Sambandet mellan lutningsvinkeln och den laterala hastigheten v, beskrivs
av overforingsfunktionen G, (s). Slutligen modelleras positionen y som integralen
av hastigheten, vilket beskrivs av overforingsfunktionen G, (s).

4.6.2 Reglering av roll

Rollregleringen syftar till att stabilisera raketen kring dess langdaxel och sakerstalla
att ingen oonskad rotation uppstar. Referensvinkeln definieras som

S (4.42)
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Referensvérdet jamfors med den uppmatta vinkeln @, vilket ger reglerfelet

g = Prop — @ (4.43)

Detta fel behandlas av en proportionell regulator med forstarkningen K, ¢, vilken
genererar en referens for vinkelhastigheten

d)ref = Kp,@ ‘€ (444)

Den genererade referensen @, jamfors med den uppmétta vinkelhastigheten @,
vilket ger ett nytt fel

e<i> = (i)ref - (I) (445>

Detta fel behandlas av en Pl-regulator enligt

Uy = Kp,é “eg + Kz‘,(i» / eq dt (4.46)

dar uge utgor styrsignalen till styrsystemet.

4.6.3 Overforing fran utsignal till TVC

De utsignaler som genereras i attitydregleringen omvandlas till styrsignaler for rake-
tens styrfenor, vilka representeras som vinkelutslag d; for vardera fena. Den maxima-
la styrsignalen som skickas fran regulatorerna begrénsas av styrfenornas maximala
stallvinkel for effektiv TVC, vilket satts till 12° baserat pa litteratur [Balaji et al.,
2025].

En mixerfunktion anvéinds for att omvandla signalerna uy, ug och ug till styrvinklar
for vardera fena enligt tabell 4.3.

Tabell 4.3: Overforing fran utsignal till styrfenor.

Styrfena Signal

op Uy — Up
(53 Uy + Up
5R Up + Up
dr, Ug — Udp

Efter att reglersystemets utsignaler har fordelats till respektive styrfena omvandlas
dessa till individuella fenutslag §;. Varje styrfena paverkar lokalt riktningen pa en del
av motorns totala dragkraft, vilket innebér att kraften inte langre enbart verkar langs
raketens ldngdaxel. Pa sa satt uppstar laterala kraftkomposanter som kan anvindas

for att styra raketens orientering. Hur styrfenorna paverkar raketen beskrivs i avsnitt
4.5.
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4.6.4 Reglering i x-led

For att mojliggora en kontrollerad landning av raketen implementeras dven en ater-
kopplad loop for reglering av hojd och hastighet i x-led, vilket representeras av
blockschemat i figur 4.14. Syftet &r att styra raketen fran en initialh6jd A till mar-
kniva med en kontrollerad hastighet och mjuk landning. Aven detta system ar upp-
byggt med hjalp av kaskadreglering med en inre och en yttre loop, dar den inre
snabbare loopen hanterar hastigheten v, och den yttre loopen hanterar héjden z.

Xef(S) +
ref()

V. +
Fpos(s) P& Frel(s) Gux(S) Gx(s) >

Y

VX

Figur 4.14: Blockschema for representation av reglersystem x-led.

4.6.4.1 Yttre loop

Den yttre loopen ansvarar for att generera en ldmplig referens for den vertikala
hastigheten utifran raketens héjd. Referenshojden definieras som

Zret = 0 (4.47)

vilket motsvarar malet att raketen ska landa pa markniva.
Referensvéirdet jamfors med den uppmétta hojden z, vilket ger reglerfelet

€r = Tyof — T (4.48)
Detta fel behandlas av en héjdregulator, vilken genererar en referens for den verti-

kala hastigheten, vy yer.

For att uppna en mjuk och kontrollerad nedstigning tillats hogre vertikala hastighe-
ter vid storre hojder, medan ldgre hastigheter efterstravas narmare marken. Detta
implementeras genom en landningslogik som begréinsar referenssignalen for vertikal-
hastigheten, v, ,er, sSom en funktion av hojden. Pa sa sitt anpassas den maximalt
tillatna vertikalhastigheten kontinuerligt under nedstigningen, vilket bidrar till en
stabil och siaker landning.

’Ux,ref‘ S Um,ref,max(x) (449)

Dér den héojdberoende referensprofilen definieras enligt
’Ux,ref,max(x) = kjha7 + bh (450)
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4.6.4.2 Inre loop

Den inre loopen ansvarar for att reglera den faktiska vertikalhastigheten v, till den
referens som genereras av hojdregulatorn. Felet definieras som

€y = Ug,ref — Ug (451)

Detta fel behandlas av en hastighetsregulator som genererar en styrsignal for drag-
kraft, Frr. For att kompensera for gravitation anvands en feedforward-term motsva-
rande tyngdkraften, vilket ger

Fr=m(g+ Ky €us) (4.52)

dar m ar raketens massa, g ar tyngdaccelerationen och K, ,, ar regulatorforstark-
ningen for vertikalhastighetsloopen.

Det resulterande dragkraftskommandot begransas dérefter enligt motorns fysiska
mojligheter

Fmin S FT S Fmax (453>

dar Foim = 0 N och F.x = 1500 N ar baserat pa CAESARs specifikationer, dér
motorns nominella kraft uppskattas till 1000/N.

Den resulterande dragkraften Fp paverkar raketens rorelse i x-led genom att gene-
rera en vertikal acceleration. Detta modelleras med tva dynamiska block. G,.(s)
beskriver sambandet mellan dragkraft och vertikalhastighet v,, diar bade tyngdkraft
och eventuell lutning hos raketen paverkar den resulterande accelerationen. G,(s)
beskriver integrationen fran vertikalhastighet till position z, vilket motsvarar rake-
tens hojd 6ver marken. Denna reglerstruktur forutsatter att motorns dragkraft kan
regleras kontinuerligt inom det angivna intervallet.

4.6.4.3 Markkontakt

Eftersom modellen i Simulink annars tillater att raketen passerar marknivan, imple-
menteras en markkontakt-logik. Nar raketen ar 2,5 cm 6ver mark skickas en signal
som stanger av motorn, och raketen far falla fritt tills den nar x = 0 och da stoppas
simuleringen. Denna logik foérhindrar simuleringen att fortsatta genom marken och
mojliggor samtidigt en utvirdering av raketens tillstand precis vid landning.

4.6.5 Parameterbestamning

Regulatorparametrarna har bestdmts med en modellbaserad kaskadmetod, déar sy-
stemet dimensionerats successivt inifran och ut. Innerloopar analyserades och ju-
sterades forst medan yttre loopar tillfalligt holls frankopplade, varefter dessa akti-
verades stegvis. Vid parameterbestdmningen efterstravades en tydlig separation av
tidskalor, déar varje yttre loop ar langsammare dn den narmast inre.
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Initiala parameterintervall togs fram med hjalp av enkla reglertekniska resonemang.
De slutliga parametrarna bestamdes darefter genom systematiska simuleringar och
manuell utvirdering i Simulink/MATLAB. Systemets respons analyserades genom
variation av initialtillstand och utvéirdering av dess férmaga att aterga till referenslé-
get. Forstarkningarna justerades systematiskt med avseende pa stabilitet, ddmpning
och responshastighet. Innerlooparna dimensionerades fér snabb referensfoljning ut-
an att orsaka oscillationer eller mattnader i styrsignalerna, medan de yttre looparna
anpassades for att sdkerstilla en langsammare dynamik. De slutliga parametrarna
valdes som en kompromiss mellan snabb respons och god dampning, dar overdriv-
na oscillationer och styrbegriansningar undveks. Samtliga parameteruppsattningar
aterfinns i appendix.

I figur 4.15 visas systemets respons vid avvikelser fran jamvikt i y-led. I figur 4.15a
visas reglersystemets respons vid en initial positionsavvikelse yo = 4 m, (zo = 200
m, v, 0 = —100 m/s). Systemet forflyttar raketen successivt mot referensvirdet, men
pa grund av den hojdberoende begransningen av den laterala hastigheten v, néra
markniva hinner referensvardet inte uppnas fullt ut. Slutpositionen hamnar dock
inom ett acceptabelt avstand fran malpunkten. I figur 4.15b visas motsvarande re-
spons for en initial hastighetsavvikelse v,0 = 2 m/s. I figur 4.16 visas pa analogt vis
responsen for reglersystemet som hanterar vertikalt led. Figur 4.16a visar responsen
for positionen i x-led vid en initialavvikelse xog = 4 m och figur 4.16b visar respon-
sen for en hastighetsavvikelse v,o = 2 m/s. I bade x- och y-led gar systemet mot
referensvirdet och responsen éar vialdampad och visar ingen kvarstaende oscillation.
Detta indikerar att de valda regulatorparametrarna ger stabil reglering.
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4.5 T
—y [m/s]
Yret [m/S]
0 | |
0 5 10 15
Tid [s]
(a) Respons i lateral position y
25 I
— vy [mis]
Vyref [M/S]
» i
15— -
g
=
(2]
L |
05— -
0 |
0 5 10 15
Tid [s]

(b) Respons i lateral hastighet v,

Figur 4.15: Systemets respons i y-led vid en avvikelse fran jamvikt.
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(b) Respons i vertikal hastighet v,

Figur 4.16: Systemets respons i vertikalt led vid en avvikelse fran jamvikt.
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4.7 Simulering av landning

Den dynamiska modellen och reglersystemet som presenterades i avsnitt 4.5 re-
spektive 4.6 implementerades i simuleringsmiljon Simulink. Valet av Simulink som
verktyg motiverades framst av dess grafiska programmering med blockscheman, vil-
ket ger en tydlig visuell 6verblick 6ver hur de olika delsystemen interagerar med
varandra. Dessutom finns det ett stort bibliotek med fordefinierade block, vilket
forenklar hanteringen av bland annat integration av signaler, annan matematik och
datavisualisering.

Simuleringarna gav, baserat pa reglersystemet och den dynamiska modellen, en mo-
dellbaserad uppskattning for hur vél styrsystemet fungerade. Simuleringarna ut-
fordes for att utvirdera om styrsystemet kan uppna en stabil orientering och en
kontrollerad inbromsning under den sista fasen av landningen.

4.7.1 Systemarkitektur

Simulink-modellen byggdes som ett modulért system for att kunna analysera de
olika delarna separat, samt for att enkelt kunna utoka i framtiden. De olika delsy-
stemen ar foljande:

o Reglersystem: Bestammer styrfenornas vinkel och kraftvektorns storlek ba-
serat pa aktuella tillstand och referens.

o Stelkroppsdynamik: Tva block som berdknar acceleration respektive vinke-
lacceleration i det kroppsfasta koordinatsystemet utifran verkande krafter och
moment samt aktuella tillstand.

e Framdrivning: Beraknar motorns totala kraftvektor Fr samt varje styrfenas
bidrag utifran magnitud Fr och aktuella styrvinklar.

o Branslefoérbrukning: Tar Fr som indata, berdknar massforandringen och
uppdaterar raketens massa. Om branslemidngden nar noll tvingas Fr till 0.
Uppdaterar d&ven masscentrum och troghetsmoment baserat pa aktuell massa.

o Aerodynamik: Berdknar de acrodynamiska krafterna F 4 och momenten M 4
utifran hastighet, vinkelhastighet och vind.

o Extern miljo: Genererar vindens hastighetsvektor.

En férenklad bild av delsystemen och deras samverkan ges i figur 4.17. Bla block re-
presenterar palagda storningar, lila block representerar styrsignalgenerering, grona
block representerar projektspecifika modeller och roda block representerar funda-
mentala fysikmodeller. I figur A.1 visas en 6versikt av systemmodellens implemen-
tation i Simulink, vilken ger en mer detaljerad bild Gver systemet. I figur A.2 visas
hur reglersystemet &r implementerat i Simulink samt dess interaktion med den dy-
namiska modellen.
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Figur 4.17: Flodesschema 6ver systemarkitekturen.

4.7.2 Verifiering

For fortsatt arbete dr det vésentligt att datormodellen stdmmer och simulerar rake-
ten pa ett korrekt fysikaliskt vis. For att sdkerstilla detta gjordes ett antal tester
dar varje komponent kontrollerades och eventuella fel atgardades.

For att testa att stelkroppsdynamiken var korrekt implementerad jémfordes den mot
en referensmodell. Till detta anvindes ett 6DOF-block fran MathWorks Aerospace
Blockset, och de bada modellerna testades mot samma palagda krafter och moment.
Detta verifierade att de fundamentala ekvationerna, och framfor allt transformatio-
nerna mellan de olika koordinatsystemen var korrekt utférda.

For den aerodynamiska modellen, till skillnad fran stelkroppsdynamiken, saknas det
ett exakt facit att jamfora med da den bygger pa empiriska samband och forenk-
lingar. Istéllet verifieras modellen baserat pa rimlighetsbedémningar och forvantat
fysikaliskt beteende. Samtliga aerodynamiska koefficienter testades i isolerade simu-
leringar for att sédkerstélla att de verkade i ratt riktning och i rimlig storlek. Darefter
kunde den aerodynamiska modellen i sin helhet bekréftas genom ytterligare simu-
leringar.
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4.7.3 Test av extremfall

For att undersoka styrsystemets formaga att stabilisera raketen fran initiala av-
vikelser varierades ett initialtillstand &t gangen medan 6vriga initialvarden holls
konstanta. For varje parameter 6kades avvikelsen successivt tills systemet inte ldng-
re uppfyllde landningskraven. Metoden ger en uppskattning av systemets tolerans
mot enskilda initialavvikelser, men beskriver inte noédvandigtvis systemets robusthet
mot kombinerade avvikelser. Initial hojd och vertikalhastighet varierades inte, utan
holls konstanta vid zp = 200 m och v, o = —100 m/s.

4.7.4 Monte Carlo-analys

For att testa reglersystemets robusthet genomfordes en Monte Carlo-analys med
N = 1000 iterationer. Initialtillstand for position (x¢, yo, 20), hastighet (V;.0, Vi.0, Vz.0),
orientering (Pg, Oy, ¥¢) och vinkelhastighet (po, qo, 70) genererades slumpmaéssigt och
oberoende av varandra utifran normalfordelningar N (i, o), dar p dr det nominella
viardet och o standardavvikelsen. Dessa viarden syftar till att representera de avvi-
kelser fran den ideala banan som raketen kan forviantas mota under normala forhal-
landen. Variationerna kan exempelvis komma fran yttre storningar och maétfel fran
sensorer. I tabell 4.4 presenteras parametrarna for variablernas normalférdelningar,
dar ett intervall om £3¢ har anvénts for att definiera det omrade inom vilket 99,73%
av de initiala osdkerheterna forvantas ligga. Simuleringarna koérdes med vind enligt
modellen i avsnitt 4.5.5, men holls konstant mellan iterationerna.

Anledningen till varfor Monte Carlo-analys anvéindes ér frimst systemets hoga kom-
plexitet, vilket gor det svart att beskriva analytiskt och hérleda 16sningar for alla
ténkbara scenarier. Systemet ses som en "svart lada” dér endast in- och utdata stude-
ras, som i dessa simuleringar utgors av raketens initialtillstand respektive tillstanden
da raketen nar marken. Med hjalp av ett stort antal simuleringar med varierande in-
data kan en meningsfull analys goras, trots att det som hander dar emellan ignoreras.

Tabell 4.4: Nominella varden och standardavvikelser for Monte Carlo-analysen.

Parameter W 30
Position () 200 m 5m
Position (y, 2) 0m 5m
Lutning (0, V) 0° 5°
Hastighet (v,.) -100 m/s 2m/s
Hastighet (vy,v,) 0 m/s 2 m/s

Vinkelhastigheter (€2) 0rad/s 0,05 rad/s

For att besvara fragestallningen om hur langt fran malpunkten raketen kan befinna
sig 1 yz-planet och dnda lyckas landa, gjordes ytterligare en uppsattning simule-
ringar. Testet utfordes dels med den TVC-modell som presenterades i avsnitt 4.5.6,
det vill sdga for styrfenesystemet. Utéver det kommer testet utforas pa en idea-
liserad modell déar hela motorns dragkraft kan avldnkas utan begrédnsningar. Den
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idealiserade modellen anvinds som jamforelsefall och motsvarar ungefar en ideal
gimbalstyrning. Har anvandes samma vind och variationer i initialtillstand som i
normalfallet (tabell 4.4), med skillnaden att y, och zy bestams, for respektive mo-
dell, enligt en likformig fordelning inom ett intervall som valdes tillrdackligt stort for
att fa en god spridning mellan lyckade och misslyckade resultat. Anledningen till
denna modifikation ar att fa en hogre upplosning av simuleringar langre fran det
nominella véirdet, vid systemets gransfall. For att analysera simuleringarna skrevs
program i Python.
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Resultat

I detta kapitel presenteras resultat fran simuleringar, CFD-analys och prototyp-
test. Fokus ligger pa huruvida styrsystemet och det framtagna reglersystemet kan
uppfylla projektets kravbild (tabell 1.1) vid markkontakt.

5.1 Resultat frAn simuleringar

[ figur 5.1 visas ett slumpmassigt genererat simuleringsfall fran Monte Carlo-analysen.
Figur 5.1a visar responsen for den vertikala regleringen, dar raketens vertikala po-
sition och hastighet, x respektive v,, samt hur dragkraften férdndras under land-
ningsforloppet. Figur 5.1b visar motsvarande respons for de laterala riktningarna.
Resultaten visar hur bade de vertikala och laterala tillstinden regleras mot sina re-
spektive referensvirden samt att raketen genomfor en stabil landning som uppfyller
projektets kravspecifikation.
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(a) Simulering i vertikal riktning (x, v, och Fr).
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(b) Simulering i laterala riktningar (y, vy, z och v,).

Figur 5.1: Systemets respons vid initiala avvikelser fran jamvikt.

5.1.1 Test av extremfall

I tabell 5.1 visas resultat fran de storsta testade enskilda initialavvikelserna som
fortfarande resulterade i en landning som uppfyllde kravbilden. Noterbart &r skill-
naden i styrformaga mellan de initialavvikelser som framst paverkar rorelse i z-led
(v2,0,©0, qo) jamfort med de som framst paverkar rorelse i y-led (v, Vo, 7). De
storsta initialavvikelser som kan hanteras for v, o, ©g och ¢y &r mindre dn hélften
av motsvarande maximala avvikelser vilka paverkar y-led.

Tabell 5.1: Storsta testade initialavvikelser som styrsystemet kunde stabilisera och
landa.

Initialtillstand | Avvikelse
Yo 39 m
20 36 m
Uy.0 16,8 m/s
V20 7m/s
P 103°
Oy 3,9°
Uy 9,3°
Do 6,2 rad/s
qo 0,4 rad/s
To 0,8 rad/s
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5.1.2 Monte Carlo-analys

Vid simulering med den variation i initialtillstand som presenterades i tabell 4.4
uppnaddes en framgangsgrad pa 98,1%, vilket motsvarar 981 lyckade landningar av
1000 simuleringar. Totalt misslyckades 19 simuleringar. I figur 5.2 visas fordelning-
en av vilka krav som brots i de misslyckade landningarna. Héar framgar det att i
samtliga 19 misslyckade landningar 6verskreds kraven for position i z-led, vertikal-
hastighet v,, laterala hastigheter, lutningen © samt vinkelhastigheterna ¢, r. Detta
indikerar att misslyckade landningar framst uppstar i situationer dar reglersystemet
helt forlorar kontrollen 6ver raketens orientering och rorelse, vilket leder till en kra-
schlandning snarare &n mindre avvikelser fran referensvardena.

19

Antal misslyckade: 19/1000

17.54

15.0 1

12,54

10.0 4

Antal féorekomster

7.54

5.04

254

0.0
z Uy Uy (6] q T o P

Felorsak

Figur 5.2: Fordelning av felorsaker vid Monte Carlo-analys.

Figur 5.3 visar landningspositionerna for samtliga simuleringar och i figur 5.4 visas
en forstorad bild 6ver de lyckade forsoken. Den streckade kvadraten markerar det
40 x 40 m stora omradet inom vilket raketen behéver landa, definierat i kravbilden.
Fran figur 5.3 framgar att flera av de misslyckade landningarna hamnar langt fran
sina initiala positioner i det laterala planet. Detta stéarker tolkningen att systemet
tappar kontrollen under dessa landningar. En tydlig tendens kan observeras mellan
kraschlandningar och stora avvikelser i slutposition i z-led vilket indikerar en sémre
styrformaga. Samma tendens framtrader aven i simuleringarna av extremfall, dar
reglersystemet uppvisar en tydligt simre férmaga att hantera storningar och initi-
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alavvikelser som paverkar z-led jamfort med motsvarande avvikelser som paverkar
y-led. Den begriansade styrformagan i z-led avspeglas aven i valet av regulatorpa-
rametrar, dar forstarkningarna K, ., och K, ,. har behovt valjas lagre an K, , och
K, ., for att undvika instabilitet och kraschlandningar. Reglerparametrarna ater-
finns i appendix. Detta indikerar att systemet i z-led ar kéansligare for aggressiv
reglering och har mindre stabilitetsmarginaler.

+ Lyckad landning
60 lx »  Misslyckad landning
£ Landningszon

404

204 e e

z-position [m]
(=]

y-position [m]

Figur 5.3: Landningspositioner i yz-planet for Monte Carlo-simuleringar.

En tydlig observation fran simuleringarna ar att reglersystemet generellt uppvisar
hog precision vid lyckade landningar. Figur 5.4 visar att majoriteten av de lyckade
landningarna samlas ndra malpunkten, med ett genomsnittligt avstand pa endast
1,06 m fran centrum av landningsomradet. Detta indikerar att regulatorerna inte
enbart klarar av att stabilisera raketen, utan aven kan korrigera laterala avvikel-
ser med relativt hog noggrannhet trots féorekomsten av varierande initialtillstand.
Resultaten fran Monte Carlo-analysen visar att reglersystemet ar robust mot sma
initiala avvikelser i flera led. I figur 5.4 kan aven en kollektiv forskjutning i vindens
riktning iakttas, vilket tyder pa att styrsystemet inte kan eliminera vindstérningar
pa ett onskvart satt.
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Figur 5.4: Forstorad vy av landningspositioner i yz-planet for de lyckade
simuleringarna.

For att utvardera hur val styrsystemet uppfyller kravbilden samlas resultaten fran
Monte Carlo-analysen i tabell 5.2. Tabellen visar medelvéirden fran raketens sluttill-
stand for de lyckade landningarna. Dessa jamfors med de krav som definierats for en
lyckad landning. Dértill presenteras andelen drivimedel som i genomsnitt forbrukats
under simuleringarna.

Resultaten visar att de lyckade landningarna uppfyller samtliga krav i kravspecifika-
tionen med god marginal. Den parameter som ligger ndrmast gransvardet for under-
kand landning ar den vertikala hastigheten vid markkontakt. Detta beror framst pa
den implementerade markkontakts-logiken, dédr motorn stdngs av nar raketen befin-
ner sig 2,5 cm Over marken och raketen darefter tillats falla fritt den sista strackan.
Den o6kade vertikalhastigheten vid markkontakt ar dédrmed i huvudsak en konse-
kvens av modellens forenklade hantering av den avslutande landningsfasen snarare
an en begrinsning i sjilva reglersystemets stabilitet eller styrformaga. I en verklig
implementering hade motorn sannolikt kompletterats med landningsben vilket hade
ddmpat landningen.
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Tabell 5.2: Genomsnittligt sluttillstand for de lyckade landningarna fran det slump-
massiga simuleringsfallet.

Parameter Resultat (medelvirde) Krav
Landningsposition 1,06 m fran mittpunkt  inom 40 x 40 m
Vertikal hastighet 0,70 m/s <1lm/s
Horisontell hastighet 0,04 m/s <1lm/s
Lutning 0,08° < 5°
Vinkelhastighet 0,00 rad/s <0,1rad/s
Forbrukat drivmedel 49% -

Resultatet fran testet som syftade till att bestimma fran vilket initialt avstand fran
malet i yz-planet som raketen kan landa visas i figur 5.5a och 5.5b. I figurerna repre-
senterar varje markering den slumpmassigt valda positionen i horisontalplanet for en
simulering. Markeringarna ar fargade grona eller roda, beroende pa om de uppfyller
kraven vid markkontakt. Bade ideal styrning och styrfenor uppvisar en stark korre-
lation mellan avstand till origo och huruvida landningen lyckas. Med ideal styrning
var 90% av landningarna lyckade inom radien 85,5 meter. For styrsystemet med
styrfenorna, dar den tillgangliga styrkraften reduceras av bade den begransande av-
ledningseffektiviteten (ks) och den begrénsade andelen dragkraft som paverkas av
fenorna (k,), uppnaddes samma framgangsgrad inom radien 38,2 m. Detta betyder
att styrsystemet i teorin kan styra in raketen fran upp till 18 meter utanfér land-
ningszonen 9/10 génger.

Vid jamforelse mellan styrsystemen framtrader tydliga skillnader i styrférmaga och
robusthet. Framgangszonen for det idealiserade systemet har en radie som &r cirka
47 m storre &n motsvarande zon for styrfenesystemet. Detta visar att begriansningar-
na i styrfenornas formaga att avleda dragkraftsvektorn har en betydande paverkan
pa systemets totala reglerprestanda. Vidare kan det observeras att det inom fram-
gangszonen for styrsystemet med styrfenor férekommer flera misslyckade landningar
som inte enbart aterfinns ldngs zonens rand utan ar spridda oéver omradet, se figur
5.5b. Detta skiljer sig fran det idealiserade systemet dér misslyckade landningar
huvudsakligen uppstar néra systemets gransfall. De spridda misslyckandena i styr-
fenefallet tyder pa att vissa kombinationer av initialtillstand och storningar kan leda
till abrupt forlust av kontroll, trots att raketen initialt befinner sig inom ett omrade
som i teorin bor vara hanterbart. Detta indikerar att styrfenesystemet dr mer kéns-
ligt och visar begriansningar i den tillgéngliga styrkraften.
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Figur 5.5: Initiala positioner i yz-planet samt radien inom vilken
framgéngsgraden 6versteg 90 % for (a) ideal styrning och (b) styrfenesystem.
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5.2 Resultat fran CFD-analys

I detta avsnitt presenteras resultaten fran CFD-simuleringarna. Forst analyseras
losningarnas konvergens och stabilitet, foljt av en sammanstéllning av de krafter som
uppmattes pa styrfenorna vid olika styrvinklar. Darefter visualiseras hastighets- och
tryckfaltet kring och pa fenorna for att tydliggora hur fenornas vinkling paverkar
raketens avgasstrom.

5.2.1 Konvergens av residualer

Losningens numeriska konvergens studerades genom att granska residualernas for-
lopp. Dessa presenteras i figur 5.6 nedan.

Residuals

w— Continuity
X-momentum
w—Y-momentum
— Z-momentum |
w— Energy

Te+08 4

Sdr
w— Tke

Te+06 4

1e+04 4

Residual

Te+024

Iteration

Figur 5.6: Residualer for de olika ekvationerna 6ver iterationsantalet for styrvinkel
0°. Tke och Sdr representerar k respektive w.

Kriteriet for numerisk konvergens var att residualerna skulle stabiliseras under tros-
kelvirdet pa 107*. Som framgar av figur 5.6 var residualerna for w-ekvationen for
specifik dissipationsgrad (bendmnd Sdr i bilden) de enda som nérmade sig denna
niva, dven om de stabiliserades nagot 6ver griansen. De andra ekvationerna lag under
hela simuleringen pa betydligt hogre nivaer, i storleksordningen 1 till 5-103. Residu-
alerna for X- och Z-momentum uppvisade liknande forlopp. Relativa likheter fanns
ocksa mellan residualerna for Y-momentum, energin och kontinuitet om én vid olika
magnituder. Kurvan fér den turbulenta kinetiska energin, & (Tke i Figur 5.6), skiljde
sig fran de ovriga pa sa vis att den hade lagre oscillation. Efter ca. 1250 iterationer
sags en kraftig 6kning av samtliga residualer. Samtidigt rapporterade 16saren bak-
atriktat flode (reversed flow) vid utloppet. Detta bekréftades med en vektorvy 6ver
hastigheten vid utloppet dar det tydligt framgick att flodet rorde sig i fel riktning.
Se figur 5.7 nedan.
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Velocity (mis)
5.51 541 1.08e+03

Figur 5.7: Vektorvy over hastigheten vid utloppet.

5.2.2 Fysikalisk konvergens av kraftresultat

Hoga residualer betyder inte att 16sningen ar inkorrekt 6ver hela doménen, den kan
fortfarande vara tillforlitlig i mindre delvolymer [Malalasekera, 2007, s. 301]. Dér-
for studerades den fysikaliska konvergensen lokalt vid fenorna, genom granskning av
plottar for krafter pa de fyra fenorna. Ett urval av representativa plottar presenteras
for att illustrera detta. Flodet ar riktat i negativ y-riktning och motstandskraften
som fenorna genererar betecknas darmed som F),. Vidare betecknas de horisontellt
verkande krafterna som F, och F). I figurerna nedan visas ett urval av kraftkurvor
som representerar de huvudsakliga beteenden som observerades under simuleringar-
na.

55 1

== Motstandskraft

50

45

40
359

304

Motstandskraft (N)

25

20

T T T T T T T T T T T T
100 200 300 400 500 600 700 800 900 1000 1100 1200

Iteration

Figur 5.8: F, for styrvinkel 0°.

I figur 5.8 framgar det att motstandskraften, efter viss oscillation inledningsvis,
borjade konvergera mot ett varde kring 41 N. Vid ndrmare granskning noterades en
stigande trend dven mot slutet av simuleringen. Simultant med att residualerna steg
abrupt stabiliserades kraften vid 40,91 N. Detta leder till en viss osédkerhet eftersom
kraften inte nadde ett stabilt viarde innan residualernas 6kning. Trots detta anses
kraften ha uppnatt ett tillrackligt stationart tillstand for att ligga till grund for
den fortsatta analysen, da fordndringstakten i slutfasen ar minimal i forhallande till
totalkraften.
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Force z-led Monitor Plot === Force z-led Monitor
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Figur 5.9: F, for styrvinkel 0°.

Den horisontella kraften F, visas i figur 5.9. Vid 0° styrvinkel bor de horisontel-
la kraftkomponenterna idealt vara nara noll, eftersom ingen avsiktlig avbojning av
avgasstrommen sker. Efter en period av storre avvikelser i initialskedet oscillerade
kraften med lag amplitud kring 0 N. Darefter steg kraften mot hogre varden. Si-
muleringen avslutades da residualerna ¢kade vid 1250 iterationer. Saledes kan inte
F,-kraften sdgas ha konvergerat. I detta fall ar det dock av mindre vikt, eftersom
kraften uppvisade forsumbara varden i relation till motstandskraften under hela si-
muleringen.

For F, vid 10° styrvinkel 6kar kraften snabbt efter att kraften borjade bevakas, dér-
med en stabil kurva under de forsta iterationerna. Dérefter nar kraften ett maximalt
varde innan den gradvis minskar och stabiliseras runt 49 N. Den initiala 6kningen
kan kopplas till att flodet fortfarande utvecklas, medan den senare utplaningen vi-
sar att kraften nar ett relativt stabilt tillstand. Eftersom kraften planar ut mot
slutet och ligger i samma storleksordning som slutvardet (49,05 N) bedéms detta
viarde vara anvandbart som en uppskattning av den genererade sidkraften. Grafen
presenteras i figur 5.10.
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Figur 5.10: F, for styrvinkel 10°.

Sammantaget var bedéomningen att l0sningen visade tydliga indikationer pa fysi-
kalisk konvergens. Utéver ovanstaende exempel planade merparten av krafterna ut
efter cirka 500 iterationer. Vardena pa krafterna ses som tillforlitliga uppskattning-
ar, men det ska vagas in att krafterna inte hinner stabiliseras helt mot asymptotiska
varden.

5.2.3 Kraftresultat

[ simuleringarna representerar F, den genererade lyftkraften fran styrfenorna, medan
F, representerar en horisontell kraftkomponent som inte forvantas uppsta i ett idealt
symmetriskt flode. F, betecknar motstandskraften. De uppmaétta krafterna totalt for
alla fyra fenor presenteras i tabell 5.3.

Tabell 5.3: Krafter pa 4 fenor.

Styrvinkel [°] | F, (Motstandskraft) [N] | £, [N] | F, (Lyftkraft) [N]
0 40,01 0,44 0,28
5 4214 0,52 23,31
10 49,05 0,95 45,22
12 53,01 1,19 53,59

Ur tabell 5.3 kan det utldsas att motstandskraften okar icke-linjart med styrvinkel.
Mellan 0° och 5° skiljer sig motstandskraften marginellt i absoluta termer, med 6k-
ning fran 40,91 till 42,14 N. Tillvaxten ar mer framtridande mellan 5° och 10°, da
den 6kar med 6,91 N. Aven vid en styrvinkel pd 12° dr okningen relativt stor med
en skillnad pa 3,96 N.
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Lyftkraften foljer ett tydlig linjart samband for styrvinklarna 0°, 5° och 10° da den
inledningsvis stiger med 23,03 N och déarefter med 22,91 N. Denna trend fortsatter
mellan 10° och 12° dér kraften 6kar med 8,37 N, vilket motsvarar en relativ 6kning
pa 18,5%. Noterbart ar att den horisontella kraften i x-riktning okar fran 0,44 N
till 1,19 N trots att fenorna inte vinklas i denna riktning. Detta indikerar en viss
asymmetri i flodesfiltet.

For att erhalla en 6kad forstaelse for den enskilda styrfenans styrforméaga analysera-
des krafterna pa en vinklad geometri. Vidare redovisas éven L/D-forhallandet for att
mojliggora jamforelse med prototyptesterna. Resultaten sammanstélls i tabell 5.4.

Tabell 5.4: Krafter pa vinklad fena.

Styrvinkel [°] | F, (Motstandskraft) [N] | F, (Lyftkraft) [N] | L/D
5 10,7 11,9 1,11
10 14,33 23,67 1,65
12 16,45 98,22 1,72

Som framgar av tabell 5.4 6kade motstandskraften nar fenan vinklades, fran 10,7 N
vid styrvinkel 5° till 16,45 N vid 12°. Detta innebar att raketens nettokraft minskar,
vilket resulterar i en lagre acceleration. De uppmaéatta vardena for lyftkraft bekréaftar
det linjara forhallandet till styrvinkel som noterades i tabell 5.3. Detta illustreras
vid en jamforelse mellan 5° och 10°, dér lyftkraften ckade nadrmast proportionellt
fran 11,9 N till 23,67 N. Fran L/D-forhallandet kan utldsas att styrfenans verk-
ningsgrad 6kar ju mer den vinklas inom det har intervallet. Observera emellertid att
okningstakten avtar mellan 10° och 12°, vilket tyder pa att kvoten borjar narma sig
maximalvardet.

5.2.4 Visualisering av flodesavbojning

For att visualisera styrfenornas paverkan pa raketens avgasstrom studerades hastig-
hetsfaltet i ett tvadimensionellt snitt i yz-planet. Figur 5.11 visar hur avgasstrom-
men avbojs i negativ z-riktning da tva motsatta styrfenor vinklas med 10°. Detta
overensstammer med den kraftgenererande mekanism som beskrivits i avsnitt 3.1.1,
dar en vinklad fena omdirigerar en mangd av flodets rorelseméngd och darmed ger
upphov till en sidokraft. Den asymmetriska utbredningen av flodet indikerar &ven
att fenorna styr flodet i onskad riktning, vilket ligger i linje med de sidkrafter som
presenterades i tabell 5.3 och tabell 5.4.
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Figur 5.11: Hastighetsfalt i yz-planet for styrvinkel 10°.

67



5. Resultat

5.2.5 Tryckfordelning pa styrfenan

Trycket pa fenans yta, som genereras av raketens avgasstrom, analyserades detalje-
rat for att kartlagga hur tryckférdelningen bidrar till den resulterande styrkraften
for olika vinklar. Nedanstaende skalarvy (Figur 5.12) visar tryckférdelningen vid
styrvinkel 0°. Tryckfordelningen ar symmetrisk sa endast ena sidan visas i det hér
fallet.

Pressure (Pa)
-8.65e+04 5.77e+04 2.02e+05

Figur 5.12: Tryckfordelning pa fena for styrvinkel 0°. Trycket ar relativt mot
atmosfarstrycket (101 325 Pa).

Det hégsta trycket uppméttes lings fenans framkant, ca 2,02 x10° Pa. Anledningen
till detta dr att flodets hastighet bromsas ned till noll vid en sa kallad stagnations-
punkt [White, 1999, s. 40]. P4 fenans évre del lag trycket sedan stabilt en bit 6ver
atmosfartrycket, runt 1,0 x10° Pa till 1,5 x10° Pa. Nér gasen passerade fenans horn
sjonk trycket. Detta beror pa att gasen sldpper fran fenans yta vid skarpa horn (séa
kallad flodesavlossning), vilket skapar en zon med undertryck [White, 1999, s. 518].
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Nar fenan vinklades hade tryckfordelningen en annan profil. I figur 5.13 presenteras
en skalarvy over trycket vid styrvinkel 10°.

Pressure (Pa)
-8.91e+04 1.51e+05 3.91e+05

Pressure (Pa)

897e+04  1.51e+05 3.91e405 - -

(a) Tryckfordelning pa den anstrommade (b) Tryckférdelning pa den avvanda si-
sidan. dan.

Figur 5.13: Skalarvy over tryckfordelningen pa fenans yta for styrvinkel 10°. Trycket
ar relativt mot atmosfarstrycket (101 325 Pa).

I figur 5.13 identifieras ett hogre maxtryck vid stagnationspunkten jamfoért med vad
som var fallet for styrvinkel 0°. Detta beror pa att flodet traffar fenan mer vinkelratt
som en foljd av styrvinkeln pa 10°. Notera att trycket pa den anstrommade sidan
breder ut sig mer i det har fallet och visar ett genomgaende overtryck i forhallande
till atmosfartrycket. Till skillnad fran fallet med styrvinkel 0°, dar tryckfordelningen
var symmetrisk, uppstod ett undertryck pa den avvinda sidan av fenan. Forklaringen
till det ar att gasen tvingas accelerera runt den spetsiga framkanten av fenan. Detta
leder enligt Bernoullis princip till att trycket sjunker och det blir en sugeffekt [White,
1999, s. 520-521]. Kombinationen av 6vertrycket pa den anstrommade sidan och
suget pa den avvanda sidan skapar en tryckskillnad som ger fenan dess resulterande
kraft och ddrmed dess styrforméaga [White, 1999, s. 467-470].
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5.2.6 Lokala stromningsfenomen runt styrfenan

For att studera de lokala stromningsfenomenen kring styrfenorna narmare, jamfors
i figur 5.14 hastighetsfaltet kring fenorna for 0°- och 10° vinkel.

Velocity: Magnitude (m/s)

Velocity: Magnitude (m/s) 0.206 966 1.93e+03

0.315 966 1.93e+03

E

(a) Hastighet kring styrfenan (b) Hastighet kring styrfenan, vinklad
10°

Figur 5.14: Hastighet kring styrfenor i yz-planet.

Vid 0° ar hastighetsfiltet i huvudsak symmetriskt kring fenan, vilket ar forvantat
eftersom den inte introducerar nagon avsiktlig riktningsfordndring av flodet. Trots
detta paverkar fenan markbart avgasstrommen. Eftersom flodet ar supersoniskt och
fenan utgor ett hinder i stromningen bildas skarpa gradienter i hastighetsfaltet langs
fenans sidor. Dessa gradienter ar forenliga med sneda chockvagor som uppstar nér
flodet tvingas passera runt fenan. Bakom fenan bildas d&ven ett omrade med reduce-
rad hastighet, vilket motsvarar en lokal wake till f6ljd av flédesseparation.

Nar fenan vinklas till 10° blir ddremot hastighetsfiltet noterbart asymmetriskt.
Chockstrukturen blir da starkare pa den sida av fenan som é&r vinklad mot av-
gasstrommen, dar flodet komprimeras och bromsas upp. Pa motsatt sida blir flodet
istallet mer avlastat, vilket bidrar till den tryckskillnad som tidigare observerats i
avsnitt 5.2.5. Denna asymmetri gor att avgasstrommen omdirigeras i sidled och ger
upphov till den horisontella kraftkomponent som redovisas i avsnitt 5.2.3.

Jamforelsen mellan 0° och 10° visar darmed att styrfenan paverkar avgasstrommen
dven i ett neutralt lage, men att vinkelutslag fordndrar chockstrukturen och has-
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tighetsfordelningen pa ett asymmetriskt satt. Det dr denna asymmetri, snarare an
enbart fenans narvaro i flodet, som skapar den styrande kraftkomponenten och le-
der till avbojning av avgasstrommen. Vidare visar aven detta pa att designen av
styrfenan i avsnitt 4.2 uppnar sitt syfte genom att béja av flodet via sneda chock-
vagor istéllet for att skapa normala chockvagor och genererar pa sa satt mindre
energiforluster.
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5.3 Resultat fran prototyptest

Totalt genomfordes sex tester vid styrvinklar mellan 0° och 10°. Endast tva tester
bedomdes ge resultat som var tillrdckligt anvindbara for vidare analys, dven om
matdata inneholl vissa osdkerheter, se tabell 5.5. Under flera av testerna observera-
des kraftig strukturell deformation av styrfenan, se figur 5.15.

Tabell 5.5: Sammanstéillning av genomforda prototyptester.

Styrvinkel| Antal Anviandbara

[°] tester tester Kommentar

Fenan wuppvisade kraftig
0 3 0 vridning och deformation
under testerna.

Ett test gav anvandbar mét-
data, medan det andra pa-

g 2 1 verkades kraftigt av defor-
mationer i fenan.
Testet gav anvindbar mét-
10 1 1 data trots vissa matosaker-

heter.

Figur 5.15: Observerad deformation av styrfenan efter genomfort prototyptest.
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5.3.1 Test vid 5°

Vid aktivering av motorn bibehdll styrfenan initialt ett utslag pa 5°, vilket resulte-
rade i en avbojning av flédet i motsvarande riktning, se figur 5.16. Efter en kort tids
belastning observerades dock bade vridning och strukturell deformation av styrfe-
nan, vilket paverkade avbojningsvinkeln. Da brinntiden hade avslutats uppmattes
vinkeln till cirka 25°.

Figur 5.16: Prototyptest vid 5°. Bilden till vinster visar testets inledande skede
och bilden till hoger visar testets avslutande skede.

I figur 5.17 visas lastcellernas uppmétta motstands- och lyftkraft som funktion av
tiden. Tiden anges i sekunder pa x-axeln och kraften i kilogramkraft (kgf) pa y-
axeln, dar 1kgf ~ 9,81 N. Vid grafernas forsta toppar bibeholl styrfenan ett utslag
pa 5° samtidigt som motorn utvecklar maximal kraft. Innan tydlig vridning och
deformation av fenan uppmattes en maximal motstandskraft pa cirka 4,9 N samt en
maximal lyftkraft pa cirka 1,7 N. Darefter minskade bade motstands- och lyftkraft
innan de senare ater 6kade. Den exakta tidpunkten da fenan borjar vrida sig ar svar
att identifiera utifran tillginglig matdata och videomaterial.
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Lastcellsdata [5 grader]

Figur 5.17: Motstandskraft och lyftkraft for test vid 5°.

5.3.2 Test vid 10°

Vid testet med 10° observerades ett liknande beteende som for testet vid 5°, dar
styrfenan initialt bibeholl sitt utslag innan vridning och deformation uppstod, se
figur 5.18. Efter avslutad brinntid uppmaéattes fenans vinkel till cirka 30°.

Figur 5.18: Prototyptest vid 10°. Bilden till vinster visar testets inledande skede
och bilden till hoger visar testets avslutande skede.
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I figur 5.19 visas lastcellernas uppmétta motstands- och lyftkraft for test vid 10°.
Aven under detta test dr det svart att identifiera den exakta tidpunkten d& styrfenan
borjar vrida sig. Vid den initiala krafttoppen hade styrfenan fortfarande ett utslag
pa 10°, samtidigt som en maximal motstandskraft pa cirka 6,7 N och en maximal
lyftkraft pa cirka 6,0 N uppmaéttes. Efter den initiala toppen minskade bada krafter-
na successivt samtidigt som variationer i matvardena observerades under resterande
del av testet.

Lastcellsdata [10 grader]

Figur 5.19: Motstandskraft och lyftkraft for test vid 10°.

5.3.3 Sammanstillning av data

Samtliga tester uppvisade variationer i styrfenans beteende under belastning. I de
tva utvalda testerna bibeholl styrfenan sitt ursprungliga utslag under den initiala
delen av brinntiden innan vridning och tydlig deformation observerades. Trots att
den exakta tidpunkten for denna forandring var svar att faststélla sammanfoll de
initiala krafttopparna med perioder dar styrfenan fortfarande holl sitt avsedda ut-
slag. Dessa delar av matdata bedomdes darfor vara tillréckligt anvandbara for vidare
analys.

Eftersom krafttopparna i bada testerna intraffade vid motorns maximala dragkraft
anvandes Fr ~ 36 N vid berdkning av den approximerade lyftkraften enligt ekvation
4.2. Den approximerade lyftkraften jamfordes darefter med de uppméatta virdena i
form av relativ avvikelse mellan uppmétt och approximerad lyftkraft, se tabell 5.6.
Det uppmétta forhallandet mellan lyftkraft och motstandskraft, uttryckt som L/D,
redovisas i tabell 5.7.
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Tabell 5.6: Jamforelse mellan uppmatt och approximerad lyftkraft for olika styr-

vinklar.
Uppmatt Approximerad
Styrvinkel [°] | lyftkraft [N] | lyftkraft [N] | Avvikelse [%]
5 1,7 3,1 45
10 6,0 6,25 4

Tabell 5.7: Uppmétt lyftkraft och motstandskraft for olika styrvinklar.

Uppmatt Uppmatt
Styrvinkel [°] | lyftkraft [N] | motstandskraft [N] | L/D
5 1,7 4.9 0,35
10 6.0 6.7 0,9

Vid jamforelse med de tidigare studier som presenterades i avsnitt 4.2 observerades
lagre L/D-forhallanden for styrfenorna i detta arbete. I den tidigare studien upp-
visade den kilformade geometrin experimentellt bestamda L/D-forhdllanden mellan
1,96 och 2,6 vid styrvinklar pa 5° respektive 10° [Balaji et al., 2025]. Studien angav
aven att ett L/D-forhallande 6ver 2 &r 6nskvért for att erhalla en effektiv omvandling
av motorns dragkraft till styrande kraft.

5.3.4 Jamforelse mellan CFD och prototyptest.

For att undersoka hur val CFD-simuleringarna éverensstamde med prototyptesterna
jamfordes L/ D-forhallandet mellan metoderna for motsvarande vinkel, se tabell 5.8.

Tabell 5.8: L/D-jamforelse mellan CFD och prototyptest.

Styrvinkel [°] | L/D, CFD | L/D, Prototyptest
5 1.1 0.35
10 1,65 0,9

Prototyptesterna uppvisade genomgaende lagre forhallanden &n CFD-simuleringarna
for bada undersokta styrvinklar. Samtidigt observerades samma trend mellan meto-
derna, dér storre styrvinklar resulterade i hogre L/D-forhéllanden. Resultaten visar
dérmed en kvalitativ 6verensstammelse mellan metoderna, trots tydliga kvantitativa

skillnader.
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6.1 Simuleringar

Resultaten fran simuleringarna visar att styrsystemet i stor utstrdackning har for-
maga att uppna en stabil och kontrollerad vertikal landning inom den uppstallda
kravspecifikationen. For fallet med styrfenor uppnas en framgangsgrad pa 98,1%, dar
981 av totalt 1000 simuleringar resulterar i en godkénd landning. Detta indikerar
att systemet, under de antaganden och forenklingar som gjorts i modellen, har god
formaga att hantera variationer i bade initialtillstand och yttre storningar. De 19
simuleringar som underkants uppvisar generellt avvikelser i flera tillstand samtidigt.
Detta tyder pa att de misslyckade landningarna framst uppkommer da styrsyste-
met forlorar kontroll, vilket resulterar i en kraschlandning. Den hoga framgangsgra-
den i Monte Carlo-analysen, tillsammans med den relativt stora framgangszonen i
yz-planet, visar att styrsystemet har en god robusthet mot realistiska variationer
i initialtillstand. Extremfallsanalysen visar dessutom att systemet kan stabilisera
raketen dven vid relativt stora enskilda initialavvikelser, vilket ytterligare starker
bilden av ett robust reglersystem inom det understkta arbetsomradet. Att de lyc-
kade simuleringarnas sluttillstand med god marginal klarar kraven tyder dven pa
att styrsystemet kan landa raketen med hog noggrannhet trots yttre stérningar och
varierande avvikelser.

Jamforelsen mellan styrfenesystemet och den idealiserade TVC-modellen uppvisar
styrfenornas begransade styrforméaga i de laterala leden. Den idealiserade TVC-
modellen uppnar en framgangszon med mer an dubbelt sa stor radie som styrfe-
nesystemet, samt en hogre robusthet mot kombinerade avvikelser. Detta framgar
av att de misslyckade landningarna huvudsakligen uppstar néira framgangszonens
rand, till skillnad fran styrfenesystemet, dér flera misslyckade landningar aterfinns
langt innanfér det omrade som annars domineras av lyckade simuleringar.

I simuleringarna visas genomgaende en samre styrformaga i z-led jamfort med y-led
for bade ideal styrning och fenstyrning. En anledning till asymmetrin i styrningen
kan vara hur vinklarna ar definierade i systemmodellen jamfort med hur de hanteras
i reglersystemet. Reglersystemet tolkar vinklarna © och ¥ som de projicerade vink-
larna i xz- respektive xry-planet och anviander dem som ett matt pa hur mycket rake-
ten ar lutad at varje hall. I sjalva verket ar vinklarna en del av rotations-sekvensen
enligt Eulers Z-Y-X-konvention och appliceras alltsa i ordningen V-O-®. En vinkel
ar alltsa beroende av de foregaende rotationerna i sekvensen. Detta paverkar ock-
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sa TVC-modellen, vilket resulterar i att z-komponenten i dragkraftsvektorn alltid
kommer att vara mindre &n y-komponenten da J, = 0, (se ekvation 4.29). Denna
effekt ar liten da raketen ar néra upprétt och styrvinklarna ar néara noll, men 6kar da
vinklarna blir storre, vilket kan forklara kénsligheten mot initiala vinkelavvikelser.
For att atgiarda detta i framtida iterationer bor rotationsmatriserna implementeras
aven i regulatorn for att gora en korrekt oversittning, alternativt undersoka anvand-
ningen av kvaternioner for att representera rotation.

Simuleringarna dr baserade pa forenklingar och antaganden, exempelvis genom aero-
dynamikmodellen, att raketen modelleras som en stelkropp och att signalerna skickas
utan fordréjningar eller brus. I verkligheten finns flera faktorer som hade paverkat
hur vél styrsystemet kan landa raketen, vilka bortses i denna modell. Trots detta ger
resultaten en god indikation att ett TVC-system baserat pa styrfenor kan anvandas
som styrsystem for vertikal landning av raket och bor évervigas av CAESAR vid
konstruktion for framtida raketer.

6.2 Val av styrsystem

I efterhand kan valet av styrsystem diskuteras utifran projektets huvudsakliga mal.
Styrfenor valdes framst utifran att arbetet utgick fran en befintlig raketmodell ut-
vecklad av CAESAR for tdavlingar sasom EuRoC, dir &ndamaélet ar att na en max-
imal hojd snarare dn att genomfora en kontrollerad landning. Det innebar att styr-
systemet i stor utstriackning anpassades till en design som inte ursprungligen var
avsedd for hogprecisionstyrning. Styrfenor bedoms i efterhand vara en genomfoérbar
16sning inom ramen for den befintliga raketdesignen, men mindre optimal for en raket
som fran borjan designas for motoriserad vertikal landning. Detta da l6sningen med-
for stora dragkraftsforluster samt en begransad styrférmaga. Detta framgick tydligt
i resultaten, dar styrformagan begransades for styrsystemet med styrfenor jamfort
med det ideala styrsystemet. For att uppna stabilitet med styrfenorna krévdes stark
begrinsning av referenssignaler for de laterala hastigheterna, vilket begrinsade ra-
ketens formaga att aterga till referensvardet vid stora avvikelser i y- och z-led. Detta
visar en grundlaggande nackdel med styrfenor: styrsystemets prestanda begrinsas
inte enbart av reglerstrategin utan av styrfenornas fysiska kapacitet att rikta drag-
kraften pa ett effektivt satt. Denna begrédnsning beror framst pa att styrfenornas
fysiska vinkel inte overfors direkt till en motsvarande avbojning pa kraftvektorn,
samt att endast en del av avgasstrommen kan paverkas av styrfenorna.

En gimbalstyrd motor bedéms vid detta d&ndamal vara ett lampligare val av styrsy-
stem. Att direkt styra kraftvektorn genom att vinkla hela munstycket, utan fysiska
hinder i avgasstrommen, minskar dragkraftsforluster och okar styrformagan. Pa det-
ta siatt kan man fa béttre styrning i bade vertikala och laterala led, vilket &r centralt
for en kontrollerad vertikal landning. For raketer av denna storlek och &ndamal har
styrsystem baserat pa gimbalstyrd motor varit vanligt forekommande.

Implementeringen av en gimbalstyrd motor hade, till skillnad fran styrfenesystemet,
kravt stor omkonstruktion av den befintliga raketmodellen, vilket ansags vara for
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omfattande for detta projekt. Déaremot rekommenderas CAESAR i framtida projekt
déar landning ligger i fokus, att 6verviga en ny systemdesign snarare dn att vida-
reutveckla en befintlig raket. Pa sa satt kan man utifran funktionella krav designa
en raket som ar battre lampad for en vertikal landning, ddr en gimbalstyrd motor
sannolikt skulle utgora ett mer lampligt val av styrsystem.

6.3 CFD

Resultaten fran CFD-simuleringarna visade pa hur styrfenorna paverkade flodet
fran raketens avgasstrom. Hastighets- och tryckfalten visar att de vinklade fenorna
skapar en asymmetrisk paverkan pa flodet, vilket resulterar i en horisontell kraft-
komponent. Detta stods dven av kraftresultaten i avsnitt 5.2.3, dar kraften i z-led
okade med styrvinkeln. Resultaten indikerar darmed att styrfenorna faktiskt bo-
jer av avgasstrommen och genererar styrande krafter, vilket var malet med CFD-
simuleringarna. Kraftresultaten visar att styrfenorna genererar en tydlig sidkraft
nar de vinklas i avgasstrommen. Sérskilt framgar att kraften i z-led okar néstan
linjart mellan 5° och 10°, vilket indikerar att fenorna inom detta intervall har ett
forutsagbart styrsvar. Vid storre vinklar syns dock tecken pa att okningen borjar
avta. Detta indikerar att vald maxvinkel for styrfenorna (12°) var ett lampligt val for
det simulerade styrsystemet. Samtidigt bor resultaten betraktas med forsiktighet,
eftersom simuleringarna paverkades av flera numeriska osédkerheter.

Precisionen i l6sningen begransades av doméanens randvillkor, brist pa berdknings-
resurser, samt projektets tidsramar. For att fa en mer tillforlitlig 16sning behover
avgasflodet fran motorn modelleras som faktisk forbranningsgas, istéallet for luft. Med
en riktig avgasstrom hade gasens fysikaliska egenskaper forandrats, vilket foljaktli-
gen skulle paverka krafternas magnitud. De kvalitativa trenderna som redovisades
i avsnitt 5.2.5, med ett hogre tryck pa den anstrommade sidan av fenan, bedéms
dock forbli desamma. Detta eftersom de grundlidggande principerna for hur tryck
uppstar nar ett flode moter en vinklad yta dr samma for alla gaser.

Bristen pa berdkningsresurser paverkade huvudsakligen utformningen av berak-
ningsnatet. Problemet uppkom vid simuleringens utférande, da losaren begransa-
des av datorns minneskapacitet. Ett finare nat skulle sannolikt resultera i att den
numeriska avvikelsen som diskuterades i avsnitt 5.2.1 reduceras. Utformningen av
berdkningsnétet blev saledes en avviagning mellan numerisk noggrannhet och berék-
ningsbarhet. Denna begrénsning reflekteras i vyerna som illustrerades i avsnitt 5.2
dar fargskillnaderna mellan angransande celler indikerar att natupplosningen inte
ar tillrdckligt hog for att berdkningarna ska bli mer tillforlitliga.

Projektets tidsramar innebar att en prioritering av simuleringsfall blev nédvandig.
Detta eftersom varje simuleringskérning kraver avseviart med tid for att uppna kon-
vergens. Exempelvis hade problematiken med bakatriktat flode vid utloppet tro-
ligtvis kunnat atgardas genom att forlanga doménens utstréackning bakom raketen,
vilket inte rymdes inom projektets tidsramar. Vidare hade fler styrvinklar kunna
analyseras for att fa en mer genomgripande uppfattning av hur fenan styr flodet
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over hela vinkelspannet. Pa ett generellt plan bedéoms dock de valda styrvinklarna
vara representativa for att faststilla fenans aerodynamiska egenskaper.

6.4 Prototyptest

Endast tva av de sex tester som utférdes bedomdes ge resultat som var tillréck-
ligt anvindbara for vidare analys. Detta berodde framst pa att styrfenan uppvisade
kraftig vridning under belastning fran motorn. Vridningen bedéms orsakats dels av
termisk deformation till f6ljd av hoga temperaturer och dels av att fenan inte var till-
rackligt styvt infést i sin rotationsaxel. Eftersom styrvinkeln varierade under testets
gang kunde resultaten inte betraktas som fullt tillforlitliga. Styrvinklarna bestdmdes
aven manuellt med gradskiva och 6gonmatt, vilket medfor ytterligare osdkerheter i
de experimentella méatningarna.

Trots dessa begréansningar bedéomdes de initiala krafttopparna fran de tva anvand-
bara testerna vara tillrdckligt representativa for vidare analys, eftersom styrfenan
under dessa perioder fortfarande holl sitt ursprungliga utslag. Resultaten visade
att storre styrvinklar gav hogre L/D-forhallanden, vilket indikerar en mer effektiv
omvandling av motorns dragkraft till styrande kraft. Samtidigt observerades genom-
gaende ldgre L/D-forhallanden i prototyptesterna jamfort med CFD-simuleringarna.
Aven om de analyserade méatpunkterna bedémdes motsvara perioder dir styrfenan
bibeholl sitt avsedda utslag kan resultaten ha paverkats av begynnande deformation.
Da styrfenan var kraftigt deformerad vid testets slutskede ar det sannolikt att viss
deformation dven forekom under den initiala delen av testet, vilket kan ha paverkat
bade motstandskraften och lyftkraften. Tabell 5.6 visar d&ven att éverensstammelsen
mellan uppmétt och approximerad lyftkraft varierade mellan de undersokta styr-
vinklarna. Vid 10° var avvikelsen relativt liten, medan betydligt storre skillnader
observerades vid 5°. Mindre avvikelser mellan den verkliga styrfensgeometrin och
den idealiserade geometri som anvéindes i simuleringarna kan ocksa forklara skillna-
den mellan de experimentella resultaten och CFD-modellen.

Vidare skulle fler lyckade och reproducerbara tester kravas for att erhalla mer till-
forlitliga resultat. Da endast tva tester bedéomdes ge anviandbar méatdata bor resul-
taten framst betraktas som kvalitativa indikationer snarare an exakta kvantitativa
verifieringar av styrfenans prestanda. Utan fler tester kan ingen konvergens for L/D-
forhallandena sédkerstéllas, vilket innebér att resultaten ar for osakra for att kunna
anvandas som en fullstandig validering av CFD-modellen.

For att CAESAR i framtiden ska kunna anvinda resultaten som ett mer tillforlitligt
underlag for modellutveckling bor darfor fokus ligga pa att vidareutveckla styrfenans
konstruktion och testuppstéallningen. Sarskilt viktigt ar att undersoka material med
hogre temperaturtalighet samt en styvare infistning for att minska deformationer
under belastning.
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6.5 Vidareutveckling

Detta arbete har fokuserat pa att utveckla och utvéirdera ett reglersystem for kon-
trollerad vertikal landning av en studentraket. Aven om resultaten visar att det
utvecklade reglersystemet ar funktionellt under de antaganden som gjorts, finns det
vissa aspekter som kan vidareutvecklas for att tka systemets realism och praktiska
anvandbarhet.

6.5.1 Test av hardvara

Ett lampligt ndsta steg mot ett verkligt styrsystem vore en sa kallad "Hardware-in-
the-Loop” simulering, genom att lata en mikrodator hantera reglerkoden och styra
fysiska stalldon, medan den existerande systemmodellen simulerar raketens dyna-
mik. Detta skulle mojliggora test av hur systemet fungerar i realtid, med begransad
berédkningskapacitet och tidsférdrojning, utan att behéva riskera en fysisk raket.

6.5.2 Optimering

I detta projekt har reglering och simulering framfor allt syftat att tjana som en kon-
ceptvalidering av det valda styrsystemet, snarare an utgora en perfekt 16sning. Ett
forslag for framtida utveckling vore att berdkna en landningsbana som minimerar
exempelvis bransleférbrukning. Detta skulle krédva en reglerarkitektur som ar battre
anpassad for formulering av optimal styrning. Vidare vore det dven av intresse att
undersoka mojligheterna att tillampa maskininlérning pa styrproblemet.

6.5.3 Brushantering

Vid en praktisk tillampning av ett reglersystem anvénds sensorer som med stor san-
nolikhet innehéller brus och métfel. Om ra sensordata anvands behévs dérmed en
tillstandsobservator for att undvika instabil reglering och felaktiga styrkommandon.
For vidare praktiskt arbete rekommenderas dérfor implementering av ett Kalman-
filter eller motsvarande tillstandsobservator.

6.5.4 Analys av reglersystemets prestanda

For att vidareutveckla och utvirdera reglersystemets stabilitet och robusthet kravs
en mer systematisk analys med etablerade reglertekniska metoder, exempelvis Nyquist-
och rotortsanalys. Genom sadana analyser hade regulatorparametrarna kunnat opti-
meras mer metodiskt, vilket sannolikt skulle forbéttra systemets dynamiska prestan-
da och mojliggora en mer stabil nedstigning under hela landningsforloppet. Detta
hade troligen resulterat i ett storre antal lyckade landningar, en utokad framgangs-
zon samt en forbattrad formaga att hantera initiala avvikelser och yttre storningar.
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6.5.5 Integration med grupp B

Ett av de initiala malen for projektet var att genomfora en fullstindig systemin-
tegration i Simulink tillsammans med grupp B. Den framtagna modellen fér den
motoriserade landningsfasen skulle kopplas samman med den modell som behand-
lar raketens nedstigning fran apogeum tills dess att motorn atertdnds. Pa grund
av tidsbrist, orsakat av projektets omfattning har denna sammanfogning av simule-
ringsmiljoerna inte genomforts.

Arbetets syfte och slutsatser paverkas inte avsevart av detta, da fokus legat pa att
utvardera reglersystemets och styrsystemets férmaga att orientera raketen. En kon-
sekvens av den uteblivna integrationen ér dock att landningssystemets prestanda i
detta arbete utgar fran definierade intervall for initialtillstand. Om den 6vre fasen
av landningen resulterar i varden som ligger utanfor dessa intervall, kan det paverka
mojligheten att landa raketen utifran kravbilden. Vidare innebér avsaknaden av en
sammanhédngande simulering att overgangsfasen mellan de tva olika reglersystemen
inte har kunnat utviarderas. Det finns darmed osdkerheter kring huruvida véxling
av reglersystem skulle kunna paverka stabiliteten i inledningen av den motoriserade
landningsfasen.

Som ett naturligt nista steg rekommenderas att de tva Simulink-modellerna integre-
ras till en obruten simuleringskedja. Detta skulle mojliggora en mer komplett analys
av hur de fysikaliska osékerheterna och storningarna fran nedstigningsfasen paver-
kar systemet och simuleringarnas resultat. Genom att koppla samman modellerna
kan man verifiera att de krav som stélls pa detta arbetes landningssystems ingangs-
viarden faktiskt matchar de utgangsviarden som levereras av den andra gruppens
styrsystem, vilket ar avgorande for en lyckad landning av raketen.

6.6 Slutsats

Projektets syfte var att undersoka hur en motoriserad vertikal landning kan maoj-
liggoras for CAESARs studentraket genom utveckling av ett styr- och reglersystem.
Utifran en jamforelse av befintliga styrmetoder valdes ett TVC-system baserat pa
styrfenor placerade i motorns avgasstrom. Resultaten visar dock att jamfort med ett
idealt TVC-system har styrfenorna kraftigt begrinsad kontroll i de laterala leden,
framst beroende pa begransad avledningseffektivitet och formaga att styra dragkraf-
ten.

Monte Carlo-simuleringarna visar att styr- och reglersystemet klarar av att stabi-
lisera och landa raketen inom kravbilden utifran de antaganden och forenklingar
som gjorts i systemmodellen. Styrfenesystemet uppnadde en hog framgangsgrad av
98,1% vid simuleringar med varierande initialtillstand, med ett genomsnittligt av-
stand fran uppskjutningsplatsen pa 1,06 m. Extremfallsanalysen visar att systemet
har god robusthet vid stora enskilda initialavvikelser, medan flera samtidiga avvi-
kelser leder till storre instabilitet.
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For att vidare kunna realisera ett sadant styrsystem krévs tillforlitliga CFD-analyser
och experimentella tester for att undersoka hur stort vridmoment styrfenorna kan ge-
nerera samt vilka dragkraftsforluster det medfor. Genom sadan analys kan dessutom
farre antaganden goras kring TVC-modellen for att pa sa satt gora den mer realistisk.
Detta skulle ge CAESAR ett mer tillforlitligt tekniskt underlag for vidareutveckling
och eventuell implementering av ett landningssystem i framtida studentraketer.

83



6. Diskussion

84



Litteraturforteckning

John D. Anderson. Fundamentals of Aerodynamics. McGraw-Hill, New York, 5
edition, 2010.

S. Balaji et al. Numerical and experimental study on thrust vector control using jet
vanes, 2025.

Thomas W. Bastian. Jet tab control mechanism for thrust vector control, 1978.
URL https://patents.google.com/patent/US4274610A/en.

COMSOL. Understanding the fully coupled vs. segregated approach and direct
vs. iterative linear solvers, 2025. URL https://www.comsol.com/support/
knowledgebase/1258. Hamtad: 8 Maj 2026.

Control. Cascade control, 2023. URL https://control.com/textbook/
basic-process-control-strategies/cascade-control/.

Inés d’Avila. Euroc competition rules, 2025. URL https://euroc.pt/wp-content/
uploads/2025/03/PTS_EDU_EuRoC_ST 001905 CR_vO1-1.pdf.  Hamtad: 25
April 2026.

Encyclopaedia Britannica. Launch vehicle, n.d. URL https://www.britannica.
com/technology/launch-vehicle. Hamtad: 25 April 2026.

Ricardo Gasparini. Mesh sensitivity study for cfd simulations, 2025. URL https://
www.simscale.com/knowledge-base/mesh-sensitivity-cfd/. Hamtad: 2026-
04-23.

Global-Aero. How  fully  reusable rockets are  transforming
spaceflight, n.d. URL https://www.global-aero.com/
how-fully-reusable-rockets-are-transforming-spaceflight/. Ham-

tad: 25 April 2026.

Dariusz Miedzinski Robert Gtebocki. Comparison of nonlinear and linear models’
behaviour regarding rocket stability. 2022.

Tore Hégglund.  Reglerteknik ak - foreldsningar, 2021. URL \{https://
www.control.lth.se/fileadmin/control/Education/EngineeringProgram/
FRTFO05/forel.pdf. Hamtad: 2026-02-24.

H K Versteeg W Malalasekera. An Introduction to Computational Fluid Dynamics.
Pearson Education Limited, 2007.

85


https://patents.google.com/patent/US4274610A/en
https://www.comsol.com/support/knowledgebase/1258
https://www.comsol.com/support/knowledgebase/1258
https://control.com/textbook/basic-process-control-strategies/cascade-control/
https://control.com/textbook/basic-process-control-strategies/cascade-control/
https://euroc.pt/wp-content/uploads/2025/03/PTS_EDU_EuRoC_ST_001905_CR_v01-1.pdf
https://euroc.pt/wp-content/uploads/2025/03/PTS_EDU_EuRoC_ST_001905_CR_v01-1.pdf
https://www.britannica.com/technology/launch-vehicle
https://www.britannica.com/technology/launch-vehicle
https://www.simscale.com/knowledge-base/mesh-sensitivity-cfd/
https://www.simscale.com/knowledge-base/mesh-sensitivity-cfd/
https://www.global-aero.com/how-fully-reusable-rockets-are-transforming-spaceflight/
https://www.global-aero.com/how-fully-reusable-rockets-are-transforming-spaceflight/
\{https://www.control.lth.se/fileadmin/control/Education/EngineeringProgram/FRTF05/forel.pdf
\{https://www.control.lth.se/fileadmin/control/Education/EngineeringProgram/FRTF05/forel.pdf
\{https://www.control.lth.se/fileadmin/control/Education/EngineeringProgram/FRTF05/forel.pdf

Litteraturforteckning

NASA. Rocket plume interactions for nasa landing systems. Technical
report, 2019. URL https://ntrs.nasa.gov/api/citations/20200000979/
downloads/20200000979.pdf.

NASA. Launch vehicle reusability in nasa crewed spaceflight, 2022. URL
https://ntrs.nasa.gov/api/citations/20220002635/downloads/NASA_LV_
Reuse_final 1.pdf. Hamtad: 25 April 2026.

NASA. Four forces on a rocket, 2023a. URL https://wwwl.grc.nasa.gov/
beginners-guide-to-aeronautics/four-rocket-forces/.

NASA. Rocket stability, 2023b. URL https://wwwl.grc.nasa.gov/
beginners-guide-to-aeronautics/rocket-stability/.

NASA. Navier-stokes equation, 2024. URL https://wwwl.grc.nasa.gov/
beginners-guide-to-aeronautics/navier-strokes-equation/. Hamtad:
2026-03-04.

NASA. State-of-the-art of small spacecraft technology: In-space propulsion,
2024. URL https://www.nasa.gov/smallsat-institute/sst-soa/in-space_
propulsion/. Hamtad: 2026-03-23.

NASA Glenn Research Center. Oblique shock waves, 2021. URL https://wuw.
grc.nasa.gov/WWW/k-12/airplane/oblique.html.

NASA Glenn Research Center. Lift to drag ratio, 2023. URL https://wwwl.grc.
nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/lift-to-drag-ratio/.

Robert L. Norton. Design of Machinery: An Introduction to the Synthesis and
Analysis of Mechanisms and Machines. McGraw-Hill, 6 edition, 2020.

W. L. Oliveira Junior et al. Development of a pid attitude control system for
sounding rockets in the international rocket engineering competition, 2025. URL
https://doi.org/10.4271/2025-36-0105.

Oriental Motor. Stepper motor basics, 2023. URL https://www.orientalmotor.

com/stepper-motors/technology/stepper-motor-basics.html. Hamtad:
2026-03-05.

ScienceAlert. Spacex makes history with the first ever orbi-
tal rocket landing, n.d. URL https://www.sciencealert.com/

spacex-makes-history-with-the-first-ever-orbital-rocket-landing.
Hamtad: 25 April 2026.

Sameer Sheth et al. A computational analysis of jet vanes thrust vector control for
solid rocket propulsion, 2024. URL https://arc.aiaa.org/doi/pdf/10.2514/
6.2024-85701.

Sierra Fox Hobbies. D20-p - single wuse tsp 24 mm model roc-
ket  engine, 2025. URL https://www.sierrafoxhobbies.com/en/
2442-d20-p-single-use-tsp-24-mm-model-rocket-engine-3-pcs.html.
Hamtad: 2026-05-10.

86


https://ntrs.nasa.gov/api/citations/20200000979/downloads/20200000979.pdf
https://ntrs.nasa.gov/api/citations/20200000979/downloads/20200000979.pdf
https://ntrs.nasa.gov/api/citations/20220002635/downloads/NASA_LV_Reuse_final_1.pdf
https://ntrs.nasa.gov/api/citations/20220002635/downloads/NASA_LV_Reuse_final_1.pdf
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/four-rocket-forces/
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/four-rocket-forces/
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/rocket-stability/
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/rocket-stability/
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/navier-strokes-equation/
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/navier-strokes-equation/
https://www.nasa.gov/smallsat-institute/sst-soa/in-space_propulsion/
https://www.nasa.gov/smallsat-institute/sst-soa/in-space_propulsion/
https://www.grc.nasa.gov/WWW/k-12/airplane/oblique.html
https://www.grc.nasa.gov/WWW/k-12/airplane/oblique.html
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/lift-to-drag-ratio/
https://www1.grc.nasa.gov/beginners-guide-to-aeronautics/lift-to-drag-ratio/
https://doi.org/10.4271/2025-36-0105
https://www.orientalmotor.com/stepper-motors/technology/stepper-motor-basics.html
https://www.orientalmotor.com/stepper-motors/technology/stepper-motor-basics.html
https://www.sciencealert.com/spacex-makes-history-with-the-first-ever-orbital-rocket-landing
https://www.sciencealert.com/spacex-makes-history-with-the-first-ever-orbital-rocket-landing
https://arc.aiaa.org/doi/pdf/10.2514/6.2024-85701
https://arc.aiaa.org/doi/pdf/10.2514/6.2024-85701
https://www.sierrafoxhobbies.com/en/2442-d20-p-single-use-tsp-24-mm-model-rocket-engine-3-pcs.html
https://www.sierrafoxhobbies.com/en/2442-d20-p-single-use-tsp-24-mm-model-rocket-engine-3-pcs.html

Litteraturforteckning

Oscar Sutton, George P. Biblarz. Rocket Propulsion Elements. John Wiley & Sons,
Hoboken, NJ, 9 edition, 2017.

Burak Sogiitcii. Experimental and numerical investigation of a jet vane of thrust
vector control system. Master of science thesis, Middle Fast Technical University,
Ankara, Turkey, December 2019. URL https://etd.1lib.metu.edu.tr/upload/
12625091/index . pdf.

WeatherSpark. Average weather in kiruna, sweden, ye-
ar  round, 2024. URL  https://weatherspark.com/y/86559/
Average-Weather-in-Kiruna-Sweden-Year-Round. Hamtad: 2026-02-20.

M. Weidenfeld, N. Stein, S. Lalush, and E. Arad. Design methodology for jet va-
nes tve, 2016. URL https://www.researchgate.net/publication/301790179_
Design Methodology for_ jet_vanes_TVC.

Greg Welch and Gary Bishop. An introduction to the kalman filter. Technical
Report TR 95-041, University of North Carolina at Chapel Hill, Department of
Computer Science, 2006.

Frank M. White. Fluid Mechanics. WCB McGraw-Hill, 4 edition, 1999.

Peter H. Zipfel. Modeling and Simulation of Aerospace Vehicle Dynamics. American
Institute of Aeronautics and Astronautics, Inc, 2007.

87


https://etd.lib.metu.edu.tr/upload/12625091/index.pdf
https://etd.lib.metu.edu.tr/upload/12625091/index.pdf
https://weatherspark.com/y/86559/Average-Weather-in-Kiruna-Sweden-Year-Round
https://weatherspark.com/y/86559/Average-Weather-in-Kiruna-Sweden-Year-Round
https://www.researchgate.net/publication/301790179_Design_Methodology_for_jet_vanes_TVC
https://www.researchgate.net/publication/301790179_Design_Methodology_for_jet_vanes_TVC

Litteraturforteckning

88



A

Appendix 1

Tabell A.1: Aerodynamiska koefficienter.

Koefficient Varde

Chy 1.3
Cp,, 5.69
CLQI 5.69
G, -3.35
Crn. -27.1
o -88.0
Chy 27.1
Ch, -88.0
Cr, 0
Cr,. 0
Ci, 0
Cin 0
Cons 0
Cho 0
C, 0
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Tabell A.2: Reglerparametrar for styrsystem med styrfenor.

Kategori Parameter Virde

Vinkelhastighetreglering (p- och g-loop)

K, 15

K, o 15

K,y 0.1

K¢ 0.1
Vinkelreglering

K,y 5.0

K,p 5.0
Positionsreglering (z och y)

K, 0.14

K,, 0.15

K., 0.032

Ky, 0.036
Rollreglering

K, 1.0

K, 10

K 0.1
Vertikalreglering

K, 13

K, 6.0

K, ., 15
Referensvéirden

Lryef 0

Yref 0

Zref 0

Do deg2rad(0)
Hojdprofil

by, 5.0

ky, 0.3
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Tabell A.3: Reglerparametrar for styrsystem med ideal styrning.

Kategori Parameter Virde

Vinkelhastighetreglering (©-loop och W-loop)

K,y 15
K, o 15
K,y 0.1
Ko 0.1
Vinkelreglering
K,y 5.0
Ko 5.0
Positionsreglering (z och y)
K,. 0.34
K,, 0.34
Ky, 0.09
Ky, 0.09
Rollreglering
K, 4 0.8
K, 3
K, 0.1
Vertikalreglering
K, 15
K, 6.0
Ky, 13
Referensvéirden
Tref 0
Yref 0
Zref 0
D, deg2rad(0)
Hojdprofil
by, 5.0
kp, 0.3

I11
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Appendix 2

Tabell B.1: Anvinda fysikmodeller i CFD-simuleringarna.

Kategori Modell
Dimensioner Three Dimensional
Tidsmodell Steady
Fluidmodell Gas
Tillstandsekvation Ideal Gas
Flodeslosare Coupled Flow
Energimodell Coupled Energy

Turbulensmodell ~ Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS)
Turbulensslutning  SST (Menter) k-w

Véggbehandling All y™ Wall Treatment
Gradientberdkning Gradients

Tabell B.2: Randvillkor som anvindes i CFD-simuleringarna.

Yta/omrade Randvillkor Specifikation

Motorns utlopp Mass Flow Inlet 7 = 0.5 kg/s, To = 2400 K, riktning [0, —1, 0]
Raketkropp och styrfenor Wall No-slip

Domaénens topp och sidor Free-stream Mach number = 0, riktning [0, —1, 0]
Doménens botten Pressure Outlet Standardinstéllningar

Tabell B.3: Generella installningar for berdkningsnétet.

Parameter Specifikation

Meshingmetod Automated Mesh

Aktiverade meshmodeller Surface Remesher
Automatic Surface Repair
Geometric Sensitivity
Polyhedral Mesher
Prism Layer Mesher

Prism layer distribution =~ Wall Thickness

Surface growth rate 1.07

Volume growth rate 1.07
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Tabell B.4: Lokala meshforfiningar for olika regioner och ytor.

Region/yta Prism layers Target size [m] Minimum size [m] Ovrigt
Domén Disabled 1x107! 1x 107 -
Raketkropp Disabled 8 x 1072 1x107™* -

Motorns utlopp  Disabled 1x 1074 1x10°¢ -

Styrfenor Enabled 9x107° 5x 1078 Prism layers

Wake refinement — 1x1072 -

Length = 5 m, spread angle = 4°

Notera att wake refinement for simuleringar med styrutslag riktades langs den forvantade avboj-

ningen hos raketens avgasstrom.

Tabell B.5: Installningar for prismatiska lager kring styrfenorna.

Parameter

Varde

Number of prism layers

Prism layer total thickness
Prism layer near wall thickness
Minimum thickness percentage
Gap fill percentage

Prism layer reduction percentage
Boundary march angle

15

6 x 107 m
1x107"m
2

2

20

85°
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