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Streszczenie

Wspétczesny intensywny rozwdj oraz wykorzystanie technik satelitarnych stawiajq przed
napedem rakietowym coraz wieksze wymagania. Jednym z najwazniejszych jest dqzenie do
ograniczenia kosztow transportu kosmicznego, w przeliczeniu na 1 kilogram tadunku. Nie tylko
rakiety kosmiczne wykorzystujq silniki rakietowe. Ich zastosowanie obejmuje réwniez korekte i
transfer orbity sztucznych satelitéw, naped sond kosmicznych, pojazdéw ksiezycowych i
miedzyplanetarnych, a takze lgdownikéw. Uwage zwraca nowa dziedzina transportu, zwana
turystykq kosmicznq. Wszystkie wymienione obszary wymagajq zastosowania réznych rodzajow i
wielkosci (impulséw catkowitych) napedow rakietowych.

Upowszechnienie dostepu do przestrzeni kosmicznej wymaga redukcji kosztéw rozwoju, pro-
dukcji i eksploatacji systemoéw transportu, przy zachowaniu wysokiego poziomu bezpieczeristwa.
0d stosowanych materiatéw pednych wymaga sie wysokich osiqgéw, bezpiecznego i dtugotrwatego
przechowywania, a takze minimalnego wptywu produktéw spalania na srodowisko naturalne.
Wymagania odnosnie silnikéw rakietowych coraz czesciej obejmujq mozliwos¢ sterowania
wartosciq ciggu oraz zdolnos¢ do wielokrotnego uruchomienia. Atrybuty te generalnie nie majq
zastosowania w odniesieniu do tanich i prostych w budowie napeddéw rakietowych na staty materiat
pedny. Natomiast silniki na materiat ciekty, pomimo znacznie szerszych mozliwosci zastosowania,
charakteryzuje ztoZona budowa i zwigzany z tym wysoki koszt rozwoju, produkcji i eksploataciji.

W okreslonych segmentach transportu kosmicznego rozwaza sie wykorzystanie napedu hybry-
dowego. Do zastosowan tych nalezq mate i Srednie satelity (transfer i korekta orbit), lgdowniki
ksiezycowe i planetarne oraz samoloty do turystyki kosmicznej. Czes¢ z wymienionych potencjal-
nych zastosowar silnikéw hybrydowych zostata sprawdzona i zyskata aprobate do dalszych dziatan
rozwojowych. Podstawowym kryterium stosowania tego typu napedu rakietowego sq: prostota,
bezpieczenristwo pracy, moZzliwos¢ restartowania i sterowania sitq ciggu. Materiaty pedne dla sil-
nikéw hybrydowych sq najczesciej tatwo przechowywalne i nietoksyczne. Co wiecej, wstepne odsep-
arowanie paliwa i utleniacza, znajdujqgcych sie podczas sktadowania w réznych fazach, istotnie
wptywa na bezpieczeristwo przechowywania i transportu. Wszystkie te aspekty kwalifikujqg naped
hybrydowy do wykorzystania w okreslonej grupie zastosowan.

Spis oznaczen:
r — predkos¢ spalania statego paliwa

a, n, m - wspotczynniki balistyczne
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G - masowe natezenie przeptywu utleniacza na jednostke pola powierzchni kanatu

x — dtugos¢ kanatu

m,, m;—~ masa paliwa odpowiednio przed i po wykonaniu doswiadczenia

At - czas dziatania silnika liczony od chwili zaptonu do momentu odciecia doptywu utlenia-
cza

p — gestos¢ paliwa

A, - Srednia powierzchnia, na ktérej odbywa sie rozktad paliwa

1. RAKIETOWY SILNIK HYBRYDOWY JAKO SYSTEM

Silnik hybrydowy, w odréznieniu od pozostatych napedéw rakietowych, wykorzystuje mate-
riaty pedne, przechowywane w réznych fazach. Generalnie stosuje sie state paliwo oraz ciekty
utleniacz. Paliwo, najczesciej polimer, znajduje sie w kasecie, bedacej jednoczesnie komora spa-
lania silnika. Przyjmuje ksztatt pierscienia lub gwiazdy, w zaleznos$ci od wymaganego poziomu
ciggu. Wewnetrzna powierzchnia paliwa, w wyniku dostarczania strumienia ciepta na drodze
konwekcji i radiacji, ulega odparowaniu. Utleniacz dociera do komory poprzez glowice wtry-
skowa. Warto zaznaczyc¢, ze wtrysk tylko jednej cieczy znacznie upraszcza konstrukcje gtowicy
wtryskowej w poré6wnaniu do silnikéw na ciekty dwusktadnikowy materiat pedny. Proces two-
rzenia mieszanki palnej oraz spalania odbywa sie w otoczeniu powierzchni wewnetrznej paliwa.
Schemat budowy silnika oraz mechanizm spalania przedstawia rysunek 1.

Silniki hybrydowe, ze wzgledu na charakter procesu tworzenia mieszanki oraz spalania, wy-
magaja obecnosci komory, w ktorej zachodzi dopalanie materiatu pednego. Czesto stosuje sie
réwniez komore wstepnag, przeznaczong do odparowania ciektego utleniacza. Zamiana entalpii
produktéw spalania na energie kinetyczng zachodzi w dyszy zbiezno-rozbieznej. Dostarczanie
utleniacza jest zrealizowane za pomocg nadci$nieniowego lub turbopompowego systemu zasi-
lania.

2. HYBRYDOWE MATERIALY PEDNE

Pierwszym historycznie zastosowanym paliwem hybrydowym byta péiptynna benzyna, zze-
lowana za pomoca kalafonii. We wczesnych pracach nad silnikami hybrydowymi wykorzysty-
wano roéwniez wegiel i drewno (twarde oraz zmielone z niewielkim dodatkiem smoty i azotanu
potasu). Wraz z rozwojem przemystu chemicznego zaczeto stosowac paliwa na bazie polimeréw:
polietylenu oraz plexiglasu. Najpowszechniej stosowanym paliwem polimerowym jest polibu-
tadien HTPB - syntetyczna guma o doskonatych do zastosowan rakietowych wtasno$ciach me-
chanicznych. HTPB jest réwniez powszechnie wykorzystywany w roli lepiszcza w statych
kompozytowych materiatach pednych. Osiggi wybranych hybrydowych materiatéw pednych
oraz poréwnanie z najpowszechniej stosowanymi ciektymi i statymi materiatami pednymi
przedstawia tabela 1.

Paliwa hybrydowe, w celu poprawy osiggéw, mogg zawiera¢ dodatek glinu. Pyt aluminiowy
o Srednicy kilka - kilkadziesigt mikrometréw umozliwia réwniez zwiekszenie predkos$ci spalania
statego paliwa. Stosowane moga by¢ réwniez inne dodatki: katalizatory, plastyfikatory, stabili-
zatory.

Do paliw hybrydowych naleza takze weglowodory. Paliwa, takie jak benzyna, bedgce w wa-
runkach normalnych w stanie ciektym, schtodzone ponizej temperatury krzepniecia moga zostac
uzyte w silnikach hybrydowych. Mozliwe jest w ten sposéb osiagniecie znacznie wiekszych niz
przecietnie predkosci spalania. Takie rozwigzanie jednak znacznie komplikuje proces przecho-
wywania rakiet. Sposréd weglowodoréw rozwaza sie rowniez parafine, jako paliwo hybrydowe.
Efekt jest zblizony do zamrozonych lekkich weglowodoréw. Ponadto parafina w warunkach nor-
malnych zachowuje stan staty.
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Rys. 1. Schemat budowy rakietowego silnika hybrydowego oraz mechanizm procesu spalania

Najpowszechniej wykorzystywanym ciektym rakietowym utleniaczem, majgcym zastosowa-
nie réwniez w silnikach hybrydowych, jest ciekty tlen. Umozliwia on uzyskanie wysokich osig-
géw - przy paliwie HTPB mozliwy do uzyskania impuls wtasciwy wynosi 3450 m/s. Jednak
ciekty tlen w zastosowaniach hybrydowych posiada szereg wad. Do zaptonu potrzebny jest ta-
dunek pirotechniczny - raz zuzyty uniemozliwia ponowne uruchomienie silnika w czasie misji.
Alternatywag jest zapton gazowy, ktéry jednak komplikuje system. Ponadto ciekty tlen wymaga
catkowitego odparowania przed stworzeniem mieszaniny. Z doswiadczen wynika, Ze niecatko-
wite odparowanie powoduje nasilenie niskoczestotliwosciowych niestabilno$ci procesu spala-
nia.

Alternatywa dla cieklego tlenu jest podtlenek azotu (N»0O). Podobnie jak ciekty tlen, jest
cieczg kriogeniczna. Jednak temperatura krytyczna, wynoszaca 36,6°C, pozwala przechowywac¢
podtlenek azotu w stanie ciektym w temperaturze otoczenia. Dla 20°C ci$nienie par N»O wynosi
5,85 MPa. Cecha ta pozwala na wyeliminowanie dodatkowych butli ze sprezonym gazem w
uktadzie zasilania utleniacza w przypadku zastosowania systemu nadci$nieniowego. Krzywa
preznosci par podtlenku azotu w funkcji temperatury zostata przedstawiona na rysunku 2.
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Tabela 1. Mozliwe do uzyskania osiggi dla wybranych materiatéw pednych

*- procentowy sktad masowy NH 4CI04/Al/ HTPB, 2,4% masy stanowiq dodatki

Rys. 2. Krzywa preznosci par podtlenku azotu

Sposréd tatwo przechowywalnych utleniaczy - zwigzkéw azotu, w aplikacjach hybrydowych
moga réwniez znalez¢ zastosowanie: kwas azotowy oraz czterotlenek azotu. Najwieksze zain-
teresowanie, jako ciekly utleniacz dla napedu hybrydowego, wzbudza obecnie nadtlenek
wodoru. Jest to bezbarwna ciecz o gestosci 1463 kg/m3. W zastosowaniach rakietowych uzywa
sie wodnego roztworu w przedziale od 80% do 98% (zwany HTP - High Test Peroxide). Nadtle-
nek wodoru ulega katalitycznemu i termicznemu rozktadowi na pare wodng oraz tlen. Adiaba-
tyczna temperatura rozktadu dla HTP wynosi 900 - 1050 K. Jest to znacznie powyzej
temperatury zaptonu stosowanych paliw polimerowych. Zastosowanie nadtlenku wodoru w sil-
niku hybrydowym umozliwia wyeliminowanie dodatkowych urzadzen zaptonowych. Ponadto
sam nadtlenek wodoru, jak réwniez jego produkty rozktadu sg nieszkodliwe dla srodowiska.
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3. HISTORIA HYBRYDOWEGO NAPEDU RAKIETOWEGO

Pierwszy w historii rakietowy silnik hybrydowy zostat uzyty w latach 1932 - 1933 w radziec-
kiej rakiecie GIRD-9, ktorej tworcami byli S. Korolow i M. K. Tichonrawow. Do napedu zastoso-
wano ciekty tlen oraz péiptynng benzyne (otrzymang poprzez rozpuszczenie kalafonii w
benzynie). Byt to przetom w technice rakietowej: pierwszy na Swiecie silnik hybrydowy oraz
pierwsza rakieta radziecka, w ktérej uzyto ciektego materiatu pednego. Pierwszy start odbyt sie
pod Moskwa 17 sierpnia 1933 roku. Rakieta osiggneta wysoko$¢ 400 metrow. W styczniu 1934
GIRD-9 wzniosta sie na wysoko$¢ 1500 metréw. Cigg silnika, réwny 500 N, byt osiggany przez
15 sekund.

W latach 1937 - 1939 prace nad rakietowym napedem hybrydowym prowadzili Niemcy. I.
G. Farben testowat silniki hybrydowe, w ktorych paliwem byt wegiel, natomiast utleniaczem -
podtlenek azotu. W tym samym czasie H. Oberth wykonywat doswiadczenia z ciektym tlenem
oraz mieszaning smoty, drewna i saletry potasowej. Rowniez w Stanach Zjednoczonych na prze-
tomie lat 30 i 40 dwudziestego wieku, odbywaty sie prace eksperymentalne z zakresu rakieto-
wego napedu hybrydowego. Organizacja Californian Rocket Society, testowata silniki na wegiel
i gazowy tlen. W 1947 roku Pacific Rocket Society pracowata nad kombinacja drewna i ciektego
tlenu.

Rys. 3. Silnik rakiety GIRD-9

Kolejnym etapem w historii rakietowego napedu hybrydowego byto zapoczatkowanie w
1951 roku przez General Electric prac badawczych nad zastosowaniem polietylenu i nadtlenku
wodoru 90%. W tym samym roku Rocket Missile Research Society w Kalifornii dokonata udanej
préby uruchomienia silnika hybrydowego z samoczynnym zaptonem. Uzyto mieszaniny kwasow
oraz asfaltu i chloranu potasu. Rowniez Europa wtaczyta sie w latach 1950 w rozwdj napedu
hybrydowego. Francuska ONERA dokonata pierwszego startu rakiety z silnikiem hybrydowym
25 kwietnial964 roku, uzyskujac ciag 10 kN. Do 1967 roku francuskie rakiety LEX, stosujgce
naped hybrydowy, osiggaty wysokos$¢ 100 km. W latach 1965 - 1971 Szwedzi wynosili tadunki
o masie 20 kg na wysokos$¢ 80 km za pomoca rakiet meteorologicznych FLGMOTOR, napedza-
nych silnikami hybrydowymi.

W latach 1979 - 1983 w Stanach Zjednoczonych zrealizowano program budowy i eksploatacji
latajgcych celow, opartych na napedzie hybrydowym: Sandpiper, HAST, Firebolt. Do budowy
obiektéw wykorzystane zostaty silniki, ktorych rozwéj firma UTC (United Technologies Corp.)
rozpoczeta w 1961 roku. Stosowanymi tam materiatami pednymi byty: plexiglas oraz tlen. W la-
tach 1981 - 1985 firma Starstruck opracowata rakiete meteorologiczng Dolphin, startujaca z plat-
formy wodnej. Cigg startowy silnika hybrydowego wynosit 175 kN, natomiast materiatami
pednymi byty HTPB i ciekty tlen. Start rakiety odbyt sie 3 sierpnia 1984 roku. Byt to kolejny
przetom w dziedzinie transportu rakietowego: pierwszy lot duzej rakiety komercyjnej i jedno-
cze$nie pierwsza proba w locie duzego silnika hybrydowego.
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W latach 1974 - 1987 w DLR Lampoldshausen w Niemczech wykonywano do$wiadczenia
spalania z zastosowaniem czterotlenku azotu, kwasu azotowego, nadtlenku wodoru oraz poli-
mer6w, rowniez z dodatkiem proszkéw metali (magnez, glin).

James C. Benett - tworca i fundator przedsiebiorstwa Starstruck, w 1985 roku zostat wspoét-
zatozycielem American Rocket Company (AMROC). Organizacja zajmowata sie miedzy innymi
budowa i testowaniem silnikéw hybrydowych o ciggu do 324 kN. W 1995 roku AMROC upadta.
Cztery lata pézniej firma SpaceDev przejeta jej prawa do technologii rakietowych silnikow hyb-
rydowych.

W 1995 roku NASA wspoélnie z DARPA rozpoczety program HPDP (Hybrid Propulsion Demon-
stration Program). W ramach projektu zostat opracowany i przetestowany najwiekszy dotych-
czas zbudowany silnik hybrydowy, o ciggu 1,1 MN uzyskiwanym przez 15 sekund. Ponadto, w
ramach HPDP, powstato kilka wersji rakiety Hyperion, ktérej silnik hybrydowy spalat HTPB w
podtlenku azotu. Byty to pierwsze loty systeméw hybrydowych realizowane dla NASA. Rakieta
Hyperion 1A wykonata cztery loty, osiggajac kazdorazowo wysoko$¢ 36 km. Projekt Hyperion 2
przewiduje zastosowanie silnika o ciggu 890 kN. Rakieta ma osiggna¢ wysoko$¢ 150 km.

W 2002 roku Lockheed opracowat i wykonat udang prébe w locie rakiety HYSR, wyposazonej
w silnik hybrydowy HTPB/LOX o ciggu startowym 300 kN. Dalszy intensywny rozwdj wspoét-
czesnych rakietowych napedéw hybrydowych przypisuje sie firmie SpaceDev.

Tabela 2. Poréwnanie cech silnika hybrydowego z napedami na staty i ciekly materiat pedny

4. ZALETY NAPEDU HYBRYDOWEGO. POROWNANIE DO SILNIKOW NA CIEKLY I STALY
MATERIAL PEDNY

Komercyjne zastosowanie rakiet jest ograniczone wysokimi kosztami jednostkowymi, w
przeliczeniu na 1 kg wynoszonego na orbite tadunku. Transport 1 kg na orbite 800 km synchro-
nizowang stonecznie wynosi obecnie od kilkunastu do kilkudziesieciu tysiecy USD. Niskie zain-
teresowanie komercyjnych uzytkownikow powoduje wzrost kosztow pojedynczego startu, co
przelicza sie na cene jednostkowa. Jest to trudna do pokonania bariera. Na taki stan rzeczy
wptywa wiele przyczyn. Jednym z decydujacych czynnikéw jest naped rakietowy, oraz zwigzane
z nim elementy, takie jak: ztozonos$¢ systemu, mozliwe do uzyskania osiagi, zastosowane mate-
riaty pedne, ryzyko i zwigzana z nim konieczno$¢ zapewnienia bezpieczenstwa. Coraz czesciej
bierze sie pod uwage oddziatywanie napedu na stan srodowiska naturalnego.
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Przy rozwazaniu wszystkich tych cech warto zwréci¢ uwage na naped hybrydowy. Dotychczas
byt on uwazany, zwtaszcza w Europie, za niezbyt obiecujacy przy zastosowaniu w rakietach kos-
micznych. Jednak silnik hybrydowy posiada szereg zalet i w pewnych dziedzinach przewaza nad
tradycyjnymi napedami rakietowymi. Zestawienie zalet napedu hybrydowego, w poréwnaniu
do silnikéw na ciekty i staly materiat pedny, zostaty przedstawione w tabeli 2.

Powszechnie uwaza sie, Ze hybrydy nigdy nie zastgpig tradycyjnych silnikéw do napedu rakiet
kosmicznych. Mimo to mogg one wypetnic inne, do tej pory niszowe dziedziny. Potencjalne moz-
liwos$ci zastosowan silnikdw hybrydowych zostang oméwione w dalszej czesci.

5. PROBLEMY ROZWO]JU. MECHANIZM SPALANIA W SILNIKACH HYBRYDOWYCH

Problemy rozwoju rakietowych silnikéw hybrydowych mozna podzieli¢ na dwie kategorie:
nietechniczne oraz techniczne. Pierwszg grupe stanowig takie cechy, jak: niski poziom techno-
logii i trudno$ci w konkurowaniu z wysoko rozwinietymi napedami statymi i ciekltymi. Najwiek-
sze przedsiebiorstwa z branzy kosmicznej, nastawione na maksymalny zysk, postuluja
wykorzystanie istniejacych zasobdw technologicznych. Ryzyko ich zastosowania jest mniejsze,
niz w przypadku nowych wynalazkéw. Ponadto liczba specjalistdw z zakresu silnikdw hybrydo-
wych jest na calym Swiecie znacznie mniejsza, w poréwnaniu do ciektych i statych napedéw ra-
kietowych.

Rozwigzaniem nietechnicznych probleméw rozwoju napedéw hybrydowych moze by¢ ksztat-
cenie specjalistdw w tym zakresie, szczeg6lnie mtodych absolwentéw wyzszych uczelni, a nawet
studentow. Wazne jest takze zrozumienie, ze silniki hybrydowe nie wyeliminujg w swoich za-
stosowaniach tradycyjnych napedéw. Moga jedynie ich dopeinieniem - wypetni¢ niszowe dzie-
dziny zastosowania napedu rakietowego, gdzie podstawg jest prostota konstrukcji powigzana z
bezpieczenstwem.

Réwnie istotne dla rozwoju napedu hybrydowego sg problemy techniczne. Pierwszym z nich
jest, powszechna dla silnikow rakietowych, niestabilno$¢ spalania. Mechanizm spalania zostat
przedstawiony na rysunkach: 1 oraz 4. Warstwa przys$cienna produktéw spalania utrudnia do-
step utleniacza do strefy ptomienia. Powoduje to lokalne i chwilowe zmniejszenie intensywnosci
procesu, prowadzace do spadku temperatury i ciSnienia w komorze.

Powstajgca w rezultacie mniejsza ilo$¢ spalin przestaje dtawi¢ doptyw utleniacza. Tym
samym intensywno$¢ procesu narasta, ro$nie temperatura i ciSnienie. Sg to pulsacje o charak-
terze niskoczestotliwo$ciowym, przy czym ich amplituda jest wysoka. Moze przekraczac¢ o 50%
ci$nienie nominalne. Przy tak wysokiej amplitudzie ci$nienia pulsacje przenosza sie na uktad
zasilania utleniacza.

Rys. 4. Uproszczony model procesu spalania w silniku hybrydowym
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Rys. 5. Niskoczestotliwosciowe pulsacje cisnienia o wysokiej amplitudzie
w komorze spalania silnika hybrydowego

Kolejnym zagadnieniem jest mata predkos¢ spalania paliwa. Ma to zwigzek z tym, iz nie wy-
stepuja tu, charakterystyczne dla procesu spalania statych materiatéw pednych, reakcje po-
wierzchniowe. W rezultacie strumien ciepta, ktéry wptywa na wzrost temperatury powierzchni
paliwa i jego odparowanie, jest mniejszy. To powoduje spadek predkosci spalania i mniejsze,
mozliwe do uzyskania, masowe natezenie przeptywu paliwa.

Predko$¢ spalania paliwa w silniku hybrydowym okre$la sie z nastepujacej zaleznosci, wy-
prowadzonej przez Marxman’a w 1965 roku:

(1)

Jest to wyrazenie, okresSlajgce pochodng po czasie promienia kanatu wewnetrznego (komory

spalania) i jednoczes$nie predkos¢ spalania paliwa. Wspétczynniki balistyczne a, n i m okre$la

sie doswiadczalnie dla okre$lonego sktadu materiatu pednego. Warto zaznaczy¢, ze dla paliw

polimerowych predko$c¢ spalania nie zalezy od ci$nienia w komorze. NajczeSciej przy okreslaniu

warto$ci 7 wedtug zaleznosci (1) pomija sie dtugoé¢ kanatu (wspétczynnik m = 0). Wzér (1)
przyjmuje wtedy postac:

(2)

Przyktadowe wartoS$ci wspoétczynnikéw balistycznych oraz zakresu 7 dla podtlenku azotu
oraz paliw polimerowych przedstawia tabela 3. Predko$¢ spalania ma wymiar mm/s, natomiast
masowe natezenie przeptywu utleniacza w g/cm?s.

Tabela 3. Wspotczynniki balistyczne dla paliw polimerowych
oraz podtlenku azotu
Paliwo a n |Zakres » [mmm/s]
Polietylen 0,104 (0,352 0,35-0,7
Plexiglas |0,111]0,377 0,4-0,8
HTPB 0,198|0,310 0,6-1,0
Parafina |0,488| 0,62 05-45

Istniejg mozliwo$ci ominiecia problemu matej predkosci spalania w silnikach hybrydowych.
Wymagane masowe natezenie przeptywu paliwa mozna uzyska¢ poprzez zwiekszenie pola
powierzchni spalania. Jedng z metod jest uksztaltowanie przekroju poprzecznego paliwa (ry-
sunek 6). Uzyskiwane pola powierzchni sg czesto zbyt mate dla spelnienia wymagan dotyczacych
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ciggu silnika. Kolejna opcja jest wielokanatowos$¢ (rysunek 7). Osiagane w ten sposéb pole
powierzchni spalania jest zadowalajace. Do mankamentow tej metody naleza: skomplikowany
proces produkcji paliwa, nier6wnomierne spalanie w poszczegélnych portach oraz niska
integralnos$¢ struktury ziarna paliwa (szczegélnie w koncowej fazie dziatania silnika).

Rys. 6. Metody ksztattowania pojedynczego kanatu przeptywowego
komory silnika hybrydowego

Rys. 7. Metody wielokanatowego ksztattowania paliwa w silniku hybrydowym

Zwiekszenie predkosci spalania mozna osiggngc¢ poprzez niewielki (kilkunastoprocentowy)
dodatek statego utleniacza do masy paliwa. Osiggane w ten sposob uaktywnienie reakcji po-
wierzchniowych zwieksza strumien ciepta, przekazywany do ziarna paliwa. Dzieki temu naste-
puje zwiekszenie temperatury paliwa w warstwie powierzchniowej skutkujace jego szybszym
odparowaniem. [stotng cechg tego rozwigzania jest zalezno$¢ predkosci spalania od ci$nienia w
komorze.

Dos$wiadczalnie stwierdzono, ze dodatek sproszkowanych metali (magnezu, glinu) powoduje
wzrost predkosci spalania w silniku hybrydowym. Wyjasnienia tego zjawiska nalezy upatrywac
w zwiekszeniu radiacyjnego strumienia ciepta do powierzchni paliwa. Wraz ze zmniejszaniem
rozmiarow czgstek metali, ro$nie wptyw na 7. Jednak ta metoda réwniez uzaleznia predkos¢
spalania od ci$nienia. Co wiecej, mate rozmiary czgstek metalu (ponizej 5um) utrudniajg proces
produkcji paliwa. Podobny jako$ciowo efekt uzyskuje sie poprzez 3% dodatek sadzy do paliwa.
W tym przypadku nie pojawia sie zaleznos$¢ 7 od ci$nienia.

Zgodnie z formutg (1) predkos¢ spalania zalezy od natezenia przeptywu utleniacza. Istnieje
mozliwos¢ lokalnego zwiekszenia wydatku poprzez zastosowanie wtryskiwaczy z zawirowa-
niem. Wadg rozwigzania jest komplikacja budowy silnika. Co wiecej, nie zostato to dotychczas
potwierdzone eksperymentalnie.

W 1997 roku na Uniwersytecie Stanford opublikowano teorie spalania ciektej warstwy (Li-
quid Layer Hybrid Combustion Theory). Teoria ma zastosowanie gtéwnie w przypadku weglo-
wodoréw o temperaturze topnienia do kilkudziesieciu stopni Celsjusza. Paliwa takie, podczas
procesu spalania, tworza na swojej powierzchni ciekty film. Pod wptywem ci$nienia dynamicz-
nego przeptywajacego gazu nastepuje odrywanie kropel paliwa z warstwy ciektego filmu. Me-
chanizm zostat przedstawiony na rysunku 8. Strumien masy paliwa jest sumg odparowania i
oderwania kropel.
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Rys. 8. Graficzna ilustracja teorii spalania ciektej warstwy

Zgodnie z przeprowadzonymi doSwiadczeniami, paliwa o niskiej temperaturze topnienia
osiagajg znacznie wieksze warto$ci 7 w poréwnaniu z polimerami. W przypadku parafiny (tem-

peratura topnienia wynosi 69°C) osiggnieto ponad trzykrotny wzrost predkosci spalania w sto-
sunku do HTPB. Wykonywano réwniez doswiadczenia ze statymi paliwami kriogenicznymi
(zamrozone lekkie weglowodory).

6. BADANIE PREDKOSCI ROZKEADU STALEGO PALIWA W SILNIKU HYBRYDOWYM.

Podczas prowadzonych dotychczas prac badawczych wypracowane zostaty cztery metody
pomiaru predkosci rozktadu statego paliwa w silnikach hybrydowych:

Bilans mas

Metoda stuzy do oszacowania $redniej predkosci spalania zar6wno w czasie jak i wzdtuz ko-
mory. Polega na pomiarach wagowych paliwa przed i po dokonaniu do$wiadczenia. Srednia pred-
ko$¢ rozktadu wyraza sie zalezno$cia:

Jest to najprostszy i najtanszy sposéb pomiaru predkosci rozktadu paliwa w silniku hybry-
dowym. Metodyka wymaga jednak wykonania wielu doswiadczen w celu okreSlenia
wspoétczynnikéw balistycznych, przez co jest pracochtonna.

Pomiary geometryczne

Metoda pozwala na oszacowanie predkosci rozktadu paliwa, usrednionej w czasie. Zaleta nad
pomiarami masowymi jest mozliwo$¢ okreslenia predkosci rozktadu wzdtuz komory.

Pomiary ultradZwiekowe

System oparty na przetworniku ultradZwiekowym pozwala na wielopunktowy pomiar
grubos$ci warstwy statego paliwa w czasie. Pozwala to na wykonanie petnej charakterystyki
predkosci rozktadu paliwa w funkcji czasu oraz wspotrzednej osiowej. Jest to kosztowna metoda,
wymagajgca przeprowadzenia procesu kalibracji urzagdzenia pomiarowego. Wykorzystywana
jest wytgcznie przez wysoko rozwiniete osrodki badawcze.

Pomiary rentgenowskie

Metoda polega na rejestracji obrazu promieniowania rentgenowskiego, przenikajacego przez
silnik rakietowy. Ze wzgledu na réznice w zdolnosci przenikania promieniowania przez ciata
state i gazy, rejestrowana jest w czasie rzeczywistym wyrazna granica pomiedzy statym paliwem
i gazowym wnetrzem komory spalania.
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7. WSPOLCZESNE BADANIA I ROZWOJ] TECHNOLOGII RAKIETOWYCH SILNIKOW
HYBRYDOWYCH

W 2003 roku amerykanska firma SpaceDev, posiadajaca prawa upadtego przedsiebiorstwa
AMROC do technologii silnikéw hybrydowych, opracowata naped do pojazdu Space Ship One.
Rozpoczeta sie nowa era rozwoju silnikdw hybrydowych oraz ich komercyjnego zastosowania.
Turystyka kosmiczna oraz pojazdy do odbywania lotéw suborbitalnych sg zupeinym novum. Do-
tychczas jedynie Space Ship One wykonat takie loty, zdobywajac w 2004 roku nagrode Ansari X
Prize. Opracowanie i zbudowanie silnika dla Scaled Composites trwato jedynie roki - jak twier-
dza przedstawiciele firmy SpaceDev - kosztowato ponizej miliona dolaréw. Jest to ewenement
w dziedzinie silnikéw rakietowych, ktérych czas i koszt rozwoju wielokrotnie przekraczajg de-
klarowane przez SpaceDev warto$ci.

Interesujaca jest opinia amerykanskiego producenta rakietowych silnikow hybrydowych, do-
tyczaca przysztosci komercyjnych lotéw kosmicznych. Uwaza on, Ze motorem rozwoju w tej dzie-
dzinie bedg mate i Srednie przedsiebiorstwa innowacyjne.

W 2004 roku pojawita sie propozycja zbudowania orbitera kosmicznego Dream Chaser, na-
pedzanego silnikami hybrydowymi. W 2007 roku firma SpaceDev ogtosita, ze rakietg stuzaca do
wstepnego przyspieszenia orbitera bedzie Atlas V.

Rys. 9. Orbiter Dream Chaser na szczycie rakiety Atlas V

Na zlecenie Air Force Research Lab powstat system MoTV (Maneuvering and orbital Transfer
Vehicle). Jest to pojazd przeznaczony dla matych i Srednich satelitow do transferu orbity. Do na-
pedu stuzy silnik hybrydowy HTPB/N,O.

Rys. 10. Schemat pojazdu MoTV przeznaczonego do manewrowania i transferu orbity
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Rys. 11. Test silnika hybrydowego oraz materiat pedny uzyty podczas badan
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Rys. 12. Wyniki testu silnika hybrydowego: sita ciggu oraz cisnienie w komorze (b)
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W 2007 roku odbyt sie test ladownika ksiezycowego, napedzanego czterema silnikami hyb-
rydowymi. Prace rozwojowe trwaty trzy lata. Test zakoniczyt sie sukcesem. Kazdy z czterech sil-
nikéw posiada zdolno$¢ regulowania wartosci sity ciggu.

Sukces Sredniego przedsiebiorstwa innowacyjnego, jakim jest SpaceDev pokazuje, Ze rozwdj
rakietowego napedu hybrydowego ma przysztos¢. Najwazniejszym zadaniem jest znalezienie
dla niego wtasciwych zastosowan. Doswiadczenie pokazuje, Ze najbardziej obiecujacymi dzie-
dzinami zastosowan bedg: turystyka kosmiczna (zaréwno loty suborbitalne, jak réwniez orbi-
talne), bezzatogowe lgdowniki ksiezycowe i planetarne oraz systemy manewrowania i korekty
orbity dla komercyjnych satelitéw. Rozwaza sie rowniez zastosowanie napedu hybrydowego w
rakietach do transportu mikrosatelitdw na orbite Ziemi.

8. UDZIAL POLSKI W ROZWOJU TECHNOLOGII RAKIETOWYCH SILNIKOW
HYBRYDOWYCH: POLITECHNIKA WARSZAWSKA ORAZ INSTYTUT LOTNICTWA

Prace badawcze nad rakietowym silnikiem hybrydowym zostaty przeprowadzone w listo-
padzie i grudniu 2007 roku w Instytucie Techniki Cieplnej w Politechnice Warszawskiej. Do naj-
wazniejszych celdw badan nalezato sprawdzenie wtasnej koncepcji silnika oraz poréwnanie
wynikéw doswiadczen z obliczeniami projektowymi. Koncepcja polegata na zastosowaniu ziarna
materiatu pednego, w ktdérego sktad wchodzit: sproszkowany glin, HTPB oraz azotan amonu.
Zgodnie z zalozeniem, masowy udziat polimeru byt niewielki — nie przekraczat 30% i stuzyt
przede wszystkim jako matryca dla pozostatych sktadnikow. Udziat glinu zawierat sie w prze-
dziale 30 + 50%. 10% stanowity dodatki: plastyfikator, katalizator. Azotan amonu postuzyt do
zainicjowania reakcji podpowierzchniowych i w rezultacie wzrostu predkosci spalania oraz re-
dukcji niskoczestotliwosciowych pulsacji ciSnienia w komorze.

Docelowym utleniaczem miat by¢ stezony nadtlenek wodoru (HTP). Jednak z powodu braku
dostepnosci substancji w rozsadnej cenie, badania rozpoczeto od zastosowania gazowego tlenu.
Wykonano rowniez testy z nadtlenkiem wodoru 60% - jest to najwieksze stezeniem jakie mozna
dosta¢ w Polsce. Zgodnie z przewidywaniami, préby zakonczyty sie niepowodzeniem. Uzyteczne
dla celéw napedowych stezenie nadtlenku wodoru jest niemniejsze niz 80%. Doswiadczenia z
gazowym tlenem byty natomiast udane. Wykresy ciggu i ciSnienia w komorze, uzyskane podczas
jednej z prob, przedstawia rysunek 12.

W badania i rozwdj rakietowych silnikow hybrydowych witacza sie réwniez Instytut Lot-
nictwa. Obecnie powstajg projekty i koncepcje, majgce na celu wybdr $ciezki rozwoju: zastoso-
wanie napedu, materiaty pedne, wspdétpraca, plany badan.
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Pawetl Surmacz, Grzegorz Rarata
HYBRID ROCKET PROPULSION DEVELOPMENT AND APPLICATION

Abstract

Nowadays, the satellite technology development becomes very intensive. Progress in the satellite
technology requires many desirable features from the rocket propulsion. One of the most important
is reduction of the overall transport cost, with reference to one kilogram of payload. Rocket engines
are being used not only for launch vehicles. The application includes also satellite manoeuvring
and orbit transfer, space probe and lander propulsion. There is a very interesting new transport
area called space tourism.

In order to make the Space widely accessible, it is necessary to reduce the development, produc-
tion and utilization cost of space transportation systems. It must also not influence the safety level.
Features including high performance, storability, non-toxicity and safety of rocket propellants are
required. There are also many other features essential for a rocket engine. Among them the most
important are restart ability and throttling ability. These features cannot be reached by a solid
rocket motor. Although a liquid rocket engine might be both restartable and throttlable, it is com-
plicated and very expensive to develop.

Hybrid rocket propulsion is being considered in several specific areas of space transportation.
Those applications are: microsatelites (manoeuvring and orbit transfer), lunar and planetary lan-
ders, suborbital and orbital tourism vehicles. Some of these applications have been already ap-
proved and are still being developed. The most positive qualities of a hybrid propulsion are:
simplicity, safety, stop and restart ability, throttling ability. Hybrid propellants are mostly storable
and non-toxic. What is more, fuel and oxidiser are separated and stored in different phases, which
positively affects on the safety level.
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