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ABSTRAKT

Tato diplomova prace se zabyva navrhem raketového modelu, ktery by byl vhodny pro
ucast v soutézi Czech Rocket Challenge 2021. Teoreticka ¢ast prace nejprve popisuje sa-
motnou soutéz a ji obdobné ze zahrani¢i véetné bezpecnostnich pravidel. Nasleduje reserse
jednotlivych ¢ésti raketového modelu a jejich navrhu, doplnénd o software, ktery je mozné
k témto ucelum pouzit. Prakticka cast prace se zabyva popisem mého vlastniho navrhu
raketového modelu a navrhem testu jednotlivych jeho komponent. V zavéru prace jsou
popsany simulace provedené v programu OpenRocket, vyhodnoceni celého navrzeného
modelu a plan realizace.
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ABSTRACT

This diploma thesis deals with the design of a rocket model that would be suitable for
participation in the competition Czech Rocket Challenge 2021. The theoretical part of
the thesis first describes the competition itself and similar ones from abroad, including
safety rules. The following is a description of individual parts of the rocket model and
their design, supplemented by software that can be used for these purposes. The practical
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Uvod

Soutéze v navrhu, vyvoji, konstrukeci a odpalovani amatérskych raketovych modelu jsou
dnes v mnoha zahrani¢nich zemich velkym trendem, predevsim pak v Americe. Puvodné
byla tato ¢innost spojena pouze s tzkou skupinou nadSencu a modelaiu, ktefi v ramci
leteckych modelarskych klubu soutézili mezi sebou a porovnavali vykony svych modelu.
Pozdéji se tato zéliba rozsitila i do povédomi béznych lidi, stoupla jeji popularita a po
celém svété se zacala ve stavbé modelu organizovat fada soutézi. Vyznamnd ¢éast téchto
soutézi je poradana technologickymi ¢i védeckymi organizacemi a je uréena primarné pro
studenty. Mohou se jich tcastnit tymy slozené ze stiedoskolskych a vysokoskolskych stu-
dentu, ti tak maji moznost rozvijet své vzdélani a tymovou spolupréaci, reprezentovat svou
univerzitu a ucastnit se jich v ramci svych zavéreénych praci. Cilem takovych soutézi je
rozvoj technologickych dovednosti mladé generace, jejich motivace ke kariéfe v oblasti
inzenyrstvi a rozsiteni spoluprace mezi akademickou a prumyslovou sférou.

Téma této diplomové prace puvodné vzniklo v ramci ucasti tymu z Fakulty dopravni
CVUT v Praze v soutézi Czech Rocket Challenge 2021. Ta je prvnim roénikem stu-
dentské soutéze v budovani raketovych modeli v Ceské republice. Soutéz cili primarné na
studenty vysokych skol a je poradana agenturou ESA-BIC Czech Republic. Na Fakulté
dopravni vznikly dva tymy po péti studentech, které se do soutéze registrovaly. Nakonec
vSak z ucasti obou tymu v soutézi seslo, a to hlavné z duvodu nepriznivé situace pandemie
koronaviru a s tim souvisejici slozité organizace. Jelikoz vSak rakety a vesmirné technolo-
gie byly vzdy mym zajmem, rozhodl jsem se, ze si toto téma ponecham. Cile prace vsak
neni raketovy model redlné zkonstruovat, ale pouze ho navrhnout.

Zameérem této diplomové prace je navrhnout model rakety, ktery by byl vhodny a splnoval
pozadavky pro ucast v soutézi Czech Rocket Challenge 2021. Cilem prace je navrhnout
model vybaveny raketovym motorem Aerotech G80-7T s celkovym impulsem 136,6 Ns,
ktery dosdhne nadmotské vysky minimalné 500 metri a poté bezpecné pristane zpét na
zem s vyuzitim navratového zafizeni. Model musi byt vybaven systémem pro sbér dat,
ktery bude schopen urcit dosazenou nadmorskou vysku.

V teoretické casti prace je definovan raketovy model a je popsana samotnd CRC, jeji
zadani a cile. Déle jsou uvedeny piiklady nejznameéjsich soutézi a spolki, které se rake-
tami zabyvaji véetné obecné platnych bezpecnostnich zédsad. Nasleduje popis jednotlivych
casti, ze kterych se raketovy model sklada a teoreticky popis jejich navrhu. Poté je prove-
dena analyza programového vybaveni, které je mozné pri navrhu rakety pouzit. V prak-
tické casti se prace zabyva popisem pouzitého raketového motoru, konceptem samotné
konstrukce mého modelu a navrhem elektronického systému, kterym bude model vybaven.
Déle je navrzena sada testu, které je nutno v pripadé skutecného odpéleni rakety provést.
V posledni ¢ésti je provedena fada simulaci navrzeného feseni a jejich vyhodnoceni.
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Kapitola 1

Reserse podobnych soutézi, a state
of the art navrhu a testovani raket

Cilem této kapitoly je definovat pojem raketovy model, priblizit ctenaii trend soutézi ve
stavbé raketovych modelu véetné zakladnich bezpecénostnich pravidel a popsat samotnou
Czech Rocket Chellenge. Déle zde jsou uvedeny vyznamné studentské spolky zabyvajici
se raketami a jejich cile.

Béhem éry vesmirnych zavodu a s vyvojem raketové techniky v minulém stoleti se i bu-
dovéani amatérskych raket stalo mezi lidmi populdarnim konickem. Tato ¢innost zpocatku
narazela na problémy s michanim nebezpeénych pohonnych latek a stavénim kovovych
raket, a méla tak v ptipadé nehody casto za nasledek vazna zranéni ¢i dokonce umrti. 7Z

~ v/

Raketovy model je dle definice 1étajici model, ktery vzléta bez vyuziti aerodynamického
vztlaku, k prekonani zemské pritazlivosti pouziva raketovy motor nebo motory pro ver-
tikalni balisticky let a je zhotoven prevazné z nekovovych dilu. Modely jsou konstruovany
z mnohem bezpecnéjsich materidlu — jako je karton, plast nebo balzové dievo — a musi
byt vzdy vybaveny zatizenim pro bezpecny navrat vsech jeho ¢asti k zemi. Takové rakety
mohou dosahovat vysek radové stovek metru az jednotek kilometru a casto je lze létat
opakované jednoduse vymeénou pouzitého motoru za novy. Do pokrocilejsich modelu se
pak daji integrovat i elektronicka zarizeni, ktera mohou napiiklad sbhirat letova data nebo
potizovat fotografie. S rostouci popularitou mezi lidmi a rozvojem raketovych modelu se
v této cinnosti zacaly konat i soutéze. [1, 3]

1.1 Soutéze ve stavéni raket

Soutéze v budovani amatérskych raket a raketovych modeli maji tradici ve spousté
zemich, predevsim vsak ve Spojenych statech, Kanadé a Australii. V téchto soutézich
mezi sebou zpravidla soutézi tymy slozené hlavné ze studentu stfednich a vysokych
skol, které maji za kol navrhnout, zkonstruovat a odpalit jimi navrzeny model rakety.
Cilem je prilakat a motivovat mladé lidi a studenty ke kariéfe v oblasti védy, techno-
logii a inzenyrstvi, ziskat a zapojit mezinarodni partnery do podpory rozvoje vesmirného
prumyslu, rozsitit spolupraci mezi akademickou a prumyslovou sférou a prispivat k rozvoji
technologii a technologickych dovednosti mladé generace.
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Organizatori raketovych soutézi stanovuji na modely technické pozadavky a limituji nékteré
jejich parametry, naptiklad tah motoru nebo maximalni hmotnost rakety. Jednim z ob-
vyklych pozadavki je povinnost vybavit raketu vyskomérem nebo jinym zatizenim, které
musi let prezit, ¢i se béhem néj aktivovat. Soutézici jsou hodnoceni hlavné na zdkladée
samotného technického provedeni rakety, maximalni dosazené vysky, vyneseni urcitého
zatizeni a zpusobu provedeni pristani. Cilem je motivovat k vlastnim feSenim a inovacim.

Pro zajisténi bezpecnosti sportovniho a modelaiského létani nejen raket existuje rada
organizaci, jedna se o uznavané mezinarodni urady, které prosazuji normy pro vyrobce
motori, zajistuji jejich certifikaci a vénuji se rozvoji technologii v oblasti raketového mo-
delatstvi. Mezi ty nejvyznamnéjsi organizace patii:

e Mezindrodni leteckd federace (FAI)

e National Association of Rocketry (NAR)
e Tripoli Rocketry Association (TRA)

e Canadian Association of Rocketry (CAR)

Vétsina téchto organizaci se nachézi ve Spojenych statech nebo Austrélii, v Evropé se
totiz sportovni raketové modelarstvi teprve rozrusta, dukazem toho je pravé prvni ro¢nik
soutéze Czech Rocket Challenge. Evropa a vétsina svéta nema své organizace zabyvajici
se raketovymi modely, ale toto odvétvi sportovniho létani zde spada do gesce FAIL [1]

1.1.1 Bezpecnostni pravidla

Raketové modely obecné délime na 3 kategorie dle vykonu jejich motoru - slabé, stiedni a
vysoce vykonné (uvedeno dale v kapitole 2 na obrazku 5). I slabé a sttedné silné motory,
prestoze jsou vétsinou malé a lehké, mohou byt pti nehodé nebo nekontrolovaném volném
padu pomeérné nebezpecné. Proto je tfeba dodrzovat obecné platnd bezpecnostni pravidla,
ktera fikaji, ze se rakety stavi hlavné z nekovovych materialiu, musi obsahovat navratové
zaiizeni, neumistuji do nich nebezpecéné predméty, neobsahuji vice jak 3 funkéni stupné a
pouzivaji pouze certifikované ¢i jinak predem schvalené raketové motory. Modely se vzdy
odpaluji pod thlem nejméné 60° od horizontalni roviny a rychlost vétru nesmi v dobu
odpéleni prekracovat hodnotu 9 m/s. [1, 3]

Tato pravidla dale stanovuji bezpecnosti odstup a minimalni volny prostor potiebny pro
odpaleni modelu s motorem piislusné kategorie, ty jsou uvedeny v tabulce 1.

Tabulka 1: Bezpecénostni vzdélenosti dle tiidy motoru [1]

Impuls [Ns] | Tfida | Minimalni odstup [m] | Minim&lni volny prostor [m)]
<2,5 A 5 30 x 30
<5 B 10 60 x 60
<10 C 15 130 x 130
<20 D 20 160 x 160
<40 E 20 300 x 300
<80 F 25 300 x 300
<160 G 30 500 x 500
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Vyse uvedend tabulka stanovuje bezpecnostni vzdalenosti pouze motory do kategorie G,
které lze provozovat bez specialniho povoleni. S povolem’m lze v Ceské repubhce létat ma-

vvvvvv

vhodny prostor a podminky. [2]

Pro stavbu a létani vykonnéjsich raket je jiz tfeba ziskat potiebna povoleni a drzet se
bezpecnostmch zasad danych pI‘lShlSHyHll tfady. V Evropé, respektive v Ceské republice
je to Ufad pro civilni letectvi (UCL) a Mezindrodni letecks federace (FAI), v Americe
jsou to pak FAA (Federal Aviation Administration) a NAR. [1, 3]

1.2 Czech Rocket Challenge a dalsi soutéze

Czech Rocket Challenge (CRC) je prvni obdobou studentské raketové soutéze v Ceské
republice. Organizatorem CRC je ESA BIC Czech Republic, coz je agentura, ktera se
zameéruje na podporu inovativnich ceskych projektu a startupu zabyvajicich se vesmirnymi
technologiemi. ESA BIC je soucasti mezinarodni sité, kterou v soucasnosti tvoii podobné
agentury ve 20 ruznych evropskych zemich, a zastituje ji Evropskd kosmickd agentura
(ESA). Soutéz byla inspirovédna podobnymi soutézemi ze zahranici.

V CRC soutézi tymy v navrhu, vyvoji, stavbé a odpalovani modelu raket s cilem vy-
neseni do dané minimélni vyskové hranice 500 metru. Raketovy motor je zadan orga-
nizdtorem a je limitovan maximdalnim celkovym impulsem o hodnoté 160 Ns. Tento motor
spadd do kategorie sttedné silnych motoru a je zaroven nejsilnéjsim, ktery lze bez od-
borné certifikace poridit. Nutnou podminkou je umisténi kalibrovaného vyskomeéru, ktery
bude poskytnut organizatory, do téla rakety a jeji vybaveni navratovym zatizenim, které
umozni bezpeény navrat k zemi. Zbyvajici soucasti a systémy raketového modelu jsou
volné modifikovatelné a zalezi Cisté na kazdém z tymu. Samotné odpéleni rakety je dle
slov poradatele z bezpecnostnich duvodu realizovéano profesiondlnim doprovodem. [4]

Hodnoceni jednotlivych tymu bude provedeno na zakladé maximalni dosazené vysky,
technického provedeni rakety (materidly, kvalita zpracovani a montaze konstrukece, pouzité
technologie), technické dokumentace a dalsich funkei rakety navic (telemetrie, video). [4]

1.2.1 Dalsi soutéze

CRC je prvni ¢isté studentskou raketovou soutézi v Ceské republice a byla inspirovina
podobnymi soutézemi ze zahranici, které jiz maji dlouholetou tradici a tcastni se jich
tymy z celého svéta. Mezi ty svétoveé nejvétsi a nejznaméjsi raketové soutéze patii:

e The American Rocketry Challenge (TARC)

European Rocketry Challenge (EUROC)

Spaceport America Cup
NASA Student Launch

Battle of the Rockets
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Jednotlivé soutéze se musi drzet stejnych pravidel a bezpecnostnich opatieni stanovenych
patficnymi ufady a organizacemi, lisi se vétsinou v kategorii povolenych motori, tech-
nickych pozadavcich a limitacich na rakety a cilech. Obvykle je cilem s raketou vybavenou
urcitym motorem doletét co nejvys a poté ji dopravit bezpecné zpét na zem. Napiiklad
pri TARC 2020 bylo tikolem umistit do rakety vajicko, které nesmélo po jejim pristani byt
poskozeno. Kazda soutéz ma ruzné cile, které se s kazdym roénikem mohou ménit. Soutézi
se bézné tucastni az nékolik desitek tymu a konaji se za podpory technologickych firem
pusobicich na poli raketového inzenyrstvi, které zde mohou najit své budouci inzenyry. [3]

Aktudlni je v soucasné dobé soutéz EUROC, ktera se poprvé konala v roce 2020 a je
prvni vétsi raketovou soutézi v Evropé. Kona se v Portugalsku s podporou Portugalské
vesmirné agentury. V této soutézi se vsak pouzivaji vyrazné silnéjsi motory (horni limit
celkového impulsu je 40 960 Ns) a soutézi se v nékolika disciplinach dle typu pouzitého ra-
ketového motoru a jeho vykonu. V té nejvyssi kategorii je cilem dosdhnout vysky az 9000
m. [5] U takto vykonnych, slozitych a i drahych raket se jiz nejednd o amatérské hobby, ale
spiSe o vyzkumnou ¢innost, které se icastni rozsahlé tymy studentu technickych univerzit
z celé Evropy. Uéastniky této soutéze jsou typicky univerzitni studentské spolky, které se
raketami zabyvaji. Reprezentuji tak své univerzity, které jim naopak poskytuji technické
zédzemi a podporu, at uz védeckou & finanéni.

1.3 Studentské spolky

V soucasné dobé jsou to prave studentské spolky vénujici se raketam, které stdle posouvaji
hranice budovani amatérskych raket dél. S rostoucim zajmem o vesmirné technologie v
dnesni dobé vznika i ¢im dal vic podobnych spolki. Tyto spolky se casto sklddaji z
desitek az stovek studentu a stavi rakety za ucelem védy, edukace a soutézeni. I pro
své domovské univerzity jsou velkym piinosem, jelikoz je reprezentuji, rozsifuji jejich
akademické pusobeni a davaji za vznik novym moznostem zavérecnych a vyzkumnych
praci. Mezi vyznamné evropské spolky patii:

e Delft Aerospace Rocket Engineering (DARE) - Delft University of Techno-
logy. Zabyvaji se vyvojem hybridnich i kapalnych motoru s moznosti vektorovani
tahu a 3D tisténou tryskou. Projekt Stratos - cili na pfekonani vyskového rekordu
32,3 km. Jeden z nejvétsich a nejstarsich spolku na svété. [6]

e Space Team Aachen - RWTH Aachen University. Cili hlavné na raketové soutéze,
vyhréli EUROC 2020. Vyvoj hybridniho motoru a prvku aktivni stabilizace. [7]

e HyEnD - University of Stuttgart. Specializuji se na vyvoj hybridnich raketovych
motoru, drzi rekord ve vysce s hybridnim motorem (32,3 km). [8]

e Czech Rocket Society - CVUT. Prvni raketovy spolek v CR. Vyvinuli vlastni
motor na tuhé palivo a zabyvaji se vyvojem rakety pro vynaseni CanSat druzic. [9]

Studentské raketové spolky jsou uspésné diky spolupréci s univerzitami a technologickymi
firmami, moznosti pristupu k modernim technologiim a pracovistim, inovativnimu piistupu
studentu a jejich organizaci. Spolky jsou obvykle rozdéleny na divize, které se zabyvaji
konkrétni oblasti navrhu - raketovym motorem, elektronikou, materialy a konstrukei atd.
K tomu zaroven potiebuji funkéni management a fizeni. Tyto spolky balancuji na hrané
amatérskych a profesiondlnich raket, a tvori novou generaci raketovych inzenyru.
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Kapitola 2

Reserse navrhu jednotlivych casti
rakety a SW, ktery je pro dany tcel
mozné pouzit

V této kapitole je nejprve obecné popsano, co jsou to rakety a raketové modely, tvod
do jejich historie a vyuziti. Déale je popsan princip funkcénosti raketovych motoru, jejich
rozdéleni a pohonné latky, které se v nich pouzivaji.

Nésleduje teoreticky popis postupu pii navrhu vlastniho raketového modelu a jeho jed-
notlivych ¢ésti, ze kterého pak vychézi vlastni navrh popsan v kapitole 3. Nakonec je
provedena analyza softwaru, ktery je mozné k témto ticelim pouzit. Pro lepsi piehlednost
je cely postup navrhu rozdélen na 3 sekce, které spolu raketovy model tvori:

1. Raketovy motor
2. Konstrukce rakety
3. Avionika

2.1 Uvod do raket

Slovo raketa oznacuje 1étajici stroj, dopravni prostiedek, ¢i projektil pohanény raketovym
motorem, ktery pracuje na principu akce a reakce, ¢imz dodava raketé tah potiebny k
jejimu pohybu. Na rozdil od jinych 1étajicich stroju nepottebuje raketa ke svému pohonu
vzduch, jelikoz si potiebné palivo a okyslicovadlo veze s sebou. Proto se da vyuzivat
jak v zemské atmosfére, tak ve vesmirném prostoru. Rakety ruznych druhu se vyuzivaji
predevsim v kosmickém a vojenském prumyslu.

2.1.1 Historie a soucasnost

Prvn{ zminka o vyuzit{ raket pochézi jiz z konce 1. tisicileti n. 1., konkrétné z Ciny, kde diky
objeveni stfelného prachu dochazi ke vzniku prvnich raket. Zde se rakety vyuzivaly jak k
vojenskym tcelum (zbran, signalizace), tak k zdbavé a daly za vznik prvnim ohnostrojum.
Rakety se nasledné rozsitily do zbytku svéta, kde misty nachazime zminky o jejich vo-
jenském vyuziti, nejprve na tzemi Indie a Blizkého vychodu, nésledné i v Evropé. S
ptichodem prvnich kanénu a houfnic vsak jejich vojenské vyuziti na ¢as vymizi. [10]
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Zésadni pro dalsi vyvoj moderni raketové techniky bylo az 20. stoleti a je spojovano
predevsim s fyziky - Konstantin Ciolkovskij, Robert Goddard a Hermann Oberth, ktefi
jsou povazovani za zakladatele soucasné kosmonautiky. V této dobé byla poprvé matema-
ticky popsana dynamika letu rakety, zacalo se experimentovat s kapalnym palivem a bylo
zdokonaleno jeho spalovani, ¢imz doslo k vyraznému snizeni hmotnosti rakety a zvysSeni
ucinnosti raketovych motoru. [10, 11]

K dalsimu vyvoji dochazi v mezivalecném obdobi, predevsim v Némecku, kde Wernher von
Braun zkonstruoval raketu V-2 (obréazek la), prvnf balistickou stielu s kapalnym palivem
a dlouhym doletem. Béhem 2. svétové valky vyvoj pokracoval a rakety se staly jiz béznou
soucasti vojenské vyzbroje, vyuzivalo je primarné letectvo, namotnictvo a délostielectvo.
K dalsimu vyvoji dochazelo béhem obdobi studené vélky, kdy se inzenyrské tymy z USA
a SSSR mezi sebou predhanély ve vyvoji nejen vojenské a vesmirné techniky. Vyvoj raket
v USA vedl pravé Wernher von Braun, kterého Americané po valce, spolu s jeho tymem,
dosadili do svého vyzkumného programu. V Sovétském svazu byl vedoucim inzenyrem Ser-
gej Koroljov. Vysledkem tohoto zavodu mocnosti je fada vojenskych mezikontinentalnich
balistickych stfel az po nosné rakety schopné vynaset druzice, kosmické lodé a jiné sondy
do vesmiru, mnoho z téchto raket ¢i jejich modernizovanych tprav se pouziva dodnes.
Za zminku stoji americka raketa Saturn V (obréazek 1b), kterd v rdmci programu Apollo
dostala prvniho ¢lovéka na Mésic, respektive vynesla modul Apollo 11, ktery jako prvni
na Mésici pristal. [10, 11]

(a) raketa V-2 [12] (b) raketa Saturn V [11]

Obrazek 1: Ukazka historickych raket

Vyvoj raket i dnes stdle pokracuje, a to hlavné pro ucely vynaseni nakladu do vesmiru
(tzv. nosné rakety), ve vojenstvi se s prichodem pokrocilych protiraketovych systému
zacalo experimentovat i s jinymi typy zbrani, napfi. elektromagnetickymi, laserovymi.
Zasadni byl v nedavné dobé vstup soukromych spole¢nosti na trh s vesmirnou technikou,
diky ¢emuz napiiklad NASA v soucasnosti neprovozuje vlastni rakety (vyviji viak raketu
SLS), ale pronajimé si je od spolec¢nosti jako jsou SpaceX nebo ULA (United Launch
Alliance). V soucasné dobé, se zvysujici se konkurenci na poli vesmirnych startu a tla-
kem komerénich subjektu na vynéaseni nakladu na obéznou drahu, je dnes hlavnim cilem
minimalizace finan¢nich nédkladu na start a maximalizace nosné kapacity raket. K tomu
zasadné prispéla spolecnost SpaceX, kdyz v roce 2017 jako prvni demonstrovala funkcénost
své znovupouzitelné rakety Falcon 9. Mezi nejlepsi rakety soucasnosti patif Atlas V (ULA),
Falcon Heavy (SpaceX), Ariane 5 (ESA) a Proton (Roskosmos). [11]
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2.2 Raketovy motor

Zakladem kazdé rakety nebo raketového modelu je raketovy motor, reakéni typ motoru,
ve kterém obvykle probiha chemicka reakce, jejimz zédkladem je hofeni smési paliva a
okyslicovadla. Spalovanim této smési ve spalovaci komote vznika vysokotlaky horky plyn,
ktery je nasledné urychlovan a silou odvadén ven tryskou. Dle tietiho Newtonova pohy-
bového zakona, zakona akce a reakce, vyvolava odvadény plyn vznik sily o stejné velikosti,
zvané tah, ktera pusobi opatnym smérem a pohdani raketu vpred, viz silovy diagram na
obrazku 2. Raketovy motor pracuje na stejném principu jako motor proudovy, nepotiebuje
vsak turbinu ani kompresor k nasdvani vzduchu, protoze okyslicovadlo potiebné k horeni
paliva je do spalovaci komory piivadéno ze samostatné nadrze. Diky tomu je raketovy
motor nezavisly na prostfedi a muze pracovat i mimo zemskou atmosféru. [13]

#Qﬁ.

Obrazek 2: Silovy diagram raketového motoru [14]

Zrychleni rakety vychézi z druhého Newtonova pohybového zédkona. Ten tvrdi, Ze rychlost
zmény hybnosti télesa (rakety) je pifimo umeérna aplikované sile — tato zména hybnosti
probiha ve sméru pusobici sily. Jelikoz vSak rakety spaluji své palivo, je i jejich celkova
hmotnost proménnda. Pohybova rovnice rakety je rovnice 1,

dp dv dm

F=—=m(t)— —u—r- 1

dt ( )dt dt (1)
kde F' je celkova sila, % je zména hybnosti v ¢ase, m(t) je hmotnost rakety proménna
v Case, % je zména rychlosti v case, u je rychlost proudicich spalin ven tryskou a %—T je
ubytek hmotnosti v case.

Raketa je tedy v principu zafizeni, které na sebe aplikuje zrychleni pomoci tahu vytlacovanim
¢asti své hmoty vysokou rychlosti jednim smérem, a z dusledku zédkona akce a reakce se po-
hybuje opacnym smérem. Tento princip je popsan Ciolkovského raketovou rovnici, ktera
vyjadiuje maximalni zménu rychlosti pohybu rakety v zavislosti na rychlosti proudéni
plynt a zméneé jeji hmotnosti. Ciolkovského raketova rovnice je rovnice 2,

Av =v, In(—) (2)

kde Aw je rozdil mezi pocateéni a koncovou rychlosti rakety, v, je rychlost proudéni spalin
skrze trysku, mg je pocatecni a m; koncova hmotnost.

Klicovym parametrem pii popisu raketovych motoru je velicina specificky impuls I,
[N.s/kg]. Ta udava, jaky tah motor vyvine za jednu sekundu pii spotfebovani jednoho
kilogramu paliva, vyjadiuje tedy jeho efektivitu. My budeme pro popis vykonu motoru
pouzivat veli¢inu celkovy impuls I [N.s], ta udavé celkovou hybnost, kterou motor doda
raketé za dobu jeho hoteni. Celkovy impuls odpovida integralu plochy grafu prubéhu
hofen{ (napf. obrazek 6) a vydélenim hmotnosti paliva ziskdme hodnotu Iy,. [13]
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2.2.1 Typy raketovych motoriu

Raketové motory mohou byt pohdnény ruznymi médii, proto se béhem jejich vyvoje az
do dnes experimentuje a pracuje s ruznymi typy raketovych motoru. Rakety mohou byt
pohénény fyzicky (vodni raketa), chemicky, elektricky (iontovy pohon), termalné (solarné
¢i laserem pohénéné rakety) ¢i nukledrné. Vétsina téchto pohonu vsak nemd praktické
vyuziti, funguje zatim pouze teoreticky ¢i se vyuziva jenom ve specifickych piipadech. V
naprosté vétsiné modernich, at uz amatérskych, vojenskych nebo vesmirnych raketéch se
pouzivé pohon chemickou reakei. [14] Téch rozliSujeme nékolik druhi:

e Motory s pevnym palivem
e Motory s kapalnym palivem
e Motory s plynnym palivem

e Hybridni motory

2.2.1.1 Raketovy motor na pevné palivo

Jednoduchy motor na tuha paliva se sklada ze spalovaci komory a jejiho plaste, trysky,
palivové naplné a zazehovaci néloze (viz. obrazek 3). Palivo a okyslicovadlo se dokonale
promisi a je odlito do pevné hmoty zvané zrno (anglicky — grain), které muze mit ruzny
tvar. Jelikoz kazdy tvar zrna ma predvidatelny prubéh hofeni, voli se tvar zrna podle
pozadovanych charakteristik motoru. Palivové zrno je umisténo v plasti, ktery zaroven
slouzi jako spalovaci komora a po zazehnuti nekontrolovatelné hoti az do jeho vyhoteni.
Plyny vzniklé béhem tohoto hofeni jsou skrze trysku vedeny ven a diky zdkonu akce a
reakce vytvaieji tah. P14st i tryska musi byt navrZeny tak, aby odolaly tlaku, ndmaze a
zvysené teploté. [13, 15]

Zazehovaci naloz

Spalovaci komora

Té&snéni

Tryska \\ .
v

Obrazek 3: Raketovy motor na pevné palivo [16]

Za posledni stoleti vyvoje raketovych motoru se ukazalo, Zze motory na pevné pohonné
latky (anglicky solid rocket motor — SRM) jsou spolehlivé a cenové vyhodné pohonné
systémy, které maji Sirokou skalu aplikaci, od malych raketovych modelu az po veétsi
balistické sttely. Jedna se o nejstarsi a také podstatné nejjednodussi typ chemického rake-
tového pohonu, ktery se pouziva jiz stovky let a do prichodu motort na kapalné palivo byl
také nejucinnéjsi. Palivo je zde ulozeno v tuhém stavu, diky ¢emuz zde nedochéazi k jeho
degradaci a muze tak byt snadno skladovano. Raketové motory s tuhym palivem se pro
svou jednoduchost, spolehlivost a dostupnost vyuzivaji ve vétsiné raketovych modelech,
déle pak v nékterych vojenskych raketdch (vétsina stiel vzduch-vzduch a zemé-vzduch)
nebo v pridavnych raketach vétsich raket. [13]
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Raketové motory na tuha paliva pro pouziti v modelové raketové technice jde bézné za-
koupit nebo vyrobit, jsou to obvykle malé valecky naplnéné palivem s integralni tryskou
a nabojem, ktery se spusti po vyhoteni paliva. K tomuto naboji byva i volitelné ¢asové
zpozdéni a muze slouzit napiiklad k aktivaci ndvratového zafizeni. [19]

Pouzivané palivo

Pro raketové motory s tuhym palivem se pouziva nékolik ruznych typu palivovych sloucenin.
Jedna z nejstarsich je stielny prach, tvoren uhlikem, sirou a dusi¢nanem draselnym, ktery
je levny a snadno dostupny, avsak poskytuje relativné nizky impuls (<80 Ns) a pouziva
se pouze u slabsich motortu (do 40 Ns). Déle se pouzivaji tzv. “sladkd” paliva, coz jsou
zpravidla smési dusi¢nanu draselného (K NOs;) a néjakého z cukru (sacharéza, dextroza,
sorbitol). Tento typ paliva je také relativné snadno dostupny a generuje impuls kolem
130 Ns, coz z néj ¢ini idealni palivo pro vétsinu stifedné silnych amatérskych raketovych
modelu. [13, 15]

vvvvvv

palivo a oxidované chemikalie, které se promichaji do pevného zrna. Oxida¢nim ¢inidlem
je obvykle dusi¢nan amonny (NH4NOs3) nebo chlore¢nan amonny (NH,ClO3) a ¢asto
tvori az 80% celé smési. Smési na bézi dusicnanu amonného pouzivaji jako palivo obvykle
hotéik a poskytuji impuls kolem 210 Ns, zatimco smeési na béazi chlore¢nanu amonného
pouzivaji hlinik a dosahuji impulsu az 300 Ns. Obvykle se pti vyrobé palivo a okyslicovadlo
pripravuji oddélené, poté se smichaji a nechaji ztuhnout. Tyto kompozitni smési se ¢asto
pouzivaji u vojenskych raketovych stfel nebo jiz u silnéjsich raketovych modelu. [15, 17]

2.2.1.2 Raketovy motor na kapalné palivo
Raketové motory na kapalné palivo (anglicky liquid rocket motor — LRM) jsou oproti SRM

je v nich ulozeno v kapalném skupenstvi a obvykle ve dvou separovanych nadrzich. Tento
typ motoru se pouziva u vétsiny modernich raket, jelikoz kapalné palivo je i¢innéjsi a
produkuje vyssi specificky impuls nez palivo pevné. Bézné se vyuziva v nosic¢ich a prvnich
stupnich velkych raket (napf. Atlas, Proton a Falcon), dale jej vyuzivaji raketoplany a
vojenské stiely s dlouhym doletem. [13]

Bézné LRM maji 2 nadrze, potrubi pro ukladani a vedeni pohonnych latek, systém
vstiikovani, spalovaci komoru a jednu ¢i vice trysek (viz obrazek ¢. 4). Jelikoz pouzivana
kapalné paliva maji nizkou hustotu, podobnou jako voda (0,7 — 1,4 g/cm?), tak i pietlak
potiebny k jejich udrzeni je nizky. Proto jsou palivové nadrze relativné lehké, coz umoznuje
efektivni vyuziti jejich objemu (palivo tvoii pies 90% celkové hmotnosti). Diky pokrocilym
vstiikovacim a zazehovym systémum je mozné presné ridit slozeni palivové smési, a tak
plynulé snizovat ¢i zvysovat vykon motoru. [13, 14]

Pro maximalni efektivitu spalovani jsou tifeba co mozna nejvyssi teploty spalin, proto
je tieba spalovaci komoru i trysku chladit. Obvykle se pouzivé regenerativni chlazeni, kdy
chladici médium proudi skrze kandlky ve sténé spalovaci komory a trysky. Mezi hlavni
vyhody tohoto typu motoru patii vyssi pomér tahu na jednotku hmotnosti paliva (oproti
SRM a hybridnim), proménny tah a moznost motor vypnout a opét zazehnout. [13]
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Obrazek 4: Raketovy motor na kapalné palivo [18]

V pripadech, kdy je potieba dopravovat tézké naklady na obéznou drahu se dnes témeér
vzdy vyuziva tento typ motoru. Avsak vzhledem k naroc¢nosti jeho navrhu a konstrukce,
cené a dostupnosti materidlu se pro tucely raketovych modelu prakticky moc nepouziva.

Pouzivané palivo

V dnesni dobé se pouzivaji ruzné druhy kapalnych paliv a muzeme je rozdélit podle
poctu jejich slozek. Nejcastéji jsou to paliva dvouslozkova, zvané biopropellanty, kterd jsou
nejucinnéjsi a pouziva je naprostd vétsina velkych nosnych raket. Jednoslozkové pohonné
latky, zvané monopropellanty se pouzivaji v jednodussich a manévrovacich motorech a je
u nich potieba piitomnost katalyzatoru. Existuji i viceslozkové pohonné latky, ale jejich
vyuziti je spiSe vyjimecné. Volba paliva zdlezi primarné na tcelu motoru, v nékterych
piipadech se voli méné ic¢inné latky z duvodu ekonomickych ¢i inzenyrskych. [13]

Mezi typicka paliva patii petrolej, alkohol, hydrazin a kapalny vodik. Jako oxidac¢ni slozka
se Casto pouzivaji zkapalnéné plyny, obvykle kyslik (LOX) nebo fluor, avsak pouziva se i
kyselina dusiénd (HNOs) ¢i oxid dusnaty (NO). Neékterd paliva se oznacuji jako hyper-
golicka, coz znamend, ze se pti kontaktu paliva s okyslicovadlem vzniti samovolné, jiné
vyzaduji vnéjsi zapédleni. Obecné plati, ze kapalné pohonné latky poskytuji vyssi specificky
U vétsiny dnesnich raket 1étajicich do vesmiru se pouziva prave kapalné palivo, nejcastéjsi
jsou tato paliva nebo smési:

Hydrazin (NyH,), monopropellant, slou¢enina dusiku s vodikem

Peroxid vodiku (H203), monopropellant, rakety Sojuz

LOX a petrolej (RP — 1), biopropellant, rakety Saturn V, Atlas, Falcon

LOX a tekuty vodik (LHs), biopropellant, rakety SLS, Delta IV, Ariane

LOX a tekuty metan (C'Hy), biopropellant, ve vyvoji, motory Raptor
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2.2.1.3 Hybridni raketovy motor

Raketovy motor s hybridnim pohonem ma slozky pohonné hmoty ve dvou ruznych sku-
penstvich, jednu v pevném a druhou v plynném nebo kapalném. Ve své nejjednodussi
formé se hybridni raketovy motor sklada z trysky, nadrze obsahujici kapalné nebo plynné
okyslicovadlo, spalovaci komory s pevnou pohonnou latkou a mechanickym zafizenim,
které tyto dvé slozky oddéluje. Obvykle se pouziva okyslicovadlo v kapalné formé a palivo
v pevné, protoze pevna okyslicovadla jsou vysoce nebezpecna a maji nizsi vykon. Podobné
jako u ostatnich typu motoru se jako okyslicovadlo pouziva tekuty kyslik, pripadné oxid
dusny a jako palivo se pouziva HTPB nebo parafinovy vosk. [13, 14]

Hybridni motory jsou ¢asto vhodnym kompromisem mezi motory tuhymi a kapalnymi,
mohou dosahovat podstatné vyssich vykonu nez SRM, a zaroven nejsou tak konstrukéne
narocné a drahé jako LRM. Jejich nevyhodou je komplikované dopliovani paliva a fizeni
spravného poméru okyslicovadlo : palivo. Tyto motory se také ¢im dal castéji pouzivaji
u pokrocilejsich, vysoce vykonnych raketovych modelu, které dosahuji vysky az nékolik
desitek kilometru. [13]

2.2.2 Navrh motoru pro raketové modely

Létani raketovych modelu je relativné bezpecny a levny zpusob, jak se naucit zaklady
sil a reakce létajicich prosttedku na pusobeni vnéjsich sil. Stejné jako letadlo je i model
rakety béhem letu vystaven vlivim hmotnosti, tahu a aerodynamiky. Hmotnost a aero-
dynamika jsou dany konstrukci komponenti modelu rakety a tah zajistuje vyménitelny
raketovy motor vétsinou na tuhé palivo, ktery lze zakoupit nebo vyrobit. Piestoze do
navrhu naseho modelu bude pouzit raketovy motor zakoupeny a dodany poradatelem
soutéze, bude v této kapitole nastinéno jak pti navrhu takového motoru postupovat.

Raketové motory pouzivané v modelech klasifikujeme podle jejich vykonu do nékolika
kategorii vypsanych v tabulce na obrazku 5. Motor, ktery bude pouzit v naSem modelu
spada do kategorie G, tedy generuje celkovy impuls do hodnoty maximélné 160 Ns.

Typ Klasifikace Impuls [N -5 ]

<25
<5
<10
< 20
< A0
< B0
< 160
< 320
< 540
<1280
< 2560
<5120
< 10240
< 20480
< A0960

Low FPower

mid Power

High Power (level 1)

High Power (level 2}

High Power (level 3}

olZz|IZ-|=|=|=|T | m|m|O|n|m|E

Obrazek 5: Klasifikace motoru pro raketové modely [3]
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Pfi popisu téchto raketovych motoru se pouziva nékolik dulezitych charakteristik, které
jsou obvykle vyjadfeny na grafu prubéhu hoteni, priklad takového grafu je zobrazen na
obrazku 6. Z grafu jsou viditelné charakteristiky:

e Celkovy impuls [Ns], celkova hybnost udélend raketé motorem
e Tah [N], pocatecni, prumérny, maximalni

e Doba hoteni [s], doba po kterou motor generuje tah

126

100

Thrust (N}
() o =4
an [ =] o

(=

Q 0.28 0.5 078 1 1.2% 18 1.78
Time (sec)

Obrazek 6: Piiklad grafu prubéhu hoteni [19]

2.2.2.1 Navrh motoru

V této ¢asti prace bude strucné prezentovano, jak postupovat pti vyvoji vlastniho motoru
na tuhé palivo, ktery by byl vhodny pro pouziti v nasem modelu. Vyvoj obvykle za¢ina
pruzkumem dostupnych zdroju informaci a stanovenim cilu.

Nasim cilem je navrhnout relativné jednoduchy a levny raketovy motor z dostupnych
materialu, ktery bude spadat do kategorie G, a bude tak generovat celkovy impuls o hod-
noté maximalné 160 Ns. Zacneme vybérem palivové smési a jeji geometrie, poté se budeme
zabyvat ndavrhem spalovaci komory a trysky s naslednym navrhem konstrukce motoru.

Palivo a spalovaci komora

Existuje mnoho kombinaci pevnych pohonnych latek, které jiz byly v raketovych modelech
vyzkouseny, nékteré uspésné a jiné nikoliv. P¥i vybéru vhodného paliva je tieba brat
ohled na nékolik faktoru — vykon (prubéh hoteni), bezpeénost (manipulace, skladovani),
dostupnost, narocnost vyroby a cena. Kazdé palivo ma také danou teplotu hoteni, hustotu
a dalsi charakteristiky potfebné pro navrh motoru. Mezi ty nejcastéji pouzivané a snadno
dostupné smeési patii:

e KNSU (KNO5 + sachardza)

e KNSB (K NOj3 + sorbitol)

e RNX (KNOj3 + epoxid + oxid zelezity)
e Stielny prach (K NO; + uhlik + sira)

e K122 (NaNOj3 + sacharéza + FeyO3)
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V motorech na tuhé palivo se palivova smés odléva do palivovych zrn, ktera mohou mit
riuznou geometrii rozlozeni paliva v plasti. Na obrazku 7 jsou vidét ty nejcastéjsi, véetné
jejich typické kiivky hoteni. Kazdy tvar je vhodny pro jiné tucely, napi. mnohok#idli (mul-
tifin) ma vysoky, aviak kratky poc¢atecni tah. Naopak hvézdicovy (star) tvar mé poc¢atecnt
tah nizsi, ale prubéh jeho hofeni je poté témeér konstantni. Volba geometrie tedy primérné
zavisi na ucelu navrhovaného motoru. V motorech pro modely se obvykle pouzivaji geo-
metrie typu star nebo BATES, protoze maji neutralni prubéh hoteni. [17]

Progressive 1

Meutral

Time

-
e

Meutralk
=
=
=
== Dual thrust
Time Time i
. 1
Repressive “Two-siep
i thrust
[
=
=
[
Double anchor Time Dual composition Time

Obrazek 7: Geometrie zrn a jejich typické kiivky hofeni [15]

Jako spalovaci komora slouZi otvor skrze valcovity plast, ve kterém je uloZeno palivové
zrno, a kde diky hoteni vznikaji spaliny, které tudy proudi dale do trysky. Pro navrh
rozméru spalovaci komory je dulezité jiz mit stanoven objem, hmotnost a pripadné pocet
palivovych zrn. Pro nalezeni vhodnych parametru palivového zrna je mozné pouzit jeden z
programu uvedenych v kapitole 2.5. Vnéjsi prumeér palivového zrna je stejny jako prumeér
spalovaci komory a casto se voli podle dostupného materialu, celkova délka spalovaci ko-
mory se voli obvykle o trochu delsi nez je délka palivové naplné.

Jakmile je motor zapalen a palivo za¢ne hotet, tlak ve spalovaci komote se za¢ne zvysSovat,
coz vytvari napéti v materidlu a muze dojit k jeho deformaci ¢i poskozeni. Pii ndvrhu
je tedy nutno s timto napétim pocitat a stanovit si maximalni tlak, ktery je ve spalo-
vaci komote pripustny, u motoru této kategorie se voli fadové jednotky MPa. Avsak ¢im
vyssi je pracovni tlak ve spalovaci komore, tim mensi a leh¢i muze motor byt ke gene-
rovani stejného tahu. Na zdkladé zvolené geometrie paliva a maximalnim tlaku ve spalo-
vaci komote je tfeba spocitat hodnotu KN, ktera udava pomeér mezi maximalni plochou
hoteni a plochou hrdla trysky. K vypoctu KN je vhodné pouzit jeden z nize uvedenych
SW. Celkovy vykon motoru tedy zavisi primarné na pouzitém palivu a jeho hustoté, ak-
tivni oblasti hofeni dané tvarem palivového zrna a rychlosti spalovani paliva. Tlak ve
spalovaci komore, a tedy i tah, ktery motor generuje, je imérny oblasti hofeni palivového
zrna v kazdy jednotlivy okamzik. [17]
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Tryska

Tryska raketového motoru usmérnuje a urychluje plyny vzniklé z hoticiho paliva a vytvari
tak tah na zbytek motoru, tedy i na celou raketu. Témér vzdy se pouziva de Lavalova
tryska neboli konvergentné-divergentni tryska, jejiz prufez se uprostied zuzuje a poté
zase rozsituje, a tim meéni vlastnosti proudicich spalin. Zasadnim parametrem je expanzni
poméf trysky, ktery odpovidd poméru vystupni plochy ku plose hrdla trysky. Cim vétst
je expanzni pomér, tim vétsi tah motor generuje. Na obrazku 8 nize je viditelné, ze po
pruchodu zizenim klesne teplota i tlak plynu, ale vyrazné se zvysi jeho rychlost. [15, 17]

-

Spalovaci
komora |

Vystup

M<1

Obrazek 8: de Lavalova tryska [20]

Poté co mame navrzenou geometrii palivového zrna a vypoctenou hodnotu KN muzeme
jednoduse dle vztahu 3 a 4 dopocitat vhodny prutez (A4;) a prumér (D;) hrdla motorové
trysky, a nasledné expanzni pomeér trysky a jeji vystupni velikost,

Abmaw
A = 3
= Lom 8

Dy = @ (4)

kde Appnaz je maximalni plocha hotreni palivového zrna. Pro zbyvajici vypocty potrebné k
navrzeni trysky opét doporucuji néktery z nize uvedenych SW.

Predikce tahu

Vysledkem névrhu je predikovana ktivka prubéhu tahu, ktera je dana rovnici 5:

dm
F=1, g (— )
Pro tyto ucely je opét vhodné pouzit jeden z uvedenych softwart. V tuto chvili muzeme
experimentovat s riznymi parametry motoru a palivového zrna, tak abychom nalezli op-
timalni rozmeéry a prubéh tahu pro nasi raketu.

Navrh konstrukce motoru

Po dokonceni ndvrhu motoru a nalezeni optimalnich parametru, které splnuji nase pozadavky
na prubéh hofeni, se presouvame k navrhu samotné konstrukce motoru. Zde doporucuji
vyhnout se zbytecné komplikovanym feSenim a navrhnout motor, tak aby byl jednoduchy,
dal se snadno slozit, piipadné vymeénit nékterou z jeho soucasti, a zaroven, aby konstrukce
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béhem hoteni vydrzela vysokou teplotu a napéti. K navrhu je mozné pouzit jeden z uve-
denych konstrukénich SW. Priklad jednoduchého motoru je zobrazen na obrazku 9.

P spalovaci komora tryska
upevneni zatky
zitka kryt upevnéni trysky \
1% T RN R 7
r\ T RN ST REEN m%
\ stiredici krouzek stiredici krouzek

-palivové zrno

Obrazek 9: Névrh konstrukce raketového motoru [17]

Tento jednoduchy navrh se sklada z krytu, trysky, zatky a stfedictho krouzku na kazdé
strané. Kryt ma valcovity tvar, obvykle je to trubka z pevného materidlu, ktery vydrzi
vysokou teplotu a napéti, bézné se pouziva hlinik ¢i ocel. Tryska a zatka se také vyrabi
z oceli pro jeji snadnou tvarovatelnost a vysokou odolnost vuéi teploté, zaroven musi byt
dobte upevnény, idedlni jsou srouby z nerezové oceli diky jejich vysoké pevnosti ve smyku.
Stredici krouzky slouzi k utésnéni, aby nedoslo k poskozeni zatky, spaliny byly vedeny do
trysky a neunikaly tak do okoli. Jednotlivé souc¢asti motoru mohou byt vyrobeny vlast-
norucné, frézovanim, ptipadné je mozné sehnat a pouzit prefabrikované dily. [15, 17]

Nésledné je tieba ovérit, zda jednotlivé c¢asti motoru, zvolené materidly a spoje jsou
dostatecné odolné vuci mechanickému napéti vyvolaném horenim paliva. Jde hlavné o
kryt, trysku a zatku, tuto analyzu lze provést v jednom z nize uvedenych SW.

2.2.3 Odpalovaci zarizeni

K zazehnuti motoru uvniti raketového modelu se pouzivaji roznétky. Ty jsou vyrobeny
z materidlu, které maji vysokou odolnost vuci elektrickému toku a vysokou teplotu téani,
napiiklad nichrom (NiC7r). Pokud roznétce doddame dostatecné velky proud (uvadi se
priblizné 1,5 A na jeden motor), tak se rozzhavi, za¢ne produkovat teplo a zapdli motor.
Vétsina komeréné vyrabénych motoru mé jiz roznétku jako soucdst baleni. [21]

Roznétka je ddle pomoci vodic¢u piipojena do spinace, ktery zaroven slouzi jako pojistka.
Vedeni musi byt dost dlouhé, aby byla dodrzena bezpecnostni opatieni. Do spinace je
zapojen i zdroj elektrického napéti, to mohou byt naptiklad bézné AA baterie zapojené
do série ¢i autobaterie. Zdroj musi dodavat takové napéti, aby v obvodu vznikl dostatecny
proud pro zazeh motoru. Schéma odpalovaciho zapojeni je zobrazeno na obrazku 10.

Mapajec] o
L _Paim N - — — Roznétka
End N N N~ Py
N On:}pa{ovam Pojistlka Sv’oﬂn‘
N spinad -
Sworky

Ordpalovaci zafizeni

Obrazek 10: Schéma odpalovaciho zafizeni [21]
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2.3 Konstrukce rakety

Ukolem konstrukce rakety je pevné, robustné a bezpecné ulozit vSechny ostatni soucasti
rakety, hlavné motor a elektronické prvky. Zaroveni musi zajistovat jeji stabilitu, bezpecny
start a navrat.

Celkovou konstrukei si muzeme rozdélit na nékolik subsystému — trup, aerodynamické
prvky, navratové zafizeni a zatizeni. Pti jejim navrhu by mél byt kladen diraz nejen na
bezpecnost a spolehlivost, ale také na jednoduchost a vzhled. Bézna konstrukce raketového
modelu s typickymi komponenty je zobrazena na obrazku 11.

prostor pro

navratové zafizeni

Obrazek 11: Komponenty raketovych modelu [22]

2.3.1 Trup

Trup, také zvany drak, slouzi jako télo rakety, které poskytuje hlavni konstrukci a vzdy
nese ostatni dily. To zahrnuje prostor pro motor, navratové zarizeni, avioniku a dalsi
zatizeni, které je integrovano piimo uvniti trupu. Aerodynamické prvky rakety jsou na
trup napojeny z vnéjsi strany, hlavice je nasazena na predni ¢asti a stabilizatory ptilepeny
¢i prisroubovany ke spodni, obvykle v oblasti motoru.

Tvar trupu rakety je zpravidla valcovity a pro pouziti v raketovych modelech se nejcastéji
pouziva obycejna trubka, obvykle papirova, laminatova nebo plastova, pripadné je mozné
pouzit i tenkosténnou hlinikovou, ocelovou ¢i trup vyrobit z kompozitniho materialu. U
vétsich a tézsich modelu je kvuli jejich vyssi hmotnosti nutné mit trup s vlastni konstrukef
z nosniku a zeber, ktera se nasledné potahne obalovou vrstvou. Trup rakety je mozné vy-
robit vlastnoruéné, z prefabrikovanych dilu ¢i vyuzit napiiklad 3D tisk. [22]

Pti volbé ¢i navrhu vhodného trupu je dulezité predevsim to, aby trup nebyl pouze vnéjsi
sténa rakety, ale aby byl nosny a chranil ostatni komponenty uvniti pred silami, které na
model béhem startu, letu a pristani pusobi. Jelikoz je trup ¢asto nejtézsi cast celé rakety,
je nutné jej vyrabét z lehkych materidlu, které vsak odolaji namaze, které je model béhem
letu vystaven. Nejcastéjsim materidlem pro vyrobu trupu je spirdlové vinuty papir nebo
plast, casto se vsak pouzivaji i jiné specialni materialy. Obecné plati, ze ¢im je raketa
silnéjsi a jeji letova rychlost vyssi, tim odolnéjsi a kvalitnéjsi materidly musime pouzit.

25



Jednotlivé rozmeéry trupu volime s ohledem na rozmeéry ostatnich systému, hlavné prauméru
motoru, motorové loze a potiebného prostoru pro navratové zarizeni a avioniku. Klicové
je tedy zvolit vhodny materidl a rozméry trupu tak, abychom minimalizovali hmotnost,
raketa byla odolné a stabilni. Mezi modelaii obecné plati pravidlo, ze délka trupu rakety
by méla odpovidat ptiblizné 10ndsobku jejiho pruméru. Také je nutné predem pocitat s
tim, kde a jak budou ulozeny a upevnény dalsi komponenty rakety. [23]

2.3.1.1 Ulozeni motoru

Ulozeni motoru se obvykle skladad z motorové loze, uchyceni a stiedicich krouzku. Mo-
torova loze je cast trupu rakety, ktera slouzi k ulozeni motoru, jeho uchyceni k trupu a
zaroven prendsi generovany tah z motoru na model. Soucasti motorové loze byva zatka,
ktera brani motoru, aby vzniklou tahovou silou projel skrze motorovou lozi dale do trupu
rakety. Sttedici krouzky maji vnéjsi prumeér stejny jako je vnitini prumér trupu a objimaji
motor tak, aby byl stabilni a nemohl se vuci raketé pohybovat ani v axialnim, ani v
radialnim sméru. Krouzky je tieba k motoru i ke zbytku trupu prilepit ¢i uchytit srouby.
Casto se motor k lozi jesté uchycuje hackem, aby nedoslo k jeho uvolnéni béhem letu.
Typicky zpusob uchyceni motoru k trupu je ilustrovan na obrazku 12.

Uchyceni

Stiredici krouzek —— """

Motorova loze

Stiredici krouzek

Tésnéni

Zadni konec trupu

Obrazek 12: Iustrace uchyceni motoru k trupu [23]

2.3.1.2 Voditko

Voditko je malé oc¢ko prilepené na boku rakety (viz obrézek 11), které drzi raketu rov-
nobézné s vodivou tyci odpalovaci rampy béhem vzletu, kdy raketa nabird rychlost. Jeho
jedinym tcelem je poskytnout modelu stabilitu pred a béhem vzletu, dokud raketa ne-
dosahne takové rychlosti, aby sama méla dostatec¢nou hybnost ke stabilnimu letu.

U mensich raket se obecné povazuje za dostacujici pouze jedno voditko umisténé v jeji
spodni ¢asti, obvykle na drovni, kde zacinaji stabilizatory. U vétsich raket se doporucuje
piidat jesté druhé voditko blize k predku rakety. [24] Voditko je obvykle vyrobeno bud z
plastu nebo tenkého kartonu, aby se minimalizovala dalsi hmotnost rakety navic. Voditko
je vhodné navrhnout tak, ze po opusténi rampy samo odpadne, aby zbyteéné nezvysovalo
aerodynamicky odpor rakety. Voditko se zasazuje do vodici drézky, ktera je soucéasti vodici
tyc¢e odpalovaci rampy, prumeér voditka tak musi odpovidat prumeéru drézky. Jeho délka
se pohybuje v fddech jednotek centimetru, v zavislosti na délce rakety a vodivé tyce.
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2.3.2 Aerodynamické prvky

Mezi aerodynamické prvky rakety patii hlavice (anglicky nose cone) a stabilizatory (ang-
licky fins), jejich hlavnim tcelem je zajisténi stability a minimalizace odporu vzduchu tak,
aby bylo mozné let provést bezpecné a efektivné. Hlavni veliciny, ktera nas pii navrhu
aerodynamickych prvku zajimaji jsou stabilita S [cal] a soucinitel odporu vzduchu C,.

2.3.2.1 Stabilita

K odstartovani modelu rakety je vzdy nutné mit odpalovaci rampu, ktera raketu usmeérnuje
tak, aby drzela pozadovany smér, dokud neziska potiebnou rychlost ke stabilnimu letu.
Po opusténi rampy je tfeba, aby model pokracoval ve stabilnim letu sam s vyuzitim aero-
dynamickych prvku. Existuje mnoho zpusobu, kterymi se rakety udrzuji na pozadované
trajektorii. Pro ucely raketovych modelu vsak obvykle staci splnéni tzv. podminky sta-
smeéru letu), je raketa prirozené stabilni. To znamend, ze pii jakémkoliv vychyleni pusobi
aerodynamické sily proti této vychylce a raketa tak udrzuje konstantni smér, viz obrazek
13. [22]

Proud vzduchu

*

Smeér letu

/

Obrazek 13: Stabilita rakety [23]

Teézisté (CG - Center of Gravity) je mysleny bod, ve kterém je soustfedéna veskera hmot-
nost modelu a centrum tlaku (CP - Center of Pressure) je mysleny bod, v némz jsou
soustiedény vSechny aerodynamické sily pusobici na model pii letu ve vzduchu. Vliv na
umisténi CG a CP ma4 hlavneé rozlozeni hmotnosti uvnitt rakety a parametry stabilizatoru.
Existuji praktické metody, jak nalézt CG i CP rakety, ptipadné je k tomuto ic¢elu mozné
pouzit néktery z nize uvedenych SW. Vzdjemna poloha CG a CP ma zésadni vliv na
stabilitu modelu, kterou muzeme spocitat dle vzorce 6.

Xeg — X,
g CGd cp (6)

trupu rakety. Pro splnéni podminky stability je tieba, aby S > 0. Obecné se vSak modely
navrhuji tak, aby se jejich stabilita nachdzela v rozmezi 2,5 > S > 1,5. [22]
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2.3.2.2 Hlavice

Hlavice je céast rakety, kterd uzavira trup na ptredni casti a slouzi primérné ke snizeni
aerodynamického odporu. Jelikoz u raketovych modeli mé tvar hlavice pouze minimalni
vliv na celkovou stabilitu, je pti jeho volbé pozadavek hlavné na minimalizaci odporu
vzduchu a hmotnosti. Hlavice mohou mit ruzné tvary (zaoblené, eliptické, parabolické,
kuzelovité) a kazdy z nich m4 odlisny soucinitel odporu vzduchu pfi ruznych rychlostech.
Proto je pti volbé vhodného tvaru hlavice potieba alespon ptiblizné védét, jakou rychlost je
motor v raketé schopen vyvinout (rychlost zavisi na celkovém impulsu motoru a hmotnosti
rakety). Tvar hlavice m4 také vyznamny vliv na celkovy vzhled raketového modelu, a proto
i tento faktor muze pti volbé tvaru hrat roli. Na obrazku 14 je zobrazen graf vychazejici
ze studie, kterd se zabyvala tc¢innosti jednotlivych tvaru za uréitych rychlosti a hodnotila
je na stupnici 1 (vyborny) - 4 (nedostateény). [25]
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Cone vr_;'\
LV-HAACK
Von Karman L €T3+ G3 3 +G> S +—G>
Parabola
3/4 Parabola <3 = 234 E1 3 g
12 Parabola |_@ > €2
4 Power €21 33— €2
M > s M s M
0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0

MACH NUMBER

Obrézek 14: Uéinnost tvaril hlavice v zdvislosti na rychlosti [25]

Pti vybéru tvaru a navrhu hlavice rakety je nutno brat ohled také na narocnost jeji vyroby,
jelikoz nékteré tvary nejsou dany geometricky, ale matematicky, tudiz rucni vyroba by
byla velmi naroc¢nd. Volba rozméru zavisi na zvoleném tvaru a rozmérech trupu, délka
hlavice by méla byt rovna alespon pétiné délky trupu. Prumér hlavice je v zakladu stejny
jako prumeér trupu, ale nasledné se zuzuje do tzv. ramene, které se do trupu zasune.
Délka ramene se obvykle voli rovna pruméru trupu. Skrze hlavici se obvykle po vyhoteni
paliva vystieluje navratové zaiizeni, at uz brzdici stuha nebo paddk. Ty musi byt uvniti
rakety spojeny s hlavici a se zbytkem trupu, aby po jejich aktivaci zustala celd konstrukce
pohromadé. Podobné jako u trupu se pro vyrobu hlavice kvuli minimalizaci hmotnosti
voli lehci, ale odolny materidl, naptiklad plast ¢i balzové dievo. Nékteré tvary hlavice se
daji vyrobit ru¢né, u jinych je vhodné pouzit naptiklad 3D tisk ¢i jinou metodu presného
tvarovani. Typickd hlavice véetné ramena je zobrazena na obrazku 15. [29]

Obrazek 15: Priklad hlavice rakety i s ramenem
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2.3.2.3 Stabilizatory

Stabilizatory jsou obvykle umistény na zadni ¢asti trupu a slouzi k pasivni stabilizaci ra-
kety po opusténi odpalovaci rampy. Pouzivaji se obvykle tii (umistény 120° od sebe) nebo
¢tyti (umistény 90° od sebe). Vétsi pocet stabilizdtoru se nepouziva, ale obcas je vyhodné
pouzit dvé sady stabilizatoru, kdy druhé je umisténa blize k hlavici. Tvar, rozméry a plo-
cha stabilizatoru maji zasadni vliv na umisténi tézisté a centra tlaku, a tim i na stabilitu
celého modelu. Bézné pouzivané tvary stabilizatoru jsou zobrazeny na obrazku 16. [24]

Obrazek 16: Tvary stabilizdtoru [24]

Pro volbu poctu, tvaru, rozméru a umisténi stabilizatoru je vhodné pouzit software, ktery
aktivné prepocitava aktualni umisténi CG a CP, ruzné SW jsou uvedeny v kapitole 2.5. V
software zkouSet ruzné varianty a timto zpusobem najit feseni, které je stabilni a nasledné
ho jesté optimalizovat naptiklad pro delsi dolet ¢i vyssi maximélni rychlost. VSechny sta-
bilizatory maji obvykle stejny tvar, ptipadné pii pouziti 4 stabilizatoru lze mit profily 2.

K vyrobé stabilizatoru je vhodné pouzit material, ktery je lehky, ale pevny, aby pfi
vyssi rychlosti nedochézelo k jeho ohybu. Oblibenym materidlem je balzové dievo, lze
vSak pouzit i napriklad plast nebo hlinik. Po navrzeni stabilizatoru je jesté nutné vytesit
jejich uchyceni k trupu, uchycuji se v jeho spodni ¢ésti a hlavni je jejich spravné zajisténi
a minimalizace odporu vzduchu. K trupu je lze prilepit ¢i piivrtat a je zddouci presné
odméfit jejich umisténi. Nasledné je tieba zkontrolovat, zda nemuze dojit k jejich selhani
vlivem flutteru (vice v kapitole 3.3.3.3). [22, 26]

2.3.3 Navratové zarizeni

Kazdé raketa musi byt vybavena navratovym zafizenim, jehoz hlavnim ucelem je ji
bezpeéné dopravit zpét na zem, tak aby nedoslo k jejimu poskozeni, ani k ohrozeni
okoli. Raketa totiz po dosazeni maximéalni vysky zacne pusobenim gravitaéni sily pa-
dat zpét k zemi a navratové zafizeni ma za cil tento pad zpomalit na bezpecnou droven.
Kromé zvyseni bezpecnosti umoznuje integrace navratového zatizeni castecné ovlivnit ob-
last pristani ¢i predejit poskozeni konstrukce, tak aby ji bylo mozné znovu pouzit.

Obecné se jako ndvratové zatizeni nejcastéji pouzivaji brzdici stuha (obrézek 17a) nebo
padék (obrazek 17b), ale je mozné pouzit i navratové zafizeni s kiidly (obrazek 17c) ¢i
na principu vrtulniku (obrazek 17d). V piipadé pouziti stuhy ¢i padaku se po vyhofent
paliva a dosazeni apogea (= maximdlni dosazené vysky) oddéli hlavice od zbytku trupu
a navratové zarizeni se tudy vystieli, toho se docili vystfelovacim mechanismem jako
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soucasti motoru nebo avioniky. Je tedy nutné mit navratové zafizeni, hlavici a zbytek
rakety spojené dohromady napiiklad poutaci snurou. [27]

(a) Brzdic{ stuha (b) Padék (c) Kluzék (d) Vrtule

Obrazek 17: Typy navratovych zafizeni [27]

2.3.3.1 Brzdici stuha

U mensich a slabsich raketovych modelu se ¢asto pouziva brzdici stuha, tzv. streamer,
coz je poskladany obvykle papir, félie nebo textil, ktery se pro vétsi ucinnost sklada do
harmoniky. Pii padu se rozklada a vytvari treci silu, ktera pusobi proti sile gravita¢ni a
zpomaluje tak pad rakety. Cilem je navrhnout stuhu tak, ze se tfeci sila nakonec vyrovna
sile gravitacni a raketa bude klesat konstantni rychlosti, tzv. koncovou rychlosti. Dulezité
je tedy zvolit vhodny material a plochu stuhy tak, aby vyvolala dostateénou tieci silu.
Streamer se obvykle vyrabi v poméru 1:10 (sitka - délka). Prestoze se jedné o principidlné
jednoduché zafizeni, je navrh stuhy ¢asto komplikovanéjsi nez navrh padéku. [27, 30]

2.3.3.2 Padak

Padék je nejcastéjsim navratovym zafizenim u vétsiny raketovych modelu, jednak protoze
funguje i pro tézsi modely nez brzdici stuha, a zaroven je relativné jednoduchy na navrh.
Vyhodou padaku je, ze jej lze pouzit téméf pro jakykoliv model, staci mit dostatecné
velky a pevny padak. V nékterych piipadech, kdy chceme zmensit oblast dopadu rakety,
je mozné pouzit kombinaci 2 ¢ 3 padaku, které se aktivuji postupné a je tak mozné lépe
iidit, kam raketa dopadne. Pro vétsinu modelu vsak staci jeden samostatny padédk. [29]

Na vyrobu padaku je mozné pouzit Sirokou skalu materiali, od obycejného plastového
pytle az po synteticka vlakna. I tvary padaku mohou byt ruzné, naptiklad c¢tvercové, kru-
hové, mnohothelnikové a dalsi. Avsak pro vétsi a tézsi modely je potieba pouzit padak
pulkulového tvaru a materidly, které vydrzi vétsi silu pti otevreni, napiiklad bavlnu, po-
lyester nebo nylon. Obecné plati, Ze cilem je, aby se sestupova rychlost rakety pohybovala
kolem 3,5 — 4,5 m/s [29], na to ma vliv hlavné celkova plocha paddku déna vztahem:
2-g-m

A (7)

a p-Cq-v?

kde A je plocha paddku, m je hmotnost rakety, p je hustota vzduchu, Cy je soucinitel od-
poru vzduchu a v je pozadovana sestupova rychlost. Hodnota soucinitele odporu vzduchu
se méni v zavislosti na zvoleném tvaru padaku a nejvyssi ma prave pulkulovy.
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2.3.3.3 Aktivace navratového zarizeni

K aktivaci navratového zatizeni by spravné mélo dojit az poté co vyhoti veskeré palivo
v motoru, raketa dosdhne maximalni nadmorské vysky a zacne klesat zpét k zemi. V
tuto chvili dochazi k vystieleni padaku ¢i stuhy oddélenim hlavice a postupné zpoma-
lovani padu rakety. K vystteleni je mozné pouzit vystirelovaci népli (vymet), kterd byva
soucasti raketového motoru nebo jinou pyrotechnickou néloz.

Vétsina komeréné vyrabénych motori ma uvnitt zabudovanou vysttelovaci napln, kterd
se s ur¢itym casovym zpozdénim po vyhoreni paliva zaktivuje, tzn., ze vrchni ¢ast mo-
toru exploduje a uvolnéné rozpinajici se plyny vymrsti hlavici rakety i s navratovym
zafizenim. Casové zpozdeéni u raketovych motort se pohybuje v rdmeci jednotek sekund a
dava raketé cas jesté chvili po vyhoreni paliva stoupat. Aby nedoslo k poskozeni padaku
od horkych plynu ¢ zhavych zbytkt motoru, dava se mezi raketovy motor a padak tzv.
ucpavka vymetu. Ta byva vyrobena ze skelné tkaniny a ma podobu malych hadiiku nebo
chomacku vaty. Nevyhodou tohoto feseni je, ze nelze aktivaci ndavratového zafizeni presné
nacasovat a nelze vyuzit prostor mezi vymetem a navratovym zaiizenim. [29]

U modelu, jehoz motor neobsahuje vymet, musime realizovat vystieleni navratového
zafizeni jinym zpusobem - pyrotechnickou nalozi s vyuzitim elektronického ¢asovace.
Vymet je dosahovan vlastné malym vybuchem uvnitt trupu, ¢imz vznika pretlak a navratové
zafizeni se tim vymete. Ndloz muze predstavovat mala trubicka naplnéna trochou stielného
prachu a aktivovana pomoci elektrického obvodu jako soucasti avionického systému. Tuto
aktivaci je tfeba nacasovat obvykle na moment, kdy raketa prestane stoupat, toho lze
docilit naptiklad pouzitim kalibrovaného vyskoméru.

2.3.4 Odpalovaci rampa

Neptiimou soucasti konstrukce rakety je i odpalovaci rampa, jejiz hlavnim tcelem je drzet
raketu ve vzpiimené poloze béhem ptipravy na start. Viz obrazek 17.

/ Vodici ty&

Vodici drazka

Zakladna

Obrazek 18: Priklad tyc¢ové odpalovaci rampy [29]

Pro modelové rakety se v praxi pouzivaji rampy tycové (viz obrazek 18), kolejnicové nebo
dotykové. Odpalovaci rampa se sklada ze 3 zakladnich ¢asti - zékladny, Stitu a vodivé tyce
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aby udrzela raketu ve vzpiimené poloze i béhem startu. Stit slouzi k ochrané okoli rampy
pred plamenem vzniklym zazehnutim motoru. Vodici ty¢ nebo kolej (podle typu rampy)
vede po zazehnuti motoru samotnou raketu pozadovanym smérem. Musi byt dostatecné
dlouha k tomu, aby raketa pti jejim opusténi jiz dosdhla pozadované rychlosti, svou funkci
zacaly plnit aerodynamické stabilizatory a raketa jiz letéla stabilné.

Odpalovaci rampa nebude soucasti mého navrhu konstrukce rakety, avsak v ptipadé jejitho
navrhu je primarni stanovit si pozadovanou rychlost rakety pii opusténi rampy. Dle do-
stupnych informaci by se tato rychlost méla pohybovat kolem 20 m/s. Vhodnym ma-
teridlem k vyrobé rampy muze byt plast ¢i drevo, avsak u silnéjsich raket se jiz doporucuje
pouzit pevnéjsi konstrukéni materidly, napft. hlinik. Sou¢éasti rampy (tyc¢ové a kolejnicové)
je drazka, do které se pred startem zasadi voditko upevnéné na trupu rakety. [29]

2.4 Avionika

Avionika oznacuje jakékoliv elektronické systémy pouzivané obecné v letectvi, at uz v
letadlech, raketach, druzicich, vesmirnych lodich ¢i jinych létajicich prostiedcich. Tyto
systémy slouzi hlavné ke zvyseni bezpecnosti a efektivity letového provozu, jeho fizeni,
komunikaci, navigaci, sbéru dat, regulaci paliva a ovladani ostatnich systému, které jsou
soucasti daného létajictho zatizeni. Avionické systémy se obvykle skladaji ze dvou seg-
mentu - letového a pozemniho. Mezi témito segmenty funguje bezdratova komunikace,
védecka ¢i jina data. Avionika je dnes jiz neodmyslitelnou soucasti témér kazdého létajiciho
zafizeni a obecné si tyto systémy muzeme rozdélit na nékolik kategorii podle jejich funkce:
31

e Ridici - Systémy nezbytné pro samotny let a jeho fizeni, véetné vzletu i pristani.
Ovladéani a regulace vykonu motorti, manévrovani, stabilizace, autopilot a dalsi.

e Navigacni - Urcovani polohy a sméru nad povrchem Zemé. Pi{jem dat z inercidlnich
polohovych systému ¢ pozemni radionavigace. Vypocet trajektorie letu. Pfima ko-
munikace s fidicim subsystémem.

e Komunikaéni - Vysilace a prijimace. Komunikace mezi jednotlivymi subsystémy,
s pozemnim segmentem ¢i dalsimi pfijimaé¢i (napf. jiné létajici zafizeni ¢i mobilni
telefon u GNSS druzice).

e Napajeci - Napdjeni pro ostatni elektronické systémy. Mohou byt rtizné zdroje
energie - baterie, generatory, solarni panely, radioizotopovy generétor.

e Bezpecnostni - Systémy zaméfené na zvySeni bezpecnosti, piipadné zachranné
systémy. Napi. Protikolizni systémy a navratova zafizeni.
e Vyzkumné - Zaiizeni pro pozorovani a sbér vyzkumnych dat, napt. atmosféra,
pocasi, zareni a dalsi.
V dnesni dobé jsou jiz témér vSechna letecka zafizeni vybavena avionickymi systémy,
mnoho z nich by bez avioniky uz ani nemohlo fungovat. Naopak, u raketovych modelu
obvykle neni téchto systému treba pro samotny let, ale pridavaji se pro sbér dat, zvyseni
doletu nebo plnéni néjakych specidlnich funkei navic.
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2.4.1 Avionika pro raketové modely

Raketové modely vétsinou nepotiebuji pro svou funkci avionicky systém, ale dnes je bézné,
ze se i jednodussi raketové modely avionikou vybavuji. Pro ucely raketovych soutézi je
témeér vzdy zadouci model vybavit alespon vyskomérem ¢i jinym zafizenim pro sbér te-
lemetrickych dat. U mensich raket je dobrym piikladem avioniky zaznamové zarizeni
(kamera, fotoaparat), u vétsich pak napiiklad za letu nastavitelné stabilizatory.

Pii navrhu avioniky pro model rakety je tfeba si nejprve stanovit jeho funkce, nasledné
pak zvolit vhodné komponenty a navrhnout elektronické zapojeni. Sttedobodem takového
systému byva programovatelna ridici jednotka, ktera ovlada ostatni komponenty. Od tidici
jednotky a pozadovanych funkci avioniky se pak odviji dalsi integrované obvody, mecha-
nismy a soucastky k tomu potiebné.

Mezi mozné funkce avionického systému patii:

e Zazehnuti motoru

Shér telemetrickych a vyzkumnych dat, jejich pi{jem a prenos

Aktivace zdznamového zarizeni

Aktivace navratového zarizeni

e Manévrovani motoru
e Nastaveni a rizeni stabilizatoru

e Svételnd ¢i zvukova signalizace po pristani

U malych raketovych modelu se avionika obvykle sklada pouze z par senzoru, které slouzi
ke sbéru letovych dat - zpravidla nadmotska vyska, rychlost a zrychleni. Data je tieba
uklddat do pamétovych modula (microSD, flash), pifpadné je bezdrdtovou komunikaci
rovnou vysilat na pozemni segment. V piipadé, kdy motor nemd vystielovaci napln ¢i
potiebujeme presné nacasovat aktivaci navratového zafizeni, je mozné do avioniky inte-
grovat i elektronicky casovac, ktery padak ¢i brzdici stuhu vystieli v definovany okamzik
pak do avioniky mohou integrovat pokrocilé systémy tizeni stabilizatoru k aktivni stabili-
zaci, polohovani motoru béhem letu a dalsi. Soucasti avioniky musi byt vzdy pochopitelné
i zdroj napéjeni.

Celému zarizeni je pak tfeba navrhnout schéma zapojeni elektronického obvodu, které
se nasledné obvykle realizuje na PCB desce, ktera je ptimo dimenzovana pro umisténi
do dané rakety. Tvar desky je idealné kulaty, to kvuli snadnému ulozeni do téla rakety.
Cilem pii navrhu je opét minimalizace celkové hmotnosti a rozmeéru zafizeni.

Nésledné je jesté nutné vytesSit umisténi avioniky do téla rakety. To musi byt pevné
zajisténo v trupu ¢i hlavici, tak aby nedoslo k jeho uvolnéni a poskozeni béhem letu. Celé
na stejné ose jako lezi tézisté celé rakety a nenarusilo tak jeji stabilitu. V piipadé pouziti
barometrického ¢i jiného modulu zkoumajiciho okolni prostiedi je nutno zajistit pristup
vzduchu, aby doslo k vyrovnani tlaku a modul tak méfil spravné. Zatizeni musi byt v
raketé snadno pristupné a vyjmutelné.
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2.5 Software

V ramci reSersni c¢asti této prace byla prozkoumana rada pocitacovych programu, které
se pro navrh raketového modelu ¢i nékteré z jeho ¢asti, daji vyuzit. Programy zde jsou
uvedeny v tabulce 2 a na zékladé jejich srovnéni jsou nékteré z nich vybrany pro pouziti
v nasledujici praktické casti. Ty zvolené jsou nize v kapitole popsany ve vétsim detailu.

2.5.1 Metodologie

Jednotlivé programy byly rozdéleny do nékolika kategorii podle jejich vyuziti pii urcité
fazi navrhu rakety. Jsou to kategorie:

e Navrh motoru

e Navrh rakety

e Navrh elektroniky

e Konstrukce

e Aerodynamika a simulace

Vsechny prozkoumané programy uvadime v tabulce 2 spolu s jejich vyse uvedenym kate-
gorickym zafazenim, plusy a minusy (v porovnani s témi ze stejné kategorie), dostupnosti,
odkazem (ten je zaroven i zdroj informaci) a zavedenym parametrem - ohodnoceni zivosti.

Ohodnocen{ Zivosti se, vzhledem k velkému poctu dostupného software, at uz vyvijeného
profesionalnimi studii, nebo jako studentské projekty, ukazalo jako velmi dilezity pa-
rametr pii vybéru vhodného softwaru k pouziti. To hlavné proto, ze béhem priuzkumu
se spousta zajimavé vypadajicich programu nakonec ukazala jako roky neaktualizovana,
nikym nepouzivana nebo bez jakychkoliv referenci a navodu. Proto zavadime parametr
ohodnoceni zivosti, ktery jednotlivé programy ohodnocuje na zavedené stupnici o roz-
sahu 1 (velmi aktivni) az 5 (neaktivni). Hodnoceni bylo pfidéleno hlavné na zdkladé
pravidelnosti vydavanych aktualizaci a mnozstvi dostupnych referenci, tutoridlu a jinych
prispévku. U vefejné dostupnych programu (napf. z platformy GitHub) mél na ohodnocent
zivosti vliv 1 pocet pfispévatelu, vydani a aktivita na dané platforme.

2.5.2 Srovnani a vybér SW

Na zdkladé pruzkumu, srovnani v tabulce 2 a také osobni zkuSenosti s nékterymi ze
zvolenych programu bylo néasledné vybrano nékolik z nich, které budou pouzity v praktické
¢asti této prace. Zaroven mou snahou je minimalizovat pocet pouzitych programu a drzet
se téch, které jsou aktudlni a volné dostupné. Vsechny prozkoumané programy spolu s
vySe popsanymi parametry jsou uvedeny nize v tabulce 2.
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2.5.2.1 N&vrh motoru

Prestoze se tato prace nebude zabyvat navrhem samotného raketového motoru, byl v
ramci reSerSe proveden i pruzkum SW, ktery by se k jeho navrhu a optimalizaci dal
pouzit. Volné dostupny projekt OpenMotor z platformy GitHub a licencovany BurnSim
jsou balistické simuldtory, které umoznuji navrh vlastniho motoru, geometrie palivovych
zrn a pouziti ruznych palivovych smési, véetné navrhu vlastnich. Nasledné jsou schopny
v realném case prepocitavat prubéh horeni, tah, tlak ve spalovaci komore, KN a dalsi
parametry. Jsou tak vhodné pro navrh a hledéani optimalnich parametru motoru. Navrzeny
motor lze nasledné exportovat a rovnou s nim pracovat v SW pro navrh celé rakety. Velmi
podobné moznosti nabizi i program Solid Rocket Motor Design, ktery vSak nemé vlastni
grafické rozhrani a funguje v excelové tabulce. Diky tomu je vSak velmi jednoduchy a
vhodny pro zacdteéniky. BurnSim sice oproti ostatnim nabizi funkce navic, ale vzhledem
k tomu, Ze je licencovany, tak jsem i na zakladé osobni zkusenosti zvolil OpenMotor.

2.5.2.2 Navrh rakety, aerodynamika a simulace

Pro navrh samotného modelu rakety a jejich jednotlivych komponent, aerodynamické
vypocty a nasledné simulace 1ze pouzit programy — OpenRocket, RockSim, SpaceCAD ¢i
RasAero. Kazdy z nich umoznuje raketovy model navrhnout a poskladat z jednotlivych
komponent (hlavice, drak, stabilizatory, zatizeni atd.), vcetné volby vSech rozméru, ma-
teriali a nastaveni hmotnosti. V redlném case zobrazuji aktudlni umisténi CG a CP, a
umoznuji tak navrhnout optimalni a stabilni model. Nasledné lze raketu osadit zvolenym
motorem, nadefinovat podminky letu a provadét simulace. Jedna se o univerzalni nastroje,
které se lisi pouze v par funkcich uvedenych v tabulce 2 a pro kategorie navrh rakety, aero-
dynamika a simulace jsou idealni. Programy WinRoc, Rocket Aerodynamics Calculator a
AeroVector nezahrnuji samotny navrh rakety, ale specializuji se pouze na aerodynamiku a
simulaci. Z divodu minimalizace po¢tu SW a snahy drzet se pouze open source program,
jsem se rozhodl pouzit pouze program OpenRocket.

2.5.2.3 Konstrukce

Pro parametricky navrh konstrukce raketového modelu nebo jeho komponent 1ze pouzit
celou tfadu néstroju, mezi ty nejpouzivanéjsi patii - Autodesk Inventor, ANSYS a So-
lidWorks, coz jsou 3D konstrukéni nastroje vhodné pro navrh jednoduchych strojnich
soucasti az po komplexni stroje a sestavy. Po navrhu a optimalizaci designu raketového
motoru ¢i nékteré z ¢asti rakety, jsou tyto programy vhodné pro navrh jejich samotného
konstrukéniho provedeni, vcetné materiali, uchyceni, analyzy mechanického napéti a
tvorby technickych vykresu. Ja zde planuji navrhnout nékteré komponenty pro 3D tisk a
rozhodl jsem se pouzit Inventor, a to z divodu dostupnosti jeho licence v rdmci CVUT a
také mé osobni zkusenosti s jinymi produkty spole¢nosti Autodesk.

2.5.2.4 Navrh elektroniky

K navrhu schématu elektronického zapojeni a pripadné vygenerovani tisténého spoje lze
vyuzit fadu ruznych profesiondlnich i verejné dostupnych SW. J& jsem pro zakresleni
schématu zvolil online editor EasyEDA, ktery zaroven umoznuje vytvorit i tistény spoj.
Pro psani kédu a programovani palubniho pocitace lze pouzit jakykoliv textovy editor,
piipadné vyvojové prostiedi primo pro zvoleny typ palubniho PC (napt. Arduino IDE).
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2.5.3 Shrnuti
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2.5.4 Zvolené programy

V této kapitole jsou struc¢né popsany pocitacové programy, které byly na zakladé predchoziho
pruzkumu a srovnani v tabulce 2 zvoleny pro pouziti pii navrhu raketového modelu.

2.5.4.1 Navrh motoru: OpenMotor

OpenMotor je open-source interni balisticky simulator pro navrh a experimenty s rake-
tovymi motory vyvinuty Andrewem Railleym a dalsimi pfispévateli na platformé GitHub
v roce 2019. Software pocita vlastnosti a prubéh horeni na zakladé definovatelnych vlast-
nosti pohonnych latek, geometrie zrna a specifikaci trysky. Program ma vlastni uzivatelské
rozhrani, které podporuje ukladani a nacitani soboru formétu .dxf spolu se zdkladnim na-
stavenim a ovladanim. Uzivatelské rozhrani OpenMotor je zobrazeno na obrazku 19.

# openMotor - D:/Programming Projects/openMotor/motors/ TOTGM.ric - m] x
File Edit Simulate Tools Help

Diameter:  [3.560000in 4 setup
[ ! X Axis
Length: 36000000 5 — Kn
700 + R ® Time
Chamber Pressure - psi )
Inhibited ends: | Neither < — Thrust - Ibf O Regression Depth
O wep
Core offset:  [1.100000in =] 600 |
¥ Axis
Core dameters [1,125000in 1] [ Tme

500 Fn

Chamber Pressure

Thrust
@ 400 | [ Propellant Mass

[ Mass Flow

[] Mass Flux

300 4 [ regression Depth
Alerts  Face  Regression  AreaGraph
[ web
[ Nozzle Exit Pressure
200 4 [] Change in Throat Diameter
Apply Cancel Grains
Grain 1
PSE Propellant Editor 100
Type Details
1 Length: 36.0 in, Core: 1.125in o
2 Nozle Throat: 0.8 in . . ; ; ; ;
— [} 2 a4 6 8 10
3 Config
d Time -5
Graph  Grains
Motor Statistics
Motor Designation: N1524 Average Pressure: 528,614 psi Propellant Mass: 19.305 1
Impulse: 17061,353Ns Peak Pressure: 706,614 psi Propellant Length: 36.0in
Delivered 15P: 198.7125 Initial Kn: 300.83 Port/Throat Ratio: 2,025
Burn Time: 11165 Peak Kn: 332.368 Peak Mass Flux: 1.7121bfin~2%) (: 1)
Edit Copy Delete
Volume Loading:
BATES Add grain

Obrazek 19: Uzivatelské rozhrani OpenMotor

a také vystupni tlak a hmotnostni prutok tryskou. Vypocty a simulace jsou zde feSeny
numerickou metodou “Fast Marching”. Program obsahuje editor pohonnych latek, ktery
uzivateli umoznuje pracovat s bézné pouzivanymi tuhymi pohonnymi latkami, stejné tak
jako je upravovat ¢i navrhnout své vlastni. Podporuje pouziti béznych geometrii zrn, jako
jsou BATES, star, multifin a dalsi, také umoznuje jejich kombinaci. Zaroven je mozné
nacist a pouzit vlastni geometrii zrna ze souboru formatu .dxf. OpenMotor graficky
znazornuje spalovani a regresi zrna, prubéh tahu a KN. Vysledny navrzeny motor lze
exportovat v nékolika ruznych formatech a déle s nim pracovat naptiklad v OpenRocket.
Dalsi screenshoty z OpenMotor jsou zobrazeny na obrazku 20.
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@ Propellznt Editor 70X

Diameter: 2,500000 em Bl e LN |
Nekka - KNDX
Nekka - KNGS <
o (o5 Density: |1,000000 kgfn3 g
. - RCS - White Lightning
Length: |12,4[J[][][]D m = | RS - Blue Thunder
New Piupd] MommPresre: [000000Pa ]
Inhibited ends: Meither w MarimumPressure: [0,000000Pa ]
Bumrate Coeffident: |0,010000 mfs"Pan) |
Number of points: |5 :| [az0m g
Propertes:  SpedficheatRater | L0001 |
Point length: 1,100000 cm = | Conbustion Temperatre: [1010000K ]
Exheust MoerMass: |0,000001 gfncl ]
Paint haza width: |[J 500000 cm = | Characteristc Velocity: 150336 m/s
- . -
[ <lyls
Tab 1 Fasthe seme minimum and masimum presures.
= Nerts  BurnFate
Alerts Face Regression Area Graph New
it Deete bor o
; , .
(a) Nastaveni zrna (b) Nastaven{ paliva

Obrazek 20: Snimky z programu OpenMotor

2.5.4.2 Navrh rakety, aerodynamika a simulace: OpenRocket

OpenRocket je open-source program pro navrh a simulaci modelu rakety, ktery v roce
2009 vyvinul Sampo Niskanen jako svou diplomovou praci. Program je napsan vyhradné v
Javé, je multiplatformni a vhodny pro kazdého, kdo chce svuj model navrhnout a otestovat
predtim, nez jej skutecné postavi. Uzivatelské rozhrani je zobrazeno na obrazku 21.

File Edit Tools Help

Rocketdesign Motors & Configuration _ Fiicht simulations

‘Add new componant

cheto
B Udret Body components and fin sets ~
) Nosni kurel L2200
B Telorakety i) Y F 3 A - e
@ it trubice Tt <D - £ “‘““““: v
T centeringring o o oy v Totin pesas = e, o tnaenig
TF Centeringring
o /"] Lichobeznikové stabilizatory Inner component
S Padk
& =
4 Poutaci dnura Edit 3 ]
& Hmotnost komponenty B L] J: 8 —-&‘w
T e Caie 7] S b
New stage. Mass objects
. L s
Dekete rante e o cra e
v

ViewType: [Sdeview | | & | Ftsw || & Flght configuration: [[6807]

o s o i 2 5 £ 5 a % 50 & & o 7 7 o ¢ ¢ |
P TP PP PP PP et P T PP PP PE P PE PP PP PLPTPE PO et P T P PY PUPL TP PP PP LR PTTT P T PP FOPE PP PP PO POPEPETTL P PPT L ErPEPUPOI FUPL PO LT PT TN PL PO PYPTPOPOT)
 Raketa Stabitty: 1.3 cal
= Length 97 cm, max, diameter & em @ CGiE11 em
 Hass wih motors 980 g ® cesBgcn

a3

= Apogee: 443m
< Max.velocty:  102mis (Mach 0.30)
~ Max. acceleration: 982 G

lick toselect Shiftuclick 1o sesctofher  Double-click toedit_ Clickedrag to move

Obrazek 21: Uzivatelské rozhrani OpenRocket
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Program OpenRocket muze byt rozdélen na dvé sekce:

e Navrh, kde lze navrhnout model rakety, ktery chceme postavit. Zde si muzeme ra-
ketu poskladat z jednotlivych komponent — téla, hlavice, volné tvarovatelnych stabi-
lizatoru, vnitinich soucasti a dalsich hmotnych zatizeni. Behem této faze vidime 2D
znazornéni rakety, kterou navrhujeme a ruzné technické informace (velikost, hmot-
nost, maximalni rychlost, stabilita, umisténi CG a CP). U jednotlivych komponent
lze nastavit veskeré jejich parametry, od kazdého rozméru az po material a vzhled.
Viz obrazek 22.

Example TARC Payloader
[=l-Payload
+-<T) Nose cone

B Body tube

E| T Tube coupler

L T Bukhead
- [ Mass component
- &z»  Parachute

El--BDo_ster stage
=] Body tube

- i Parachute

- @ Inner Tube

- I Centering ring

- ZL  Centering ring

- /] Trapezoidal fin set #1
- /] Trapezoidal fin set #2
- /] Trapezoidal fin set #3

# Mose cone configuration

Component name: MNose cone

General  Shoulder Override

Appearance Comment

Select preset

X

\/

(a) Piehled komponent

e Simulace, kde muzeme provadét simulace letu rakety s ruznymi konfiguracemi
motoru a dalsich komponent. OpenRocket ma dostupnou databazi témér vsech,
na trhu dostupnych, amatérskych raketovych motoru, kterymi lze navrzenou raketu
osadit. Také lze importovat data vlastnitho motoru naptiklad z programu OpenMotor
¢i BurnSim. Simulace jsou pocitany Rungeovou-Kuttovou numerickou metodou a

Mose cone shape: | Ogive = An ogive nose cone has a profile that is a
Shape parameter: |1 J segment of a circle. The shape parameter
value | produces a tangent ogive, which
Mose cone length: |10 2| em —J— has a smooth transition to the body tbe,
| values less than 1 produce secant ogives.
Base diameter: 25 m — I
[ Automatic Component material:
Wall thickness: 0.2 om —J— Polystyrene (1,05 gfcm?) HE
[ Filled Component finish:
Regular paint (50 pm) ~ Set for all
Component mass: 13.2 g Close

(b) Nastaveni parametru hlavice

Obrazek 22: Snimky z programu OpenRocket

vraci sirokou Skalu dat a graft o letu. Viz obrazek 23.

# Editsmulaticn

Siuzten ane:

Flght cofiguration:

Launch andters. Srzton oters

wirc
meEweget 1 Hms < ——
Sendaddevaton: 02 |5 ms =
Tobceitensty. 0 3% Medun
Wi drecton: o ffe *Jf

Amgheicandtans

[]use terrational Stercerd Amasphere

Tempertre; s B —f

Ve 3

Snueter §

[ v
landhste
wd me B — |
leginde: 805 5B fj—
e 0 n —
Launchrod
Lergh: 0 2o 7J7
7 thaslanch rcty i ccumrc
w0 fe —]—
Diecon: 90 3 ¢ fjf
Resettc deaut Savz s defout

(a) Nastaveni simulace

Simulacel2-V_2
Custom

Time (s)

[ Attitude (m) — Total velocity (m/s) — Total acceleration (m/s") |

(b) Vystupy simulace

Obrazek 23: Simulace v programu OpenRocket
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2.5.4.3 Konstrukce: Autodesk Inventor

Program Autodesk Inventor je parametricky 3D CAD modelai od spolecnosti Auto-
desk. Inventor obsahuje funkce pro adaptivni a parametrické 3D navrhovéni, tvorbu 2D
vykresové dokumentace, prezentace a fotorealistické vizualizace a animace, spravu doku-
mentu a konstrukénich dat. Uzivatelské rozhrani Inventoru je zobrazeno na obrazku 24.

IO EAE<S = GGG % @ v - @ Vzhled Q@i Autodesk Inventor Professional 2022 _Jet Engine Model ¥ Vyhledavatv ndpovécé a piikaze @ ptacedom  + 7 | () + _ &8 X
Sestaveni Navh Dmodel Nitt Pomimke Kontiola Nistije Sprive  Pohled  Systémovéprostied  Zainme  Spolupracovat  Electromechanial @+
‘6
Nastaveni piipojent
Electromzchanical
Nastavend
Model X+ Q= SAERX]

Sestava | Modelovani

[ _3et Eagine Modeliam
Stauy modelu: Havni
vatay

[l Reprezentace
Pocitek
Be B Exhaust Assembly: 1
— % comouston stage:1.
Stavy modelu: Havni
Vetahy
i Reprezentace
Focitek
J Combusion Shel:1
[ vork Axs2.
<22 Pole kemponen: 1:1
<22 olekomponen: 2:1
£2£ ol komponen: 3:1
1% Pole komponen: 51
£22 ol komponen: 6:1
12 Polekomponen: 7:1
J Intake Casing:
£1% Pole komponen: 1
<22 Pole komponen: 10:1
B2 B Main i1
<12 Polekomponent 1:1

£22 Pole komponent 2:1

Pfipraven &0 9

Obrazek 24: Uzivatelské rozhrani Autodesk Inventor

Zaklad konstruovani v Inventoru tvoif soucasti (parts, IPT), jejichz geometrie muze byt
odvozena od parametrickych 2D nacrti. Tyto soucasti pak mohou byt kombinovany a
vézany ruznymi typy vazeb do sestav (assembly, TAM). Navrzené strojirenské modely si
lze nasledné i odsimulovat a analyzovat.

Modul Inventor Studio nabizi pokrocilé renderovani a animace. Vestavéna SQL databaze
,Obsahové centrum“ obsahuje statisice normalizovanych soucéasti (v¢. ISO, DIN, ANSI)
pro pouziti v sestavach Inventoru. Pro tvorbu vykresové dokumentace nabizi Inventor
2D funkce podobné programu AutoCAD a vykresy zpracovava ve formatu DWG (nebo
IDW). Publikuje rovnéz vykresy a modely do formatu DWF a PDF. Inventor umi také
nastavit a exportovat soubory pro 3D tisk.

2.5.4.4 Navrh elektroniky: EasyEDA

EasyEDA je sada nastroju pro navrh a kresleni schémat elektrickych obvodu s moznosti
nasledného vytvoteni a editace desky plosnych spoju. Obsahuje velkou databézi elektro-
nickych soucastek, které je pripadné mozné upravovat ¢i si vytvorit vlastni. EasyEDA
spolupracuje s nékterymi velkymi vyrobci soucastek a plosnych spoju, a je tak mozné si
pii navrhu rovnou objednat soucastky a vyrobu plosného spoje. Program je dostupny se
vsemi funkcemi i ve webové verzi. Uzivatelské rozhrani je zobrazeno na obrazku 25.
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Obrazek 25: Uzivatelské rozhrani EasyEDA

2.5.4.5 Navrh elektroniky: Arduino IDE

Arduino IDE je vlastni vyvojové prostiedi vytvorené piimo pro Arduino. Tento software
kombinuje hned nékolik funkci - emulace portu RS-232; sériovy monitor a plotter, sprava
knihoven a desek, vestavény compiler a prostiedi pro programovani. Vyuzivanym jazykem
je zde Wiring, ktery je postaven okolo C a C++4. Uzivatelské rozhrani Arduino IDE je
zobrazeno na obrazku 26.

7 veid setuy )4
Serial

e (Iserial)
elay(10); // will pause Zero, Leonardo, etc until serial console opens

Serial.println("Adafruit MPU6050 test!™);

14 // Try to initialize!
if (!mpu.begi t
ntln("Failed to find MPU605) chip”);

v(10);

Serial.println("MPU6050 Found!");

//setupt motion detection
24 mpu.setHighPassFilter (MPU6050_HIGHPASS_)_63_Hz);
25 mpu.setMotionDetectionThreshold(1);
3 mpu.setMotionDetectionDuration (20) ;
7 mpu.setInterruptPinlatch(true); // Keep it latched. Will turn ofZ when reinitialized.
mpu. setInterruptPinpolarity (true);
mpu. setMotionInterrupt (true);

Serial.println("");
elay(100);

d loop() {

if (mpu.getMotionInterruptStatus()) {

3 sensors_event_t a, g, temp;
4 mpu.getEvent (sa, &g, Stemp);

Problem uploading to board. See hifpsiisupaortarduino.celclen-usisections/360003198303 for suggestions. Okopirovat dhybové zpravy.

Obrézek 26: Uzivatelské rozhrani Arduino IDE
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Kapitola 3

Vlastni navrh rakety: konstrukce,
motorova cast, navratovy
mechanismus, elektronika

Cilem této kapitoly je podrobné popsat postup pti navrhu vlastniho modelu rakety vhodného
pro ucast v soutézi Czech Rocket Challenge. Na tvod zde jsou popsany pozadavky na
raketu ze strany potradatele soutéze, nasledné mé vlastni cile pii jejim navrhu. Poté je
popsan raketovy motor, ktery bude v modelu pouzit a nasleduje jiz popis samotného
navrhu. Nejprve je popsan navrh jednotlivych ¢asti konstrukce rakety véetné ulozeni mo-
toru a avioniky. Nasledné je navrzen vlastni systém avioniky a nakonec bude zobrazen
model celé rakety véetné seznamu vsech komponent.

3.1 Cile a pozadavky

Czech Rocket Challenge je soutéz v navrhu, vyvoji, stavbé a odpaleni raketového mo-
delu s cilem dosazeni minimalni vyskové hranice 500 metri. Raketovy motor je dodan
poradatelem a je limitovan maximalnim celkovym impulsem o hodnoté 160 Ns. Tento
motor spadd do kategorie G stiedné silnych motorti a zaroven se jedna o nejvykonnéjsi
raketovy motor, ktery lze bez odborné certifikace zakoupit. Kazdéa raketa musi pouzit,
a tudiz mit prostor pro kalibrovany certifikovany vyskomeér, ktery bude také poskytnut
organizatory. Dalsi podminkou je zajisténi bezpeéného startu, letu a nasledné kontrolova-
telného a nebalistického pfistani s vyuzitim libovolného navratového zatizeni. Zbyvajici
soucasti a systémy nejsou nijak limitovény. [4]

Mym cilem v této préci je raketovy model splinujici pozadavky soutéze CRC pouze navrh-
nout, nikoliv vsak zkonstruovat a odpalit. Navrzeny model je vybaven motorem Aerotech
G80-7T, ktery je zadany v soutézi. Cilem mého néavrhu je dosazeni minimalni vysky 500
m a poté bezpecny navrat zpét na zem s vyuzitim navratového zarizeni. Soucasti navrhu
neni odpalovaci zarizeni a rampa. Model bude vybaven avionickym systémem vlastniho
navrhu, ktery je schopen ziskavat informace o aktualni nadmotské vysce, pripadné i dalsich
letovych datech, a ukladat je do pameéti s moznosti jejich nasledného zobrazeni. Jelikoz
zadani CRC neobsahovalo blizsi informace o kalibrovaném vyskoméru, tak je soucasti
navrhu vlastni zafizeni pro méreni nadmorské vysky. Pro navrzeny model rakety je pak
v kapitole 4 navrzena sada predletovych testu a nasledné je funkénost navrhu demon-
strovana a vyhodnocena v kapitole 5.
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3.2 Raketovy motor

Do navrhovaného modelu bude pouzit raketovy motor, ktery je zakoupeny poradatelem
soutéze CRC a je certifikovany dle evropské smérnice 93/15/EEC dne 28.11.2007. Motor
pochézi od amerického vyrobce Aerotech Rocketry a konkrétné se jedna o typ G80-7T
Blue Thunder. Motor je zobrazen na obrazku 27. [32]

Delay Insulator

Delay Grain

Forward
Delay Spacer

Motar Liner ™~ Ejection

Motor Case

32¥dS0d3V dIWNSNOD

Motor Propellant Grains

I
Nozzie Aft D-ring

Aft Closure

(a) Motor (b) Motor v fezu

Obrazek 27: Motor G80-7T [33]

Tento motor s pevnou pohonnou latkou je dle vyrobce uréeny na jedno pouziti pro jed-
nostupnové raketové modely pohédnéné pouze jednim motorem. [33]

3.2.1 Specifikace motoru

Motor patii do kategorie stfedné silnych motoru s klasifikaci G, produkuje celkovy impuls
o hodnoté 136,6 Ns a jeho horeni trva po dobu 1,7 sekundy. Tento motor méa zabudovanou
vystielovaci napli, ktera se s prodlevou 7 sekund po vyhoteni paliva vystieli a poslouzi k
aktivaci navratového zatizeni. Dalsi parametry motoru jsou uvedeny v tabulce 3. [33]

Tabulka 3: Specifikace motoru G80-7T [32]

Motor G80-7T
Celkovy impuls [Ns] 136.,6
Specificky impuls [s] 222.8
Prumérny tah [N] 77,6
Doba hotenf [s] 1,7
Délka [mm] 124
Prumeér [mm)| 29
Celkova hmotnost [g] 127,6
Palivo Blue Thunder
Hmotnost paliva [g] 62,5
Casové zpozdeéni [s] 7
Max. vzletovd hmotnost [g] 907

Specificky impuls byl vypocten vydélenim impulsu sou¢inem hmotnosti paliva a g.
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Od vyrobce je k motoru dostupny také graf prubéhu hoteni, viz obrazek 28.
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Obrazek 28: Prubéh hofeni motoru G80-7T [19]

3.2.2 Pohonna latka

V motoru je kompozitni palivova smés Blue Thunder, kterd produkuje jasné fialovo-modry
plamen s minimem koufe a je uréena pro prudkou akceleraci a vysoky pocatecni tah. Pa-
livo tvori 81% palivové smési a okyslicovadlo 19%, nepodarilo se mi vSak dohledat presné
chemické slozeni. Dalsi charakteristiky paliva jsou v vypsény tabulce 4. [34]

Tabulka 4: Specifikace paliva Blue Thunder [34]

Palivo Blue Thunder
Slozeni (palivo / okyslicovadlo) 81 /19
Hustota [g/cm?] 1,62508
Teplota hoteni [K] 2616
Rychlost hofeni (exponent / koeficient) | 0,3421 / 0,047
Tlak v SK [MPa] 6,9

Rychlost hoteni palivové smési v zavislosti na tlaku ve spalovaci komote je zobrazena na
obrazku 29. V tabulce 4 vidime, ze pracovni tlak ve spalovaci komorie je 6,9 MPa, avsak
dle grafu je motor navrzen s rezervou a je schopen pracovat az do 10 MPa.
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Obrazek 29: Zavislost rychlosti hofeni na tlaku ve SK [34]
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Vyrobce nikde neuvadi, jaka je pfesnd geometrie palivového zrna uvnitf, ani jejich pocet v
motoru. Podle grafu prubéhu hoteni na obrazku 28 muzeme usoudit, ze tvar je pravdépodobné
hvézdicovity nebo v piipadé, ze je pouzito vice palivovych zrn by jeho tvar mohl byt typu
BATES. Pro predstavu je tvar BATES zobrazen na obrazku 30.

< L

W

Obrazek 30: Tvar zrna BATES [17]

3.2.3 Zazehnuti motoru

K zazehnuti motoru uvnitt rakety bude pouzita roznétka, kterd, stejné jako raketovy mo-
tor, pochazi od vyrobce AeroTech a je soucasti baleni motoru. Jedna se o roznétku s
nazvem First Fire Jr. Igniter a je urcena pro motory kategorie E, F a G. Roznétka je
dlouha 20,32 c¢m, vyzaduje zazehové napéti o hodnoté 12 V a je zobrazena na obrazku 31.
[35]

Obrazek 31: Roznétka First Fire Jr. Igniter [35]

Cerny konec roznétky je pokryty nichromem (NiCr), ktery se pii dodéni dostateéného
elektrického proudu rozzhavi a zazehne motor. Tento konec se pred startem zastréi do
motoru skrze trysku.

Dale pottebujeme odpalovaci zarizeni, které bude z jedné strany pomoci béznych vodic¢u
+ a — pripojeno na 12 V zdroj. Jako zdroj napdajeni pouzijeme autobaterii, ktera obvykle
ma vystupni napéti o hodnoté 12 V. Dalo by se vsak pouzit i nékolik oby¢ejnych baterii
zapojenych v sérii ¢i zdsuvkové trafo s vystupnim napétim 12 V. Odpalovaci zafizeni bude
v soutézi poskytnuto poiadatelem, musi viak byt vybaveno pojistovacim tlac¢itkem, aby
nedoslo k nevyzadanému zapéleni motoru. Z druhé strany budou do odpalovaciho zafizeni
ptivedeny vodi¢e o minimélni délce 30 metri (viz tabulka 1), aby byl dodrzen bezpecnostni
odstup pfi odpalu. Vodice budou pomoci krokosvorek pfipojeny na rozvétvené konce
roznétky, Cerveny konec oznacuje + a zluty -. Schéma zapojeni pred startem je zob-
razeno na obrazku 32.
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Obrazek 32: Zapojeni odpalovaciho zafizeni pied startem

Podrzenim pojistovaciho tla¢itka a stisknutim odpalovaciho tla¢itka dojde k sepnuti celého
obvodu, zacne tak téct proud, ktery rozzhavi roznétku a dojde k zazehnuti motoru. Dle
slov poradatele bude v soutézi CRC z bezpecnostnich duvodu samotné odpaleni rakety
provedeno profesiondly.

3.3 Konstrukce rakety

Tato kapitola popisuje samotny navrh konstrukce mého raketového modelu. Nejprve je
zvolen vhodny trup a navrzeno ulozeni motoru uvnitt trupu. Nasleduje popis ndavrhu
aerodynamickych prvku, ulozeni avioniky uvniti hlavice a navrh navratového zarizeni.

3.3.1 Metodika

Cely proces navrhu konstrukce raketového modelu, hlavné aerodynamickych prvku - sta-
bilizatoru a hlavice, je iterativni proces. Tedy, jsou zkouSeny a testovany ruzné parametry
jednotlivych komponent a hledano optimalni feseni davajici co mozné nejlepsi vysledky.
Optimalni v tomto ptipadé znamenad feseni, které splnuje pozadované cile zadani, pouziva
dostupné dily a materialy, je konstrukéné jednoduché a dosahuje nejvétsiho doletu.

Prvnim krokem byl vybér vhodného materidlu a rozméru pro vyrobu trupu rakety, ten
musi byt nejen dostatecné odolny, ale uvnitt musi byt dostatek prostoru pro ulozeni
raketového motoru a avioniky. Proto byl avionicky systém navrzen soucasné s trupem,
abychom znali jeho rozméry a mohli poté trup dimenzovat pro jeho ulozeni. Nasledné
byla navrzena sestava pro ulozeni motoru uvniti trupu.

Poté co mame navrzeny trup s vhodnymi parametry, pfichazi na fadu navrh hlavice
a stabilizatoru. Ten je z vétsinové c¢asti pojat jako iterativni proces, kdy s vyuzitim pro-
gramu OpenRocket byla na zdkladnim téle rakety s motorem testovana celd fada ruznych
tvaru, rozméru a materialu aerodynamickych komponent. Bylo pozorovano, jak se zména
jednotlivych parametru projevi na celkové hmotnosti, stabilité a doletu rakety. Na zakladé
tohoto testovani je zvoleno vhodné teSeni. Nakonec je navrzeno navratové zatizeni.
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3.3.2 Trup

Pti navrhu trupu byly zaroven stanoveny zakladni rozméry celé rakety, od volby zakladniho
pruméru a materialu trupu se dale odvijel i navrh dalsich komponent. Zde je primarni, aby
trup byl pevny a odolny vuci mechanickému poskozeni, ale zaroven, aby jeho hmotnost
byla co mozna nejmensi. V trupu bude umisténo a pripevnéno navratové zatfizeni a moto-
rova loze, proto je klicové, aby byl trup nosny a uvniti byl dostatek prostoru pro ulozeni
téchto komponent. Aerodynamické prvky rakety budou k trupu z vnéjsku upevnény ¢i
prilepeny, a proto je tieba i s tim pfi volbé trupu pocitat.

3.3.2.1 Volba materialu

Existuje mnoho ruznych materidlu, které 1ze pro vyrobu trupu pouzit a fadu z nich jsem
zvazoval. Mezi raketovymi modelaii jsou nejcastéji pouzivané materialy klasicky karton
nebo spiralové vinuty papir, které jsou relativné lehké, levné a snadno dostupné, ale jsou
nachylné k mechanickému poskozeni a casto je problém k nim napevno pridélat stabi-
lizatory. Také z obavy, ze by papirovy material nemusel odolat teploté vzniklé horenim
raketového motoru, jsem jej z volby vyradil. Dalsi moznosti je laminat, ktery je sice me-
chanicky a tepelné odolny, ale je celkem tézky a drahy. Jako vhodny kompromis se jevi
ruzné plastové materidly (napt. PVC nebo ABS), které jsou velmi odolné, lehké, snadno se
zpracovavaji a jsou dostupné jako prefabrikované dily. Nékteré z nich jsou dokonce ptimo
vytvorené pro pouziti jako télo raketovych modelu, napiiklad materidly Blue Tube (BT)
nebo Quantum Tube (QT), ty jsou vsak dostupné pouze od specializovanych vyrobcu
a bylo by nutné je objednat ze zahrani¢i. Déle jsem jesté uvazoval nad moznosti vyro-
bit trup z néjakého z kompozitnich materialu na bazi uhlikovych vldken, které jsou sice
drazsi, ale mohou byt vhodnym materidlem k témto ucelum. Nakonec se vsak ukazalo, ze
pouziti kompozitt je vhodné spise pro silnéjsi rakety a pro tu nasi existuji i lepsi feseni. [38]

Jelikoz trup obvykle tvoii nejhmotnéjsi ¢ast celého raketového modelu, je hmotnost ma-
terialu, respektive jeho hustota klicovou vlastnosti. Celkova hmotnost trupu valcovitého
tvar pak roste s jeho rozmeéry dle vztahu 4, kde

@
2

d;

m=(Vo—=Vi)-p=|[(m-( )2'5)—(7'(5)2'5)]4) (8)

m je hmotnost trupu, V je objem valce, p je hustota materidlu, [ je délka trupu, d, je
vnéjsi a d; je vnitini prumeér. Pii navrhu bylo testovano, jak se volba materidlu a rozmeéru
trupu projevi na jeho hmotnosti. Hustoty zvazovanych materialu jsou v tabulce 5.

Tabulka 5: Srovnani hustoty materidlu pro vyrobu trupu [36]

Materidl Hustota [g/cm?]
Karton 0,68
Papir 0,82
Laminat 1,85

PVC 1,38

ABS 1,060

BT 1,3

QT 1,05
Kompozitni materialy 1,3-16
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Obecné plati, ze ¢im je pevnéjsi materidl trupu, tim muze sitka jeho stény byt mensi.
Vyssi pevnost ale muze byt na tkor vyssi hustoty, a tim i hmotnosti daného materialu.
Po pruzkumu ve kterych rozmérech vnitiniho a vnéjstho pruméru jsou trubky z materialu
v tabulce 5 dostupné a propoctu jejich hmotnosti, byl zvolen material ABS.

ABS (Akrylonitrilbutadienstyren) je amorfni termoplasticky polymer, ktery je odolny vuci
mechanickému poskozeni, je tuhy, houzevnaty, ma nizkou tepelnou vodivost a snadno k
nému piilne barva i epoxid. M4 nizkou hustotu a je pevny (viz tabulka 6), tudiz muze byt
sténa trupu tenka. Material ma pomérné vysoky koeficient teplotni roztaznosti, avsak po-
kud se vyvarujeme primému kontaktu motoru se sténou trupu, material bude dostacujici.
Dulezité fyzikalni vlastnosti materidlu ABS jsou v tabulce 6.

Tabulka 6: Fyzikaln{ vlastnosti materidlu ABS [37]

Materidl ABS
Hustota [g/cm?] 1,060
Tepelnd vodivost [W/m-K] 0,160
Koeficient teplotni roztaznosti [K™!] | 85,70
Younguv modul [GPa] 2,240
Modul pruznosti ve smyku [MPa] 805,0
Pevnost v tahu [MPa] 20,0

3.3.2.2 Rozméry a model trupu

Trup bude vyroben z trubky z materidlu ABS, ktera je dostupna jako prefabrikovany dil
v nékolika ruznych rozmérech. Pruméry trubek se pohybuji od jednotek az po stovky mm,
délka prefabrikovanych trubek vétsinou zac¢ind na 1000 mm. Abychom zamezili kontaktu
materidlu s hoficim motorem, zvolime prumér trupu s ohledem na prumeér motorové loze,
ktery byl zvolen 34 mm. Zaroven byl navrzen avionicky systém umistény na PCB desce
o rozmérech 48 x 90 x 2 mm. Trup tedy musi mit prumér miniméalné 48 mm, aby se do
néj avionicky systém dal ulozit.

Nakonec byla zvolena trubka s vnitinim prumérem 57 mm, sitkou stény 1,5 mm a délkou
1000 mm. Délka trupu byla zvolena 570 mm, aby bylo dodrzeno pravidlo, ze délka trupu
odpovidé priblizné 10nasobku jejtho pruméru. Trubku si tedy bude tfeba zkratit na
pozadovanych 570 mm. Celkova hmotnost trupu byla vypoctena dosazenim rozméru do
vztahu 8 a je rovna 166,5 g. Rozméry trupu jsou uvedeny v tabulce 7.

Tabulka 7: Rozmeéry trupu

Materidl | [ [mm] | d; [mm)] | d, [mm] | Sitka stény [mm]| | Hmotnost [g]
ABS 270 o7 60 1,5 166,5

Cely trup bude potizen jako prefabrikovany dil. Jedind potiebna tiprava bude jeho zkraceni
na pozadovanych 570 mm délky, to lze provést pomoci bézné pilky na zelezo nebo flexou
s vhodnym kotoucem. Zadné dalsf dpravy trupu nebudou potieba, jelikoz ostatni dily k
nému budou pouze lepeny, vice v kapitolach 3.3.2.3 a 3.3.3.3. Pro vizualizaci trupu byl
vytvoren jeho model v programu Inventor, ten je i s kétami zobrazen na obrazku 33.
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Obrazek 33: Model trupu

3.3.2.3 Ulozeni motoru

Motor bude v trupu rakety umistén v motorové lozi, kterd bude slouzit k jeho ulozeni
a zaroven jako izolace pred vznikajicim teplem. Prestoze pouzity motor je samostatné
izolovan, muze i tak béhem letu dojit k zahfati jeho povrchu na nékolik desitek stupnu.
Prave proto bude pro jistotu motor ulozen v motorové lozi, coz bude trubice dimenzovana
na rozmeéry motoru, do které se motor néasledné zasune. K tomu nam postaci obycejna
duta trubka z kartonu, ktery sam o sobé mé nizkou tepelnou propustnost. Bude pouzita
trubka o vnitinim prumeéru 30 mm, Sifce stény 2 mm a zkracena na 127 mm délky. Délku
loze volime o trochu delsi, nez je délka motoru (124 mm), aby na jejim konci zbyl kratky
prostor pro usmérnéni plynu vzniklych explozi vystielovaci naplné. Zaroven volime trubku
radéji o 1 mm $ir${ v pruméru, nez je motor (29 mm), aby se do ni bez problému vesel.
V piipadé, ze by se motor uvnitt trubky pohyboval, muzeme ho jesté obalit vhodnou
vrstvou tepelné izolacniho materidlu, napt. papiru nebo alobalu. Dosazenim do vztahu 8
byla vypoctena hmotnost motorové loze, ktera je 17,3 g.

Motorova loze bude objata dvéma stfedicimi krouzky ve tvaru mezikruzi, pomoci kterych
bude upevnéna ke zbytku trupu. Stredici krouzky jsou vlastniho ndvrhu a budou vytistény
pomoci 3D tisku z materidlu ABS. Krouzky budou k motorové lozi ptilepeny epoxidovym
lepidlem, a tak byla jejich sitka zvolena 6 mm, aby byla dostatecnd plocha k pevnému
prilepeni. Ve stiedicich krouzcich jsou vytvoteny 4 otvory o pruméru 4 mm, které umozni
pristup vzduchu do téla rakety a vyrovnala se tak hladina tlaku uvnitt. Krouzky byly
vymodelovany v Inventoru, odkud budou také exportovany pro nasledny 3D tisk. Hmot-
nost krouzku byla vypoctena programem Inventor a je 10,1 g. Model stiediciho krouzku
s rozméry je zobrazen na obrazku 34, ve vétsim detailu i s vykresy je pak v priloze 1.

Obréazek 34: Model stiediciho krouzku
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Stredici krouzky budou na motorové lozi dva, jeden bude umistén ve vzdalenosti 10 mm
od zadniho konce loze (od trysky) a druhy ve vzdalenosti 80 mm. Tyto rozméry byly zvo-
leny, aby se celé ulozeni dalo na pevno prilepit k trupu a zaroven, aby se sestava snadno
kompletovala. Celé ulozeni motoru i s kétami je zobrazeno na obrazku 35.

127,00 mm

6,00 mm 6,00 mm

©34,00 mm

m;oﬂ fnm

mm
=~ 80,00 mm

Obrazek 35: Model ulozeni motoru

Cela sestava ulozeni motoru bude zasunuta uvnitt trupu a sttedici krouzky budou ptilepeny
k jeho vnitfnim sténdm pomoci epoxidového lepidla. V nasem piipadé nebude na konci
motorové loze pouzita blokaéni prepazka jak je tomu bézné, jednak jelikoz soucasti mo-
toru je obru¢ umisténd na jeho zadnim konci (u trysky), kterd bréani pohybu motoru déle
dovniti. A také proto, ze vystielovaci ndpln na prednim konci motoru pouzijeme k ak-
tivaci navratového zatizeni. Po zasunuti motoru do loze jesté obmotame obruc tejpovaci
paskou a prilepime ji k trubce motorové loze, abychom zajistili dostatecné upevnéni mo-
toru k lozi a ten tak nevypadl ven. Celé ulozeni i s motorem je vizualizovano na obrazku 36.

&2

Obrézek 36: Model ulozeni motoru 1 s motorem
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3.3.3 Aerodynamické prvky

Aerodynamické prvky rakety jsou hlavice a stabilizatory, pii jejich navrhu je hlavnim cilem
zaruceni stability modelu a minimalizace odporu vzduchu. Aerodynamické prvky maji
také vyznamny vliv na celkovy vzhled rakety, a proto i tento faktor hral pii jejich navrhu
roli. Hlavnim nastrojem pfi navrhovani aerodynamickych prvki byl program OpenRocket.

3.3.3.1 Navrh v OpenRocket

V programu OpenRocket byl vytvoren model naseho nédvrhu, jiz s danymi rozméry trupu,
ulozeni motoru a definovanym raketovym motorem. Na model byla nasledné ptidana hla-
vice a stabilizatory, a poté iterativnim procesem testovany ruzné tvary, rozméry a umisténi
téchto prvku, dokud nebylo nalezeno feseni, které davalo nejlepsi vysledky a je popséno
nize. Program v realném case pocita stabilitu, odhadovany dolet, maximalni zrychleni a
rychlost, a na zakladé téchto hodnot bylo zvoleno vysledné feseni aerodynamiky. Model
v OpenRocket je zobrazen na obrazku 37.
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Obréazek 37: Navrh modelu v OpenRocket

3.3.3.2 Hlavice

Ze vSech ruznych tvaru hlavic jsou pouze nékteré vhodné pro parametry naseho modelu,
respektive pro rychlost, kterou se muze pohybovat. Maximalni mozna rychlost genero-
vana motorem byla urcena vypoctem rychlosti proudéni spalin a dosazenim do vztahu 2.
Vypocet byl proveden pro hmotnost rakety 700 gramu (celkovd hmotnost v kapitole 3.5).

Ve = sp g ; A’U = Ve * ln(@) = 204,35 m/S (9)
my
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Hodnota 204,35 m/s odpovidé piiblizné 0,62 Ma. Hleddme tedy tvary vhodné pro rych-
losti nizsi nez je 1 Ma, tzv. subsonické rychlosti. Na zédkladé analyzy obrazku 14 v kapitole
2 bylo zjisténo, ze nejlepsi aerodynamické vlastnosti pro subsonické rychlosti maji tvary
parabolické, exponencialni nebo profily ze série HAACK.

Kazdy z téchto tvaru jsem tedy zkusil osadit na model v programu OpenRocket, pro-
vedl jsem simulace a nasledné porovnal vysledné hodnoty maximélni rychlosti, zrych-
leni a dosazené nadmotské vysky. Jednotlivé tvary maji jesté vice ruznych typu, které
jsou dany tvarovym parametrem a ten presné definuje jejich geometrii. Vysledné hodnoty
pro vSechny vhodné tvary a typy hlavic jsou uvedeny v tabulce 8. Ostatni komponenty,
rozmeéry a materidly modelu jsou pro vSechny simulace stejné.

Tabulka 8: Srovnani jednotlivych tvaru hlavice

Tvar - typ hlavice Max. rychlost [m/s] | Max. zrychleni [m/s?] | Vyska [m] | C,
Parabola (k=1) 183 163 812 0,03
Parabola (k=0,75) 184 163 818 0,03
Parabola (k=0,50) 181 163 799 0,04
Parabola (k=0,25) 181 164 739 0,1
Parabola (k=0) 174 163 629 0,29
HAACK - LD 183 163 814 0,03
HAACK - LV 183 162 810 0,03
Exponencidlni (x/?) 183 162 813 0,03

Na zakladé této analyzy jsem se rozhodl pouzit hlavici parabolického tvaru s koeficientem
k = 0,75, kterd jednak dosahuje nejlepsich vysledku, a zaroven i vypada vizudlné dobrte.
Parabolicky tvar je definovan dle vztahu 10 a jeho geometrie je zobrazena na obrazku 38.

2 (L) — k- (%)
2—k

) 3 k=075 (10)

Obrazek 38: Geometrie parabolické hlavice [39]

Koneéna délka hlavice byla zvolena 130 mm, tak aby platilo obecné uznavané pravidlo, ze
délka hlavice by méla odpovidat ptiblizné % délky trupu rakety, ktera je 570 mm. J4 jsem
hlavici zvolil jesté o trochu delsi, jelikoz do ni a jejiho ramene planuji umistit avionicky
systém, jehoz uloZeni bude popsano zvlast v kapitole ulozeni avioniky. Zakladni pramér
hlavice odpovida vnéjsimu pruméru trupu, tedy 60 mm. Soucésti hlavice je také rameno,
které se zasouva dovnitt trupu a jeho prumér bude o 0,6 mm mensi nez je vnitini pruméru
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trupu, tedy 56,4 mm. Délka ramena se obvykle voli stejnd jako je vnéjsi prumeér trupu, ja
ji vak prodlouzil na 75 mm, aby zde byl prostor na ulozeni avioniky. [29]

Volba materialu a vyroba

Pro vyrobu hlavice jsem se rozhodl pouzit 3D tisk, jednak jelikoz presna ruéni vyroba
takového tvaru by byla slozitd, a také pro ziskani zkusenosti s touto moderni technologii
vyroby. Pro 3D tisk se nabizi velké mnozstvi materialu, z nichz nejéastéjsi a nejdostupnéjsi
jsou materidly PLA a ABS. PLA je bioplasticky materiél, ktery je pruzny, tvrdy a odolny.
Jeho vyhodou je, ze se témér viibec nerozpina a vytisky jsou tak pevné a kvalitné spojené.
Nevyhodou je nizsi teplotni odolnost, coz vsak u hlavice neni problém. ABS je naopak
material vysoce odolny vuéi teplotam, avsak jeho tisk je u vétsich komponent podstatné
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krouzky pro ulozeni motoru. Hlavici tedy vytiskneme na 3D tiskdrné z materialu PLA.

Pro 3D tisk potfebujeme nejdiive vytvorit 3D model hlavice, kterou chceme vytisk-
nout. Ten muzeme vytvorit sami napriklad v Inventoru, nebo je mozné najit a pouzit
nekteré z volné dostupnych schémat na webu, a upravit si ho pro vlastni potiebu. Exis-
tuje mnoho webu, kde jsou volné ke stazeni digitdlni schémata ke 3D tisku, naptiklad
www.thingiverse.com nebo www.yeqgi.com. Zde jsem nasel nékolik vhodnych a upravi-
telnych schémat, avsak v pozdéjsi fazi navrhu jsem dosel k nézoru, ze v hlavici bude
ulozena avionika, a tak jsem nakonec vytvoril vlastni model hlavice.

Model hlavice jsem navrhl v Inventoru, kde jsem nejprve dle vztahu 10 vytvoril 2D pro-
fil parabolické hlavice s ramenem ve zvolenych rozmeérech. Cely profil jsem nasledné s
vyuzitim funkce rotace otocil kolem osy a vytvoril tak 3D model. Do profilu jsem zespod
vytvoril otvor u pruméru 52 mm do kterého bude nasledné vlozen modul pro ulozeni
avioniky. Vnitini povrch hlavice uvniti otvoru je pokryt vnitinim zavitem M52x2 o délce
90 mm, ktery bude slouzit k upevnéni avionického modulu uvnitf. Hmotnost hlavice byla
spocitana programem Inventor a je 102 g. Vysledny model hlavice je zobrazen na obrazku
39, ve vétsim detailu véetné vykresu v priloze 1.

Obrazek 39: 3D model hlavice
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Ulozeni avioniky

7 duvodu pouziti vystielovaci naplné z motoru k aktivaci ndvratového zafizeni je nutno
avionicky systém ulozit bezpecné a mimo trup, tak aby pii explozi naplné nedoslo k jeho
poskozeni ¢i uvolnéni. Proto systém avioniky nebude umistén v trupu, jak je tomu bézné,
ale bude ulozen v hlavici.

Pro ulozeni tak byl navrzen kryt valcovitého tvaru o délce 100 mm a prumeéru 52 mm,
ktery je z vnéjsi strany pokryt vnéjsim zavitem typu M52x2 o délce 90 mm. Uvnitt krytu
je prostor o pruméru 48,2 mm a délce 90 mm do kterého se vlozi PCB deska avioniky o
rozmeérech 48 x 90 x 2 mm. Rozmeéry byly zvoleny tak, aby se avionika uvniti nemohla po-
hybovat ani v radidlnim, ani v axidlnim sméru. Po ulozeni avioniky se kryt pomoci zavitu
na pevno nasroubuje dovnitt hlavice rakety. Soucasti krytu je také vybézek s ockem, které
bude slouzit k usnadnéni zasroubovani a k uvazani poutaciho lanka, které drzi pohromadé
telo rakety, hlavici a padak. V horni ¢asti krytu jsou dvé dirky o pruméru 6 mm vytvorené
pro piistup vzduchu kvuli barometrickému modulu. Hmotnost krytu pro avioniku byla
vypoctena programem Inventor a je 37 g. Kryt pro ulozeni avioniky je zobrazen na obrazku
40, ve vétsim detailu véetné vykresu pak v ptiloze 1.

Obrazek 40: Ulozeni avioniky

Ulozeni avioniky bude, stejné jako hlavice rakety, vytisténo na 3D tiskdrné z materidalu
ve stfedu a nenarusilo tak stabilitu celé rakety. Vzhledem k tomu, ze napéjeci baterie bude
priloZzena na jedné strané PCB desky, pfilozime ke druhé strané desky zatizeni obdobné
hmotnosti (38g), abychom zatizeni vycentrovali. Baterii i zavazi poté k desce ptipneme
stahovaci paskou a vlozime do krytu. Avionika s baterii i zdvazim ulozena v krytu a v
hlavici je vizualizovana na obrazku 41.

(a) Avionika v krytu (b) Kryt v hlavici

Obréazek 41: Ulozeni avioniky
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3.3.3.3 Stabilizatory

Hlavnim néstrojem pfi navrhu tvaru, rozméru a umisténi aerodynmickych stabilizatoru
byl opét program OpenRocket. Nabizi se volba tvaru eliptického nebo lichobéznikového,
elipticky tvar je povazovan za vhodny pro raketové modely pohybujici se subsonickymi
(< 0,8 Ma), maximélné transsonickymi (0,8 - 1,2 Ma) rychlostmi. Pro modely dosahujici
vyssich rychlosti je jiz vhodné pouzit tvar lichobéznikovy. Dle vypoctu 9 se maximalni
rychlost nasi rakety bude pohybovat kolem 0,62 Ma, presto jsem se rozhodl pouzit stabi-
lizatory lichobéznikového tvaru, jednak jelikoz jejich vyroba bude snazsi a zaroven vypa-
daji vizudlné lépe. [17]

Dalsim dulezitym parametrem je pocet stabilizatoru. Puvodné bylo pocitano se ¢tyimi,
coz je varianta, kterd se pouziva castéji a je konstrukéné jednodussi. Avsak vzhledem k
umisténi avioniky v hlavici a navratového zafizeni relativné vysoko v trupu rakety, se i
celkové tézisté posunulo vyse. Stabilita rakety tak dosahovala hodnoty az 3 cal, coz neni
zadouci. Proto byla zvolena varianta se tfemi stabilizatory, ktera ovlivnila umisténi CG
a CP tak, ze se stabilita opét pohybovala v pozadovanych mezich (1,5 - 2,5). Soucasné
probihal i navrh samotného profilu, rozméru a umisténi stabilizatoru, to bylo provadéno
modifikovanim jednotlivych parametru zobrazenych na obrazku 42.

Uhel
sklonu Délka
sklonu
Hloubka u
kofene
Hloubka u
Spicky
Vyska

Obrazek 42: Parametry stabilizatoru

Pouziti simulatoru OpenRocket, ktery nam v redlném case aktualizoval hodnotu sta-
bility a doletu s kazdou zménou, ndm umoznilo nalézt optimalni aerodynamicky tvar
pro nase stabilizatory. Bylo vyzkouSeno nespocet variant, kdy byly testovany kombinace
ruznych hodnot vSech parametru. Nakonec bylo nalezeno vhodné feseni dosahujici nej-
lepsich vysledku letu, to nésledné bylo doladéno na hodnotu stability 2 cal. Vysledné
rozmeéry stabilizatoru jsou uvedeny v tabulce 9 a jeho model je zobrazen na obrazku 43.

Tabulka 9: Rozmeéry stabilizatoru

Parametr Hodnota
Hloubka u kotfene [mm)] 90
Hloubka u $picky [mm)] 45
Vyska [mm] 55
Délka sklonu [mm] 150
Uhel sklonu [] 69,9
Sitka [mm)] 4
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Obréazek 43: Profil stabilizatoru

Volba materialu a vyroba

K vyrobé stabilizatoru se obecné da pouzit kterykoliv material, avsak podobné jako u
vétsiny ostatnich komponent rakety, je volba materialu klicova hlavné z duvodu ovlivnéni
hmotnosti modelu. Vahal jsem, zda k jejich vyrobé opét pouzit 3D tisk z plastovych
materidlu. Ukazalo se vSak, ze velmi ¢asto pouzivanymi materidly, které jsou navic jesté
vyrazné lehéi nez tiskové materialy ABS nebo PLA | jsou balsové dievo nebo preklizka. [38]

Balsové dievo by se svou hustotou pouhych 0,17 g/cm?® bylo idedlni, avsak jeho pouziti
se nedoporucuje u modelu silnéjsich nez je kategorie D. Naopak preklizka je doporucena
jako jeho nahrada u motoru kategorie E az H, a tak jsem se ji rozhodl pouzit. I v simu-
lacich vychazi s preklizkovymi stabilizatory lepsi vysledky nez s plastovymi, hlavné diky
snizeni celkové hmotnosti rakety. Hustota pieklizky se pohybuje okolo 0,63 g/cm?, snadno
se opracovava a bez problému k ni pfilne lepidlo i barva. [36]

K vyrobé stabilizatoru nam postaci porizeni preklizkové desky o Sifce 4 mm. Na desku
pak pouze zakreslime pudorys stabilizatort a vytizneme. Nasledné jesté vytiznuté profily
zbrousime, abychom minimalizovali ostré hrany a tim jejich aerodynamicky odpor.

Umisténi a uchyceni stabilizatora

Stabilizatory budou umistény ve spodni ¢asti trupu, ktery budou presahovat o 10 mm.
Kratky ptresah je volen pro zvysSeni celkové stability modelu a je zobrazen na obrazku 44a.
Jednotlivé stabilizatory budou umistény ve vzdalenosti 120° od sebe po obvodu trupu tak,
jak je zobrazeno na obrazku 44b.

(a) Pohled ze strany (b) Pohled zespod

Obréazek 44: Umisténi stabilizatoru
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Stabilizatory budou k trupu prilepeny pomoci epoxidového lepidla, to by mélo bez problému
pevné prilnout dievéné stabilizatory k plastovému trupu. Stabilizatory by se daly upevnit
i pomoci sroubt, avsak to by opét navysilo hmotnost a slozitost celého modelu. V testo-
vaci fazi vSsak bude potieba otestovat, zda jsou stabilizatory dostatecné pevné prilepeny.
V programu Inventor byl vytvoren model stabilizatoru a vypoctena jejich hmotnost, kterd
je9g.

Kontrola flutteru

Béhem reserse bylo zjisténo, ze i stabilizatory raketovych modeli, srovnatelnych s tim
nasim, mohou utrpét selhdani vlivem flutteru. Flutter je definovan jako dynamickd nesta-
bilita spojena s interakci aerodynamiky, elastiky a setrvacné sily. Jednoduse feceno, pri
letu vznikaji pusobenim proudu vzduchu na stabilizatorech mechanicka vinéni, ktera pti
prekroceni ur¢ité rychlosti mohou stabilizatory poskodit. Je tedy tifeba ovérit, zda nase
raketa neprekroci hrani¢ni rychlost flutteru, ktera vychazi z vlastnosti materialu, rozmeéru
stabilizatoru a je ddna vztahem 11, [40]

G-2-(AR+2)- (L)3
Vf:a-
1,337 - AR3 - p- (A +1)

(11)

kde a predstavuje rychlost zvuku, G je smykovy modul materidlu, AR je pomér druhé
mocniny vysky ku plose stabilizatoru, t je sitka stabilizatoru, ¢ je hloubka profilu u korene,
p je tlak okoli a A je pomér hloubky profilu u kofene a u Spicky.

e~/

kritictejsi. Na hladine 0 m. n. m. je tlak p = 1013,25 hPa a rychlost zvuku a = 340, 2
m/s. Jako materidl na vyrobu stabilizatori bude pouzita preklizka, u které se modul
pruznosti ve smyku pohybuje v rozmezi 0,138 - 0,207 GPa [41], my radéji pouzijeme tu
nizsi hodnotu, tedy G, = 0,138 GPa. Zbyvajici hodnoty dopoc¢itame z parametru stabi-
lizatoru uvedenych v tabulce 9 a dosadime do vztahu 11.

Vi Gp-2-(0,81+2) - (555)°
! 1,337 (0,813 - p- (0,5 + 1)

=340,2-/0,63 = 270,13 m/s  (12)

Vysledna rychlost flutteru ndm vypoctem v rovnici 12 vychdzi V; = 270,13 m/s. Z
vypoétu 9 ndm maximéalni rychlost rakety 204,35 m/s. Navrh stabilizatort je tedy z tohoto
pohledu bezpecny a nemélo by dojit k jejich selhani vlivem flutteru.

o8



3.3.4 Navratové zarizeni

Pro nasi raketu se jako vhodné navratové zarizeni jevi padak nebo brzdici stuha, navratové
zafizeni na jiném principu by bylo pro nase tucely zbytecné slozité a prakticky i méné
ucinné. Brzdici stuha se obecné pouziva u mensich raketovych modelt, kde se celkovy
impuls motoru pohybuje maximalné v fadech desitek Ns. Nas motor ma celkovy impuls
o hodnoté 136,6 Ns, a proto jako navratové zatizeni pouzijeme padak. [24]

Padaku existuje nékolik ruznych tvaru - ¢tvercovy, kruhovy, pulkulovy nebo Sesti a vice
uhelnikovy. VSechny tyto typy, krom ptlkulového, se pouzivaji pouze u lehkych raketovych
modelu (fddové maximdalné nékolik stovek gramu). Celkovd hmotnost naseho raketového
modelu se bude odhadem pohybovat okolo 700 - 800 gramu (vice v kapitole 3.5), proto
radéji z duvodu bezpecnosti volime padédk pulkulovy, u kterého vime, ze bude dostacujici.

Otvor
> ~e—
Vrchlik

Prumér
Poutaci SAdrky
1,15 x primér

)

Uzda
»

Obrazek 45: Pulkruhovy padak [42]

3.3.4.1 Navrh padaku

Pulkulovy padék se skldada z nékolika ¢asti. Hlavni ¢asti je vrchlik, coz je plocha, ktera
vytvaii aerodynamicky odpor a zpomaluje tak klesani rakety. Vrchlik je pravidla tvoren z
nékolika mensich dili spojenych k sobé a je spoutdn poutacimi siitrkami, které zajistuji
prenos sily od vrchliku k uzdé, ktera je pak spojena se samotnou raketou. Uzda vyrobend
z pruzného materidlu zaroven slouzi jako tlumic, ktery ¢asteéné eliminuje sily vzniklé
vystielenim a rozevienim padaku tak, aby nedoslo k zptetrhani poutacich snurek béhem
jeho rozkladani. Otvor ve stfedu vrchliku slouzi ke stabilizaci padaku.
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Zakladni rozmeéry

V nasledujicich vypoctech budeme pocitat s tim, ze raketa bude vazit 907 g, prestoze
realné jeji hmotnost bude nizsi. Je to proto, ze zatim celkovou hmotnost rakety nezname,
a hodnota 907 g je jeji maximalni pripustnd vzletova hmotnost dana raketovym motorem,
tudiz tuto hranici urcité neptekroc¢ime a mame zde néjakou rezervu. Zékladnim parame-
trem potirebnym pro vyrobu padaku je jeho prumeér, ktery vychazi ze vztahu 13,

2-m-g
Vy =4 ——= 13
Vocp (13)
kde V; je pozadovand sestupova rychlost rakety, m je celkova hmotnost rakety, g je gra-
vitacni zrychleni, p je hustota vzduchu, Cp je koeficient aerodynamického odporu a A je

pudorysna plocha padédku. Do toho vztahu si za A dosadime vzorec pro vypocet kruhové
plochy (vzorec 14) a nésledné si ze vztahu 13 vyjddiime prumeér d.

- d?

4

8-m-g
d:\/—p'%%vs2 (15)

Do vztahu 15 si poté dosadime a vypocteme hodnotu minimélniho pruméru padaku. Za
hmotnost rakety dosadime m = 0,907 kg a za gravita¢ni zrychlenf g = 9,81 m/s?. Cilov4
dopadova rychlost by se méla pohybovat v rozmezi 3,5 - 4,5 m/s [29], my si zvolime
stfedni hodnotu, tedy 4 m/s. Koeficient aerodynamického odporu pro pulkulové padaky
se bézné udava C, = 0,75 [29] a za p dosadime hustotu vzduchu, kterd je py = 1,29 kg/m?3.
Dosazenim do vzorce dostaneme:

8-0,907-9,81 B
d_\/1729.0775.%42_\/1,4636_1,20 (16)

A:

(14)

Dle vypoé¢tu musi minimalni prumér navrhovaného padaku, pro to, aby paddk dok&zal
zpomalit pad rakety o hmotnosti 907 gramu na sestupovou rychlost 4 m/s byt d > 1,20
m. Délka poutacich snurek ma byt rovna 1,15ndsobku [29] prumeéru padéku, tedy 1,38 m.

3.3.4.2 Vyroba padaku

Ruéni vyroba pulkulového padiku je pomérné slozitda a vyzaduje zkusenost se Sitim na

vvvvv

Hotové padédky jsou k zakoupeni v ruznych hobby prodejnéach (napt. astramodel.cz), kde
jsou k sehnéni v ruznych materidlovych provedenich a prumérech (od 15 cm az do 200
cm). Jejich cena se pohybuje v fadech nizsich stovek az po 2 tisice korun.

J& jsem nakonec zvolil padédk z extra mékkého textilnitho materidlu, ktery je lehky a
odolny vuci roztrzeni. Padak je k dispozici v prumeéru 1,25 m, tedy spliujicim podminku
d > 1,20 m. Hmotnost padédku je 50 g a unese uzitecné zatizeni az 1200 g. Padék si
nasledné musime poskladat a zabalit tak, abychom ho mohli umistit do trupu rakety.

60



Zpusob jak padédk poskladat je uveden na obrazku 46.

Obrazek 46: Zabaleni paddku [24]

3.3.4.3 Ulozeni padaku

Slozeny padéak je tfeba mit uvnitt rakety upevnény k trupu i k hlavici, aby celd konstrukce
zustala po jeho vystieleni pohromadé. K tomuto uc¢elu pouzijeme pruznou poutaci Snuru,
kterou spojime trup s hlavici uvnitt rakety. Jako poutaci sntra nam poslouzi bézné elas-
tické lanko o délce ptiblizné 50 cm. Jeden konec lanka vlepime do prehnutého tvrdého
papiru, ktery poskladame a ptilepime ke sténé uvnitt trupu. Druhy konec privazeme k
ocku, které je k tomu vytvoreno na modulu ulozeni avioniky. Néasledné k lanku vytvorenim
smycky pfipoutdame i snurky celého padaku. Pred vlozenim samotného paddku dovniti
trupu je vhodné jesté mezi raketovy motor a paddk umistit ucpavku (vice v kapitole
2.3.3.3), aby nedoslo k piimému kontaktu spalin z exploze a paddku. Paddk bude v trupu
ulozen volné.

3.3.4.4 Vypusténi padaku

K vypusténi padaku pouzijeme vystielovaci napln umisténou v raketovém motoru, ktery
bude v modelu pouzit. Motor Aerotech G80 ma na své zadnim konci zabudovany vystielovaci
naboj ve kterém je ulozeno 1,4 gramu ¢erného stielného prachu. Tato napln 7 sekund po
vyhoteni posledniho paliva uvniti motoru exploduje a uvolnéné plyny vymrsti padak spolu

s hlavici ven z trupu, kde se padék poté proudem vétru rozevie. [32]

61



3.4 Avionika

Raketovy model je vybaven systémem avioniky, ktery se bude sklddat z palubniho pocitace,
senzoru pro sbér dat, modulu na microSD kartu a nékolika béznych soucastek. Ukolem
celého systému bude sbirat data ze senzoru a zapisovat je do souboru vytvoieného v
paméti na SD karté. Celé zarizeni bude napdjeno z baterie.

3.4.1 Pozadavky

Tabulka 10: Tabulka pozadavku na avionicky systém

Oznaceni Pozadavek
REQ-01 Avionicky systém je vybaven LED diodami, které indikuji jeho
aktudlni stav. Oranzova - pripraveno, cervend - chyba, zelena - shér dat.
REQ-02 Avionicky systém sbird data ¢i jsme schopni nasledné dopocitat

informace o prubéhu letu - rychlost, zrychleni a nadmortska vyska.

REQ-03 | Data jsou sbirdana s frekvenci alespon 20 Hz.

REQ-04 | Data jsou zapisovana na SD kartu s moznosti nasledného zobrazeni v PC.

REQ-05 | Baterie dokaze napéjet avionicky systém s dostatecnou rezervou.

3.4.2 Architektura

N4&s raketovy model bude mit, podobné jako bézné prumyslové rakety, systém avioniky
rozdéleny na dva segmenty - letovy a pozemni. Ukolem letového segmentu je shirat
pozadovana telemetrickda data a zapisovat je do paméti na microSD kartu. Cilem po-
zemniho segmentu bude tato data nasledné nacist, zpracovat a zobrazit na pocitaci. Navrh
architektury avionického systému je zobrazen na obrazku 47.

[ Letovy segment
MicroSD modul
Baterie ‘ Arduino NANO
W ‘ ATMEGA328
MU B arometr
MPU - 6050 BMP 280
Zrychleni X2 Uh;‘zl"\fz""[ﬂ,‘]"‘a Teplota [°C] Tlak [hPa]

Pozemni segment ]

Zrychleni [m  s*2]
—

Obrazek 47: Architektura avionického systému
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3.4.2.1 Letovy segment

Prvnim krokem bylo zvolit hlavni fidici pocitac, ktery bude cely avionicky systém ovladat.
Kdyz jsem se rozhodoval, ktery z dostupnych mikropocitacu pouzit, byl pro mé dulezity
jeho celkovy rozmér a hmotnost. Proto jsem se nakonec rozhodoval mezi Raspberry Pi
Pico nebo nejmensi verzi Arduina, Arduino Nano. Prestoze je Raspberry Pi papirové
vykonnéjsi (ma vyssi vypocetni rychlost a kapacitu paméti) a levnéjsi, rozhodl jsem se
nakonec pro Arduino, které naopak dokaze pracovat s vyssim vstupnim napétim, ma vice
analogovych pinu a hlavné je o trochu mensi a lehc¢i. Také méa predchozi zkuSenost s
zafizenim Arduino a jeho snazsi dostupnost hrala pii vybéru roli. [43]

Hlavnim tidici jednotkou letového segmentu bude mikropoc¢ita¢ Arduino Nano. Ten bude
spolu s dalsimi komponenty zasazen do PCB desky vlastniho navrhu. Pro sbér dat budou
pouzity dva senzory — inercidlni métici jednotka MPU-6050 a barometricky modul BMP
280. Inercidlni jednotka sbird data o aktualnim zrychleni a uhlové poloze v osich z, y
a z, na zakladé kterych bude poté pozemni segment schopen dopocitat prubéh rychlosti
a zrychleni rakety béhem letu. Barometricky modul sbird data o atmosférickém tlaku a
teploté, a pak z nich sdm dopocitava aktudlni nadmotskou vysku. [44]

Pro ukladani dat je zamyslena microSD karta, kterd bude zasunuta v microSD modulu
napojeném piimo na Arduino. Béhem letu se budou sbirana data ukladat do paméti na
microSD karté s frekvenci 30 Hz. Systém bude také osazen tfemi LED diodami, ¢ervenou,
zlutou a zelenou, které budou indikovat jeho aktualni stav. Po pripojeni k napajeni se
rozsviti zluta dioda a systém zacne ovérovat pripojeni jednotlivych komponent, nejprve
SD karty, poté senzoru BMP280, a nakonec senzoru MPU6050. Béhem tohoto procesu
dojde také k vytvoreni souboru data.trt na SD karté uréeného pro zapis dat, nastaveni
senzoru a jejich kalibraci. V ptipadé, ze se k nékteré z komponent nepodaii pripojit ¢i v
SD modulu nebude zasunuta SD karta, rozsviti se cervena dioda. Pokud vSe probéhne bez
problému, spusti se 10vterinova prodleva na konci které se rozsviti zelena dioda a zatizeni
zacne sbér dat. Sbér dat probiha az do odpojeni zatizeni z napajeni ¢i vyjmuti SD karty.

Samotné Arduino bude naprogramovano pres vyvojové prostiedi Arduino IDE, které
vyuziva jazyk Wiring vychazejici z C a C++. Program bude nahran do Arduina z pocitace
pres rozhrani USB. Cely systém bude napajen z 9 V baterie.

3.4.2.2 Pozemni segment

Pti navrhu architektury celého avionického systému jsem zvazoval, zda mezi letovym a
pozemnim segmentem navrhnout bezdratové komunikacni spojeni, které by telemetricka
data prendselo a zobrazovalo v realném case. To by bylo mozné realizovat naptiklad s
vyuzitim technologie LoRa nebo HC-12. Od tohoto feSeni jsem nakonec ustoupil, jelikoz
let celé rakety bude trvat pouze nékolik desitek vtefin a nasbirand data si muzeme zob-
razit az po jeho skonceni. Také by to cely avionicky systém vyrazné zkomplikovalo.

Pozemni segment se tedy bude sestavat pouze z bézného pocitace ¢i notebooku, ktery
bude vybaven ¢teckou microSD karet. Po skonceni letu bude tieba cely letovy segment z
rakety vyndat, vyjmout kartu z microSD modulu a pripojit ji do pocitace, kde si nésledné
nasbirana data muzeme zpracovat napriklad v Excelu nebo Matlabu. Cilem je z dat ziskat
informace o prubéhu rychlosti, zrychleni a maximélni dosazené vysce.
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3.4.3 Navrh HW

Pii vlastnim navrhu HW a jeho zapojeni byla pro mé zisadni minimalizace rozméru
celého zarizeni, jednoduchost a snadny pristup k vyjmuti ¢i zasunuti SD karty. Proto bylo
zvoleno Arduino Nano a dalsi nize uvedené moduly, které s Arduinem mohou komunikovat
a bézné se v obvodech s nim pouzivaji.

3.4.3.1 Komponenty

Arduino Nano

Hlavni vypocetni jednotka celého zafizeni je Arduino Nano s mikrokontrolérem AT-
Mega3d28. Tato nejmensi dostupna verze Arduina ma rozméry 18 x 45 mm a jednd se
o relativné levny a uzivatelsky privétivy programovatelny mikropocitac se sirokou skalou
vyuziti. Specifikace zafizeni jsou uvedeny v tabulce 11 a rozlozeni pint na obrézku 48.

Tabulka 11: Technické specifikace Arduino Nano [43]

Specifikace Hodnota

CPU ATMega328

Frekvence [MHz] 16

Pamét [kb] 32 Flash / 2 SRAM / 1 EEPROM

Vstupni napéti [V] 5-12

Vystupni napéti [5] 3,33 ab

Rozhrani USB, SPI, I12C, UART

Piny (Analogové / Digitélni) 22 /8

Rozméry [mm)] 18 x 45

Hmotnost [g] 7
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0 | cPioiz [IXE 05 g o5 | crioiz]
As as [FIED \_o0s _|cProis]
A6 PN 020 g P55 [crioisy
a7 a7 B0 02 |cPio2s)
-
STl RESET @S0l RESET
™ rx | Grrony
I cround B 1nternal Pin B pigital Pin B microcontroller's Port
W rower B swp Pin [ | amalog Pin
W Lreo | other Pin Default

Obrézek 48: Rozlozeni pint Arduino Nano [43]
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Inercialni mérici jednotka MPU - 6050

Pro urcovani pohybu a orientace bude pouzita inercidlni jednotka MPU - 6050, ktera
v sobé kombinuje tiiosy gyroskop, tiiosy akcelerometr a tzv. Digital Motion Processor
(DMP), ktery je schopen analyzovat pohyb v 9ti osdch. Gyroskop umoznuje sledovat jaka
je jeho poloha vuéi povrchu Zemé a akcelerometr slouzi k méreni gravitacniho zrychleni,
lze tak urcit smér jeho pusobeni a natoceni. Jejich kombinace umoznuje presné zjistit
skutecny pohyb zafizeni v prostoru. Komunikace s Arduinem bude probihat ptes rozhrani
12C. Specifikace zafizeni jsou uvedeny v tabulce 12.

Tabulka 12: Technické specifikace MPU - 6050 [44]

Specifikace Hodnota

Napéti [V] 3-5

Rozsah gyroskopu [dps] | +250 +500 +1000 +2000
Rozsah akcelerometru +24+4 48416 g
Rozméry [mm] 21x15x 15
Hmotnost [g] 3

Barometricky modul BMP 280

Senzor BMP280 je kombinaci digitalniho teploméru a tlakoméru. Vzhledem k tomu, ze
se tlak méni s nadmorskou vyskou, je tento modul schopen sdm automaticky dopocitavat
nadmorskou vysku. Tento senzor bude s Arduinem také komunikovat ptes rozhrani 12C.
Dalsi specifikace zarizeni jsou uvedeny v tabulce 13.

Tabulka 13: Technické specifikace BMP - 280 [44]

Specifikace Hodnota
Napéti [V] 1,71 - 3,6
Rozsah tlakomeéru [hPa] | 300 - 1100
Rozligeni [hPal 0,06

[2C komunikace max 3,5 MHz
Rozméry [mm)] 152x12x 1
Hmotnost [g] 1

Ctecka microSD karet

Elektronicky modul vybaveny ¢teckou microSD a microSDHC karet, ktery umoznuje data
¢ist 1 zapisovat. Tento modul komunikuje s Arduinem ptes rozhrani SPI a pripojuje se k
nému pomoci 6 pinu - VCC, GND, MISO, MOSI, SCK a CS. Modul bude napéjen piimo
z 5V vystupu Arduino desky. Do modulu bude pouzita bézné dostupna microSD karta s
kapacitou 16 GB, coz nam jako 1lozisté postaci. Dalsi specifikace modulu v tabulce 14.

Tabulka 14: Technické specifikace microSD modulu [44]

Specifikace | Napét{ [V] | Rozméry [mm| | Hmotnost [g] | Pamét [GB
Hodnota 5 42x24x 1,5 7 16
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Napajeni

Celé zarizeni bude napajeno z alkalické 9voltové baterie s kapacitou 600 mAh, ktera neni
a bude nutno ji k PCB desce upevnit pfimo na stied, tak aby avionicky systém nemeél
negativni vliv na stabilitu celé rakety. Kvuli snizeni hmotnosti jsem hledal i lehéi fesent,
napt. zapojeni nékolika slabsich baterii do série nebo pouziti 3,7V Li-Pol baterie a ménice
na alespon 5V. Ve vysledku vSak feseni samotné 9V baterie vychazelo jako nejlehéi, z
hlediska hmotnosti i naro¢nosti. [44]

Pro ovéteni, zda zvolena baterie pokryje proudovy odbér celého zafizeni byla vytvotrena
tabulka 15.

Tabulka 15: Maximalni proudovy odbér jednotlivych soucastek [44]

Komponenta | Max. odbér [mA]
Arduino Nano 100
MPU - 6050 4
BMP 280 2
microSD modul 100
Celkem 206

Baterie ma kapacitu 600 mAh, tzn. ze dokaze dodavat proud o hodnoté 600 mA po dobu
jedné hodiny. S proudovym odbérem 206 mA by baterie méla vydrzet napajet zarizeni po
necelé 3 hodiny. Pokud zapocteme proudovy odbér na diodéach a ztraty na vedeni, muzeme
v klidu tici, ze baterie dokaze zafizeni napajet po dobu 2 hodin, coz je dostacujici.

Dalsi soucastky

Soucasti obvodu je také nékolik béznych soucastek:
e 1x rezistor 22012, vykon 0, 25W, piesnost 1 %
e 1x LED - ¢ervend, maximalni proud 20mA
e 1x LED - zluta, maximalni proud 20mA

e 1x LED - zelend, maximalni proud 20mA

3.4.3.2 Zapojeni

Nize uvedené schéma na obrazku 49 zobrazuje vSechna propojeni Arduina s jednot-
livymi moduly a ostatnimi komponenty. Schéma je navrzeno tak, aby bylo jednoduché
a prehledné. Napiiklad senzory, které vyuzivaji rozhrani 12C a s Arduinem komunikuji
pres analogové piny, jsou umistény na stejné strané, tak aby mohly néktera ptipojeni
sdilet. Naopak modul vyuzivajici rozhrani SPI a soucédstky ptipojené k digitalnim pinum
Arduina jsou umistény na druhé strané. Soucdst pripojeni baterie reprezentuje dva bézné
svorkové konektory do kterych budou zapojeny vyvody baterie. Celé schéma bylo navrzeno
v programu EasyEDA.
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Obrazek 49: Schéma zapojeni avionického systému

Senzory MPU - 6050 a BMP 280 jsou k Arduinu pripojeny pies rozhrani I2C. 12C je sériova
komunika¢ni sbérnice, kterda umoznuje poloduplexni komunikaci, tzn. ze v jeden okamzik
muze pouze jedno zafizeni data vysilat a zbytek data ptijimat. Sbérnice je tvofena dvojici
signdlovych vodicu SDA a SCL. SDA slouzi k obousmérnému pienosu dat a SCL k prenosu
hodinové signalu ze zafizeni typu master (Arduino) do ostatnich zafizeni. Ostatni piny v

nasem pripadé nepotiebujeme. Oba moduly jsou uzemnény pinem GND a napajeny skrze
pin VCC pfimo z Arduina, MPU z 5V vystupu a BMP z 3,3V vystupu. [45]

Modul pro éteni microSD karet komunikuje s Arduinem pres rozhrani SPI. Sbérnice SPI
je forma sériové komunikace mezi dvéma ¢i vice zafizenimi, kdy jedno vystupuje v roli
master a ostatni v roli slave. Zafizeni master rozvadi do ostatnich zatizeni hodinovy signal
pres pin SCK, a umoznuje tak synchronni obousmérny prenos dat. Ptenos probihd ptes
vodice MISO a MOSI. Pin CS je signal pro vybér obvodu v ptipadé pouziti vice zatizeni
komunikujicich pres rozhrani SPI, v nasem zafizeni vsak vice SPI modulu pouzivat ne-
budeme, tudiz dalsi nastaveni CS nebude potieba. Modul je uzemnén a napdjen z 5V
vystupu Arduina. [45]
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V nasledujici tabulce 16 jsou uvedena pfipojeni jednotlivych zafizenim k pinum na desce
Arduino Nano.

Tabulka 16: Rozpis propojeni komponent a pinu

Komponenty Rozhrani Piny na Arduinu
MPU - 6050 12C A4 (SDA), A5(SCL)
BMP 280 12C A4 (SDA), A5 (SCL
Ctecka microSD SPI D10 (CS), D11 (MOSI), D12 (MISO), D13 (SCK)
LED 1 - zluta GPIO D5
LED 2 - zelena GPIO D4
LED 3 - cervend | GPIO D3
9V Baterie VIN VIN

Ve schématu jsou déle 3 LED diody, které budou indikovat aktualni stav celého zafizeni.
Kazda z nich je pfipojena na jeden digitalni vystup Arduina a néasledné skrze odpor
uzemnéna. Jelikoz napéti z pinu do LED ma hodnotu 5V, je vhodné pouzit rezistor 2205).

Samotna 9V baterie bude ptripojena na napajeci pin Arduina VIN a uzemnéna na GND.

3.4.3.3 PCB

Letovy segment avionického systému bude osazen na PCB desce vlastniho navrhu. Jedna
se 0 oboustrannou desku s rozmeéry 48 x 90 x 2 mm, §itkou cesty 0,5 mm a hmotnosti
17 g. Rozmisténi soucastek bylo navrzeno tak, aby deska mohla byt co nejmensi a vesla
se tak dovnitf krytu ulozeni avioniky. Ze stejného duvodu je deska oboustranna, tzn. ze
vodivé spoje se budou nachazet na obou stranach desky. Deska byla navrzena v programu
EasyEDA. Obeé strany desky jsou zobrazeny na obrazku 50.

goo0000000000000

(o oNoNoNoNo

o
[ o 000000000000000
3 0
@ o]
j?} Raketa §Raketa 0 000000
g Palubni PC @pajybni pc 2
Dominik Ptacek lin; cnik pracek 0
(a) Pfedni strana PCB (b) Zadni strana PCB

Obrazek 50: Navrzena PCB deska

PCB desku nebudu vyrabét sam, ale necham si ji vyrobit profesiondlné na zakazku od
firmy plosnaky.cz. Po jejim dokoncenti si ji pouze osadim zvolenymi soucastkami s vyuzitim
rucni pajecky a cinu.
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3.4.4 Navrh SW

Nedilnou soucasti celého avionického systému je program, ktery bude celé zatizeni tidit.
Ten byl napsan ve vyvojovém prostiedi Arduino IDE, které je piimo vytvofeno pro pro-
gramovani Arduino zafizeni, obsahuje fadu knihoven a ukézkovych kodu. V této kapitole
bude muj kod struéné popsan, véetné vyvojového diagramu. Cely kod s komentéii a do-
datecnymi knihovnami je uveden v ptiloze 2.

3.4.4.1 Popis kédu

Pro praci se zvolenymi komponenty a rozhranimi, které tyto komponenty pouzivaji, bylo
nejprve tieba si nacist potiebné sady knihoven. Jedna se o knihovny pro praci s rozhranim
12C, SPI a kartou SD, ty jsou zabudované piimo v Arduino IDE. Dalsi knihovny pro praci
se senzory MPU a BMP bylo tfeba si dodatecné stdhnout z internetu a nainstalovat.
Néasledné je tfeba nastavit a ovéfit pripojeni k SD karté, definovat a vytvorit ¢i obnovit
na ni soubor urceny k zapisu dat a v ptipadé chyby tuto chybu detekovat a vypsat
chybovou hlasku, pfipadné indikovat cervenou diodou. Nasleduje pfipojeni a nastaveni
senzoru MPUG6050 a BMP280, jejich pripojeni je opét indikovano svicenim LED diody.
Poté co jsou vSechny moduly spravné pripojeny a nastaveny, zacinad samotny sbér dat a
jejich zapis na SD kartu s frekvenci 30 Hz, soucasti kddu je i formatovani vystupnich dat.
Na obrazku 51 je zobrazen vyvojovy diagram kodu.
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Obréazek 51: Vyvojovy diagram tidicitho programu
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3.4.4.2 Vystup

Po ukonéeni sbéru dat a vyjmuti SD karty z modulu, muzeme SD kartu ptripojit do pocitace
a rovnou posbirand data ¢ist ve formé textového souboru. Struktura a forméatovani vy-
tvoreného vystupniho souboru data.txt je zobrazena na obrazku 52.

") DATA - Poznamkovy blok - [m] X

Soubor Upravy Format Zobrazeni Népovéda

3 ax ay az rx ry rz T p h ~

] -0.28 8.85 ©.84 0.3  -0.04 -0.00 24.83 98139.62 268.65

1 -.29 @.07 ©.87 .02 ©.01  -0.00 24.83 98142.36 268.41

2 -e.32 @.07 ©.87 .01 ©.00  ©.e4  24.83 98140.13 268.60

3 -.28 @.04 ©.87 .02 ©.02 @.e1  24.83 98139.69 268.64

4 -.27 8.06 ©.84 .03  ©.02  -0.02 24.83 98140.46 268.58

5 -.33 @.85 ©.89 0.2 ©.01 e.el  24.83 98138.62 268.73

6 -.28 ©.87 ©.85 0.3  -0.82 ©.86  24.83 98141.46 268.49

7 -.17 @.12 ©.78 8.4 ©.87  ©.85  24.83 98141.85 268.53

8 -.26 ©.89 ©.99  -2.12 ©.87 ©.18  24.83 98141.82 268.46

9 -.17 @.86 ©.78  -2.83 0.4  ©.11  24.83 98136.64 268.99

1@ -.33 @.86 ©.87 -2.83 ©.17 @.11  24.83 98140.32 268.59

1 -.33 0.84 ©.89 .86  -8.13 ©.22  24.83 98148.99 268.53

12 -.36  -0.5 ©.93  -2.15 ©.33  @.31  24.83 98141.15 268.52

13 -.53 -0.e2 1.8  -2.88 -0.87 ©.89  24.83 98148.49 268.57

14 -.26 -0.e1 ©.80  ©.21  ©.37 ©.26  24.82 98148.75 268.55

15 -.42 -0.e8 ©.91 .21 ©.13  8.16  24.82 98138.17 268.77

16 -.28  -0.85 ©.71 .85  -8.21 ©.29  24.82 98134.72 269.87

17 -.15 -0.3 ©.58  -2.83 ©.35 @.21  24.82 98135.56 268.99

18 -.24 ©.07 ©.79  -2.84 -0.13 @.81  24.81 98136.16 268.94

19 -.23  -0.03 ©.79 .2  -0.11 -0.81 24.82 98136.39 268.92

20 -.36 ©.09 ©.98 .34  -0.84 -0.12 24.81 98136.78 268.89

21 -.18 ©.27 ©.71 .48 ©.15  -0.86 24.82 98136.73 268.89

22 -.38 -0.1 ©.83 .13  ©.320  -0.62 24.81 98132.99 269.03

23 -.49 -0.1 ©.88 .29  -8.31 -0.20 24.82 98135.89 268.97

24 -6.5¢ @.ee  1.e4  -2.10 -0.80 -0.58 24.81 98134.28 269.10

25 -.45 ©.01 ©.99 0.2 .82  -0.33 24.81 98134.99 269.04

26 -.19 ©.62 ©.81 0.8  -0.22 -0.85 24.81 98134.61 269.08

27 -6.16 ©.83  ©.80  -0.84 -0.13 -0.24 24.81 98132.21 269.28

28 -.44 9.18  1.18  -2.81 ©.24  -0.19 24.81 98133.95 269.20

29 -6.47 @.86 1.11  -2.e4 ©.82  -0.11 24.81 98133.78 269.14

30 -.26 0.16  ©.74  -2.16 -0.30 ©.10  24.81 98136.22 268.94

31 -.21 @.84 ©.74  -2.12 -0.89 ©.28  24.81 98137.35 268.84

32 -.26 ©.81  ©.89  -2.82 ©.44  ©.31  24.80 98138.94 268.71

33 -6.47 8.11 ©8.99 ©.16 ©.86 ©.57  24.88 98137.88 268.80

34 -8.27 8.15 ©8.74  -8.21 -0.13 ©.76  24.79 98136.33 268.93 v
Radek 1, Sloupec 1 100%  Windows (CRLF) UTF-8

Obrazek 52: Vystup programu v sériovém monitoru

Nameérend data lze nasledné exportovat naptiklad do Excelu nebo Matlabu, kde s nimi
muzeme dale pracovat a vykreslit si zadouci grafy - prubéh rychlosti, zrychleni a nadmorské
vysky, ptipadné i teplotu a atmosféricky tlak. Celé zatizeni bylo nasledné i otestovano, to
je popsano v kapitole 4.
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3.5 Kompletni model

V této kapitole jsou vypsany vSechny komponenty ze kterych se navrzeny raketovy model
sklada. Komponenty jsou vypsany v tabulce spolu s jejich hmotnosti a materidlem. Ze
zvolenych komponent byly nésledné v programu OpenRocket vytvoreny dva modely -
jeden ve 2D a druhy ve 3D. Na téchto modelech budou nésledné v kapitole 5 provedeny
a vyhodnoceny simulace.

3.5.1 Seznam komponent

Nize, v tabulce 17, jsou uvedeny vsechny komponenty navrzeného raketového modelu
véetné jejich hmotnosti. Hmotnost jednotlivych ¢dsti byla bud vypoc¢tena manuélné nebo
pomoci programu Inventor, ktery u vymodelovanych soucasti dokaze po zadani materidlu
hmotnost dopocitat. U elektronickych soucastek je hmotnost zndma od vyrobce.

Tabulka 17: Seznam vSech komponent

Komponenta Material Hmotnost
Aerotech G80-7T - 127.6
Loze karton 17,3
Stredici krouzky ABS 2x 10,1
Trup ABS 166,5
Hlavice PLA 102
Stabilizatory preklizka 3x9
Ulozeni avioniky PLA 37
Padak textil 50
Poutaci snura elasticky material 8
Ucpavka vymetu vata 4
Arduino Nano - 7
MPU - 6050 - 3
BMP280 - 1
SD modul . 7
Baterie 9V - 38
Zatizeni - 38
PCB - 17
Celkem 670,6

Celkova hmotnost navrzeného modelu je 670,6 g. Nutno dodat, Ze hmotnost nékterych
komponent je pouze pribliznéd a kdybychom raketu realné konstruovali, muzeme predpokladat,
ze vysledna hmotnost se bude nepatrné lisit (fadové o jednotky grami). Hmotnost spada
do limitu maximélni vzletové hmotnosti daného raketovym motorem (907 g) a tim i
navrzené navratové zarizeni, které ma maximalni uzitec¢né zatizeni 1200 g, bude dostacujici.

Model je navrzen tak, ze cast jeho komponent bude vyrobena ruéné z prefabrikovanych
dila a dostupnych materidlu (trup, stabilizatory, motorova loze), druhd ¢ast je vlastniho
ndvrhu a bude vytisténa na 3D tiskarné (hlavice, stfedici krouzky, ulozeni avioniky) z téch
nejpouzivanéjsich materidlu - PLA a ABS. Zbyvajici komponenty jsou zakoupeny nebo
vyrobeny na zakazku. Raketovy motor je dodan poradatelem soutéze CRC.
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3.5.2 2D model

V programu OpenRocket byl vytvoren model celé navrhované rakety, ten je posklddan
z navrzenych komponent a vybaven raketovym motorem AeroTech G80-7T. Vsechny
rozmeéry, hmotnosti a materidly jiz odpovidaji realnému navrzenému provedeni. Na tomto
modelu budou provadény simulace, které poslouzi k zavérecnému vyhodnoceni navrzeného
feseni v kapitole 5. Model v OpenRocket je zobrazen na obrazku 53.
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Obrazek 53: 2D model rakety v OpenRocket

Navrzeny model ma celkovou délku (od konce stabilizatoru az po spicku hlavice) 815 mm
a prumér 60 mm. Poloha bodu CG je [382, 0] a umisténi CP je [502, 0], stabilitu modelu
oveéfime dosazenim do vztahu 15 v kapitole 2.

X X,

S = % = —2 cal (17)

Program OpenRocket pocita umisténi CG a CP od $picky a nikoliv od stabilizatoru jak
je tomu bézné. Proto nam hodnota stability vychazi zapornd, ale i na obrazku 53 je jasné
viditelné, ze se CG (modry bod) nachazi nad CP (Gerveny bod) ve sméru letu. Muzeme
tak tvrdit, ze navrhovany raketovy model spliuje podminku stability.
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3.5.3 3D model

V programu OpenRocket byl pro lepsi vizualizaci vytvoren i jednoduchy 3D model, model
v Tezu je zobrazen na obrazku 54.
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/

Obrazek 54: 3D model rakety v OpenRocket
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Kapitola 4

Navrh testu jednotlivych ¢asti rakety

Tato kapitola se zabyva ndvrhem testu jednotlivych ¢asti navrzeného modelu rakety,
pripadné pro nékteré komponenty i jejich realizaci. Testovani jednotlivych komponent
je dulezitou soucésti navrhového a konstrukéniho procesu, které ma za cil ovérit jejich
funkcnost a pripadné predejit chybam ¢i nehodam pii ostrém startu. Pro jednotlivé kom-
ponenty bude navrzen jeden ¢i vice testu, které ovéri zda komponenta funguje, plni svou
funkci spravné a bude ji plnit spravné i po integraci do rakety. Soucasti navrhovanych
testu bude i kontrola konstrukénich vlastnosti raketového modelu.

Jednotlivé navrzené testy si rozdélime do 3 kategorif:
1. Testy funkéni
2. Testy integracni
3. Testy konstrukéni

Testy funkéni a integracéni slouzi ke kontrole, zda jednotlivé komponenty rakety plni samy
o sobé svou funkci spravné, a zda ji takto budou plnit i po integraci dovniti téla rake-
tového modelu.

Testy konstrukéni pak slouzi ke kontrole samotného provedeni konstrukce raketového mo-
delu véetné vSech rozméru, pevnosti spoju a jeho celkové stability.

4.1 Navrh testu

Navrzené testy jsou popsany v kapitolach nize a jsou rozdéleny na testy konstrukénich
prvku, testy avioniky a konstrukce. Ve vSech pripadech se jedna pouze o nedestruktivni
testy, které musi byt vzdy provedeny béhem konstrukce raketového modelu a pred reali-
zaci samotného letu. Seznam vsSech testu je pak uveden v kapitole 4.2.

Pro jednotlivé testy byl zaveden systém oznacovani, ktery je ve formatu:
TEST - X_Y - ¢islo testu

kde X predstavuje typ testované komponenty (KP - konstrukéni prvek, AV - avionika, K
- konstrukee) a Y reprezentuje typ testu (F - funkéni, INT - integraéni, K - konstrukéni).
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4.1.1 Testy prvku konstrukce

Testy prvku konstrukce spocivaji v otestovani funkénosti vSech jednotlivych komponent
rakety:.

Bylo by vhodné otestovat i navratové zarizeni, respektive zda vystielovaci naplin pouzita k
jeho aktivaci je dostatecneé silna k tomu, aby vymrstila hlavici rakety a navratové zarizenim
ven z trupu. Tento test by vSsak byl destruktivni vuéi motoru, proto ho zde nenavrhujeme
ani nerealizujeme.

4.1.1.1 Test vSech komponent (TEST - KP_F-01)

Jelikoz jednotlivé komponenty pouzité ke konstrukei raketového modelu tiskneme na 3D
tiskdrné, upravujeme manudlné nebo zakupujeme jako prefabrikované dily (trup, moto-
rova loze) ¢i hotové kusy (padék), je potfeba vsechny tyto dily nésledné zkontrolovat.

Béhem tohoto testu je treba ovérit rozmeéry vsech dilu a zkontrolovat, zda nejsou ni-
jak poskozeny ¢i nachylné k deformaci. U 3D tisténych dilu je tfeba zkontrolovat kvalitu
tisku a povrch. Soucasné vsechny dily zvazime.

4.1.1.2 Test krytu ulozeni avioniky (TEST - KP_F-02)

Ucelem tohoto testu je ovéreni, zda navrzené feseni pro ulozeni avioniky je funkéni. Jelikoz
kryt navrzeny pro umisténi avionického systému je pokryt vnéjsim zavitem M52x2 a
tiskneme ho na 3D tiskarné, je tfeba ovérit zda byl tisk proveden dostatecné presné a
zavity zapadaji do téch vnittnich v hlavici. Test provedeme odzkousenim, zda se kryt da do
hlavice zasroubovat tak, aby nesel tahem vytdhnout ven a nasledné Sel opét vysroubovat.

4.1.1.3 Test hlavice pro ulozeni avioniky (TEST - KP_F-03)

Ucelem tohoto testu je ovéreni, zda navrzené teSeni pro ulozeni avioniky je funkéni. Celd
hlavice rakety je vytisténa na 3D tiskarné a je uvniti pokryta vnitinim zavitem Mb4x2, je
tfeba ovérit, zda byl tisk proveden dostatecné presné a zavity do sebe zapadaji. Realizace
tohoto testu souvisi s testem TEST-KP_F-01.

4.1.1.4 Test ulozeni motoru (TEST - KP_INT-01)

Cilem testu ulozeni motoru je ovéfeni, zda se pouzity motor po integraci do motorové
loze nepohybuje v radialnim, ani v axialnim sméru. Je to z duvodu, aby nedoslo k jeho
uvolnéni a vypadnuti z loze pusobenim aerodynamickych sil béhem letu nebo vlivem sily
vzniklé pii explozi vystielovaci naplné. Motorova loze je navrzena v pruméru o 1 mm 8irsi
nez je prumér motoru. Motor tak bude tfeba obalit vrstvou izolacniho materidlu, aby se
nepohyboval radialné uvniti loze. Pohybu motoru dale do loze brani pojistny krouzek,
ktery je jeho soucasti a objimé ho na jeho konci u trysky. Pojistny krouzek je zaroven k
motorové lozi prilepen tejpovaci paskou.

Test provedeme jednoduse kroucenim a tahem za motor smérem ven z loze. Neda se
presné specifikovat, jak velkd sila bude na motor béhem letu pusobit, avSak pokud se ndm
po jeho umisténi nepodaii motor primérenou silou vytahnout ven a nebude se pohybovat
uvnitt loze, muzeme povazovat motor za dostateéné pevné ulozen.
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4.1.2 Testy avioniky

Pro testovani avionického systému je navrzeno nékolik testu funkénich a nasledné 1 test
integracni. TEST - AV_F-03 byl i redlné proveden a je popsan nize.

4.1.2.1 Test HW (TEST - AV_F-01)

Tento test spociva v ovéreni spravnosti zapojeni celého obvodu na PCB desce a otes-
tovani jeho jednotlivych spoju. Prvnim krokem je kontrola jakosti vSech pédjenych spoju
na desce, to provedeme nejprve vizualné pomoci lupy, kdy zkontrolujeme mnozstvi pajky
u vyvodu soucastek a existenci studenych spoju. Spravny spoj by meél dokonale obalit
vyvod soucastky véetné okolni plochy desky, mél by byt leskly a mit konkavni tvar zaob-
leni. Néasledné jednotlivé spoje otestujeme pomoci multimetru vybaveného funkei kontrola
vodivosti, kdy prikladame mérici hroty na vyvody soucastek a pajené spoje.

Po otestovani vSech spoju, pripadné opraveni téch nevodivych prejdeme k testu celého
zapojeni. To provadime podobné a opét s vyuzitim multimetru. Multimetr tentokrat
prikladdme na zacdtky a konce jednotlivych vedeni tisténého spoje (napf. 5V vystup
z Arduina a VCC vstup modulu MPU atp.). Tento test povazujeme za splnény a zaiizeni
za funkéni, pokud jsou vSechny spoje avionického sytému vodivé.

4.1.2.2 Test SW (TEST - AV_F-02)

Pro otestovani funkénosti ridiciho programu pouzijeme funkci sériovy monitor, ktera je
soucasti Arduino IDE, ptes které bylo celé zafizeni naprogramovano. Tato funkce cte,
pripadné zobrazuje aktudlni data na rozhrani mezi poc¢itacem a avionickym systémem.

Po pfipojeni zarizeni do pocitace budeme sledovat vystup v sériovém monitoru, ktery by
meél dle vyvojového diagramu programu nastavovat jednotlivé moduly a vypisovat hlaseni.
Po nastaveni modulu a 10vtefinové prodlevé by mél zacit samotny sbér dat, kterd jsou
také v monitoru vypisovana. Spravny vystup je zobrazen na obrazku 55.

@ com3 — m} hd

| Posli

17:49:41.546 —> Nacitam SD kartu.. ]
17:4%:41.54¢€ —-> SD karta nactena!l

17:49:41.546 —> Hledam / vytvarim soubor data.txt

17:49:41.546 —-> Mazu puvodni cobsah data.txt!

17:4%9:41.5%3 —-> Testuji pripojeni k BMP280..

17:49:41.686¢ —-> BMP280 pripojeno!

17:49:41.733 -> Testuji pripojeni k MPU&050...

17:49:41.733 —-> MPUG050 pripojeno!

17:4%:41.733 —-> Zarizeni pripraveno! Sher dat zacne za 10s!

17:49:51.688 -> Acceleration: 0.02 0.03 0.%1

17:49:51.688 —> Rotation: 0.04 -0.00 0.00

17:49:51.688 —> Temperature = 24.90 *C

17:49:51.735 —>» Pressure = 98497.93 Pa

17:4%9:51.735 —> Approx altitude = 238.08 m

17:49:51.735 —> Rcceleration: 0.02 0.03 0.%2

17:49:51.735 —> Rotation: 0.04 0.00 0.00

17:49:51.735 —> Temperature = 24.90 *C

17:49:51.735 —>» Pressure = 98495.19 Pa

17:4%:51.735 —-> Approx altitude = 238.31 m

17:49:51.782 -> Acceleration: 0.02 0.03 0.92 v

[] Automatické scrollovani Zobrazit fasové razitko MNova fadka (ML) w | (115200 baudl Vymazat vystup

Obréazek 55: Spravny vystup z funkce sériovy monitor
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4.1.2.3 Testovani mérenych dat (TEST - AV_F-03)

Tento test slouzi k ovéreni, zda senzory MPU-6050 a BMP280 jsou spravné nastavené,
zkalibrované a jimi namérena data odpovidaji realité. K testu pro modul BMP budeme
potiebovat jiné meérici zafizeni, které bude data métit soubézné s avionikou a vime u
néj, ze data méri spravné. K tomu nam postac¢i mobilni telefon s GNSS piijimacem a
bézny domaci teplomér, tato zafizeni povazujeme za referencéni. Testovani provedeme tak,
ze nechdame nas avionicky systém po urcitou dobu bézet a nasledné namétfena data po-
rovname s témi referenc¢nimi. U referenc¢niho zafizeni je zadouci, aby bylo béhem méfeni
vystaveno stejnym podminkam jako avionicky systém. Avionikou namétrena data budeme
povazovat za spravnd, pokud s toleranci +5% odpovidaji tém referenénim.

Pro modul MPU-6050 by podobné méteni s referencnim zatrizenim bylo velmi slozité,
jelikoz by bylo tfeba s obéma zafizenimi provadét stejné pohyby (bez pohybu by vsechny
hodnoty, krom zrychleni v ose z, byly rovny 0), aby si vystupy odpovidaly. Proto pro-
vedeme méteni pouze s modulem MPU-6050, se kterym béhem méfeni provedeme urcity
pohyb a jeho funkénost budeme demonstrovat grafy. Méreni povazujeme za spravné, po-
kud namétené hodnoty budou odpovidat ocekavanim.

Realizace testu

Tento funkeni test byl realizovan v domacich podminkéach na testovacim zapojeni. Cely
avionicky systém byl zapojen pomoci kabelovych vodic¢u na univerzalnim nepéjivém poli,
na kterém byl nasledné i otestovan. Testovaci zapojeni je zobrazeno na obrazku 56.

Obrazek 56: Testovaci zapojeni avioniky
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Jako referenc¢ni zatizeni pro modul BMP280 byl pouzit mobilni telefon OnePlus 6 vyba-
veny GNSS prijimacem a aplikaci phyphoz, kterda umoznuje Cist data ze senzoru uvnitt
telefonu. Referenéni zatizeni pro teplotu byl bézny domaci teplomér. Béhem tohoto testu
byla soucasné shirana data z barometrického modulu, GPS piijimace v telefonu a pozo-
rovan doméci teplomér. Pro sbér dat o aktualnim tlaku jsem nemél referencni zatizeni,
avsak jelikoz modul dopocitavd nadmoirskou vysku pravé na zékladé tlaku, muzeme, po-
kud budou odpovidat data o vysce, povazovat i tlakomér za ptresny. Doméci teplomér
ukazoval po celou dobu méfeni teplotu 23,1°C, prubéh teploty ze senzoru je zobrazen na
obrazku 57.

Teplota

Teplota ']

400
Casova stopa

Obrazek 57: Testovaci métfeni - teplota (BMP280)

Z obrazku 57 je patrné, ze teplota se po celou dobu méteni pohybovala okolo 27,2°C. Rozdil
oproti domacimu teploméru muze byt zpusoben nizsi presnosti jednoho ze zatizeni, avsak
je stale v toleranci. Déale, na obrazku 58 jsou zobrazeny vysledky méreni nadmoiské vysky.

Nadmofrska vyska

Nadmotska vy3ka [m. n-m.]

%65

48
0 00 200 300 400 S0 60 700 G0 %00 1000 100 1200 130 1400 1500

Casovd stopa

(a) BMP280 (b) Referenéni zafizeni

Obréazek 58: Testovaci méteni - vyska

Prestoze kazdé ze zarizeni métri nadmorskou vysku jinym zpusobem, u obou se prumérna
hodnota pohybuje okolo 265 m.n.m., a muzeme tak predpokladat, ze barometricky modul
meéri vysku spravne, a tedy i tlak. Drobné vychylky na vystupu z referenéniho zafizeni
jsou nejspis zpusobeny snizenou dostupnosti satelitu, kdybychom test nechali bézet déle
vysledna data by se pravdépodobné ustélila. Test probihal po dobu 150 vtefin.
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V dalsim testu byla provedena 2 ruzna méfeni s modulem MPU-6050. Pii prvnim testu
bylo celé zafizeni v klidu. Spravné by mélo po celou dobu ukazovat vsechny hodnoty,
kromé zrychleni ve sméru z (AccelZ), rovny nule. Hodnota zrychleni ve sméru z by se
méla pohybovat okolo hodnoty 9,81 m/s?. Vysledny graf prvniho méfeni je zobrazen na
obrazku 59.

Obrazek 59: Testovaci méfeni - v klidu(BMP280)

Pti druhém testu bylo béhem méteni celé zatizeni otoceno kolem své z osy. Ocekavanym
vystupem je ptechod zrychleni v ose z do zaporné hodnoty a vznik zrychleni ve sméru
osy otaceni. Vysledny graf je zobrazen na obrazku 60.

Obrazek 60: Testovaci méfeni - rotace (BMP280)

Z grafu na obrézku 59 je viditelné, ze se zrychleni ve sméru z (AccelZ) drzi hodnoty 9,81
m/s? a ostatni jsou rovny 0. Pti proveden{ rotace kolem osy z na obrdzku 60 se zrychlen{
ve sméru z prevrati do zapornych hodnot a vznikne zrychleni i v prislusné ose otaceni
(AccelX), které nabyde nejprve zéporné hodnoty, poté kladné a po dokonéeni pohybu se
opét ustali na 0. Dle vystupu tak muzeme predpokladat, ze zarizeni méri spravneé.
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4.1.2.4 Testovani mérenych dat po integraci (TEST - AV_INT-01)

Avionicky systém bude ulozen uvniti krytu ulozeni avioniky a ten bude v raketé umistén
v hlavici. Proto je tfeba otestovat, zda systém bude mérit data spravné i po jeho integraci
do zbytku rakety. Je to z duvodu omezeného piistupu vzduchu, ktery do trupu rakety a
déle do hlavice proudi pouze skrze malé otvory, které k tomuto 1icelu byly v krytu avio-
niky a stredicich krouzcich ulozeni motoru vytvoreny, viz obrazky 40 a 34.

Tento test je dulezity hlavné pro barometricky modul, ktery méri nadmorskou vysku
na zakladé atmosférického tlaku, a tak potfebuje k jeho méteni mit piistup vzduchu. Test
se skldda ze dvou separovanych méteni. Béhem prvniho bude zafizeni umisténo vné krytu
a bude zmérena aktualni nadmotska vyska. Pro druhé méfeni umistime zafizeni dovnitt
krytu a do téla rakety, a nasledné opét zmérme nadmorskou vysku. Obé namétrené hodnoty
porovname a ocekavanym vystup je, ze si hodnoty nadmoiské vysky budou odpovidat.

4.1.3 Konstrukéni testy

Konstrukeni testy popisuji testovani, které je nutno provést béhem nebo po kompletaci
celého raketového modelu. Jedna se o testy dostatecného upevnéni jednotlivych kompo-
nent v téle rakety a konecného testu celkové stability.

4.1.3.1 Test ulozeni motoru (TEST - K_K-01)

Utelem tohoto testu je ovéreni pevnosti ulozeni motorové loze s motorem uvniti trupu
rakety. Motorova loze bude ke sténam trupu prilepena epoxidovym lepidlem, které bude
naneseno po celé plose stény stredicich krouzku (sitka krouzku je 6 mm). Takto bude celd
sestava vlozena do trupu rakety. Po zaschnuti lepidla je tfeba ovérit, zda drzi dostatecné
pevné a nelze ji silou vytahnout.

4.1.3.2 Test uchyceni stabilizatoru (TEST - K_K-02)

Cilem tohoto testu je ovéreni pevnosti prilepenych stabilizatoru. Ty budou k trupu rakety
prilepeny pomoci epoxidového lepidla ve vzdélenosti 120° po obvodu trupu od sebe a
budou ho o 10 mm ptesahovat. Pti lepeni je presnost umisténi velice dulezita, aby nedoslo
k naruseni aerodynamickych vlastnosti a stability. Po zaschnuti je opét tfeba ovérit silou,
zda drzi dostatecné pevne.

4.1.3.3 Test uchyceni navratového zafrizeni (TEST - K K-03)

Navratové zarizeni bude uchyceno k poutaci snufe, ktera bude po jeho aktivaci drzet trup
rakety a hlavici pohromadé. Sitira bude na jedné strané provizand poutacim ockem, které
je k tomu navrzeno na krytu ulozeni avioniky, viz obrazek 40. Druhy konec bude vlepen
do tvrdého papiru a ten vlepen do trupu rakety. Je proto tfeba ovérit silou dostatecnou
pevnost tohoto uchyceni, aby nedoslo po aktivaci navratového zatizeni k oddéleni jednot-
livych casti, které by pak padaly na zem nebezpecné volnym padem.
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4.1.3.4 Test stability (TEST - K_K-04)

Soucasti konstrukénich test bude i kontrola stability. Prestoze je model povazovan za sta-
bilni na zékladé jeho modelu vytvoreného v programu OpenRocket (vice v kapitole 3.5),

tfeba odmeérit jeho polohu od spicky. Polohu bodu CP pouzijeme tu, kterou nam spocital
OpenRocket. Nésledné polohy bodu dosadime do vztahu 6 a vypocteme stabilitu.

Vysledna stabilita by méla odpovidat hodnoté 2 cal, kterou dopocital OpenRocket. Muze

se vSak nepatrné lisit z duvodu pridani uré¢itého mnozstvi lepidla ¢ nepresného umisténi
nékterych komponent uvniti trupu. Neméla by vsak byt mimo rozmezi 1,5 - 2,5.

4.2 Seznam testu

Vsechny navrzené testy jsou uvedeny v tabulce 18. Tato tabulka je pojata formou chec-
klistu, ktery musi byt vyplnén a schvélen pted ptipravou modelu k samotnému odpéaleni.

Tabulka 18: Seznam vSech navrzenych testu

Nazev testu Typ testu | Splnéno Datum Podpis
TEST - KP_F-01 Funkéni O
TEST - KP_F-02 Funkéni O
TEST - KP_F-03 Funkéni Il
TEST - KP_INT-01 | Integrac¢ni 0
TEST - AV_F-01 Funkéni O
TEST - AV_F-02 Funkéni O
TEST - AV_F-03 Funkéni O
TEST - AV_INT-01 | Integracni 0
TEST - K_.K-01 Konstrukéni ]
TEST - K_.K-02 Konstrukéni ]
TEST - K_K-03 Konstrukéni Ol
TEST - K_.K-04 Konstrukéni O
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Kapitola 5

Vyhodnoceni pouzitelnosti
navrzeného reseni a plan realizace

Tato kapitola se zabyva vyhodnocenim pouzitelnosti navrzeného raketového modelu a je
zde navrzen plan realizace jejitho vyvoje a konstrukce v pripadé tymové tcasti v soutézi
Czech Rocket Challenge. Vyhodnoceni je provedeno na zakladé realizovanych simulaci v
programu OpenRocket, které zde jsou uvedeny a popsény.

5.1 Simulace a vyhodnoceni

Pred popisem samotnych simulaci a vyhodnoceni jejich vysledku je nejprve popsano jak
let raketového modelu vlastné probihda, od odpéleni az po pfistani.

5.1.1 Faze letu rakety

Na obrazku 61 je zobrazen prubéh letu a jeho udélosti jednostupnového raketového mo-
delu. Pri svém letu neprekonava zemskou pritazlivost vztlakem nosnych ploch, ale tahem
raketového motoru. Proto musi model startovat pod urc¢itym thlem vzhuru - bézné 90°,
pii kterych dosahuje raketa nejvétsi vysky a obvykle dopadé nedaleko mista startu. [1]

}:ﬂ‘
Apogeum & , W

Vymet
/ Let sefrvacnosti
Sestup
{ Pohanény
vzestup
Pristani E

Start

Obrazek 61: Féze letu raketového modelu [46]
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V prvnich okamzicich po startu jsou stabilizatory obtékany jen slabym proudem vzduchu
a rychlost letu je prilis nizka na to, aby raketa letéla stabilné. Proto musi byt model
v této fazi veden odpalovaci rampou, dokud neziska dostatec¢nou rychlost k tomu, aby
stabilizatory zacaly plnit svou funkci. Po opusténi rampy pokracuje raketa jiz stabilnim
letem a jeji rychlost stoupé. Po vyhoteni paliva nasleduje stoupavy let, pti kterém model
stoupa jiz jen setrvacnosti a jeho rychlost klesa. Kdyz vzestupna rychlost rakety klesne na
nulu, nachazi se v apogeu a za¢ne pusobenim gravitac¢ni sily opét klesat. V tuto chvili je
zadouci aktivovat ndvratové zafizeni, které klesajici rychlost udrzi na bezpecné urovni. [46]

Béhem letu se odehrava rada fyzikalnich jevu, které na model rakety pusobi a ovliviuji
jejf dostup a trajektorii letu. Zasadni vliv mé i pocasi a povétrnostni podminky, dést
muze raketu poskodit a vitr zanést zcela mimo trajektorii. Obecné i pravidla raketovych
organizaci zakazuji odpalovat rakety do mraku nebo za rychlosti vétru vyssi nez 9 m/s.
[1] Béhem letu se také postupnym hofenim paliva snizuje hmotnost rakety, nema to vsak
takovy vyznam jako u skutecnych raket, kde palivo tvori velkou ¢ast hmotnosti.

5.1.2 Simulace

V programu OpenRocket byl vytvoren digitalni model, ktery, co se tyce rozméru, hmot-
nosti, komponent a materialu, odpovida nami navrzenému modelu rakety. Tento model je
jiz popsan v kapitole 3.6 a je soucésti prilohy 3.

Soucasti OpenRocket je zabudovany letovy simulator, ve kterém je s navrzenym mo-
delem provedena tada simulaci letu. V simulatoru lze definovat ruzné startovni a letové
podminky, jsou to:

e Prumérnd rychlost vétru [m/s]

e Intenzita turbulence [%] - je definovédna jako pomér smérodatné odchylky a prumérné
rychlosti vétru. Je vyjadiena v procentech a typické hodnoty jsou od 5% do 20%.
Pro vétsi jednoduchost je v OpenRocket intenzita turbulenci rozdélena do nékolika
urovni, my pouzijme toto rozdéleni pro definovéani podminek simulaci: [36]

— Velmi nizké (< 4,99%)

— Nizké (5 - 9,99%)

— Stiednf (10 - 14,99%)

— Vysokd (15 - 19,99%)

— Velmi vysokd (20 - 24,99%)
— Extrémni (> 25%)

e Smeér vétru [°] - 0° ze severu, 90° z vychodu, 180° z jihu, 270° ze zépadu

e Atmosférické podminky - lze definovat teplotu a tlak nebo pouzit mezinarodni stan-
dardn{ atmosféru (py = 1013,25 hPA, py = 1,225 kg/m?,t, = 15°C'). [47]

e Zemépisnd poloha (°N, °E) a nadmoiskd vyska [m] - misto odpalu rakety.

e Délka odpalovaci rampy [mm]| a tihel [°] - délka vodici tyce odpalovaci rampy a thel,
ktery svird s vertikalni osou (0° je smér vzhuru).
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5.1.2.1 Nastaveni simulaci

Byla navrzena sada nékolika simulaci s ruznymi okolnostnimi podminkami, vétsina je
vsak pro vSechny simulace stejna. Ve vSech simulacich je raketa osazena motorem Ae-
rotech G80-7T s ¢asovym zpozdénim 7 s. Smér pusobeni vétru, pokud je jeho rychlost
vzdy stejnd, nemé v tomto piipadé na celkovy dolet vliv, a tak byl vSude ponechan
preddefinovany smér vétru z vychodu. Atmosférické podminky odpovidaji mezinarodni
standardni atmosfére. Misto odpalu odpovida tomu, kde se skuteéné odpalovaci den CRC
konal - letisté Medlanky kousek od Brna, které lezi na 49.2374°N, 16.5550°E a nachdzi se
v nadmoiské vysce 263 m. [48] Jelikoz nebyla navrzena vlastni odpalovaci rampa, byla
pouzita programem OpenRocket doporucena délka vodivé tyce odpalovaci rampy 1,80 m.
[36] S takovou rampou by raketa pfi jejim opusténi méla mit rychlost 22,6 m/s, coz je
dostacujici. Ve vsech ptipadech byl také smér odpaleni stejny, 0° vuci vertikalni ose.

Jednotlivé simulace se tedy lisi pouze v prumérné rychlosti vétru a intenzité turbulenci,
cilem je odsimulovat co mozné nejvice moznosti, které mohou realné nastat. Prioritni byla
intenzita turbulenci od 5% do 20% a rychlost vétru od 0 m/s po 9 m/s, coz je maximalni
pripustnd pro start modeli. Podminky navrzenych simulaci jsou uvedeny v tabulce 19.

Tabulka 19: Nastaveni podminek jednotlivych simulaci

Nazev Rychlost vétru [m/s] | Intenzita turbulence
Simulace-Z_0 0 Zadna
Simulace-VN_2 2 Velmi nizka
Simulace-VN _4 4 Velmi nizka
Simulace-N_2 2 Nizké
Simulace-N_4 4 Nizk&
Simulace-N_6 6 Nizka
Simulace-N_8 8 Nizka
Simulace-S_2 2 Stredni
Simulace-S_4 4 Stredni
Simulace-S_6 6 Stredni
Simulace-S_8 8 Stredni
Simulace-V_2 2 Vysoka
Simulace-V_4 4 Vysoka
Simulace-V_6 6 Vysoka
Simulace-V_8 8 Vysoka
Simulace-VV _6 6 Velmi vysoka
Simulace-VV_9 9 Velmi vysoka
Simulace-E_6 6 Extrémni
Simulace-E_9 9 Extrémni

Nastaveni jednotlivych simulaci bylo zvoleno tak, aby pokryvalo co nejvice situaci, které
mohou redlné nastat. Predpokladéame, ze rychlost vétru nebude nulova a intenzita turbu-
lence se bude pohybovat v rozmezi nizka az vysoka. Pro kazdou z téchto trovni turbulence
byly vytvoreny 4 ruzné simulace lisici se v rychlosti vétru. Pro velmi vysokou a extrémni
hodnotu turbulence byly definovany pouze 2 simulace se zvySenou rychlosti vétru, jelikoz
nepredpokladame, ze by takova situace nastala za nizsich hodnot rychlosti vétru. Zaroven
byla definovéna i krajni situace, kdy bude uplné bezvétii a intenzita turbulence nulova.
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5.1.2.2 Vysledky

Simulace letu byly vypocteny programem OpenRocket. Ten pocita aerodynamické vlast-
nosti rakety pomoci rozsitené Barrowmanovy metody a simulace fesi Rungeovo-Kuttovou
(RK) numerickou metodou 4. fadu pro feseni diferencialnich rovnic. Numerické vypocty
jsou pocitany s délkou kroku 0,05 s, ktera je pro 4. fad RK pomérné presna. [36]

Vysledky vsech simulaci jsou uvedeny v tabulce 20, kde
e Apogeum [m] - dosazend vyska (poc¢itana od pocatec¢nich 263 m)
® Vi [m/s] - maximélni dosazend rychlost
® 2, [m/s?] - maximalni dosazené zrychlen{
® Vyymet M/s] - rychlost v okamzik vymetu (aktivaci padaku)
® Viopad [1/s] - dopadova rychlost

o ty [s] - celkovd délka letu, od zazehnuti motoru az do pristani

Tabulka 20: Vysledky simulaci

Cislo Nazev Apogeum | Viax | @max | Vvymet | Vdopad | tlet
1 Simulace-Z_0 823 172 150 17,2 3,61 254
2 Simulace-VN_2 821 172 150 17,8 3,53 255
3 Simulace-VN _4 815 172 150 19,3 3,52 254
4 Simulace-N_2 821 172 150 17,6 3,1 257
5 Simulace-N_4 815 172 150 18,6 3,46 255
6 Simulace-N_6 806 172 151 21 3,27 253
7 Simulace-N_8 797 171 151 22,9 3,26 250
8 Simulace-S_2 821 172 150 17,7 3,08 256
9 Simulace-S_4 816 172 150 18,8 3,1 256
10 Simulace-S_6 806 172 151 21,2 3,48 253
11 Simulace-S_8 795 171 151 23,4 3,62 250
12 Simulace-V_2 820 172 150 17,7 3,09 257
13 Simulace-V_4 817 172 150 18,1 3,28 257
14 Simulace-V_6 809 172 151 19,4 3,26 254
15 Simulace-V_8 800 172 151 18,9 3,28 253
16 Simulace-VV_6 805 172 151 19,1 3,37 254
17 Simulace-VV_9 760 169 151 29 3,7 243
18 Simulace-E_6 798 172 151 19,1 3,15 258
19 Simulace-E_9 779 170 151 19,2 3,23 252
- Prumeér 806,5 171,6 | 150,5 | 19,7 3.3 254,1

Z vysledkt uvedenych v tabulce 20 je viditelné, ze raketa by dosdhla nejvétsi vysky v
simulaci-Z_0, kdy se poc¢ita s naprostym bezvétiim a nulovou intenzitou turbulenci, coz
se dalo oc¢ekavat. Krom tohoto krajniho pripadu, dosahovaly nejlepsich vysledku simulace

e/

v/

dale rozebereme ukazkou grafu. Podrobné vysledky vSech simulaci jsou v ptiloze 3.
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Na obrdzku 62 je graf prubéhu letu béhem simulace-S_2, kdy je rychlost vétru 2 m/s a
stfedni intenzita turbulenci. Na grafu je zobrazen prubéh nadmotiské vysky, celkové rych-
losti a vertikalniho zrychleni v ¢ase. Pocatecni faze letu je pak ve vétsim detailu zobrazena
na obrazku 63.
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Obrézek 62: Faze letu raketového modelu
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Obrazek 63: Féaze letu raketového modelu (detail)
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Z graftu na obrézcich 62 a 63 je viditelné, ze v okamzik startu témér ihned vzroste ver-
tikalni zrychleni rakety na svou maximalni hodnotu, rychlost zacne konstantné narustat
a raketa stoupd. Témeér po celou dobu horeni motoru rychlost rakety stale narusta, avsak
jeji zrychleni po dosazeni svého maxima zacne opét klesat.

Po vyhoteni paliva v motoru zapo¢ne 7 s dlouhé casové zpozdéni vymetu. Raketa v tuto
chvili svou setrvacnosti stale stoupa, avsak jeji zrychleni prudce klesne a raketa tak zacne
pusobenim odporu vzduchu a gravitace zpomalovat. Proto zrychleni klesne do zdpornych
hodnot a jeji rychlost zacne konstantné klesat.

Po uplynuti ¢asového zpozdéni motoru dojde ve vysce 821 metru k vymetu a kratce poté
k vystieleni paddku. V tento moment je aktudlni rychlost rakety 17,7 m/s a diky padaku
dojde k jejimu prudkému zpomaleni na sestupovou rychlost 3,08 m/s. Toto prudké zpo-
maleni je znazornéno nahlym a strmym poklesem vertikalniho zrychleni do negativnich
hodnot, tedy brzdénim. Od této chvili raketa konstantni rychlosti klesé zpét k zemi, coz
trva po dobu 246 sekund. Raketa béhem svého letu dosdhla maximélni rychlosti 172 m/s,
nejvyssitho zrychleni 150 m/s? a cely let az do pristani trval 256 s. Béhem klesani zpét
k zemi je raketa vlivem vétru zanesena daleko od mista odpalu, to je spolu s pribéhem
rychlosti vétru zobrazeno na obrazku 64.
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Obrazek 64: Faze letu raketového modelu (detail)

Graf na obrdzku 64 zobrazuje polohu ve sméru na vychod (¢ervend) a na sever (modra)
vuci mistu odpaleni. Zelenou je zobrazen prubéh rychlosti vétru, ktery z duvodu stredni
intenzity turbulence osciluje mezi hodnotami 1,3 m/s az 2,6 m/s a zatne mit vyznamny
vliv az po aktivaci navratového zarizeni. Jelikoz v simulaci je nastaven smér pusobeni
vétru z vychodu, tak béhem dlouhého sestupu k zemi zanese vitr raketu do vzdélenosti
450 metru na zapad od mista odpalu. V tomto pripadé tak posta¢i minimalni potfebnd
plocha pro odpéleni 500 m? (viz tabulka 1), avsak v ptipadé vyssi rychlosti vétru by raketa
béhem sestupu mohla byt zanesena vyrazné déle.

87



5.1.3 Vyhodnoceni

Ve vsech provedenych simulacich byla bez problému pirekonana minimalni vyskova hranice
500 metru, nejvyssi dosazend vyska byla za tuplného bezvétii, kdy raketa dosahla vysky
823 metru. Dle ocekdvani dosazena vyska klesala se stoupajici rychlosti vétru, ktera je
pifmo provézana s intenzitou turbulenci. Cim vyssf je rychlost vétru, tim vyznamnéjsi
jednotlivé trovné turbulence jsou. Presto vSak prumérny dolet ze vSech simulaci je 806,5
metru. Ve vSech piipadech se maximélni dosazend rychlost pohybovala kolem 172 m/s a
maximaln{ zrychlen{ dosahovalo hodnoty 150 m/s?.

Celkova doba letu se pohybovala kolem 250 s, kdy ptiblizné 240 s trvalo samotné klesani.
To je zpusobeno tim, ze byl pouzit vétsi padak nez bylo potreba pro dosazeni pozadované
sestupové rychlosti 4 m/s. Sestupova rychlost je tak nizsi a pristani trvé déle, i proto se
béhem klesani raketa dost vzdali od mista odpalu. Zaroven je ve vSech pripadech navratové
zafizeni aktivovano v relativné vysoké rychlosti, které mohlo byt jesté vyuzito k vétsimu
doletu.

Obecné by let rakety ve vsech provedenych simulacich, pokud by nedoslo k neo¢ekédvanému
selhani nékteré z komponent ¢i jejtho upevnéni, splnil své zadéni - pirekonal pozadovanou
minimalni vyskovou hranici 500 metri a s bezpe¢nou sestupovou rychlosti pristal zpét na
zemi. Je zde vSak jeSté prostor pro zlepseni, dal by se napiiklad misto vystielovaci naplné
v motoru pouzit elektronicky casova¢ k aktivaci navratového zaiizeni. Ten by jej mohl
aktivovat pozdéji pii nizsi letové rychlosti a raketa by tak mohla dosahnout jesté vys.

5.2 Plan realizace

V této kapitole je navrzen jednoduchy plan realizace pro piipad skuteéné tymové ucasti
v soutézi Czech Rocket Challenge. Tym je limitovan maximélné na 5 ¢lentu. Plan se drzi
puvodniho casového harmonogramu a terminu, které byly pti vyhldseni CRC stanoveny.

5.2.1 Organizace

Pti ucasti v tymové soutézi, a vlastné obecné pii tymové spolupraci, je vzdy pro uspéch
projektu dulezitd organizace, komunikace a tymova spoluprace. Zaroven je vsak vhodné si
tym rozdeélit na jednotlivé skupiny, které se budou zabyvat vlastnimi tématy a hromadné
fesit pouze komplexni a ramcové problémy. Proto je dulezité mit stanoveného vedouciho
tymu, ktery méa na starosti organizaci, interni komunikaci a dodrzovani termin.

J& pro ucast v soutézi CRC navrhuji rozdéleni:

e Kapitan - 1 clovék. Ma na starosti interni i externi komunikaci, organizaci, kontrolu
postupu a dodrzovani terminu. Mél by minimalné povrchové rozumét a védét o
vSem, co se v jednotlivych tymech déje a na ¢em pracuji. Tvorba dokumentace.

e Tym elektronika - 1-2 lidé. Zabyvaji se primarné vyvojem HW a SW pro avionicky
systém. S druhym tymem spolupracuji pouze na spolec¢nych a rdmcovych tématech.

e Tym konstrukce - 2-3 lidé. Zabyvaji se navrhem hlavni konstrukce rakety, jeji
aerodynamikou a simulacemi. Navratové zatizeni, ulozeni jednotlivych komponent
a realna konstrukce rakety.
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5.2.2 Plan

Plan realizace je vytvoren v grafické podobé a popisuje napln prace jednotlivych ¢lenu
tymu od pfihlaseni do soutéze az po odpaleni raketového modelu. Plan se drzi puvodniho
¢asového harmonogramu CRC, ktery zapocal v prosinci 2020 uzavienim registrace do
soutéze az do konce dubna 2021, kdy probéhl mél probéhnout odpalovaci den.
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Obrazek 65: Navrzeny plan realizace
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Diskuze

V réamci této diplomové prace byl navrzen model rakety vhodny pro ucast v soutézi
Czech Rocket Challenge. V programu OpenRocket byl néasledné vytvoren digitdlni model
navrzené rakety, kde byla provedena rada simulaci reprezentujicich ruzné situace, které
mohou pfi skutecném odpaéleni rakety nastat. Na zakladé téchto provedenych simulaci
bylo celé navrzené feseni vyhodnoceno.

Obecné, ve vSech provedenych simulacich bylo dosazeno pozadovanych vysledki - ra-
keta prekonala minimalni vyskovou hranici 500 metru a pristala zpét na zem. Tak se stalo
i za situace, kdy bylo pocitano s extrémni intenzitou turbulenci a maximalni pripustnou
rychlosti vétru. Z tohoto pohledu tedy povazuji vysledky vSech simulaci za tispéch.

Presto, zde vidim jesté mnoho prostoru pro zlepseni za u¢elem dosazeni lepsich vysledku
a zvySeni bezpecnosti a spolehlivosti navrhovaného feseni. V piipadé dalsitho vyvoje ra-
kety bych se zaméril na dalsi redukei hmotnosti a optimalizaci aerodynamickych prvku.
Za hlavni nedostatek celého feseni vSak povazuji nevyuziti tiplného potencidlu rakety z
duvodu relativné predc¢asného vystreleni navratového zatizeni. Proto bych v piipadném
dalsim navrhu k jeho aktivaci nepouzil vystielovaci naplin motoru, ale navrhl bych vlastni
feSeni s vyuzitim avionického systému, které by padak vypustilo az ve chvili dosazeni
maximalni mozné nadmorské vysky. Déle bych se zabyval dalsim vyvojem avionického
systému, ktery je v navrzeném feSeni pomérné jednoduchy. Zavedl bych v systému nékolik
pracovnich stavu (napiiklad predletovy, vzlet, sestup) a zvysil frekvenci sbéru dat a jejich
zapisu do pameéti, minimalné pro fazi vzletu. Déale bych se zabyval navrhem bezdratové
komunikace mezi letovym a pozemnim segmentem a pfenosem letovych dat v realném
case. Nakonec, pokusil bych se co moznéd nejvice komponent rakety navrhnout sam a
vytisknou pomoci 3D tiskarny.
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Z.aver

Zamérem této diplomové prace bylo navrzeni modelu rakety, ktery by byl vhodny pro
ucast v soutézi Czech Rocket Challenge 2021. Cilem soutéze bylo navrzeni modelu, ktery
s vyuzitim zadaného raketového motoru dosdhne minimélni vyskové hranice 500 metru a
nasledné pomoci navratového systému bezpecéné pristane zpét na zem. Nutnou soucasti
navrzeného modelu je elektronické zatizeni schopné sbirat letova data a urcit dosazenou
nadmotskou vysku. Ostatni parametry a komponenty nebyly nijak limitovany.

V teoretické casti této prace je Ctendf nejprve sezndmen s pojmem raketovy model a
tématem soutézeni ve stavbé a odpalovani raketovych modeli. V této ¢asti byly popsany
nejznamejsi soutéze tohoto typu vcéetné bezpecnostnich zdsad, vyznamnych organizaci a
spolku, které se stavbou raket zabyvaji. Nésledoval teoreticky popis jednotlivych casti
raketového modelu a postupu pii jejich navrhu. Konkrétné byl popsan raketovy motor,
prvky konstrukce rakety a elektronicka zarizeni, kterymi se modely vybavuji. V zavéru
teoretické ¢asti byl proveden pruzkum a analyza pocitacovych programu, které je mozné
k témto ucelum pouzit. Na zdakladé tohoto pruzkumu bylo nékolik programu zvoleno k
pouziti v navazujici praktické c¢asti.

Prakticka cast prace se ve 3. kapitole zabyva samotnym navrhem raketového modelu,
kdy je nejprve detailné popsan pouzity raketovy motor Aerotech G80-7T a jeho vykonova
charakteristika. Nasledné byl na zakladé reserse v teoretické ¢asti prace proveden navrh
konstrukce rakety a vytvoren jeji digitdlni model v programu OpenRocket. Pro umisténi
do rakety je navrzen avionicky systém, ktery slouzi ke sbéru pozadovanych letovych dat
a jejich ukladani do pameéti s moznosti nasledného zpracovani a zobrazeni. V kapitole 4
je navrzena sada testu, které je nutno provést v pripadé skutecného odpaleni navrzeného
modelu. Posledni kapitola se zabyva realizaci fady simulaci provedenych na digitdlnim
modelu rakety a jejich vyhodnocenim. Nakonec, je navrzen jednoduchy plan realizace v
pripadé skutecné tymové ucasti v soutézi Czech Rocket Challenge.

Zavérem, model rakety navrzeny v této diplomové préaci splnil stanovené zadani a byl
by vhodny pro ucast ve zminéné soutézi. Prestoze je zde prostor pro jeho dalsi vyvoj a
zlepSeni, povazuji navrzené feSeni za pfinosné a inspirativni pro potencionalni soutézici
dalsich rocniki CRC nebo ji podobnych soutézi. I pro mé osobné bylo zpracovani této
prace velmi piinosné, jednak rozsitilo mé znalosti v oblasti mého zajmu - vesmirnych
technologii, a zaroven vzbudilo zajem o oblast iplné novou - modelovani a 3D tisk.
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