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Streszczenie

W pracy przedstawiono historyczny rys rozwoju technik rakietowych w Polsce oraz role
Instytutu Lotnictwa w budowie rakiet balistycznych i meteorologicznych w latach 60-70-tych
ubiegtego stulecia. Krétko oméwiono budowe w Instytucie lotnictwa pierwszych instrumentéw
pomiarowych umieszczanych na satelitach z serii ,,Interkosmos” oraz obecng aktywnos¢ Polski
w wykorzystaniu technik kosmicznych.

Zasadnicza czes¢ prascy poswiecona jest oméwieniu problemu budowy rakiety do wysytania
matych satelitow Ziemi. Przedstawiono w niej analize zapotrzebowania na rakiety wynoszqce na
orbity Ziemi mate satelity oraz metodyke opracowania konstrukcji takie rakiety. Przeanalizowano
wybdr materiatéw pednych, silnikéw rakietowych i w efekcie poréwnano konstrukcje rakiety dwu
i trzystopniowej przeznaczonej do wynoszenia satelitéw o masie 100 kg na orbite synchronizowana
stonecznie na wysokosci 600km.

1. RYS HISTORYCZNY WKEADU POLAKOW W ROZWOJ BADAN KOSMICZNYCH, TECHNIKI
RAKIETOWE] I SATELITARNE]

Kosmos zawsze fascynowat ludzi, w przesztosci Stonce, Ksiezyc i gwiazdy byty przedmiotem
kultow religijnych, lecz w miare poznawania otaczajacego nas swiata ludzko$¢ odkrywata kolejne
tajemnice. Mikotaj Kopernik jako pierwszy zrozumiat porzadek istniejagcy w Uktadzie Stoneczny,
a Jan Heweliusz w XVII wieku za pomocg zbudowanego prze siebie teleskopu badat Ksiezyc.
W roku 1650 w wydanej przez siebie ksigzce, "Wielka sztuka artylerii, cze$¢ pierwsza”, Kazimierz
Siemienowicz zaproponowat budowe rakiet wielostopniowych, ich stabilizacje za pomoca
statecznikow aerodynamicznych oraz budowe wigzek rakiet, dla zwiekszenia tadunku
transportowanego przez te rakiety - Rys.1.

W dziewietnastym wieku generat J6zef Bem doskonalil konstrukcje rakiet, Ignacy
Lukaszewicz otrzymat nafte z ropy naftowej, a Karol Stanistaw Olszewski i Zygmunt Wroblewski
jako pierwsi uzyskali ciekty tlen. Niewiele oséb wie, ze idee Kazimierza Siemienowicza oraz
osiggniecia Ignacego Lukaszewicza, Karola Stanistawa Olszewskiego i Zygmunta Wroblewskiego
zostaly wykorzystane w rakiecie, ktéra ponad 50 lat temu wniosta na orbite Ziemi pierwszego
sztucznego satelite - ,Sputnika-1". Rakieta ta, byta konstrukcja wielostopniowa. Jej pierwszy
stopien ztozony byt z wigzki pieciu podobnych do siebie rakiet. Dodatkowo wyposazona byta
w stabilizatory aerodynamiczne (do stabilizacji lotu w atmosferze), a wszystkie jej silniki
rakietowe byly napedzane mieszaning nafty i ciektego tlenu.
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Rys. 1. Idee: rakiety wielostopniowej, wiqzki rakiet oraz wykorzystania stabilizatoréw
aerodynamicznych, zaproponowane przez K. Siemienowicza w 1650r.

Rys. 2. Préba poligonowa rakiety balistycznej opracowanej w Instytucie Lotnictwa.

W latach sze$¢dziesigtych ubiegtego wieku w Instytucie Lotnictwa intensywnie rozwijano
techniki rakietowe. Zostaly wtedy opracowane balistyczne (rys.2) i przeciwpancerne pociski
rakietowe.

Niewiele osdb wie, Ze w tym czasie mogta by¢ zbudowana w Polsce rakieta kosmiczna oparta
na bazie opracowanych pociskéw rakietowych. Polska mogta sta¢ sie trzecim krajem, ktéry za
pomoca wtasnej rakiety mogt wysta¢ w kosmos sztucznego satelite ziemi. Nie byto jednak takiej
woli politycznej, totez program rakietowy zostat w znacznej czeSci zamkniety, a uzyskane
doswiadczenie zostato wykorzystane jedynie w programie budowy rakiet meteorologicznych.
Rakiety METEOR wzlatujace na wysokos$ci od 30 do 100 km umozliwiaty, dzieki aparaturze
pomiarowo-badawczej umieszczonej w jej odzyskiwanych gtowicach, dokonanie pomiaréw
gornych wiatrow, zmian temperatur i innych wtasciwos$ci atmosfery istniejacych w dolnej granicy
kosmosu. Sondaze prowadzono dla potrzeb Panstwowego Instytutu Hydrologiczno-
Meteorologicznego.
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Program budowy rakiet meteorologicznych byt zapoczatkowany przez profesora Jacka
Walczewskiego z krakowskiego oddziatu Instytutu Meteorologii i Gospodarki Wodnej, gdzie
w 1957 r. przeprowadzono pierwszy start rakiety meteorologicznej RM-1 wykonanej przez
Sekcje Techniczng Krakowskiego oddziatu PTA i Komorke Techniki Rakietowej i Fizyki Atmosfery
AGH w Krakowie. Natomiast tworcami rakiet z serii ,METEOR” byli Jacek Walczewski i Jerzy
HarazZny, a budowe rakiet i wyposazania realizowat Instytut Lotnictwa w Warszawie. W sumie
wystrzelono okoto dwustu rakiet meteorologicznych, z ktérych rakiety z serii ,METEOR-2"
przekroczyty putap 100 km (Rys. 3). Badania nad rozwojem technik rakietowych zostaty
w Polsce przerwane, gdyz Zwigzek Radziecki przypisat sobie monopol na rozwijanie technik
rakietowych w bloku wschodnim.

Rys. 3. Rakieta Meteor-2 przeznaczona do badania gérnych warstw atmosfery,
zbudowana w Instytucie Lotnictwa.

W 1967 r. Polska zostata partnerem miedzynarodowego programu (krajow tzw. wspolnoty
socjalistycznej) INTERKOSMOS. Wykorzystujac istniejace mozliwosci przeprowadzono w koncu
1970 r. doSwiadczenie heliofizyczne. Aparature - blok kamer obscura - umieszczono w glowicy
radzieckiej rakiety badawczej Wertikal 1. Aparature przygotowal zespdt pracujacy pod
kierunkiem profesor Jana Mergentalera. Bylo to pierwsze w historii polskich badan
doswiadczenie naukowe przeprowadzone w kosmosie. Zaledwie 10 minutowy lot rakiety, ktora
osiggneta wysokos¢ blisko 500 km, jak i powrdét na Ziemie zasobnika z aparaturg spetnit nadzieje
badaczy. W nastepnych latach na poktadach rakiet Wertikal umieszczana byta polska
aparatura m.in. spektrometry i fotometry rentgenowskie. W 1973 r. w 500-lecie urodzin Mikotaja
Kopernika na orbite okotoziemska wprowadzono satelite ,INTERKOSMOS-9 - Kopernik 500”
(Rys. 4).
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Rysunek. 4. Wnetrze Radiospektrografu RS-500 K, pierwszej aparatury polskiej
wyniesionej w satelicie INTERKOSMOS-9

WSsréd aparatury badawczej znajdowat sie polski radiospektrograf RS-500 K stuzacy do
pomiaréw promieniowania radiowego Stonca na falach dtuzszych (od 0,5 do 6 MHz). Program
naukowy dos$wiadczenia przygotowat zesp6t z Centrum Astronomicznego im. M. Kopernika
w Toruniu pod kierunkiem prof. Jana Hanasza a radiospektrograf zbudowano w Instytucie
Lotnictwa w Warszawie pod kierunkiem dr. Zygmunta Krawczyka.

Badania naukowe i budowe aparatury kosmicznej przejeto w latach siedemdziesiatych
nowoutworzone Centrum Badan Kosmicznych PAN. Obecnie CBK PAN posiada laboratoria
i zaplecze techniczne pozwalajace na budowe aparatury naukowej umieszczanej na obiektach
kosmicznych. CBK PAN jest takze w posiadaniu Obserwatorium Astrogeodynamicznego
w Borowcu, gdzie prowadzone s3 precyzyjne obserwacje sztucznych satelitow do celow
geodezyjnych. Wykorzystaniem teledetekcji zajmuje sie Instytut Geodezji i Kartografii oraz
Politechnika Warszawska i Uniwersytet Warszawski. Dziatalno$¢ komercyjng w tym zakresie
obejmuje obrazowanie satelitarne prowadzone przez Satelitarne Centrum Operacji Regionalnych
SCOR, GEOSYSTEMS i GIS. Nowoczesne Centrum Ustug Satelitarnych T.P.S.A. w Psarach $wiadczy
ustugi telekomunikacyjne na najwyzszym, Swiatowym poziomie. Od ponad czterdziestu lat
w oddziale krakowskim Instytutu Meteorologii i Gospodarki Wodnej odbierane sa zdjecia
z satelitow meteorologicznych. Od 2009 roku polska stuzba meteorologiczna ma peiny dostep
do Zrédet obrazow z satelitow meteorologicznych oraz jest cztonkiem europejskiej organizacji
EUMETSAT, dysponujacej wtasnymi satelitami. Od 2007 roku Polska jest stowarzyszona
z Europejska Agencja Kosmiczng (ESA) w ramach tzw. programu PECS. Szczegétowy opis polskiej
dziatalnosci w aspekcie kosmicznym mozna znalez¢ w pracach opublikowanych w kwartalniku
,Nauka” PAN [1-4].

2. WPROWADZANIE

0Od poczatku Ery Kosmicznej wystrzelono ponad 5 ty$ rakiet kosmicznych, ktére na swoim
poktadzie wynosity na orbity Ziemi jednego, a w pdZniejszym okresie czasu nawet kilka satelitow
jednoczes$nie. Pierwsze sztuczne satelity Ziemi wystrzeliwane przez Zwigzek Radziecki posiadaty
stosunkowo duza mase (od 83 do ponad 1300 kg), podczas gdy pierwsze amerykanskie miaty
mase kilku kilograméw i umozliwity one wykrycie paséw promieniowania kosmicznego Van
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Allena, satelita Explorer 1. Obecnie w kosmos wystrzeliwanych jest bardzo duzo réznego rodzaju
sztucznych satelitdw Ziemi, poczawszy od kilkunastotonowych obserwatoriéw astronomicznych,
poprzez kilku tonowe satelity telekomunikacyjne umieszczane na orbitach geostacjonarnych,
czy satelity przeznaczone do obserwacji i badan Ziemi, do coraz liczniejszych matych satelitow
badawczych, eksperymentalnych i edukacyjnych. Zestawienie ilo$ci oraz prognoz
wystrzeliwanych rakiet i satelitow w latach 1996-2015 przedstawione jest na Rys.5, a mas
wysytanych satelitow w okresie od 1975 do 2015 na Rys. 6.

Rys. 5. Zestawienie ilosci startéw rakiet (misji) i wynoszonych na orbite Ziemi satelitow
w okresie od 1996 do 2015 (zrealizowane i planowane).

Jako duze satelity uwaza sie obiekty o masie ponad 1000kg. Satelity o mniejszych masach
zalicza sie najczeSciej do tzw. matych satelitéw. W grupie matych satelitow najczesciej przyjmuje
sie nastepujacy podziat, w zalezno$ci od ich masy. Satelity o masie ponizej 100g nazywane sg
femto-satelitami, satelity o masach w zakresie 0,1-1,0 kg - piko-satelitami, w zakresie 1 - 10kg
- nano-satelitami, w zakresie 10-100 kg mikro-satelitami, a w zakresie 100-500 kg mini-
satelitami. Jednym z projektow duzej ilosci matych satelitdbw na orbicie Ziemi jest rozwijany
obecnie projekt ,QB50”. Przewiduje on wystanie na bliskoziemskie orbity 50-sieciu
jednokilogramowych satelitéw studenckich przeznaczonych do badania termosfery w zakresie
wysokosci 95-300 km. Projekt ten ma by¢ zrealizowany w latach 2012-13, a satelity maja by¢
wystane za pomocg jednej rakiety.

Duzy wzrost liczby satelitow o matych masach spowodowany jest coraz bardziej rosnagcym
stopniem miniaturyzacji i integracji elementéw satelitow (uktadéw pomiarowych, sterowania,
kontroli, czy facznosci). Ro$nie tez sprawnos$¢ baterii fotowoltaicznych i poktadowych systemow
magazynowania energii. Do konstrukcji sg wykorzystywane nowe materiaty o wyzszych
parametrach eksploatacyjnych, a komputerowe projektowanie i wykonanie zespotéw na
centrach obrébczych sprzyja dalszej miniaturyzacji rozmiaréw i zmniejszeniu masy satelitow.
Ros$nie wiec przekonanie, Ze w niedtugim okresie czasu bedziemy mieli do czynienia z seryjna
produkcja matych satelitow o bardzo zr6znicowanym zastosowaniu. Stad duze zainteresowanie
rakietami, ktére bedg mogly wprowadzac na niskie orbity Ziemi obiekty o masie w zakresie 100-
250 kg. Najbardziej atrakcyjnymi orbitami w grupie orbit bliskoziemskich sg tzw. orbity
synchronizowanie stonecznie (po angielsku - sun-synchronous orbit - SS0). Orbita
Synchronizowana Stonecznie to geocentryczna orbita w ktorej wysokos$¢ i nachylenie s3 tak
dobrane, Ze obiekt (satelita) przelatuje nad okreslonym punktem Ziemi zawsze o tej samej porze
(dnia lub nocy), tzn. o tym samym lokalnym czasie. Naswietlenie (dla dziennej cze$ci orbity) jest
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wiec zawsze takie same. Jest to spowodowane tym, Ze oddziatywanie Storica powoduje precesje
orbity (w uktadzie gwiazdowym) z taka samg predkos$cig katowa, jak predkos¢ katowa ruchu
Ziemi po orbicie wokdt Stonca. Efekt ten jest uzyskiwany dla satelitéw znajdujacych sie na
okotobiegunowych orbitach kotowych, wstecznych (tzn. kat nachylenia ptaszczyzny orbity do
réwnika jest wiekszy od 90 stopni - najczesciej okoto 98°), poruszajacych sie zazwyczaj na
wysokosciach, w przybliZzeniu, w zakresie 600-800 km (oczywiscie moga by¢ i inne orbity, ale te
s3 najczesciej wykorzystywane), a okres ich obiegu zawiera sie w granicach 96-100 min (okoto
15 razy okrazajg Ziemie na dobe). Satelity umieszczane na takich orbitach sg przeznaczone
gtownie do teledetekcji, meteorologii, cel6w wojskowych, itp.

Rys. 6. Zaleznos¢ masy satelitéw od roku wystrzelenia (zrealizowane i planowane)
3. WYBOR KONCEP(CJI

Istnieje obecnie wiele rakiet zdolnych do wynoszenia na SSO obiektéw o masie od
kilkudziesieciu do kilkuset kilograméw. Koszt wyniesienia (w przeliczeniu na kg masy satelity)
jest bardzo zréznicowany i waha sie w granicach od kilku tysiecy do kilkudziesieciu tysiecy
dolaréw - zestawienie przedstawione jest w Tabeli 1. Pomimo istnienia tej grupy rakiet wydaje
sie niezbedne opracowanie matych rakiet nosnych $cisle przeznaczonych do wynoszenia na
bliskoziemskie orbity satelitow o masie w zakresie od 100-250 kg.

W Instytucie Lotnictwa rozpatrywany jest projekt rakiety zdolnej do wynoszenia sztucznych
satelitow Ziemi o masie 100 kg na orbity synchronizowane stonecznie. Skupiono sie na
rozwigzaniach ograniczajacych stopien skomplikowania, minimalizujacych mase konstrukgji,
cechujacych sie wysoka niezawodnos$cig oraz wykorzystujacych ekologiczne materiaty pedne,
co w rezultacie przeklada sie na obnizenie kosztéow, a tym samym pozwala na elastyczne
funkcjonowanie systemu transportu jako catosci. Jako ekologiczne $rodki napedowe
rozpatrywano grupe paliw prostych w uzyciu, takie jak: metan, propan, czy alkohol etylowy,
natomiast jako utleniacze: ciekty tlen lub stezony (95%) nadtlenek wodoru. Przeprowadzono
analizy mozliwych do osiaggniecia impulsow wtasciwych, systeméw zasilania (ci$nieniowy
i turbo-pompowy), wyboru silnikéw (klasyczny i wykorzystujacy wirujacg detonacje), i na tej
podstawie rozpatrywano rézne wersje rakiet dwustopniowych oraz rakiet trzystopniowych,
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z pierwszym stopniem spetniajacym role boostera, wynoszacego dwa podstawowe stopnie na
wysokos¢ w zakresie 25-50 km.

W przypadku rakiety trzystopniowej, pierwszy stopien bytby odzyskiwany na spadochronie
w okolicy wyrzutni. Wstepnie w rakiecie tréjstopniowej przyjmowano wszystkie stopnie zasilane
ci$nieniowo, podczas gdy rakieta dwustopniowa posiadataby pierwszy stopien zasilany silnikiem
z uktadem turbo-pompowym. W wersji trzystopniowej, w poczatkowym okresie lotu rakieta
poruszataby sie po stromym torze, co zapewniatoby mozliwo$¢ prostego odzyskania stopnia
startowego, ktory dla uproszczenia konstrukcji zasilany bytby cisnieniowo. Takie rozwigzanie
daje znacznie lepszy wspoétczynnik konstrukcyjny rakiety. Ponizej przedstawione bedg analizy:
doboru silnika (silnikow), wyboru konstrukcji rakiety, optymalizacji rozktadu mas stopni
(przyrostu predkos$ci na kazdy stopien) oraz obliczenia toru lotu rakiet na SSO.

Tabela 1. Zestawienie bedqgcych w dyspozycji i rozwijanych rakiet przeznaczonych
do wysytania matych satelitow.

4. ETAPY PROJEKTOWANIA

Celem projektu koncepcyjnego byto opracowanie rakiety kosmicznej zdolnej do wynoszenia
satelitow o masie 100 kg na orbite synchronizowang stonecznie. Konstrukcja ta, wyposazona
w ci$nieniowy system zasilania kriogenicznych sktadnikéw materiatu pednego, ma stanowi¢
ekonomiczne, niezawodne i ekologiczne rozwigzanie transportu matych satelitow.

Poszczegdélne etapy projektowania, wymienione na ponizszym schemacie, majg ré6zny wptyw
na koncowy rezultat, a unikalno$¢ rozwigzan systemoéw i elementéw sktadowych,
prezentowanych w dalszej czeSci artykutu, stanowi o innowacyjnos$ci rozwazanej konstrukcji.
Proces projektowania rakiety nosnej jest bardzo skomplikowany ze wzgledu na mnogo$¢
i ztozono$¢ relacji pomiedzy elementami rakiety. Fakt ten utrudnia proces optymalizacji, ktérego
celem jest efektywne wykorzystanie energii chemicznej materiatu pednego.

Zgodnie z powyzszym schematem zaprezentowano wptyw poszczegélnych etapéw
projektowania na wybdr optymalnego rozwigzania konicowego. Skupiono sie na rozwigzaniach
ograniczajgcych stopien skomplikowania, minimalizujgcych mase konstrukcji, uwzgledniajacych
czynniki ekologiczne oraz cechujacych sie wysoka niezawodno$cia, co w rezultacie przektada
sie na obnizenie kosztéw, a tym samym pozwala na elastyczne funkcjonowanie systemu
transportu jako catosci.

Przedstawiony poniZej opis procesu projektowania rakiety zilustrowany zostat szczegétami
dotyczacymi najbardziej obiecujacej konstrukcji - rakiety trojstopniowej zasilanej ciSnieniowo.
Przedstawiono jednak réwniez konstrukcje rakiety dwustopniowej o turbo pompowym systemie
zasilania oraz obliczenia toru lotu obu rakiet.
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Rys. 7. Schemat etapow projektowania
Szacowanie mas i przyrostow predkosci poszczegolnych stopni rakiety

Ten etap koncepcyjnego projektowania rakiety nos$nej oparto na uproszczonej zasadzie
zachowania pedu, ktéra dla rakiet wielostopniowych czesto nazywana jest réwnaniem

Ciotkowskiego:

w ktérym kluczowe znaczenie dla osiggéw rakiety ma parametr charakteryzujacy materiat
napedowy, tj. impuls wtasciwy, jak i drugi, zwigzany z konstrukcja stopnia, tj. wsp6tczynnik
konstrukcyjny.

Réwnanie to pomija wptyw oporu aerodynamicznego oraz sit grawitacyjnych dziatajacych na
rakiete w czasie jej lotu przez atmosfere. Z tego powodu jest ono pierwszym przyblizeniem
osiggéw rakiety i nie odzwierciedla rzeczywistego profilu jej misji. Uwzgledniajac szacowane
straty predkos$ci oraz straty wynikajgce z dziatania sit oporu i sit grawitacyjnych mozliwe jest
wstepne okreslenie poszczegdlnych mas rakiety.

W oparciu o program CEA przeprowadzono obliczenia impulséw wtasciwych dla warunkéw
pracy silnikéw stopnia startowego i kosmicznego. Z obliczen tych wynika, Ze mieszanina ciektego
metanu i ciektego tlenu daje najwyzsze wartosci impulséw (I = 2550 m/s - dla stopnia
startowego, I, = 3500 m/s - dla stopnia kosmicznego) i sg one wyzsze o okoto 200 m/s, dla
mieszaniny ciektego tlenu z alkoholami, czy o okoto 150 m/s z nafta.

Wartos$ci wspétczynnikéw konstrukcyjnych dla poszczegdélnych stopni przyjmowano,
uwzgledniajgc ich warunki pracy wynikajgce z wartosci ci$nienia zasilania silnikdéw, obcigzenia
aerodynamicznego oraz maksymalnego przy$pieszenia. Uzyskane wspdétczynniki poréwnywano
do wspoétczynnikéw konstrukeyjnych istniejacych rakiet.

Idea wykorzystania boostera, ktéry rozpedzi pozostate stopnie rakiety (drugi i trzeci) do
predkosci okoto 1000 m/s na wysokoSci w zakresie 25-50 km jest zwigzana z mozliwoscia jego
wielokrotnego wykorzystania. Taki booster posiadatby stosunkowo prostg konstrukcje, a jego
odzyskiwanie bytoby tatwe. Wracatby on na Ziemie w okolicach wyrzutni, tj. mégtby by¢
sterowany podczas opadania za pomocg spadochronu. Jedynie, do wymiany mogtyby by¢
elementy silnika. Booster taki po badaniu technicznym, niewielkim kosztem przygotowany by
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byt do kolejnego lotu. Nieodzyskiwalnym bytyby natomiast stopien drugi i trzeci. Oba te stopnie,
pracowatyby juz praktycznie w prozni, totez ciSnienie zasilania silnikdw mogloby by¢
stosunkowo niewysokie, przez co wartosci wspétczynniki konstrukeji bytyby mate.

Po oszacowaniu strat predkosci spowodowanych oporami aerodynamicznym oraz
grawitacyjnymi okreslono warto$¢ catkowitego przyrostu predkosci, ktéry jest suma predkosci
wymaganej do wprowadzenia satelity na orbite kotowa oraz wspomnianych powyzej strat.
Oszacowano wiec, ze dla rozwazanej koncepcji umieszczenia satelity na orbicie
synchronizowanej stonecznie na wysoko$¢ 600km nad powierzchnig Ziemi catkowity przyrost
predkosci powinien zawierac sie w zakresie 9500-10700 m/s. Poszczeg6lne sktadowe predkosci
oszacowane w pierwszym przybliZeniu sg przedstawione w ponizszej tabeli:

Tabela 2. Szacunkowy rozktad przyrostow i strat predkosci pomiedzy stopnie rakiety.

Dobér silnika (silnikow)

Silnik pierwszego stopnia rakiety kosmicznej pracuje w zmiennych warunkach ci$nienia.
Praca jego rozpoczyna sie na poziomie morza (przy ciSnieniu atmosferycznym), a konczy
praktycznie przy minimalnej wartos$ci ci$nienia zewnetrznego. Silnik taki, ze wzgledu na jego
maksymalne wykorzystanie musi w czasie startu pracowa¢ w warunkach bliskich oderwania.
Dobor takich parametréow pracy silnika jest podyktowany tym, ze w miare wzrostu wysokosci
lotu jego osiagi sie poprawiajg (wzrasta impuls wiasciwy). Natomiast parametry pracy silnikow
wyzszych stopni sg praktycznie dobierane do warunkéw pracy w prézni.

Dla wiekszoSci silnikow startowych punktem obliczeniowym sg ci$nienia wylotowe na
poziomie 0,5 - 0,65 bar. Warto$¢ ciSnienia wylotowego na takim poziomie pozwala na unikniecie
zjawiska oderwania przeptywu w dyszy niezaleznie od przyjetej zasady okreSlania jego
wystgpienia. Cisnienie wylotowe silnikow wyzszych stopni uwarunkowane jest praktycznie
przez dwa ograniczenia, tj. unikniecie kondensacji na wylocie z dyszy oraz nieprzekroczenia
przez Srednice wylotowa dyszy Srednicy stopnia rakiety. CiSnienie wylotowe silnikow stopni
pracujgcych poza atmosferg ogranicza takze warunek natozony na warto$¢ maksymalnego
rozprezania (nie wiecej niz ~1000), lub stopien rozwarcia dyszy (nie wiekszy niz ~100). Wyzszy
stopien rozwarcia dyszy powoduje trudno$ci w wykonaniu i zapewnieniu jej sztywnosci, a takze
znacznie zwieksza mase catego silnika, przez co maleje sprawnos$¢ catej rakiety. Zestawienie
parametréw pracy silnikow rakietowych zawarte sg w tabelach 3 - 5.
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Tabela 3. Przyjete cisnienie w komorze spalania.

Powyzsze ,brzegowe” parametry pracy silnikow poszczegolnych stopni rakiety pozwolity na
okreslenie ich osiggéw przy uzyciu programu VisualCEA[10].

Tabela 4. Impulsy wtasciwe silnikéw rakietowych poszczegdlnych stopni.

Dobdr wartosci ciggu silnika danego stopnia zalezny jest od masy stopnia (rakiety) oraz
przewidywanych wartosci przecigzen. Dla silnikéw pierwszego stopnia warto$¢ przecigzenia
(stosunek przyspieszenia uzyskiwanego przez rakiete do przyspieszenia ziemskiego) powinna
miesci¢ sie w zakresie 1,12 - 1,5 dla zapewnienia prawidtowego startu, natomiast warto$¢ ta
nie powinna przekraczac¢ 4 w czasie catkowitej pracy silnika danego stopnia.

Tabela 5. Cigg, wydatek masowy, czas dziatania.

Wymiary silnikéw, wynikajace z wartosci wydatkow i parametrow termodynamicznych
okreslono w oparciu o programy VisualCEA[10] oraz REGANP[11].

Tabela 6. Wymiary konstrukcyjne silnikow.

Optymalizacja stopni

Kluczowy wplyw na osiagi rakiety ma masa struktury, dlatego konieczne jest do jej budowy
wykorzystanie lekkich materiatéw oraz zaawansowanych konstrukcji zbiornikéw(zbiorniki
kompozytowe). W przypadku zasilania ciSnieniowego, ktory byt podstawa koncepcyjnych
rozwazan, istniejg elementy uktadu, ktére w procesie optymalizacyjnym pozwalajg na takie
redukowanie masy.

Uktad zasilania ci$nieniowego jest najprostszym i najtanszym systemem zasilania
stosowanym w technice rakietowej. Ma on jednak ograniczone zastosowanie ze wzgledu na
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nizsze o0siaggi w poréwnaniu do systemow turbo-pompowych. Z tego wzgledu mozna go stosowac
w niewielkich rakietach o matej no$nosci.

Gaz roboczy (hel, azot) zawarty w zbiornikach systemu pod wysokim ci$nieniem wptywa
poprzez reduktor, ograniczajacy ci$nienie do poziomu ci$nienia pracy, do zbiornikow
zawierajacych sktadniki materiatu pednego wypychajac je przez kanaty zasilajace do gtowicy
wtryskowej komory spalania silnika.

Rys. 8. Schemat instalacji zasilania ciSnieniowego oraz strat podczas przettaczania.

Ciekly tlen i ciekly metan posiadajg stosunkowo duza prezno$¢ par. Pozwala to na
ograniczenie ilo$ci gazu roboczego wypychajacego sktadniki materiatu pednego ze zbiornikéw
rakiety, zmniejszajac jej mase. Dodatkowym sposobem ograniczajagcym mase czynnika roboczego
jest jego podgrzewanie. Wadg ci$nieniowego systemu zasilania jest ciezar zbiornikéw, ktérych
Scianki ze wzgledow wytrzymato$ciowych musza by¢ grubsze. Jednak przy takim rozwigzaniu
konstrukcja zbiornikdw stanowi jednoczesnie strukture no$nag rakiety.

Obliczenia optymalizacyjne masy ci$nieniowego systemu zasilania wykonano przy uzyciu
programu Omarak[15]. Program tworzony byt z mys$lg o optymalizacji masy ostatniego stopnia
rakiety, poniewaz niezbednym wejSciowym parametrem obliczeniowym byt przyrost predkosci
uzyskiwany przez dany stopien. Wykorzystujac oszacowane straty predkosci zwigzane z oporem
i grawitacja istnieje takze mozliwo$¢ wykorzystania go do optymalizacji mas pozostatych stopni
rakiety.

Danymi koniecznymi do przeprowadzenia optymalizacji nizszych stopni sg parametry:
impulséw wtasciwych i masy silnika, sktadnikow materiatu pednego, przyrostu predkosci
danego stopnia, Srednicy minimalnej obliczanej na podstawie przekroju wylotowego silnika.
Dane te uzyskano z wczes$niejszych etapow projektowania.

Wyniki analiz procesu optymalizacyjnego, poprzez zdefiniowanie typowych parametrow
i wymiarow zbiornikéw aluminiowych, tj. ci$nienie pracy i ich objeto$¢ robocza, stanowity
podstawe poréwnawcza do zbiornikéw istniejgcych.

Zestawienie to potwierdzito, ze masy zbiornikdw aluminiowych, ktére zostaty wyliczone
odpowiadajg masom zbiornikéw uzytych w misjach kosmicznych, pokazato to takze, ze na
przyktadzie bardziej zaawansowanych konstrukcyjnie zbiornikéw kompozytowo - metalowych
mozliwy jest do uzyskania pewien zapas masy, ktory przy ich wykorzystaniu znacznie
ograniczytby mase stopni rakiety.

W zastosowaniach kosmicznych coraz szerzej wykorzystywane sa materiaty kompozytowe, ze
wzgledu na ich stosunkowo matg gesto$¢ wtasciwa, a przy tym wysoka wytrzymatos¢ Uzywa sie
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ich w elementach nos$nych, szczeg6lnie gérnych stopni jako owiewki, ktére odrzucane s3 po
opuszczeniu gestej atmosfery, ale réwniez jako materiaty ablacyjne i elementy mocowan
tadunkow.

Tabela 7. Elementy cisSnieniowego systemu zasilania - I stopien rakiety.

Tabela 8. Elementy cisSnieniowego systemu zasilania - II stopien rakiety.

Tabela 9. Elementy cisnieniowego systemu zasilania - III stopien rakiety.
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W obliczu tak szerokiego zastosowania, zaczeto badac ich przydatnos¢ jako materiaty mozliwe
do wykorzystania przy budowie lekkich zbiornikéw. Jednak procesy napetniania materiatami
kriogenicznymi - wodor, tlen, metan - powodujg trudnosci zwigzane z uszczelnianiem, mikro
peknieciami, stabilnym przechowywaniem (kompatybilno$cia materialowg). Wymienione
zagadnienia przysparzajg inzynierom najwiecej probleméw. Ich rozwigzanie z pewnoscig zapewni
odebranie prymu wiodgcego konstrukcjom wytgcznie metalowym, poniewaz zaletg
wykorzystania zbiornikéw kompozytowych jest przewidywane ograniczenie ich masy rzedu od
20 do 50% w stosunku do masy zbiornikéw metalowych.

5. KONSTRUKCJA RAKIETY

Rakieta tréjstopniowa

Tabela 10. Parametry techniczne poszczegdlnych stopni rakiety tréjstopniowe;j.

a) b) c)
Rys. 9. Poszczegdélne stopnie rakiety tréjstopniowej (a-stopien pierwszy, b-stopien drugi,
c-stopien trzeci).
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Rakieta dwustopniowa

Tabela 11. Parametry techniczne poszczegolnych stopni rakiety dwustopniowej.

a) b)

Rys. 10. Poszczegdlne stopnie rakiety dwustopniowej (a-stopien pierwszy, b-stopien drugi).
Obliczenie toru lotu na orbite SSO

Misja projektowanych rakiet jest dostarczenie tadunku(satelity) o masie 100 kg na kotowg
orbite synchronizowang stonecznie o wysokos$ci okoto 600 km. Docelowym punktem startu
rakiet jest wyrzutnia startowa ELA1 z kosmodromu Europejskiej Agencji Kosmicznej (ESA)
znajdujacego sie w Kourou w Gujanie Francuskiej, w Ameryce Potudniowej. Symulacje lotu
opisywanych rakiet wykonano programem komputerowym VRS (Visual Rocket Simulation),
ktérego opis mozna znalez¢ w pracy[15].

18 PRACE INSTYTUTU LOTNICTWA Nr. 198



Rys. 11. Wyniki lotu rakiety dwustopniowej zasilanej systemem cisnieniowym
(niebieski-predkos¢ [m/s], pomararnczowy- wysokosé [km], ciemno zielony - cigg [kN],
jasno zielony - przeciqzenie [-], szary - sila oporu[kN]).
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Ciagg startowy rakiety dwustopniowej wynidst Fy=355 kN, co daje 1.15 wartoSci ciezaru
rakiety w czasie startu. Najwieksze przecigzenie rakiety przed separacjg stopnia 1 osiagneto
warto$¢ okoto 6g. Maksymalne ci$nienie dynamiczne w czasie lotu wynoszace 23kPa, rakieta
uzyskata po 105 sekundach, na wysokos$ci 13 km.

Tuz przed wypaleniem sie materiatu pednego w pierwszym stopniu, rakieta uzyskuje
przys$pieszenie a;= 62 m/s* na wysokosci hj=150km, a przyrost predko$ci réwny AV;=3290 m/s.
Nastepnie konstrukcja rakiety poddana jest spadkowi przyspieszenia o 70 m/s? (~7g) do
wartosci okoto -7m/s?

Po odrzuceniu zuzytego stopnia i po okresie lotu swobodnego, zwanego ,coasting period”,
czyli lotu bezwtadnego, nastepuje odpalenie nastepnego stopnia. Czas trwania tej fazy lotu
wynosi okoto 133 sekund i ma on na celu pochylenie rakiety do takiego kata, aby umozliwit on
wejscie napedzanego tadunku na kotowa orbite SSO. ,Coasting period” powoduje wytracenie
predkosci rakiety o 830 m/s, natomiast rakieta wznosi sie w tym czasie o okoto 280 km.

Drugi stopien odpalany jest na wysokosci ~430km i pracuje on przez okoto 400 sekund
nadajac rakiecie przyrost predkosci AV;=5119 m/s. Maksymalne przys$pieszenie rakiety
pochodzace od pracujacego drugiego stopnia wynosi aj=32m/s* (~3.2g). Po separacji ostatniego
stopnia tadunek (m=100kg) osigga orbite kotowa SSO o wysokos$ci 600km. Straty zwigzane
z lotem przez atmosfere i oporem grawitacyjnym wynosza 3177 m/s.

Cigg startowy rakiety tréjstopniowej wyniost okoto 240 kN. Stosunek ciggu startowego do
ciezaru rakiety w chwili startu réwny jest 1.5, co pozwala na tagodny start bez duzych
przecigzen. W 80 sekundzie lotu, na wysokos$ci 12.2 km konstrukcja rakiety obcigzona jest
maksymalnym ci$nieniem dynamicznym, ktére wynosi okoto 29 kPa.

Z wykresu przyspieszen wynika, Ze, tuz przed oddzieleniem sie pierwszego stopnia rakieta
uzyskata przys$pieszenie o wartosci 19 m/s? (~2g). Nastepnie po oddzieleniu sie stopnia 1, na
wysokoSci h;=31.6km, rakieta doznata ujemnego przecigzenia rzedu -3g, co dla tego typu
konstrukcji jest wartoScig bezpieczng (max ~8-9g), zwtaszcza, Ze z zatozZenia rakieta leci na
zerowym kacie natarcia, a wiec sita hamujgca ma tylko jedng sktadowa podituzng. Przed
uruchomieniem 2 stopnia rakieta leci bezwtadnie okoto 3 sekundy. Czas ten jest czasem
oczekiwania rakiety na uzyskanie bezpiecznej odlegtosci miedzy odrzuconym stopniem, a takze
czasem przejscia wszystkich systeméw uruchamianego stopnia w stan pracy nominalne;j.
Pracujacy pierwszy stopien marszowy nadat rakiecie przyrost predkosci rowny AV;=980 m/s.
Czas separacji spowodowat, ze rakieta zwolnita o 25 m/s.

Drugi stopien rozpedza rakiete do predkosci okoto 3230 m/s osiggajac przy tym
przyspieszenie rzedu 32 m/s* (~3.26g). Przyrost predkosci rakiety spowodowany praca
drugiego stopnia wynosi okoto AV;;=2280m/s. Po oddzieleniu drugiego stopnia na wysokosci
h;;=302km, rakieta doznaje zmiany przy$pieszenia o okoto Aa=26 m/s* (~2.65g). Nastepnie
przez 48 sekund trwa okres lotu bezwtadnego, ktéry pochyla rakiete do kata 33° zanim
uruchomiony zostanie trzeci stopien.

Trzeci stopien nadaje fadunkowi (m=100kg) przyrost predkosci AV;;=4590 m/s i wprowadza
go na orbite kotowg o wysokosci 606 km, uzyskujac przy tym maksymalne przysSpieszenie tuz
przed odrzuceniem wynoszgce 35.5 m/s? (~3.5g).

Sumaryczne straty rakiety wynosza okoto 3300 m/s, s3 one réznicg idealnego przyrostu
predkosci kazdego stopnia liczonego na podstawie réwnan Ciotkowskiego, a uzyskanym
przyrostem, ktory uwzglednia straty zwigzane z oporem aerodynamicznym i grawitacyjnym.
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Rys. 12. Wyniki lotu rakiety tréjstopniowej zasilanej systemem cisnieniowym
(niebieski-predkos¢é [m/s], pomararnczowy - wysokos¢ [km], ciemno-zielony - cigg [kN],
szary - sita oporu [kN], czerwony - cisSnienie dynamiczne [kPa], r6Zzowy - masa rakiety [x100kg],
zgnito-zielony - przyspieszenie [m/s?]).
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Poréwnujac osiagi rakiety dwustopniowej z tréjstopniowa mozna zauwazyc, ze:

- Ci$nienie dynamiczne dziatajace w czasie lotu na rakiete dwustopniowg jest poréwnywalne do
ci$nienia dynamicznego dziatajacego na rakiete tréjstopniowa.

- Catkowite straty lotu rakiety zwigzane z oporem aerodynamicznym i grawitacyjnym sg bardzo
podobne w obu przypadkach.

- Maksymalna zmiana przycepieszenia w rakiecie dwustopniowej jest dwukrotnie wieksza, niz
w rakiecie tréjstopniowej, co moze zagrazac konstrukcji, a tym samym catej misji.

- Masa startowa rakiety dwustopniowej wynosz'cej ten sam 3adunek co tréjstopniowa jest od
niej o 14 ton wieksza, co stanowi 66.7% masy catkowitej rakiety trojstopniowe;j.

- Rakieta dwustopniowa zasilana jest systemem turbo pompowym, co znacznie podnosi jej koszt
produkgji.

Mimo, Ze rakieta dwustopniowa jest konstrukcja mniej zawodng, a ostatnie badania wykonane
przez firme Aerospace Corporation, wykazaty, ze az 91% przypadkow zniszczenia rakiet noSnych
spowodowane byty przez wadliwg prace napedu, awioniki i systeméw stabilizacji oraz przez
systemy separacji stopni, to z punktu widzenia kosztoéw catej konstrukcji oraz jej uproszczonej
technologii zastosowanych systeméw (ciSnieniowy system zasilania) rakieta tr6jstopniowa
wydaje sie konstrukcja optymalna dla przysztych, tanich rakiet no$nych, uzywanych jako nos$niki
matych satelitbw. Dodatkowg cechg, a zarazem ostatecznie rozstrzygajaca wyzszo$¢ rakiet
tréjstopniowych zasilanych ci$nieniowo nad rakietami dwustopniowymi zasilanymi turbo
pompowymi systemami jest fakt, ze rakiety trojstopniowe posiadaja wieksze spektrum dziatania
poprzez uzyskiwanie lepszych osiggéw, tj. mniejsza mase startowg oraz mniejsze obcigzenia
konstrukcji w czasie lotu dla tej samej masy tadunku i wysoko$ci orbity, wiekszy zasieg orbitalny
(wysokos¢ orbity) dla tej samej masy tadunku, czy tez wieksza masa tadunku dla tej samej masy
rakiety i wysokoSci orbity.

6. PODSUMOWANIE I WNIOSKI

Przedstawione powyzej koncepcje rakiet no$nych do wprowadzania mini satelitow na orbity
synchronizowane stonecznie stanowig dopiero pierwsze przyblizenie procesu wyboru
ostatecznej konstrukcji i budowy takiej rakiety. Dalsza analiza powinna prowadzi¢ do wyboru
jednego rodzaju srodka napedowego, ktéry powinien zapewnia¢ ekologiczne warunki zar6wno
w trakcie przygotowania rakiety na wyrzutni, jak rowniez w aspekcie zanieczyszczania
atmosfery przez produkty generowane podczas lotu atmosferycznego rakiety. Natomiast wyboér
dwu, czy trzystopniowej rakiety musi by¢ wynikiem nie tylko analizy technicznej lecz réwniez,
a moze przede wszystkim, analizy kosztow catego przedsiewziecia. Jesli udatoby sie zbudowac¢
booster (stopnien startowy), ktérego koszty odzyskania i przygotowania do nastepnego lotu
bytyby stosunkowo niewysokie, to koncepcja rakiety trzystopniowej, w ktérej wszystkie stopnie
bytyby zasilane ci$nieniowo powinna by¢ wybrana. W przeciwnym wypadku bedzie nalezato sie
skupi¢ na rakiecie dwustopniowej z nieodzyskiwanymi stopniami. W tym przypadku pierwszy
stopien bytby napedzany kosztownym silnikiem zasilanym turbo pompowo, co jednak umozliwi
zbudowanie stosunkowo lekkiej konstrukcji stopnia (stosunkowo niskie ci$nienie w zbiornikach
paliwa i utleniacza). W obu przypadkach ostatni stopien rakiety bedzie zasilany ci$nieniowo, co
pozwoli uprosci¢ konstrukcje i ograniczy¢ koszty budowy catej rakiety.

Jednak najwazniejsza decyzja prowadzaca do budowy takiej rakiety powinna by¢ podjeta
przez Europejska Agencje Kosmiczng, a w jej budowie powinno wzig¢ udziat wiele krajow
europejskich. Prowadzone obecnie w Polsce prace w tej dziedzinie powinny poskutkowa¢c
wiaczeniem naszego kraju do tego przysztego przedsiewziecia Europejskiej Agencji Kosmiczne;j.
Konieczno$¢ podjecia takiego przedsiewziecia wynika z faktu, ze ESA nie posiada rakiety
przeznaczonej do wysytania w kosmos matych satelitéw i w tym aspekcie musi korzysta¢
z wynajmowanych do tego celu rakiet. Aby zapewni¢ Europejskiej Agencji Kosmicznej (ESA)
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peing niezaleznos$¢ od kontraktor6w spoza Unii Europejskiej konieczne jest wiec uruchomienie
kolejnego programu i zbudowanie Europejskiej rakiety do wysytania matych sztucznych
satelitow Ziemi.
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P. Wolanski

ANALYSIS OF ROCKET DESIGNED TO LAUNCH SMALL SATELLITE TO SSO

Abstract
A short presentation of Polish contribution into development of rocket as well as the role of the
Institute of Aviation in design of ballistic, meteorological and space instrument are briefly described.
Main part of the paper is devoted to analyses of design and performances of small rocket designed
to launch 100 kg satellite into 600 km Solar Synchronous Orbit (S50). Selection of propellants,
engines and comparison of performance of two and three stage rockets is presented.

24 PRACE INSTYTUTU LOTNICTWA Nr. 198



