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ABSTRAKT

Predmétem diplomové prace s ndazvem ,Vypocet nosnosti rakety startujici z leticiho
prostfedku” je porovnat koncept vypousténi raket z leticiho prostfedku s raketami
s pevnym startem na LEO drdhy a vypocditat kritickou vahu payloadu rakety. V prvni
¢asti prace je naprogramovan kdéd v Matlab, ktery simuluje trajektorie rdznych
zpUsobl vypusténi rakety na nizkou obéznou drédhu. Na zdkladé této skutecnosti je
spoditana kritickd vaha payloadu rakety pro odlisné zpUsoby vypusténi (ze zemé,
z letadla a balonu) a odlisné trajektorie rakety (parabolicky a konstantni Ghel letu).
Néasledné jsou vytvoreny zdkladni fyzikdlni zavislosti, které jsou prezentovany
v grafické podobé. Vysledkem je zjisténi optimalniho scénére, ve kterém raketa je

schopna vynést nejvyssi zatizeni na nizkou obéZznou dréahu.
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ABSTRACT

The subject of the diploma thesis entitled "Calculation of the critical mass of payload
for air launch” is to compare the concept of launching rockets from an aircraft with
fixed-launch rockets to LEO orbits and calculate the critical weight of the rocket
payload. In the first part of the thesis, a code is programmed in Matlab that
simulates the trajectories of different ways of launching a rocket into low Earth orbit.
Based on this fact, the critical weight of the rocket payload is calculated for different
launch methods (from the ground, from an airplane, and balloon) and different
rocket trajectories (parabolic and constant angle of flight). Subsequently, basic
physical dependencies are created, which are presented in graphical form. Finally,
the optimal scenario is determined in which the rocket is able to lift the highest

payload to low Earth orbit.
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Uvod

Jiz v pocatku snahy o dobyti vesmiru se lidé pokouseli vynalézt alternativni metody
k vypousténi raket. KvQli nizsim technologickym moznostem bylo obtiZzné tyto
alternativni zplsoby zprovoznit. Postupné se vsak tato limitace ztraci a lidstvo
pfichdzi s dalsimi pokroky, které odlisSné moZnosti vypusténi umoznuji. Hlavni
kategorii téchto alternativnich metod je Air-launch. Jednd se o zplsob vypusténi
rakety zleticiho prostfedku. Zakladni dvé podkategorie Air-launch obsahuji

vypusténi rakety z letadla a balonu.

Koncept startu rakety z letadla v sobé zahrnuje vyneseni rakety pomoci letadla do
vysky, obvykle cestovni hladiny dopravniho letadla a nadsledné odpoutdni rakety od
letadla. Casovéa prodleva mezi odpoutdnim a zdZzehem samotného motoru je nutnd
pro bezpecné vzdéaleni rakety od letadla. Po zdZzehu motoru raketa zprvu prestane
klesat a posléze zacne stoupat na obéznou drdhu dle predem definované

trajektorie.

Vypusténi rakety z balonu ndsleduje jednodussi scénar. Raketa je upoutdna pod
vodikovy balon, ndsledné vynesena do vysSsi vysky okolo 30 km. Zde je raketa ve
stejnou chvili vypusténa a zazehnuta. To umoznuje raketé od zacatku nasledovat
zamyslenou trajektorii. Dalsim rozdilem mezi letadlem a balonem je fakt, Ze balon

postrddd doprednou rychlost, kterd je pro start rakety benefitujici.

Cilem této diplomové prace je porovnat koncepty vypusténi raket zleticiho
prostfedku s raketami s pevnym startem na LEO drdhy. Drdha LEO poukazuje na
nizkou obéZnou drahu, ktera se rozpina od vysky 160 km aZz po 2000 km nad zemi.
Déle diplomové prace pojednadvd o vypoditdni kritické vahy payloadu rakety.
Payload popisuje uzite¢né zatiZzeni rakety, obecné vzato se jednd o satelity, lidskou

posadku ¢i dalsi objekty, které je tfeba do vesmiru vynést.

Pro dosazeni cild této diplomové prace je nutné vytvorit skript programu Matlab,
kterym jsou ndsledné trajektorie raket simulovdny. Diky tomu je mozné vypocitat
kritickou hmotnost payloadu rakety a vytvorit zakladni fyzikaIni zavislosti v ohledu
vypusténi rakety s pevnym startem s raketami vypusténymi z leticiho prostfedku

(letadlo, balon).
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Prace se zabyvd teoretickymi zdklady kosmické mechaniky, aerodynamiky
a raketové techniky, které jsou potfeba pro simulace. Déle prace definuje

variabilni/zavislé proménné ovlivniujici efektivitu obou startl. V praktické ¢asti jsou
porovnany a vypocitdny finanéni naklady spojené se startem. Ke konci prace

je navrhnuto optimalni feSeni pro satelity.
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1. Analyza souCasného stavu

Prvnim lidskym strojem, ktery dokazal na kratky ¢asovy Usek pokofit gravitaci Zemé
byl aerostat (horkovzdusny balon) sestrojeny bratry Montgolfierovymi. Pro jeho
konstrukci se rozhodli vyuzit tkaniny taft. Tento balon po mnoha nezdafilych
pokusech , kdy vodik unikal z balonu, ¢i vodni padra méacela balon pfi kondenzaci na
vnitfnich sténach, nakonec Uspésné naplnili horkym vzduchem. Dne 5. ¢ervna 1783
usporadali prvni oficidIni let, kde balon vystoupal az do vysky 2 km, kde asi 10 minut
setrval, poté klesl nad nedalekou vinici a shorel. Prvni let obsahujici zivou posadku
v balonu byl uspofddan az 19. zari 1783. Prvni Zivou posadkou byl beran, kachna
a kohout. Tento let predstavujici novou technologii se uskutecnil v Pafizi. Rodina

Montgolfierova za tyto zasluhy byla odménéna slechtickym titulem. [1]

Dalsim dUlezitym milnikem byl let bratii Wright(, kde pro svoje zapsani do historie
vyuzili dnes vice pouzivanou kategorii letadel, a to aerodyn — letadlo tézsi nez
vzduch. Bratfi Orvill a Wilbur Wrightové byli z Ohia v USA, kde oba vystudovali stfredni
Skolu a otevreli si opravnu bicykll. Rozhodli se vytvofit okridleny bicykl pohdnény
benzinovym motorem. V zacdtcich se nechali inspirovat jinymi konstruktéry,
napfiklad sirem Georgem Caleyem. Posléze se vSak zacCala projevovat jejich
technickd genialita a praxe z oprav bicykld. Bratfi spolec¢né vytvofili systém fizenf{
letadla okolo tfi os, ktery se pouzivad dodnes. Tento systém Fizeni zahrnuje kfidélka,

vySkovku a smérovku. [2]

Po odstéhovani do mésta Kitty Hawk v Severni Karoliné v rdmci USA se bratfi dale
vénovali vytvoreni letounu pohdnénym motorem. Kitty Hawk si bratfi prozretelné
vybrali pro konstantni silny vitr, dlouhou pisecnou pldZz a dostatecné soukromi.
K pohonu letounu Flyer | vyuZili lehky benzinovy motor s vykonem 9 kW. Prvni let se
uskutecnil 17. prosince 1903. Celkové byly uskutecnény v tento den lety &tyfi. Prvni
let byl pilotovany Orvillem, jeho délka 39 metrd sice nebyla nejvyssi, za to byl tento
let vyfotografovan. Posledni let byl také tim nejdelSim, kdy pilotem byl bratr Wilbur

a uletél 279 metrl. [2]

S vylepsujicimi technologiemi se lidem zacaly otevirat nové moznosti a jejich
odvaha a pud objevovani je nenechalo klidnymi. Nasledujicim logickym milnikem

byl vesmir, ktery je popsan v nasledujici kapitole.
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1.1. Prostredi

Vesmir je definovan jako prostor mimo Zemskou atmosféru. Hustota atmosféry se
exponencidlné snizuje smérem od Zemé az do ,nuly,” a proto nenf fyzikdIiné dana

jasna hranice mezi atmosférou a vnéjsim vesmirem. [3]

Theodore von Karman byl matematik a fyzik zabyvajici se pfevazné letem raket.
Mnoha vypocty berouci v potaz jemu zndmé profily kfidel doSel k zavéru, ze tato
hranice by mohla byt nékde okolo 100 km. Zde je atmosféra jiz tak ridkd, Ze
prestavaji fungovat aerodynamické vlastnosti kridel letadel a nedochdzi tak
k tvorbé dostate¢ného vztlaku. Nad Karmdnovu hranici je zpravidla zapotrebi

pouzivat jiz raketové motory, vyuzivajici pouze treti Newtondv zékon. [4]

6,200 MILES

S008I WPF SATFLLITE

* 440 MILES

M
SPACE SHUTTLE a 3 : b

- - - y
o

* 62 MILES

* 50 MILES

* 31 MILES

DMMERDUL T LIPUANE

Obrazek 1: Vrstvy atmosféry [4]
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Atmosféra je obecné plynnym obalem planety. U Zemé se jednd o plyn nazyvany
vzduch. Vzduch se déli na Dusik (78,09%), Kyslik (20,95%), Argon (0,93%), Oxid
uhlic¢ity (0,03%) a zbytek dalsich plynl jako napriklad vodni para, kterd je dllezitd
pro tvorbu pocasi. Atmosféra se déli na nasledujici vrstvy (viz Obrazek 1), kdy 1 mile

je priblizné 1,6 kilometru. [5]

vvvvvv

atmosféry a uskutecnuje se zde vétsSina pocasi. VysSkové rozlozeni sahd od povrchu
Zemé az do pfiblizné 12 km. Tato vyska zavisi na zemépisné Sifce a ro¢nim obdobi.

Nejdalezitéjsi vlastnosti v troposfére je, ze teplota s vySkou klesa. [6]

Stratosféra, kterd je od troposféry oddélena tropopauzou (zde je teplota
konstantni), se rozpina az do vysky 50 km. Teplota okolniho vzduchu se zvySuje az
do mezosféry. V stratosféfe je obsaZzena i ozénova vrstva, kterd se vyskytuje ve
vysce priblizné 20 km. Ozdénova vrstva chrani Zemi pred UV zarenim, které je pro

Zivot Skodlivé. [6]

Mezosféra se rozpind od vysky 50 km do 80 km. Stejné jako v troposfére, teplota
opét s vyskou klesa. Ve vyssich vrstvdch mezosféry teplota dosahuje minima, a to

az -85 stupnl Celsia. [6]

Termosféra se rozpind az do 700 km. V nizsich vrstvadch termosféry je pritomna

ionosféra. V této vrstvé se vyskytuje i polarni zére. [6]

Exosféra obsahuje velmi mélo molekul vzduchu, a proto se tézko definuje jeji konec
vici volnému vesmiru. | pres to, Ze ze studie z roku 2019 vychézi, Ze stopy zemské
atmosféry jsou pfitomny i ve vzdalenosti 629 300 km nad zemi, obecné se bere za

tento limit vy$ka 10 000 km. [6]

Atmosféra je proménlivd substance zavisici na velkém mnoZstvi proménnych.
Z tohoto divodu se lidstvo jiz od pocatku snaZilo vytvorit obecné modely, které by
popisovaly atmosférické veli¢iny jako je tlak, hustota, teplota a gravitace. Dnes je
hojné pouzivany model MSA (Mezindrodni Standardni Atmosféra), ktery popisuje

atmosféru do vysky 80 km. Pro Ucely této prace je vSak tato vyéka nedostatecnd. [5]

Proto je v této praci vyuzit model US Standard Atmosphere. Jednd se o model
atmosféry popsany roku 1962 a pozdéji upresnény v roce 1976. Tento model je sice

star$i nez MSA, ale jeho proménné kondi az ve vysce 1000 km. [7]

15



Zakladni veli¢iny, které jsou vyuZity vtéto praci, jsou teplota, tlak, hustota

a gravitace. Obrézek 2 ukazuje tyto zavislosti na vysce.
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Obréazek 2: US Standard Atmosphere [7]

Orbity

LEO (Low Earth Orbit), neboli Nizkd ob&znd dréha, je nejspodnéjsi druh obé&zné drahy
okolo Zemé. Jednd se o vysSky od 160 km az po 1 000 km. Ve vyssi hranici této drahy
se zdroje odliduji, NASA hovofi o 2 000 km (1 200 statutdrnich mili), zatimco ESA
deklaruje jiz zminénou vysku polovi¢ni, tedy 1 000 km. Tento druh orbit se vyuziva
prevdzné kfotografovani Zemé, telekomunikaci a je zde napfiklad umisténd

i Mezindrodni vesmirna stanice ISS. [8, 9]

MEO (Medium Earth Orbit), neboli Stfredni obé&zné drahy, jsou podobné LEO draham,
avsak jejich vyska se pohybuje mezi LEO a GEO vySkami. Jednd se o orbity, které jsou
vyuzivany navigac¢nimi satelity. [8]
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GEO (Geostationary Equatorial Orbit) jsou specifické rovnikové orbity, které maji
podminku, Ze satelit zGstava na stejném misté vid&i povrchu Zemé. To je zajisténo
shodnou obéZnou rychlosti satelitu a Uhlovou rychlosti otdceni Zemé. Této
podmince se vyhovuje az ve vysokych vyskach nad Zemi (obecné v desitkach tisic
kilometrd — 36 tisic km). Satelity na téchto orbitech vyuZivaji pomérné vysokou
obsluZznou plochu. Napfiklad navigacni satelity pro zpresnéni signall jsou na GEO

orbitech ¢tyri a maji pokryti celé planety Zemé. [8]

1.2. Lidska ¢innost ve vesmiru

Jiz od pocatku letectvi bylo jasné, ze ovlddnuti troposféry nepostaci. Od prvnich
letadel se lidé snazili dostat co nejvySe a pokofit jiz existujici rekordy. Tomu

pomahal velmi rychly technologicky pokrok.

Prvnim obecné uzndvanym lidskym strojem ve vesmiru byla v roce 1944 raketa V-2
od tehdejsiho nacistického Némecka. Tato raketa vazici okolo 13 tun byla schopna
nést 725 kg payloadu. Pfekonala milnik vesmiru (Karmanovu hranici) pfi testovacim

letu v Peenemuinde dne 20. ¢ervna 1944, kdy dolétla do vysky 175 km. [10, 11]

Vyvoj rakety V-2 némeckymi védci ve Spojenych statech americkych po druhé
svétové vélce vyustil v roce 1949 v raketu s ndzvem "Bumper-WAC". Tento let doséahl
vysky 393 km. Spole¢nost NASA tento let vydava za prvni lidsky stroj ve vesmiru.

(10, 12]

Sputnik 1 je prvnim umélym satelitem obihajici Zemi. Dne 4. fijna 1957 byl vypustén
Sovétskym svazem a na své obé&zné draze se udrzel pfes 90 dni. Tento akt rozpoutal

vesmirny zavod, kde soupefil Sovétsky svaz se Spojenymi staty americkymi. [10, 13]

Sputnik 2 pokofil dalsi ddlezity milnik, a to poslani zivé bytosti do vesmiru. Stalo se
tak 3. listopadu 1957, kdy vypustili psa jménem Laika na ob&zZnou drdhu Zemé.

[10, 13]

Poslednim logickym krokem bylo vynést do vesmiru lidskou bytost. Zde opét vyhrél
Soveétsky svaz, kdy 12. dubna roku 1961 Jurij Gagarin obletél na orbité Zemi. | presto,
Ze se nejednalo o obéh celé zemékoule, Jurij Gagarin je mezinarodné uznavany jako

prvni ¢lovék, ktery na orbité obletél Zemi. [14, 15]
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Pro zajimavost, prvnim objektem opoustéjici gravitaci Zemé byl nejspiSe 27. srpna
1957 kovovy poklop pfi testovaci detonaci nukledrnich bomb. Pfi této zkousce se
pomoci vysokorychlostni kamery povedlo dopoditat, Ze tento poklop letél az

rychlosti 125 000 mil za hodinu, tedy 5nasobek prvni kosmické rychlosti. [16]

1.3. Zaklady raketové védy

Pri vypoctu trajektorie rakety existuje nékolik pfistupd. Zakladni dvé kategorie se
déli na 2D a 3D. Dvoudimenziondlni trajektorie popisuje idedlni trajektorii, u 3D se
do vypoctld zavadi i rusivé sily, problémy se stabilizaci rakety vletu a zména

inklinace orbity. [17]

Dalsi délenf pristupu pro vypocet trajektorie je popis samotné rakety. Raketu lze
brat jako redlné téleso, které se hybe atmosférou, nebo zjednoduseny popis rakety
jako hmotného bodu. V prvni moZnosti jsou sily plsobici na raketu zvysSené o vztlak
a zménu prQrezu pro presnéjsi vypocet odporu. Déle by se muselo poditat
s rozlozenim vahy vici umisténi pldsobisté tahu. To zavadi vice proménnych do

pripadnych rovnic. [17]

Pro Ucely této préace je vhodnéjsi pristup 2D trajektorie s vypocltem rakety jako
hmotného bodu a nésledujici zjednoduseni, které jsou pro Ucel této prace
dostatec¢né. Vztlak bude zcela zanedbén, jelikoz jeho Ucinek pUlsobi pouze
v blizkosti zemé, kde je atmosféra hustd. Vice ktomuto tématu je vysvétleno

v dalSich kapitolach.

Zakladni sily

vit)
mit) l mg=Weight
l D =Drag
{atmospheric)
Ao)

Obrézek 3: Sily plsobici na raketu [17]
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Prvni NewtonQv zédkon (1) fikd, ze soucet sil plsobici na raketu je prfimo umérny
aktudlni vaze nasobené zménou rychlosti (viz Obrdzek 3). Na raketu vtomto

zjednoduseném modelu pdsobi sily tah, odpor a gravitace (2). [17]

dv M
F=mx*—
M

Tah vyuzivd dalsi z Newtonovych zdkon(, konkrétné zdkon treti. Sila je prfimo
umeérna opacné plsobici sile. Tuto silu vytvari postupné se pélici palivo, jehoz plyny
jsou vytlacovany z trysky. Plyny tedy plsobi stejné velkou silou, ale opacného sméru
na raketu. Sila plyn0 je opét Umérnad hmotnosti plynt m = —Z—T, ty vSak postupné

snizuji svoji vahu. [17]

) dv 2
—-mx*xg — D + mx*gx Isp =mx o

JelikoZ se hmotnost rakety stale méni, je zapotiebi pro tento fakt rovnici (3) upravit.

D dm / dv (3)
—_ * J— —_ — % * = * —
meg ac 9P T G

Po vyjadieni dv z rovnice (3) se ziska rovnice (4):

d dt —D dt —d I @
= — E3 _— * —_ * *
v 9 g * Isp

FindIni Upravou rovnice (4) Ize vyjadfit zédkladni raketovou rovnici — Ciolkovského

rovnici (5).

m tp tp D
Av = g, * Isp*ln<—0>—f gdt—f (—) dt )
my 0 0o \m

Prvni ¢asti této rovnice je idedIni narlst rychlosti (6). Timto se teoreticky daji poditat
rozlozeni vdhy pro vicestupniové rakety, bohuzel v praxi je to nepresné, jelikozZ se

rovnice nepocitd s odporem a gravitaci. [17]

Mo (6)
Av = I In|—
v= g+ tspen(72)
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Odpor (7) je posledni ¢asti Ciolkovského rovnice (5).

7

D:E*cd*rho*S*v2

Stupné rakety

Rakety se v dnesdni dobé konstruuji z pravidla s vice stupni. Stupen rakety znamena,
Ze jeji hmotnost a palivo je rozdélené do vice &asti. Pokud se jednd o sériové
stupnfiovani, vzdy hofi pouze jeden stupen a po jeho vyhoreni se odpoutéd.
To zajistuje snizeni hmotnosti o hmotnost plasté a nddrzi, ve kterych uz neni zddné
palivo. Tim, Ze se tato ¢ast odhodi, se sniZi vdha rakety, a tak sila plUsobici na raketu

dosdhne vyssiho zrychleni. [17]
Celkovad hmotnost rakety se déa délit do tfi podskupin. [17]

e Hmotnost prazdné rakety
e Hmotnost paliva

e Hmotnost nakladu

Isp, neboli specificky impuls, je jednou z nejklicovéjsich parametrd rakety. Jedna se
o jednoduchy zpUlsob, jak porovnat raketové motory. Specificky impuls se pocita
jednoduchou rovnici (8), kde aktudlni tah F podélime pritokem paliva m. Jednotkou

specifického impulsu je sekunda s. [17]

F (8
Isp = —
Sp ;

Celkovy impuls rakety | je posléze specificky impuls Isp ndsobeny mnozstvim paliva
v raketé m, (9).[17]
tp

I=Isp mdt = Ispm,
0

©)

Dalsi kapitoly popisi, jaké zpClsoby vypusténi raket existuji. Zadkladni délenfi je start

ze zemé a start ze vzduchu, anglicky Air-launch-to-orbit.
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1.4. Konvencni vypusténi rakety

Konvendni rakety jsou bezpochyby nejzndméjsim typem rakety vynasejici nejen
satelity, ale i jiny ndklad do vesmiru. Jak jiz bylo vysvétleno, jejich vyvoj byl sunut
dopredu hlavné pro vojenské Ucely. Pozdéji vsak jejich prednosti samy davaly smysl
pro jejich dalsi vyvoj. Hlavnimi vyhodami jsou jednoduchost, sobé&stac¢nost (do jisté

miry), neomezend hmotnost rakety a schopnost vynést velmi tézké objekty. [10]

Koncept konvenéni rakety je velmi jednoduchy, proto se dodnes udi i na zdkladnich
Skolach a praktické ukazky jsou mifeny na déti mladého véku. Obecné je raketa

nazornou ukdzkou druhého Newtonova zékona. [18]

Kosmodrom je slovo popisujici misto, ze kterého je konvendni raketa vypusténa.
Kosmodromy jsou z pravidla umistovany co nejblize rovniku, kde startujici raketa
vyuzije otaceni Zemé k pocatecnimu zrychleni. V takovém komplexu je umisténa
nejen samotnd startovacirampa, ale i fidici stfedisko startu, obvykle i jakési hangary,

kde je ndklad pfipraven a namontovan. [19]

1.5. Air-launch-to-orbit

Tento anglicky vyraz by se dal prelozit jako ,Vypus$téno ve vzduchu na orbitu.” Pri
reSerSi pro tuto praci byly rozpoznany dvé hlavni alternativy ke konvenénimu typu

vypousténi raket na obéznou drahu — balonem a letadlem.

1.5.1. Rockoon

Rockoon je vyraz, ktery vznikl spojenim anglickych slov Rocket a Baloon. Tento
ndzev napovida, jak jiz zminénd technologie funguje. Raketa, obvykle na pevna
paliva, je vynesena plynnym balonem do vyssi atmosféry, a poté teprve zazehnuta

a svym pohonem vynesena na obéznou drahu. [20]

Hlavni nevyhodou tohoto konceptu z(stédvé jedna z neodmyslitelnych vlastnosti
balonu — pasivné undsen povétrnostnimi podminkami, a proto po vypusténi balonu
nelze ovlivnit, kde v prostoru k zaZzehnuti dojde. Dale vyvstava otdzka bezpedi pfi

padu rakety pfi nepovedeném zazehnuti. [20]

Tento koncept by mél umoznit se vyhnout nejhustsi ¢4sti atmosféry. Odpor je pfimo
Uamérny hustoté atmosféry. Tim, Ze je raketa vypusténa z vysky priblizné 30 km,
je odpor plsobici na raketu markantné nizsi. Dalsi vyhodou vy$si startovni vysky

21



je nizsi okolni tlak. Zde je nizsi tlak benefitujici v celkovém tahu raketového motoru.
Tah motoru je zavisly na tlaku, ktery vyviji plyny opoustéjici raketovou trysku. Tento
tlak plyn0 je ale brzdén okolnim tlakem atmosféry. Proto se raketové motory

obvykle hodnoti pomoci maximéalniho tahu, a to tahu ve vakuu. [17, 20]

1.5.2. / letadla

Dalsi z alternativ konvenéniho vypusténi rakety vertikdiné z platformy je pomoci
letadla. Letadlo vzlétne z drahy s upoutanou raketou pod trupem ¢i krfidlem
a vystoupa do ,cestovni hladiny”. VySka odpoutdni rakety zavisi na dostupu letadla,
jeho véze, pldnované vysledné rychlosti a dalSich okolnostech. Zde dojde
k odpoutani rakety od letadla, naslednému zaZzehnuti raketového motoru

a vystoupani na obé&znou drahu. [21]

Jednou znevyhod tohoto konceptu je, Ze je raketa kletadlu pripoutdna
horizontadIné, a proto v prvnich sekundach zazehnuti motoru je palivu vyuzito
k ,pfechodovému oblouku” z horizontéIniho letu na let vertikdIni. Poté trajektorie

letu rakety navazuje na klasicky let rakety. [21]

Vyhodami vypusténi rakety zletadla je start z kteréhokoli mista na svété
a jednodussi vypusténi rakety pod specifickou inklinaci. Dalsi vyhodou je, zZe
vypusténi rakety neni omezeno Spatnym pocasim. Start rakety je obvykle omezen
na dny, kdy je hezké pocasi s vysokou dohlednosti a absenci mrakd. Oviem letadlo

muze oblaénost nadletét, takZze na samotny start pocasi vliv nema. [21]

1.6. Prehled studii

V ndsledujici kapitole je rozebran predchozi vyzkum, ktery se v urcitém ohledu
zabyva problematikou této prace. Nékteré studie popisuji téma, o kterém tato prace
pojednava, avsak jsou bud omezené pouze na trajektorii raket s vertikdlnim startem
ze zemé, Ci konstrukci letadla, které ve findle raketu nese pred samotnym
vypusténim. Dale je tu skupina studii, kterd porovnava dosavadni specifikace vsech
dostupnych raket. Dalsi skupinou jsou soukromé a komercni studie, které jsou
vytvareny specificky pro firmy a spolecnosti, které chtéji v kosmickém primyslu

obchodovat.
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Prvni ze studii zabyvajici se tématem porovndni Air-launch s konvencénim
zplsobem startd raket je studie z roku 2012 od Rebecca A. Mitchell z Universtiy of
Colorado. Tento vyzkum porovnal vsechny typy systém0O vzletu rakety.
Od horizontdIniho vzletu, pres vertikdlni vzlet az po vzlet ze vzduchu, tedy
Air-launch koncept. Skupinu Air-launch studie usporadala do péti kategorii, kterymi
jsou: uchyceno na letadle, uchyceno pod letadlem, tazené za letadlem, vzdusné
dotankovani a neseno uvnitf letadla. V kazdé kategorii jsou zminény prostfedky,
které se tam radi. Stru¢né je popsdana jejich vykonnost, parametry a ddvod ukoncenf
vyzkumu. V posledni kapitole je popsan zpldsob vypocitani usetifeni paliva. Vypocty
jsou velmi jednoduché, vyuZivaji preménu kinetické energie na potenciondlni.
Vysledkem pro vypocet je, Zze by bylo mozné usetfit 25% hmotnosti rakety a tim

padem by stacilo motord sedm, misto dosavadnich deviti. [22]

Dalsi studie, tentokrat z University of Manchester, Velkd Briténie, je vypracovand od
Nicholase Crispa, Katharine Smith a Petera Hohhingsworthe. V roce 2013 se kvUli
zvysujici se poptdvce po vynosu malych satelitl tato trojice rozhodla porovnat
nejen aktudini, ale i budouci zplsoby vyneseni na nizkou obéZznou drahu. Dle
finan¢nich nakladd a schopnosti vynést urditou vahu nakladu na obéZznou drahu
jsou vytvoreny tabulky a grafy porovnavajici vSechny dostupné systémy v té dobé.
Z této studie je zrejmé, Ze rakety, které jsou schopné vynést velké mnoZstvi satelitd,

jsou efektivnéjsi a v prepoctu na jednotku vahy také levnéjsi. [23]

Dalsi z univerzitnich studii na toto téma je studie z Univerzity of lllinois, od skupiny
studentl spolecné s jejich profesory. Jednd se o praci publikovanou v roce 2007.
Jejich pfistup ke sniZzeni ndklad( pro vyneseni satelitd na obéZnou drahu byl
uskutecnén pomoci navrhu nadzvukového letadla, které by mélo byt schopné
vynést raketu do vysky 51 800 ft (15788 m) a vypustit v rychlosti pfesahujici
dvojnasobek rychlosti zvuku. Uhel letadla pfi vypudténi je 25°. Dle jejich simulaci by
raketa byla schopna unést dvojndsobné zatizeni vici plvodnim navrhdm az na
payload 2 100 Ibs (952 kg). Poslednim jejich vypocltem je, ze pfi optimalnim uzivani

téchto letadel dojde ke sniZzeni finanénich ndkladl za vypusténi rakety o 43 %. [24]

Vroce 2014 Ezgi Civek Cosku publikoval svou doktorskou praci na Middle East
Technical Univerzity. Prdce pojedndvé o vytvoreni kédu v programu Matlab pro
simulaci a optimalizaci letu rakety na obéZnou drdhu. | prfesto, Ze tato velmi

podrobna a kvalitni prace pojednava o velmi podobném tématu, jeho pfistup je
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omezen pouze na konvendni typ raket a vyuzivé vypoctl ve sférické ose souradnic.

Timto se tyto prace od sebe klicové odlisuji a neni mozno jejich srovnani. [25]

V Ceské republice neni mnoho studif, které by se zabyvaly letem do vesmiru. Pro
Uplnost je zminéna diplomova prace od autora Michala Fojtla. Tato prace byla
publikovand na Vysokém uceni v Brné, na Leteckém Ustavu vroce 2017. Zde se
rozebiral U¢inek aerodynamického ohrevu rakety pfi letu s vertikdInim startem na

obéZnou drahu. [26]

1.6.1 Konvencni vypusténi raket

Konvencnich raket je mnoho, vétSina nejpouzivanéjsich jsou fazeny do kategorie
Heavy (tézkd). Jelikoz se jejich fixni ndklady daji rozlozit mezi vice zédkaznikd, tak se
jejich vyslednd cena za provoz celkové snizi. Tato prace vsak popisuje vlivobdobné
velkych raket na zménu zpdsobu vypusténi. Proto jsou v praci zminény rakety jako
napfiklad Falcon 1, Minotaur, Safir a Shavit. Tyto rakety jsou fazeny do kategorie

lehkych raket a jsou schopné vynést satelit ze zemé az na LEO. [27, 28]

Falcon 1 je raketa od spolecnosti SpaceX. Jednd se o dvoustupnovou raketu, ktera

je schopna vynést 420 kg na LEO. Celkova vaha rakety dosahuje 28 tun. [29]

Minotaur je Ctyrstupriova raketa, kterd byla vytvorena spojenim prvnich dvou stupni(
z vyfazené vojenské rakety Minuteman Il a dvéma vrchnimi stupni z rakety Pegasus
XL. Celkovd hmotnost rakety je 36 tun, s moznosti vynést 360 kg na nizkou ob&zZnou

dréhu. [29, 30]

Safir se fadi mezi rdnské rakety, jednd se o dvoustupfiovou raketu s hmotnosti
26 tun a nosnosti 30 kg na LEO. Druha generace této rakety méla nosnost zvysenou

az na 50 kg. [29]

Dal&i z [rdnskych raket je dvoustupfiovou raketu s ndzvem Shavit. Jeji pdvodnf
nosnost byla 200 kg, po vylepseni dosahovala 1 tuny. Vdha rakety se pohybovala od

30500 kg az po 70 tun. [29]

1.6.2 Zbalonu

Hlavnim problémem typu vypousténi raket rockoon je to, Ze neexistuji funkéni

prototypy. Tyto rakety jsou pofdd ve vyvoji, ¢i v procesu testovani.

24



Jednou ze spolecnosti prosazujici vypousténi raket pomoci balonu je britska
spolec¢nost B2Space, kterd ve svém programu Colibri chce vyuZit tfistupriovou
raketu pro vynos malych satelitd na LEO drdhu. SnaZi se reagovat na rostouci
poptavku. Posledni informace o této spolecnosti existuje z Unora 2022, kdy
vyzkouseli posledni ¢lanek jejich technologie a za dalsi 2 mésice chtéli testovat

vypusténi z vysky 25 km z balonu. [31, 32]

Bloostar od spolecnosti Zero2infinity je dalSim ambiciéznim projektem, ktery se
snazi pouzit balon k vynosu rakety do vys$si vysky, kde teprve poté bude raketa
zazehnuta a satelit odnesen na obéZznou drahu. Jednd se o Spanélskou firmu, kterd
slibovala v roce 2019 prvni let, ale od té doby o nich nelze dohledat dalsi informace.

[33]

Jelikoz ani jedna firma nepredstavila funkéni vypusténiraket, nenijejich technologie
v této préaci blize specifikovana. Marketingova tvrzeni z oficidlnich stranek, které jsou

jiz par let neaktualizovany, by byly pouze zavadéjici.

1.6.3 Zletadla

Nérodni Ufad pro letectvi a vesmir (NASA) vroce 1990 poprvé vypustila raketu
Pegasus z tehdejsiho letadla B-52. Jednalo se o raketu s pevnym palivem s tfemi
stupni @ mensimi pomocnymi kfidly. Poté vypousténi prfevzala spoleénost Orbital
Sciences Corporation, kterd ktomu vyuZivala letadla L-1011. Jednd se
o tfistupnovou raketu, kterd vyuzivd mensiho kfidla pro vyssi ucinnost vztlaku
v nizsich vyskach. Raketa vazi 18 tun a byla schopna vynést 375 kg na LEO. Nové&jsi
verze rakety s ndzvem Pegasus XL byla celkové zvétsena na vahu 23 tun a je
schopna vynést 460 kg na LEO. Raketa Pegasus je oficidlné aktivniaz doposud, i kdyz
za poslednich nékolik let vynesla satelity pouze dvakrat. Celkovy pocet letd od

zahdjeni programu az doposud je 44. [34, 35]

Raketa Falcon 9 air byla vyvinutd specidlné pro kolaboraci spolecnosti SpaceX
a Stratolaunch vletech 2011 a 2012. PGvodni plany byly vynést raketu s véhou
payloadu 6 100 kg do vysky 30000 ft. Dle slov Space X se po konstrukcénich
problémech a rozdilnych ocekdvani dlouhodobé strategie spolecnosti SpaceX

rozchazely se spolecnosti Stratolaunch. [36]
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Raketa Pegasus Il navazuje na kolaboraci Stratolaunch. Po SpaceX spolelnost
Stratolaunch podepsala smlouvu s Orbital Sciences Corporation a spolecné vyvinuli
raketu se stejnymi parametry, tedy payload6 120kg. Zde se jedna také
o tristupriovou raketu s pomocnymi kiidly. Rozdilem je, Ze prvni dva stupné rakety
jsou tuhého paliva, avsak treti stupen by mél byt zkapalného kysliku.
Po technologickém vyvoji se zjistilo, Zze raketa nedosahuje oclekdvanych zlepsenfi

a vratilo se zpét k tuhému palivu. [30]

Stratolaunch je spole¢nost zaloZena roku 2011, ktera se také zamérfuje na pouZiti
letadla pro vypusténirakety na obéznou drahu. Spolecnost se vSak odlisila od jinych
podobnych koncepci tim, Ze jejich hlavni zaméreni neni na konstrukci rakety, ale

naopak na konstrukci letadla s nejvétsim rozpétim kiidel — 117 metrd. [36—38]

Hughes H-4 "Spruce Goose" Airbus A380-800
Length: 66.6 m Length: 73.0 m
Span: 97.5 m SP?“: 79.8m
Height: 24.1 m Height: 24.1m
Boeing 747-400 » An-225 Mriya
Length: 70.6 m | Length: 84.0 m
Span: 66.4 | Span: B8.4m
Height: 19.4? Height: 18.1 m
— 1 r— )
| =
L) —
Stratolaunch Systems
Mothership
Span: 117.3 m
Hoeing 747-400 - Wingspan 66.4 m
An-225 a - Wingspan B8.4 m
I

B744: 19.4 m

Obrézek 4: Stratolauncher v porovnani s jinymi letadly [39]
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Na obrazku 4 lze vidét porovnani velikosti letadla s nazvem Stratolauncher
s ostatnimi velkymi letadly. Konstrukce takového letadla si vyzadala letadlo
s dvéma trupy. Maximdalni vzletovd hmotnost letadla je 590 tun, pohdni ho Sest
motord z B747 a ke vzletu potrebuje drdhu dlouhou 3 700 m. Stratolaunch ukoncil
spolupréaci vroce 2019, Pegasus se vratil kvypousténi rakety zletadla L-1011.

[36-38]

Spolecnost Virgin Orbit s vlastnim raketovym systémem LauncherOne byla jedna
z mala spolecnosti, kterd dokazala zprovoznit air-launch-to-orbit koncept. Byla
zalozena sirem Richardem Bransonem jako jedna z odnozi spolednosti Virgin. Pro

vypousténi rakety vyuZzivali letadlo B747-400 prezdivané Cosmic Girl. [40, 41]

Raketa byla upevnéna do podvésného systém pod kfidlem. Byla schopna nést
naklad o hmotnosti 500 kg na orbitu a jejich cena za start se pohybovala okolo

12 milionu dolar@. [40, 41]

Samotna raketa byla dvoustupriového typu na tekuté palivo. Maximalni hmotnost
rakety byla 30 tun. Prvnilet byl v kvétnu 2020, kdy doslo k selhdnfi pfivodu kapalného
kysliku do motoru. Druhy, jiz Gspésny let, uskutecnili v lednu 2021, kdy na obéznou
drahu raketa dopravila 10 satelitd. Celkové méla 6 let(, kdy prvni a posledni lety byly

nelspésné. [42, 43]

Ke dni 4. dubna 2023 spolecnost Virgin Orbit zkrachovala a timto ukoncuje lety do
vesmiru. Jednalo se s nejvétsi pravdépodobnosti o reakci na nezdareny let ze dne

9. ledna 2023. [44]

Pro srovnani raketa LauncherOne od spolecnosti Virgin Orbit na rozdil od rakety
Pegasus XL od Northrop Grumman dokdzala snizit ndklady na provoz. | pfes to, Ze
LauncherOne byl ekonomictéjsi, Pegasus si pfipisuje vypusténi 44 raket oproti
LauncherOne, ktery mél letd pouze 6. Ztechnickych rozdild raketa Pegasus byla
podvésena pod trup letadla, zatimco LauncherOne byl podvésen pod krfidlo.
Pegasus dale vyuzival mensiho kfidla, které pomahalo se vztlakem pfi prvnich

vtefinach letu (v husté ¢asti atmosféry). [34, 40]
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2. Metodika

Pri vytvareni simulaéniho programu byl vyuzit program Matlab R2022b. Tento kéd
simuluje trajektorii rakety a svym zplsobem vyhledava optimalni variabilnf
proménné. Program byl vytvoren s pomoci smyckovych cykll. Jednd se o zplsob
postupného prepoditdvani po velmi malych castech. Obdobné je definovéna

derivace, jejiz vzorce jsou v praci vyuzity.

2.1. Definovani variabilnich/zavislych proménnych
ovliviujici efektivitu obou startd

Vstupni parametry se daji délit na parametry konstantni a variabilni. Konstantnf
vstupni proménné zahrnuji parametry popisujici hlavné nosnou raketu a prostredi
planety Zemé. Variabilni vstupni proménné popisuji jak nosnou raketu, tak jeji
trajektorii vici planeté Zemi. Co se tyce variabilnich proménnych, z psani této prace
bylo zjisténo, ze se jednd o vdhu payloadu, pocateldni vysSku vypusténi, pocatelni
doprednd rychlost, Uhel vypusténi, typ optimalni drédhy a pocatedni védha paliva

obou stupnd a jeho procentuélini rozlozeni.[10, 17]

2.2. Navrh optimalniho reseni pro satelity

Matlab kéd vyuzivé dalsich funkci (kdd), které vyvolava, aby prabézné vypoditaval

nasledujici proménné.

USSA — poditaji se zakladni parametry atmosféry, které jsou zavislé na vysce nad

morem. Jedna se o tlak vzduchu, teplotu, hustotu a rychlost zvuku.

Drag__coef (cp) — vstupni parametry jsou: aktudlni dopfednd rychlost rakety
a rychlost zvuku. Zde se dopoditavéd Machovo ¢&islo (M), které ovliviiuje velikost
koeficientu odporu. U letu pod M=1 se odpor exponencidlné zvysuje az do
maximalni hodnoty, kde se posléze opét snizuje. Okolo hodnot M=1 je pouzita
konstantni hodnota, kterd dostatecné presné simuluje plynuly pfechod konkavni

krivky pres M=1. [45]
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Logické schéma skriptu Matlab

Logické schéma vypusténi rakety programu Matlab

Letadlo Ano |Cas méné ne? 4 sec Ano |Volny pad
Ne |Uhel trajektorie ni7$,  |Ano |Tah benefituje letu dopfedu Ano |Uhel tahu zviéent o delr
ne? thel vvpustini

Ne |Uhel tahu je vertikcilni

Ne |Opustit smycku

Ne |Nic

=]

Trajektorie konst. Ghel |Ano |Uhel tahu pro konstantni Ghel |Ano [Nic
lefu - Spravné? (se rovna whiy
vzletu)

Palivo 1. stupné Ano |Pod vyskou Ek=Ep Any

Ne [Korekce

Ne |Uhel tahu se rovna dhiu letu
Ne |Vertikalni rychlost Ano [Tah pouze horizontilni

Ne |Tah tak, abychom drzeli
konstantni vivsku (zrychleni =

Ne |Odhozeni stupné 1

Let bez tahu 5 sec

=]

Palivo 2. stuperi Ano |Pod vyikou Ek=Fp Ano | Trajektorie konst. thel |Ano (Uhel tahu pro konstantni uhel |Ano |Nic
letu - Spravng? (se rovnd vhiy

vzlet)

Ne |Korekece

Ne |Uhel tahu se rovna thiu letu
Ne |Vertikalni rychlost Ano (Tah pouze horizontalni

Ne (Tah tak, abychom drzeli
konstantni vivsku (zrychleni =

Ne [Odhozeni stupné 2

Matice je prazdna Ano|Ukazat chybu

Ne [Rychlost vyisinez Ano V téch, co jsou najit
kosmicka minimalni palive

Ne |Najit maximalni
rvchlost

Obrézek 5: Logické schéma kédu v Matlab

Kéd v programu Matlab je napsan vlogickém postupu, ktery je zjednoduSené
zndzornén na obrazku 5. Poté, co se kéd rozhodne, v jaké Casti procesu vypusténi
rakety je, Matlab zacne vypodcitdvat trajektorii dle vzoreck(, které jsou popsany

v dalsi kapitole.

2.2.1. Logické operatory

V kédu je vyuzito If , For a While cykld.

If cyklus funguje tak, ze kdyZ je urcita podminka splnéna, uskutelni se jistd cast

kodu. D& se také vyuzit pro prerusenijinych cykld, napfiklad For ¢i While. [46]

For cyklus je pouzit pro prifazovani hodnoty k proménné od prvni uvedené do

posledniuvedené. Pokud jsou zde tfi hodnoty od sebe oddélené dvojteckou, stredni

hodnota urluje sjak velkym krokem tyto hodnoty postupuji. Napriklad a=1:2:15

znamena, Ze se jednd o proménnou a, kterd postupné cyklicky nabyvé hodnot od
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1 po 15, s krokem 2. postupné tak a bude vychdzet 1, 3, 5, 7.. az 15. Toto vySsi
krokovani je velmi ucinné pro vysoké hodnoty, kde neni potfeba tak podrobné

vzorkovani, jelikoZ vypocty s krokem jedna by zabraly velmi mnoho ¢asu.

While cyklus vyuziva dalsi logickou podminku, kde se urcitd ¢ast kédu cyklicky
opakuje, dokud podminka vyhovuje. Hlavni vyuziti v kddu je rozdéleni letu na Useky,
které popisuji rozdilné &asti letu rakety. Tyto Casti letu jsou podminény ¢asovymi
Useky, které popisuji jednak ¢as péleni paliva vraketé, ale i let bez tahu pfi

oddélovani stupnd rakety.
Popsani kodu

Procenta v kdédu znamenaji komentdr, jde pouze o popis pro uzivatele, nejde

o aktivni ¢ast kédu Matlabu.

Jako prvni v kédu je zapotiebi zajistit vycisténi paméti a nastaveni/restartovani
Matlabu do plvodniho stavu. Tim je mysleno zavieni vSech vyskakujicich oken
(grafd), vymazani mezipaméti a nastavi zobrazovaci format &islic na 16 mist za
desetinou ¢arkou. To je klicové pro zobrazovani nékterych proménnych (jinak by

dosdlo k zaokrouhleni).

Dalsi skupinou v kdédu je definovani konstantnich vstupnich proménnych, jedna se
zejména o parametry Zemé, krokovani vypoctld a zaloZeni matic, které budou

pozdé&ji vyuzity.

Ndasleduje skupina kddu, kde se opét jedna o konstantni vstupni promé&nné, které
pro Ucel této prace nejsou aktivné ménény. Tyto hodnoty popisuji parametry rakety:
tah, Isp, vdhu konstrukce a paliva obou stupnd. Vyuziti kédu pro simulaci jiné rakety

by se tyto proménné mély zménit.

| pfes to, Ze dalsi skupinou je pouze komentér, jde o rychly ndvod pro uZivatele. Ten
se odkazuje na dalsi skupinu, kterd je oddélena procenty — variabilni vstupni
proménné. Zde se nastavuje findIni vySka orbity, delta Uhel po vypusténi z letadla
mezi trajektorii letu a Uhlem tahu. Dalsi variabilni proménné jsou pocatedni vyska
vypusténi, rozhodnuti, zda se jedna o let vypustény zletadla, ¢i balonu/zemé,
trajektorie rozhodujici, zda raketa bude néasledovat konstantni Uhel, nebo poleti po
parabole. Dale se zde zapojuji jiz popsané For cykly. Zde jsou vyuZity pro postupné
dosazovani vahy payloadu, pocateéni hmotnosti paliva (celkové pro oba stupné),

pocatedniho Uhlu vzletu a procentudlnino rozdéleni paliva do dvou stupnd.
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(PGvodni snaha poditani sofistikovanéji selhala, jelikoz se zde nepoditd s odporem

a nevychéazely spravné hodnoty).

Nésledujici kédy jsou ve For cyklech, tedy jsou prochdzeny stdle dokola, méni se
hodnoty parametri definovanych ve For cyklech (hmotnost payloadu, hmotnost

paliva, pocdatedni Uhel a procentudlini rozlozeni paliva).

Po urdeni hmotnosti paliva a procentuainiho rozloZeni do obou stupnl je zapotrebi
spocditat pocatedni hmotnost paliva ve stupni jedna a dva pro aktudlni scénér. Déle
je spoctena i velikost Isp pro oba stupné, zavisejici na pocateénim mnozstvi paliva
v obou stupnich. DalSimi dopocty je hmotnost paliva a hmotnost rakety a celkové

hmotnost rakety s palivem.

Néasleduji dalsi pocatedni podminky, které vsak musi byt umisténé ve For cyklech,
aby v kazdém kole vypoctl byla sila tahu, odporu, vzdélenost, rychlost, Uhel tahu

a odporu a ¢as byl roven pocatednim podminkdm.

Poslednim krokem pred zacatkem vypoctu trajektorie je vytvofit soubor s ndzvem
Rocket, kam se postupné uklddaji vypoditané proménné. Ty jsou vyuzity hlavné pro
vytvoreni grafl, které popisuji trajektorii rakety, zrychleni, rychlost a drdhu
v zavislosti na ¢ase. Tento soubor je ve tvaru matice, kde s kazdym vypoctem se

pripisuje fadek s prislusnymi proménnymi.

Prvni ¢asti kédu, kde se opravdu zacina pocitat trajektorie letu, je rozdélena na dvé
pomoci podminky If. Zde se odkazuje na podminku, zda je raketa vypusténa
z letadla nebo balonu/zemé. Hlavnim rozdilem u vypusténi z letadla je dalsi kod,
ktery popisuje trajektorii volného padu rakety po odpoutédni od letadla, a ndsledné
zazehnuti pro prechod rakety z pddu do vertikalniho letu. Tento volny p&d nasleduje
trajektorii paraboly, plUsobi na ni odpor a gravitaéni zrychleni. Po ¢tyfech sekundéch
je motor zazehnut a smér tahu plsobi na raketu o delta Uhel rozdilné vici sméru
odporu (reélné trajektorie letu). To raketé postupné dodava zrychleni a méni smér
letu rakety. Po ,pfechodovém oblouku"” raketa navdze na dalsi ¢ast kédu, ktery je
pro oba zpudsoby vypusténi stejny. To je podminéné tim, ze trajektorie (Ghel odporu)
je vétsi nez pocatedni Uhel. Timto je zajisSténo prosednuti rakety po odpoutdni od
letadla a plynulé navazani na od poclatku zamysSleny dhel letu. Pokud je raketa
vypusténa z balonu/zemé, neni treba dekat 4 sekundy a tento cely krok je

preskocen.
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Néasleduje faze hofeni paliva prvniho stupné. To je zajisténo cyklem While, ktery se
uskutecnuje, dokud obé podminky délky ¢asu hofeni a vahy paliva jsou uspokojeny.
Pokud obé&, ¢i pouze jedna znich nesplfiuje podminku, zcyklu se vystoupf
a nasleduje dalsifaze. V &asti hofeni paliva prvniho stupné jsou pouzity cykly If, které
podminuji pouziti rGznych ¢asti kddu. V kazdém kroku se pocitd, zda raketa doséhla
takové vysky a rychlosti, Ze dosdhne setrvacnosti orbitalni vysky (viz vzorce). Pokud
je raketa pod vypoctenou vyskou, pokracuje v predchozitrajektorii (ndsleduje
konstantni Uhel, ¢i parabolu — opét oddéleno pomoci If cyklu). Pokud je raketa nad
touto vyskou, ukondi vypocty Uhlu tahu a prevede tah pouze pro urychlovani

do horizontéIniho letu.

Poté, co je palivo z prvniho stupné vycerpdno, nasleduje ¢ast letu bez tahu. Na
zacatku tohoto kroku je odpoutdna cast rakety, kterd slouzila pro Uschovu paliva
prvniho stupné. Zde se jednd opét o parabolickou kfivku, kterou raketa nasleduje po

dobu péti sekund.

Féze horenf paliva druhého stupné je obdobné s fazi predeslou, jednd se pouze
o ciselnou odlisnost vstupnich parametrd. Logika a postup rozhodovani jsou

obdobné.

| tentokrat po ukonceni paliva druhého stupné odpoutdvdme vahu rakety, ktera
slouzila jako nadrz pro palivo druhého stupné. Jelikoz timto kondi aktivni faze rakety
dostoupat do vysky, nasleduje podminka v pokracovani, zda raketa dostoupala do
vysky orbity. Pokud ano, vstupni parametry pro tento specificky scénar se zapisSou

do matice VYS.

2.2.2. Pouzité vzorce

Na zacatku cyklu se kéd odkaze na dalsi programy USSA a Drag_ coef. Tyto
programy nejsou nic jiného nez radky kédu, které pouze nejsou ve stejném souboru.
Timto se kéd zprehledni a zkrati. Tyto programy musi byt umistény ve stejné slozce
jako je hlavni kéd. USSA program podita zakladni parametry atmosféry na zékladé
aktudlni vysky. Drag__coef pfes aktudlni rychlost a rychlost zvuku v konkrétni vySce
pocitd hodnotu koeficientu odporu, aby mohla byt odporovéd sila spravné

stanovena.
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US Standard Atmosphere
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Obrézek 6: Model atmosféry dle US Standard Atmosphere [7, 47, 48]

Atmosféricky model je vyuzit v programu USSA. Grafické zobrazeni tohoto kédu je

na obrazku 6. Nize jsou popséany prislusné rovnice. [7, 47, 48]
e Teplota v Celsiich
Teplota se s vyskou méni. Zalezi, v jaké vzduchové hmoté se nachazi.

Troposféra —do 11 km

6,49 * y (10)
= 1504 - ——~=
ke >0 1000
Tropopauza — od 11 km do 20 km
tc = —56,46 an
Stratosféra — od 20km do 32 km
- _ Y (12)
tc = =765 + 1000
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Stratosféra — od 32 km do 47 km

te = —134,1 + 28+y
€~ ' 1000
Stratopauza — 0d 47 km do 51 km
tC = _2,5
Mezosféra — od 51 km do 71 km
te = 1403 — 8%V
c= 1000
Mezosféra — od 71 km do 85 km
2%y
fe = 835~ 1500
Mezopauza — od 85 km do 91 km
tc = —86,28
Termosféra — od 91 do 110 km
vy
tc= —9,96 — 76,3232 « |1 — | 1900

Termosféra — od 110 km do 120 km

te= —3315 + 12 » (= — 110

1000

Termosféra — od 120 km

—19,9429

1000
y

6356,766 + =~

tc = 726,85 — 640 * e 1000
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Dalsi parametry atmosféry jsou obecné a nezavisi na vysce nad zemi. [47, 48]

e Tlak atmosféry

o Do 10km
te + 273.1\>%¢ 21)
Po = 101,29 _
0 Sl ( 288,08 )
o 0Od10km
Po = 2265 % el73- 0000157 xy (22)
e Hustota
rho = Po (23)
0,2869 * (to + 273,1)
e Rychlost zvuku [49]
(24

¢ =20 */(tc + 273,1)

Univerzalni gravitacni zdkon

Newton pospal dalsi z kli¢ovych zdkonU (25) pro raketovou védu ve své publikaci
z roku 1667. Zde vysvétluje silu, kterd vznikd plsobenim jednoho objektu na objekt
dalsi pomoci gravitaéni sily. [49]

_Gxmyxmy (25)
=

kde F zndzornuje gravitadni silu. G je gravitacni konstantou, kterd byla

1 Nm2

Py Déle jsou zde

experimentdlné zméfena a nese hodnotu 6,67 *x107?!

zastoupeny hmotnosti obou téles. Gravitacni sila je nepfimo Umérnd posledni

slozce vzorce, a to je vzdélenost obou téles od sebe. [49]

Po dosazeni do Newtonova druhého zdkona F = m x a mdZeme spocditat gravitaéni
zrychleni g, respektive a. Zaporné znaménko u gravitaéniho zrychleni (26)

naznacuje, ze se jednd o zrychleni pro raketu se ,zpomalujicim” G¢inkem. [49]

F G *xmy *m, (26)

4 m 2 xmy
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Ve vzorci pro vypoclet gravitacniho zrychleni se hmotnosti objektu vykrati
a vzdalenost objektl se da vyjadrit jako polomér Zemé plus dodatecna vyska nad
Zemi (27).

G * ME (27)

9= " RE+ Y

Rychlost zvuku

Rychlost zvuku (24) je zavisla na okolni teploté. Jednd se o zavislost odmocniny
absolutni teploty (v Kelvinech) ndsobenou konstantou. Pro prevod teploty na

stupné Celsia je pouzit vzorec pfi¢tenim ¢isla 273,15. [49]
¢ =20+ /(tc + 273,15) (28)

kde c je rychlost zvuku, t. je teplota okolniho prostfedi ve stupnich Celsia. Machovo
¢islo (29) tuto rychlost zvuku vyuziva déle a vklada ji jako pomérem rychlosti letu

a rychlosti zvuku v daném prostiedi. [49]
Koeficient odporu

(29)

als

Machovo &islo je déle vyuzivano ve vypoctu koeficientu odporu. Tento koeficient je
nejvyssi okolo hodnoty M=1, tedy pfi transsonickych rychlostech. Tento fenomén lze
pozorovat na obrdzku 7, ktery ukazuje zavislost koeficientu odporu na Machové

rychlosti, kterd je vyuzivanéa ve vypoctech kédu Matlab. [17]
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e Koeficient odporu

1.2 |

0.8

0.6

0.4

DE i a 't

Obrazek 7: Koeficient odporu

Subsonické rychlosti (M<=0.9)
Pri subsonickych rychlostech hodnoty koeficientu odporu lze popsat pomoci

rovnice (30). [50]

0,75 (30)
V1-— M2

cd =

Transsonické rychlosti (0.9 <M<=1.09)
PFi transsonické rychlosti se matematicky Spatné popisuje chovani hodnoty
koeficientu odporu. Pro potfeby této prace postadi konstantni hodnota (31).

[45]

cd =173 31

Supersonické rychlosti
Po prechodu z transsonické rychlosti koeficient odporu ndsleduje obdobny
vzorec, jako byl vsubsonické rychlosti (32). Pouze ve jmenovateli pod

odmocninou je opacné znaménko. [50]
0,75 (32)
M2 -1
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Odporova sila je pospana pomoci vzorce (33) pro odpor. [49]

1
D:E*p*vz*cD*S (33)

Znaménko minus opét napovida, Ze sila neni pro let rakety benefitujici (34).

Fp=-D (34)

Jelikoz bude grafické zobrazeni vyuZivat kartézskou soustavu soufadnic,
je zapotrebi tyto sily prevést do os x a y. Ktomu se vyuZije funkci sinus a cosinus

(35,36). Referenéni polatek Ghlu je v horizontaIni kladné ose.

Fxp = Fp * cos(alphap) (35)

Fyp = Fp * sin(alphap) (36)

Tahova sila

Zde vstupuji dva rdizné principy do vypoctu. Prvni je opét zndmy druhy NewtonGOv
zakon (37), druhy se opird o tlak vystupnich plynt opoustéjici plochu raketové trysky

(38). [49]

F=m=xa 37

Fr=m=+xa+PxA (38)

Tlak vystupnich plynG (expanse do vakua) je brzdén tlakem okolni atmosféry (39).

To zpUsobuje vy$si tah rakety ve volném vesmiru, vici tahu na zemi. [49]

Fr=m=xa+ (Pe; —Po)* A (39)

kde idealni tah T,,. se rovna druhému Newtonovskému zdkonu zvysenému o tlak

plyn(, neboli expanzi do vakua (40). [49]

Tyac =m=*a+ Pe xA (40)
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Tah ve vakuu pomoci akce a reakce lze naméfit a dosahuje u raketovych motor(
dostate¢né konstantnich hodnot. Naopak tlak vystupnich plynd je brzdén tlakem

okolniho prostredi, které je zavislé na vysce letu (41). [49]

Fp =T,y — Po * A (41)

Opét je vyuzit vektorovy rozklad sil do kartézského zapisu (42,43).

Fxr = Fr * cos(alphar) (42)

Fyr = Fr * sin(alphar) (43)

Trajektorie

Logika vypoctu trajektorie rakety vyuziva zdkladni Newtonovskou fyziku. Po vypoctu
tahové a odporové sily se vektorovym sklddanim tyto sily pfevedou na referencni
horizontdIni a vertikdIni osu. Dale je spocitdno pomoci téchto sil zrychleni
a spole¢né s gravita¢nim a dostfedivym zrychlenim (ve vertikdIni ose) dostadvame
aktudlini zrychleni. Posléze ze znalosti predchozi rychlosti a aktudInim pfirlstku ze
zrychleni dostdvdme aktudlini rychlost. Obdobné s pfedchozi vzdalenosti pri¢tenou

k prirGstku vzdalenosti dostavame aktudlni uleténou vzdalenost.
Zrychleni (44) se d& obecné vyjadfit z druhého Newtonova zdkona F = m * a.

F
.- F (44)
m

Zrychleni pro osu x a y je déle rozebrano zvlast. Zrychleni v ose x (45) je jednodussi,

jelikoz do rovnice vstupuje pouze tahova a odporova sila.

_FxT‘l'FxD (45)
m

ax

Pro osu y (46) se do rovnice predstavuji dalsi dvé zrychleni, a to zrychleni dostfedivé

a gravitaéni.

Fr 4+ F
ay = T D+ac+g (46)
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tedy (47)

a _Fyr+Fyp v, _ _GxME 47
Y m RE+y (RE +y)?

Pri znalosti zrychleni v obou osdch je jiz jednoduché vypoditat rychlost a drdhu
(48,49).

Ve =V, +a, xdt (48)

_ (49)
vy =y +ay x dt

Uleténd drdha rakety je obdobné zavisld na prechozi drdze prictené k ndsobku

rychlosti s ¢asem (50,51)).

X =Xx+v,*dt (50)
(G1)
y=y+uv, xdt
Prvni kosmicka rychlost — kruhova orbita
Na orbité plati, Ze sila dostfediva je rovna sile gravitadni (52). [49]
52
Eg =Fc (52)
Se znalosti rovnic téchto sil vznikne nasledujici rovnice (53).
G*MExm  mxv? (53)
(RE+y)2  RE+y
N&sledné stadi vyjadfit rychlost z dostredivé sily (54). [49]
G * ME (54)
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Uhel tahu

Na zacatku bylo fedeno, Ze s raketou se bude poditat zjednoduSené jako s hmotnym
bodem. Po vypoctu tahu rakety je zapotrebirozhodnout, pod jakym Uhlem by méla
tahova sila pUsobit na raketu. Zde je délentf:
e _Urychlend" pseude-parabolickd trajektorie
V tomto scénéri se jednd o silu, kterd plsobi jako tecna k trajektorii rakety.
Toto vytvari obdobnou trajektorii jako ma sSikmy vrh kouli, pouze jeho

proporcionalita zavisi na velikosti sily (55).

Iohan , (dy) (55)
alphar = arctan =~

e _Maximalni zrychleni v horizontu”
Ve specifickych pfipadech je vhodné vyuzit plny tah v horizontaInim sméru.

V tom pfipadé Uhel tahu bude vyjadren takto (56).

(56)
alphar =0

e Konstantni Uhel AlphaO
Jako druhy zplsob vypocltu trajektorie vtéto praci je vyuZit let pod
konstantnim Uhlem (57). Pro tento vypoclet se vychazi z rovnice vypoctu

odporové sily v ose x. (pozn. Slo by i pro rovnice osy vy, ale je to zbyte&né

slozité.)
(B57)
Fxp = Fp * cos(alphap)
Kde poloZzime alphaj rovno alphaO (58).
(58)
Fxp = Fp * cos(alphay)
Pfi znalosti rovnice (59) pro silu tahovou v ose x.
(59)

Fxr = Fr * cos(alphar)
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Po Upravé rovnice pro zrychleni v ose x a dosazeni pfedchozich rovnic se

dojde k rovnici (60,61), kterd popisuje vse potfebné (62).

Fxr + Fxp (60)
ax =—
m
Fxr =ax*m— Fxp ©1)
_ (62)
Fr x cos(alphar) = ax * m — F, * cos(alphay)
Posléze staci vyjadfit alpha; (63,64).
ax * m — Fy, x cos(alphay) (63)
cos(alphay) =

Fr

a, * m — Fp * cos(alphay) (64)
alpha; = arccos( )
Fr
e Konstantni vyska
Kde vyslednice sil vose y = 0. Rovnice (65) popisuje tento vztah.
(65)
Fyr —Fyp+F. —F;=0

Po dosazeni véech zndmych rovnic se dostane (66):

_ v, 2 _ G * ME *m (66)
Fr = sind(alphay) + RE +y + Fp * sind(alphap) — RE+ ) =
Po vyjadfeni Ghlu tahu vznikne rovnice (67):
G+ME*m (v, —0)?2 .

( RE + )2 ~“RET y ) — Fp * sind(alphap)) 67)

alphar = asind
Fr

Vyska, ve které se za¢ne nalétavat orbita

e Z&kon zachovani energie — pfeména kinetické energie na potencidlni (68)

(68)
Eyin = pot

Po dosazeni vzorcl kinetické a potenciadlni energie dostaneme rovnici (69).
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Vyjadienim proménné y ziskame rovnici (70), respektive s rozepsanim gravitaéniho

zrychleni (71).

1 , (69)
SxmEvy =mxgx (g =~ y)
i v§ (70)
y=y _Z*Zg
o Yy (71)
y=yk , . G+ME
(RE + y)?

2.2.3. Popis rakety

Pro zvyseni vérohodnosti této prace byla pouzita raketa pouzivand spoleénostf
Virgin Orbit, LauncherOne. Jeji vlastnosti jsou pouzity z dostupnych zdrojd
spolecnosti Virgin Orbit. Kvybéru této rakety vedlo vice proménnych. V zacatku
psanitéto prace bylaraketa LauncherOne jedind aktivné pouzivand raketa pro vzlety
z letadla na svété. Ddle se jednalo o raketu, kterd nemé zadné aktivni plochy pro
zvySeni vztlaku. Tato skutecnost byla klicova, jelikoz ve vypoctech této diplomové
prace neni zahrnut vztlak. Samotna raketa je symetrickd a pfi nulovém uhlu ndbéhu
se vztlak nevytvali. Jediny scéndr, kde by se vztlak uplatiioval, je u letu konstantnim
Uhlem, kde se Uhel ndb&hu nerovna nule. Jelikoz vétsina letu se nachazi nad vyskou,
kde hustota atmosféry je zanedbatelnd, bude tato skutecnost zminéna v limitaci

prace.
Zakladniinformace o raketé jsou nize v tabulce 1.

Tabulka 1: Informace o pouzité raketé [30, 51, 52]

Parametr rakety Hodnota Jednotka
Isp 1. stupné IspO_1=175 S
Tah 1. stupné T_1=327000 N
Plocha trysky 1. stupné A_1=(01.62/2)"2*pi m"2
Plocha rakety 1. stupné S_1=(01.8/2)"2*pi m"2
Véha rakety 1. stupné mr__1=3150 kg
Véha paliva 1. stupné mpO__1 =19450 kg
Isp 2. stupné lspO__2 =360 S
Tah 2. stupné T_2=22241 N
Plocha trysky 2. stupné A_2=01.27/2)"2*pi m”2
Plocha rakety 2. stupné S_2=0.5/2)"2*pi m”2
Vdaha paliva 2. stupné mpO0_ 2 = 2750 kg
Véha rakety 2. stupné mr__2 = 250 kg
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7 7

3. Porovnani a vypocet financ¢nich nakladu

spojenych se startem

Pro porovnani Gcinnosti a efektivnosti rlznych zplsobd vypusténi rakety bylo
nasimulovano nékolik scénarl. Kazdy scénér se dé rozdélit na dva zpUsoby. Bud dle
umisténi startu, nebo dle trajektorie letu. Kazdé toto déleni méa své specifické

vlastnosti.
Start rakety

e Startze zemé
Zemé meéla pdvodné znamenat vyska startu O m, pozdéji bude
vysvétleno, pro¢ toto nemohlo byt splnéno. Zlogického hlediska
pocatelni dopredné rychlost ze zemé byla O m/s.

e Startzletadla
Letadlo bylo ve vSech pfipadech umisténo do vysky 30 000 ft, tedy
10668 m. Déle byla jeho rychlost dana na obvyklou rychlost letadla
v této vysSce — 200 m/s (rychlost zvuku je zde okolo 300 m/s). Toto bylo
stanoveno jako konstanta, variabilita a zdavislost na pocatecni
rychlosti bude popséna nizZe.
Dalsi specifikum letadla je to, Ze raketa nemdze hned naletét danou
trajektorii @ musi prvné par sekund padat, aZz poté miZe zaZzehnout
motory a zacit nalétavat cilenou trajektorii.

e Startz balonu
VysSka balonu byla stanovena na 30 km. Opét se nejednd o nijak
stanovenou hodnotu ze specifickych ddvod0, snaha byla stanovit

realistickou vysku, které je moZzno dosdhnout.
Uhel trajektorie

e Parabolicky
Raketa néasleduje tvar urychlené pseudo-paraboly, neni zde zZadné
aktivni vedeni sméru rakety. Jednéa se pouze o trajektorii ,hmotného

bodu" a raketa je urychlovdna v te¢ném sméru tohoto pohybu.
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o Konstantni dhel
Raketa Castecné vyuZzivd tah motor(, aby udrzovala prfedem dany
konstantni Uhel letu. Pokud se raketa vychyli z této trajektorie, motory

jsou natoceny a vychylka je potlacena.

3.1. Vypocet trajektorie a kritické vahy payloadu

Pro porovndni mist startu rakety bylo zapotfebi normalizovat raketu. Byla vybrana
raketa od spolecnosti Virgin Orbit. Kvdli této skutecnosti se stalo, Ze raketa nema
dostatecnou silu, aby dolétla na orbitu s vyslednou rychlosti vy$si nez 1. kosmicka.
Aby Slo alesponn néjak porovnat misto startu ze ,zemé" s ostatnimi
Air-launch-to-orbit, byla uréena véha payloadu 1 kg (raketa dokdze vynést naklad

na orbitu) a naopak byla vypocitand minimalni vyska, z které raketa musi startovat.

| pfes to, ze je to téZké predstavit, vice paliva vzdy nemusi znamenat lepsi vykonnost
rakety. Palivo je velmi téZké, ale tah rakety z0stava stejny. Proto existuje maximalni
vaha paliva, kdy raketa méa nadbytek tahu oproti gravitaci. Tento prebytek je vyuzit

pro urychleni rakety.

Nasledujici obrazky jsou ve formatu ¢tyr grafl v zavislosti na ¢ase. Tyto grafy ukazuji
vysku, rychlost, zrychleni a hmotnost. Vyska je vztazend k ose vy, tedy referencni
rovinou je Zemé. Co se tyce rychlosti a zrychleni, zde je referencni rovinou
raketa — tedy vyslednd rychlost/zrychleni v ose rakety. Posledni zdvislou na Case je

celkova hmotnost rakety.

Stfedni C¢ast obrazku reprezentuje trajektorii rakety. Zde je vyobrazena vyska
a vzdalenost rakety od pocatku startu az po dolet na orbitu. Dle rozdilnych scénart

se trajektorie od sebe lis].

Ve spodni ¢asti obrazku je umistény rémecek, kde jsou dllezité informace o tomto
konkrétnim letu. Tyto informace obsahuji, zda simulace byla Uspésné (raketa
dosahla predem stanovené orbity a urychlila se na 1. kosmickou rychlost, dale o jaky
scénér jde (odkud raketa byla vypusténa a jakou trajektorii ndsledovala), dale je zde
zminéna vyslednd dosazend rychlost a pro porovnani 1. kosmicka (kterou mé raketa
dosdhnout). Dalsi informace zahrnuji pocatedni Ghel letu, vyslednou vysku orbity
(jelikoz se simulaci od simulace 1isi), optimalni celkova vaha paliva (v zdvorce je
procentudlni rozlozeni do prvniho stupné) a kritickd hmotnost payloadu, tedy vahy,

kterou raketa dokaze na orbitu vynést.
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Ze zem¢e, parabolicky:

Fyzikalni veli¢iny popisuijici trajektorii rakety

2 10° Vyska Rychlost
— W
—_ e £
E s % 6000 //
® - 7] /'
§_1 // g 4000
b S ga000 o —
0= © o pl—
0 100 200 300 400 500 0 100 200 300 400 500
Cas [s] Cas [s]
Zrychleni 4 Hmotnost
<100 rychleni 2 *x10° motnos!
« / 2
£ / = |\
= / g |
5 50 S / 21r N
= / 1<)
s | B E L
N o — To ——
0 100 200 300 400 500 0 100 200 300 400 500
Cas [s] . ) Cas [s]
Trajektorie
T
300 - b
200 —
E -
~
=3 s
S 100 4 b
,—§ /!
B /
>
ol 6 km i
-100 b
I I | I I
0 200 400 600 800 1000

Vzdalenost [km]

Uspésné (dosahlo kosmické rychlosti)
Vypusténo z nehybného prostfedku
Parabolicka trajektorie
Prvni kosmicka rychlost je 7784 m/s
Maximalni dosaZena rychlost je 7798 m/s
Optimalni thel pro tuto raketu je 89.9999°
Vysledna orbita je 201.9552 km
Vaha paliva rakety je 13000 kg (78%)
Kriticka hmotnost payloadu rakety je 1 kg

Obrézek 8: Trajektorie ze zemé, parabolicky

Na obrazku 8 je vidét, Ze raketa Uspésné dosahla vysledné vysky a rychlosti,
bohuzel vS8ak neméla dostatecnou silu, aby mohla startovat ze zemé. Pfi vypocltu
minimalni vysky, z které bude raketa Uspésna, bylo zjisténo vysky 6 km.
Pocatecni Uhel vzletu rakety je 89,9999° kdy raketa je motory pouze
urychlovéna, tj. tah neni pouzit pro zménu trajektorie (zdanlivé nejefektivnéjsi
moznost). Po dosazeni vysky orbity 202 km, raketa presla do médu, kdy udrzuje
dosazenou vysku pomoci Uhlu tahu (¢ast tahu je pouZit pro potlaceni gravitaéni
sily pUsobici na raketu, zbytek je pouzit k urychleni na vyslednou rychlost, ktera
je 7 798 m/s. Celkovéd vaha paliva pro tento optimalni let je 13 tun a hmotnost
payloadu, kterou raketa dokaze vynést, je 1 kg (vtomto specifickém pfipadé byla
vaha 1 kg manudlné zadéna, a naopak byla hleddna minimalni vyska, ze které

raketa dolétne na orbitu — 6 km).

Na prvni pohled by se mohlo zdat, Ze zrychleni prvniho stupné je malé.
Pri blizSim pohledu na stupnici se ale zjisti, ze to je naopak. Zrychleni druhého
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stupné je v tomto pripadé (ze zemé, pro obé scénére) vyssi. Dalsim prekvapenim
je, ze vdha paliva u zemé se markantné snizila. Tento fakt byl ovéren vicekrat
a pri zvyseni hmotnosti paliva v raketé dojde ke snizeni vysledné rychlosti na

orbité.

Ze zemé, konstantni Uhel:

Fyzikalni veli¢iny popisujici trajektorii rakety
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Konstantni uhel trajektorie
Prvni kosmicka rychlost je 7781 m/s
Maximalni dosazena rychlost je 7783 m/s
Optimalni thel pro tuto raketu je 45°
Vysledna orbita je 206.8159 km
Vaha paliva rakety je 17500 kg (86%)
Kriticka hmotnost payloadu rakety je 1 kg

Obrézek 9: Trajektorie ze zemé, konstantni Uhel

Toto je druhy scénér, kdy raketa neméla dostatecny vykon na to, aby dolétla ze zemé
na orbitu, urychlila se na 1. kosmickou rychlost, a jesté ktomu vynesla néjaké
zatiZzeni. Proto jako v predchozi simulaci raketé bylo manuélné zaddno 1 kg vahy
satelitu a byla hleddna minimalni vyska, ze které raketa dokdze Uspésné
doletét — 4,8 km (viz Obrézek 9). Toto je velmi prekvapivy zavér, jelikoz parabolické
trajektorie by méla splfiovat obecné zndmé podminky typu: u zemé kolmo, blizko
orbity horizontdlné. Raketa nésledovala konstantni Uhel trajektorie 45°
s celkovym mnozstvim paliva 17,5 tun (rozdéleni do prvniho stupné 86%). Vysledna

orbita je 207 km, s rychlosti 7 783 m/s. [17]
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Stejné jako u prvniho scénare ze zemé (zde to vdak neni tak markantni), zrychleni
druhého stupné prevySuje zrychleni prvniho. Tento fenomén je pozorovatelny

pouze u startu v blizkosti zemé.

Z letadla, parabolicky:

Fyzikalni veliCiny popisujici trajektorii rakety
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Prvni kosmicka rychlost je 7785 m/s
Maximalni dosazena rychlost je 7790 m/s
Optimalni thel pro tuto raketu je 66°
Vysledna orbita je 200.0285 km
Vaha paliva rakety je 22500 kg (86%)
Kriticka hmotnost payloadu rakety je 162 kg

Obrédzek 10: Trajektorie z letadla, parabolicky

U trajektorie vypusténi z letadla jsou zde navic ¢tyfi sekundy volniho padu, zazhnuti
motord rakety a pouziti ¢asti paliva na zastaveni letu kzemi, ,pfechodovému
oblouku” do letu vzhdru a nalétnuti poZadovaného Uhlu pro vzlet. Toto Ize vidét

v prvnich sekundéch na obrazku 10.

Raketa z vySky necelych 11 km dosahla Zzddané orbity 200 km a rychlosti 7 790 m/s
na ni. Pfi tomto letu nalétla Ghel vzletu 66° (technicky vzato inflexni bod mezi
prechodovym obloukem a pseudo-parabolou). Vyslednd véaha satelitu, kterou
raketa byla schopna vtomto scénéri vynést se rovnd 162 kg. Palivo, které raketa
spélila pfi tomto letu bylo vdhy 22,5 tun s rozloZzenim 86% v prvnim stupni. Zde je

mozno pozorovat fakt, Ze je z letadla potfeba vyssi vahy paliva, jelikoz ¢ast z ného

48



je pouzita pfi startu na zabrzdéni negativni rychlosti a otoceni sméru trajektorie

rakety nahoru.

Z letadla, konstantni Uhel:

Fyzikalni veli€iny popisujici trajektorii rakety
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Optimalni dhel pro tuto raketu je 35°
Vysledna orbita je 213.1297 km
Vaha paliva rakety je 22500 kg (88%)
Kriticka hmotnost payloadu rakety je 147 kg

Obrézek 11: Trajektorie z letadla, konstantni Ghel

Tento scéndr na obrdzku 11 obsahuje vypusténi z letadla, volny pad c&tyr sekund
a poté navdzani na konstantni Uhel letu 35°. Na rozdil od konstantnich trajektorii,
parabolické trajektorie obecné maji presnéjsi nalétnuti orbity, jelikoZz vzorec
vypoctu kritické vysky pro prfechod do pouze horizontalniho tahu neni optimalni.
V tomto pripadé raketa prestoupala na vysSku 213 km, jejiz rychlost nakonec byla
7 778 m/s. Pfi tomto letu bylo potfeba 22,5 tun paliva (rozlozeni do prvniho stupné
88%). Pri porovnani s pfedchozim scénafem, kde raketa nasledovala parabolickou
trajektorii, hmotnost paliva z{stala stejnd, ale schopnost vynést payload na orbitu

se zménil na 147 kg.

Timto Ize urdit, Ze trajektorie rakety je dllezitd i nad vysku letu letadla. | pres to,

Ze vaha paliva zUstala stejnd (vstupni ndklady jsou shodné), zménou trajektorie na
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orbitu raketa vynese o 15 kg vice. TudiZz celkovd ekonomicnost a cena za kilo

payloadu se vyrazné zmeéni.

Z balonu, parabolicky:

Fyzikalni veli€iny popisujici trajektorii rakety
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Prvni kosmicka rychlost je 7783 m/s
Maximalni dosazZena rychlost je 7786 m/s
Optimalni uhel pro tuto raketu je 89.998°
Vysledna orbita je 203.043 km
Vaha paliva rakety je 17500 kg (82%)
Kriticka hmotnost payloadu rakety je 189 kg

Obrézek 12: Trajektorie z balonu, parabolicky

Pfi presunuti se na posledni platformu, ze které raketa m0ze startovat, Ize porovnat
zbyvajici scénare. Raketa je vypusténa ze stacionarniho balonu ve vysce 30 km.
V tomto prvnim scénéfi (viz Obrdzek 12) ndsleduje parabolickou trajektorii, jejimz
Uhlem vzletu je Uhel 89,998°. Po vystoupdani na orbitu ve vysce 203 km, raketa se
urychli na vyslednou rychlost 7 786 m/s. Vaha paliva pro tento let je 17.5 tun
s rozdélenim 82% / 18%. Maximalni vahu satelitu, kterou raketa vtomto pripadé

dokdze vynést, je 189 kg.
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Z balonu, konstantni Uhel:

Fyzikalni velig¢iny popisujici trajektorii rakety
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Vypusténo z nehybného prostfedku
Konstantni uhel trajektorie
Prvni kosmicka rychlost je 7775 m/s
Maximalni dosazena rychlost je 7775 m/s
Optimalni uhel pro tuto raketu je 25°
Vysledna orbita je 217.6895 km
Vaha paliva rakety je 23000 kg (88%)
Kritickd hmotnost payloadu rakety je 310 kg

Obrézek 13: Trajektorie z balonu, konstantni Ghel

Poslednim scéndrem na obrazku 13 je vypusténi rakety z balonu, kde raketa od
zacatku nasleduje konstantni Uhel trajektorie 25%. Pfi simulaci raketa opét preletéla
vysSku orbity o necelych 18 km, vysledné zarovnani do horizontédlniho letu se
uskutecnilo ve vySce 218 km. Konecna rychlost rakety na konci simulace je
7 775 m/s. Palivo potfebné k tomuto letu je 23 tun, s rozlozenim 88% paliva do
stupné d<islo jedna. Hmotnost payloadu, kterou raketa po takto specifikované
trajektorii, kterou dokdze vynést je 310 kg. Toto je nejvyS$si hodnota, kterou

predchozi simulace mély.

Timto se da predbézné tipovat, Ze nejzadsadnéjsim parametrem, ktery ménf
vykonnost rakety, je jeho vyska. U balonu je dalsi vyhodou, Ze raketa hned od
odpoutadni mdze ndsledovat zamyslenou trajektorii a neni zapotrebf ,plytvat” palivo

v prvotnich ¢astech letu z letadla.
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Tabulka 2: Porovnéani vsech trajektorii rakety

Palivo | Payload | VysSka Palivo
Prostiedek | Trajektorie | Uhel (°) | (kg) (kg) startu (km) | na 1 kg
Balon Parabolicky | 89,998 | 17500 | 189 30 92,59
Konstantné | 25 23000 | 310 30 74,19
Letadlo Parabolicky | 66 22500 | 162 10.7 138.9
Konstantné | 35 22500 | 147 10.7 153,06
Zemé Parabolicky | 89,9999 | 13000 |1 6 13000
Konstantné | 45 17500 | 1 4.8 17500
Vyslednd vyska orbity 200 km, Vyslednd rychlost 1. kosmickd (+- 7800 m/s)

Vyse pfilozend tabulka 2 shrnuje vSechny pred chvili popsané scéndre. Jak lze vidét,
tak konstantni trajektorie je benefitujici ve viech pripadech. To je zajimavé, jelikoz
obecné pravidlo zni, Ze u zemé&, kde je atmosféra husta, je lepsi letét co nejvice
kolmo. Naopak ve vysce, kde je dlleZity prfechod na orbitu a urychleni rakety na

vyslednou rychlost, je vhodnéjsi letét co nejvice horizontalné.

Co se tyce financnich nakladd na vypusténi rakety na orbitu, v této praci je mozné
porovnat potfebné palivo na vyneseni payloadu na nizkou orbitu. Posledni sloupec
v tabulce ukazuje, kolik paliva je potfeba v pfepoctu na jeden kilogram. Tim se da
alespon omezené zhodnotit ekonomi¢nost daného zpdsobu vyneseni. Nejlépe
vychazi balon, jako druhy je letadlo. Porovnavat efektivnost letu rakety neni zcela
optimalni, jelikoz pfi pohledu na posledni skupinu, a to let ze zem¢, raketa potrebuje

fadové jiné mnozstvi paliva.

Ve snaze na otdzku odpovédét presnéji, dale jsou rozebrany naklady spojené se
startem pfi prihlédnuti k spolecnostem, které se této problematicky tykaji. Pouze
malo spolecnosti je schopno vyndset objekty do vesmiru. Nékteré z nich jsou
narodni spolecnosti, jejichz podrobné néaklady jsou tajné. Druhd skupina
spolecnosti, které maji moZnost [état do vesmiru, jsou komeréni spole&nosti. U nich
tyto podrobné néklady sice nejsou tajné, ale spadaji do ,know-how" dané firmy.
At se jednd o jednu ¢&i druhou skupinu, podrobny seznam nakladd neni verejny.
Jedind moznost, jak rGzné druhy zplsobd vypusténi raket porovnévat, je pouze

findIni porovnani jejich nabidky na trhu vynést rizné payloady do vesmiru.

Néklady spojené se startem obsahuji stejné slozky. Jednd se o ndvrh a vyvoj rakety,
testovani, certifikace, vystavba a Udrzba odpalovaci rampy (kosmodrom, letadlo,

balon), pojisténi rakety a jejiho ndkladu atd.
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V nize priloZzené tabulce 3 je porovnani cen za start raket s pevnym startem
s raketami vypusténymi z letadla. Ceny za rakety vypusténé z balonu nejsou, jelikoz
neni aktudlné Zadnd spolecnost, kterd by tento servis nabizela. LauncherOne pouze
pozastavila aktivitu, program Pegasu i pres svoji nizkou aktivitu neni oficidlné

ukoncen.

Tabulka 3: Finanéni néklady dostupnych raket [53-56]

Raketovy systém | Hmotnost | Vdha satelitu | Cena za start | Cena za 1 tunu
Falcon 9 549 tun 22 000 kg S67 milionG | $3 miliony
LauncherOne 30 tun 500 kg S12 milionG | $24 miliond
Pegasus XL 23 tun 443 kg S40 milionG | $90 miliond

vvvvvv

trajektorie. V dalsi ¢asti této prédce bude rozebrdno proc to tak je.

3.2. Analyza fyzikdlnich zavislosti start(

Néasledujici grafy jsou rozdéleny dle predem zjisténych zdavislych fyzikdlnich

promeénnych:

e Pocatelni Uhel vzletu

e Pocatedni vyska

e Pocatelnirychlost
Tyto zavislosti jsou vyneseny do grafické podoby, modrou &arou je zndzornéna
samotnd zavislost na proménné (stupnice na levé ¢asti grafu), Sedé je prifazena
hodnota hmotnosti paliva (pfislusna stupnice vpravo). Samotna zavislost je na ose

x a dle kategorie se méni.

Pro unifikaci vysledkd a moZnost jejich vzdjemného porovnani bylo v této Casti
stanovena vaha satelitu na 250 kg. VSechny ndsledujici zavislosti s timto poditaji.
Kazdéa kategorie déle obsahuje pfislusné scénare (u pocatednirychlostije podatednf
vysSka vzletu uréena pouze na necelych 11 km, jelikoz balon ve vysce 30 km nenf

schopen letét rychlosti, kterd by signifikantné ménila Udaje zavislosti.
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V z&vislosti na pocatednim dhlu vzletu (AlphaO)

Alpha0, konstantni Uhel Letadlo
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Obrazek 14: Zavislost na AlphaO z letadla, konstantni Ghel

Optimalni Uhel letu konstantni trajektorie pfi vypusténi rakety z letadla je 36°
(viz Obréazek 14). Vyslednd rychlost pro tento dhel je 7100 m/s. Vaha paliva
je obecné ustdlend na hodnoté 23 tun. Pfi odchyleni z optimalniho Uhlu letu
je penalizacinizsi vyslednd rychlost na orbité. Pri vy$Sim Uhlu letu je touto penalizaci
priblizné 25,9 m/s na kazdy 1° odchyleni od optiméalniho letu. Pfi nizsim dhlu, nez

je optimalni, tato penalizace je 34,8 m/s na kazdy stupen Uhle.

Alpha0, parabolicky Letadlo
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Obrézek 15: Zavislost na AlphaO z letadla, parabolicky
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Pri parabolickych trajektoriich z letadla na obrdzku 15 je optimalni dhel témér
totozny s nejnizsim moznym pro Uspésné nalétnuti orbity. V letu z letadla raketa
nasleduje optimalni pocatecni Uhel 65° s vyslednou rychlosti na orbité 7277 m/s.
Primeérnd hmotnost paliva se ustélila na 22 tunach. Pfi nizsim, nez optimalnim letu
je penalizace markantni, a to 640 m/s na kazdy Uhel pod optimalni. Dalsi snizenf
pocatecniho Uhlu znamend selhdni celého letu, jelikoz raketa nedostoupd na orbitu
a spadne zpétnazem. Pfiopacném sméru, tedy vySsim nez optimalnim pocatecnim

Uhlu vzletu, je penalizace 70,8 m/s.
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Obrazek 16: Zavislost na AlphaO z balonu, konstantni Ghel

U letu na obrdzku 16 se startem z balonu pfi konstantnim Uhlu trajektorie
je vyslednym optimalnim Uhlem 23°, k jehoz hodnoté pfipadd rychlost na orbité
8343 m/s. Primérnd véaha paliva je 30 tun. | pfes to, Ze pfi sniZzeni Uhlu trajektorie
pribéh krivky nenizcela lineédrni, pro hrubé srovnani bude stacit hodnota penalizace
27,5 m/s na kazdy 1°. Kdyz se zvoli Uhel vy3Si neZz optimum, penalizace se zvysi na

28,1 m/s za 1° odchyleni od optimalni trajektorie.
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Alpha0, parabolicky Balon
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Obrazek 17: Zavislost na AlphaO z balonu, parabolicky

Pri vypusténi rakety z balonu a parabolickym pribéhem trajektorie je optimalnim
Uhlem 89,99895° s vyslednou rychlosti 7537 m/s (viz Obrazek 17). Opét pfi snizenfi
pocatecdniho Uhlu vzletu, raketa obdrzi vyznamnou penalizaci. V prvni snizeni Ghlu
o 0,00005° se tato penalizace projevi na snizeni vysledné rychlosti na orbité
o 55 m/s, pfi druhém sniZeni se penalizace zvysi na 1432 m/s na 0,00005°
pocatecniho uhlu vzletu. Pod pocatedni Uhel vzletu 89,99885° raketa neni schopna

v v

doletét na orbitu, jelikoZ nejvyssi bod trajektorie neprotind vyslednou vysku orbity.

Kfivka tvorfena zavislosti vysledné rychlosti rakety na orbité na pocatednim Uhlu
vzletu rakety u parabolické trajektorie je shodn3, i pres odlisny zpUsob vypusténi.
Jak je vidét, nezdlezi natom, zda raketa je vypusténa z letadla ¢i balonu/zemé, tvar
kfivky je shodny. Pouze vysledné rychlosti jsou celkové posunuty v zavislosti na

okolnostech, ve kterém je raketa vypusténa.

Pri pohledu na zavislosti konstantnich Ghl{, objevuje se zde obdobny pribéh. Kfivky
jsou si celkem podobné, i kdyz méné neZ u parabolické trajektorie. Na vyslednou

v v

rychlost pri vypusténi z balonu je zavislost niZzsSich nez optimalnich Uhld méné
penalizujici, az by se dalo fici konstantni. Toto by se dalo pfisoudit vySsi vysce
balonu, kde raketa je jiz méné ovlivnhéna odporem tvofenym okolni slabsi

atmosférou.
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V zavislosti na pocatecni rychlosti

Kfivky tvoreny zavislosti vysledné rychlosti na rychlosti podatedni jsou
logaritmického tvaru. Timto aproximovanim lze dojit kjednoduchému zavéru,
Ze z pocatku stejné prirlstky pocatedni rychlosti jsou vice benefitujici, neZ prirfstky

v rychlosti vyssi.
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Obrézek 18: Zavislost na Pocatedni rychlosti z letadla, konstantni Ghel

Zavislost na pocatedni rychlosti Ize vidét na obrazku 18. Hmotnost paliva se vyjma
par vychylek pohybuje okolo 22 tun. Vysledny skok na kfivce je zapficinén vyss{
zménou pocatecni rychlosti. Plynuld kfivka vykresluje prirQstky rychlosti az po mez
moznosti klasického dopravniho letadla, tedy Mach 1. Posledni rychlost byla zaddna
navic. Jeji snahou bylo zjistit, zda obdobny trend pokracuje i po prekonani rychlosti
zvuku. Na prvni pohled je v grafické podobé mylné ukdzdno, Ze to tak neni.
Pri blizSim porzkoumdni tabulky pfilozené nizZe, Ize dojit k zavéru, ze v poméru
prurfstku findlni a pocatedni rychlosti tento jev neni pozorovatelny. Po navyseni
pocatedni rychlosti o 230 m/s, findIni rychlost rakety na obé&zné drdze je méné nez
polovié¢ni (140 m/s). V tabulce 4 |ze vidét, Ze po prepoditani procentudiniho pomeéru
urychleni na stejny pfirGstek pocateéni rychlosti (320/16=20) se tento skok v grafu

zcela eliminuje.

Vysledek znamena, Ze i pres to, Ze je mozno dosahnuti vyssi vysledné rychlosti,
tento pfirlstek zdaleka nedosahuje prirlstku v niZsich rychlostech. Kritickd rychlost,
kdy se prestane dal3i navy$ovani vyplacet (pouze z matematického hlediska)
je nékde okolo 50 m/s.
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Tabulka 4: Zavislost na Pocatedni rychlosti z letadla, konstantni Ghel

Pocatedni | Finalni PrirGstek po¢. | PrirGstek finalni | % Pomér
rychlost rychlost rychlosti rychlosti urychleni
0 6491,67
16 6731,50 16 239,84 3,69
32 6844,48 16 112,98 1,68
48 6933,04 16 88,57 1,29
64 6991,66 16 58,62 0,85
80 7024,53 16 32,87 0,47
96 7044,31 16 19,78 0,28
112 7056,38 16 12,07 0,17
128 7062,68 16 6,30 0,09
144 7068,13 16 5,45 0,08
160 7076,78 16 8,64 0,12
176 7083,74 16 6,96 0,10
192 7089,55 16 582 0,08
208 7095,78 16 6,23 0,09
224 7099,14 16 3,36 0,05
240 7102,55 16 3,41 0,05
256 7105,10 16 2,54 0,04
272 7113,48 16 8,38 0,12
592 7253,89 320 140,41 1,97/320*16
=0,10
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Obrézek 19: Zavislost na Pocatecni rychlosti z letadla, parabolicky
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Dalsi krivka, kterd vykazuje stejné rysy je kfivkou popisujici parabolickou trajektori
pri vypusténi z letadla (viz Obrdzek 19). Zde se jednd o méné Cistou kfivku. Tyto
nerovnosti se pfisuzuji méné presnému naletu pocatecniho Uhlu raketou. Hmotnost

paliva u tohoto typu letu je konstantni, a to 22 tun.

Obdobné jako u pfedchozi zavislosti, posledni prirlistek rychlosti je dosazen v jiném
prardstku pocatedni rychlosti (viz Tabulka 5). Po prepoctu na stejny prirGstek
pocatedni rychlosti (322/18=18) je vysledny pfirGstek obdobné velky, jako
dosavadni prirQstky, ndsleduje tedy trejd naddle i nad Mach 1. Zde po navysenfi
rychlosti 0 322 m/s, vysledny bonus na orbité je pouze v podobé rychlosti 142 m/s.
Opét Ize z dat vydist, ze pfi navySovani rychlosti nad 50 m/s, na vysledné rychlosti

se to objevi pouze v omezené mire (v rdmci desetin procent urychleni).

Tabulka 5: Zavislost na Pocatecni rychlosti z letadla, parabolicky

Pocatecdni | Finalni PrirGstek poc. | PrirGstek findlni | % Pomér

rychlost rychlost rychlosti rychlosti urychleni

0 6564,35

18 6953,10 18 388,76 5,92

36 7096,80 18 143,70 2,07

54 714722 18 50,41 0,71

72 7202,48 18 55,27 0,77

90 722279 18 20,31 0,28

108 722854 18 5,75 0,08

126 722814 18 -0,40 -0,01

144 7250,58 18 22,44 0,31

162 7253,41 18 2,84 0,04

180 7243,35 18 -10,06 -0,14

198 7249,69 18 6,34 0,09

216 7259,33 18 9,64 0,13

234 7249,78 18 -9,55 -0,13

252 727181 18 22,04 0,30

270 7260,42 18 -11,40 -0,16

592 7402,72 322 142,30 1,96/322*18
=0,11
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V zavislosti na pocatecni vysce

Prekvapivé jsou kfivky popisujici zavislost po¢atedni rychlosti a pocdatedni vysky na
vysledné rychlosti obdobné. Opét se jednd o logaritmické krivky, které jsou si mezi
sebou velmi podobné. Vyska je odvozena od vysky, ve které se mlZe dany

prostfedek pohybovat. U letadla se jednd o vysku do 25 km, u balonu az do 40 km.
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Obrézek 20: Zavislost na Pocatedni vysce z letadla, parabolicky

Obrazek 20 ukazuje zdavislost pocatedni vysky na vysledné rychlosti na orbité.
Pri startu z letadla nejvyssi pfirGstky vysledné rychlosti jsou pfiblizné do vysky
15 km. Poté je vyssi vySka benefitujici pouze v rdmci desetin procent. Hmotnost
paliva se v pribéhu navySovani pocatecni vysky ménila, z plvodnich 22 tun

na vysledné konstantnich 24 tun. Vyslednd data jsou pfiloZzena v tabulce 6.
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Tabulka 6: Zavislost na Pocatedni vysce z letadla, parabolicky

Pocatelni vyska | Vysledna rychlost | Pomér urychleni | % pomér urychlenf
6000 5877,89

7500 6657,86 779,98 13,27
9000 6978,19 320,33 481
10500 7183,34 205,15 2,94
12000 7400,60 217,26 3,02
13500 7550,74 150,14 2,03
15000 7646,42 95,68 1,27
16500 7697,50 51,08 0,67
18000 7779,70 82,19 1,07
19500 7813,84 34,15 0,44
21000 7819,99 6,14 0,08
22500 7814,47 -5,51 -0,07
24000 7888,27 73,80 0,94
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Obrézek 21: Zavislost na Pocatelni vysce z letadla, konstantni Ghel

PFi vypusténirakety pod konstantnim Ghlem (viz Obrdzek 21), kfivka je opét shodna.
Vyska, do které letadlo vyrazné zvysuje vyslednou rychlost na orbité je okolo stejné
hodnoty, a to 15 km. Dalsi navySovani pocatecni vysky se projevi pouze v desetinach
procent vyssirychlosti(viz Tabulka 21). Védha paliva se postupné zvySovala od 18 tun

az do 26 tun, které byly dale konstantni.
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Tabulka 7: Zavislost na Pocatedni vysce z letadla, konstantni Ghel

Pocatelni vyska | Vysledna rychlost | Pomér urychleni | % pomér urychlenf
5000 4964,91

6000 5718,66 753,75 15,18
7000 6119,54 400,88 7,01
8000 6467,00 347,46 5,68
9000 6731,94 264,93 410
10000 6970,88 238,94 3,55
11000 7145,20 174,33 2,50
12000 7313,05 167,85 2,35
13000 744409 131,04 1,79
14000 7550,81 106,71 1,43
15000 7653,64 102,84 1,36
16000 7733,63 79,99 1,05
17000 7802,77 69,14 0,89
18000 7856,62 53,85 0,69
19000 7902,43 4581 0,58
20000 7943,20 40,77 0,52
21000 7979,15 35,95 0,45
22000 8004,82 25,67 0,32
23000 8024,36 19,55 0,24
24000 8048,25 23,88 0,30
25000 8069,36 21,11 0,26

Vyska, parabolicky Balon
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Obréazek 22: Zavislost na Pocatedni vySce z balonu, parabolicky

Balon, ktery teoreticky vystoupd od zemé az po 40 km, nasleduje obdobnou kfivku
jako je pro letadlo. Na obrdzku 22 Ize vidét, Ze v nizSich vySkdch nejsou data tak

pfesnd, jelikoz do nich vstupuje Sum v podobé omezené moznosti vypoctd
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programu Matlab, ale i vstupy v podobé vyssi hustoty atmosféry u zemé. Déle je to
ovlivnéné i variabilitou vahy paliva, i kdyz by se mélo jednat o optimalni konfiguraci
rakety. Nicméné palivo potfebné pro Uspé&sny let se pohybuje okolo 18 tun. V tomto
pripadé, kdy raketa je vypusténa z balonu pod parabolickou kfivkou, je mezni vyska
okolo 20 km. Toto Ize vidét v tabulce 8, kde procentudlni pomér urychleni je sniZzen

pod hodnotu 1.

Tabulka 8: Zavislost na Pocatedni vysce z balonu, parabolicky

Pocatedni vyska | Vyslednad rychlost | Pomér urychleni | % pomér urychleni
4000 4713,98

8000 5589,66 875,68 18,58
12000 6749,55 1159,89 20,75
16000 7139,34 389,80 5,78
20000 7346,16 206,81 2,90
24000 7411,72 65,56 0,89
28000 7465,40 53,68 0,72
32000 7475,21 9,817 0,13
36000 7487,67 12,45 0,17
40000 7496,04 8,38 0,11

Vyska, konstantni Uhel Balon
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Obrézek 23: Zavislost na Pocatedni vysce z balonu, konstantni Ghel

Poslednim grafem na obrazku 23 je raketa vypusténd z balonu pod konstantnim
Uhlem. Zde se jednd o zdvislost od 6 km az po 39 km. Mezni vyska pro let pod
konstantnim dhlem je opét okolo 20 km. Pozdéjsi narlsty pocatedni vysky se ve
vysledné rychlosti na orbité projevi pouze omezené, vradmci desetin procent

(viz Tabulka 9). Hmotnost paliva se pohybuje stabilné okolo 24 tun.
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Tabulka 9: Zavislost na Pocatedni vySce z balonu, konstantni Uhel

Pocatelni vyska | Vysledna rychlost | Pomér urychleni | % pomér urychlenf
6000 6304,02

9000 7131,64 827,62 13,13
12000 7589,04 457,41 6,41
15000 7808,06 219,02 2,89
18000 794154 133,48 1,71
21000 8021,37 79,83 1,01
24000 8081,62 60,24 0,75
27000 8115,44 33,82 0,42
30000 8149,43 33,99 0,42
33000 8177,30 27,87 0,34
36000 8198,11 20,80 0,25
39000 8205,92 7,81 0,10

Mezni pocatecni hodnoty — plati pro tuto raketu

e ZvysSky 10,7 km — Rychlost 50 m/s
e U rychlosti 200 m/s — VysSka letadla 15 km
e Urychlosti 0 m/s — Vyska balonu 20 km

Popsani zavislosti

e Pocatelni rychlost rakety ovliviiuje vyslednou rychlost na orbité pres odpor
nardstajici s rychlosti (viz Vzorec (33)).
o (VysSsirychlost -> vy$si odpor -> exponencidlné zavislé na v)
e PocatecdnivysSka vypusténirakety ovliviiuje vyslednou rychlost na orbité pres
hustotu atmosféry (viz Vzorec (23), respektive (21, 22)).
o (Vys$sivyska -> nizsi hustota -> exponencidlné zavislé na rho)
e PoclatelniUhel vypusténirakety se ménianenimozno jasné ukdzat zavislost

na okolnich podminkach.
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4. Diskuse

Prfedstavend prace je zamérena na porovnani konceptd vypusténi raket z leticiho
prostfedku sraketami s pevnym startem na LEO drahy. Dale diplomovéa préace

pojednava o vypocditani kritické vahy payloadu rakety.

Pri porovnani simulace rakety s pravou raketou od Virgin Orbit, Ize vidét odliSnost
ve vykonnosti. Toto by se dalo pfifadit vice aspektdm. Zaprvé informace
o vykonnostnich vlastnostech rakety nejsou zcela jednotné. U vice zdrojd lze
dohledat odlisné Isp, vahu jednotlivych stupnd a paliva. Dale samotny Virgin Orbit
uvadi, ze pro kazdy let se raketa specidlné upravuje. V neposlednifadé LauncherOne
nasleduje slozitéjsi trajektorii, kterd neni dale dohledatelné. Jedna se o manévr, kdy
palivo druhého stupné je paleno nadvakrat — u druhého zdzehu se raketa pretodi
kolmo k zemi a posledni tah vyuZije k zvySeni vysledné orbity. Dalsim z dfvodd by
mohly byt odliSné hodnoty koeficientu odporu. Sice neni zndmy koeficient odporu
rakety LauncherOne, ale ten, co je pouzit vtéto diplomové praci, je velmi

konzervativni (z nékterych zdrojd az o dvojnasobek vys$si).

Na zdkladé nasimulovanych dat pomoci kédu z programu Matlab byly ziskany
nasledujici vysledky.

Jednim z vysledkd je zjisténi, Ze pocdatelni vyska je vice benefitujici nez pocatelni
rychlost. Z Cisté fyzikadlniho hlediska by se dalo fici, Ze balon je tedy vhodnéjsi nez
letadlo. Letadlo sice do jisté miry zvySuje oba tyto aspekty, avSsak méa v sobé
negativum v podobé& nemoznosti raketu vypustit ihned zletadla. V pfipadé
vypusténi rakety z letadla je zde potfeba Casové prodlevy, kdy raketa snizuje svoji
kinetickou rychlost, ménijeji smér v nepfiznivém sméru (dold) a poté je tfeba raketu
zastavit v padu, spalit palivo pfi zméné sméru a zpétném urychleni rakety na
Jpocatedni rychlost vypusténi.” DalSim pokrokem v tomto ohledu by bylo, kdyby
budouci studie zkoumaly moznost vypustit raketu z letadla ihned, tj. bez ¢asové
pauzy volného péadu. Kdyby letadlo bylo schopno raketu vypustit videdlnim
pocatednim Uhlu a bez péaleni paliva pfi manévru pfi vypusténi, vyslednd hmotnost,

kterou by raketa byla schopna vynést, by se vyrazné zvysila.
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Zavislost vysledné rychlosti na pocatecdni rychlosti méni pohled na dosavadni studii
z roku 2007 publikovanou v Univerzity of lllinois. Jejich ndvrh supersonického letadla
vyuziva let v pocatednivysce 51 800 ft (15 240 m) s rychlosti Mach 2,0. Letadlo v této
pozici ma letét ve stoupdni v Uhlu 25° Raketa se odpoutd a ndasleduje pouze
dvousekundovy volny péad, kdy raketa dle jejich slov ztrati doprednou rychlost
pouze minimalné — konkrétné o 71.6 m/s. Dle jejich tvrzeni Ize se stejnou raketou

diky tomuto scénafi vynést dvojndsobny ndklad na orbitu, tedy 952 kg.

Dle analyzy a vysledk( ziskanych v této diplomové praci je jejich Gspéch zapficinén
vice faktory. Nejen, ze jejich rychlost dvakrat prfevysuje rychlost zvuku a jejich
letadlo je schopné letét az ve vysce necelych 16 km nad zemi. Posledni dilkem do
jejich skladacky uUspéchu je zpUsob vypusténi. Efektivnost vypusténi rakety pod
Uhlem 25° a schopnosti snizit ¢asovou prodlevu mezi vypusténim a zadzehem

zvySuje kazdym kilem pfiblizeni k jejich Uspéchu.

Otézkou vSak stale z(stava, zda se tento zplsob vypusténivyplati. Scénar predchozf
studie zachazi do extrému v optimalizaci. ZvySeni Unosnosti rakety pfi zvyseni
pocatedni rychlosti z Mach 1 na Mach 2 nenf tak markantni, jako vynalozena sila pfi
urychlovani letadla s raketou na tuto rychlost. Bohuzel neni zndma spotfeba paliva
nadzvukové stihacky, kterd dokdze vynést raketu v celkové vaze (letadlo plus

raketa) 63 tun do 15 km a letét zde rychlosti Mach 2. [24]

Tato findIni rozhodnuti jsou vzdy zavisld na proménnych, které predem nelze
predvidat. Kazdy subjekt, ktery se bude chtit zabyvat témito problémy musi svoji

studii cilené mifit.

O Air-launch-to-orbit je vyf¢eno mnoho ambicidéznich tvrzeni. | pfes vSechny
nelspéchy se o tomto zplsobu mluvi jako o budoucnosti. Tvrdi se, Ze se v obou
pfipadech jednd o revoludni technologii, kterd 3Setfi palivo a finance.
Vyse predstavené vysledky to vesmés potvrzuji. Otazkou vsak zUstéva, pro¢ neni
zddnd spolecnost schopna tento systém vypousSténi raket zprovoznit?
Ke dni dokoncenf této prace vsechny tyto firmy bud ani nezacaly, nebo nakonec

zkrachovaly.
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5. Zavér

Cilem této diplomové prace bylo porovnat koncepty vypusténi raket z leticiho
prostfedku s raketami s pevnym startem na LEO drdhy a déle vypoditat kritickou

vahu payloadu rakety.

Po vytvoreni simulaéniho kédu v programu Matlab byly spolteny vysledky. Nejprve
byla zjisténa kritickd vaha payloadu v rGznych scénérich (rdzné typy startovacich
prostfedkd, rozdilné trajektorie rakety). Zde vyslo, ze balon je nejvice vhodny
dopravni prostfedek. Maximalni payload, ktery balon pod konstantnim Uhlem letu
je schopny vynést, se rovnd 310 kg. Vyhody balonu zahrnuji vyssi dostup pred
vypusténim  rakety, moznost bezprostfedniho néasledovani  trajektorie

(absence ¢asové prodlevy mezi odpoutdnim a zdzehem).

Druhym z klicovych vysledk( bylo analyzovani fyzikalnich zavislosti na startu raket.
Aby bylo moZno analyzovat, payload rakety byl fixné stanoven na 250 kg.
Tyto proménné zahrnovaly pocateldni Uhel vzletu, pocateéni doprednou rychlost
a pocatecni vysku. Vyslednou veli¢inou byla rychlost na orbité, kterd byla funkci
zminénych veli¢in. Grafické vyobrazeni téchto =zdvislosti bylo pfilozeno
a zanalyzovano. Uhel konstantni trajektorie rakety je ve tvaru maxima, kde po obou
stranach vychylujici mimo optimum se aplikuje linearni penalizace vysledné
rychlosti na orbité. Pri podadtednim Uhlu parabolické trajektorie bylo zjisténo,
ze optimalni pocatedni Uhel lezi velmi blizko minimalnimu Uhlu. Dalsi sniZzovani
pocatecniho Uhlu by zapficinilo nelspésnost celé mise. Pfi vy$sim, nez optimalnim
Uhlu vzletu, raketa vykazovala obdobné linedrni penalizacni znaky jako

u konstantniho Uhlu.

Pocatelni vyska a pocatecni doprfednd rychlost vykazovaly stejné znaky. Kfivky
zavislosti jsou logaritmického tvaru, kde pfi pocadtecnim navysovani proménné se
vysledna rychlost na orbité markantné zvySuje. Pri dalSim navysovani se vyslednéd
rychlost jiz nezvySovala tak vyrazné. Byly zde rozpoznéany vyznacné vysky/rychlosti,
kde stejné navyseni pocatedni proménné zvysivysledny pfirdstek rychlosti na orbité
pouze v ramci desetin procent. Tyto vysky/rychlosti jsou: Z vysky 10,7 km je kriticka
rychlost 50 m/s. Pri rychlosti letu 200 m/s je kritickd vyska 15 km. Pfi rychlosti

0 m/s (stacionarni) je kritickd vyska pro efektivni vypusténi rakety 20 km. | pfes to,
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Zze Ciselné hodnoty plati pouze pro tuto specifickou raketu, fyzikalni zdkonitosti

a krivky zGstavaji v obecném hledisku stejné.

Tato diplomova préce je prinosna v nékolika hlediscich. Prvnim prfinosem této préce
je analyza Air-launch koncept( a jejich nadsledné porovnani s pevnym startem ze
zemé. Zde bylo jasné definovdno, Ze ve smyslu efektivnosti vypusténiraket, je balon
nejvice perspektivni koncept. DalsSim prinosem prace je volné pristupny Matlab kéd,
ktery s dostatecnou presnosti simuluje trajektorie raket. Diky tomu bylo mozné
vytvofit a pochopit jednoduché zavislosti na pocatecnich podminkdach startu rakety.
Byly identifikovany kritické body na grafu, ve kterych se dalsi navySovani
pocatecnich velidin projevi v pouze velmi omezeném pfirlstku konecné rychlosti na
orbité. To neznamena, Ze jit za tento bod je nevyhodné. Pouze to poukazuje na fakt,
Ze za timto bodem se efektivnost pfirdstku velmi sniZzuje. Tento pfinos prace otevira
palivo letadla, které musi raketu urychlit napt. Mach 2, nebo zda se vyplati ponechat

letadlo na nizsi rychlosti a pfiplatit za palivo v raketé.

Provedeny vyzkum byl limitovédn nékolika faktory. Prvnim z faktor( jsou omezeni
simulacniho kédu v programu Matlab a omezeni samotného programu Matlab. Kéd
je omezen na kladné pfirQstky v ose x. Pri zdpornych hodnotdch drahy dochazi
k chybnému vypoctu Uhlu tahu a trajektorie rakety prestdvad vykazovat redlné
hodnoty. Tento fakt Ize upravit, ovsem bylo zjisténo, Ze kdéd byl nasledné velmi

dlouhy a vypocty pocitace pomalé.

Presnost vypoctu vysky, ve které raketa prejde do urychlovani v horizontdIni ose, je
limitovan. Autor pouzil zdkona zachovani energie jako nejlepsiho existujiciho
zpUsobu, jak plynule navézat na orbitu. Nicméné raketa v konstantnim dhlu letu

prelétava orbituio 15 km.

Pri psani kédu pro vypocet trajektorie rakety vypusténé z letadla byl ,pfechodovy
oblouk” zjednodusen a poditdn srozdilem Uhlu mezi tahem a trajektorii 90°.
Tento Uhel nenfi zcela redlny. Pfi vypoctech rozdilu tahu 45° raketa vykazovala slabsi
slozku tahu vose y a zandsela sum v podobé prodlouzeného ,prfechodového
oblouku”. To prodluzovalo naleténi zamys$lené trajektorie a plytvalo se palivo pfi

tomto letu.
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Dalsi limitaci kéddu simuldtoru je absence vypoctu vztlaku. Toto bylo rozhodnuto
opét pro zkrdceni vypoctd. Samotna raketa je symetrickd a v klasickém letu vztlak
nevykazuje. | ztohoto dlvodu byla pouzita raketa LauncherOne od spolecnosti
Virgin Orbit a ne raketa Pegasus. Jednim z mist, kde by se vztlak objevil, je jiz
zminény ,prechodovy oblouk” u vypusténi rakety z letadla. Raketa nemé nulovy
Uhel ndbéhu, a proto by se zde vztlak vytvarel. Co se tyce letu vySe, pfi konstantnim
Uhlu trajektorie raketa takrka ihned opousti hustou ¢ast atmosféry a vytvoreny
vztlak na raketé by byl minimalni. Tento Ustupek zkratil simulaéni ¢as a zavedl|

minimalni chybu do vypoctu.

Posledni limitaci kédu je vypoclet koeficientu odporu u rakety. Zde nebylo mozné
dohledat pravou hodnotu pfi Mach 1, nékteré studie uddvaji koeficient pod hodnotu

0,8, v préaci je vSak pouzit vice konzervativni hodnota 1,73. [57]

Omezenim samotného programu Matlab je fenomén nazyvany jako plovouci ¢isla
(anglicky floating points). Nejlépe jde tato chyba vidét pfi vypoctu jednoduchych
matematickych operaci, kdyZz zaddme zobrazovaci schopnost Matlabu na delsi verzi
— format long. Napfiklad vypoclet 32,9-7,1= 25,7999999999997 (a ne ¢islo
25,800000000000). Pry je to systémova vlastnost, kdy Matlab pocitd s formatem &isel

jako single ¢i double. [58]

Dalsi limitaci préce byla nemoznost najit pfesnd a ddvéryhodné data pro vypocet
financniho ohodnoceni startl raket. Tyto informace nejsou verejné. Proto byly

financni ndklady porovnany pouze ve smyslu potfebného paliva.

Budouci studie mohou ziskat presnéjsi vysledky a simulace trajektorii dat tim, Ze se
pokusi eliminovat nékteré zvySe uvedenych omezeni. Ddle mohou pouzit
Pro tuto diplomovou praci bylo pouzito vybrané mnozstvi grafd, nicméné kéd
vytvorfeny pfi psani této prace je multifunkéni a dd se zného ziskat vice dat

a potrebnych grafa.
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Seznam pfriloh

Pfiloha 1: US Standard Atmosphere (USSA)

Priloha 2: Koeficient odporu (Drag__coef)

Priloha 3: Kéd pro vypocet trajektorii rakety a védhy payloadu
Priloha 4: Kéd pro vypocet zavislosti na rychlosti

Priloha 5: Kéd pro vypocet zavislosti na alphaO

Priloha 6: Kéd pro vypocet zavislosti na vysce

Prilohami této diplomové prace jsou kdédy vytvorené v Matlab programu. Tyto
skripty byly vyuzity knasimulovani praktické ¢asti diplomové prace. Kédy byly
vypracované autorem a jsou ulozeny a volné pfistupné na stradnkdch digitalni

knihovny CVUT - dspace.cvut.cz.
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