Vypocet rakety

Zakladni vztahy pro vypocet raketového motoru.
Tah raketového motoru P (v jednotkach N, SI):

P=Gw+ Sa(pa_ pH)

kde G je vtefinové priitocné mnozstvi pohonnych latek, w je vytokova rychlost a pa tlak expandujicich
plynt ve vystupnim prarezu trysky Sa a pn je atmosféricky tlak ve vysce H. Mérny tah (specificky
impuls) Isp(v jednotkach N.s/kg =m/s): udava, jak velka ¢ast tahu raketového motoru se ziska z1 kg
pohonnych latek, spalenych v motoru za 1s,

bp=bzws Sa(paG P _
kde wes je efektivni vytokova rychlost ve vySce H. Specificky impuls je tedy mirou efektivni vytokové
rychlosti plyn z motoru. Nejvétsi je ve vakuu a nizsi na hladiné more. Vytokova rychlost plyn( z
trysky
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k—1 M,
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bo
kde k je adiabaticka konstanta, R - univerzalni plynova konstanta 8,3145, M, - molekulovd hmotnost

zplodin hofeni, po a pa jsou tlaky ve spalovaci komofe a na vystupu z trysky a Ty je teplota hofeni. Je
vidét, Ze w je tim vétsi, ¢im je vétsi /s, a po nebo ¢im je mensi M,. Vytokova rychlost je pro dany

pomér vystupniho a kritického prirezu trysky konstantni po celou dobu ¢innosti v dlsledku toho, Ze
ac se tlaky méni, pomér p./po zlistava konstantni. Cim vétsi pomér prafezd, tim vétsi vytokova
rychlost.
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Profily zrna TPL a odpovidajici zavislosti tahu na dobé hofeni

Maximalni rychlost proudéni se dosahne, podafi-li se proménit veskerou tepelnou energii v
kinetickou energii plynu. Tj. po expanzi bude H = 0, resp. T = 0. Tudiz

aO == WIKRTO/MU




ao je rychlost zvuku v plynu ve spalovaci komore. Maximalni rychlost wme zavisi jen na pocatecni
teploté Ty, nezaleZi na pocatecnim tlaku po (ve spalovaci komofre). | kdyzZ by se zdélo, Ze s rlistem pg
poroste Wmax, Nneni tomu tak. Srlistem po roste totiZ i pp takze zvySeny tlak po udéli stejnou Wmex plynu
S VEtSi pp. Wmax 0dpovida p, = 0 a tudiz také po/po = 0, expanzi do vakua.

Zavislost parametrl plynu na mistni rychlosti proudéni
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T=T, (1 — WV; ) tj. s rostouci rychlosti klesa teplota plynu.
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Kriticka vytokova rychlost
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Kritické parametry
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Pratoéné mnozstvi G (kg/s)
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Je to maximalni pritok pfi dosazeni kritického proudéni v Usti trysky
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Déle se zavadi jesté parametr 8

S N , v .

B = po % = B, JTp=c Parametr B ma rozmér mérného tahu[N.s/kg = m/s] a nazyva se
komplexem parametri raketového motoru nebo charakteristickou rychlosti. Parametr By zavisi na
sloZeni spalin.



1
(K+1)ﬁ K+1
k:

2 2K

R/M,

B zavisi pouze na vlastnostech pohonnych latek (u chemickych pohonnych latek je f mezi1500 — 2000
N.s/kg). Parametr B se udava v tabulce vlastnosti pohonnych latek. Zname-li B,mGzeme nalézt S,
nutnou k prlchodu mnozstvi plynt G[kg/s] pfi tlaku po [kg/s]. P¥i zvétseni pritoku pohonnych latek G
motorem pfi konstantni S,, znamena zvétseni po ve spalovaci komore. Je to dano tim, Ze rychlost v
kritickém prafezu nezavisi na pratoku pohonné latky a pfi stale teploté Tose neméni. Dojde-li ke
zvétseni G, zvétsi se i hustota p pohybujiciho se plynu. Pfi konstantni teploté se tak hustota plynu
mUze zvétsit pouze zvySenim tlaku v komore

Plocha vystupniho prirezu trysky (index a) S,
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Vsechny vztahy jsou totozné, jsou odvozeny z rovnice kontinuity a adiabatickych vztahd. Rozsiteni
trysky zavisi pfi konstantnim k jen na poméru p./po. (tento vztah plati pro libovolny prirez Sy,
dosazeny za S,. Tento pomér byva 15 az 400. Rychlost a teplota v libovolném prirezu trysky jsou
zavislé na rozmérech a zakonu zmény S, podél délky trysky x. Tato rovnice plati jak pro podzvukovou,
tak pro nadzvukovou c¢ast trysky.

Poznamka: aby vibec doslo k nadzvukovému proudéni, musi byt w,>wy,, tj.
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Tepelna Gcinnost raketového motoru. Maximalni U€innosti by raketovy motor dosahl tehdy, je-li
dosaZzeno vytokové rychlosti wma,tj. Uplné premény celkové entalpie v kinetickou energii plyn(.
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Zvysenim po pfi konstantnim p, se zvysi n: a tim i wg. Roste i mérny tak motoru. Pfi daném tahu
motoru mlzeme sniZit G, tudiZ i rozméry motoru a tim se zmensi i tepelné ztraty motoru. Zvysenim
po je mozné zmensit objem komory, aniz se zmensi doba prodlevy T plynu v komore. Celkové lze fici,
Ze zvysSeni po zlepSuje charakteristiky raketového motoru.

Uginnost vyuziti paliva:
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Je-li Vo objem spalovaci komory, pak Ize zavést charakteristickou délku spalovaci komory pomérem L=
Vo/Skr. Obvykle miva parametr L hodnoty v rozmezi 0,6 — 1,5 m. Je-li dale V.: objem, vznikly spalenim
G, tj. Vit= GRTy/po, potom doba prodlevy plynu v komore je t = Vo/V\r = Vopo/GRTy . Volba parametru t
uréuje objem spalovaci komory. Nicméné presné urceni rozmérl spalovaci komory plyne z analyzy
procest horeni a plynové dynamiky ve spalovaci komore.

Tah raketového motoru:
P=G.w+ S,(pa — vu) pw je okolni tlak v dané vysce
Konicka a zvonovita tryska

U konické trysky se pfi tvorbé tahu uplatni pouze axialni slozky pratoku hmoty a vytokové rychlosti.
Je-li Uhel rozevieni trysky o, pak
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da - dkr
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Pro zkraceni trysky (a tedy i sniZzeni jeji hmotnosti) se pouZziva zvonovity tvar trysky, ktera se nejdrive
za kritickym primérem nejdfive rozsifuje s Uhlem 20°-50° coZ vede k vétsi expanzi a u Usti se tok
narovnava v Uhlu 2°-5°. Tim se délka zvonovité trysky sniZuje na 70-80% délky trysky pouze konické.

Pokud je ps > pn mluvime o nelplné expanzi; plyn vytékajici z trysky se pfi prebyte¢ném tlaku p,
rozpina a misi s vnéjSim prostfedim. Rychlost se ddle nezvétSuje, protoZe se tvofi viry.

Pokud je pqs < pr Za hranicemi trysky se tok zpomaluje a rychlost se zmensuje na podzvukovou. Pfitom
vznikaji razové viny, které srlistem py se priblizuji k trysce, pfipadné do ni vstupuji. Vznika pak
odtrhavani toku od stén a tvofi se viry. Maximalniho tahu je dosazeno, pokud pq = pn.

Ambient Exit Pressure Ambient
Pressure Equals Pressure
Oblique Ambient

ock Pressure
i Exit Pressure

Flow Separation Greater Than
Region Ambient

Pressure
Plume Piume

Boundary Boundary Plume
Boundary

(a) Bell Nozzle at Sea Level: (b) Bell Nozzle at Optimum Altitude: (c) Bell Nozzle at High Altitude:
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Rychlost hoteni prachu v zavislosti na pracovnim tlaku v komore se tidi bud’ linedrnim nebo
exponencidlnim zdkonem hoteni:

ry = a +b.p (linedrni zakon), r, = a.p" (exponencialni zdkon), a, b, Ba n jsou empirické konstanty. Také
se zavadi teplotni citlivost E na pocatecni teplotu elementu TPL. Pak je exponencialni zakon ve tvaru



ry = a.exp[E.(t - tooii)Jp" E byva 0,002 aZz 0,008; n 0,2 az 0,6. Nékdy se rychlost hofeni vyjadfuje
pomoci standardni rychlosti hoteni (pfi 70 bar; 7MPa) r=r7.(p/7)" (pokud tlak v MPa).

JelikoZz mérna hmotnost prachu je mnohem vétsi nez mérna hmotnost vzniklych spalin a s pouZitim
exponencialniho zdkona zavislosti rychlosti hofeni na tlaku ve spalovaci komore dostaneme zavislost
tlaku ve spalovaci komote na povrchu hofeni TPH ve stacionarnim pfipadé ve tvaru:
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Kde F = Sn/Sk- pomér mezi hoficim povrchem a kritickym prQrezem trysky se nazyva zahrazenim. pr je
hustota elementu. Analyza stability hoteni TPH ukazuje, Ze stabilni hofeni nastavd pro TPHsn<1,
kdy se tlakové fluktuace zmensuji. Naopak u TPH s n > 1 se odchylky tlaku od staciondrni hodnoty
zvysuji a tak motor bud' prestane horet, nebo exploduje. Vétsina TPL, které se pouzivaji, maji n =
0,2+0,8.

Struktura a vlastnosti nékterych druhi tuhych pohonnych latek [2]

Slozeni latky Obsah ve Teplota hofeni | Specificky impuls | Mérna vaha
vahovych % (°K)-konst. p, | (Ns’kg) (ke/l)

Nitrocelulosa 52,2 3170 2300 1,60

(13,25% N)

Nitroglycerin 43,0

Dietylftalat 3,0

Difenylamin 0,6

Dusi¢nan draselny | 1,1
Nigrosin (barvivo) | 0.1

KCl0y 76 2060 1820 1,77
Asfalt 16,8

Nafta 7.2

NH.ClO4 80 2670 2000 1,75
Kaucuk 20

NHiNO; 80 1720 2250 1,55
Kaucéuk 18

Katalyzator 2

V leteckych startovacich raketach je pouzivano palivo NRDC:

Pikrdat Amonny .........cc...... 45%
Dusi¢nan Sodny ................. 45%
Pryskyfi¢naté pojivo ......... 10%

Také se pouzivalo palivo GALCIT, které obsahuje:
KClO4 (chloristan draselny)........... 75%



Prirodni asfalt ......cccoevvvvreieeiennnnn. 25%

Obé tyto hmoty dosahuji vytokové rychlosti okolo 1800m/s, vsak pro nékteré své vlastnosti se nehodi
pro bojové rakety.

Sovétsky raketovy kordit:

Nitroceluldza ..................... 56,5% (obsah dusiku 12,2%)
Nitroglycerin ......ccccceevuneen. 28%
DNT et 12%
Centralit ...cccovvveeeeiieiines 4,5%

Tento kordit dosahuje vytokové rychlosti okolo 2000m/s.

Americky raketovy balsit:

Nitroceluldza ........cccuunee... 51,5% (obsah dusiku 13,35%)
Nitroglycerin .......cccceevunenn. 43,5%

Centralit ...cccovveeeeieeiiins 1,3%

Dietylftaldt .........ccovveeernns 3,25%

Siran draselny ................... 1,25%

SAZE i, 0,2%

Dosahuje vytokové rychlosti 2200 m/s (vyssi vytokové rychlosti se dosdhlo na ukor jinych viastnosti)

Némecky diglykoly raketovy prach:

Nitroceluldza ........cccuuuee... 61,5% (obsah dusiku 12,6%)
Diglykol .....covevvvevieeeieenne, 35%

Difenyluretan .......cccccuueee... 2,10%

Etylfenyluretan ................. 1,40%

Dosahuje vytokové rychlosti okolo 2000 m/s.

VSeobecné nutno zd(iraznit, Ze koloidni hmoty z(stavaji svymi vlastnostmi za pohonnymi hmotami
slozenymi., a proto se od jejich pouZivani postupné upousti.

Amatérska smes:

KNO3...oooeeeeceeeereee 74,5 %
CUKE oo 25,5%
NH4NO3....ceiieeeecre e 85-90 %
elastomer .....ueeevveiiieceee, 25,5%

Rychlost hoteni 0,096 cm/s at 6,8 bar a 0,016 cm/s at 20,6 bar (?). Teplota hofeni je cca. 1800K a
|5p=180.

KNO3...oeieeeeeeeeeece e 72 %
Drevéné uhli ......cceveuvvennene. 24 %
SIFA e 4%

The burning rate of this rocket fuel depends much less on pressure than that of black powder. This
widens the accetable limits of the ratio nozzle area/fuel surface area.

Space Shuttle Boosters propellant




Aluminum powder........ccceccuvveeeeiiireeeeenns 16

Ammonium perchlorate...........ccccueeenneee. 69.9

Fes05 catalyst...coceeecieeeeeccieeeeeee e 0.07

Rubber based binder of polybutadiene acrylic acidacrylonitrile.....12.04
Epoxy curing agent...........cceeeeeiviiiiiiiinnnnes 1.96

ESTES C-class rocket engine propellant

KNO3..cooiiiiveeeeeeeeeee e, 71.79

Y1 - TR 13.45

Cerné Uhlic..ceeeeeeeeeeeeeecee 13.81

(D12 A o o VO 0.95
Propellant 1

20% R20LM HTPB (Low molecular weight HTPB)
20% Magnesium powder(-650 mesh)

60% Ammonium Nitrate powder

(Curing ratio = 0.19) Rubinate M MDI Curing Agent
Burn rate coefficient = 0.0061 (? inch/sec)

Burn rate exponent = 0.507

Propellant 2

19% R20LM HTPB (Low molecular weight HTPB)
16% Aluminum powder (-400 mesh or 20 micron)
65% Ammonium Perchlorate (200 micron)

(Curing ratio = 0.19) Mondur MR MDI Curing Agent
Burn rate coefficient = 0.0374

Burn rate exponent = 0.28

Note: Curing agent ratio = (Wt. of curing agent)/(Wt. of binder) = (0.8) * (Equivalent weight of curing
agent)/(Equivalent weight of binder)

This assumes 80% linkage for a flexible propellant. Other curing agents can be used, but an
adjustment to the curing agent ratio will have to be made.

http://homepages.sover.net/~sbjohn/chemistry/chemx/fuels.html

https://www.nakka-rocketry.net/anexp.html

http://www.wydawnictwa.ipo.waw.pl/cejem/vol-9-4-2012/Shekhar.pdf

http://ijseas.com/volume2/v2i4/ijseas20160451.pdf

http://www.transformacni-technologie.cz/40.html

Orientacni rychlosti hofeni raketového paliva:


http://homepages.sover.net/~sbjohn/chemistry/chemx/fuels.html
https://www.nakka-rocketry.net/anexp.html
http://www.wydawnictwa.ipo.waw.pl/cejem/vol-9-4-2012/Shekhar.pdf
http://ijseas.com/volume2/v2i4/ijseas20160451.pdf
http://www.transformacni-technologie.cz/40.html

Tlak (bar) | Rychlost (mm/s)
40 5-8
70 7-12
100 9-14

Vyjadieni pomoci Machova cisla M

Rychlost zvuku a a Machovo Cislo M: a = vk RT M = Z
K 1
D=1+ M B 1+ AT 2= 14 2 2T
T K r K [
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Kk+1 Po

Hodnota Cs u motoru s cukr/KNOs smési byva 1,5, zatimco teoreticka by byla okolo 1,64. Ztraty jsou
v disledku dvojrozmérného toku.

Charakteristicka rychlost c* je odrazem ucinnosti hoteni, s, je specificky impuls (v jednotkach N.s/kg

K (m
Poméry na kolmé razové viné (Rankine-Hugoniotovy rovnice):

K—1 2 K—1 2
- Mai+1 T_Z_ 1+—2 Maf p_z_ Ma, &

KMa%—KT_l Ty 1+'€2;1Ma§ P1 Ma; [Ty

Ma? =
Orbitalni mechanika

Rychlost druZice v bodech eliptické drahy

2 1
v =MG (5- )
r a

Kde M hmotnost Zemé 5,7 x 1024 kg, G gravita¢ni konstanta 6,67x10*! N.m?.kg™
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a velikost velké poloosy elipsy (m), r vzdalenost satelitu od stfedu Zemé (m). Velka poloosa

vVvev

3,8019.10%, odmocnina z M.G = 1,9498.10

, M.G ;. , 2.M.G
Kruhova rychlost Vg, = /7 unikova vynix =

r

ObéZina doba eliptické drahy: T = 27'[\/% kde u=G(M1+M;), a velka poloosa

Specificka orbitdIni energie eliptické obézné drahy je zdporna a rovnice pro zachovani

2
.y s , . v
orbitalni energie — — £= — £ = ¢ <0
2 r 2a

Pokud chceme vzdalit polohu jedné apsidy (perigeum, apogeum) od centrdlniho télesa, musi
druZice zazehnout svij motor v protilehlé apsidé a pozor — ve sméru letu! Jinymi slovy —
satelit musi zrychlit. Pokud naopak chceme snizit polohu apsidy, musime i tentokrat zapalit
motor v protilehlé apsidé, tentokrat ale proti sméru letu. DruZice tedy zpomali, coZ ovlivni
polohu protilehlé apsidy. Pfechod na vyssi kruhovou drahu tedy vyZzaduje dvé zmény
rychlosti. Z rozdill rychlosti v plivodni a nové apsidé spocitame potirebné Av.

Pfechod na vyssi drahu pfi zméné sklonu obézné drahy. Misto aby vk2 = vea + Av2, tak je
dano vektorové obecnym trojuhelnikem: Av2? = vea?+ Av2?-2.vea. Av2.cos(a)

kde vk2 kruhova rychlost na vyssi draze, vea rychlost apoapsidé eliptické drahy, Av2
potfebnd zména rychlosti, a Uhel zmény drahy.

Model k simulaci

Model tvofi soustava obycejnych diferencialnich rovnic, ktera se fesi numericky v ¢ase
y(1)  odhofena linearni vzdalenost TPH (A) (m)

y(2)  hofici povrch S, (m?)

y(3) pritoéné hmotové mnozstvi mp, G (kg/s)

y(4)  skutecnad rychlost v (m/s) véetné vlivu gravitace a odporu vzduchu

y(5)  dosaZena vyska h (m)

y(6) impuls / (N.s)

y(7) dalka x (m)

Pocatecni podminky: y(i) =0 kromé y(2) = pocatecni hofici povrch Sy = Povrch(element,0,1)

Rovnice modelu:

An = a.exp(E.(t-tokor)). op
1

B =g ( 2 )le 2K 1
97 Tk \k+1 x+1 RT,




1

_ | Am Povrch(element,y(1)) |1-n
p= B
g

rovnovazny tlak ve spalovaci komore

pp = rHoreni(a,E,n,p) = a.exp(E. (t — tokor))-P"

Y1 odhoftela vrstva paliva V2 hofici povrch
as = :TS numericka derivace Povrch(element, y;) podle y;

1
1 _ 2 _
ol 7 5. = pp.dS
V3 vyhoreld hmota paliva Va rychlost rakety Vs vyska
% = pp. Povrch(element, y,).pp pr hustota TPH

dy; 1+ cos D?

dy, F®>0,w,0.72 Z22=4 S,(pg — pi) — 0,602.¢ .77 v .
dt (mcelk - }/3) '

kde ¢, koef. odporu (0,2), v =y, rychlost rakety, mc.x celkova hmotnost rakety véetné TPH

dys dys _ dys

— e _ 203 impul
dat Ya dt dt Ve puls

Po dohofteni paliva, kdyz S, = 0 je vyhodnéjsi integrovat setrvacny let uz jen jako dvé rovnice pro
rychlost v a vysku h.

d D? dh Y , . .
d—: = -9,81 - 0,602.c, T v? - =V spoC podminkami na konci chodu motoru

Na konci vystupnich integracnich interval( At se dopocitavaji veliciny:

P=G.w 1+c2°S°< + So(pa — P1) tah (N) G =%
:—“ a d, odpovidajici expanzi na okolni tlak py. Také se dopocte expanzni tlak p. pro dany
kr

vystupni primér trysky d, Cili Se. o je Uhel rozsiteni trysky.

V pfipadé obecného, Sikmého letu se integruji dvé slozky rychlosti vk a v, a dvé vzdalenosti — délka a
vyska, tedy Ctyfi rovnice, misto dvou (celkem osm).

dv D2 dh
— 2 2 y _ _ _ = 2 : It
V=vl +yy - = 9,81 —0,602.c, .. T Voosin o, == Vy
dvy Dz , dx
a —0,602.c, 'T['T V™. COS Ky, P Uy

s poc€. podminkami na konci chodu motoru; oy, je okamZzity hel drahy

Takovyto model ma v aktivni draze letu stale konstantni namér (jako by byl fizen po pfimce).
Chceme-li zohlednit gravitaci klesajici nameér, je nutné integrovat v aktivnim letu dalsi diferencialni
rovnici pro ndmér o.. Z dlvodu integracni stability by se derivace méla pocitat az pro celkovou ryclost
>30 m/s.

da _ _ gcos(@ a(0) = a, kde v je ryclost

dt v

10



Odkaz na kurs navrhu raket: https://www.youtube.com/watch?v=vQilt-
iXOBM&Iist=PL99EA5ECCC34949DB&index=1

(anglicky Indian Institute of Technology Madras)
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