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1. UvOD [1]

Raketové motory (RM) se ¢leni podle zdroje energie (druhu pohonnych hmot) na:
- fyzikalni RM
- chemické RM, které ¢lenime podle skupenstvi pohonnych hmot (PH) na
+ RM na tuhou PH (RM TPH)
+ RM na kapalné PH (RM KPH)
+ RM na hybridni PH (HRM)

Problematika HRM byla reSena ve svété déle jak palstoleti, v domacich podminkéach
od 70-tych let.

Raketové motory se obecné vyznacuji, diky své dynamické sloZce tahu Fp, svou
nezavislosti na okolnim prostiedi.

Tah RM lze vyjadfit vztahem

F(t, y) = I:D + FS = Qm-Wv +Av-(pv - patm) = isp . Qm (N)

kde je Qm  hmotnostni priitok plynt tryskou RM (kg.s™);
Wy  vytokova rychlost plyni z trysky RM (m.s™);
A, plocha vystupniho volného piieného pritezu trysky (m?):;
py  staticky tlak plyna ve vystupnim prarezu trysky (Pa),
plati p./psk = tlakovy spad;
Pam tlak okolni atmosféry (u Zemé je zavisly na vySce drahy) (Pa);
isp  specificky (mérny) impuls RM (N.s.kg™).

2. Popis a princip funkce HRM
Zjednodusené schéma HRM je na Obr. 1.
Poznamka: Pfi nizkych tlacich ve spalovaci komoie (SK) a kratkych dobach funkce muaze byt

schéma na Obr. 1 ponékud zjednoduSeno (odpada napt. turbocerpadlovy systém
dodavky).
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Obr. 1 Zjednodusené schéma HRM

3. Zé&kladni vlastnosti HRM

Zakladni vlastnosti (parametry) porovnavame s RM TPH a RM KPH. Zatimco
bezpecnost manipulace a funkce HRM je aZz na malé vyjimky vyssi oproti RM TPH a RM
KPH, zakladnimi nedostatky HRM je jeho vyssi prazdnd hmotnost (cca o 25 % vyssi
oproti RM TPH) a niZsi specificky impuls (o vice jak 20% niZsi oproti RM KPH).

Z téchto dvou parametra vyplyvaji i omezeni v uplatnéni HRM v kosmonautice, ale i hlavni
cesty k jejich dalSimu vyvoiji.

3.1 Bezpecnost funkce
Tab. 1

Typ RM Zakladni vlastnosti

RM TPH Pti prasknuti naplné TPH (vétsi trhling€) nebezpeci havérie, tlak
plynt ve SK pro danou klidovou teplotu naplné TPH

psk = f(pomérného ohotivaného povrchu) a to exponencialng.
Kapacitni chlazeni omezuje dobu funkce.

RM KPH Pti netésnostech konstrukce nebezpeci havarie zejména u
samozapalnych slozek KPH. Regenerativni chlazeni trysky a SK
umoznuje prakticky neomezenou dobu funkce.

HRM Vyrazné vyssi bezpec¢nost pti skladovani a manipulaci — rizna
skupenstvi O a P, oddéleni obou sloZek. Praskla napln (trhlina) a
klidova teplota prakticky nemaji vliv na tlak ve spalovaci komore.

3.2 Velikost specifického impulsu isp

Maximalni rychlost rakety je pfimo umeérné velikosti specifického impulsu podle
vztahu [2],[3]
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kde je ispi specificky impuls i-tého stupné
Ci rychlostni ¢islo subrakety pfi préci i-tého stupné
VktH maximalni teoreticka rychlost vicestupnové rakety.

Pti vypoctu jednostupnoveé rakety (Uloha SSTO - Single Stage to Orbit) snadno
zjistime, Ze s HRM se na obéznou drahu nedostaneme — viz Gvodni ¢ast kapitoly 3 a
nasledujici Tab. 2 [2].

Tab. 2

Typ RM | Velikost ig, (N.s.kg™)

RM TPH | Priblizné do 2500 pti hladiné more

RM KPH | Do 4600 ve vakuu

HRM Obvykle do 3000 pii hladin¢ mote, u kombinace
s LOX ve vakuu kolem 3500

Jako priklad uved’'me na Obr. 2 prabéh zavislosti s, u kombinace vosk (P) a oxidu dusneho
(O) pro tlak ve SK ps =7 MPa a py = 0,1 MPa [4], [6].

Specificky impuls Isp Isp = —0,0052Ko4 + 1,1806K03
(TMPalo.L MPa) - 35,958K0” + 353,36K0 + 1374,3
2
R =0,9997
2600
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~ 2000 -
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Obr. 2 iy, = f(Kop), kde Ko je redlny smeéSovaci pomer
okyslicovadla (O) a paliva (P)
Poznamka: Pro maximalni velikost specifického impulsu dle Obr. 2 vychazi tepolota zplodin
hoteni (vybuchova teplota) cca 3500 K.

3.3 Dalsi vlastnosti HRM
- slozitgjsi konstrukce oproti RM TPH
- relativné delSi doba funkce (moZnost regenerativniho chlazeni)
- snadnéd zména tahu v Sirokém rozmezi hodnot
- prakticky nezavisly na okolni teploté



- restartovatelny

- netoxicky (u RM TPH méame ale také netoxickou NH4;N(NOy), )
- vySSi hustota paliva, ¢ast paliva ale nevyhoii

- relativné nizka rychlost hoteni

- nizka cena

4. Soucasny stav a moznosti uplatnéni v dalSim obdobi [5], [6]

- znacny rozsah praci v oblasti experimentalni i teoretické oblasti (cela fada
zkuSebnich HRM;

- zkouméany moznosti uplatnéni u vojenskych (piedpInéné RM) i civilnich
aplikact;

- dnes — sondazni rakety, suborbitalni nosice (Space Ship One), vyvoj PJ pro
vétsi korekce drahy malych kosmickych téles... (v prabéhu prednéasky budou
uvedeny dalSi vybrané informace)

- moZnostem dalSiho uplatnéni brani dosud vysoka prazdna hmotnost HRM
(veetné nevyhotelého paliva) a nizka velikost specifického impulsu

-k zajimavym n&vrhiim z posledniho obdobi (2007, 2008), patti navrhy
spalitelnych multifunk¢nich struktur Ing. Csaba Borose, SVK, které uvedl m.j.
i ve své doktorské disertacni praci v letoSnim roce [5].




Obr.6 HRM raketoplanu SS1 pii pozemnich zkouskach [5]
(eAc — environmental Aerospace company)



Vybrané Gdaje 0o HRM v sestavé raket, USA — zpracovano s vyuzitim podkladi z [5]

Tab. 3
Raheta, spole¢nost | @ (m) LCR(/WII‘)HRM Kombinace HPH Tah (kN) | Poznamka
Dolphin, Starstruck | 1,07 15,5/ PB/LOX 1)
SET-1, AMROC 1,3 17,7/6,35 PB/LOX 334 pfi 2)
hladin¢
more
HySR 0,61 18/ HTPB/LOX 267 3)
Hyperion, eAc HTPB/N,O 4)
HPDP 1,8 /13,9 HTPB+PCPD/LOX 1000 5)
SS1, Scaled 0,56 HTPB s 66,7 az 80 | 6)
Composites, Space piisadami/N,O
Dev
MTV, Space Dev PMMA/N,O 7)
1) Celkova hmotnost 7,5 t, startovala jen jednou v r. 1984
2) Prvni suborbitalni let v r. 1989 poznamenén zavadou (zamrzly ventil LOX), népli P ve tvaru loukotg.
Specificky impuls ve vakuu 2482 N.s.kg™?, doba funkce cca 70 s.
3) Projekt sondazni rakety, hmotnost uzite¢ného zatizeni 363 kg, dostup cca 70 km. Specificky impuls ve
vékuu 2844 N.s.kg™, doba funkce cca 31 s. Prvni start v r. 2002.
4) Projekt mensich sondaznich raket. Ve verzi Hyperion 1C pro 4,5 kg uzite¢ného zatizeni dostup 90 km.
5) HPDP (Hybrid Propulsion Demonstrarion Program) je zkou3en od r. 1999. M¢l slouzit jako pridavny
urychlovaci blok pro jiz pouzivané nosné rakety. Hmotnost paliv 20,7 t, hmotnostni pritok LOX 190,5
a7 272 kg.s™, doba funkce cca 80 s. Celkova hmotnost HRM 56,7 t. Mé byt pouZit jako suborbitalni
nosi¢ pro experimenty v podminkéach mikrogravitace.
6) RKPL SpaceShipOne. Prvni pilotovany let kosmického dopravniho prostredku s HRM. Letounem do
14 km, po odhozu do 112 km, HRM bez vytlagného systému, specificky impuls ve vakuu 2453 N.s.kg™?,
maximalni doba funkce 84 s. Hmotnos paliva 272 kg, hmotnost okysli¢ovadla 1370 kg.
7) MTV (Orbital Maneuver and Transfer Vehiucle) zajiStuje zménu rychlosti malych kosmickych téles v

rozmezi 500 az 2000 m.s™ (ve tiech variantéach).

AMROC American Rocket Company (vyvoj HRM od r. 1985)

JIRAD Joint Government/Industry Research and Development (program od r. 1990)
PB Polybutadiene

HTPB Hydroxyl Terminated Polybutadiene

PCPD Polyciklopentadién

PMMA Polymetylmetakrylat (plexisklo)

LOX Liquid Oxygen (kapalny kyslik)

N.O Oxid dusny

5. Zaver

Odpovéd’ na otazku, zda HRM prispéji k dalSimu rozvoji kosmonautiky, mazeme

formulovat jednim slovem ANO, piispgji!

K tomu, aby HRM mohly byt bezpecné a spolehlivé uplatnény, ¢eka pracovniky ve

vyzkumnych laboratofich a specializovanych vyvojovych institucich jeSté hodné prace. Pajde
0 prenos dosazenych poznatku z laboratofi (testovani zatizeni v ur¢itém métitku) do
pohonnych jednotek s HRM ve skutec¢né velikosti si vyZada dalSi propracovani teorie vnitini
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balistiky téchto motora (napt. omezeni oscila¢niho hoteni uplatnénim specialnich
vstiikovacich systému okyslicovadla do SK, aj.), uplatnéni progresivnich technologii vyroby
nadrzi okysli¢ovadla a SK, zajisténi moderni technologie rotacniho odlévani naplni paliva do
SK.

V3e je samoziejm¢e podminéno zvySovanim specifického impulsu a prodlouzenim
doby funkce HRM k dosazeni pozadovanych celkovych impulst (ptiblizné soucin
pramérného tahu HRM a doby jeho funkce). Struéné receno, jde o béh na dlouhou trat’.

6. Pouzita literatura

[1] Kusak, J. Soubor sylabu Zaklady raketove techniky. Vybrané kapitoly. HVM 1976.

[2] Kusék, J. Kosmické rakety dneSka. HVM 1978.

[3] Ruzicka, B., Popelinsky, L. Rakety a kosmodromy. NV Praha 1986.

[4] Boros, C., Kone¢ny, P. Development of Wax Fuel Grain for Hybrid Rocket Motor. AiIMT
2009

[5] Boros, C. Piispévek k feSeni hybridniho raketového motoru. Doktorska diserta¢ni préce.
UO, FVT Brno 20009.

[6] Kusék, J. Nepublikovane vypoéty. Brno 20009.

Dékuji za pozornost !



