PRACE INSTYTUTU LOTNICTWA ISSN 0509-6669
Nr 1 (234),s.90-103, Warszawa 2014

ROZWOJ] METOD OBLICZENIOWYCH DO SYMULAC]JI
TRAJEKTORII LOTU RAKIET

JAN MATYSZEWSKI

Instytut Lotnictwa, Centrum Technologii Kosmicznych

Streszczenie

Celem niniejszej pracy jest przedstawienie aktualnych dziatann Zaktadu Technologii Kos-
micznych Instytutu Lotnictwa na drodze rozwoju komputowych symulacji lotu rakiet. W pierwszej
czesci publikacji wyjasniono potrzebe tworzenia omawianego oprogramowania i dotychczasowe
osiggniecia pracownikéw w tej dziedzinie. Gtéwnq czes¢ artykutu poswiecono zaawansowanym
metodom symulacji lotu rakiet w atmosferze ziemskiej, czyli algorytmom obecnie rozwijanym przez
autora niniejszego tekstu. Oprdcz informacji dotyczqcych przyjetych zatoZen przedstawiono ak-
tualne mozliwosci tworzonego oprogramowania. W krétkim podsumowaniu okreslono dalsze kierun-
ki rozwoju projektu.
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Vg maksymalna predkos$¢ wiatru 0 parametr nieréwnosci podtoza
V. predko$¢ $rodka masy Q predko$¢ katowa Ziemi

Vip predkos¢ wiatru Q predkos¢ katowa rakiety

vV objetos¢ kontrolna q gesto$¢ ptynu (powietrza)

Xse(p) potozenie srodka masy paliwa

xsc(k) potozenie Srodka masy korpusu

WSTEP

Okreslenie parametréw lotu rakiet jest niezmiernie waznym etapem w procesie ich projek-
towania. Dzieje sie, tak ze wzgledu na konieczno$¢ dostosowywania obiektu do konkretnych,
z gory zatozonych potrzeb. Ponadto dobra znajomo$¢ mechaniki lotu otwiera furtke do bu-
dowania konstrukcji o coraz lepszych osiggach przy tych samych naktadach (kosztach). Wynika
to z mozliwosci efektywniejszego optymalizowania aerodynamiki, masy czy tez toru lotu (w
przypadku lotéw orbitalnych).

Wyznaczanie parametrow ruchu rakiety za pomoca narzedzi analizy matematycznej obecnie
jest bardzo pracochtonne, a rezultaty obliczen odbiegaja w znaczny sposdb od rzeczywistosci.
Istotny wptyw na wielko$¢ btedu ma ztozono$¢ i losowos¢ zjawisk zachodzacych w atmosferze
Ziemi, w szczegélnos$ci takich jak powstawanie sit aerodynamicznych czy stochastyczna
zmienno$¢ parametréow powietrza. Dlatego tez dobre zamodelowanie ich za pomoca sto-
sunkowo prostych funkcji analitycznych nie jest mozliwe.

Nie od dzi$ znana jest przewaga symulacji komputerowych nad obliczeniami analitycznymi
w technice inzynierskiej. Skomplikowane zagadnienia z punktu widzenia matematyki klasy-
cznej przy obecnej mocy obliczeniowej komputerdw osobistych rozwigzywane sg we wzglednie
krotkim czasie. Zaleta metod komputerowych jest rowniez mozliwo$¢ wykorzystania modeli
dyskretnych, a takze tatwos¢ modyfikacji i implementacji dodatkowych funkcji.

SYMULACJE LOTU RAKIET W INSTYTUCIE LOTNICTWA

Zaktad Technologii Kosmicznych moze pochwali¢ sie bardzo duzym do$wiadczeniem zespotu
zajmujacego sie symulacjami lotu rakiet. 0d utworzenia jednostki powstat miedzy innymi pro-
gram Visual Rocket Simulation (VRS) zaprojektowany przez W. Florczuka [1]. Obecnie opra-
cowywany jest przez autora niniejszej pracy algorytm aplikacji do wyznaczania trajektorii
i parametréw lotu rakiet w atmosferze ziemskiej wykorzystujacy zaawansowane modele
mechaniki lotu oraz otoczenia. Z zatozenia oba te projekty utworza jedno wysokorozwiniete
narzedzie wspomagajace projektowanie rakiet kosmicznych oraz sondujacych, a takze uktadéw
sterowania do tego typu obiektow.

Niepomijalny wptyw na rozwoj symulacji rakiet ma wspotpraca Instytutu Lotnictwa z Sekcja
Rakietowg Studenckiego Kota Astronautycznego dziatajacego przy wydziale Mechanicznym
Energetyki i Lotnictwa Politechniki Warszawskiej. Wspoélnie tworzone konstrukcje serii rakiet
A1iH sa zroédtem cennych informacji dotyczacych mechaniki lotu i aerodynamiki.

Program Visual Rocket Simulation

Program VRS jest stosunkowo prostym narzedziem zaprojektowanym, umozliwiajacym wyz-
naczanie i projektowanie toru lotu rakiet w zasiegu ziemskiego pola grawitacyjnego. Zaletami



92 JAN MATYSZEWSKI

programu s przede wszystkim tatwo$¢ uzytkowania i bardzo krotki czas obliczen. Interfejs
oferuje réwniez mozliwo$¢ obejrzenia wynikéw obliczen w trybie RTS (Real Time Simulation).
Ze wzgledu na rozwojowo$¢ projektu kod programu ma charakter modutowy. Szeregowa struk-
tura algorytmoéw zdecydowanie utatwia implementacje, rozbudowe, i wychwycenie btedéw
w modelach, a takze wptywa na przejrzystosc¢ Sciezek przeptywu informacji w programie.

W celu uproszczenia i przyspieszenia obliczen rakiete w programie VRS zamodelowano jako
punkt materialny o zmiennej masie, posiadajacy dodatkowe cechy w zaleznosci od charakteru
lotu. Taki zabieg eliminuje z rownan ruchu 3 stopnie swobody (zwiazane z obrotami), a zatem
redukuje uktad rownan i dodatkowo pozwala poming¢ aspekty zwigzane ze statecznoscia
i ztozonym sterowaniem. Jest to podstawowe i najwazniejsze zatozenie przyjete w tym pro-
gramie definiujace dynamike ruchu obiektu

VRS pozwala wyznacza¢ przyblizone tory lotu rakiet o maksymalnie 4 stopniach oraz ich
podstawowe osiagi. Wyniki symulacji przedstawiane moga by¢ na dwuwymiarowych wykre-
sach badZz mozliwe jest rowniez $ledzenie trajektorii obiektéw na tle Ziemi. Dodatkowe
narzedzie optymalizacyjne pozwala dobra¢ najodpowiedniejsza $ciezke (sposrdod Sciezek elip-
tycznych) w celu uzyskania zadanej orbity. Ponizsze wykresy przedstawiajg przyktadowe
wyniki obliczen programu dla rakiety Falcon 1 wyprodukowanej przez firme SpaceX:

Rys. 1. Wyniki symulacji rakiety Falcon Rys. 2. Wyniki symulacji rakiety Falcon
- predkosc¢ i wysoko$c od czasu - wizualizacja orbity

Rys. 3. Wyniki symulacji rakiety Falcon
-masaiciagod czasu
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PROGRAM DO SYMULAC]JI LOTU RAKIET W ATMOSFERZE

Symulacje lotu rakiet w atmosferze ziemskiej stawiajg szereg dodatkowych wyzwan dla pro-
gramistow. O ile na obiekty poruszajace sie w prézni zasadniczo dziataja tylko dwie podsta-
wowe sity: sita ciggu oraz sita przyciggania grawitacyjnego, a ruch ich moze by¢ rozpatrywany
jako ruch punktu materialnego (o zadanej masie), tak w przypadku lotu w atmosferze zachodzi
szereg zjawisk, w wiekszos$ci przypadkéw o charakterze losowym, bedacych przyczyng pow-
stawania dodatkowych sit. Pomimo faktu, iz oddziatywanie powietrza ma realny wptyw na
ruch statkéw kosmicznych tylko do wysokosci okoto 85 km, to jego pominiecie moze pociaga¢
za sobg stosunkowo duze btedy obliczen.

Obecnie w Pracowni Technologii Kosmicznych przez autora niniejszej pracy rozwijane sg
algorytmy i modele pozwalajgce przeprowadza¢ doktadniejsze symulacje ruchu rakiet w at-
mosferze Ziemskiej. Dotychczasowe prace skupione byty na implementacji pelnego uktadu
réwnan dynamiki oraz stosunkowo nieztozonych modeli. Na tej podstawie powstata pierwsza
wersja oprogramowania, wykorzystywana do obliczen serii jednostopniowych, sondujacych
rakiet niekierowanych ,H” projektowanych wspdlnie z Sekcjg Rakietowa SKA.

Rownania dynamiki lotu

W programie wykorzystano dwa podstawowe uktady wspétrzednych [2]:
e Zwigzany z Ziemig (bezwzgledny)
e Zwigzany z rakietg (wzgledny)

Réwnania dynamiki stosowane w symulacjach lotu rakiet w atmosferze sa réwnaniami ruchu
kulistego w uktadzie wzglednym. Oznacza to konieczno$¢ zamodelowania rakiety jako bryty sz-
tywnej o, co nalezy podkresli¢ 6 stopniach swobody [3][4]:

Rownanie sit:
4 T AT T Ovvr —90 wuv_mO O <P
m4=F +T+F, +ma_+2mOxv_ —2mQ, xv-mQ, x(Q, <)
Rownania momentow:

L =M +M, + M,

dt

daQ, _
L=+ -1,)QQ, =M +M, +M,

2 dt

L2 +(1, ~1)QQ =M +M, +M_

Takie podejscie do zagadnienia pocigga za sobg potrzebe okreslenia szeregu dodatkowych
(wzgledem analizy ruchu obiektu jako punktu materialnego) oddziatywan, takich jak:
¢ Sily aerodynamiczne

e Podstawowe sily aerodynamiczne i momenty sit aerodynamicznych

¢ Momenty ttumiace sit aerodynamicznych

¢ Poprawki dotyczace ruchu wzglednego atmosfery (wiatr)

¢ Poprawki dotyczace ruchu obrotowego Ziemi
e Sila ciggu oraz moment sity rakietowej (wynikajacy z nieosiowosci sity ciagu)
¢ Sily wewnetrzne oddziatywujace na rakiete:

¢ Sity i momenty wynikajace z ruchu materiatu pednego

¢ Sity i momenty wynikajace z ruchu produktéw spalania materiatu pednego
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¢ Sily i momenty wynikajace z ruchu wzglednego $rodka ciezkosci
e Sila ciezko$ci oraz sita Coriolisa

Zdefiniowanie uktadéw wspoétrzednych mogacych obracac sie wzgledem siebie wiaze sie
z konieczno$cig opracowania odpowiednich metod transformacji pomiedzy uktadami.
Z dostepnych sposobdéw przejs$cia wybrano rachunek kwaternionowy [5], gdyz wykorzystanie
tradycyjnie uzywanych w lotnictwie katéw Eulera wiaze sie z mozliwoscia powstania
osobliwosci.

Model otoczenia

W trakcie lotu rakiety w atmosferze ziemskiej oddzialowuje na nig sita grawitacji wprost
proporcjonalna do masy obiektu oraz natezenia pola grawitacyjnego. Warto$¢ natezenia pola
grawitacyjnego Ziemi obliczana jest na podstawie zaleznos$ci opisanych w miedzynarodowych
standardach WGS 84 [6]. Charakter zmienno$ci modutu przyspieszenia ziemskiego (natezenia
pola grawitacyjnego powiekszonego o site odsrodkowa wynikajaca z ruchu obrotowego Ziemi)
wzgledem szeroko$ci geograficznej przedstawiony zostal na ponizszym wykresie.

Rys. 4. Zmienno$¢ przyspieszenia ziemskiego w funkcji szerokosci geograficznej

Ruch obiektu w gestej atmosferze ziemskiej pociaga za soba konieczno$¢ wyznaczenia para-
metréw o$rodka - powietrza. Wielkosci te $cisle zaleza od wysoko$ci wzgledem powierzchni
Ziemi. W lotnictwie i kosmonautyce w celu wyznaczenia podstawowych parametréw powi-
etrza wykorzystuje sie powszechnie model atmosfery wzorcowej [7] (rys. 2, 3 i 4). Oparty on
jest na dwéch podstawowych prawach: prawie gazu doskonatego oraz ci$nieniu stupa ptynu.

Cisnienie stupa ptynu: —dp = pgdH
Prawo gazu doskonatego: p= pRgT
Rozwiazanie powyzszego uktadu rownan z uwzglednieniem wysoko$ciowego profilu tem-

peraturowego oraz warunkéw brzegowych (na wysokosci 0), pozwala otrzymac nastepujace
zalezno$ci na ci$nienie i gestos$¢ powietrza:
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Rys. 5. Profil wysokos$ciowy gestosci powietrza i ci$nienia

Rys. 6. Profil wysokosciowy predkosci dzwieku

Powyzszy model atmosfery rozbudowany zostat o dodatkowy model wiatru, zaimplemen-
towany w sposdb deterministyczny, przy nastepujacych zatozeniach upraszczajacych:
¢ Kierunek wektora predkosci wiatru jest zawsze prostopadly do pionu lokalnego (brak wy-
miany czasteczek powietrza pomiedzy poziomymi warstewkami)
¢ Na skutek sit tarcia wektor predko$ci wiatru na wysokosci zerowej jest wektorem zerowym
¢ Wektor predkosci wiatru nie zmienia swojego kierunku wraz ze zmiang wysoko$ci, nato-
miast jego warto$¢ dazy do pewnej predkosci granicznej
e Wartos¢ wektora predkosci wiatru okreslana jest wzgledem Ziemi

Model wiatru ze wzgledu na charakter oddziatywan z Ziemia rozdzielony zostat na dwie
warstwy, w ktérych rozktad predko$ci opisywany jest przez nastepujace réwnania [8]:

H+z,
In=>=

A Hatz

Z0

dlaH € <0;100m>

. Do 100 m: VW =V
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. 04100 m: v, = vg\/l —2e " cos(BH ) +e ™ dlaH € {100m;x)

Ostatecznie pionowy profil predko$ci wiatru wyznaczono na podstawie powyzszych
zalezno$ci i nastepujacych warunkéw brzegowych:
¢ doswiadczalnego wspétczynnika charakteryzujgcego nier6wnos¢ podtoza
e predkosci wiatru na pewnej wysokos$ci (wiatromierza)
¢ oraz na podstawie maksymalnej predko$ci graniczne;.

Przyktadowe pionowe profile predkos$ci wiatru przedstawiono na ponizszych wykresach.

Rys. 7. Profil pionowy predkosci wiatru dla r6znych wspoétczynnikéw nieréwnosci podtoza

Rys. 8. Pionowy profil predko$ci wiatru dla r6znych warunkéw poczatkowych

Warto zaznaczy¢, iz dalszy etap prac nad programem zaklada wprowadzenie stochasty-
cznego modelu wiatru zaréwno ze wzgledu na warto$¢ wektora predkosci jak i jego kierunek
(generowanie podmuchéw), oraz mozliwo$¢ wczytania rzeczywistego profilu pionowego
uzyskanego na podstawie badan meteorologicznych.
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Model rakiety

Peten uktad réwnan ruchu (szes¢ stopni swobody) pocigga za soba konieczno$¢ doktadnego
zamodelowania bryly, czyli zaréwno ksztattu (aerodynamiki) jak i rozktadu ciezaru rakiety.
W programie zaimplementowany zostat uproszczony model aerodynamiki oparty na podsta-
wowym zatozeniu braku interferencji pomiedzy elementami rakiety. Sity aerodynamiczne
dziatajace na poszczegolne czes$ci wyznaczane s na podstawie szeregu wzoréw teoretycznych
badz poétempirycznych [9][10]. Przyktadowe charakterystyki otrzymane na ich podstawie
przedstawiono na wykresach w kolejnym rozdziale.

Rys. 9. Podziat rakiety sondujacej na elementy

Okreslenie rozktadu ciezko$ci w czasie wigze sie z konieczno$ciag zamodelowania pracy
napedu. Obecnie opracowany zostat model silnika na staty materiat pedny przy zatozeniu statej
$rednicy kanatu i spalaniu ziarna jedynie promieniowym. Zmiane masy rakiety w czasie, zmi-
any momentow bezwtadnosci, oraz zmiane potozenia $srodka ciezko$ci opisuja nastepujace
réwnania[4]:

m_ et
m(t)=m,+m, —I—pJOT(t)dt

c

z

m (t) o
I(t)— m (t) 2r —m—(r —rk) +Il(k)

p

L) = m (Ol +m O x5 O =g |+ Loy +m [ X5 ()= X0 |

My Xy + M, ()X,

m, +m (1)

Xeo(t) =

MozliwoS$ci programu

W chwili obecnej opisywany program stanowi doskonate narzedzie do optymalizacji oraz
wyznaczania osiggow rakiet sondujacych na staty materiat pedny. Przedstawione w tym po-
drozdziale wykresy opracowane dla rakiety H1 ukazuja jego podstawowe mozliwos$ci. Para-
metry analizowanej rakiety H1 zostaty opisane w tabeli 1 i na rysunku 10.
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Tab. 1. Parametry rakiety H1

Rys. 10. Ciag silnika rakiety H1 oraz masa rakiety
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Pierwsze przedstawione wyniki dziatania aplikacji zwigzane s3 $cisle z aerodynamika
i stateczno$cig rakiety:

Rys. 11. Prawo oporu dla rakiety H1

Jak wida¢, zastosowane prawo oporu uwzglednia zaréwno spadek wspoétczynnika oporu
powietrza wraz ze wzrostem liczby Reynoldsa, a takze znaczny jego wzrost w okolicach jednego
Macha. Na wykresie pokazano dwie krzywe: dla odcinka aktywnego i dla odcinka pasywnego.
W trakcie pracy silnika za rakieta panuje nadci$nienie w zwigzku z czym op6r ci$nieniowy
zostaje pomniejszony proporcjonalnie do przekroju wylotowego dyszy. Mozliwo$¢ zmiany
parametréw ksztattu rakiety i szybkie wyznaczenie nowego prawa oporu stanowi nieocenione
narzedzie optymalizujace aerodynamike.

Rys. 12. Zapas statecznosci - liczba Macha
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Rys. 13. Zapas statecznosci - kat natarcia

Kolejnym waznym parametrem bezposrednio wptywajacym na lot rakiet niekierowanych
jest zapas stateczno$ci (w przypadku analizy lotu obiektu o 3 stopniach swobody z gory zaktada
sie jego stateczno$¢). Program generuje wykresy zapasu statecznosci w zalezno$ci od kata
natarcia i od predkosci (liczby Macha).

Dla opisywanej rakiety zostata przeprowadzona réwniez petna symulacja ruchu, ktérej
wyniki widoczne sg ponizej. Start odbyt sie pod katem 5 stopni od pionu lokalnego, z wyrzutni
o dtugosci prowadnicy 5,2 m przy czym zatozony zostat brak wiatru.

Rys. 14. Parametry rakiety
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Rys. 15. Parametry rakiety - c.d.

Na uwage zastuguje wykres zapasu statecznosci (rys. 15). W pierwszej fazie lotu (do okoto
2 s) widoczny jest wzrost statecznos$ci (przesuniecie srodka ciezkos$ci ku gtowicy). Nastepnie
w wyniku przekroczenia predkosci rownej 2 Ma (rys. 12) nastepuje wedréwka $rodka parcia
ku dotowi rakiety. W momencie zakonczenia pracy silnika, rakieta zaczyna zwalnia¢, czego
rezultatem jest powroét $rodka parcia ku gorze.

Skok sity oporu w okoto 3 sekundzie (rys. 15) wywotany jest zakoniczeniem pracy silnika
i wzrostem oporu ci$nieniowego.

Symulacja zostata przeprowadzona jeszcze dwukrotnie, z uwzglednieniem predkosci wia-
tru przy zejsciu z wyrzutni réwnej:

1.10 km/h

2.25km/h

Rezultatem wszystkich trzech obliczen s wykresy przedstawiajace wptyw wiatru na lot
rakiet. Na podstawie ponizszych wykreséw wyraznie widaé, ze dominujacy wpltyw na
cato$ciowy lot rakiety ma pierwszy odcinek ruchu. Zaburzenia lotu bezposrednio po zejsciu
z wyrzutni sg najwazniejszg przyczyng uchybdw rakiet niekierowanych.

Rys. 16. Tory lotu rakiety H1 - wplyw wiatru
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Rys. 17. Katnatarcia

Rys. 18. Kat wzgledem pionu

UKIERUNKOWANIE ROZWOJU SYMULAC]I

Koncepcja ostatecznej wersji oprogramowania symulacyjnego zaktada jego peing
modutowos¢, a co sie z tym wigze mozliwo$¢ doboru predefiniowanych modeli otoczenia oraz
rakiet i wybor ztozonos$ci rownan ruchu. Dzieki temu uzytkownik otrzyma peina kontrole nad
jakos$cia otrzymywanych wynikéw oraz szybkos$cia obliczen.

Nie mniej jednak obecnie prace nad oprogramowaniem s3a na etapie poczatkowym.
Poprawne zdefiniowanie réwnan ruchu stanowito podstawe do rozpoczecia prac nad ztozonym
procesem modelowania deterministycznego i stochastycznego (zaréwno otoczenia jak
i samego obiektu). Ostatni cykl prac zaktada opracowanie modutéw odpowiedzialnych za
optymalizacje lotu oraz wspomaganie tworzenia i testowania uktadéw sterowania rakietami.
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DEVELOPMENT OF COMPUTATIONAL METHODS
FORROCKET FLIGHT SIMULATIONS

Abstract

The paper presents current efforts undertaken at the Institute of Aviation to develop computer
program for simulation of rocket flight in the atmosphere as well as for satellite’s launcher. The
main content of this work includes a description of advanced algorithms for 6 degrees of freedom
rocket flight modelling in the atmosphere. The initial results of exemplary calculations of flight of
the single stage rocket in atmosphere and two stage satellite launcher are presented in the paper.
Further planes of improvements of the developed program are also presented.
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