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Abstrakt

Hlavnim cilem této prace je seznamit ¢tenafe s problematikou vzdusného startu a navrhem
vlastniho feseni aplikujiciho tento koncept. V praci je toto feSeni popsano a jsou vysvétleny
specifika tohoto zpliisobu vyneseni uziteCného zatizeni na obéznou drahu. Obsahuje piehled
projektl vyuzivajicich atmosférickych nosici k vyneseni kosmického letadla. Je zde
zpracovan navrh zakladnich parametrii nosné rakety urCené pro vynaseni nakladu o zadané
hmotnosti. Byl stanoven odhad letovych vykond, vytvofen vypocétovy model v softwaru
MATLAB a s pouzitim optimalizatni metody genetického algoritmu je provedena
multidisciplinarni optimalizace navrhovych parametri. Parametry navrzené rakety vypusténé
ze vzduchu jsou porovnany s raketou startujici ze zemé konvencnim zpusobem. Podle
urCenych kritérii byl vybran letoun Airbus A310-300 jako nejvhodnéjsi dopravni letoun k
pouziti pro vynaseni navrzené nosné rakety. Posledni Cast prace je vénovana navrhu jeho
nezbytnych modifikaci a odhadu letovych vykont.

Klicova slova

Vzdusny start, nosnd raketa, letounovy nosi¢, létajici kosmodrom, multidisciplinarni
optimalizace, navrh nosné rakety

Abstract

The main objective of this thesis is to introduce the reader to the problematics of air-launch
and to a custom design solution applying this concept. The specifics of this method of
bringing a payload into orbit are described and explained. Overview of projects which use
aircraft to launch spacecraft is included. Determination of primary parameters of a launch
vehicle designed to carry a payload of a specified mass is conducted. The required flight
performance has been estimated, a computational model has been developed in software
MATLAB, and a multidisciplinary optimization of the design parameters has been performed
using a genetic algorithm optimization method. Parameters of the designed air-launched
rocket are compared with those of a ground-launched rocket. According to the specific
criteria, the Airbus A310-300 aircraft was selected as the most suitable transport aircraft to be
used for launching the designed launch vehicle. The last part of the thesis is devoted to the
proposal of necessary modifications and estimation of the flight performance.

Keywords

air launch to orbit, Air-launched rocket, Aircraft carrier, multidisciplinary optimization,
rocket design
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Uvod

Doprava néakladu na obéznou drahu je od pocatku vzniku kosmickych technologii realizovana
vyhradné s pouzitim kosmickych prostiedkt s raketovym pohonem, které ji dodnes pii
aktualnim stupni technického pokroku mohou jako jediné zajistit. K vyneseni uzite¢ného
zatizeni se v soucasnosti stale pouzivaji nosné rakety klasické koncepce. V nedavné minulosti
vsak bylo vyuzito i raketoplani a vznikla cela fada rozmanitych koncepti na vylepSeni
stavajicich zpisobu az po zcela nové metody, které by ucinily pfistup do kosmu dostupnéjsi.
At uz se jedna o inovace poslednich let, jako je znovupouzZitelnost raketovych stupiiti, nebo o
hudbu daleké budoucnosti, jako orbitalni vytah, stale pokracuji snahy o zefektivnéni dopravy
na obé&znou drahu. Jeden ze zptsobu s takovym potencialem je koncept vzdusného startu (z
ang. Air-launch). Jedna se o vypusténi nosné rakety z atmosférického letounového nosice.
Oproti klasickému vzletu ze stacionarniho kosmodromu ze zemé je nosna raketa vypusténa
v urcité vysce zletounu, ktery tak funguje jako Iétajici kosmodrom. Zaroven je mozné na
letounovy nosi¢ pohlizet jako na nulty stupenn rakety ude€lujici pocateCni potencialni a
kinetickou energii. Vypusténi rakety zletounu s sebou nese celou fadu vyhod, detailngji
popsanych v kapitole 2.2.

Aplikace konceptu vzdusného startu predchazi kosmonautiku a je mozné se snim setkat na
samém pocatku letectvi, kdy bylo vyuzivano vzducholodi jako platformy pro vypousténi
malych dvouplosnych letound, napf. Bristol Scout v roce 1916. Podobné se tento koncept
uplatnil u tzv. parazitnich stihacich letounti zavésenych pod velky bombardovaci letoun, které
po vypusténi slouzily k jeho obrané napt.: XF-85 Goblin v 50. letech. Vzdu§ného startu bylo
také mnohokrat vyuzito u experimentalnich letadel, at uz to byl prvni nadzvukovy letoun Bell
X-1 nebo North American X-15 predstavujici dosud nejrychlejsi letoun vibec. Jinym
ptikladem aplikace je vypousténi raket vzduch-vzduch nebo vzduch-zemé& ve vojenstvi.

Vyuziti letounového nosice k vypusténi kosmického letadla se pfimo nabizelo a vznikla fada
projektt zabyvajicich se touto myslenkou. Jen par se jich vSak dockalo realizace. V kapitole 3
jsou podrobnéji popsany realizované projekty, které aktualné nebo v blizké budoucnosti
provozuji dopravu nakladu na obéznou drahu kosmickymi prostiedky vypuSténymi
z 1étajiciho kosmodromu.

Geograficka poloha a bezpe¢nostni aspekty nedovoluji v Ceské republice vypoustét nosné
rakety z vnitrozemi. Vyuzivani kapacit nosnych raket kosmickych velmoci a spoleCnosti je
velmi drahé a Casové limitované. Pokud by se nas kosmicky pramysl chtél vymanit ze
zavislosti na cizich kosmodromech, bylo by nutné neékde vybudovat vlastni nakladny
kosmodrom s veSkerou nezbytnou infrastrukturou. Vzdu$ny start by mohl byt potencialné
vhodnym alternativnim feSenim umoziujicim flexibilni pouzivani vlastnich malych nosnych
raket. V ramci Ceskych podminek s moznou zahrani¢ni kooperaci, by mohla pozadavky
tuzemskych védeckych, komercnich a vojenskych organizaci splnit nosna raketa schopna
dopravit uzitecné zatizeni o hmotnosti kolem m = 300 kg na nizkou obé&znou drahu ve vysce
cca h =300 km. Odhadem vykonovych parametra takové nosné rakety a vybérem vhodného
letounového nosicCe se zabyva tato prace.

10



Charakteristika vypusténi rakety zletounového
nosice

1.1 Prehled zpusobu startu pfi dopravé nakladu na orbitu

Stacionarni kosmodrom

Nejbézné€jsim zpusobem startu rakety je vzlet ze stacionarniho kosmodromu. Kosmodrom je
pozemni zafizeni vybavené odpalovaci rampou a potiebnou infrastrukturou, ktera zajistuje
dopravu rakety, Cerpani pohonnych latek a fizeni letu. Pro maximalni vyuziti rotace Zemé je
nejlepsi umisténi kosmodromu na rovniku. Z praktickych davodi je vSak mozna lokace
omezena vicero faktory. Vzlet nosné rakety provazi vysoka mira hluku a v prab&hu letu se
odpojuji pouzité stupné, které potom padaji zpét k zemi. Ztoho davodu, a kvuli
potencialnimu nebezpeci exploze, se kosmodromy nachéazi v oblastech s nizkou hustotou
osidleni, coz vSak prodrazuje jejich stavbu a dopravu raket, pokud neni jejich montaz v
blizkosti. Hlavni vyhodou stacionarniho kosmodromu je, Ze muZze byt projektovan pro rakety
téméer neomezené velikosti.

Plovouci plosina

Jinym typem kosmodromu je plovouci ploSina. Umisténim kosmodromu do oceanu odpadaji
zminéné nevyhody vnitrozemského typu. Plosina mize byt ukotvena v rovnikovych oblastech
a umoziiuje bezpecné vypusténi rakety nad ocean v libovolném sméru. Nevyhodou je vysoka
pofizovaci cena samotné ploSiny a doprava rakety.

Start z ponorky

Specifickym pifipadem je odpaleni rakety z ponorky. Této technologie se vyuziva u
mezikontinentalnich balistickych strel, které je mozné principialné vyuzit i pro dopravu
nakladu na orbitu. Vysoka mobilita a obtizna zjistitelnost vypusténi rakety je hlavni motivaci
pro tento zpusob pii vojenském vyuziti. Z podstaty je vSak neaplikovatelny pro civilni sektor.
Navic jsou rozméry nosné rakety omezeny velikosti vypoustéci Sachty ponorky.

Stratosféricky balén

Vzdusny start je mozné uskuteCnit nejen z letounu, ale nabizi se 1 moznost vyneseni rakety
pomoci stratosférického balonu. Tato metoda je vyuzivana u malych vyzkumnych sondaznich
raket, ale byla zvazovana i pro vétsi orbitalni rakety. Od vzletu z letounu se lisi tim, ze raketa
startuje z vertikalni polohy s prakticky nulovou dopfednou rychlosti. Soucasné je mozné
dosahnout vyssi vySky vypusténi, kterd neni limitovana dostupem letounu. Nevyhodou je, ze
balon neni fiditelny ani znovu pouzitelny a je prakticky jen do urcitych rozmért, coz omezuje
maximalni hmotnost vynasené rakety.

1.2 Vypusténi rakety z letounového nosice

Popis a princip létajiciho kosmodromu

Z Existence zemské atmosféry vyplyva hlavni motivace, pro¢ se zabyvat konceptem
vzdusného startu. Pro kosmicky let je typické, ze jediny vyznamny vnéjsi vliv na pohyb
11



kosmického letadla ma pasobeni gravitacniho pole. SkuteCnost je ale takova, Ze pii vzletu ze
zemského povrchu do kosmického prostoru pusobi na letadlo také aerodynamické sily,
protoze kona relativni pohyb vici okolnimu prostiedi tvorenému atmosférou. To ma za
nasledek aerodynamické (odporové) ztraty. Kosmicka letadla vytvati prevazné odpor a
minimalni vztlak a vlastni tihu pifekonavaji nejdiive jen tahem propulze, dokud neni ziskana
dostate¢na obvodova rychlost, coz zaroven vede k vysokym gravitaCnim ztratam.

Atmosféricka letadla dokazi vyuzit atmosféry k mnohem efektivngSimu letu diky
rozmérné nosné plose. Vztlak generovany nosnou plochou kompenzuje tihu letounu a ztraty
jsou tak prevazn€ odporové. Jejich pole pisobnosti je v§ak omezeno hustotou vzduchu, ktera
exponencialné klesa s nadmotskou vyskou. Pro ustaleny let ve vétsi vysce je zapotiebi veétsi
nosné plochy, nebo vyssi dopiedné rychlosti. Teoreticky limit dostupu letounu je tzv.
Karmanova hranice, kde rychlost nutna pro dosazeni dostate¢ného aerodynamického vztlaku
prekracuje orbitalni rychlost a nema tak smysl pouzivat kiidla. Kd&rméanova hranice se nachazi
vysce cca 85 az 100 km a je jednou z moznych definic hranice kosmického prostoru.

Z téchto poznatkl vyplyva, ze idealni kosmické letadlo by mélo dokazat maximalné vyuzit
atmosféry ve sviij prospéch. Avsak jednoduse pfipevnit kiidlo na raketu neni schiidna cesta,
protoze idealni velikost nosné plochy se méni s vyskou a doptednou rychlosti. Od urcitého
okamziku nebude nosna plocha dostatecné ucinna a po zbytek letu bude predstavovat
neuziteCnou zatéz. Pii vyuziti soucasnych technologii déla pfidand hmotnost spole¢né s vyssi
konstruk¢ni slozitosti toto feSeni nevyhodné oproti klasické koncepci.

U kosmickych letadel se s vyhodou vyuziva odlehCeni stupriovanim, kdy se za letu odhodi
vyhotelé palivové stupné. Obdobné se da vyuzivat nosné plochy jenom po urcitou Cast letu a
ve chvili, kdy ztrati na vyznamu, se ji zbavit bud samostatn¢, nebo spolecné s prvnim
stupném. Integrace takového ktidla vSak stale zvysuje konstruk¢ni slozitost a cenu vyroby
nosné rakety a v konecném disledku se nemusi vyplatit, zejména pokud neni zajisténa
znovupouzitelnost.

Na tento problém odpovida koncepce vypusténi z atmosférického letounového nosice. Letoun
v takovém pripadé predstavuje jakysi nulty stupen rakety a je z principu znovupouzitelny. Je
schopen zuzitkovat hustou atmosféru nizSich vysek a efektivné vynést nosnou raketu do
fidSich vrstev, kde je vliv odporu vyrazné mensi. Nasledujici podkapitola je vénovana
vyhodam, nevyhodam a specifikiim tohoto feseni.

Specifika pouziti atmosférickych nosicu
= Uspory v aerodynamickych (odporovych) ztratach

Odporové ztraty jsou umeérné hustoté vzduchu, dobé€ letu a kvadratu relativni rychlosti.
Startem z vétsi vysky je mozné se vyhnout nejhust§im vrstvam atmosféry, kde jinak
nastava vétsina odporovych ztrat.

= Uspory v gravitatnich ztratach

Celkova mechanicka energie potfebna k vyneseni ndkladu na orbitu je snizena o
potencialni energii pocatecni vysky. Vzlet nosné rakety z vétsi vysky neni tak energeticky
narocny jako vzlet ze zemského povrchu. To vede ke snizeni nezbytné charakteristické
rychlosti Av.
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Prirastek kinetické energie

Energeticka vyhodnost je umocnéna 1 tim faktem, ze vypousténa nosna raketa ma uz
urcitou rychlost ud€lenou letounovym nosi¢em. Oproti rychlosti nezbytné k dosazeni
orbity se u podzvukovych letouni jedna pouze o maly prirtstek, ktery vSak neni
zanedbatelny. Cela raketa se v okamziku vypusténi jiz pohybuje nenulovou doptednou
rychlosti, na jejiz vytvoreni by jinak byla spotfebovana ¢ast pohonnych latek prvniho
stupné.

Mobilita mista vypousténi

Dle pozadované obé&zné drahy a jejiho sklonu lze volit vhodnou zemépisnou polohu a
vysku vypusténi. Vysku, ktera zavisi na dostupu letounu, volime pochopitelné co nejvyssi.
Lze vyuzit pfimé dostupnosti rovnikovych oblasti s nejvys§im pfirastkem Av od rotace
Zemé. Dosazeni cilové obézné drahy je mozné bez rozsahlejSich orbitalnich manévra a
start je proveditelny v jakémkoli azimutu. Misto vypusténi je omezené pouze polohou
leti§t€é a doletem letounového nosiCe. Start rakety je tak mozno provést nad ocedanem,
daleko od osidleni a frekventovaného letového provozu.

Vyznamné snizeni nebo uplna eliminace vlivu pocasi

Start musi vétSinou probéhnout beéhem piesné naplanovaného kratkého casového useku —
startovniho okna. To je zasadni pro dosazeni pozadované orbity bez nutnosti velkych
dodatecnych korekci drahy. Nevhodné pocasi vede Casto k odlozeni nebo zruseni startu
nosnych raket zkosmodromi na zemi, s¢imz jsou spojené dodateCné naklady.
UskuteCnéni startu v planovany Cas je také dilezité pro zasobovani orbitalnich stanic.
VétSina projevil pocasi se odehrava do cca 11 000 mn. m. v ramci troposféry. Ma-li
letounovy nosi¢ dostateCny dostup, muze start rakety probéhnout i za povétrnostnich
podminek, které by klasickd metoda nedovolovala.

Snizeni aerodynamického zatizeni

Vyhnuti se hustym vrstvam atmosféry nejenze snizuje aerodynamické ztraty nosné rakety,
ale projevi se také snizenim namahani konstrukce nosné rakety vlivem vné&jsiho ptisobeni
aerodynamického zatizeni.

Vznik pfidavného namahani v horizontalnim letu

Konvencni svisle startujici rakety jsou primarné navrzeny na zvladani zatizeni v axialnim
sméru. Nosna raketa je z praktickych divoda na letounu upevnéna v horizontalni poloze a
po odpoutani se pohybuje s malym sklonem letové drahy. Za takovych podminek vznika
na konstrukci rakety dodatecné ohybové namahani, pro které musi byt dostatecné
dimenzovana. To mé za nasledek narust konstrukéni hmotnosti.
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* Optimalizace trysky

Trysky raketovych motord prvniho stupné, jsou u klasického zplisobu startu
optimalizovany pro velké rozpéti tlaku okolniho vzduchu a nedosahuji tak maximalni
ucinnosti propulze. Startem z vyssi vysky je mozné docilit lep§iho expanzniho poméru,
ktery se blizi hodnotam ve vakuu.

* Snizeni akustické energie

Pevnostni pozadavky systému tepelné ochrany (TPS) a konstrukce nosné rakety v
blizkosti zakladny jsou pii startu ze zemé€ dimenzovany akustickou energii motora. Pfi
vzdusném startu je akusticka energie vyznamné redukovana diky nizsi hustoté vzduchu, a
protoze nenastava odraz od zem¢. Obecné tak dochazi 1 ke snizeni vibra¢niho zatizeni
nakladu.

* Limit velikosti rakety pro existujici letouny

Velikost nosné rakety je omezena maximalni nosnosti dostupnych letounti. Z toho divodu
svéte¢ Antonov An-225 Mriya pro sovétsky program MAKS, nebo Scaled Composites
Stratolaunch, ktery ma nejvétsi rozpéti kiidel. V soucasnosti je tak teoretickd maximalni
hmotnost nakladu na LEO s vyuzitim létajictho kosmodromu limitovana na cca 6000 kg
dle projektt Falcon 9 Air a Pegasus II.

* Organizacni flexibilita

Start rakety muze byt Siroce uzpusoben pozadavkim zakaznika. Kazdy z krokt - vyroba
dopravovaného nakladu, vyroba nosné rakety, integrace nakladu, upevnéni nosné rakety
na letounovy nosi¢ a samotné vypusténi, mize probihat na jiném misté. Nabizi se vyuZiti
letounového nosice nejen pro samotny start, ale 1 pro rychlou prepravu zkompletované
rakety k integraci nakladu.

* Naklady letounového nosice
Ekonomick4 analyza vzdu$ného startu musi brat v potaz také porizovaci a provozni
naklady letounového nosie. Na misto vyvoje zcela nového letounu se nabizi koupé a
modifikace existujiciho dopravniho letounu. Pro dalsi snizeni celkovych nakladi je
vhodné vyuzivat modifikovany letoun k dalsim ucelim. Napriklad jej vybavit méficimi
zafizenimi a provadét testy experimentalnich prostfedkt. I tak vSak mohou celkové
opera¢ni naklady Cinit létajici kosmodrom nevyhodnym feSenim.

Nosna raketa vypusténa z letounového nosiCe muze mit mensi rozméry a mensi celkovou
vzletovou hmotnost ve srovnéni s raketou pro stejné uziteCné zatizeni startujici z pozemniho
kosmodromu. Energeticky pfiristek vede k redukci hmotnosti 28 % pro rakety pohanéné
pevnymi pohonnymi latkami a 19 % pro pohon kapalnymi LH2/LOX, avS§ak dimenzovani
konstrukce pro zatizeni pfi horizontalnim letu snizi moznou redukci hmotnosti na cca 15 %.
Uspora Av se pohybuje okolo 750 — 1000 m/s [1]. Podle zde zmin&nych specifik lze
vyhodnotit, ze koncept vzdusného startu ma potencial pro uplatnéni a je vhodny k dalsimu
zkoumani.
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Prehled doposud pouzivanych atmosférickych
nosicu a raket

1.3 L-1011 TriStar Stargazer

Stargazer je letounovy nosi¢ vychazejici z modifikovaného Lockheed L-1011 TriStar.
Pavodné linkovy dopravni letoun provozovany Air Canada byl vyroben v roce 1974 a v roce
1993 zakoupeny spolecnosti Orbital Science (pozdé€ji Orbital ATK, dnes soucasti Northrop
Grumman). [2] Letoun byl vybran k modifikaci se zamérem jeho vyuziti pro neseni raket
Pegasus misto do té doby pouzivaného Boeing NB-52 B Balls 8. Hlavnim divodem vybéru
alternativniho letounu bylo navySeni hmotnosti a rozmérti nové verze rakety Pegasus XL a
vy§Si pozadavky na fizeni a monitorovani mise piimo zletounu. Pii vybéru vhodného
Sirokotrupého letounu bylo zvazovano také pouziti B-52G, Boeing 747 a DC-10. Stézejnimi
kritérii pro vybér byly dostup a dolet, potenciadlni rychlost pfi vypusténi, letova pohotovost,
nakupni a provozni cena a rozsah a cena nutnych tprav. [3] U letounu bylo také pozadovéano,
aby mél krats$i vzletovou a piistavaci drahu nez B-52, ktery mohl s Pegasem startovat jen
z vojenskych letist’. [4]

Lockheed L-1011-100 Tristar se pii vybéru ukazal jako nejvhodné;si. Tristar je tfimotorovy
Sirokotrupy dopravni letoun. Je pohanén tfemi turbodmychadlovymi motory Rolls-Royce
RB211-22. Dva se nachazi pod kfidly a tfeti je zabudovany mezi ocasni plochy a horni Cast
trupu. Stargazer vychazi z druhé verze 100, ktera mé oproti prvni verzi vy$§i maximalni
vzletovou hmotnost a dolet. [5]

Letoun byl modifikovan pro zvoleny zpusob startu rakety z podvésu. Pegasus je pod trupem
uchycen pomoci hydraulicky pohanéného vypoustéciho mechanismu. Ten je zahaknut na
Ctyfech bodech na ktidle rakety a v jednom bod¢€ na pfidi k druhému stupni. [3] Vyhodné se
vyuzilo dvou soubéznych kylovych nosnikt, které umoznily vhodné uchyceni rakety a
vytvoreni vytfezu v trupu pro fidici plochu rakety. Diky tomu mohla byt upevnéna ptfimo pod
vyztuzeny centroplan v dostate¢né vzdalenosti od zeme. Krom systému uchyceni citaly
modifikace letounu odlehéeni odstranénim nepotfebného palubniho vybaveni diive
vyuzivaného pro cestujici a instalaci fidicich a monitorovacich zafizeni. Na palubé je
kontrolni velin, z kterého operatofi fidi prubéh mise. Pegasus je béhem letu pfipojen na
systém klimatizace nakladu. [3]

Vyroba 1968 az 1984 Pohonna jednotka RB211-22B
Maximalni vzletova hmotnost 211 000 kg Celkovy Tah motoru 561 kN (3x187 kN)
Maximalni hmotnost nakladu 33656 kg Maximalni cestovni rychlost 954 km/h

Prazdna hmotnost 110 000 kg [6] | Dolet 6 667 km

Délka 54,17 m Dostup 12 800 m

Rozpéti 4735 m

Nosna plocha 321,1 m?

Plo3né zatizeni 6571 kg/m?

Tabulka 1 Technické specifikace Lockheed L-1011-100 Tristar [5], [6]
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Obrazek 1 Raketa Pegasus XL zavéSend pod trupem L-1010 Stargazer [7]

1.4 Pegasus

Rakety Pegasus jsou ze vzduchu vypousténé kosmické rakety vyvijené spolecnosti Orbital
Sciences (Orbital ATK) a dnes provozované pod korporaci Northrop Grumman. Existuji ve
tfech verzich — standart, hybrid a XL, ze kterych se dnes pouziva pouze XL. Raketa Pegasus
je ve vSech tfech verzich tfistupiiova s moznosti volitelného ctvrtého stupné. Tyto tfi stupné
jsou pohanény raketovymi motory na tuhé palivo. Jako pohonna latka byl pozit polybutadien
ukonc¢eny hydroxylovou skupinou (HTPB) spolecné s okysli¢ovadlem. [3]

Volitelny ctvrty stupen na kapalné palivo byl navrzen za tcelem redukovani rozptylu drahy
pfi vyneseni na orbitu, protoze tfeti stupel ma omezenou piesnost fizeni. Palivo
manévrovaciho ctvrtého stupné je hydrazin davajici mu nazev HAPS (Hydrazine Auxiliary
Propulsion System). Krom pfesnosti vyneseni navysSuje HAPS vyznamné také hmotnost
nakladu pro vzdalenéj$i orbity. [3], [8]

Za prechodem prvniho a druhého stupné je raketa vybavena delta kiidlem o rozpéti 6.7 m
z uhlikového kompozitu vytvarejicim vztlak v pocatenich fazich letu. V zadni ¢asti rakety
jsou fidici plosky v podobé tiech pohyblivych kiidélek pohanénych elektricko-mechanickymi
aktuatory. Jsou vyrobené z uhlikového sendvice speénovym jadrem. Slouzi
k aerodynamickému fizeni béhem pocatecnich fazi letu. Po oddéleni prvniho stupné probiha
fizeni vektorovanim tahu elektromechanickymi aktuatory trysky zajiStujici klopeni a zataCeni,
zatimco klonéni je zajisténo pomocnymi tryskami se stlacenym dusikem. [3], [8] Naklad
uziteného zatizeni je be&hem letu chranén dvoudilnym kompozitnim aerodynamickym
krytem. Skofepina krytu ma zvnéjsku vrstvu tepelné ochrany. [8]
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Obrazek 2 Rozlozeny pohled na raketu Pegasus XL [8]

Verze XL je vylepSena verze zakladni rakety Pegasus, oproti které je delSi, ma vyssi
hmotnost, dokaze vynést ndklad o vy$si hmotnosti a ma fadu dal§ich uprav a vylepSeni
zahrnujicich naptiklad novy palubni pocita¢, fidici trysky, napajeni podsystému z baterii a
upravy v konstrukci kiidla. Mnoho dalSich systémi a komponent bylo pozmeénéno
oproti zakladni verzi. [4]

Zakladni verze [3] Pegasus H Verze XL [8]
Délka 152 m 16.9 m 169 m
prumér 1.3m 1.27m 1.27m
hmotnost 19 000 kg 23 130 kg 23130 kg
Naklad 325 kg 445 kg 445 kg
Prvni start 5.4.1990 3.4.1995 27.6.1994
Posledni start 3.8.1994 9.10.2000 10.10.2019
Pocet starta 6 (2 s HAPS) 4 26 +5 s HAPS
Usp&nych misi 6 4 28

Tabulka 2 Obecné informace o raketach Pegasus konfiguraci s HAPS
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1. stupeit 2. stupen 3. stupen + :ﬁlgi;ns)

Palivo HTPB HTPB HTPB hydrazin
délka 10,27 m 3,11m 1,34 m 0.71 m
motor Orion 50S XL Orion 50 XL Orion 38 HAPS
Prazdna hmotnost 1369 kg 416 kg 126 kg 22 kg
Hmotnost paliva 15014 kg 3925kg 770 kg 59 kg
Celkovy Impuls 43 586 kNs 11 218 kNs 2 185 kNs -
Tlak spalovaci komory | 7515 kPa 7 026 kPa 4 523 kPa -
Cas hoteni 68,6 s 69,4 68,5 -
Maximalni tah ve

726 kN 196 kN 36 kN 0,22 kN
vakuu
Efektivni impuls 2 846 Ns/kg 2 838 Ns/kg 2 817 Ns/kg 2207 Ns/kg
Vektorovani tahu ne 3° 3°

Tabulka 3 Parametry stupnt Pegasus XL

Standartni mise, viz. obrazek 3, zalind vzletem letounového nosice s upevnénou raketou,
nejCastéji z Vandenbergovy letecké zakladny. Pegasus je vynesen do vysky cca 11 900 m a je
za letu rychlosti okolo Mach 0.82 uvolnén zpod letounu. Nasleduje volny pad s vhodnym
fizenim naklonu po dobu pfiblizn€ 5 s, kdy se zazehne motor prvniho stupné. Dale se raketa
pohybuje po stoupajici trajektorii vyuzivajice pfitom s vyhodou vztlaku generovaného
kiidlem. Zhruba za 30 sekund od zdzehu dosdhne dynamicky tlak nejvyssi hodnoty. Kratce po
dohofeni prvniho stupné nastane zazeh druhého stupné a v pribéhu jeho horeni dojde
k oddéleni obou polovin ochranného krytu. Po spotiebovani paliva druhého stupné se dalsi
prubéh lisi v zavislosti na pouziti HAPS. V piipadé letu bez volitelného ¢tvrtého stupné
nastava po oddéleni faze vystupu bez pohonu az na orbitalni vySku. Pfi jejim dosazeni se
vyuzije tfetiho stupné pro ziskani kruhové rychlosti nutné pro udrzeni se na orbité. S pouzitim
HAPS se tfeti stupefi zazehne rovnou kratce po oddéleni druhého a jakmile dohofti, zajisti
posledni stupeit HAPS presné vyneseni nakladu na pozadovanou obéznou drahu za pomoci
kratkych impulsa. [3], [8]
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Obrazek 3 Typicky pribéh mise Pegasus XL s HAPS

Od prvniho startu Pegasu z letounu B-52 5.4.1990, se uskutecnilo celkem 44 startt, z nichz 39
bylo uspésnych, u dvou nastalo ¢astecné selhani a u tfi doslo k celkovému selhani. B-52
vynesl raketu v zakladni verzi celkem Sestkrat a ostatni starty uz zajiStoval Stargazer.
Posledni start probéhl 10.10.2019 s druzici ICON od NASA. Dalsi start je planovan v prvni
poloving roku 2021 v ramci mise TacRL-2 americkych kosmickych sil. [9]

Na vyvoj rakety Pegasus navazaly ze zemé vypousténé rakety Taurus (Minotaur C) a OSP
Minotaur vyuzivajici prvni stupné mezikontinentalnich balistickych stiel Peacekeeper a
Minuteman. [4]
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Obrazek 4 Uzite¢ného zatizeni Pegasu XL bez HAPS pro rliznou vys$ku a inklinaci OB [8]
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1.5 Boeing 747-400 Cosmic Girl

Boeing 747-400 je dalsim piikladem letounu vyuzivaného ke startu rakety ze vzduchu. Tento
Sirokotrupy dopravni letoun byl nejdiive provozovan aerolinkou Virgin Atlantic Airways, kde
uz tehdy mél jméno Cosmic Girl a vroce 2015 byl vybran spole¢nosti Virgin Galactic
k neseni jejich rakety LauncherOne. Cosmic Girl je upraveny letoun B747-400, ktery se
ukazal vhodny k pouziti jako mobilni startovaci platforma diky schopnosti piepravit velké
naklady, doletu a provoznim vlastnostem. [10] Boeing 747-400 je Ctyfmotorovy dopravni
letoun pohanény turbodmychadlovymi motory General Electric CF6 s vysokym obtokovym
pomérem. [11]

Obrazek 5 Boeing 747-400 Cosmic Girl s raketou LauncherOne v podvésu [12]

Letoun Cosmic Girl podstoupil Upravy na kiidle a celkové odlehCeni témet 29 500 kg. [13]
Toho bylo dosazeno odstranénim sedacek, baru, prostoru na pfiru¢ni zavazadla a ostatniho jiz
nepotiebného interiérového vybaveni. Na levé kiidlo byl pfidan pylon s upinacim
mechanismem, do kterého se raketa zavési. Pylon je pod kfidlem pobliz trupu v pozici, ktera
uz drive byla u Boeingu 747 pouzita k uchyceni pripadného patého motoru k testovacim
ucelim. Po vyztuzeni mohlo toto misto byt s vyhodou vyuzito pro zavéseni rakety. Pridany
pylon je navrzeny na zatizeni od télesa hmotnosti az 38 555 kg. [14] ZavéSenim télesa pod
levé kiidlo vznikaji asymetrické aerodynamické a hmotnostni ucinky pulsobici na letoun.
Vzhledem k nevelké vzdalenosti zavésené rakety od osy symetrie je mozné letoun za letu
dostate¢né vyvazit preCerpavanim paliva a fidicimi plochami. [15]
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Obrazek 6 Zavésny pylon pod kfidlem 747 Cosmic Girl a raketa LauncherOne [12]

. 4x General Electric
Vyrobeno 2001 Pohonna jednotka CF6-80C2B1Fls
:i‘:)‘tclﬁ)astvzl::l’:;ou 249 476 kg Celkovy Tah motori  1094.4 kN (4x273.6 kN)
Maximalni vzletova 396 890 kg Maximalni cestovni 939 km/h
hmotnost rychlost
Nosnost 71,395 kg
Prazdna hmotnost 151 755 kg'! Dolet 13214 km
Délka 70.67 m Dostup 13747 m
Rozpéti 64.,44m
Nosna plocha 541.2 m?
Plosné zatizeni 733.4 kg/m?

Obrazek 7 Technické specifikace Boeing 747-400 Cosmic Girl [16], [17], [11]

1.6 LauncherOne

LauncherOne je dvoustupiiova ze vzduchu vypousténa kosmicka raketa vyrabéna spole¢nosti
Virgin Orbit. Navrh rakety probihal pod spolecnosti Virgin Galactic, pod niz Virgin Orbit
spada. V puvodnim navrhu méla byt raketa vynasSena letounem Scaled Composites White
Knight Two. Pro tuto raketu byl vyvijen prvni stupen NewtonTwo a druhy stupen
NewtonOne. Navrh se vSak ¢asem zménil s pozadavky na vyssi hmotnost uzite¢ného zatizeni.
V disledku zmény navrhu byl letounovy nosi¢ nahrazen Boeing 747-400 Cosmic Girl a prvni
a druhy stupert zménén na NewtonThree a NewtonFour. [10]

! Letoun bez tiprav 181 255 kg dle [11] bez udajné hmotnosti odleh¢eni 29 500 kg dle [13].
21



Kazdy z dvou stuprit LauncherOne je pohanén jednim motorem na tekuté palivo v podobé
rafinovaného petroleje RP-1 a tekutého kysliku LOX. Motory pracuji v otevieném cyklu, kdy
jsou Cerpadla paliva a okyslicovadla pohanéna samostatnou turbinou. [16] K pohonu a fizeni
rakety nejsou volné dostupné detailni informace. LauncherOne ma v zadni casti Ctyfi
stabilizacni plochy. Z publikovanych fotografii 1ze usuzovat, ze dvé znich jsou vybaveny
fidici plochou. Krom toho je pravdépodobné, ze oba stupné rakety maji schopnost fizeni
vektorovanim tahu motort.

Obrazek 8 Rozlozeny pohled rakety LauncherOne [12]

Délka 21,34 m
Celkova hmotnost 25 855kg
Hmotnost paliva ~22 200 kg
Naklad 525 kg
Prvni start 25.3.2020
Posledni start 17.1.2021
Pocet starta 2
Uspé&$nych misi 1
Maximalni hmotnost nakladu 500 kg
Celkovy impuls 65,3-10° Ns

Tabulka 4 Obecné informace o LauncherOne [16], [18]
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Obrazek 9 Zavislost maximalni hmotnosti uzite€ného zatizeni na vySce obézné drahy [16]

1. stupeini 2. stupen

NewtonThree NewtonFour
palivo LOX/RP-1 LOX/RP-1
délka ~15m ~5.1m
Celkova hmotnost ~22 600 kg ~3000 kg
Prazdna hmotnost ~3150 kg ~250 kg
Hmotnost paliva ~19450 kg ~2750 kg
Specificky Impuls ~2942 Ns/kg ~2942 Ns/kg
Cas hoieni ~180's ~360 s
Maximalni tah ve vakuu 327 kN 2224 kN
Celkovy impuls ~57.2-10% Ns ~8.1-10° Ns
Vnéjsi pramér 1.8 m 1.5m

Tabulka 5 Parametry stupni LauncherOne [16], [19]

Typicka letova mise zacind vynesenim LauncherOne nad neobydlenou oblasti do vysky asi
10,7 km. Poté letounovy nosi¢ uvolni raketu z mechanismu a prejde do stoupacitho manévru.
Raketa je volné vypusténa pfi sklonu vici lokalnimu horizontu 27° rychlosti odpovidajici
zhruba 0.67 Mach. K zazehu prvniho stupné dojde po asi 5 s od vypusténi. Raketa stoupa po
dobu kolem 3 minut. Nasledné se oddéli prvni stupenl a je zazehnut druhy, ktery pohani
subraketu az na orbitu. Béhem hoteni druhého stupné se oddeli aerodynamicky kryt.
V zavislosti na pozadavcich mise muze druhy stupeni provadét celkem 2 az 3 samostatné
zazehy, slouzici k dosazeni pozadované trajektorie a korekci sméru. V pripadé orbit nad 625
km vykona druhy stupel po oddéleni nakladu posledni manévr ke snizeni se na brzdnou
obéznou drahu. Z té klesne k zemi do 25 let. [16]
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Obrazek 10 Typicky prabéh mise LancherOne [16]

Do soucasnosti probéhly zatim dva lety. Prvni mise 25.3.2020 byla neuspésna z divodu
pred¢asného vypnuti motoru zptisobenému defektem v systému piivodu kapalného kysliku.
Druha mise 17.1.2021 uz probé&hla uspé$né a na nizkou obéznou drahu bylo dopraveno 10
malych sateliti v ramci programu NASA CubeSat Launch Initiative. Pfisti mise je planovana
na Cerven 2021, kdy bude na obéznou drahu ve vysce 500 km dopraveno §est mikrosatelitd.

1.7 Scaled Composites Model 351 Stratolaunch

Stratolaunch je dvoutrupy letoun postaveny spole¢nosti Scaled Composites k vynaseni
kosmickych raket a raketoplant. Patii k nejvétsim kdy vyrobenym letounim. Je to letoun
s nejvetsim rozpétim kiidel na svété a nejvétsi celokompozitovy letoun. [20] Jeho znacné
rozméry jsou dany tim, Ze byl pivodné navrhovan k vynaseni raket stiedni velikosti SpaceX
Falcon 9. Za timto ucelem byla vyvijena jejich upravena verze Air. Projekt byl vSak ze strany
SpaceX zrusen. To vedlo k vyvoji nahradni rakety pro Stratolaunch - Pegasus II spole¢nosti
Orbital Sciences. Ani ta se vSak nedockala realizace a bylo zvoleno alternativni feSeni, ze
Stratolaunch bude vynaset trojici menSich, zato dlouhodobé vyzkouSenych, raket Pegasus XL.
[21] Do budoucna se také ocekava vyuziti letounu jako platformy pro vypousténi novych
experimentalnich hypersonickych letadel a kosmickych prostfedka.
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Obrazek 11 Stratolaunch [22]

Stratolaunch ma podobné jako White Knight Two hornoplosnou dvoutrupou koncepci
s pylonem pro umisténi nakladu uprostied. Posadka letounu — pilot, kopilot a palubni inzenyr
operuji z kokpitu pravého trupu, zatimco letové systémy a vybaveni jsou umistény v predni
Casti levého trupu. Mnoho systémi bylo pro sniZeni nakladi prevzato z Boeingu 747-400
vcetné hydraulickych a elektrickych systéma, avioniky, palubniho vybaveni, podvozku a také
Sestice motort Pratt & Whitney PW4056 situované na vnéjSich stranach kiidla. [23]

Pylon pod kiidlem uprostfed letounu umoziuje upevnéni rozliéného nékladu o znaénych
rozmérech a hmotnosti. Letoun zatim oficidlné nevykonal zadné lety se zatizenim, takze
detaily ohledné zpasobu uchyceni a podpurnych systému nejsou znamy. Lze predpokladat, ze
podpurné systémy pro naklad budou vedeny kiidlem z levého trupu.

Prvni let 2019 Pohonna jednotka 6x PW4056

Prazdna hmotnost 227 000 kg Celkovy Tah motoru 1514 kN (6x 252.4 kN)
Maximalnivzletova 590 000 kg Délka vzletové drahy  ~3660 m

hmotnost

Nosnost 226 796 kg Dolet 4600 km

Délka 72,54 m

Rozpéti 1173 m

Nosna plocha ~1015 m??

Plo3né zatizeni 581.2 kg/m?

Tabulka 6 Technické udaje o Scaled Composites Stratolaunch [24; 22]

Typicky prubéh mise viz. obrazek 12 bude zacCinat vzletem zkonvencni runwaye
nasledovanym vzestupem do vysky okolo 10,6 km. Pfed vypusténim muize letoun provést
stoupaci manévr k navySeni thlu vypusténi. Samotné odpoutani kosmického prostredku muze
probéhnout v rychlosti okolo Mach 0,62, ve které se odpoji od letounu a zazehne pohonnou
jednotku. Letounovy nosi¢ bude pokracovat v letu vracejice se na letiste. [22]

2 Odhad z dostupného piidorysného pohledu
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Obrazek 12 Profil typické mise Stratolaunch [22]

Testovani letounu Stratolaunch zapocalo ke konci roku 2017. Prvni let se uskutecnil
31.4.2019, nasledovan nékolika dal§imi pozemnimi testy. Druhy zkuSebni let probehl
29.4.2021. Do budoucna se ocekava prvni vyuziti letounu pro vynaseni raket Pegasus XL, ale
termin nebyl dosud zvetejnény. [21]

Soubézné se Stratolaunch byly vyvijeny kosmické a hypersonické prostiedky, které jej budou
vyuzivat jako startovaci platformu. Jsou vyobrazeny na obrazku 13 a zde jsou popsany
v poradi z leva doprava. Pro zminéné prostfedky byl spolecnosti Stratolaunch vyvijen novy
raketovy motor PGA engine na kapalné pohonné latky. Po zméné majitele spole¢nosti vyvoj
zde zminénych prostfedkd ustal a potvrzené je pouze pokraCovani vyvojovych praci na
Talon—A a implementaci raket Pegasus XL. [21]

Obrazek 13 Stratolaunch vyobrazeny s kosmickymi prostredky [23]
Pegasus XL

Tiistupiova raketa spolecnosti Northrop Grumman na tuhé pohonné latky. Je uvazovano
vyneseni jedné az tii téchto raket najednou. Detailni popis rakety viz. kapitola 3.2 Pegasus str.
16.
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MLV (Medium Launch Vehicle)

Stfedné silnd raketa na kapalné pohonné latky schopna dopravit az 3400 kg na nizkou
obéznou drahu. [21]

MLV-H (Medium Launch Vehicle — Heavy)

Silngjsi verze MLV, svykonem navySenym pfidanim dvou paralelnich stupni. Ma byt
schopna dopravit az 6000 kg na nizkou orbitu. [21]

Talon-Z (Hyper-Z)

Autonomni hypersonické znovupouzitelné letadlo koncepce vztlakového télesa s delta
kiidlem s vysokou Sipovitosti zakoncenym vertikalnimi stabilizacnimi plochami. Talon—Z méa
byt schopen dosahovat vysokych hypersonickych rychlosti 10 Mach a vice. Letadlo bude
slouzit jako testovaci platforma pro vyzkum obtékani téles za hypersonickych rychlosti. K
tomu ucelu bude mozné upevnit zkusebni télesa ze spodni ploché strany letadla. Mensi vzorky
bude mozné zkoumat upevnéné na svislych stabiliza¢nich plochach. Ve vnitinich prostorach
letadla budou umisténé potiebné méfici systémy. [23]

Obrazek 14 Talon—-Z [22]

Hmotnost ~29 500 kg
Délka 254 m
Rozpéti 9.9 m
Rychlost Mach 10+

Tabulka 7 Parametry Talon—Z [23]
Black Ice

Pln€ znovupouzitelny kosmicky raketoplan umoziiujici dopravu nakladu na orbitu s moznou
budouci verzi pro dopravu astronautt. [22]

Talon—-A (Hyper—A)

Autonomni hypersonické znovupouzitelné letadlo uréené k provadéni vyzkumu a sbért dat za
hypersonickych rychlosti az 6 Mach. Jedna se viceméné o zmensenou verzi Talon-Z, ktera jej
bude vyvojové predchazet. Stratolaunch muze najednou vynést az tfi tyto prostiedky schopny
samostatného navratu a pristani. Letadlo alternativné zvladne i samostatné vzlétnout. [22]
Krom ziskani poznatkd slouzicich vyvoji vétsiho Talon-Z se prepoklada vyuziti ve
vojenském, komercnim 1 akademickém sektoru v oblastech aerotermodynamiky, navigace,
fizeni a navadeéni, vyvoje vysokoteplotnich materialti, validace navrhovych nastroja a dalsich.
[23]
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Hmotnost 2722 kg
Délka 8 m
Rozpéti 34m
Rychlost Mach 6

Tabulka 8 Parametry Talon-A [22]

1.8 Scaled Composites Model 348 White Knight Two

White Knight Two (dale také WK2) je letoun netradi¢ni dvoutrupé koncepce vyvinuty firmou
Scaled Composites, coz je sesterskd spolecnost Virgin Galactic, ktera letoun provozuje.
Vyvojové navazuje na predchozi letouny Scaled Composites — Model 318 White Knight a
Model 281 Proteus, se kterymi sdili atypické koncepcni usporadani a vysoky podil
kompozitnich materiald. Letoun byl navrzen jako viceucelova platforma pro vynaseni
kosmickych dopravnich prostfedkl a vycvik a vyzkum v mikrogravitaci, ale bylo i zvazovano
jeho vyuziti jakozto pozarniho letounu. Hlavni uplatnéni WK2 je ve vynaseni raketoplanu
SpaceShipTwo. [25]

Letoun se sklada ze dvou trupa spojenych spole¢nou nosnou plochou, zatimco ocasni plochy
jsou feseny samostatné. Dvoutrupa hornoplo$na koncepce s celkoveé ¢tyfmi motory na vnéjsi
casti kridla vytvari pod centralni Casti kiidla velky prostor pro neseni nakladu. Kiidlo WK2
ma prubéh vzepéti ve tvaru pismene ,, W pro zajiSténi dostateCné vzdalenosti neseného
nakladu od zemé. Pohonnymi jednotkami je Ctvefice turbodmychadlovych motord Pratt and
Whitney PW308A. Hlavnim materidlem pouzitym na vyrobu WK2 jsou uhlikové kompozity a
donedavna to byl nejvétsi celokompozitovy letoun. Toto misto dnes zaujima Scaled
Composites Model 351 Stratolaunch.

Obrazek 15 Letoun White Knight Two s raketoplanem SpaceShipTwo v podvésu [26]
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Obrazek 16 Vizualizace White Knight Two a SpaceShipTwo [27]

, . 4x Pratt and Whitney
Prvni let 21.12.2008 Pohonna jednotka PW308A
Maximalnivzletovd 5 5501, Celkovy Tah motord 101 kN (4x 25,36 kN)
hmotnost
Hmotnost paliva 3630 kg Dostup 16 800 m
Nosnost 13 600 kg Dolet 4815 km
Délka 23, 7m
Rozpéti 42,7 m

Tabulka 9 Technické udaje White Knight Two [28], [29], [30]

Letoun vykonal celkem 288 lett k datu 11.12.2020. [29]

1.9 SpaceShipTwo

SpaceShipTwo (dale také SS2) je raketoplan CasteCné vychazejici ze svého predchadce
SpaceShipOne, oproti kterému ma asi dvojnasobnou velikost. Je vyrobeny zuhlikovych
kompoziti. Pohon zajistuje hybridni raketovy motor s regulovatelnym tahem. [29] Vyvoj
raketoplanu zapocal v roce 2007.

SS2 ma dolnoplosnou koncepci s kratkymi ktidly s velkou Sipovitosti, z jejichz konct vychazi
trupové nosniky s ocasnimi plochami. Tuto netradi¢ni koncepci mél uz jeho predchiidce —
SpaceShipOne. Letadlo je vybaveno pneumatickym mechanismem, ktery dokaze ocasni
plochy na nosnicich sklopit pfi fazi sestupu do atmosféry k dosazeni brzdného ulinku.
K fizeni letadla v kosmu jsou na kiidlech a piidi umistény manévrovaci trysky. Ridici plochy
pro let v atmosféfe jsou ovladany pomoci ocelovo-kompozitnich lan s nizkou tepelnou
roztaznosti. [30] Raketoplan je navrzen k vyneseni Sesti pasazérd a dvou pilotd do vesmiru,
nebo nakladu vice nez 450 kg uzitecného zatizeni pro vyzkumné ucely. [29] SS2 pohani
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hybridni raketovy motor RocketMotorTwo. Pohonné latky jsou oxid dusny a HTPB.
Raketoplan je znovupouzitelny, ale motor musi byt po kazdém letu vymeénén. [30]

WK2 a SS2 maji predni Casti trupt strukturaln€ identické pro zjednoduseni vyroby. [30] Tlak,
teplota a vlhkost vzduchu jsou béhem letu regulovany systémy klimatizace propojenymi
s WK2. Pfed odpoutanim dojde k separaci téchto systému a raketoplan piejde na vlastni zdroj.
Palubni systémy raketoplanu jsou schopny také dodéavat elektrickou energii pro vyzkumné
pfistroje. [28]

Prvni let 3.12.2016 Pohonna jednotka RocketMotorTwo
Maximalnivzletovd o5, Tah motoru 270 kN
hmotnost

Nosnost 600 kg Palivo N,O/HTPB
Délka 18,3 m Specificky impuls 2450 Ns/kg
Rozpéti 83 m Cas hofeni 60 s

Tabulka 10 Technické specifikace SpaceShipTwo [29], [30], [31]

El 1T AT R

SpaceShipTwo reaches maximum altitude
and passengers experience micro-gravity

" SpaceShipTwo’s booms move into the
‘feather’ position ready for re-entry

Rocket Motor ignites and
the vertical ascent commences

The journey home begins as SpaceShipTwe

re-enters the earth’s atmosphere
SpaceShipTwo and

WhiteKnightTwo separate g4

GaLacTIC

Obrazek 17 Profil letové mise SpaceShipTwo

Typicky let SpaceShipTwo tva okolo 90 minut od startu do pfistani. Zacind vynesenim
raketoplanu letounem WK2 do vysky zhruba 15,5 km. V této vysce se SS2 odpoutd od
matetského letounu a par sekund pada volnym padem az dojde k zazehu raketového motoru,
ktery SS2 urychli na vice néz Mach 3,5 a vynese jej do maximalni vysky 80 km. [30] Tato
faze tva okolo 60 s. Nasledn¢ se motor vypne a nastava volny let v délce 3 az 4 min, béhem
kterého posadka letounu pocituje stav beztize. Nasleduje sestup do atmosféry pro ten je
raketoplan opatfen mechanismem, umoziujicim pootocit oba trupové nosniky s ocasnimi
plochami o cca 60°. V této konfiguraci je raketoplan stabilni v poloze vytvarejici vysoky
odpor pii vstupu do hustSich vrstev atmosféry. Tim se snizuje vstupni rychlost, tepelné
namahani a nasobek zatizeni. Ve vySce okolo 21 km prejde raketoplan zpét do ptivodni
konfigurace a leti k pfistani na runway. [28]
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Raketoplanu SS2 byly postaveny soubézné dva kusy. SS2-01 VSS Enterprise postaveny
firmou Scaled Composites, byl zni¢en béhem testu v fijnu 2014. Spolecnost Virgin Galactic
postavila druhy stroj SS2-02 VSS Unity. [29]

Nejnovejsim prirastkem do rodiny je Spaceship III, nové predstaveny 30.3.2021. Jedna se o
mirn€ vylepSenou verzi SpaceShipTwo aplikujici modularni design, ktery ma umoznit
paralelni vyrobu, kratsi ¢asy udrzby a Castéjsi lety. Prvni let je naplanovany na 1éto 2021. [32]

Ve

Obrazek 18 Spaceship Il [33]
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1.10 Ostatni projekty vyuzivajici koncepce vzdusného startu

Nazev Vyvojar rok nosic Raketa Payload
yvol [raketoplan kel
. . 1965 - .
Spiral 50/50 Mikoyan 1978 Tu-95 MiG 105 N/A
1985 - ,
Saenger | MBB 1994 vlastni HORUS 10 000
1989 - 7000 -
HOTOL BAe, Rolls-Royce 1991 An-225 HOTOL 8000
1988 -
MAKS Antonov ASTC 1991 An-225 MAKS 8165
AirLaunch Boeing 1999 B747 Athena 2994
rocket
HAAL Yakovlev 1994 Tu-160 ICMB 1134
Skylifter Yakovlev 1998 vlastni vlastni 420 000
BladeRunner Air Force Research 1999 C-141 viastni 900
Laboratory
E‘C’\'/ftLa“”Ch - 2001 | C-5,An-124 viastni | 816-2268
Astroliner Kelly Space Technlogy, 2002 B747 Pathfinder 4536
NASA
Vozdushny . 2995 -
start Energia, Polyot, Antonov 2002 An-124 Polyot 3990
QickReach AirLaunch LLC, Makeyev 2005 c-17 QickReach 635
QickReach 2 A|rLaunrjh LLC, Scaled 2005 Vlastni, B747 | QickReach 2 3700
Composites
SOAR Swiss Space Systems, RKK |15 A300 vlastni 250
Energia
. 2010 - IAR-111
IAR ARCA Space Corporation 2012 Excelsior HAAS 2 100
. . 2014 - .
GOLauncher Generation Orbit soul Learjet 35 X-60A N/A

Tabulka 11 Kosmické projekty a koncepty vyuzivajici vzdudny start [34]
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Stanoveni parametri nosné rakety

1.11Uvod do problému a charakteristika letd na nizkou obé&znou
drahu

Jednim z cilti této prace je stanovit odhad zakladnich parametrii nosné rakety pro vynaseni
uziteCného zatizeni o hmotnosti mp; = 300 kg na nizkou obéznou drahu. Nizka obézna draha
(dale také LEO — Low Earth Orbit) je takova obé&zna draha jejiz apogeum se nachazi ve vysce
od Karmanovy hranice 100 km az po 2000 km odpovidajici zhruba jedné tfetiné poloméru
Zem¢ Rz. Pii navrhu nosné rakety je uvazovana rovnikova kruhova obézna draha ve vysSce
horpie = 300 km.

Elementy navrhové obézné drahy

Sklon drahy i 0°
Délka vzestupného uzlu Q 0°
Argument pericentra W 0°
Délka hlavni poloosy a 6678 km
Bezrozmérova excentricita e 0

Tato draha, lezici v rovnikové roving€, byla zvolena pro nazornost, porovnatelnost a
zjednoduseni vypoctt, kdy neni nutné uvazovat nesféri¢nost zemé. V takovém piipadé lze pfi
vypoctech vychazet z nasledujicich konstantnich hodnot na rovniku na urovni mofte: [36]

Polomér Zemé R, 6378,1363 km
Tihové zrychleni g 9,78033 m/s?
Uhlova rychlost rotace Zemé W 7,292115- 107> rad/s
Obvodova rychlost rotace Zemé v 461,1 m/s

Z parametri obé€zné drahy a pozadované hmotnosti uzitecného zatizeni, které ma byt na tuto
drahu dopraveno, vyplyvaji minimalni vykonové charakteristiky nosné rakety. Téleso
pohybujici se po obézné draze obecného tvaru musi byt nosnou raketou urychleno na rychlost
dle rovnice (4.1) udavajici vztah pro rychlost télesa pohybujicitho se pasivnim pohybem
v centralnim gravita¢nim poli po trajektorii kuzelosecky.

1 1 @.1)
Vorbit 2/1 (; - ﬂ)
Gravita¢ni parametr Zemé U 398600 km?s?[35]
Vzdalenost od stfedu centralniho gravita¢niho pole T
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Hlavni poloosa kuzelosecky a

Pro piipad kruhové drahy, kdy (a = r = konst.) 1ze rovnici (4.1) zjednodusit na rovnici (4.2),
pomoci které je mozné vypocitat prvni kosmickou rychlost a kruhovou rychlost navrhové
drahy.

u 4.2
Vorbit = \/; *.2)

Prvni kosmicka rychlost r = Ry
V, = 7,905 kms™?
Kruhova rychlost navrhové ob&zné drahy
r = R; + hyppir = 6678 km

Vorpic = 7,726 kms™1

Energetickou narocnost vypusténi umélé druzice je mozné vyjadfit tzv. energetickou
charakteristickou rychlosti. Tato rychlost vychazi z mechanické energie, tedy kinetické a
potencialni energie potiebné k urychleni a vyzvednuti druzice na obéznou drahu.

Charakteristicka rychlost navrhové obé&zné drahy

2horpit
UChaT = VI 1 + O; L (43)
Vehar = 8,268 kms™1
Tato rychlost odpovida mechanické energii
1 2
E= EmPLUchar 4.4
E =10,26 MJ

1.12 Odhad letovych vykonu nosné rakety

Pozadavky na raketovy nosi¢ schopny dopravit naklad na orbitu a urychlit na orbitalni
rychlost, vychazi z principu reaktivniho pohonu, ktery je popsan Ciolkovského rovnici pro
idealni finalni rychlost. [35]

m
Av =1, lnm—0 4.5)

f
Av  rychlostni impuls (finalni rychlost)
Isp specificky impuls (vytokova rychlost spalin hofeni)
mo celkova pocateCni hmotnost rakety

ms hmotnost po spotifebovani pohonnych latek
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Platnost rovnice (4.5) je vSak limitovana nékolika pfedpoklady. Ciolkovského rovnice se
vztahuje na pohyb v bezsilovém poli — bez plsobeni vné&jsSich sil. Na navrhovanou raketu
pusobi béhem vynaseni nakladu jak zemska pfitazlivost, tak aerodynamické sily, a proto tento
predpoklad neni splnén. Druhym piedpokladem je konstantni vytokova rychlost spalin.
Realny raketovy motor se tomuto predpokladu mize blizit pouze ve vakuu, ne vSak
v atmosférickém prostfedi ménicim se béhem vzestupu s nadmotskou vyskou.

Celkovy potrebny rychlostni impuls Av nosné rakety je dan souftem pozadované orbitalni
rychlosti a prirastkd zahrnujicich vnéjsi vlivy a pocateni podminky.

AvViise = Vorpie + AVg + Avg + Avy — Avpor — Avpy + Ay, (4.6)

Av,ise Rychlostni impuls nutny k vyneseni druzice na orbitu

Av, Gravitacni ztraty

Avp Aerodynamické ztraty vlivem odporu

Av, Propulzni ztraty vlivem vektorovani tahu a zméné tlaku vzduchu
Av,,. Urychleni vlivem rotace Zemé

Av,., Rezerva pro kompenzaci ostatnich ztrat a nepfesnosti

Velikost jednotlivych prirastkii Av je zavisla na mnoha faktorech, zejména propulsnich
charakteristikach a trajektorii pohybu. Prirtstky Av je mozné predbézné odhadnout na zakladé
dat ze skutecnych misi. Odhad poslouzi jako referen¢ni tidaj béhem navrhu nosné rakety, kdy
je provedena simulace letu modelujici vliv vnéjsich faktora.

Gravitaéni ztraty

Zhruba 70% ztrat vznika vlivem pasobeni zemské pfitazlivosti. [34] Gravitacni ztraty jsou
nejvyznamngj$i a jsou primarn€ zavislé na poméru tahu k hmotnosti T/F, ktery se promitne
na Casu potiebném k dosazeni orbity. Pro vertikalni vzlet (y = 90°) je pomér T/F; > 1.
Zkraceni doby letu a rychlé snizeni sklonu drahy letu y vedou k minimalizaci gravita¢nich
ztrat. AvSak takové upravy trajektorie jsou v pfimém protikladu s minimalizaci odporovych
ztrat. Krat8i doba letu ¢y znamena vySsi rychlost v hustych vrstvach atmosféry. Brzky prechod
na maly sklon drahy letu y znamena delSi Cas straveny v hustych vrstvach atmosféry nizsich
nadmoftskych vysek.

tr

Av, =fg siny - dt
0

(4.7)

K vyhodnoceni gravitacnich ztrat je tfeba znat zavislost tthového zrychleni g a sklonu drahy
letu y na Case. Pro pocatecni odhad jsou tyto veli¢iny nahrazeny predpokladanou primérnou
hodnotou. Tento postup je pouzity v literatute [36].

Tihové zrychleni — hodnota odpovidajici poloviné vysky obézné drahy.
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Predpokladany sklon drahy letu se v ¢ase méni v rozsahu y = 0° — 90°. Vétsi ¢ast letu bude
pro minimalizaci gravitacnich ztrat probihat za niz§ich hodnot tohoto rozsahu.

Sklon drahy letu — odhad primémé ¢asové hodnoty
Yavg = 25°

Za predpokladu propulze po celou dobu vystupu na orbitu, je mozné Cas velice priblizné
odhadnout ze vztahu pro specificky impuls (4.8), ktery je dany pomérem tahu a zmény
hmotnosti ubytkem paliva.

(4.8)

T
ISp:E

Mnozstvi paliva se da vyjadfit hmotnostnim ¢islem, které se u soucasnych raket pohybuje
mezi g = 20 — 200 [35]. Pro tento piipad je zvoleno u = 50

u—1
mp:TmO

my, = 0,98 - m,
Tah raketovych motort neni dopfedu znam. U vertikalné startujicich raket musi byt pomér

tahu k tihové sile vétsi nez 1. U horizontaln€ startujicich raket nemusi byt tato podminka
nutné splnéna. Primérné hodnoty bézné pohybuji v rozmezi 1,1 — 2,5. Pro tento piipad je

T W b4 4 o W W ~ w 7 W 4 .
zvoleno == 1,3 predstavujici primérnou ¢asovou hodnotu vztazenou k poc¢ate¢ni hmotnosti.
G

T>F;
T =13 -myg,
Po vlozeni do rovnice (4.8):
r  T-t 13-myg-t
% 0,98 - m, 0,98 - m,

I, =

T
m

Pro zvolenou hodnotu specifického impulsu I;—p ~ 300 s je potom celkovy Cas roven.
0

t- =098 lp 1 = 264
fest — g 1,3_ S

ZjednodusSeny odhad gravitacnich ztrat
Avg =tr, * Gavg * SINVavg
Av, = 1,038 kms™1
Odhad odpovida i doporuceni dle [34] Av, = 1,0 kms™1.
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Odporové ztraty

Atmosféricky odpor se podili na cca 27% ztrat. [34] Odporové ztraty Av je mozné dle rovnice
(4.9) vyjadrit jako casovy integral podilu odporové sily D ku okamzité hmotnosti m. Pro
urCeni odporové sily D dle rov. (4.12) je nutné znat parametry trajektorie letu, respektive
zavislost okamzité vySky h ) urCujici hustotu vzduchu p, a rychlosti v na ¢ase. Dale plochu
primétu rakety do sméru vektoru okamzité rychlosti 4., a soucinitel odporu, ktery je zavisly
na tvaru télesa, thlu nabéhu a a Machové Cisle M. Z toho divodu neni mozné dopiedu presné
urcit velikost odporovych ztrat Av, protoze potfebné parametry nosné rakety a trajektorie
jsou predmétem samotného navrhu.

ty
D 49
A‘UD = f — . dt ( )
m
0
1 2
D =5 pvCoAres (4.10)
D Odporova sila
P(h) Hustota vzduchu
V) Okamzita rychlost letu
CD(O(,tvar,M) Soucinitel odporu

A Vztazna plocha

ref(tvar,vel, V)
T . L. . T , ,
Predbézny odhad Avj vychazi ze zavislosti na - na obrazku 19 dle [37] str 722. Jedna se o
G
obecnou zavislost vzniklou prolozenim statistickych dat existujicich nosnych raket. Je
vyjadiena empirickou rovnici:
2

T T
Avp, = —32,692 - (—) + 258,86 - — — 226,57 (4.11)
FG FG

, , T
Pro navrhové == 1,3:
G

Avp = 0,0547 kms™?

350 T T T T T

300 =
250 - .
200 =
150 - .
100 - =

50 .

Odporové ztraty Avyy [ms™1]

] 1 1 1 L
1 1.5 2 25 3 35 4
Pomér tahu ku tize T/F e [-]

Obrazek 19 Diagram vlivu poméru Fi na odporové ztraty [38]
G
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Ztraty fizenim

Uhel mezi vektorem tahu a vektorem rychlosti ar je soudet thlu nab&hu @ a uhlu nastaveni
vektoru tahu @g. V piipadé trajektorie s vyuzitim gravitacniho klopeni je ap = 0. Takova
trajektorie vSak neni zcela optimélni a raketu je nutné fidit, coz je proveditelné nékolika
metodami, z nichz nejpouzivanéjsi je nataceni trysky motoru — vektorovani tahu a pouziti
aerodynamické fidici plochy. Pouziti fidicich ploch s sebou nese zvySeni odporovych ztrat a
je ucinné pouze v nizsich hustych vrstvach atmosféry. Pii vektorovani tahu vznikaji ztraty
tim, ze vektor tahu neni souosy se smérem letu. Takto vniklé ztraty fizenim se daji vyjadrfit
rovnici (4.12). U raket startujicich ze zemé se ztraty fizenim pohybuji okolo 3 % celkovych
ztrat. [34] Pro vzdusny start jsou ztraty vektorovanim tahu obecné vyssi, protoze po vypusténi
z letounu ma raketa maly sklon drahy letu y, ktery je tifeba fizenim zvysit.

1—cosa 4.12

Prirastek Av vlivem rotace Zemé

Pti startu rakety je vyhodné vyuzit rotace Zemé. V zavislosti na zemépisné Sifce neprobiha
start ze Zemského povrchu nulovou rychlosti, ale s pocatecni obvodovou rychlosti
zpusobenou otaCenim zemé okolo své osy. Navrhova trajektorie lezi v rovnikové roviné a
smeéfuje na vychod, proto je vyuziti vlivu rotace Zemé maximalni.

Obvodova rychlost mista vypusténi

Vroto = Wz * (Rz + hg) - cos &

(4.13)

Vyoro = 465,1 ms™?!
w;  Uhlova rychlost rotace, w, = 7,292 - 10~° rads™?
hO V}'I§ka Vypu§téni, hO,KOS = 0, hO,AIR =12000m
oo Geocentricka Sitka, §, = 0°
Piirastek Av vlivem rotace Zemé

AVyor = Vorpit — \/(Uorbit sin g — 171‘0t0)2 + (Uorbit cos (Po)z
1 4.14)

AVpot = Vppro = 465,1 ms™

Po Azimut trajektorie; ¢, = 90°

38



PrirGstek Av vypusténim z letounového nosice

V ptipadé vzdusného startu ma raketa pocatecni rychlost navySenou o rychlost letounového
nosice pii vypusténi. Predpokladejme, Ze letoun s raketu leti ve sméru shodném se smérem
pozadované trajektorie na orbitu. Navrhovy letounovy nosi¢ na bazi dopravniho letounu se
pohybuje v okamziku vypusténi vysokou podzvukovou rychlosti ve vysce 12 000 m n. m.

Av Ny = Vmach * Azvuk (4.15)

Av,y =0,237 kms™?

VMACH Rychlost letu v okamziku vypusténi, vy scy = 0,8 Mach
Azvuk Rychlost zvuku v dané vysce dle ISA, a,,x = 296.5 ms™!
Rezerva Av

Pro zahrnuti ostatnich ztrat, nepfesnosti a nespecifikovanych vnéjSich vlivi je vhodné
k potfebnému Av mise pficist rezervni ptirtistek 0,3 kms™.

AVye, = 0,3 kms™?!

Odhad celkového potfebného Av mise

Aviise = Vorpie + Avg + Avp + Avy, — Avyop + Avye, (4.16)

AVpise = 7,726 + 1,038 + 0,0547 + 0,800 — 0,4651 + 0,237 + 0,3

AVpise = 9,2 km - s71

1.13Vypoctovy model

K urCeni zakladnich navrhovych parametri je vyuzito multidisciplinarni optimalizace
simulujici let v mnoha riznych konfiguracich. Cilem optimalizace je minimalizace celkové
hmotnosti rakety za soucasného splnéni schopnosti vynést pozadovany naklad na navrhovou
obéznou drahu. Pro tento ucel byl vytvoren skript v softwaru MATLAB simulujici let rakety.

Pohybové rovnice

Jadrem skriptu jsou pohybové rovnice prevzaté z [34] a [35], které jednoznacné urcuji
parametry pohybu télesa s pusobenim propulznich a aerodynamickych sil v centralnim
gravitatnim poli. Vzhledem k charakteru navrhové obézné drahy je pouzita zjednodusSena
verze pohybovych rovnic ve 2D, ktera plati za prfedpokladu koplanarni trajektorie letu se
vSemi silami pusobicimi v jedné rovin€. Rovnice pohybu jsou vyjadfeny v lokalnim
baricentrickém aerodynamickém soufadném systému a nasledné prevedeny do inercialniho
geocentrického soutfadnicového systému na vertikalni a horizontalni slozky. V okamziku
dohoteni pohonnych latek jsou z finalnich podminek vycisleny elementy orbitalni drahy.
Vysledna trajektorie je také vykreslena v polarnich soutadnicich.
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Flight
trajectory

Trajectory

d \

Obrazek 20 Vztah mezi geocentrickym souradnym systémem a baricentrickym s.s. [34]

Pohybové rovnice

. F, D .
V=—CO0Sap———gSiny “4.17)
m m
. _F . L v?
vy=asmap—a— 9_7 cosy (4.18)
x=vSsiny (4.19)
y=vcosy (4.20)

v Zrychleni

\4 Rychlost

Y Uhlova rychlost — zména sklonu drahy letu

% Sklon drahy letu

X Horizontalni rychlost — slozka rychlosti tecna k lokalnimu horizontu
X Horizontalni poloha

y Vertikalni rychlost — slozka rychlosti kolma k lokalnimu horizontu

Vertikalni poloha

ag Uhel mezi vektorem tahu a vektorem rychlosti
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Integrace téchto pohybovych rovnic je vzhledem ke slozitym vzajemnym c¢asovym
zavislostem jednotlivych veli¢in mozné pouze numericky. Byl zvolen postup, kdy je integral
nahrazen sumaci kratkych c¢asovych usekd, na kterych jsou veliCiny povazovany za
konstantni. Pro dostatecné kratké ¢asové useky se feSeni limitné€ blizi hodnotg integralu.

Presnost integrace je pfimo zavisla na velikosti ¢asového tseku — kroku. Se zkracujicim se
krokem vSak roste linearné vypocetni cas, ktery je kriticky pfi nasledném provadéni
optimalizace. Ve vypoctovém modelu je pouzita integrace po ¢asovych intervalech 0.5 s.

chyba finalni chyba hl. poloosy e
Krok ISl chlosti [%]  ob&meé drihy [%] - Pocetni cas [s]

0.01 0 0 111
0.02 1,19E3 0.41 55.1
0.04 3,58 E° 0,42 27.6
0.08 7.16 E7 0,45 13,8
0.16 0,0358 0,78 6,86
0.32 0.166 0,12 3,44
0.64 0,19 0.88 1,71
1.28 0,23 8,17 0.817
2.56 0,60 24.73 0,0450
5.12 17,52 24.88 0,0175

Tabulka 12 Vliv délky ¢asového kroku

V tabulce 12 je wvycislen vliv délky kroku na presnost vypoCtu a vypocetni Ccas.
Relativni chyba je ziskana porovnanim orbitalni trajektorie pocitané po krocich na useku
jednoho obletu Zemé¢, s ideélni orbitalni trajektorii uréenou z finalnich podminek pii dohoteni
vSech pohonnych latek. Zvolena velikost casového 0,5 s je vyhodnocena jako dostatecné
pfesnd pro vzestupnou cast trajektorie. Po dohofeni pohonnych latek je zbyvajici Cast
trajektorie ur¢ena pomoci rovnic orbitalni mechaniky dle [35].

e _Vrou 4.21)

orb 5
2 T

f

_ [ 4.22)
Aorp = zgorb

hOTb = rfz . Hf (42’3)

h? 4.24

€orb =\]1+2'€orb' 'Z;b ( )
1 h?

0y = arccos[ . (O—Tb — 1)] (4.25)

€orb u- rf
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Qorp * (1- egrb) (4.20)

Torb = 1+epp- cos(@orh + Hf)
€orb  Energeticka konstanta
aop Hlavni poloosa
horp  Specificky moment hybnosti
eo,rb  EXxcentricita
O¢ Prava anomalie
I'¢ Velikost finalniho polohového vektoru — vzdalenost od stfedu Zemé

rorp  Velikost polohového vektoru

Oorb  Uhlova polarni souradnice

Gravitaéni model

Realné tihové zrychleni je zavislé nejen na geopotencialni vysSce, ale také na zemeépisné
poloze, protoze jej ovliviiuje dostfediva slozka od rotace zeme, nehomogenita zemského
slozeni a odchylky povrchu od idealniho tvaru elipsoidu. Z toho divodu bylo zvazovano
pouziti geodetického modelu WGS84, ktery vSechny tyto vlivy zahrnuje a urcuje velikost
tthového zrychleni s vysokou lokalni pfesnosti. Vysoka presnost modelu gravitaéniho pole je
zasadni zejména pii urCovani jeho dlouhodobého vlivu na pohyb sateliti na obézné draze. Pro
vypocet trajektorie nosné rakety bylo aplikovano zjednoduseni, kdy je tihové (gravitacni)
zrychleni zavislé pouze na vzdéalenosti od centra gravitatniho pole dle rovnice (4.27), které
ma oproti WGS84 nizsi vypocetni naro¢nost.

_ U

Atmosféricky model

Pro modelovani parametri atmosféry je pouzita funkce ,,atmosnrlmsise00“ integrovana
v MATLAB modulu Aerospace Toolbox. Jednd se o reprezentaci empirického modelu
NRLMSISEOO vychazejiciho z diiveéj§iho modelu MSIS-86. Vstupnimi argumenty této
funkce jsou nadmoiskda vyska, geodetickd zemeépisnd Sitka, délka a datum. Vystupni
argumenty jsou teplota T a hustota p vzduchu. Pouzity model NRLMSISE-00 je komplexnéjsi
a ma pro vyssi nadmotiské vysky lepsi vypovidajici hodnotu nez v letectvi bézné pozivany
mezinarodni standardni model atmosféry ISA z roku 1976. Obrazek 21 zobrazuje porovnani
hodnot ziskanych z obou modela.

42



NRLMSISE-00 |
ISA :

Hustota [kg-m'3 1

10-12
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N
=
T
1

300 n

200 .

100 1 1
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Obrazek 21 Porovnani atmosférickych modelll NRLMSISE-00 a ISA

Propulze

K dodani potiebné rychlostni zmény Av je zapotiebi urychleni ptisobenim tahu motorti nosné
rakety. Tah raketového motoru T se fidi rovnici (4.28). Sklada se ze dvou slozek — statické Tg
a tlakové Thp.
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Staticka slozka Tp je dana specifickym impulsem (efektivni vytokovou rychlosti) I, a
hmotnostnim tokem pohonnych latek nip. Velikost specifického impulsu Iy, se odviji zejména
od typu raketového motoru a pohonnych latek. Tabulka 13 porovnava bézné Iy, pro rizné
typy paliv. Navrhovy I, ma zvolenou konstantni hodnotu 2942 Ns/kg (300 s), ktera je stejna
pro vSechny stupné. S uvazenim mp,y = konst. je tah pro kazdy stuperl rakety modelovan
jako konstantni. V praxi mohou byt raketové motory na kapalné pohonné latky vybaveny
systémem umoznujicim regulaci tahu v urCitém rozsahu. U raketovych motort na tuhé latky
se Casovy prubéh velikosti tahu se mize ménit v zavislosti na geometrii rozloZeni palivové
naplné.

Tlakova slozka tahu se vyznamné projevuje pouze v nizkych nadmotskych vyskach a
s klesajicim tlakem okolniho vzduchu se jeji velikost limitné€ blizi nule. Vzhledem k navrhové
vySce vypusténi je hyrop = 12000 km je v simulaci tlakova slozka tahu zanedbana.

T = TR + Tp
(4.28)
T = sme + (pe - pa) - Se

Okysli¢ovadlo/palivo I, [s]? I, [Ns/kg] Typ
LOX/H; 462 4531 Kapalné
LOX/Hydrazin 363 3560 Kapalné
LOX/RP1 347 3403 Hybridni
NTO/RP1 328 3217 Kapalné
NTO /HTPB 297 2913 Hybridni
LOX/HTPB 317 3109 Hybridni
F2/H2 441 4325 Kapalné
NTO /MMH 318 3119 Kapalné
NTO /UDMH 313 3069 Kapalné
NTO /Hydrazin 309 3030 Kapalné

HTPB/AP 260 2550 Tuhé

DB/AP-HMX 265 2599 Tuhé

Tabulka 13 Porovnani specifickych impulst Iy, pohonnych latek [39]

Trajektorie a fizeni

Vypocet je mozné rozdélit do Ctyf na sebe navazujicich ¢asti, kdy vystupni parametry
predchozi Casti jsou vstupnimi parametry té nasledujici. Simulace letu rakety zacina prvni fazi
ve vySce vypuSténi hg,.op s poCateni rychlosti vy, a poCateCnim sklonem drahy letu y,. Pro
ptipad rakety startujici ze zemé& je pred zahajenim prvni faze jesté vykonan cisté vertikalni
vystup do vySky hgyop. B€hem prvni faze dojde ke korekci sklonu drahy letu y fizenim afp —
snizeni pro vypusténi ze zemé& a zvySeni pro vypusténi z letounu. Nasleduje faze gravitacniho
klopeni, kdy ar = 0 a y se méni pouze vlivem gravitacniho klopeni podle rovnice (4.29). Po

... v , qe v Isp[Ns/k,
? Hodnoty pro definici I, pouzivanou v anglosaské literatufe - I, [s] = %
0
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vystoupani do vysky blizko h,,pi:, se posledni korekci upravi trajektorie tak, aby finalni
podminky (v okamzik dohoteni pohonnych latek) odpovidaly pozadované obézné draze.

Gravitacni klopeni
VZ
Y=—<g— r>COSY (4.29)

Aerodynamické sily

Vzajemnou interakci nosné rakety a vzduchu vznikaji pfi vzajemném relativnim pohybu
aerodynamické sily. Je to vysledni aerodynamicka sila R4 a klopivy moment M,. Pro
vycisleni pohybovych rovnic je zavedeno zjednoduseni predpokladajici let pfi zanedbatelném
uhlu nabéhu a = 0 a aerodynamickymi silami pusobicimi pouze v ose symetrie rakety.
V takovém pfipadé je zasadni pouze odporova slozka aerodynamické sily D a nosnou raketu
lze povazovat za aerodynamicky nenosné téleso — R4 vztlakova slozka L ~ 0. Velikost
odporu je dana dfive popsanou rovnici (4.10). Rychlost v, vychazi z pohybovych rovnic a
vztazna plocha A, je vstupni navrhovy parametr. Soucinitel odporu Cp, je funkci celé fady
parametri a pro jeho presné ureni je tfeba provést analyzu pomoci CFD metod
a experimentalni verifikaci. Pro potieby simulace je pouzita aproximace Cj, dle [40] str. 267 —
269. Soucinitel odporu Cp je dan linearni interpolaci dat pro Knudsenovo ¢islo Kn < Knc.
Obrazek 22 zobrazuje pouzitou zavislost Cp na Machové cisle. Pro Kn > Knc je Cp dale
urceno dle rovnice (4.31).

1
2
D= zpv CDATef (4.30)

Cp = [ (a,M,Re,Kn)
Knudsenovo ¢&islo

Soucinitel odporu
Cp = CDC(M), Kn < Knc
Cp = Cprm Kn > Knf “31)
Cp = Cpe + (Copm — Cpe) - Elog(A -Kn + B], Kn, < Kn < Knf

V2nRT
Copm = 175 +——
Poissonova konstanta vzduchu k=14
Molarni Plynova konstanta R =8.31446261815324 ] - K~ - mol™?
Konstanty logaritmické interpolace A=2,B=0,5113
Mezni Knudsenova ¢isla Kn, = 0,146241, Kn, = 1000Kn,

Charakteristicka délka — polomér vrcholu ¢ = d/4,5
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Obrazek 22 Zavislost soucinitele odporu na Machové Cisle

Hmotnostni struktura

Predpoklada se konstantni konstrukéni (strukturalni) ¢islo €; = konst. pro vSechny stupné

vychazejici z porovnani raket podobnych parametri & = 0,1 .

uspotfadani o dvou a tfech sériové fazenych stupnich.
Pocatecni (vzletova) hmotnost

m0=mE+mP+mpL

mg  Prazdna hmotnost
mp  Hmotnost pohonnych latek

mp;  Hmotnost uziteCného zatizeni

Konstrukéni (strukturalni) Cislo

mg,

1+mpl,
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mp1

-

4 y

Obrazek 23 Zplsob znaceni ¢asti rakety o n-poctu stuprili [34]

1.14 Optimalizace

Prvotni inzenyrsky navrh predstavuje nalezeni konstrukcnich parametri tak, aby byla co
nejlépe splnéna pozadovana funkce. Tyto navrhové parametry jsou omezeny celou fadou
faktori a mohou se navzajem ovliviiovat. Nalezeni nejvhodnéjsiho feSeni navrhovych
parametru je v praxi realizovano iteracnim procesem, kdy se navrh opakované analyzuje a
dale upravuje se zvétSujici se urovni komplexnosti. Tento proces je mozné do urcité miry
zautomatizovat pouZzitim vypoctovych modelt a prevedenim navrhu na optimaliza¢ni ulohu.
Ultimatni cil navrhu, vétSinou plnéni pozadované funkce za nejnizsi celkovou cenu, je tieba
formulovat v podobé ucelové (cilové) funkce, ktera je predmétem samotné optimalizace a je
zavisla na navrhovych parametrech.

Narustajici vypocetni vykon soucasnych pocitaci umoziuje feSeni naroénych optimaliza¢nich
uloh, zahrnujicich pokroc¢ilé modely z vicero technickych oborti soucasné. Tento pfistup je
znam pod oznaCenim multidisciplinarni optimalizace (MDO). Oproti oddélenému feseni
optimalizace navrhu v samostatnych technickych disciplinach, mize MDO dosahovat lepSich
vysledki diky uvaZzeni jejich vzajemnych interakci. Hlavni nevyhodou MDO je vysoka
vypocetni naro¢nost, ktera je zavisla na pouzité metodé a slozitosti modeld.

Obecny optimalizacni problém spoCiva v nalezeni n nezavislych proménnych x
minimalizujicich* vysledek ugelové funkce f(x). Mnozina moZnych feSeni je ohraniena
omezujicimi podminkami rovnosti h(x) a podminkami nerovnosti g(x) . Podminky

nerovnosti mohou byt vyjadieny omezujici horni UB a dolni LB hranici intervalu hodnot dané
promeénne.

min f (x) (4.34)

x = (x4, %, ... Xp)

4 Pro maximalizaci u¢elové funkce f(x) je mozné pievést ulohu na min f(—x)
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Pfi pocatecnim navrhu nosné rakety se vychazi z prfedpokladu, ze minimalizace vzletové
hmotnosti my vede k minimalizaci celkové ceny. V praxi celkova cena projektu zahrnuje
vyvojové, vyrobni a provozni naklady jejichz analyza neni pfedmétem této prace, avSak
implementace ekonomickych modelti do MDO je principialn€é mozna.

Cilem optimalizace je minimalizace celkové vzletové hmotnosti rakety my za soucasného
splnéni letovych vykond nutnych k dosazni pozadované obézné drahy. Pro tyto ucely je
pouzita funkce (4.35), ktera je vytvorena tak, aby souCasné probihala minimalizace m, a
rozdilu mezi parametry spocCtené trajektorie a navrhové obé&zné drahy. Minimalizovanymi
parametry trajektorie jsou odchylka hlavni poloosy a,m,, odchylka finalni vySky y, a
bezrozmérna excentricita ey, spoleCné s finalnim sklonem letové drahy yr, u kterych je
pozadavek na minimalizaci zvyraznén umisténim do exponentu.

2 (1+eorp+ysl) (4.35)
f(xi,...,xn) = [(1 + |horbit + RZ - aorbl) : (1 + |horbit - Yf| ) : mo]

Vstupni navrhové parametry

Navrhové parametry vstupujici do vypoctu vychazi bud’ ptimo ze zadani, nebo jsou odvozeny
z dostupnych informaci o nosnych raketach podobnych vykont.

Vyska obézné drahy hompic 300 km
Hmotnost uzite¢ného zatizeni Mpy, 300 kg
Vyska odpojeni rakety od letounového nosice hgrop 12 000 m
Rychlost vypusténi Vit 0.8 M
Uhel vypusténi Yarop ~ 25°
Pocate¢ni zemépisna délka A 0°
Pocatecni zemépisna §irka o) 0°

Datum 21.5.2021
Specificky impuls Lsp 2942 N-s-kg™!
Maximalni thel mezi vektorem tahu a rychlosti arp 20°
Hmotnost acrodynamického krytu Mmag 50 kg
Mezni dynamicky tlak pfi odpojeni acrodyn. krytu daK 60 kPa
Maximalni dovoleny axialni nasobek n 9,5
Pramér rakety d 1.25m
Konstrukéni ¢islo € 0.1
Casovy krok simulace terok 0.5s

Tabulka 14 Vstupni navrhové parametry
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Optimalizaéni proménné

Predmétem optimalizacni ulohy jsou hmotnostni a propulzni parametry a parametry fizeni.
V zavislosti na poCtu stupnii se jedna o 8 (dva stupn€) a 10 (tfi stupné) proménnych. Pro
nalezeni realistického designu v omezeném vypocetnim Case je urCen rozsah intervalu kazdé
z proménnych dle tabulky 15.

1 | Hmotnost paliva 1. stupné mpy; 5000 - 15000 kg
2 | Hmotnost paliva 2. stupné Mp, 1000 — 7000 kg
3 | Hmotnost paliva 3. stupné Mps 100 — 2000 kg
T, 1.1-3
4 | PocateCni pomér tahu ku tize 1. subrakety .
gl
T, 0.6-3
5 | Pocate¢ni pomér tahu ku tize 2. subrakety 7
g1
T, 0.6-3
6 | Pocatecni pomér tahu ku tize 3. subrakety .
g1
7 | Doba trvani faze 1 ty 1-120
8 | Doba trvani faze 3 ts 1-200
9 | Koeficient fizeni 1 ky -20-20
10 | Koeficient fizeni 2 k; -20-20

Tabulka 15 Optimalizani proménné pro tfistupfiovou konfiguraci

Optimalizaéni algoritmus

K vyfeSeni optimaliza¢ni ulohy je zapotiebi zvolit vhodnou metodu umoziujici nalezeni
globalniho minima funkce (4.35). Nékteré jednoduché optimalizacni problémy je mozné fesit
analyticky, avSak pro slozitéjsi pfipady je nutné pouziti numerickych metod. Optimalizacni
nelinearni numerické metody je mozné rozdelit na iteracni a heuristické. Iteraéni metody
konverguji k minimu s pouzitim gradientu nebo hessianu ucelové fukce. Tyto metody je
mozné ale aplikovat pouze na spojitou a hladkou ¢ast funkce. S vy§§im poctem proménnych
také rychle roste jejich vypocetni naro¢nost. Ugelova funkce (4.35) je proto minimalizovana
s pouzitim heuristické metody. MATLAB Global Optimization Toolbox nabizi nékolik
heuristickych algoritmi pro globalni optimalizaci. Po aplikaci téchto algoritmi na dany
problém byl pro feSeni vybran geneticky algoritmus jako nejvhodnéjsi, protoze dosahoval
nejlepsich a nejkonzistnéjsich vysledka.

Geneticky algoritmus patii mezi tzv. Evolu¢ni algoritmy, které napodobuji evolucni procesy
znamé z biologie. Na zacatku geneticky algoritmus vygeneruje nahodné hodnoty proménnych
pro prvni generaci jedincti. Kazdy jedinec je ohodnocen tzv. fitness funkci vyjadiujici kvalitu
feSeni reprezentovaného timto jedincem. Z této z prvni populace jedinci je nasledné
vygenerovana dal§i generace svyuzitim mechanismu kfizeni a mutace. Jedinci s vys§im
ohodnocenim maji vétsi Sanci k reprodukci. Kvalita feSeni se v populaci s dal§imi generacemi
postupné zlepSuje. Algoritmus muze byt zastaven pifi dosaZeni postaCujici kvality feSeni,
urcitém poctu populaci nebo dobé vypoctu. Jedinec s historicky nejlepsim fesenim je na konci
oznacen za vysledek optimalizace.

Pti navrhu nosné rakety bylo pouzito nasledujici nastaveni genetického algoritmu:
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Max generations 200
Population size 400
Crossover function scattered
Crossover fraction 0.8
Fitness function rank
Number of elite members 20

1.15Vysledné parametry navrzené rakety

Optimaliza¢ni vypocet probéhl opakované pro dvoustupriovou a tfistupfiovou konfiguraci
nosné rakety vypusténé ze vzduchu a pro porovnani také pro vypusténi ze zemé. Ttistupiiova
nosna raketa navrzena pro vypusténi ze vzduchu vychézi jako nejlepsi a je leh¢i o 26,7 %
oproti raketé startujici ze zemeé. Podle ofekavani pfinasi vzdusny start uspory odporovych a
gravitacnich ztrat Av, avSak vzestupny manévr po vypusténi rakety z letounu vede k narustu
ztrat vlivem fizeni. Zakladni parametry navrzené rakety obsahuje tabulka 16. Podrobnéjsi
charakteristiky a porovnani ostatnich konfiguraci jsou v tabulce 17.

Pocet stupiu 3

Délka ~15m
Pramér 1.25m
Celkova hmotnost 12 584 kg
Hmotnost paliva 11 056 kg
Konstrukéni Cislo 0.1
Uzite¢né zatizeni 300 kg
Maximalni axialni nasobek zatizeni 9,47

Tah prvniho stupné 326,41 kN

Tabulka 16 Zakladni parametry navrzené rakety
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Start zem  Start zem Start Start Elektron
2.stupné¢ 3. stupné vzduch vzduch [41]
2.stupné 3. stupné

Utitetné zatizeni mp, |ke] 300 300 300 300 216.1
Celkovd hmotnost ~ my,  [ke] 22110 17 158 16 659 12 584 12915
Hmotnost paliva m, |k 19 628 15172 11629 11 056 11416
Gravitatniztrity  Av,  [mis] 1357 1517 909.8 896.8 1660
Odporové ztrity Av,  [ms] 409.0 552.4 335.1 489.5 476.7
Ztraty Fizenim Av,  [m/s] 55,79 82.84 169,1 1269 18,19
nMa:zL‘:l’;‘l:;t’;‘;‘;i“' nge [ 9.10 7.73 8.97 9.47 5.6
gg’:iill’:; dak G [kPa] 48.8 73.55 42,68 39.41 33,84

1. stupein
Hmotnost me;  [ke] 19217 12 656 12922 10311 10 198
Hmotnost paliva my kel 17 295 11390 11629 9278 9250
Tah T,  [kN] 457,09 49231 47135 326.41 224.00
;la;'r/:l‘;:t’;“““ % [KNke] | 2,108 2,926 2,885 2,65 1.77
Doba hofeni t Is] 1113 68.1 72.6 83.6 125.9

2. stupen
Hmotnost me;  [ke] 2593 3819 3438 1846 2301
Hmotnost paliva my kel 2333 3437 3094 1661 2050
Tah T,  [kN] 24.99 36,33 37.28 18.91 25.80
;la;'r/:l‘;:t’;“"“ ;—11 [KNke] | 0881 0.823 1,02 0.848 0.968
Doba hofeni t Is] 274.7 2783 2442 258.5 267.3

3. stupen
Hmotnost me;  [ke] ; 384.0 ; 128 200
Hmotnost paliva My [kg] - 345.6 - 1149 116
Tah T,  [kN] ; 18,69 ; 5.82 12
zla;'r/ :l‘;:t’;“"“ % [kN/ke] ; 2,786 ; 1387 0.294
Doba hofeni t Is] ; 54.4 ; 58.1 284.4

Vysledna trajektorie

excentricita 0.0375 0.0042 0.030 0.017 0.016
Findlni vyska 300000 300000 300000 300000 300000
Odchylica hlavni 6.7E-6 33E-4 2.5E-3 1,7E-4 2.6E3
poloosy

Tabulka 17 Porovnani navrzenych nosnych raket
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V Tabulka 17 je také zafazena existujici raketa Electron americké spolecnosti Rocket Lab
spadajici do stejné vykonnostni kategorie. Porovnanim znamych zvetejnénych vykonovych
charakteristik této rakety je verifikovan vypoctovy model. Pii verifikaci byly subjektem
optimalizace pouze proménné trajektorie a hmotnost uZite¢ného zatizeni. Uelova funkce je
touto hmotnosti podélena, coz vede k maximalizaci mozného nakladu. Hmotnost nakladu 216
kg navrzena optimalizaci koresponduje se zvefejnénymi vykonovymi charakteristikami
mp; = 225 kg rakety Elektron, ¢imz je ovéfena spravnost vypoctového modelu.

Pribéhy charakteristickych velic¢in

Trajektorie ziskana béhem optimalizace nepfedstavuje optimalni trajektorii. Opakované
nalezeni skute¢né optimalni trajektorie vystupu na obéznou drahu pro kazdou konfiguraci
béhem optimalizaéniho vypoctu by neimérné zvySovalo vypocetni ¢as a vyzadovalo by
pouziti vyrazné slozit&sich modelt fizeni. Ziskana trajektorie je tedy jen urCitym voditkem a
zaruCuje, ze navrzena nosnd raketa dokaze dosahnout pozadované obézné drahy. Po skute¢né
optimalni trajektorii by nosna raketa dosahovala o néco vysSich vykonu a byla schopna
dopravit uzite¢né =zatizeni o vySSi hmotnosti na energeticky narocnéjsi orbity. Na
nasledujicich grafech jsou Casové prubehy charakteristickych veliCin davajici predstavu o
prubéhu letu navrzené rakety po trajektorii ziskané béhem optimalizace.

180

Obrazek 24 Vysledna trajektorie v polarnich souradnicich
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2 Uhel mezi vektorem rychlosti a tahu
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Obrazek 25 Prubéhy charakteristickych veli¢in pfi vzletu nosné rakety
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Vybér letounu a navrh uprav

Na letounovy nosi¢ vhodny k uskutecnéni vzdus$ného startu jsou kladeny specifické
pozadavky. V idealnim pfipadé je letoun navrzen pfimo za ucelem plnéni této pozadované
funkce, jako je tomu napiiklad u Stratolaunch nebo White Knight Two, viz. kapitola 3.5.
Vyvoj nového letounu s sebou vSak nese zna¢né naklady, a pokud to je mozné, je vyhodnéjsi
vyuzit jiz existujiciho letounu s provedenim dodate¢nych modifikaci. Proto je pro vynaseni
navrzené nosné rakety vybran letounovy nosi¢ na bazi stavajicich dopravnich letount. Tento
pristup se vyuziva u raket Pegasus a LauncherOne vynaSenych letouny L-1011 a B747.
Zmineéné projekty poslouzi jako reference pii vybéru letounového nosi¢e pro navrzenou
nosnou raketu.

1.16 Porovnani existujicich projektu

Pozadavky na letoun se odviji zejména z hmotnosti vynasené rakety m,,. Tabulka 18
obsahuje charakteristicka Cisla ziskana porovnani mg, vuci charakteristikam letound
existujicich projektd vzdu$ného startu. Pro porovnatelnost je zavedena veliina vztazna
hmotnost m,,, pfedstavujici hmotnost letounu s raketou a palivem odpovidajicim 30 % této
hmotnosti. Tabulka 19 obsahuje prehled dalSich udajt slouzicich k jako reference pii vybéru.

Vztazna hmotnost

my; = (memp +mg,) - 1,3

, -y Vztazna Prazdna

Lftounoyy rliotsw M};(l)W/ hmofnost | hmotnost / NO;I:OSt /

nosna raketa 0, /m, e, o,
o2 10.03 6.36 3.89 1.66
+ Pegasus
L-1011-100
+ Pegasus XL 9.12 7.48 4.76 1.46
747-400
+ LauncherOne | 102 8.93 5.87 2.76
Stratolaunch
+ Pegasus 11 238 2.7 1.08 1.07

Tabulka 18 Charakteristicka Cisla
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Raketa Pegasus Pegasus XL  LauncherOne Pegasus I1
Vyska vypusténi hgyop [m] 12 000 11 900 10 700 10 600
Rychlost vypusténi [Mach] N/A 0.82 0.67 0.62
Payload na LEO [kg] 325 445 525 6120
MTOW m, [ke] 19 000 23130 25 855 211 000
Letounovy nosic B-52 L-1011-100 747-400 Stratolaunch
Dostup [m] 14 508 12 800 13 747 N/A
Dolet [km] 11 964 6667 13214 4600
Max. rychlost [km/h] 1004 954 933 N/A
MTOW [kg] 190 500 211 000 396 890 590 000
Prazdna hmotnost [kg] 73 921 110 000 151 755 227 000
Hmotnost paliva [kg] 118 875 84 270 175 000 N/A
Nosnost [kg] 31 500 33656 71 395 226 796
Vztazna hmotnost m,,, [kg] 120 797 174 069 230 893 569 400
Nosna plocha [m?] 370 321.1 541.2 1015
Plos§né zatizeni’ [kg/m?] 326.5 539.0 426.6 561.0
Tah/vztazna hmotnost [kN/kg] 2.8 3.24 4.74 2.66

Tabulka 19 Prehled udajt letounovych nosicl a raket

1.17 Vybér letounu dle zadanych kritérii

Hlavnim kritériem vybéru je pofizovaci cena za splnéni pozadavki dostate¢né nosnosti,
dostupu, doletu, rychlosti k vypusténi rakety, dostupnosti a vhodnosti pro konstrukéni upravy.
Byla vytvorena databaze charakteristik 151 dopravnich letount vychazejici z [42], [43], [44]
a udaju na oficialnich strankach vyrobct. Vybér databaze byl omezen na aktivné provozované
letouny dle [45] a dle nasledujicich kritérii:

Nosnost/mor 12-3

Dostup > 12 000 m
Maximalni rychlost > 0.8 Mach
Dolet > 6000 km

Tabulka 20 Obsahuje porovnani letount z databaze spliiyjicich uvedena kritéria. Hodnoty pro
dostup a maximalni rychlost jsou pfevzaty z certifikace EASA [46]. MTOW, nosnost a dolet
vychazi z pfiruCek na oficialnich strankach vyrobct [47] a [48]. Uvedena cena je pramérna
hodnota udavana vyrobcem za novy letoun dle [49] a [S0].

3 Uvedeno pro vztaznou hmotnost
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Cena

MTOW Nosnost Dostup Rychlost Dolet [mil

Vyrobce Rada Model

[ke] [ke] [m]  [Mach]  [km] USD]
Airbus  A310 300 164000 33793 12527 0.84 8056 111
Airbus  A310 200 144129 32334 12527 0.84 7037 117
Airbus  A321 200 93500 25100 12131 0.82 7593 1183
Airbus  A321 neo 93500 25000 12131 0.82 9445 1295

Boeing 737 9 MAX 88315 24 927 12497 0.82 7778 128.9
Boeing 737  900ER 85139 23045 12497 0.82 8751 112.6
Boeing 737 8 MAX 82645 22 980 12497 0.82 8150 121.6

Boeing 737 800 79016 21319 12497 0.84 10186 106.1
Boeing 737 900 79016 20 738 12497 0.82 9815 97

Airbus  A320 200 78000 19 800 12497 0.82 6200 101

Airbus  A220 300 70745 19 586 12497 0.82 6945 91.5
Airbus  A320 neo 79000 19 500 12497 0.82 6296 110.6
Boeing 737 700 69400 17 554 12497 0.84 10556 89.1
Airbus  A319 100 75500 17 390 12527 0.82 6700 92.3

Tabulka 20 Porovnani letount

Po detailn¢jsim prostudovani jednotlivych letounti byl jako nejvhodnéjsi vybran Airbus
A310-300. Nabizi velmi dobré letové vykony — rychlost a dostup a dostateCny dolet. Nosnost
je 2,7X vy$s8i nez hmotnost navrzené rakety, coz predstavuje dostatecnou rezervu. Navic jsou
s provozem téchto strojii v Cesku zkusenosti, protoze az do roku 2010 slouzily &tyfi kusy u
Ceskych Aerolinii.

Obrazek 26 Vybrany letoun Airbus A310-300 [51]
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1.18 Navrh uprav letounu

Na vybraném letounu je nutné provést upravy, kterymi bude uzptsoben pro ukol vyneseni
nosné rakety. Rozsah a typ tprav se odviji pfedné ze zvoleného zptisobu neseni nosné rakety
letounem. Raketu je mozné nést vn€ nebo ve vnitfnich prostorach trupu. V literatufe je také
popsan zpusob neseni na vleCném kluzaku na tazném lan€ za letounem viz. projekt TGALS.
Tento zpiisob minimalizuje rozsah nutnych modifikaci na tazném letounu, avSak vyzaduje
vyvoj] a vyrobu nosného kluzaku, a proto neni uvazovan. Nasleduje koncepCni rozvaha
umisténi nosné rakety.

Zpusob uchyceni nosné rakety
* Neseni ve vnitfnich prostorach trupu

U nakladnich letounti vybavenych velkymi zadnimi dvefmi se nabizi ulozeni nosné rakety
ptimo do nakladniho prostoru. To s sebou piinasi fadu vyhod. Nejsou nutné zadné nebo pouze
minimalni modifikace letounu a naloZeni rakety muze byt provedeno velice rychle. Posadka
ma velmi dobry pfistup k nosné raketé a muze provadét jeji kontrolu béhem vynaseni i té€sné
pfed samotnym startem. Pfi vypusténi je raketa odhozena zadnimi dvefmi vypoustécim
mechanismem nebo vytazena pomoci specialniho padaku, jako tomu je naptiklad u projektu
QickReach viz. Obrazek 27. Diky tomu, ze raketa je nesena uvnitf, nejsou ovlivnény
aerodynamické charakteristiky letounu, a mize tak byt dosazeno lepsich letovych vykoni nez
v piipad€ neseni vné. Nevyhodou tohoto feSeni je vnik rizik spojeny s pfepravou a Cerpanim
pohonnych latek u raket na kapalné palivo, kdy dochazi k jeho odpatfovani. Dale jsou letouny
vhodné k tomuto zpasobu vypusténi vesmes pouze vojenské transportni letouny a tento
zpusob je tak nevhodny pro civilni komercni vyuziti.

Obrazek 27 Vypousténi z letounu C-17 s vyuzitim padaku [52]

*  Umisténi shora na trup

Nosna raketa miize byt na letoun pfipevnéna na horni stranu trupu. Toto feseni bylo pouzito
napfiklad u projekti Spiral 50/50, HOTOL, Saeger II a MAKS. Hlavni vyhodou tohoto
provedeni je, ze nijak nelimituje velikost takto vynasené rakety nebo raketoplanu. Vypusténi
musi probihat tak, aby pfi pouziti tohoto zpuisobu bylo zamezeno potencialni kolizi
kosmického prostiedku a nosného letounu. Mezi nevyhody patii narust odporu vzduchu
vedouci k hor§im letovym vykonim letounového nosice. V pripad€ raketoplanu startujiciho
timto stylem musi byt Gchyty pro upevnéni na letoun na spodni strané raketoplanu, coz
komplikuje navrh systému tepelné ochrany. Instalace nosné rakety na vrSek trupu vyzaduje na
letisti specialni zvedaci aparaturu. Tento zpisob neseni nosné rakety nebyl vybran také
zejména z duvodu predpokladanych rozsahlych konstrukénich uprav na letounovém nosiéi,
které by vyzadoval.
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Obrazek 28 Uchyceni raketoplanu MAKS na letoun An-224 [53]
»  Umisténi Na kiidlo

Zvngjsku je mozné téz upevnit raketu na kiidlo letounového nosice. Tento zpusob uchyceni je
pouzit u projektu LauncherOne detailn€ji popsaného v kapitole 3.3. Zatimco pfi umisténi pod
trup je velikost rakety limitovana svétlou vyskou od zemé, v pfipadé umisténi na kiidlo je
vzdalenost uchytti od zemé vyssi a projektovana raketa muze byt vétsi. Upevnéni na kiidlo
vSak z principu vytvaii asymetrii zatizeni a aerodynamickych a¢inkt. V zavislosti na velikosti
a hmotnosti rakety a vzdalenosti od osy symetrie tak ma velky vliv na pfi¢nou a smeérovou
stabilitu. Pro vybrany letoun A310-300 byl tento zptsob vyhodnocen jako nevhodny také
proto, ze by vyzadoval rozsahlejsi Upravy na kfidle, jehoz konstrukce neni pro tyto ucely
uzpusobena.

* Neseni pod trupem

Uchyceni pod trup zespod predstavuje osvédCeny zpusob zarucujici snadné oddé€lni nosné
rakety od letounu. Aplikuje jej naptiklad projekt Pegasus viz. Obrazek 29. Toto umisténi
rakety poskytuje dobry pfistup pfi jeji instalaci a propojeni systému s letounovym nosicem.
Nevyhodou je zhorSeni aerodynamickych vlastnosti a limit velikosti rakety svétlou vySkou
trupu. Suvazenim rozsahu predpokladanych potfebnych konstrukénich uprav, byl tento
zpusob zvolen jako nejvhodnéjsi pro navrzenou raketu a vybrany nosi¢. Svétla vyska trupu
A310-300 se pohybuje vrozmezi od 1,803 m pro MTOW, az po 1,942 pro prazdnou
hmotnost. [54] Pii priméru nosné rakety 1,25 m a odsazeni od trupu cca 0,1 m bude
vzdalenost uchycené rakety od zemé min 0,45 m. Raketu je vhodné upevnit tak, aby jeji
pohybuje vrozmezi 18 az 35% stfedni aerodynamické tétivy kiidla [55]. Znamena to
provedeni uprav v oblasti centroplanu letounu, kam bude potfeba umistit uchytné body
vypoustéciho mechanismu.

Obrazek 29 Uchyceni pod trupem rakety Pegasus [56]
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Ostatni modifikace
= (Qdleh¢eni

Kromé vyteSeni konstruk¢nich Gprav centroplanu a instalace vypoustéciho mechanismu bude
vyhodné letoun odlehcit. Odstranénim nepotifebného interiérového vybaveni se zvysi letové
vykony, zejména maximalni dolet a dostup, které jsou pro vzdusny start zasadni. Prazdna
hmotnost A310-300 je 79 207 kg pro verzi vybavenou motory PW JTOD [54]. Udaj o prazdné
hmotnosti letounu A310-300 bez interiérového vybaveni neni volné dostupny, ale je mozné
ucinit jeho odhad na zakladé nakladni verze A310-300F, ve které je toto vybaveni
redukovano. S prazdnou hmotnosti 73 962 kg je A310-300F lehéi o 5245 kg. [55] To
predstavuje usporu hmotnosti cca 6,6%. Boeing 747-400 Cosmic Girl popsany v kapitole 3.3
se podaftilo udajné odlehcit jeste vice, ato o 16,3 %. [13]

* Instalace palivového systému

V piipadé pouziti rakety s pohonem na kapalné latky bude nutné opatfit nosny letoun
systémem obstaravajicim jejich ulozeni a Cerpani pred vypusténim, protoze se musi udrzovat
v kryogennich teplotach.

* Instalace monitorovaciho systému

Do nosného letounu je vhodné naistalovat systém pro sledovani stavu uziteCného zatizeni a
raketovych systémi. Na palubu letounu je tfeba pridat ovladaci panel pro obsluhu
vypousteéciho zafizeni. Pfi vypusténi je také nezbytné zajistit potiebnou konektivitu s raketou
pro pienos letovych dat.

1.19Letové vykony

Airbus A310-300 existuje v nekolika hmotnostnich variantdich oznacenych WV000 az
WVO013. Pohon letounu obstaravaji dva motory na kiidlech. Jedna se o motory od vyrobce
General Electric GE CF6-80 nebo Pratt&Whitney PW-JT9D nebo PW4000. Operacéni prazdna
hmotnost se lisi dle typu motorti. Odhadovana maximalni nosnost pro rizné zvolené motory a
hmotnostni varianty se pohybuje v rozmezi 33 793 kg az 37 293 kg. [54] Pro urceni doletu
letounového nosice s raketou bude uvazovano odlehceni letounu v ramci modifikaci 5400 kg,
coz odpovidd zhruba 7% prazdné hmotnosti. Pfi hmotnosti rakety 12,6 t je ekvivalentni
hmotnost nakladu 7200 kg. Pro tuto hmotnost nakladu je urCen dolet jednotlivych variant
A310-300 v tabulce 21 podle dat dostupnych v [55]. Na Obrazek 30 jsou zpracované
diagramy doletu.
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Obrazek 30 Dolet letounu A310-300 dle varianty a pohonné jednotky

varianta Pohonna Prazdna MTOW [kg] Maximalni
jednotka hmotnost [kg] dolet [km]
WV000 PW-JT9 77 397 150 000 8400
WV000 GE CF6-80A 79 207 150 000 9000
Wwvoo1 PW-JT9 77 397 153 000 8400
WV001 GE CF6-80A 79 207 153 000 9000
WV003 GE CF6-80A 79 207 153 000 8350
WV005 PW4000-94 79 166 157 000 9000
WV008 GE CF6-80A 79 207 164 000 10 800
WV009 GE CF6-80A 79 207 161 000 10 000
WV0012 PW4000-94 79 166 160 000 10 000
WV0013 PW4000-94 79 166 164 000 10 800

Tabulka 21 Maximalni dolet variant letounu A310-300

12000

Maximalni dolet letounového nosic¢e A310-300 s navrzenou raketou se v zavislosti na zvolené
varianté a motorech pohybuje v rozmezi 8400 — 10 800 km.
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Zaver

Prvnim cilem této prace bylo vytvoftit piehled doposud pouzivanych atmosférickych nosi¢t
raket. Na zacatku prace je popsan koncept vzdusného startu a vysvétleny specifika, vyhody a
nevyhody tohoto zptsobu vypusténi uziteCného zatizeni na obé€znou drahu. Nasleduje

popis existujicich projektd vyuZzivajicich letounovych nosic¢a k vyneseni kosmického
prostiedku. Byl zpracovan historicky piehled konceptt s timto zptisobem vyneseni a
podrobnéjsi popis je vénovan aktualn€ provozovanym a planovanym projektim. Jsou
uvedeny dulezité informace o letounovych nosicich, nosnych raketach a raketoplanech, které
slouzi jako referen¢ni udaj pti navrhu vlastniho feseni.

Byl stanoven odhad zakladnich parametrti nosné rakety urcené pro vynaseni nakladu o zadané
hmotnosti. Je proveden odhad potiebnych letovych vykonii nosné rakety vyplyvajici z
navrhové obézné drahy a zptisobu vypusténi. Pro samotny navrh nosné rakety byl v softwaru
MATLAB vytvoren skript simulyjici let rakety v dané konfiguraci. Vypoctovy model je
podrobnéji vysvétlen v nékolika sekcich popisujicich pouzité pohybové rovnice,
atmosféricky, aerodynamicky, gravita¢ni a propulzni model a hmotnostni strukturu.

Podle kritérii vychazejicich z pozadavkl zadani probéhla optimalizace vstupnich parametra
vypoctového modelu. Optimalizacni iloha poslouzila k nalezeni idealnich charakteristik
nosné rakety. Optimalizace je provedena s pouzitim numerické heuristické metody
genetického algoritmu. Timto postupem byly ziskany zakladni parametry pro dvou a tii
stupfiovou konfiguraci nosné rakety startujici z letounového nosice a byly porovnany

s parametry rakety startujici ze zemé€ konvencnim zptsobem. Navrzena tfistupniova raketa ma
0 26,7% mensi hmotnost nez raketa o stejném pocCtu stupfit navrzena pro start ze zeme.

V dalsi Casti prace byla vytvorena databaze relevantnich charakteristik dopravnich letound.
Podle stanovenych kritérii byl zpracovan uzsi vybér letount a zvolen nejvhodn€jsi dopravni
letoun k pouziti pro vynaseni navrzené nosné rakety. Posledni Cast je vénovana navrhu
nezbytnych modifikaci vybraného letounového nosice a odhadu jeho letovych vykona.

Hlavnim cilem této prace bylo seznamit ctenafe s problematikou vzdusného startu a navrhem
vlastniho feseni aplikujiciho tento koncept. Na tuto praci by bylo vhodné potencialné€ navazat
roz§ifenim vypoctového modelu o sofistikovanéj§i model propulze a fizeni trajektorie nosné
rakety. U vybraného letounového nosice se nabizi jako dalsi krok konstrukéni navrh zpiisobu
upnuti nosné rakety a vypoustéciho mechanismu. Ohledné ekonomické vyhodnosti vzdusného
startu oproti klasickému zptuisobu neexistuje universalni konsensus a bylo by vhodné provést
finan¢ni analyzu realizace tahového projektu v ¢eskych podminkéch.

V ramci zpracovani této prace jsem mohl uplatnit poznatky ziskané beéhem studia a aplikovat
je na zajimavy mezioborovy problém, coz je pro mne cennd zkuSenost. Zejména jsem se
naucil mnoho v oblasti kosmickych technologii a rad bych se jim vénoval i1 do budoucna.
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Slovnik pouzitych pojmu a zkratek

HTPB

Polybutadien zakon¢eny hydroxylovou skupinou — raketové palivo
LOX

Liquid oxygen

zkapalnény kyslik — jedna ze slozek pohonné smési raket
LEO

Low Earth Orbit

Nizka obézna draha

ISA

International Standart Atmosphere
mezinarodni standartni atmosféra

MDO

Multidisciplinary design optimization
Multidisciplinarni optimalizace navrhu
CFD

Computational fluid dynamics

vypocetni metody dynamiky tekutin

NTO

dinitrogen Tetraoxid N20s — okysli¢ovadlo
TPS

thermal protection system

Systém tepelné ochrany

Payload

Uzite¢né zatizeni

MTOW

Maximum take-off weight

Maximalni vzletova hmotnost
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Pfiloha A Skript vypoc€etniho modelu

% Optimalizacni proménné 3 stupné:
LB=[510.11.10.60.611 -20 -20]; % Spodni hranice optimalizacnich proménnych
UB = [15 7 2 3 3 3 120 200 20 20]; % Horni hranice optimalizacnich proménnych
% Optimalizacni proménné 2 stupné:
% LB =[50.11.10.611 -20 -20];
% UB = [15 2 3 3 120 200 20 20];
PocProm = 10,

Spodni hranice optimalizacnich proménnych
4 Horni hranice optimalizacnich proménnych
Pocet optimalizacnich proménych

3R 3% X

% Nastaveni optimalizace

% Set nondefault solver options

options = optimoptions('ga', 'MaxTime',6000, 'MaxGenerations',200,...
'"MaxStallGenerations',Inf, 'PopulationSize',400, 'UseParallel’,true,...
"PlotFcn’, {'gaplotbestf’, 'gaplotbestindiv'});

% Solve
[solution,objectiveValue] = ga(@objectiveFcnopt,PocProm,[],[1,[]1,[]1,LB,UB,...
@constraintFcn,[],options);

% Clear variables
clearvars options

function ¥ = objectiveFcnopt(opt)

tic

clear

Vstupni hodnoty

Vzduch 3st

opt = [9.279915072,1.66114843,0.114913185,2.6448696675,0.8480502, ...
1.386715291,106.83987268,113.374431574,-19.08658359,19.771576725];

3R 3R 3R R R ¥

%% Dalsi ziskané konfigurace

%Zem 3st
%optimval =[11.3900057,3.4366626,0.345579,2.9258074,0.822904,2.7861092, ...
% 62.1217926,73.8138922,17.69354489,11.747937];

%\Vzduch?2
%optimval=[11.6294144,3.094045,2.885113,1.0170853,83.186939,111.93138638, ...
% -19.72610073,19.4164582];

%Zem 2st
%optimval=[17.2953095,2.333495,2.10812535,0.8810097,59.109674,165.24411, ...
% 18.957477,8.0048254];

%Elektron 3st
%optimval=[9.250,2.050,0.116,1.7686,0.9683,0.2941,17.5217,192.7096,11.25661, ...
% 17.8243];

%Ispi = [311 343 300]*g0

%eps_i = [0.093, 0.109, 0.42];

%tah_konst = [224, 25.8, 1.2]*10"3;
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go = 9.80665; % [m*s~-2]

R Z = 6378136.3; % [m]

mu = 398600e9; % [mA3*snh-2]
omega_Z = 7.29211585e-5;% [rad/s]

% Optimalizacni proménné
m_Pi
T_ratio = [opt(4),0pt(5),0pt(6)];

% Vstupni navrhové paramenty

%

Normalni tihové zrychleni
Polomér zemé

Gravitacni parametr Zemé
Uhlova rychlost otaceni Zemé

= [opt(1l),opt(2),o0pt(3)].*10”3; % [kg] palivo dle stupnd

[-] Pomér tahu ku tize subraket

VySka obézné drahy - vzdalenost od hladiny more
[kg] Hmotnost uzitecného zatizeni
VySka odpojeni rakety od letounového nosice

J

[300 300 300]*g0; % [N*s/kg] Specificky impuls jednotlivych stupnd
Konstrukéni ¢isla stupnd,

Hmotnost aerodynamického krytu

nejdrivéjsi cas ohozeni aerodynamického krytu
Dynamicky tlak pri odpojeni aerodynamického krytu

Casovy krok simulace - presnost (max. doporuceny 0.64)
Maximalni doba simulace

h_orbit = 300e3; % [m]

m_PL = 300; %

h_drop = 1000; % [m]

i = 3; % PocCet stupnd

Ispi =

eps_i(1:i) = 0.1; % [-]

m_AK = 50; % [kg]l

t_AKmin = 150; % [s]

gq_AK = 60e3; % [Pa]

d = 1.25; % [m]  Prdmér rakety
krok = 0.5; % [s]

t_max = 120000; % [s]

phi = 0; % [°] Zemépisna Sirka
lambda = 0; % [°] Zemépisna délka

% Hmotnostni rozlozeni

m_P = sum(m_Pi(1:1));

m_Si = eps_i.*m Pi(1:1)./(1-eps_1i);
m_S = sum(m_Si);

m i =mPi(1:1)+m_Si;

mo =mS + m_P + m_PL;

mo_i = zeros(1,i);

mo_i(1) = mo;

for ii = 2:1

mo_i(ii) =mo_i(ii-1)-m_i(ii-1);

end

% Propulzni charakteristiky
tah_konst = T_ratio.*m@_i.*go;
m_toki = tah_konst./Ispi;

t_stup =mPi(1:i)./m_toki(1:i);
t_stupoff = zeros(1,i);
t_stupoff(1l)= t_stup(1);

for ii = 2:1

t_stupoff(ii)= t_stup(ii)+t_stupoff(ii-1);
end

R 3R 3R R R ¥ ¥

3R

[kg] Celkova hmotnost paliva

[kg] hmotnost prdazdnych stupnl

[kg] Celkovad hmotnost prdzdnych stupnd
[kg] celkovad hmotnost jednotlivych stupnd
[kg] GLOW Celkova vzletova hmotnost
Alokace Subraket

Hmotnost prvni subrakety

[kg] hmotnost subraket

[N] Konstantni tahy pro subrakety
[kg/s] hmotnostni tok stupnl
[s] casy horeni stupnl

[s] casy dohoreni stupnl

% Prednacteni casové proménnych velicin do paméti

pam_alok = ceil(t_max/krok);

t = zeros(1, pam_alok); Cas
T = zeros(1, pam_alok); Tah
m = zeros(1l, pam_alok); Hmotnost

gamma = zeros(1l, pam_alok);

%
%
%
%
%
gammadot = zeros(1l, pam_alok); %

Alokace paméti - pocet casovych krokd

sklon drahy letu
Zména sklonu drahy letu
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rho

[\)]

zeros(1, pam_alok);

V4
V4

eros(1, pam_alok);
eros(1l, pam_alok);
zeros(1, pam_alok);
zeros(1, pam_alok);
zeros(1, pam_alok);
zeros(1, pam_alok);

zeros(1, pam_alok);
zeros(1, pam_alok);
zeros(1, pam_alok);

zeros(1, pam_alok);
zeros(1, pam_alok);

alpha_F = zeros(1, pam_alok);
zeros(1, pam_alok);
thetadot = zeros(1, pam_alok);

r =

thet

a

= zeros(1l, pam_alok);

deltav_g = zeros(1, pam_alok);

deltav_D

zeros(1l, pam_alok);

deltav_s = zeros(1l, pam_alok);
r_orb = zeros(1, 360);
theta_orb = zeros(1, 360);

%Pocatecni podminky
gamma(l) = 25*pi/180;

x(1)
y(1)
v(1)
m(1)
T(1)
n =

1.

J

0;

12000;

237;

mo_i(1);
tah_konst(1);

O 3R 3R 3R 3R R 3R 3R 3R 3R R R 3R 3« R R ¥ X ¥ X

SN

% 3% 3% 3% R % X

Vztlak

Odpor

dynamicky tlak

Horizontdlni slozka zrychleni
Vertikalni slozka zrychleni
Horizontdlni slozka rychlosti
Vertikalni slozka rychlosti
rychlost

Horizontdalni souradnice
Vertikalni souradnice

hustota

zrychleni

Uhel vektoru tahu

Polohovy polomér - vzdalenost od stredu Zemé
Uhlova rychlost

Uhlova polarni souradnice
Gravitacni ztraty

Odporové ztraty

Ztraty vektorovanim tahu
Délka polohového vektoru

Uhel polohového vektoru

[rad] Pocatecni sklon letové drahy, %25

[m] Poc¢dtecni horizontdlni souradnice

[m] Pocatecni vert. souradnice - vyska vypusténi, %12000
[m/s] Celkova pocatecni rychlost, %237

[kg] Pocatecni hmotnost

[N] Pocatecni tah

Pocatecni Index casového kroku

n_f = ceil(t_stupoff(end)/krok)+1; % Index Poradi finalnich podminek
nn=0;

% Podminka ukonceni simulace - dohoreni posledniho st. nebo naraz do zemé

whil
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n<n_f+18&y(n) >= ©

t(n)= (n-1)*krok;

% Gravitace
%g = gravitywgs84(y(n), lambda, phi, 'Exact',[0 1 @ 0]);

g = mu/(R_Z+y(n))"2;

% Atmosféra
[Temp, rho6] = atmosnrlmsise@@(y(n), phi, lambda, 2021, 1, @, 'None');
Temp = Temp(:,2);

rho(n) = rho6(:,6);

% Aerodynamika
v_rel = v(n);
a_zvuk=(1.4*%287.05.*Temp).”0.5; % [m/s] Rychlost zvuku

M

= v_rel/a_zvuk;

c = d/4.5;
Kn = ((v(n)/a_zvuk)*sqrt(pi*1.4/2))/c; % Knudsenovo cislo
M_interp = [0 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 9.8 0.9 0.95 1.05 1.1 1.2 1.6 2 2.5 3 3.8 5 10 99];

% [s] Cas

% [m/s~2] tihové zrychleni

% [K] Teplota
% [kg/m~3] Hustota vzduch

% [-] Machovo ¢islo
% polomér zaobleni Spicky rakety



% 1.

Cdc_interp = [0.4755 0.4755 0.4758 0.4834 0.489 0.5083 0.5656 0.6182 0.6681 1.0318...
1.0171 0.9906 ©.816 0.6924 0.6097 0.5461 0.513 0.494 0.4832 0.4832];

Cdc = interpl(M_interp,Cdc_interp,M); % Linedrni interpolace

Cdfm = 1.75+sqrt(2*pi*8.31446261815324*Temp)/(2*v(n)); % Aproximace Schaaf and Chambre

Knc = 0.0146241;

Knf = 1000*Knc;

if Kn < Knc % [-] Soucinitel odporu

Cd = Cdc;

elseif Kn > Knf

Cd = Cdfm;

else

Cd = Cdc+(Cdfm-Cdc)*(1/3*1logle(2*Kn)+0.5113);

end

g(n) = @.5*rho(n)*v_rel”2; % [Pa] Dynamicky tlak
L(n) = 0; % [N] Vztlak
A = pi*d~2/4; % [m~2] Vztazna plocha
D(n)= ©.5*Cd*rho(n)*A*(v_rel)~2; % [N] Odpor

% urceni tahu a hmotnosti v dle faze letu
for ii=1:1i
if t(n) > t_stupoff(ii(end)) % Konecna fdaze samostatného letu payload
T(n) = 0;
m(n) = m_PL+m_AK;
if t(n)>t_AKmin && q(n) < q_AK % Podminka odhozeni aerodynamického krytu

m(n) = m_PL; % [kg] okamzitd celkova hmotnost
end
elseif t(n) < t_stupoff(ii) % Prirazeni dle aktualniho stupné

T(n) = tah_konst(ii);
if t(n)>t_AKmin && q(n) < q_AK % Podminka odhozeni aerodynamického krytu
m(n) = m@_i(ii)-(m_toki(ii)*(t(n)-t_stupoff(ii)))-m_Pi(ii)-m_AK;
else
m(n) = m@_i(ii)-(m_toki(ii)*(t(n)-t_stupoff(ii)))-m_Pi(ii);
end
break
end
end

faze

if y(n)>=h_drop

end

% 3.

t1l = t(n)-nn*krok;

if t(n) < til+opt(7)

alpha_F(n) = (0.5*(cos((t(n)-t1)/(opt(7)/(1*pi))-pi)-1))*opt(9)*pi/180;
%alpha F(n) = ((0.5*(cos((t(n)-t1)/(optimval(7)/(2*pi)-1)) pro start zem
end

nn=nn+1;

faze

if t(n) >= (t_stupoff(end)-opt(8))
alpha_F(n) = (0.5*(cos((t(n)-t_stupoff(end)-opt(8))/(opt(8)/(1*pi)))-1))*opt(10)*pi/180;

end
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% Pohybové rovnice
a(n) = T(n)/m(n)*cos(alpha_F(n))-D(n)/m(n)-g*sin(gamma(n)); % [m/s] Zrychleni
v(n+l) = v(n)+a(n)*krok; % [m/s] rychlost

% [rad/s] Zména sklonu drahy letu

if y(n)>=h_drop

gammadot(n) = (1/v(n))*(T(n)/m(n)*sin(alpha_F(n))+L(n)/...
m(n)-(g-v(n)*2/(R_Z+y(n)))*cos(gamma(n)));

end

gamma(n+1l) = gamma(n)+gammadot(n)*krok; % [rad] sklon drahy letu

v_x(n+1)=v(n)*cos(gamma(n)); % [m/s] Horizontalni rychlost
v_y(n+l)=v(n)*sin(gamma(n)); % [m/s] Vertikalni rychlost

a_x(n)=a(n)*cos(gamma(n)); % [m*s~-2] Horizontdalni zrychleni
a_y(n)=a(n)*sin(gamma(n)); % [m*s~-2] Horizontdalni zrychleni

n_ax=a(n)/gd; % [-] Axialni nasobek zatizeni

x(n+1)= x(n)+v_x(n+1)*krok; % Souradnice x
y(n+l)= y(n)+v_y(n+1)*krok; % Souradnice y

% Polarni souradnice

r(n) = R_Z+y(n); % [m] Polohovy polomér - vzddl. od stredu Zemé
thetadot(n) = v(n)/(r(n))*cos(gamma(n)); % [rad/s] uhlova rychlost

theta(n+l) = theta(n)+thetadot(n)*krok; % [rad] uhlova polarni souradnice

% Ztraty delta V
deltav_g(n+1)
deltav_D(n+1)
deltav_s(n+1)

deltav_g(n)+g*sin(gamma(n))*krok; % Gravitacni ztraty
deltav_D(n)+krok*D(n)/m(n); % Odporové ztraty
deltav_s(n)+krok*2*T(n)*(sin(alpha_F(n)/2))~2/m(n); % Ztraty rizenim

n = n+l;
end
n = n-1;

% Orbitalni mechanika

n_f=n;
eps_orb = v(n_f)*2/2-mu/r(n_f); Energeticka konstanta
a_orb = -mu/(2*eps_orb); Hlavni poloosa

h_orb = r(n_f)"2*thetadot(n_f);
e_orb = sqrt((1+2*eps_orb*h_orb”2/mu”2));
theta_orbf = acos(1/e_orb*(h_orb”2/(mu*r(n_f))-1));

Specificky moment hybnosti
Excentricita
Prava anomdlie

3R 3% 3R R R

for 1i=1:360

theta_orb(ii) = theta(n_f)+(ii-1)*pi/180;

r_orb(ii) = (a_orb*(1-e_orb”2))/...
(1+e_orb*cos(theta_orb(ii)+theta_orbf-theta(n_f)));
end

[rad] dhlova polarni souradnice
[m] Polohovy polomér
- vzdalenost od stredu Zemé

3R 3 ¥

% Ucelova funkce
f = (((abs(h_orbit+R_Z-a_orb)+1)*(abs(h_orbit-y(n))”2+1)*m0)~(1l+e_orb+abs(gamma(n))));
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% Zobrazeni grafl a vypis vysledkd

if o

fprintf('\nOptimdlni parametry stupnd:\n')
fprintf('\nCelkovd hmotnost [kg]:\n')

for j = 1:1i

fprintf('%d\t %g\n', j, m@_i(j))

end

fprintf('\nPrazdnd hmotnost [kg]:\n')
for j = 1:1

fprintf('%d\t %g\n', j, m_Si(3))

end

fprintf('\nHmotnosti paliva [kg]:\n")
for j = 1:1i

fprintf('%d\t %g\n', j, m_Pi(j))

end

fprintf('\nCelkovd hmotnost rakety:\t')
fprintf('%g kg' , mo)
fprintf('\nCelkovd hmotnost paliva:\t')
fprintf('%g kg' , m_P)
fprintf('\nCGravitacni ztraty:\t')
fprintf('%g m/s' , deltav_g(n))
fprintf('\nOdporové ztraty:\t')
fprintf('%g m/s' , deltav_D(n))
fprintf('\nZtraty rizenim:\t'")
fprintf('%g m/s' , deltav_s(n))
fprintf('\nMaximdlni axidlni ndsobek:\t")
fprintf('%g ' , max(a)/go)
fprintf('\nMaximalni dynamicky tlak:\t")
fprintf('%g kPa' , max(q)/1000)
fprintf('\nFindlni vyska:\t')
fprintf('%g km' , y(n))
fprintf('\nExcentricita:\t")
fprintf('%g km' , e_orb)

%figure 1

subplot(5,4,1)
plot(x(1:n)/1e3,y(1:n)/1e3, " 'k", "LineWidth',1);
xlabel({'Horizontdlni vzddlenost (km)'});
ylabel({'Vyska (km)'});
title({'Trajektorie'});

grid on

%Figure 2

subplot(5,4,2)

plot(t(1:n),v_x(1:n),'k", 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'V_x (m/s)'});
title({'Horizontdlni Rychlost'});

grid on

%Figure 3

subplot(5,4,3)
plot(t(1:n),v_y(1:n), k", 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});


file:///nHmotnosti
file:///nExcentricita

ylabel({'V_y (m/s)"});
title({'Vertikalni rychlost'});
grid on

% Figure 4

subplot(5,4,4)
plot(t(1l:n),gamma(1:n)*180/pi, 'k', 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({"\gamma (°)"});

title({'Sklon drahy letu'});

grid on

%Figure 5

subplot(5,4,5)
plot(t(1:n),v(1:n), 'k", 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'v (m/s)"});

title({ 'okamzita rychlost'});

grid on

% Figure 6

subplot(5,4,6)
plot(t(1:n),m(1:n), 'k", 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'m (kg)'});

title({ Hmotnost'});

grid on

%Figure 7

subplot(5,4,7)
plot(t(1:n),T(1:n), 'k", 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({"'T (N)"});

title({'Tah'});

grid on

%Figure 8

subplot(5,4,8)
plot(t(1:n),D(1:n), 'k", 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'D (N)'});

title({ 'Odpor'});

grid on

% Figure 9

subplot(5,4,9)
plot(t(1:n),y(1:n)/1e3, k', 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({"h (km)"});

title({'Vyska'});

grid on

% Figure 10
subplot(5,4,10)
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plot(t(1:n),gammadot(1:n), k', 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'gammadot'});

title({ 'gammadot'});

grid on

% Figure 11

subplot(5,4,11)
plot(t(1:n),q(1:n), k", 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'q (Pa)'});

title({ 'Dynamicky tlak'});

grid on

% Figure 12

subplot(5,4,12)
plot(y(1:n)/1e3,D(1:n), k", 'LineWidth',1);
set(gca, 'XScale', 'log')

xlabel({'vyska (km) (log)'});

ylabel({'D (N)'});

title({ 'odpor'});

grid on

% Figure 13

subplot(5,4,13)
plot(t(1:n),a(1:n), k", 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'a (m/s"2)'});

title({ 'zrychleni'});

grid on

% Figure 14

subplot(5,4,14)
plot(t(1:n),L(1:n), k", 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});
ylabel({'Vztlak'});

title({'Vvztlak'});

% Figure 15

subplot(5,4,15)
plot(t(1:n),a_x(1:n),'k", 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'Altitude (m)'});

title({ 'zrychleni x'});

grid on

% Figure 16

subplot(5,4,16)
plot(t(1:n),alpha_F(1:n)*180/pi, 'k', 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'\alpha_F (°)'});

title({'Uhel mezi vektorem rychlosti a tahu'});
grid on



% Figure 17

subplot(5,4,17)
plot(t(1l:n),deltav_g(1:n), k', 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'\Delta v_g (m/s)'});

title({ 'Gravitacni ztraty'});

grid on

% Figure 18

subplot(5,4,18)
plot(t(1l:n),deltav_D(1:n), k', 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'\Delta v.D (m/s)'});

title({ 'Odporové ztraty'});

grid on

% Figure 19

subplot(5,4,19)
plot(t(1l:n),deltav_s(1:n), k', 'LineWidth',1);
xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'\Delta v_p (m/s)'});

title({'Ztraty vektorovanim tahu'});

grid on

% Figure 20

subplot(5,4,20)

plot(t(1l:n),a_y(1:n),'k", 'LineWidth',1);

xlabel({'Cas (s)'});

ylabel({'Altitude (m)'});

title({'zrychleni y'});

grid on

figure('units', 'normalized', 'outerposition',[0 @ 1 1])

% Polar

polarplot(linspace(9,2*pi,100),R_Z+zeros(100), 'k', 'LineWidth',1)

hold on
polarplot(theta(1l:n),r((1:n)));
polarplot(theta(n_f),r(n_f),'0");
polarplot(theta_orb,r_orb,'b");
hold off

toc

end

end

% Podminka sestupné velikosti stupnd
function [c,ceq] = constraintFcn(constval)
c(1) = -(constval(l)-constval(2));

c(2) = -(constval(2)-constval(3));

ceq = []1;

end
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