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OPRACOWANIE PROGRAMU DO SYMULOWANIA LOTU
RAKIET BALISTYCZNYCH DALEKIEGO ZASIEGU

Streszczenie: W referacie zaprezentowano mozliwosci wykorzystania
srodowiska Matlab-Simulink do symulowania lotu rakiet balistycznych
dalekiego zasiggu. Zaimplementowano model dynamiki rakiety i atmosfery
oraz przeprowadzono badania symulacyjne.

FLIGHT SIMULATION SOFTWARE DESIGN OF
LONG RANGE BALLISTIC MISSILES

Abstract: The paper presents the possibilities of using Matlab-Simulink
software to simulate the flight of long-range ballistic missiles. Missile
dynamics and atmosphere model are implemented and the results
of numerical simulations are discussed.
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1. WPROWADZENIE

Do panstw posiadajacych najwigksze zasoby pociskow balistycznych dalekiego zasiggu
nalezy zaliczy¢ Stany Zjednoczone i1 Rosj¢. Arsenat ten ulegl znacznemu zmniejszeniu
w wyniku podpisania uktadu SALT (Strategic Arms Limitation Treaty), ustalajagcego limity
ilosciowe 1 jako$ciowe systemOw broni strategicznej. Kolejne ograniczenia wprowadzit uktad
START (Strategic Arms Reduction Treaty), redukujacy liczbe posiadanych zasobow oraz
wycofujacy z uzycia przez oba panstwa wieloglowicowe pociski dalekiego zasiegu [5].

Poza Stanami Zjednoczonymi i Rosja do panstw posiadajacych rakiety tego zasiegu nalezg
Wielka Brytania, Francja 1 Chiny. Jednakze oceny wywiadowcze panstw zachodnich
podkreslaja duze prawdopodobienstwo posiadania przez Kore¢ Pdhocng zaawansowanego
programu rakietowego pociskéw dalekiego zasiggu. Posiadanie rakiet tej kategorii przez
panstwa prowadzace agresywng polityke miedzynarodowa moze prowadzi¢ do powaznych
zagrozen dla pokoju na §wiecie.

Glownym powodem posiadania pociskow dalekiego zasiggu jest polityczne odstraszanie
potencjalnych atakow na terytorium wilasne, w tym atakow jadrowych. Pociski te umozliwiajg
rowniez razenie waznych obiektow militarnych 1 gospodarczych na glebokim zapleczu
przeciwnika bez ryzyka dla wojsk wilasnych. Rozpowszechnienie tej broni spowodowalo
dynamiczny rozwoj systemOw obrony przeciwrakietowej, ktore musza wykry¢, sledzi¢ oraz
przechwyci¢ 1 zniszczy¢ pocisk [6].

Pociski tej kategorii sg narazone na dziatanie obrony przeciwnika ze wzgledu na dlugi czas
lotu wynoszacy 20-30 min, dlatego aby zapewni¢ skutecznos¢, stosuje si¢ roznorodne srodki
ulatwiajgce penetracje systemow obronnych przeciwnika.
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W tabeli 1 przedstawiono podstawowe parametry wybranych rakiet balistycznych dalekiego

zasiegu.

Tabela 1. Podstawowe parametry wybranych rakiet balistycznych dalekiego zasiggu

: BEITEN DonFeng- UGM-133 | oy oUTTH
rakieta Minuteman- Trident 11 TaepoDong 2
31A Topol-M
I D-5
e 1970 2007 1990 1997 W TozWoju
wprowadzenia
zasigg [km] 13 000 11700 11 000 10 500 8 000
masa S[ﬁ‘“owa 35,3 63 58,5 47,2 64,3
dhugos¢ [m] 18,2 28,05 13,41 22,7 32
srednica [m] 1,68 2,25 2,1 1,9 2.4
CEP' [m] 200 200 120 300 brak danych
glowica ; ;Aﬁi’vz ;. 411\%1}’“,2 4 MIRV? 1 1
udzwig [kg] 1150 1750 1200 1200 1 500
2 stopnie
3 stopnie 3 stopnie 3 stopnie 3 stopnie paliwo ciekte
naped (paliwo (paliwo (paliwo (paliwo (dodatkowy
state) state) state) state) 3. stopien na

paliwo state)

'CEP - circular error probable, "MIRV — Multiple Independently Targeted Reentry Vehicle

2. MODEL DYNAMIKI RAKIETY ORAZ ATMOSFERY

Model dynamiki rakiety oraz atmosfery bazuje na metodykach zawartych w publikacji [3].
Analiza dynamiki lotu zostala uproszczona do modelu ruchu o trzech stopniach swobody,
z pomini¢ciem efektow zwigzanych z obrotami rakiety wokot wlasnych osi. Zastosowanym
w modelu ukladem inercjalnym jest uklad sferyczny zwigzany swoim poczatkiem
ze srodkiem Ziemi.

Ponizej przedstawiono wykaz wazniejszych oznaczen wykorzystanych w modelu dynamiki

rakiety:

h — wysoko$¢ rakiety;

R — promien wodzacy;

Rgqy —promien Ziemi na roOwniku;

Ryl — promien Ziemi na biegunie;

Rg  — promien Ziemi dla danej szerokosci geograficznej;

Mg  —masa Ziemi;
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€ — eliptycznos¢ Ziemi;

5, . —szeroko$¢ 1 dlugos¢ geograficzna;

F. — ciag;

Fop  — sila oporu;

th — czas spalania materiatu pednego;

Qr  —predkos¢ obrotowa Ziemi;

m, —masa materialu pednego w silniku rakietowym;
mg — masa konstrukcji stopnia rakiety bez paliwa;
m,  — masa catego stopnia;

m, —masa glowicy bojowe;.

Atmosfera jako mieszanina rdéznych substancji chemicznych jest glownym zrodlem
powstawania sit aerodynamicznych. Z powodu bardzo duzych wysokos$ci osigganych przez
rakiety balistyczne dalekiego zasiegu gesto$¢ powietrza zostata zaimplementowana zgodnie
z U.S. Standard Atmosphere [8§].

Model Ziemi przyjeto jako elipsoid¢ obrotowa splaszczong na biegunach. W ten sposob
uzyskano dokladne odwzorowanie rzeczywistego ksztaltu Ziemi. Przyjeto, ze potencjal
grawitacyjny zalezy od dwoch parametrow, tj. od wysokosci wzglednej oraz od szerokosci
geograficznej, z kolei dla dowolnej dlugosci geograficznej jest staly. Natezenie pola
grawitacyjnego Ziemi uzyskuje si¢ przez zrdézniczkowanie jej potencjatu.

W wyniku sptaszczenia modelu Ziemi na biegunach zmiana wysokosci bezwzglednej migdzy
rakietg a Ziemig spowodowana jest nie tylko ruchem przestrzennym obiektu, ale takze przez
zmian¢ promienia Ziemi wzgledem szerokosci geograficznej. Do obliczenia tej wysokosci
zastosowano uproszczong zalezno$¢ wyrazong wzorem:

) R pol
h=R—-Rp, Rp~Rp -(I-¢g-sin"6), e=1- _ (1)

Eq
Wraz z wypalaniem si¢ masy materiatlu pgdnego oraz odlaczaniem si¢ kolejnych stopni
zmienia si¢ catkowita masa pocisku rakietowego. Nie analizowano procesu spalania materiatu
pednego, dlatego zmiana masy paliwa jest okreslona za pomocg funkcji liniowej okreslajace;
catkowite wypalenie masy materialu pednego w czasie dzialania silnika danego stopnia

rakiety:

m(t)=m,—m,(¢)+m,. (2)

W programie zaimplementowano model napedu rakietowego, ktdérego cigg mozna opisac
wzorem:

F. =gl m, 3)
gdzie m oznacza wydatek materialu pednego w silniku rakietowym.

Aerodynamike rakiety sprowadzono do uwzglednienia charakterystyk czotowego oporu
aerodynamicznego w funkcji liczby Macha. Podyktowane to zostalo zalozeniem, Ze lot
rakiety odbywa si¢ na zerowych katach natarcia, a wigc nie wystepuja sity aerodynamiczne
prostopadfe do osi podtuznej rakiety.

Rownania rézniczkowe ruchu poczatkowo wyprowadzone zostaly w inercjalnym uktadzie
odniesienia G o wspotrzednych sferycznych, ktorego poczatek pokrywa si¢ ze Srodkiem
Ziemi. O$ X ukfadu wskazuje na gwiazdozbiér Barana (rdwnonoc wiosenna), 0§ Zg pokrywa
si¢ z oslg tgczacag dwa bieguny Ziemi, a pozostala o§ wskazuje kierunek, ktory jest
dopetnieniem uktadu prawoskretnego XgYsZg. Nastgpnie poprzez macierz transformacji
kolejno z uktadu inercjalnego OXgYsgZg dokonano przejscia do uktadu zwigzanego
z obracajacg si¢ Ziemia, czyli uktadu OXgYgZg. Osie tego ukladu kolejno wskazuja: 0§ Xg
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potudnik Greenwich, o§ Zr wskazuje o$§ faczaca bieguny Ziemi i o§ Yy kierunek bedacy
dopelieniem  ukltadu  prostokatnego  OXgYgpZg. Uklad ten  wiruyje  wraz
z Ziemig z predkoscig katowag Qg. Wektor predkosci bezwzglednej w ukladzie lokalnym
mozna wyrazi¢ za pomocg wspdtrzednych sferycznych uktadu OXgYgZg nastepujaco:

Ve R
V=|V,| = ()L+QE)-R-COS5 4)
Vg I S'R

natomiast zalezno$¢ kinematyczng migdzy wektorem polozenia a wektorem predkosci okresla
si¢ przez:

R Vi
| =], )
dt Rcoso .
o, Vs
L R i

W uktadzie lokalnym wektor predkosci mozna takze wyrazi¢ za pomocg kata azymutu y oraz
kata nachylenia wektora predkosci do lokalnej powierzchni stycznej do Ziemi, tj. kat y.
Wektor ten wyglada nastepujaco:
siny R
V,=V|cosysiny |= L-R-cosS _ (6)
COSy Cos y SR

W ten sposob uzyskuje si¢ zwigzek kinematyczny postaci:

R Vsiny
d V cosysin y

—| A= 4 7
dt Rcosod ) )

Kcos Cos Y
R /4

czyli zwigzek okreSlajacy kinematyczng zalezno$¢ miedzy ukladem zwigzanym
z wirujacg Ziemig a uktadem zwigzanym z poruszajacg si¢ rakieta.
Rézniczkujac odpowiednio wektor predkosci bezwzglednej po czasie, uzyskuje sie wektor
przyspieszenia bezwzglednego wyrazonego w ukladzie lokalnym. W ukladzie
aerodynamicznym OXrYrtZr, ktorego srodek zwigzany jest ze Srodkiem ciezkosSci rakiety,
a 0$ X pokrywa si¢ z jej osig podtuzng oraz wskazuje kierunek wektora predkosci, z jaka sie
porusza [8].
Sktadowe sit dziatajacych na rakiete wyrazone w tym uktadzie majg postac:
F, cose—F, —mg_ siny +mg; cosycosy
Fy = —mg, sin y | ®)

—F.sing +mg_cosy + mggsiny cos y
Wektor przyspieszenia bezwzglednego wyrazonego w ukladzie aerodynamicznym zwigzanym
Z poruszajacg si¢ rakietg ma postac:
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2

V.sin}/+V}?cos;/—V?cos2 y —2QV cosysin y cosd —
—~RQ: cos® 6

Vcosysin y —V(ysinysin y — 7 cosy cos y) + 2Q . V(sinycosd —
v? 9)

—COSY cos ysinod) +?cosysin x(siny —cosy cos y tan o)

e
I

V cosy cos y —Vysinycos y —Vycosysin y)+Q2 Rsin S cosd +
2
+2Q .V cosysin ysind +%cosy(sin ycos y —cosysin® ytan )

Wychodzac z drugiego prawa dynamiki Newtona, czyli:

F, =ma,, (10)
uzyskuje si¢ uktad réwnan rézniczkowych okreslajacych dynamike ruchu rakiety. Rownania
stanowigce ten ukfad maja postac:

. F F,, .
V' =—cos¢————g_.siny + g;Ccosycos y —
m

m

— Q2 Rcosd(cosy cos ysind —siny cosd),

P :Zcosysinxtané— gssin y L2 Rsin ysindcosd
R Vcosy V cosy

(11)
—2Q (tan y cos y cosd —sind),

'—Vcos +ch—in8—&cos —g—asin cos ¥ +
/4 R /4 o % /4 % ycosy

+Qé§cos§(sin}/cosxsin5 +cosy cosd)+2C2 . sin y coso.

Dodajac do tego uktadu zwigzki kinematyczne oraz rownanie okre$lajace ubytek masy
rakiety, uzyskuje si¢ ostateczny uktad rownan do rozwigzania. Ma on postac:

. . . . . . . . 7
de[V,;(,}/,R,A,&xmk,m] , (12)
gdzie x,,, = Vcosy okresla odleglos¢ pokonywang przez prostopadle zrzutowany ,,cien” rakiety
na powierzchni Ziemi.

3. PRZYKLADOWE WYNIKI BADAN

Opracowany w $rodowisku Matlab-Simulink program zostal wyposazony w interfejs
graficzny umozliwiajacy wprowadzenie parametrow okreslajacych mase konstrukeji 1 paliwa,
srednice stopni rakiety, czas pracy i impuls wlasciwy silnikbw oraz poczatkowe katy
pochylenia 1 odchylenia rakiety podczas startu. Program pozwala na wykres$lanie trajektorii
lotu rakiety oraz profilu predkosci rakiety, ktore mozemy nastepnie zapisa¢ jako obraz lub
dane w formacie xls. Interfejs graficzny programu przedstawiono na rysunku 1.
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Wybdr rakiety
$S-18
Pierwszy stopieft B i
M [k 3
lasa calkowita [kg] 171000 g 1000 i
Masa materialu pgdnego [kg] 154900 = / H S
/ H
Masa konstrukcji kg] 16100 500 |- i [ ..}.\. ........ 4
/ H \
Impuls catkowtty [s] 317 : \
H N\
Caas pracy sika [s] 3 0 L S
(] 2000 4000 6000 10000 1200)
Srednica stopnia [m] 3 x [km]
Drug stopiet L T T P
Masa catkowita [kg] 38500 — /\
Masa materiatu pednego [kg] 35000
Masa konstrukcji [kg] 2500 £ 400
Impuis cakowty [s] 37 >
Czas pracy silnka [s] 120 2000
Srednica stopnia [m] 14
0
Trzeci stopien ¢ 200 [ e [ 2
x [km]
Masa catkowita [kg] 0 Tty pocTaione.
Masa materiahu pgdnego [kg) 0 o Zapisz SR,
Kat pochylenia 1309 deoe <
Masa konstrukcji kg] 0 &
Kat odchyl es
Impuls calkowity [5] 0 WD 1eree Zapisz v £
Cazas pracy sinka [s] 0 1= Glow
Srednica stopnia [m] 0 Masa calowia [kg] 50 Rys rastorn | “N

Rys. 1. Interfejs graficzny programu

Przyktadowe badania symulacyjne przeprowadzono dla rosyjskiego rakietowego pocisku
balistycznego dalekiego zasiegu R-36M, ktory jest przeznaczony do przenoszenia bojowych
glowic jadrowych na dystansach migdzykontynentalnych. Stacjonujacy w statych silosach
podziemnych R-36M byt jedynym pociskiem ciezkim dopuszczonym do uzycia przez traktat
o redukcji broni strategiczne;j.

Rakieta R-36M posiada dwustopniowy naped na paliwo ciekle o lacznej masie ponad 200 t.
Deklarowany zasi¢g rakiety wynosi 11 600 km, przy maksymalnej predkosci 7 400 m/s
podczas lotu. Rakieta moze przenosi¢ jedng lub kilka glowic o facznej masie nawet do 6 t.
W tabeli 2 przedstawiono podstawowe dane rakiety R-36M.

Tabela 2. Podstawowe dane rakiety R-36M

Stopietr | M [kg] | M,[kg] | MJM, | IL[s] | Fc[kN]
1 171 000 154 900 1.10 317 872
II 38 500 36 000 1.07 337 267

Na rysunkach 2 i 3 przedstawiono zmian¢ ciggu i masy rakiety R-36M, natomiast na
rysunkach 4 i 5 widoczna jest trajektoria lotu i zmiana predkosci rakiety R-36M.

Fe [kn]

1 i 1 I
0 a0 100 160 200 2680 300 350 400
t[s]

Rys. 2. Zmiana ciggu rakiety R-36M
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%10
3 T T T T T T T
s 2 .................................................................................... -
]
=
= 1 ...................................................................................... 4
4 . . _ . . :
0 &0 100 180 200 250 300 380 400
t[s]
Rys. 3. Zmiana masy rakiety R-36M
EDDD T T T T T
1500
£ 1om
=
500
0 1 i i I 1
i 2000 4000 6000 8000 10000 12000
¥ [km]
Rys. 4. Trajektoria rakiety R-36M
2000
G000
)
£ 4000
>
2000
i 1 i i I 1
i 2000 4000 G000 8000 10000 12000

¥ [km]

Rys. 5. Predkos¢ rakiety R-36M

4. PODSUMOWANIE

Glownym celem pracy byto opracowanie programu do symulowania lotu rakiet balistycznych
dalekiego zasiggu. W tym celu zestawiono model rakiety i1 atmosfery Ziemi oraz
towarzyszacych im zjawisk. Nalezy zauwazy¢, ze model rakiety o trzech stopniach swobody
nie pozwala odwzorowaé wszystkich procesow, ktore towarzysza przemieszczaniu si¢ rakiety
przez atmosfer¢. Mimo to mozliwe jest okreslenie z dobrym przyblizeniem trajektorii lotu
rozwazanego obiektu.

Program mozna w przysztosci rozwija¢ dzigki jego podzieleniu na oddzielne moduty.
Stanowig one modele najwazniejszych elementow rozwazanej konstrukcji rakiety oraz jej
otoczenia. Jedng z propozycji jest dostosowanie programu do okreslania trajektorii rakiet
kosmicznych, a takze sztucznych satelitow.
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