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Recenzja rozprawy doktorskiej mgr inz. Dariusza MIEDZINSKIEGO

p.t. ,OPTYMALIZACJA PROCESU STEROWANIA POCISKIEM
RAKIETOWYM WYPOSAZONYM W GAZODYNAMICZNY MODUL
STERUJACY”

Recenzja rozprawy doktorskiej mgr inz. Dariusza Miedzifiskiego pod tytutem
,Optymalizacja procesu sterowania pociskiem rakietowym wyposazonym w
gazodynamiczny modut sterowania” zostata wykonana na podstawie uchwaty nr
249/111-IM/2025 Rady Naukowej Dyscypliny Inzynieria Mechaniczna Politechniki
Warszawskiej z dnia 08.10.2025 oraz pisma z dnia 20.10.2025.

Przedstawiona mi do recenzji rozprawa zawiera dziewie¢ rozdziatow,
streszczenia polskie i angielskie, wykazy literatury, skrotow i oznaczen, spisy
rysunkoéw, tabel i algorytméw. Przedstawiona zostata na 140 stronach, z czego 104
strony to tre$¢ czesci zasadniczej rozprawy. Wykaz zacytowanej literatury liczy 154
pozycje.

W poczatkowym, rozdziale zatytutowanym ,Wstep”, Autor przedstawia
systematyke uktadéw sterowania lotem rakiet, z uwzglednieniem rakiet kategorii
ziemia-ziemia. Omawia pokrotce zalety i ograniczenia uktadéw wykorzystujacych do
sterowania lotem rakiet silniki korekcyjne na paliwo state.

Na podstawie przeprowadzonej analizy Autor formutuje problem badawczy, jaki
rozwigze podczas realizacji pracy. Polega on na opracowaniu algorytmu sterowania
pociskiem rakietowym klasy ziemia-ziemia, wyposazonym w gazodynamiczny modut
sterujgcy, bazujgcy na rakietowych silnikach korekcyjnych na materiat staty. Algorytm



ten miatby za zadanie minimalizacje btedu trafienia w cel naziemny o znanym, statym
potozeniu, przy minimalizacji zuzytej na ten cel energii.

Do rozwigzania tak sformutlowanego problemu badawczego Autor
zaproponowat wykorzystanie metod optymalizacji do wyznaczania czaséw i kierunkéw
odpalania silnikéw korekcyjnych. By méc wykorzystaé metody optymalizacji dla
uktadéw ciaglych w przypadku sterowania impulsowego, zastosowat podejscie
polegajace na zamianie uktadu impulsowego na ciggty, dla ktérego optymalizowat
funkcje sterujgca, a nastepnie dyskretyzowat ja, wyznaczajac kierunki i czasy odpalen
silnikéw korekcyjnych. Podejscie to, wraz z modelem matematycznym rakiety tworzy
jej otwarty system sterowania. Pozwala to na wyznaczenie szeregu trajektorii
referencyjnych dla réznych warunkéw poczatkowych i odpowiadajgcych im odpalen
solnikéw korekcyjnych. Do zmniejszenie btedu trafienia, w koricowej fazie lotu rakiety
Autor proponuje zastosowanie jednej z klasycznych metod sterowania lotem pociskow
rakietowych.

W rozdziale 2, zatytutowanym ,Przeglad dotychczasowych rozwiazan”, Autor
przedstawia systemy sterowania rakiet wykorzystujgce silniki korekcyjne oraz omawia
metody sterowania optymalnego i ich zastosowanie do sterowania lotem rakiet. Na
koniec wymienia zalety metody zaproponowanej przez niego do zaplanowanych
badan, a takze jej ograniczone mozliwosci wykonywania obliczen w czasie
rzeczywistym.

Rozdziat 3, zgodnie ze swoim tytutem ,Problem badawczy”, rozwija
przedstawienie tego zagadnienia ze Wstepu. Szczegétowo omoéwiono tu
poszczegoine etapy badarn i stosowane podczas nich metody. Na koricu rozdziatu
Autor sformutowat teze w postaci: ,Wykorzystanie metod optymalizacji do
wyznaczania parametrow sterowania rakietg oraz sterowanie z wykorzystaniem bazy
danych pozwoli skuteczniej i efektywniej naprowadzaé rakiete na cel stacjonarny”.

Zaproponowane przez Autora cel pracy i problem badawczy wraz z metodami
ich osiagniecia sg poprawne metodycznie i opierajg sie na sprawdzonych metodach i
narzedziach wykorzystywanych w teorii sterowania obiektami ruchomymi, w tym
rakietami. Metody badawcze zostaly tworczo zaadaptowane dla potrzeb rozwigzania
sformufowanego zadania i zaplanowanych badan, uwzgledniajgcych posiadane

zasoby i doswiadczenie.



Rozdziat 4 ,Model symulacyjny rakiety” poswiecony jest opracowaniu
tytutowego modelu, bedacego podstawowym elementem wyjsciowym dla
zaproponowanej metody sterowania lotem rakiety.

W poszczegoélnych podrozdziatach przedstawiono szczegdtowo opracowane
modele matematyczne rakiety, wyrzutni oddziatujacej na nig w fazie wystrzelenia i
otoczenia dziatajacego na rakiete podczas catego lotu. Ponadto opisano model uktadu
bezwtadnosciowego nawigacji, bedgcego podstawowym sensorem okreslajgcym
odchylenie rakiety od zaktadanej trajektorii. W modelu generowane sg macierz
sygnatéw odpalen poszczegoélnych silnikéw korekcyjnych i biezgce potozenie srodka
ciezkosci, bedace wejsciami do modelu uktadu sterowania. Na wyj$ciu z modelu
ukfadu sterowania znajdujg sie sity i momenty wytworzone przez ten ukfad.

Przedstawiony model symulacyjny ma strukture modutowg umozliwiajgca
zastosowanie go do réznego typu rakiet poruszajgcych sie w $rodowisku atmosfery
ziemskiej lub innym, zdefiniowanym odpowiednim modelem. Stanowi efektywne
narzedzie badawcze, mozliwe do wykorzystania nie tylko w recenzowanej pracy, ale i
w innych, dalszych badaniach.

Kolejny, 5 rozdziat ,Badania poligonowe Rakietowej Platformy Badawczej”
zawiera zgodnie ze swoim tytutem opis przeprowadzonych badan rakiety wykonanej
w ramach projektu ,Opracowanie gazodynamicznego modutu sterujacego,
precyzyjnego naprowadzania dla pocisku rakietowego”. Badania przeprowadzono dla
Rakietowej Platformy Testowej (RPT) ORION, opisanej szczegétowo w pracy. Wyniki
przeprowadzonych badan Autor wykorzystat do weryfikacji i walidacji opracowanego
modelu symulacyjnego rakiety.

Rozdziat zawiera szczegbtowe dane dotyczace badanego obiektu, silnikow
korekcyjnych, sensoréw bezwiladnosciowego ukiadu nawigacji. W przypadku
charakterystyk aerodynamicznych przedstawionych na Rysunku 5.2 (e) i (g) brak
doprecyzowania o jaka predko$¢ katowg tu chodzi. Dane te wykorzystano do symulac;ji
majgcej na celu weryfikacje modelu symulacyjnego.

Wyniki symulacji przedstawiono w kolejnym podrozdziale. Zawierajg one wyniki
symulacji oraz ich poréwnanie z wybrang trajektorig. Uzyskane wyniki symulacii
wykazujg duzg zbieznosé z rezultatami rozwigzan réwnan ruchu, co obrazujg rysunki
5.5 (i) do (I). Niewielki rozmiar tych rysunkéw pozwala na jako$ciowe potwierdzenie
stwierdzers Autora w opisie uzyskanych wynikéw. Wskazane bytoby przedstawienie
tych przebiegéw w wigkszym formacie, umozliwiajacym doktadniejsza analize. Na



stronie 58 pojawia sie stwierdzenie: ,maksymalna predko$¢ wirowania wyniosta ponad
4,7Hz". Predko$ci katowej nie okresla sie w [Hz] a w [rad/s], zgodnie z obowigzujgcymi
zasadami. Dobrg praktykg jest takze przedstawianie wysokosci lotu statkow
powietrznych w wartosciach dodatnich, a nie jako parametru z, majgcego oczywiscie
warto$ci ujemne. Brakuje w tym podrozdziale komentarza Autora, czy przedstawione
wyniki symulacji sg jedynymi, jakie dokonat czy tez sg wybranym, typowym
przypadkiem dla wielu przeanalizowanych w ten sposéb.

Kolejny podrozdziat Autor poswieca opracowaniu bazowego algorytmu
sterujgcego lotem rakiety. Ma on na celu ,przetestowanie opracowanego modutu
sterujgcego”. Algorytm ten sktada sie z trzech czeSci: ekstrapolujgcej dane
nawigacyjne, algorytmu naprowadzania wykorzystujacego metode nawigaciji
proporcjonalnej oraz algorytmu wyboru silnika korekcyjnego. Autor szczegotowo opisat
algorytm bazowy oraz przedstawit wyniki symulacji, ktbére potwierdzity poprawnosc
dziatania zastosowanego modutu sterujacego lotem rakiety.

Nastepny podrozdziat zawiera opis i analiz¢ walidacji opracowanego modelu
symulacyjnego. Walidacje przeprowadzono na podstawie dwu strzelan rakiet ORION.
Autor szczegétowo omawia przeprowadzone badania symulacyjne po uwzglednieniu
uzyskanych wynikow strzelan oraz zmiany wprowadzone do opracowanego modelu
symulacyjnego. Cate postepowanie zostato wykonane zgodnie ze sztukg i dobrymi
praktykami i doprowadzato do stwierdzenia o pozytywnej walidacji opracowanego
modelu symulacyjnego.

Ostatni podrozdziat przedstawia wyznaczenie efektywno$ci modutu sterujgcego
rakiety. Autor opisuje sposob okreslenia tej efektywnosci oraz pokazuje wyniki
otrzymanych symulacji. Potwierdzaja one zasadno$¢ i poprawno$S¢ wprowadzenia
sterowania do rakiet, co pozwolito znacznie zwigkszy¢ precyzje trafienia w zadany cel.
Uzyskany wynik dla tych symulacji bedzie wynikiem bazowym dla badan uktadu
zaproponowanego przez Doktoranta.

Rozdziat 6 ,Optymalizacja” rozpoczyna czes$¢ zasadniczg pracy poswigcong
rozwigzaniu problemu badawczego sformutowanego przez Doktoranta.

Rozwazania Autor rozpoczyna od opisania zatozen upraszczajgcych oraz
bardzo wiarygodnego, na podstawie przeprowadzonych symulacji, uzasadnienia
poprawnosci ich wprowadzenia. Nastepnie okreéla funkcje kosztu jakg przyjeto do
optymalizacji procesu sterowania lotem rakiety. Jest to minimalizacja energii ukfadu

sterowania zuzytej na trafienie w cel. Do przeprowadzenia zaplanowanych badan

4



Autor wybrat otwarte oprogramowanie IPOPT (Interior Point OPTimizer) z programem
ADOL-C do automatycznego rézniczkowania funkcji. Srodowisko to dziata w jezyku
C++ i z tego powodu Autor musiat przepisa¢ oprogramowanie modelu symulacyjnego
ze $rodowiska Simulink na C++. Wyniki dziatania programéw w obu wersjach
przedstawiono wraz z potwierdzeniem poprawnos$ci catej operaciji.

Zadanie optymalizacji Autor zdecydowat przeprowadzi¢ w dwu wariantach
bezposrednim i posrednim. W metodzie bezposredniej byto to zagadnienie
programowania nieliniowego rozwigzywane bezposrednio z wykorzystaniem gradientu
funkcji celu. W metodzie posredniej wykorzystat teorie sterowania optymalnego, a
wiasciwie zasade maksimum Pontriagina, do uzyskania wzoru na gradient funkgcji celu.
Nastepnie Doktorant szczegétowo opisat wykonane badania symulacyjne.

Dia metody bezposredniej, w celu zbadania wptywu obu elementéw sktadowych
funkcji jakosci wykonat badania dla funkcji sktadajacej sie tylko z elementu zwigzanego
z doktadnoscig trafienia w cel i wykorzystat je jako dane wejSciowe do badan dla
kompletnej funkcji uwzgledniajgcej wydatkowang energie sterowania. Cze$¢ druga,
dla kompletnej funkgji, nie data oczekiwanych efektéw, gdyz ze wzgledu na ztozonos¢
i czasochionno$¢ obliczenn nie uzyskano zaktadanej doktadnosci trafienia w cel.
Traktujgc obie czesci jako catos¢ uzyskano oczywiscie zaktadang doktadno$é trafienia.
Autor podaje tu zaleznoéé, wedtug ktdérej mozna wyznaczy¢ warto$¢ zuzytej energii do
sterowania, jednak nie podaje zadnego przyktadu takiego wyliczenia. Warto by byto
poznaé takie wyliczenia i na ich podstawie ocenié, czy optymalizacja tego kryterium
ma istotne znaczenie dla praktycznej realizacji postawionego w pracy zadania. Czy
wydatkowana energia na sterowanie bez jej minimalizacji jest istotnie wieksza niz przy
wigczonym module minimalizacji? Szczegdélnie dla rakiet jednorazowego uzytku jest to
istotna informacja.

W metodzie posredniej wykorzystano do oceny jakosci sterowania gradient
funkcji celu, wyznaczony z wykorzystaniem teorii sterowania optymalnego. Schemat
pozostatych badan byt identyczny jak dla metody bezposredniej. Wyniki uzyskane dla
metody posredniej byly bardzo zblizone do tych z metody bezposredniej, jednak
uzyskano je w znacznie krotszym czasie. Z tego wzgledu Autor zdecydowat sie do
dalszych badan wykorzystywa¢ metode posrednia, co jest stuszng decyzja.

Rozdziat 7 zatytutowany ,Dyskretyzacja”, poswiecony jest przeksztatceniu
ciagu sterowan uzyskanego w wyniku obliczen optymalizacyjnych — dwu parametrow

sterujacych w postaci ciagéw w dwu ptaszczyznach prostopadtych rakiety niezbednych



do trafienia w cel - na dyskretne impulsy dziatania sinikow korekcyjnych. Wynikiem
koricowych tych dziatan jest sekwencja czaséw i kierunkéw odpalen silnikow
korekcyjnych. Efektem dziatania dyskretyzacji byto znaczne pogorszenie celnosci
rakiet, jednak uzyskano wyniki, w praktyce, bardzo dobre, gdyz mieszczace sie w
odlegtosci 10m od celu. Autor dgzac do polepszenia celnoéci trafiania przeprowadzit
optymalizacje czasow i kierunkéw odpalen poszczegdlnych silnikéw korekcyjnych.
Jako funkcje celu przyjat celnosé trafienia, a jej gradient wyznaczyt za pomocag
ré6zniczkowania automatycznego, jak w poprzednich optymalizacjach. Symulacje
przeprowadzit dla tych samych przypadkéw, ktére wczeéniej dyskretyzowat. Uzyskane
wyniki nieco polepszyty celno$é, o okoto 0,5m, co potwierdza poprawno$é
zaproponowanych procedur dyskretyzacji.

W rozdziale 8 ,Algorytm sterowania”, Doktorant zaproponowat bardzo ciekawe
rozwigzanie zamkniecia petli sterowania lotem rakiety. Polega ono na wykorzystaniu
bazy danych rozwigzan uzyskanej podczas optymalizacji. System sterowania lotem
rakiety, majac dostep do takiej bazy danych oraz informacje o stanie lotu z sensoréw
pokfadowych i uktadu nawigacji, bedzie wybiera¢ z bazy najlepsze w danej chwili
rozwigzanie. Pozwoli to potgczy¢ zalety optymalizacii nieliniowej dajgcej rozwigzania
doktadne, ale w diugim czasie, dla uktadu otwartego, z korzy$ciami sterowania w
ukfadzie zamknietym.

Dla osiggniecia celéw badawczych pracy Autor przeprowadzit symulacje 944
przypadkéw strzelarn rakiet opisanych w poprzednich rozdziatach, dla metody
posredniej. Wyniki zebrat w bazie danych trajektorii i danych lotéw rakiet. Zawartos¢ i
parametry elementdéw bazy zostaly bardzo jasno przedstawione i omdwione na
poczatku rozdziatu.

Algorytm sterowania lotem rakiety w uktadzie zamknigtym zaproponowany
przez Doktoranta skiada sie z czterech podstawowych krokéw:

1. Zapisanie w pamieci trajektorii wznoszacej.

2. Wybor trajektorii referencyjnej z bazy danych.

3. Sterowanie w uktadzie otwartym.

4. Korekta w fazie naprowadzania (ostatniej) wedlug metody nawigacii
proporcjonalnej.

Przeprowadzit on analize wynikow symulaciji dia réznych wysokosci lotu, na ktorych

algorytm sterowania proporcjonalnego przejmuje sterowanie. Wyznaczyt najlepsza



takg warto$é, dla ktorej uzyskat polepszenie jakosci sterowania i celnosci trafien w
stosunku do innych metod sterowania lotem rakiet za pomocg silnikéw korekcyjnych.

Autor sprawdzit takze wptyw wielkosci bazy danych na celno$¢ trafien, okreslajac
go ilosciowo, co pozwala na minimalizacie jej wielkosci i oszczednosci pomieci
komputera pokiadowego rakiety. Stwierdzit ograniczony wptyw wielkoéci bazy danych
na celnos¢ trafienia.

Jako ostatni parametr wptywajacy na jako$¢ trafiania w cel Autor przebadat liczbe
silnikow korekcyjnych. Wyznaczyt tu liczbe tych silnikéw istotnie polepszajgcych jakosc
trafiania w cel.

Przeprowadzone badania wptywu parametréw uktadu sterowania rakiet majg
bardzo duze znaczenie, gdyz pozwalajg zastosowaé opracowane metody i algorytmy
do opracowania rozwigzan praktycznych rakiet klasy ziemia — ziemia. Opracowanie
ich i weryfikacja jest istotnym osiggnieciem Autora i wktadem w rozwdj uktadéw
sterowania tego typu rakiet.

Ostatni rozdziat 9 ,Podsumowanie” zawiera zwiezly opis przeprowadzonych badan,
podsumowanie uzyskanych wynikéw, potwierdzajgcych realizacje zatozonej tezy i
rozwigzanie problemu badawczego sformutowanego na poczatku pracy. Autor okreslit
takze kierunek i zakres przysziych badan zwigzanych z mozliwym wprowadzeniem
opracowanej metody optymalizacji do modernizaciji rakiet kalibru 122mm, bedgcych w

posiadaniu Sit Zbrojnych RP.

Podsumowujgc zawartos¢ merytoryczng pracy, nalezy stwierdzi¢, ze Autor
przedstawit oryginalne rozwigzanie problemu naukowego optymalizacji sterowania
pociskiem rakietowym wyposazonym w gazodynamiczny modut sterujgcy. Tym
samym zrealizowat w petni zaplanowane badania osiggajgc zaktadane cele naukowe
oraz wykazat sie wiedzg z zakresu systeméw sterowania rakiet, a takze umiejetnoscig
samodzielnego prowadzenia pracy naukowe;j.

Zastosowane metody badawcze sg adekwatne do problemu, jaki zostat
rozwigzany. Doktorant zastosowat je prawidtowo, wykazujac gteboka wiedze w
zakresie metod sterowania optymalnego. Literatura cytowana w pracy dobrana zostata
prawidtowo i odzwierciedla biezgcy stan wiedzy w obszarze sterowania lotem rakiet.

Pod wzgledem redaktorskim, praca zostata napisana starannie chociaz Autor

nie unikngt drobnych btedéw, np. na stronie 76 pojawia sie ,krok czasowy integracji’



zamiast krok czasowy catkowania”. Nie umniejsza to jednak wysokiej oceny strony

redakcyjnej pracy.

Podsumowujgc, oceniam poziom pracy jako spetniajgcy w catym zakresie
wymagania stawiane przed rozprawami doktorskimi. Autor w petni wykazat sie
umiejetnoscig formutowania celu naukowego badan, znajomosScia metodyki
prowadzenia badan naukowych oraz zdolnoécig do wyciggania wnioskéw, popartg
znajomoscig ogoélnej wiedzy teoretycznej w dyscyplinie objetej przedstawiong
rozprawg. Tematyka pracy wchodzi w zakres dyscypliny inzynieria mechaniczna.

Na tej podstawie wnioskuje o dopuszczenie Autora do publicznej obrony

przedstawionej pracy jako rozprawy doktorskie;.
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