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Abstrakt

Tato praca popisuje vyvoj raketovych motorov od prvych rakiet az po sucasnost’. Praca je
rozdelend na tri zékladné Casti. Prva Cast’ popisuje zékladné fyzikalne principy, ktorymi sa
musi raketa pocas letu riadit’. Druha Cast’ popisuje zakladné rozdelenie raketovych motorov
a typy pouzivanych pohonnych latok. V d’alSej Casti sa praca zameriava na rusky, americky
kozmicky program. Popisuje zdkladné typy kozmickych rakiet s uvedenim pouzivanych
motorov a pripravované projekty oboch krajin. Na zaver su v praci popisané kozmické rakety

vesmirnej agentury ESA, Japonska, Ciny a Indie.

Abstract

This thesis describes the development of rocket engines since the beginning to present
time. The thesis is divided into three parts. The first describes the main physical principles,
which have to be respected during the flight. The second part talks about the basic division of
rocket engines and the used fuel types. In its next part, the thesis focuses itself on Russian and
American space program. It describes the basic types of space rockets, naming the commonly
used engines and upcoming projects of both countries. In conclusion, it characterises cosmic

rockets belonging to ESA, Japan, China and India.
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1 Uvod

V bakalarskej praci sa venujeme vyvoju apouzitiu raketovych motorov od ich
pociatkov az po sucasné nasadenie. Praca objasiiuje zakladné principy fungovania raketovych
motorov. Hned’ v uvode je vysvetleny princip fungovania raketovych motorov. Uvedené si
zakladné pracovné cykly raketovych motorov spolu s ich vyhodami a nevyhodami. Dalej su
spracované pouzivané pohonné latky arozdelené do zakladnych skupin spolu s ich

charakteristikou.

Sucastou bakalarskej prace je popis zakladnych typov kozmickych rakiet vo
vesmirnych programoch Ruska, Spojenych $tatov Americkych. U uvedenych typov rakiet st
popisané pouzivané motory spolu sich technickymi parametrami ako napr. vykon
a Specificky impulz. TaktieZ su spomenuté pripravované projekty oboch krajin. Okrajovo st

spomenuté vesmirne programy Eurdpskej vesmirnej agentiry ESA, Japonska, Ciny a Indie.
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Zoznam pouzitych skratiek
CCB - Common Core Booster
ESA - European Space Agency
GSO - geosynchronous orbit
GTO - geostationary transfer orbit (geostacionarna obezna draha)
ISS - International Space Station (Medzindrodnéa vesmirna stanica)
KPL - kvapalné pohonné latky
LEO - low Earth orbit (nizka obezna draha)
LH; - liquid hydrogen (kvapalny vodik)
LOX - liquid oxygen (kvapalny kyslik)
NASA - National Aeronautics and Space Administration
SLS - Space Launch System
SRB - Solid rocket booster
SSO - sun-synchronous orbit (heliosynchronna obezné draha)
SSPO - sun-synchronous polar orbit (heliosynchronna polarna obezna draha)
SSME - Space Shuttle main engine
TPL - tuhé pohonné latky
UDMH - Unsymmetrical dimethylhydrazine
URM - Universal rocket module
USRM - Upgraded solid rocket motor

VEB - Vehicle Equipement Bay
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2 Princip pohybu rakety

Aby bolo mozné dopravit’ teleso do kozmu, je potrebné prekonat’ ur€itd vzdialenost
a dosiahnut’ urcita rychlost’ [1]. Pri popisovani pohybu sa riadime zakladnymi zakonmi

newtonovskej mechaniky.

2.1 Fyzikadlny princip letu rakety

Pre vypocet potrebnej rychlosti vychadzame z predpokladu, Ze sa pritazliva gravitatna
sila, ktorou pdsobi jedno teleso na druhé sa musi rovnat’ odstredivej sile pohybu prvého
telesa. Tuto rychlost’ nazyvame 1. kozmicka rychlost’. Je to rychlost, ktori musi dané teleso
zanedbateI'nej hmotnosti a rozmerov voc¢i druhému dosiahnut’, aby sa zacalo okolo neho
pohybovat’ po kruhovej trajektorii. Vztah pre vypocet tejto rychlosti popisuju nasledujice

rovnice [2].
(Rov.1.1): F; =m+ M, - G/r? - rovnica pre vypolet gravitatnej sily

(Rov.1.2): F, = m- v?/r - rovnica pre vypocet odstredivej sily

po Uprave G-M
(Rov.1.3): F, = F, —— v = = Uiy

Fg - gravitacnd sila, Fg - odstredivd sila,m - hmotnost telesa
M, — hmotnost Zeme, G — gravitatna konStanta

r — vzdialenost telesa od povrchu Zeme

v — rychlost telesa, vy,;, — minimalna rychlost telesa

Z tychto rovnic vyplyva, ze rychlost’ je nezavisla na hmotnosti telesa, ktoré chceme na
danu rychlost’ urychlit’, ale zavisi na gravitatnom parametri sustavy a polomere centralneho
telesa, okolo ktorého obieha. Tieto parametre st konStantné a preto kazda sustava ma vlastnii

charakteristicku rychlost’.

Ak chceme zabezpeCit samovolny obeh telesa okolo Zeme, je potrebné aby teleso

dosiahlo rychlost” minimalne 7,9 km/s [2]. Takuto rychlost’ je mozné dosiahnut’ az v urditej
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vyske od povrchu, pretoze to V nizkych vrstvach atmosféry znemoziiuje vysoky odpor
vzduchu. Preto je potrebné vyniest’ teleso do vysky najmenej 200 km [3] od povrchu Zeme,
kde konci vrchna vrstva atmosféry. Obeznu drédhu v tejto vyske nazyvame nizkou obeznou
drahou Zeme, oznacovanui aj LEO (Low Earth orbit) [4]. Po dosiahnuti potrebnej vysky
arychlosti sa teleso pohybuje po kruhovej drahe vdaka zotrvacnosti udelenej telesu pri
pohybe. Ak udelime telesu rychlost’ vyssiu, ako je minimalna potrebna obezna rychlost’, bude

sa teleso pohybovat’ po drahe v tvare elipsy.

Na vynesenie telesa na obeznu drahu je potrebné pouzit’ prepravny prostriedok, ktory
bude spliiovat vsetky tieto podmienky. Poziadavky spia pouZitie raketového nosica
s reaktivnym pohonom, ktory pocas letu spal'uje nesent zasobu pohonnych latok. Motor
pozname pod ndzvom raketovy motor na chemické pohonné latky, spalujici zmes paliva a
okyslicovadla. Raketa musi vyniest naklad do vysky pozadovanej orbity a dosiahnut
potrebnu rychlost’. Raketovy motor musi pocas letu vyvinut tah, potrebny na prekonanie
gravitaénej sily. Dalej je potrebné prekonat vietky straty vznikajiice pocas letu, ktoré
mozeme do urcitej miery ovplyvnit’ upravenim drahy letu. Vyuzit' mézeme napriklad rotaciu
Zeme tak, ze raketa bude Startovat’ vychodnym smerom, ¢im vyuzijeme rychlost zemskej

rotacie [1].

Najvicsie st gravitaéné straty zavislé na Case, pocas ktoré¢ho prebieha urychl'ovanie
rakety v gravitaénom poli Zeme. Tieto straty mézeme minimalizovat’ ak budeme urychl'ovat’
raketu pocas vel'mi kratkej doby alebo ak odchylime smer pohybu od vertikalneho smeru [1].

Priklad m6Zeme uviest’ na obr.1

29

289 |9

Obr. 1 Priklad gravita¢nych strat [5]

Obrazok ilustruje, ako sa zmeni zrychlenie po tprave trajektorie rakety. Ak sa raketa

pohybuje vertikdlnym smerom zo zrychlenim 3-krat vac¢sim ako gravitaéné zrychlenie, je
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vysledné zrychlenie mensSie ako pri odklone od vertikalnej trajektorie. Tym je mozné vyuzit

vac¢si tah na urychlenie rakety.

Tak ako gravitatné straty je dolezité minimalizovat’ aj straty aecrodynamické, ktoré su
podstatne mensie ako straty gravitacné. Pri prelete atmosférou plati, ze ¢im ma teleso vyssSiu
rychlost, tym musi prekonat’ vyssi odpor. Preto husté vrstvy atmosféry je potrebné preletiet’
relativne malou rychlostou a nie volit' ¢o najkrat$iu drahu [1]. Dal$im sposobom zniZenia

strat je Gprava tvaru rakety tak, aby bol pri pohybe ¢o najmensi odpor vzduchu.

Nakoniec musime vziat’ do ivahy straty na rychlosti, vzniknuté pri manévrovani rakety.
Tieto straty vznikaju pri zmene trajektorie letu a maja pozitivny charakter, pretoze dosledkom

manévrovania podstatne znizime predchadzajice straty.

2.2 Ciolkovského raketova rovnica

Na konci 19. storocia rusky matematik Konstantin Eduardovi¢ Ciolkovsky zostavil
rovnice popisujice vztah medzi konStrukénymi parametrami rakety a rychlostou, ktort
dokaze dana raketa vyvinut [6]. Tieto rovnice mézeme odvodit zo zakona zachovania

hybnosti (rov. 1.4).
(Rov.1.4): p; = py
p; — pociatotna hybnost,ps — koneCna hybnost

Na zadiatku uvazujeme raketu o hmotnosti m a pociatoénej rychlosti v. V Case dt ma
raketa rychlost’ v + dv, hmotnost m + dm. Vystupné plyny maji v tomto Case rychlost w

a hmotnost’ — dm (rov. 1.5).
(Rov.15): m*xv=—dm-w+ (m—dm) - (v+dv)

Rov. 1.2 zjednodusime zavedenim relativnej rychlosti vyfukovych plynov vzhl'adom k
rakete Vi (rov. 1.6). Po upraveni tejto rovnice dostaneme vzt'ah popisujuci zavislost’ zmeny
rychlosti rakety dv na ¢ase dt vzhl'adom k zmene hmotnosti rakety dm v dosledku spal’ovania

pohonnych latok (rov. 1.7).
(Rov.1.6): —vpe-dm =m-dv /dt

dm dv
(ROU. 17) —E Vyer =M E
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Casovd zmena Ubytku hmotnosti vyjadruje spotrebu pohonnych latok R a asova

zmenu rychlosti rakety zrychlenie rakety. Tym dostavame /. raketovii rovnicu (rov. 1.8) [7].
(Rov.1.8): R Vppy=m-a

Integraciou rov. 1.6 (rov. 1.9) anaslednym upravenim dostaneme zavislost' zmeny

rychlosti na zmene hmotnosti rakety (rov 1.10). Tento vzt'ah nazyvame 2. raketova rovnica.

Pomer pociato¢nej a konecnej hmotnosti rakety oznaujeme ako hmotnostny pomer

rakety (C; az C,) a rychlost’ vyfukovych plynov ako $pecificky impulz Isp (rov. 1.11).

vr myg
(Rov.1.9) f dv = — Vg * f dm
Vi m;
m;
(Rov.1.10): vf — v; = Uy - lnm— [7]

(Rov.1.11): vy = Isp * InC
(Rov.1.12): vy = Isp * (InCy + InC; + InC3 + ... +InCy) [1]

Pre ziskanie potrebnej rychlosti musime dosiahnut’ vel’kého hmotnostného pomeru. Pri
rakete s jednym stupniom by vacSinu hmotnosti tvorili pohonné latky a na nosna konstrukciu
auzitocnl zataz by ostalo len nepatrné percento z celkovej hmotnosti, ¢o je prakticky
nerealizovatel'né. Ak raketu rozdelime do viacerych stupiiov mézeme tak celkovy hmotnostny
pomer rozdelit na hmotnostné pomery jednotlivych stupfiov (rov. 1.12). Z upravenej
raketovej rovnice vyplyva, Ze celkové hmotnostné Cislo je nasobkom hmotnostnych ¢isel
jednotlivych stupnov. Zvysenie charakteristickej rychlosti je teda mozné dvoma spdsobmi.
Mozeme zvysit' Specificky impulz pouzitim energeticky bohatSich pohonnych latok, alebo
zvysit hmotnostny pomer rakety. Ak potrebujeme dosiahnut’ hmotnostného pomeru napr. 24,
tak pri pouziti trojstupiiovej rakety sta¢i dosiahnut hmotnostnych pomerov 2, 3 a4

u jednotlivych stupiiov. Stavba takejto rakety je pri dneSnych moZnostiach realizovatelna.
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3 Typy raketovych motorov

Raketové motory rozdelujeme podla typu pouzivanych pohonnych latok do troch

zakladnych skupin:
e Raketové motory na kvapalné pohonné latky
e Raketové motory na tuhé pohonné latky

e Hybridné raketové motory

3.1 Raketové motory na kvapalné pohonné latky

Tento typ pohonu rakiet pracuje na principe spalovania zmesi paliva a okysli¢ovadla
v spalovacej komore, kam sa privadza z oddelenych nadrzi, ktoré si umiestnené Vv tele rakety

(obr.2).

Spalovacia

Okysli¢ovadlo Cerpadld L omora M

Palivo

[¥prir

Obr. 2 Schéma usporiadania rakety na KPL [8]

Transport pohonnych latok z nadrzi do spalovacej komory moéze byt zabezpeceny

viacerymi sposobmi. Podl'a pracovného cyklu rozdel'ujeme motory na [9]:

e Pretlakovy cyklus
e Otvoreny cyklus
e Uzavrety cyklus

e Expanzny cyklus

3.1.1 Pretlakovy cyklus

Tento cyklus je charakteristicky uskladnenim paliva a okysli¢ovadla pod vysokym
tlakom [9], ktory slazi na dopravu latok do spal'ovacej komory. MnoZstvo pohonnej zmesi sa
nasledne reguluje prostrednictvom ventilov. Tento spdsob nie je velmi vyuzivany, pretoze
kladie vysoké pevnostné poziadavky na steny nadrzi, ¢im sa znacne zvySuje celkova

hmotnost’ konstrukcie. VylepSenie tohto systému spociva v pridani nadrze so stlaCenym
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plynom (obr. 3), ktory vytla¢a pohonné latky z nadrzi do spalovacej komory [10]. Tento typ
pohonu sa Vv praxi nevyuziva ako hlavny typ pohonu, pretoze nedosahuje potrebného vykonu.
Jeho limitujiicim faktorom je vysledny tlak v spalovacej komore. Dalfou nevyhodou je
nutnost’ ohrevu stlaceného plynu, pretoze v dosledku adiabatickej expanzie pri dlhom chode
motora dochadza k ochladzovaniu pracovného plynu, ¢o moze spdsobit’ zamrznutie
pohonnych latok anasledné zlyhanie motora. Tento nedostatok sa da vyrieSit pouzitim
tepelného vymennika, ktory zabezpec¢i potrebny ohrev plynu. Medzi vyhody patri napriklad
jednoduchéd konstrukcia a vysoka spolahlivost. Systém sa vyuziva napriklad u vysSich

stupnioch rakiet alebo u pomocnych a manévrovacich motorov.

Palivo Okyslicovadlo Plynova Cerpadlo

Palivové ¢ A
O ¢erpadlo "Ujl_‘na Ssllcovedla
®

Pomocny Stlaceny plyn ‘\.‘

ventil Vyfuk
Q Riadené
ventili

| | Plynovy
generator
Spal'ovacia Vymennik
komora / tepla Vymennik Spalovacia
komora

tepla

[

Tryska

Tryska

Obr. 3 Pretlakovy cyklus (vl'avo) [10], Otvoreny cyklus (vpravo) [11]

3.1.2 Otvoreny cyklus

Dalsim sposobom ako dopravit pohonné latky do spalovacej komory je pomocou
turboCerpadiel. Tento systém vyuziva na pohon turboCerpadiel plynovy generator.
V plynovom generatore sa spal'uje Cast’ paliva s okysli¢ovadlom za vzniku generatorového
plynu, ktory zabezpecuje pohon plynovej turbiny pripojenej na ¢erpadla. Spaliny su nasledné
vyvedené vyfukovym systémom z generatora do okolitého prostredia. Medzi hlavné vyhody
turbocerpadiel patri to, ze umoziuju dosiahnut’ vyssieho tlaku v spalovacej komore ako pri
pouziti stlaceného plynu a pouzitie tenkostennych palivovych nadrzi s malym pretlakom, ¢im

znacne znizime celkovi hmotnost’ konStrukcie. Pouzitie kryogénnych pohonnych latok
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umoziuje regenerativne chladenie trysky motora pomocou tepelného vymennika. Ten moze
byt zlozeny z trubiCiek ulozenych v stenach trysky, ktorymi preteka palivo. To umoznuje
dlhsi chod motora. Nevyhoda systému spociva Vv dosledku odvadzania vyhoreného paliva
Z plynového generatora do vonkajSieho prostredia. Napriek tomu je tento systém pouzivany

na pohon prvych stupiiov rakiet pre svoju vysoku spol’ahlivost’.

3.1.3 Uzavrety cyklus

Tento typ vznikol upravenim otvoreného cyklu. Do plynového generatora je
privadzand zmes paliva a okyslicovadla podobne ako u predchadzajiceho cyklu, ale
nedochadza k Gplnému spal’ovaniu zmesi (obr. 4). Vytvoreny plyn sluzi na pohon plynovej
turbiny a d’alej postupuje do spalovacej komory, kde sa zmieSava s d’al§imi pohonnymi
latkami a dochadza k d’alSiemu spalovaniu. Hlavnd vyhoda tohto systému je, ze vdaka
vyuzitiu energie generatorového plynu dosahuje tento systém vysSicho tlaku a teploty
v spalovacej komore, ¢o ma za ndsledok zvySenie tahu motora. Motory s tymto cyklom
musia byt schopné pracovat’ s vysokym tlakom v spalovacej komore pri vysokej teplote.
V motoroch sa vyuzivaju energeticky bohaté pohonné latky, ¢o d’alej zvysuje ich efektivitu.
Motory sa pouzivaju na pohon prvych stupniov rakiet s moznostou viacndsobného pouzitia

[9], [11].

Palivové Plynova Cerpadlo palivové Plynové Cerpadlo
¢erpadlo turbina okysli€ovadla  zerpadio turbina okysli¢ovadla
Riadené
& Riadens b2 ventily
ventili
® &
Plynovy
generator Spal'ovacia
komora
. Vymennik
Vymennik Spalovacia tepla
komora

tepla

Tryska
Tryska

Obr. 4 Uzavrety cyklus (vlavo) [11], Expanzny cyklus (vpravo) [12]
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3.1.4 Expanzny cyklus

Tento systém pozname tiez ako cyklus s odparenim jednej zlozky (obr. 4). Turbina je
pohanana tlakovym plynom, ktory vznikol odparenim jednej z pohonnych latok (zvycajne
paliva) v chladiacom okruhu v stenach trysky, ktory funguje ako tepelny vymennik. Systém je
vhodny predovSetkym pre motory s kryogénnymi palivami, ale d4 sa pouZzit’ aj pre latky

kvapalné pri pokojovej teplote. Systém sa pouziva u vyssich raketovych stupnov [12].

3.2 Raketové motory na tuhé pohonné latky

Tento typ raketového motoru spaluje tuht zmes paliva a okysliCovadla v spalovacej

komore v ktorej je ulozena (obr. 5).

Zapalovanie Tesnenie Tryska

Plast Pohonné latky

Obr. 5 Schéma motora na tuhé pohonné latky [13]

Steny spalovacej komory musia vydrzat vysoky tlak a zarovein odolat’ vysokym
teplotam vznikajacich pri horeni paliva, preto su pokryté nehorlavou izola¢nou vrstvou
(obr.9), ktora zamedzuje ich poSkodeniu. Druhy spdsob ako tomu predist, je spalovanie
paliva zo stredu po okraj. V palivovej zmesi je vytvoreny kanal, v ktorom prebieha samotné

horenie.

Tepelna

izoldcia "

Plast motora Pl&it motora _| Spalovaci kanal

Pohonne latky I— Pohonné latky

Obr. 6 Prierez spal'ovacou komorou motora na TPL [9]
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Regulovat’ vykon motora je mozné do urcitej miery vhodnym tvarovanim spalovacieho
kanala (obr. 10). Najviac namahanou Cast'ou motora je tryska. Oproti motorom na kvapalné
pohonné latky nie je mozné pouzit’ regenerativneho chladenia, preto treba zabezpecit
potrebnt1 izolaciu vnitornej steny trysky. Dal$ou nevyhodou je nemoznost’ restartu motora.
Hlavnou vyhodou je naopak jednoduchd konStrukcia, vysoka spolahlivost’ a nizka cena
V porovnani s motormi na KPL. Tieto motory sa vyuzivaji hlavne ako pomocné motory na

urychl'ovanie rakiet [9].

=1

=
-
o
=
-
w
=

Obr. 7 Typy tvarovania pohonnych latok [9]

3.3 Hybridné raketové motory

Do tejto skupiny patria motory, ktoré v spalovacej komore spal'uji kombinaciu
tvorent TPL a KPL. Najviac vyuzivana je kombinacia kvapalného okysli¢ovadla umiesteného
V oddelenej nadrzi atuhého paliva uloZeného v spalovacej komore. Okyslicovadlo sa
vyparuje pri pokojovej teplote a plyn postupuje cez ventil do spalovacej komory, kde sa
spal'uje spolu s palivom. Z toho dévodu nie je potrebny systém turbocerpadiel na dopravu
pohonnych latok. Nevyhodou je, ze v spalovacej komore dosahuje tento systém nizsi tlak, ¢o
ma za nasledok niz§i tah ako motory na KPL. Medzi vyhody patri zvySena spolahlivost
jednoducha regulécia tahu motora, moznost’ retartu a vysoky vykon. Tieto motory boli zatial

pouzité u experimentalnych rakiet a raketovych nosicov uréenych na suborbitalne komeréné

lety [9].
y[ ] g Zapalovanie
Okyslicovadlo Tryska

_ Ventil / /Palivo

Vstrekovaci systém

Obr. 11 Schéma hybridného raketového motora [14]
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3.4 Pohonné latky

Pouzitie kvalitnych pohonnych latok méze znacne zvysit vykon raketového motora.
Ak spalujeme energeticky vykonnejSie pohonné latky, dosiahneme vyssieho vykonu motora.
Pohonné¢ latky maji rozne vlastnosti apreto si na nich kladené rdézne poziadavky.
Rozdel'ujeme ich do dvoch zadkladnych skupin na kvapalné pohonné latky a tuhé pohonné

latky.

3.4.1 Kvapalné pohonné latky

Medzi hlavné vyhody KPL patri jednoducha regulacia tahu motora pomocou
ovladania privodu paliva do spalovacej komory a moZznost’ reStartu motora. Pouzivaju sa na
regenerativne chladenie trysky, pretoze sa skladuju pri nizkej teplote. Rozdel'ujeme ich na
jednozlozkové a dvojzlozkové, z fyzikalneho hladiska ich rozdel'ujeme na kryogénne
(skvapalnené) a na kvapalné pri pokojovej teplote. Nevyhoda kryogénnych spociva v tom, ze
ich nemozno dlhodobo skladovat. Z chemického hl'adiska ich rozdelujeme na samozapalné
(hypergolické) a nesamozapalné kde je potrebné pouzitie zapalovaca. Hlavné poziadavky
kladené na KPL su vysoky Specificky impulz, vysoky bod varu a nizka molarna hmotnost’.
Prednostne sa pouzivaju latky, ktoré nie su toxické alebo korozivne. Z ekonomického
hladiska pozadujeme latky jednoduché na vyrobu. Zoznam pouzivanych KPL je uvedeny

Vv tab. 1, kde st uvedené vlastnosti pohonnych latok a ich pouzitie v raketovych motoroch [9].

3.4.2 Tuhé pohonné latky

Druhym najpouzivanej$im typom pohonnych latok st tuhé pohonné latky (TPL). Tieto
latky mézeme na rozdiel od KPL dlhodobo skladovat’, si lacnejSie na vyrobu. TPL maju
pouzivaju u pomocnych raketovych stupniov. Zoznam pouzivanych TPL je uvedeny v tab. 2

spolu s vlastnost’ami tychto latok [9].

3.4.3 Hybridné pohonné latky

Vhodnou kombinaciou kvapalnej apevnej zlozZky modzeme dosiahnut’ lepSich
vlastnosti ako u paliv jedného typu. Kvapalnt zlozku tvori okyslicovadlo napr. N,O (Space
Ship One) a pevné palivo napr. kaucuk [15]. Tieto latky nie su toxické a pri ich spalovani tiez
nevznikaju toxické. Hybridné palivové zmesi Specificky impulz (az 4500 N-s/kg) a su

jednoduché na vyrobu [16].

20



Vyvoj raketovych motorov

Development of rocket engines

Mema |ZmieZavaci [Pracowny| Specificky impulz -
= Px ; hmotnogt' | pomer tlak (™o va k) ouzitie v motoroch
S | Okydicovadio Palivo .
E ky iraketach)
kg.m® ap Mpa Nakg
RD-101; Rocketdyne A-5
1 0AF, 29 F F ™ [W|-F5F, !
Etvlalkohol 0,945 1,315 =15 100-2255 Redstone
Rolls Rowvee RZ2 (Eumpa 15
. Rocketdyne S-3D (Jupiter);
. - - - ‘:E =¥ | - ] L
lKerozin 2e50-2470 General E ledric X405
(Wanguardy, MB-3HIl [Delta)
=
F= 0,383 2 589 080-3090 = RO-17; RO-108 (Vostok)
2| Kwapalny kyslik e F-1 (Saturn &)
= .
= (02} Letecky petrolej RP-1 1 227 6,38 . Rocketdyne MA-5, LR-105-NA
24803335 ¢ N
T [Atlas)
ﬁ&‘-‘]‘ﬂE‘tl‘lEh‘J nE S ARG = ECL: I
dmetylhydrazin 0,854 14 7,85 M52 RD-118 (Kosmos B
RL-10A-33 (Centaur);, HM-7
. ) " o o (Ariane); Rocketdyne J-2
1 AR 7 . F, F “H B A R-AATN * L 4 )
Kvapain voak 0.339 o 201206 1612470 [Satum 5% SSME (raketoplan
Space Shuttle)
P Astrs (Eumpa 1) XLR-87A-
. = L
2285 11 (Titan 2C)
Aemozin (zmes 50%
dmetylhydrazin = | 45, | _5gg - 29142962  |Aerojet LRETALS: LR-10-112
R% asvmetricky
dimefylhwdrazin)
M=04)
- 2345 Wiking 5 (Ariane)
% Asymetricky . 254 Walnis (Diamant BP £)
= dimetylhydrazin -1 ~18 o - v ik
= ¥iny e . Coralie (Europa 1} Viking 4
= 152878 o
@ [Ariane)
. = Tl
Monometdhydrazin | 1,16 165 0,845 3070 * OMS (manewowaci systém
Space Shuttle)
Kermozin 1,35 45 4,415 2550 RD-#14 (Kosmos B-1. st )
K-?.EE“I-IE dUEIETIE -l':lﬁ".lmﬁﬂck".l’ ) . 2AR3-3840 ¢ Bell 2056 [.":'-.EFEFIH E:
dimetylhydrazin 1.21 o5 ) 2518 AJ-10-37 Vanguard)
Permxid vodika ) _ o Rolls Royce/Bristol Sidgal:;;
H202) Petrolej 1,28 5,75 - HET-2638 Gamma & (Black Amow-
o obmedzeng pouditie

Tab. 1 Prehl'ad pouzivanych KPL [1]
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Zlozenie Percentudlne Teplota horenia Specificky Merna hmotnost
zastupenie (%) (°K — pri konst. tlaku) impulz (N-s/kg) (kg/1)
Nitroceluldza 52,2 3170 2300 1,6
Nitroglycerin 43,0
Dietylftalat 3,0
Difenylamin 0,6
Dusi¢nan draselny 1,1
Nigrozin 0,1
KClO, 76 2060 1820 1,77
Asfalt 16,8
Nafta 7,2
NH,CIO, 80 2670 2000 1,75
Kaucuk 20
NH4NO; 80 1820 2250 1,55
Kaucuk 18
Katalyzator 2

Tab. 2 Prehl'ad pouzivanych TPL [9]

4 Historia

4.1 Prvé rakety

Presny povod rakiet je neznamy. V prvom storo¢i nasho letopoétu sa v Cine zacali
pouzivat’ prvé primitivne rakety pohanané plynom vzniknutym pri spal’ovani zmesi strelného
prachu, podobné tym dne$nym, pouzivanym na ohnostroje. Rozsirenie pouzivania rakiet
viedlo k ich pouzitiu na vojenské ucely. Strelny prach podobny tomu dne$nému bol objaveny
okolo roku 850 nasho letopoc¢tu [17]. Prvé zaznamenané vojenské pouzitie rakiet bolo roku
1232 [18], ked’ ¢inska armada pri obliehani Pekingu odrazila mongolsky utok palbou tzv.

M ace

,»Sipov lietajuceho ohna“ (obr. 12). Tieto Sipy boli jednoduchou formou rakety na tuhé palivo.
Skladali sa z trubice naplnenej strelnym prachom uzavretej na jednom konci. Druhy koniec
bol otvoreny a trubica bola pripevnena k dlhej ty¢i, ktord sliZila na usmernenie dréhy letu.
Zapalenim prachu doslo k vystreleniu rakety pomocou plynov unikajucich z otvoreného

konca. Nie je zname, aké efektivne tieto rakety boli, ale psychologicky uc¢inok bol nesmierny.
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Po tejto bitke sa vd’aka Mongolom, pouzivajucim ich vlastné rakety, rozsirilo pouzivanie

rakiet v Eurdpe.

Obr. 12 Ilustracia prvych pouzivanych rakiet [18]

Od 13. do 15. storocia sa objavovali spravy mnohych raketovych pokusov. Anglicky
mnich Roger Bacon pracoval napriklad na zlepSeni vlastnosti strelného prachu, za tcelom
zvySenia doletu rakiet. Benatsky fyzik a inzinier Joanes de Fontana vytvoril navrh raketou
pohananého torpéda (obr. 13), pohybujuceho sa po hladine vody, uréeného na nicenie

nepriatel'skych lodi [18].

Obr. 13 Navrh raketového torpéda [18]

V 16. storo¢i nemecky pyrotechnik zaoberajici sa tvorbou ohfostrojov Johann
Schmidlap [18] vytvoril prvai viacstupiiova raketu. Prvy stupen vyniesol raketu do urcitej
vysky apo vyhoreni paliva zacal pracovat druhy stupen. Tym dosiahol, Ze raketa bola

schopna dosiahnut’ vac¢siu vysku predtym ako explodovala.

V druhej polovici 17. storocia polozil zaklady moderného raketového inzinierstva
anglicky fyzik a vedec Isaac Newton, ked’ vo svojej praci Philosophiae Naturalis Principia

Mathematica v roku 1687 [18] formuloval tri pohybové zakony ktoré popisuji pohyb telies.

Na konci 18. storo¢ia a zafiatkom 19. storo¢ia sa rakety znovu nasadili vo vojne.
Uspech indickej armady nad britskou v rokoch 1792 az 1799 si ziskal zaujem britského

plukovnika Williama Congreveho. Pre britski armadu vytvoril vlastnii radu vojenskych
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rakiet, ktoré zaznamenali vel'ky uspech a stali sa najrozsirenejSimi raketami tej doby (obr. 13)

[19]. Napriek velkej nicivej sile mali rakety stale jeden problém, ktorym bola ich presnost’.

Obr. 14 Raketa Williama Congreveho [19]

V roku 1844 William Hale patentoval raketu vyuzivajucu vlastny stabilizacny systém
(obr. 14). Vyfukové plyny udelili rotdciu rakete okolo vlastnej osi pomocou lopatiek
umiestnenych na konci rakety, ¢im sa raketa stabilizovala. Dalsou vyhodou bolo, Ze odpadla

potreba dovtedy pouzivanej vodiacej ty¢e pouzivanej na Start rakiet.

Obr. 15 Raketa Williama Halea z roku 1844 [20]

4.2 Pociatky raketovej vedy

Az do 20. storocia sa nikto nezaoberal vyuzitim rakiet na kozmické Gcely. V roku
1903 zverejnil svoju $tudiu rusky matematik Konstantin Eduarovi¢ Ciolkovskij s nazvom
Vyskum vesmiru reaktivaymi pristrojmi [18]. V nej zdovodnil pouzitie viacstupniovych rakiet
pre lety do vesmiru a na pohon rakiet navrhol pouzitie kvapalnych latok. V praci tiez zostavil

rovnice popisujuce princip fungovania raketového motora.

V roku 1914 americky fyzik Robert Goddard patentoval 3 koncepty fungovania rakiet
[19]. Prvy hovoril o pouziti malej spalovacej komory, druhy o usporiadani rakety do
jednotlivych stupnov a treti o pouziti lavalovej dyzy na urychlenie vystupnych plynov. Ako

prvy predpovedal, funk¢énost’ rakety vo vakuu. Taktiez je zndmi mnohymi experimentmi ktoré
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uskutocnil. V roku 1915 zacal testovat’ rozne typy rakiet na tuhé palivo a zaznamenaval
namerané hodnoty vystupnych plynov. Ako prvy zacal experimentovat’ s raketami na
kvapalné palivo a 16 marca 1926 uskutocnil prvy let rakety pohananej motorom na KPL [18]
(obr. 14). Vybudovanie takejto rakety si vyziadalo pouzitie novych prvkov napr. spalovaciu
komoru, Cerpadlovy systém a nadrze na pohonné latky. Ako palivo pouzil benzin a ako
okyslicovadlo tekuty kyslik. Doba letu bola priblizne 2,5s a raketa dosiahla vysku zhruba 12
metrov. Goddard v experimentoch pokracoval a na konto si pripisal viac ako 200 patentov

z raketovej techniky.

T _/Ventili

I

e

Nadrz o
lidovadl "
okysli¢ovadia Startovaci ram

Nadrz
paliva

Obr. 16 Schéma prvej rakety na KPL [21]

4.3 Druha svetova vojna - Raketa V2

Raketa V-2 bola prvou balistickou raketou nasadenou vo vojne. Bola vyvinuta v roku
1944 nemeckym raketovym konstruktérom Wernher von Braunom. Bolo vyrobenych takmer
6000 rakiet, z ktorych bolo 3172 odpalenych na ciele v Anglicku a Belgicku a Franctuzsku
[18].

Pohon rakety zabezpeCoval raketovy motor na kvapalné pohonné latky. Ako
okyslicovadlo sa pouzival kvapalny kyslik, a ako palivo zmes etanolu. Prepravu pohonnych

latok z néadrzi zabezpecovalo turbocerpadlo pohanané plynovou turbinou spal'ujicou zmes
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peroxidu vodika. Maximalny tah motora bol 245 kN a motor pracoval 60-70 s. Po vypnuti

motora raketa letela do vysky 97km a potom po balistickej drahe padala k zemi.

tlakova trubica

nadrz peroxidu vodika
cerpadlo okysli¢ovadla

palivové éerpadlo
ram motoru

. 5 s parna zasobovacia trubica
hlavice so stlacenym

dusikom

nadrz s katalyzatorom

kysliko-etanolové horaky
peroxydova reaktivna
komora

hlavna spal'ovacia komora privod etanolu k chladiacemu

plastu komory

Obr. 17 Schéma motoru rakety V2 [22]

5 Sovietsky (rusky) raketovy program

Behom celého sovietskeho (neskor ruského) kozmického programu sa stretdvame
s raketami par zakladnych typov, s ktorymi sa podarilo vyriesit’ vi¢Sinu problémov plynucich
s letmi do vesmiru. ViacSina rakiet bola odvodena od balistickych rakiet stredného alebo
medzikontinentalneho doletu pridanim vysSich stupniov, ktoré umoznili lety do vesmiru. Maly
pocet sved¢i o centralizacii sovietskeho kozmického vyskumu. Medzi hlavné vyhody patri
uspora nakladov spojend so stavbou rakiet, zvySenie sériovosti vyroby a dosiahnutie
maximalnej spolahlivosti, ¢o dovol'uje sustredit’ pozornost na doblezitejSie problémy ako
vyvoj novych typov rakiet. Na druhej strane je potrebné skonsStruovat’ odpovedajucu uzito¢nu
zat'az ¢o nie je vzdy realizovateI'né. MozZe napriklad nastat’ pripad, ked’ k vyneseniu zataze je
potrebné zvolit’ nosi¢ s vy$Sou nosnostou, ktory nebude Uplne vyuZzity a tym vzrasta naklady

[1].
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Jednou z najvyznamnejsich osobnosti sovietskeho vesmirneho programu bol Sergei
Pavlovi¢ Korolov, ktory bol v roku 1946 menovany za hlavného inziniera rakiet s d’alekym
doletom. Pod jeho vedenim bola zostrojend prvd medzikontinentalna balistickd raketa R-7.
V rokoch 1950 az 1960, v obdobi pretekov o dobyvanie vesmiru, sa stal hlavnym
konstruktérom sovietskeho raketového programu. DalSou vyznamnou osobnostou bol

Valentin Glusko, hlavny kons$truktér raketovych motorov pre ruské kozmické rakety [23].

K startom ruskych kozmickych rakiet sa vyuzivali hlavne kozmodromy Bajkonur

a Pleseck [1].

5.1 Raketovarada Vostok

Raketova rada Vostok je najpouzivanejSia raketova rada na svete. Bola odvodend od
sovietskej medzikontinentdlnej rakety R-7 pridanim vysSich stupnov. Tato rada je
charakteristickd paralelnym usporiadanim stupiiov. Prvy stupenl tvorili 4 kuzelové bloky,
Vv ktorych su nainstalované motory RD-107 a obklopuji druhy hlavny stupen. V druhom
stupni bol nainStalovany motor RD-108. Oba stupne pracovali sucasne a po skonceni ¢innosti
prvého stupna sa stupenn oddelil a nad’alej pracoval iba druhy stupeni. Prvy stupen sa niekedy
oznacuje ako urychlovaci stupen alebo nulty stupenn adruhy stupen ako prvy, pretoze
americké rakety maju stupne radené za sebou a pridavné pomocné rakety st oznaCované ako

nulty stupen [1], [24].

5.1.1 Sputnik

Tento zékladny typ, vznikol upravenim rakety R-7 tak, aby bol schopny niest’ naklad
do kozmu. I8lo o dvojstupniovt raketu schopni vyniest’ naklad o hmotnosti az 1500 kg na
nizku obeznli drahu [24]. V roku 1957 bola pomocou tejto rakety vynesend prva umeld

druzica Sputnik 1. I§lo o vysiela¢ o hmotnosti 84 kg vyneseny na obeznt drahu Zeme [25].

5.1.2 Luna

Pridanim tretieho stupna s motorom RD-0105 vznikla verzia pouzita na vypustenie

vesmirnych sond Luna. Raketa v roku 1959 vyniesla prvi mesac¢nu sondu Lunalo hmotnosti
361 kg. [26].
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5.1.3 Vostok

Odvodenou verziou bola od roku 1959 rada Vostok. Vznikla pridanim treticho stupna,
ktory bol pripojeny priehradovou konstrukciou. V stupni bol nainStalovany motor RD-0109
na KPL. Pridanim tohto stupiia uZitoéné zataZenie vzrastlo na 5000 kg na LEO. Dizka rakety

bola 38 m a sltizila na vynasanie kozmickych lodi Vostok po ktorych nesie nazov [1].

5.1.4 Sojuz

Verzia vznikla po zdokonaleni druhého stupna rakety Vostok. Cely stupenn bol
prediZeny a vybaveny vylepsenym a spol’ahlivej§im motorom RD-0110 [27]. Raketa dokazala
vyniest’ naklad o hmotnosti 6450 kg na LEO. Bola vyuzivana na pilotované kozmické lety
lodi Sojuz, Sojuz T, Sojuz TM a pre vypustanie nakladnych lodi Progress a Progress M [1].
Pre zvysenie bezpecnosti posadky pri pripadnej poruche bola vybavena systémom havarijnej
zéichrany. Celkova dizka dosahovala 49,3 m. Prvy Start rakety sa uskuto¢nil v roku 1966

a modernizované verzie st dodnes v aktivnej sluzbe [1], [27].
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. Kozmické rakety rady Vostok: 1 - Sputnik; 2 - Luna; 3 - Vostok; 4 - Voschod; 5 - Luna;
6 - Sojuz; 7 - Progres

Obr. 18 Prehl'ad kozmickych rakiet rady Vostok
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Sojuz-U
Modernizovana verzia rakety Sojuz s vylepSenymi motormi prvého a druhého stupna.
Dizka rakety bola 50,67 m a hmotnost’ nakladu sa pohybovala okolo 7200 kg. Prvy let sa

uskutocnil v roku 1973 a do sucasnosti je najmasovejSie vyuzivanou nosnou raketou [24].

Sojuz-FG

Verzia pouzivana od roku 2001, ktorej zakladom sa stala predchadzajuca verzia
Sojuz-U. Boli pouzité vykonnejSiec motory RD-107A pre prvy stupen a RD-108A pre druhy
stupen, ¢o prispelo k celkovému zvySeniu nosnosti (7420 kg na LEO) a spolahlivosti.

Modernizaciou presiel taktiez systém riadenia letu [28].

Raketa sa vyuzivala hlavne pre vynaSanie kozmickej lode Sojuz s I'udskou posadkou
ku kozmickej stanici ISS [29].

Verzia Sojuz-FG/Fregat bola doplnena o stvrty stupen Fregat, ktory prispel k d’al$iemu

navySeniu nosnej kapacity rakety [29].

Sojuz-2

Oproti verzii FG bol analogovy navigaény systém nahradeny digitalnym, ¢o viedlo
k zlepSeniu manévrovania rakety a presnejsieho navedenia na pozadované stradnice. Nosnost’
tejto verzie je 7800 kg a je vybavena va¢sim krytom nakladu a méze byt vybavena Stvrtym
stupniom Fregat. Sojuz-2 operuje sucasne s raketami Sojuz-U a Sojuz-FG aje urCena pre
zahrani¢ny trh [30].

5.1.5 Molnija
Verzia sluzila pre vynasanie medziplanetarnych druzic Monija. Variant bol doplneny

0 Stvrty stupeni o tahu 59 kN [24].
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5.1.6 Motory RD-107 a 108

Vyvoj tychto motorov zacal vroku 1954 pod vedenim hlavného sovietskeho
konstruktéra Valentina Gluska a do sucasnosti presli radov vylepSeni. Motory maju Styri
spalovacie komory namiesto jednej a jedno turbocerpadlo. Ako palivo bol pouzity kerozin,
ktory tiez sltzil na chladenie trysky motora. Ako okysli¢ovadlo bol pouzity kvapalny kyslik.

Prehl'ad technickych parametrov je uvedeny v tabul’ke 3.

Typ motora RD-107 RD-108 RD-107A RD-108A
u hladiny mora 814 745 839 792
Tah motora (kN)
vo vakuu 1000 941 1020 922
Specificky impulz u hladiny mora 2511 2433 2583 2525
L) vo vakuu 3071 3090 3141 3145
Prazdna hmostnost’ (kg) 1190 1278 1090 1075
Pouzitie Vostok Vostok Sojuz-FG Sojuz-FG

Tab. 3 Prehlad technickych parametrov [31]

Obr. 19 Raketové motory RD-107 (vlI'avo) a RD-108 (vpravo) [31]
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5.1.7 Motory vyssich stupnov

Na pohon vyssich stupiiov rakiet triedy Vostok sa vyuzivali jednokomorové motory
RD-0105 a stvorkomorové RD-0108, RD-0109, RD-0110 a RD-0124. Vsetky typy spalovali

zmes kvapalny kyslika a kerozinu.

Typ motora RD-0105 RD-0108 RD-0109 RD-0110 RD-0124
Tah motora
49,4 297,9 54,5 297,9 294,3
(kN)
Specificky impulz
3100 3198 3169 3198 3522
(Ns-/kg)
Prazdna
125 410 121 408 480
hmostnost® (kg)
Vostok, Sojuz, Sojuz-FG,
Pouzitie Luna . Vostok B )
Molnija Molnija Sojuz 2

Tab. 4 Prehl'ad technickych parametrov vybranych motorov [32] [33] [34] [35]

Obr. 20 Raketové motory: zlava RD-0109, RD-0110, RD-0124 [34], [35]
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5.1.8 Stupen Fregat

Raketovy stupeni Fregat bol vyvinuty za G¢elom zvySenia nosnosti raketovych nosicov
Sojuz so schopnostou navedenia ndkladu na rozne orbity. Je vybaveny autondmnym
navigaénym systémom a pohonom. Horna Cast’ stupiia sa sklada so Siestich gulovych nadrzi
usporiadanych do kruhu, s ktorych Styri slizia pre pohonné latky a dva pre avioniku. Hlavny
motor s tahom 19,6 kN spal'uje zmes N,O4/UDMH a je schopny viacnasobného restartu [30],
[36].

Obr. 21 Stupeii Fregat [36]

5.2 Proton

Ruska raketa Proton je urend na vynaSanie tazkych ndkladov odvodena od
medzikontinentalnej balistickej rakety UR 500 [1]. Raketa bola vyrobena spolo¢nost'ou
raketového a kozmického priemyslu, v sucasnosti pod ndzvom GKNPC Chruni¢eva. Hlavnu
ulohu zohrala pri vystavbe ruskej vesmirnej stanice Mir, kedy bola pouzZitd na vynesenie
hlavnych Casti stanice a na vynesenie modulov medzinarodnej vesmirnej stanice ISS. Dodnes

st jej modernizované verzie v aktivnej sluzbe [37].

Zakladny typ tvorila dvojstupiiova verzia s nosnostou 12200 kg [1]. Prvy Start sa
uskutocénil v roku 1965. Modernejsiu trojstupiiova verziu, pouzivanti od roku 1967, pozname
pod ozna¢enim Proton-K. Dizka rakety bola 50 m anosnost’ sa pohybovala v rozmedzi od
20,7 t do 20,9 t na nizku obezni drahu. Jednoduchd konStrukcia pomohla k zvySeniu

spolahlivosti rakety [37].

Prvy stupen tvori Sest’ blokov umiestnenych okolo centrdlneho druhého stupiia.

Hovorime o tzv. striedavom radeni stupniov. Kazdy blok obsahuje palivovi nadrz a ma
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nainstalovany motor RD-253 na KPL [1]. Centralny stupen tvori nadrz okysli¢ovadla. Druhy
stupenl zacina pracovat’ az po skonceni funkcie prvého stupiia. Tvoria ho celkom Styri motory
na KPL, tri pod ozna¢enim RD-0210 a jeden RD-0211. Treti stupen rakety vyuziva motor
RD-0212 a styri manévrovacie mory RD-214 na KPL [37].

Pre potrebu zvySenia nosnosti a vynasania nakladu na GTO a GSO bol vyvinuty stvrty
stupenl Briz-M [37].

5.2.1 Proton M

Modernizaciou verzie Proton-K vznikla verzia Proton-M za ucelom zvySenia nosnej
kapacity na geostacionarnu drdhu a zvdcSenie nakladového priestoru na dvojnasobok
povodného objemu. Celkové dizka rakety je dlha 58,2 m a priemer je 7,4m. Nosnost' rakety je
22 tna LEO, 6 tna GTO a 3,5 t na GSO (s pouzitim stupna Briz-M). Verzia vyuziva novych
motorov prvého stupiia RD-275 a vysSich stupiiov Briz-M. Pri stavbe boli pouZité nové 'ahké
materialy, o prispelo k zniZeniu hmotnosti rakety. Dalsim vylep$enim je zavedenie nového

digitalneho riadiaceho systému rakety [39].

Od roku 2001 je v aktivnej sluzbe a uplatnenie nasla aj v komercnej sfére [38].

UZitoéna zétaz na GTO

6,400 —

6,200 —

6,000 —

5,800 —

5,600 —

5,400 —

5,200 —

5,000 —

B

K/DM K/DM M/BM M/BM M/BM M/BM M/BM
1997 2000 2000 Phase | Phase Il Phase IlI Phase IV
2005 2007 2009 2013

Obr. 22 Rakety rady Proton [40]
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5.2.2 Motory prvého stupna

Prvy stupeni pohanali motory RD-253 vyvinuté spolo¢nostou NPO Energomas. Vyvoj
zacal vroku 1961. Tieto motory patrili medzi najvykonnejSie motory na skladovatelné
pohonné latky. Motor pracujici uzavretym cyklom spaluje zmes UDMH (palivo) a N,O4
(okysli¢ovadlo). Spalovanim pohonnych latok za vysokého tlaku (az 17,7 Mpa) sa podarilo
dosiahnut’ Specifického impulzu az 3100 Ns/kg (vo vakuu). Pouzitie hypergolickych
pohonnych latok umoznilo absenciu zapalovania a aj vd’aka tomu je motor RD-253 jednym

z najspol'ahlivejsich ruskych motorov [1].

Upravy motora zacali v roku 1967, ¢im vznikla nova verzia RD-275. Zvysenie tlaku
Vv spalovacej komore navysilo tah motora o 7,7 %. V roku 2001 zacal vyvoj novej verzie RD-
275M pouzitej u modernizovanej rakety Proton-M. Vyvoj bol dokonceny v roku 2005 a prvy
let sa uskutoénil v roku 2007 [39], [41].

Typ motora RD-235 RD-275 RD-275M
Tah motora u hladiny mora 1471 1589 1671
(kN) 0 vl 1628 1746 1832
Specificky impulz u hladiny mora 2824 2844 2825
(Ns-/kg) vo vakuu 3100 3100 3008
Prazdna hmostnost’ (kg) 1080 1070 1070
Pouzitie Proton-K/M Proton-M Proton-M

Tab. 5 Technické parametre vybranych typov motorov [41]

5.2.3 Motory druhého stupna
Druhy stupen bol pohanany troma motormi RD-0210 a jednym RD-0211 na kvapalné
pohonné latky. Na pohon ¢erpadiel bol pouzity generatorovy plyn, ktory sa nasledne odviedol

do spalovacej komory. Motor RD-0211 sluzil na vytvorenie pretlaku v palivovych nadrziach
[42].
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Obr. 23 Usporiadanie motorov prvého stupiia [43] (vI'avo), motor RD-0210 (vpravo) [44]

5.2.4 Pohon vysSich stupnov
Pohon treticho stupna zabezpecovala pohonna jednotka s oznacenim RD-0212

pozostavajtica z hlavného motora RD-0213 a Styroch manévrovacich motorov RD-0214 [42].

Typ motora RD-0210/0211 RD-0212 Briz M
Tah motora (kN) 582,1 613 19,6
Specificky impulz (Ns-/kg) 3208 3188 3198
Prazdna hmostnost’ (kg) 566 - 2370
PouZzitie Proton-K/M Proton-K/M Proton-K/M

Tab. 6 Prehl'ad vybranych typov motorov [45], [46], [47]

5.2.5 BrizM

Raketovy stupenn Briz-M bol vyvinuty ako pridavny stupenn pre vynasanie ndkladu na
stredné a vzdialené orbity. Stupen je vybaveny navigaénym systémom, ktory zvySuje presnost’
vynesenia ndkladu. Stupen je pohaiiany motorom o t'ahu 19,6 kN, ktory spal’uje zmes UDMH
(palivo) a N2O4 (okysli¢ovadlo) s moznost'ou niekol’konasobného restartu motora. Technické

parametre stupiia st uvedené v tabul’ke 6 [38].
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Obr. 24 Motory vyssich stupnov — zl'ava: RD-0212, stupen Briz M [46], [48]

5.3 N1

V 60-tych rokoch 20. storocia zacal vyvoj na sovietskej rakete, urenej pre vynasanie
tazkych nakladov na obezni drdhu apre pilotované lety na Mesiac. Hlavnym vedicim
projektu sa stal S.P. Korol'ov a po jeho smrti ho nahradil V.P. MiSin. Pévodny koncept rakety
pocital s pouzitim kombinacie pohonnych latok tekuty kyslik a kerozin. Z dovodu zvysenia
nosnej kapacity na 90 — 100 t sa preSlo na kombinaciu tekuty kyslik a vodik, ktora pri
rovnakej hmotnosti rakety umozni vyniest’ pozadované zat'azenie. Raketa obsahovala lunarny
stupenn pod ozna¢enim L3, ktory mal dopravit® dvojélennt posddku na Mesiac a umoZznit

bezpe¢ny navrat na Zem. Tak vznikla verzia s ozna¢enim N1-L3 [49].

Raketa N1 bola zloZena z troch sériovo radenych stupiiov pod ozna¢enim blok A, B a
V. Kazdy stupen obsahoval vlastné motory a nadrze s pohonnymi latkami (kvapalny kyslik a
kerozin). Prvy stupen (blok A) bol pohanany tridsiatimi motormi NK-15 (obr. 22). Druhy
stupen (blok B) pohanalo osem motorov NK-15V a treti stupen (blok V) Styri motory NK-19.
Lunarny stupen L3 sa skladal s blokov G, D, E/LK a I/LOK. Blok G obsahoval motor NK-21
a mal sluzit’ na urychlenie z LEO. Celkova dizka rakety bola 105 m a v priemere mala 17 m
[49].

Prvy Start rakety sa uskuto¢nil vroku 1969 avyvoj bol zastaveny po Stvrtom
neuspesnom pokuse v roku 1972 [50].
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Obr. 25 Motory prvého stupna rakety (vlavo) [51], motory druhého a treticho stupnia (vpravo)
[49]

Typ motora NK 15 NK 15V NK 21
Tah motora
(kN) 1526 1648 -
Specificky impulz
(Nis/ke) 3120 3188 3120
Prazdna hmotnost 1247 1345 i
(kg)
Pouzitie Blok A Blok B Blok G

Tab. 7 Prehl'ad vybranych typov motorov [52], [53], [54]

5.4 Energija

Raketa Energija bola konstruovand ako dvojstupniova raketa s centralnym telesom,
ktoré plnilo funkciu druhého stupnia, a Styrmi urychlovacimi blokmi prvého stupia.
S vyvojom rakety sa zacalo po skonceni programu N1. Uzitocny naklad sa neumiestiioval na
vrchol rakety, alebo na bok centralneho telesa do nakladového puzdra. Raketa bola taktiez
urcend na vynasanie raketoplanu Buran. Urychlovacie bloky prvého stupna boli pohanané

motormi RD-170. Bloky su zavesené na centralnom telese nesymetricky. Centralne teleso
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pohénali Styri motory RD-0120. Raketa bola dlha 97 m a maximalny priemer bol 7,75 m.
Nosnost’ bola 88 t. Prvy Start sa uskuto¢nil v roku 1987 a vyvoj skonéil v roku 1988. [55].

Obr. 26 Schéma moznych usporiadani rakety Energija [56]

5.4.1 Raketovy motor RD-170 a RD-171
Vyvoj raketovych motorov RD-170 a RD-171 sa zacal v roku 1976. Motory pracuju

v uzavretom cykle. Skladaju sa so Styroch spal’ovacich komér, jedného turbocerpadla a dvoch
plynovych generatorov. V spalovacej komore sa spal'uje zmes kvapalného kyslika a kerozinu.
Motor RD-170, uréeny pre pohon prvého stupna rakety Energija, bol schopny viacndsobného
pouzitia (navrhnuty pre 10 pouziti). Motor RD-171 slizi na pohon prvého stupiia ukrajinske;j
rakety Zenit a modernizovanej verzie Zenit 2. Motor je mozné vychylovat’ v 0se pomocou
oto¢ného zavesu (RD-170 v jednej ose a RD-171 v dvoch osiach), ¢o umoziiuje manévrovanie

pocas letu. Technické parametre st uvedené v tab.8 [57], [58].

Motor patri medzi najvykonnejSie raketové motory na svete. Zaroven patri nakladovo k
vel'mi efektivnym, pretoze plyny z plynovej turbiny sa vracaji k dalSiemu spalovaniu v

hlavnej spalovacej komore [58].
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Typ motora RD-170 RD-0120 RD-120 RD-120
forced
¥ah motora u hladiny mora 7257 1517 - -
(kN) vo vékuu 7904 1961 834 912
- hladi 3031 3522 - -
Specificky impulz g aciny mora
(Ns-/ke) vo vakuu 3306 4464 3434 3434
Prazdna hmostnost (kg) 9750 3450 1125 1125
Pouzitie Energija Energija Zenit Zenit SL

Tab. 8 Prehl'ad pouZzivanych motorov [58], [59], [64]

5.4.2 Raketovy motor RD-0120

S vyvojom motora sa zacalo v roku 1987 a konstruk¢ne motor vychadzal z amerického
raketového motora SSME. Motor sluZil na pohon centralneho stupiia rakety Energija. Jedna sa

0 prvy rusky raketovy motor na kryogénne KPL (kvapalny kyslik a vodik). Technické

parametre motora s vel'mi podobné motoru SSME [56].

Motor pracuje uzavretym cyklom. V plynovom generatore sa spal'uje cast’ pohonnych
latok a pomocou plynovej turbiny je roztaany hriadel’, ktory pohana turboéerpadlo paliva
a okysli¢ovadla na rozdiel od motora SSME, ktory obsahuje dva samostatné turbocerpadla pre
palivo a okysliovadlo. Dal$im rozdielom bola absencia rezonan¢nej komory, ktora

absorbovala vibracie vzniknuté vytvorené spalovanim v spalovacej komore. Pre motor RD-

0120 bola vyvinuta unikatna Startovacia sekvencia [56].

Obr. 27 Motory rakety Energija RD-170 (vl'avo), RD-0120 (vpravo) [57], [56]
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5.5 Zenit

Na vyvoji rakety Zenit sa zacalo pracovat’ zaCiatkom 70-tych rokov 20. storocia
a mala nahradit’ predchadzajuce typy rakiet, ktoré vznikli konverziou vojenskych balistickych
rakiet. I$lo o posledny typ rakety, ktory vznikol v byvalom Sovietskom zvédze. Raketu vyraba
ukrajinskd spolo¢nost KB Juznoje. Raketa je wvyrdband v dvojstupniovej (Zenit 2)
a trojstupnovej (Zenit 3) verzii. Prvy stupeni rakety vznikol upravenim prvého urychl'ovacieho
stupiia rakety Energija a je pohaiany motorom RD-171. Druhy stupen pohéana motor RD-120.
U rakety Zenit 3 je pridany treti stupen (Blok D), ktory pohaia motor RD-58M o t'ahu 83,4
KN [60], uréeny na vynasanie nakladu na vysSie orbity. VSetky pouzité motory su na KPL
(kvapalny kyslik/kerozin). Dizka rakety je 57 m u verzie Zenit 2 a 59,6 m u verzie Zenit 3,
priemer rakety je 3,9 m anosnost’ rakety je 13,7 kg na LEO u verzie Zenit 2 a 5250 kg na
GTO u verzie Zenit 3 [61], [62], [63].

u i Specia vyvinutd plavajuca vypustaci AZV
Pre raketu Zenit bola $pecidlne inuta plavajuca §tacia rampa po nazvom Sea

Launch. Prvy let sa uskutocnil vo roku 1976 [61].

5.5.1 Motor RD-120

Vyvoj motora ur¢eného pre kozmicku raketu Zenit zacal vroku 1976. Jednd sa
0 kvapalinovy raketovy motor s jednou spal'ovacou komorou pridavnym spal’ovanim na KPL
(LOX/kerozin). V rokoch 2001 az 2003 vznikla silnejSia verzia motora (RD-120 forced),
urCena pre poziadavky ruského ministerstva obrany a v programe Sea Launch. Verzia Sea

Launch ma skratenu trysku motora [64].

5.6 Angara

Po rozpade Sovietskeho zvdzu vroku 1991 vznikla poziadavka na vytvorenie
raketového nosica, ktory by bol spusteny v ramci Ruskej federacie, ¢im by sa obmedzila
zavislost na pouzivani kozmodromu Bajkonur z ktorého su vypustané rakety Proton
a vznikla by ndhrada za ukrajinsku raketu Zenit. Vyvojom boli poverené spolocnosti GKNPC

Chruni¢eva a RKK Energija, ktora sa nakoniec na vyvoji nepodielala [65].

Raketa Angara reprezentuje novll generaciu modularizovanych raketovych nosicov.
Zéakladom rakety je spolo¢ny univerzalny raketovy modul (URM), ktory pozostava z nadrzi
na pohonné latky a pohonného systému. Kazdy modul bude vybaveny motorom RD-191.

Raketa by mala byt' vyrdbana v piatich verziach v zavislosti na pocte pouzitych URM. Na
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centralny modul bude napojeny druhy stupen rakety. Predpoklada sa s pouzitim vylepSené¢ho
stupiia Briz-KM alebo stupiia KVTK. Vysoky stupeii modularity rakety umoziuje vypustanie
rakety zo spolo¢ného odpal'ovacieho zariadenia. Nezavisle na stupni URM je vyvijany stupen
Bajkal, ktory je schopny navratu na miesto Startu a viacnasobného pouzitia. Pre Start rakiet
Angara bol vybrany kozmodrom Pleseck. Prvy skasobny Start rakety vo verzii Angara 1.2 je

naplanovany na 25.6. 2014 [66].

© 2009 Anatoly Zak / RussianSpaceWeb.com

Obr. 28 Modely rakiet triedy Angara [65]

Technické parametre rakiet rady Angara

Angara 1.2 Angara 3 Angara A5 Angara A7
Startovacn(:)hmotnost 171 481 773 1133
Nosnost LEO (t) 3,8 14,6 24,5 35
Nosnost GTO (t) - 2,4-3,6 5,4-7,5 12,5
Nosnost GSO (t) - 1.2 3-4,6 7,6

Tab.9 Prehl'ad technickych parametrov verzii rakiet Angara [66]
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5.6.1 Motor RD-191

Vyvoj motora ur¢eného pre prvy stupen rakiet Angara zacal v roku 1998. Dizajn
vychadza z osved¢eného motora RD-170/171. Motor pracuje uzavretym cyklom a obsahuje
jednu spalovaciu komoru na rozdiel od jeho predchodcu. Ako pohonné latky je pouzita
osved¢ena kombinacia kvapalny kyslik a kerozin. Technické parametre su uvedené v tab.10

[67].

Typ motora RD-191
5 u hladiny 1922
Tah motora mora
(kN)
vo vakuu 2085
u hladiny
Specificky impulz mora 3053
(Ns-/kg) )
vo vakuu 3100
Prazdna hmostnost (kg) 3311
Pouzitie Angara

Tab. 10 Prehl'ad technickych parametrov motora RD-191 [67]

5.6.2 Stupen Bajkal

Stupenn Bajkal je vyvijany za Gcelom zniZzenia nakladov vesmirnych letov. Hlavny
pohon zabezpecuje raketovy motor RD-191. Pre navrat na miesto Startu je vybaveny
sklapacimi kridlami, navratovym motorom, podvozkom a vlastnou avionikou. Po skonceni
misie prejde do kizavého letu aneskdér za pouzitia pradového motora bude schopny

klasického pristatia na pristavacej drahe [68].

Obr. 29 Stupeini Bajkal (vl'avo) [68], motor RD-191 (vpravo) [67]
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6 Kozmické rakety USA

Aj ked’ sa USA stala prvou krajinou, ktora zacala pracovat’ na vyvoji kozmickych rakiet,
neboli este v roku 1957 K dispozicii rakety schopné spolahlivo vynasat umelé druzice do
vesmiru. Prvé rakety nedosahovali potrebny vykon a prestali sa pouzivat. V kozmickom
programe sa stretdvame s velkym poctom rdéznych verzii a typov rakiet, vytvaranych pre
konkrétnu uzito¢nti zadtaz. Tym doslo na rozdiel od sovietskeho programu k decentralizacii
raketového vyskumu, ¢im sa znaCne zvysili naklady. U vojenskych balistickych rakiet
prevazovali motory na tuhé pohonné latky, ¢o sa znacne odrazilo na ich nasadeni ako

pomocnych urychl'ovacich stupiiov rakiet. Tento stupent sa oznacuje ako nulty stupen rakety

[1].

NajvyznamnejSou osobnost'ou raketového programu bol nemecky konstruktér Wernher
von Braun, ktory sa po 2. sv. vojne presunul z Nemecka do USA. Tam zacal pracovat’ na
vyvoji vojenskych a neskor kozmickych rakiet. Stal za vyvojom nemeckej rakety V2 ako aj

americkych rakiet Redstone a Saturn [69].

Hlavnymi strediskami pre vypustanie kozmickych rakiet su kozmodrom na myse

Canaveral (Cape Canaveral) a Kennedyho vesmirne centrum (Kennedy Space Center) [1].

6.1 Vanguard

Tato raketa bola urCend pre vypustenie prvej americkej druzice. Raketa bola
konstruovana ako trojstupnova. Prvy stupen tvoril motor na KPL General Electric X-405,
druhy stupeni tvoril motor na KPL Aerojet General AJ10-37. Posledny stupen tvoril motor na
tuhé palivo. Raketa s planovanou nosnou kapacitou 25 kg bola velmi nespolahliva.

Z jedenastich pokusov o vypustenie umelej druzice boli len tri pokusy tspesné [1], [70].

6.2 Juno 1, Juno 2

Raketové nosi¢e Juno (obr.30) vznikli upravenim americkych balistickych rakiet
Redstone. K stupniu rakety Redstone boli pridané dal$ie tri urychlovacie stupne. Druhy
stupenl obsahoval jedenast’ a treti tri motory Recruit. Posledny druzicovy stupenl pohénal jeden
motor Recruit, pevne spojeny s ndkladom, o maximalnej hmotnosti 15 kg. Pomocou rakety
Juno 1 sa podarilo 31.1. 1958 vypustit’ prvl americkii druzicu Explorer 1. Z celkovych

Siestich pokusov o vypustenie rakety bola iba polovica Gspesna [1].
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Juno 2 bola odvodend od mohutnejSej rakety stredného doletu Jupiter, ktory bol
pouzity ako prvy stupen. Vyssie stupne boli zhodné s raketou Juno 1. Raketou bolo mozné
dopravit’ na LEO néaklad o hmotnosti 40 kg alebo udelit’ unikovu rychlost’ telesu hmotnosti
neprekracujucou 10kg. Pomocou rakety sa podarilo vypustit sondu o hmotnosti 6,1 kg
k Mesiacu [1].

wE

10m

T, W

Vanguard Juno 1 Juno 2

Obr. 30 Prvé americké raketové nosic¢e: Vanguard, Juno 1, Juno 2 [1]

6.3 Thor

Rakety triedy Thor vznikli konverziou z rovnomennej americkej balistickej rakety
stredného doletu nahradenim vysSich stupiiov. S vyvojom sa zacalo v 50-tych rokoch

dvadsiateho storocia. Neskor bola tato trieda nahradena triedou Delta [71].

6.3.1 Thor-Able

Prvy let tejto verzie sa uskutoc¢nil v roku 1958. Raketa bola dvojstupiiova. Prvy stupen
prevzala z rakety Thor. Pohonnu jednotku tvoril motor na KPL (LOX/kerozin) LR79-7 0 tahu
758,7 KN. Druhy stupeii Able vznikol konverziou druhého stupna rakety Vanguard ana
pohon slizil motor AJ10-101 tiez na KPL (HNOs/UDMH) o tahu 34,3 kN. Raketa bola
pouzitd na vynasanie prvych satelitov napr. Explorer alebo v programe Pioneer. Nosnost
rakety sa pohybovala v rozmedzi 120 kg az 150 kg v zavislosti od verzie. Vyska rakety bola
30 m a priemer mala 2,44 m [71], [72].
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6.3.2 Thor-Agena

Verzia vznikla pridanim druhého stupna Agena k pévodnému prvému stupiiu rakety
Thor. Stupenn Agena A bol pohanany motorom Bell 8048 na KPL (HNO3/UDMH) o tahu 68,9
KN. U novsieho stupna Agena D bol pouzity vylepSeny motor Bell 8081 o tahu 71,2 kN.
Nosnost’ verzie Agena A bola 250 kg na LEO [73].

6.4 Delta

Americké rakety Delta sa povazuji za najdlhSie pouzivany, najspolahlivejsi
anajlacnejsi americky prostriedok na prepravu do kozmu. Rakety nadviazali na
predchadzajicu radu Thor od roku 1955. Prvy tspe$ny Start sa uskutocnil v roku 1960.
Rakety Delta presli po€as svojho vyvoja mnohymi modifikdciami s cielom zvysit' vykon
rakety. Prvé verzie boli pouzité na vynaSanie satelitov Explorer, Pioneer a Intelsat. Dizajn
rakiet sa menil v priebehu rokov. Zacali sa pouzivat’ silnejSie motory prvého stupna, pomocné
raketové motory, vykonnejSie motory vysSich stuptiov ako aj celkové rozmery rakety,

mnozstvo nesenych pohonnych latok a riadiace a navadzacie systémy rakety. Nosnost’ rakiet

vzrastla z 45 kgna LEOna21,9tnaLEOal13tnaGTO [74].
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Obr. 31 Rakety triedy Delta [75]

6.4.1 Delta IV

Delta IV je americka raketa vyuzivajuca kryogénne pohonné latky vo vSetkych
stupnioch rakety. Zéklad rakety tvori modul CCB, ktory je pohdnany motorom RS-68. Druhy

stupent je pohanany motorom RL-10B-2. Verzia Delta IV Medium+ vyuZziva pridavné
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urychl'ovacie motory umiestnené po stranach centralneho stupnia. U verzie Delta IV Heavy s
pouzité¢ tri moduly CCB radené vedla seba. Tato verzia je v sucasnosti najvykonnejSou
americkou raketou. Je schopna dopravit’ ndklad o hmotnosti 25,8 t na LEO. Raketa je vysoka
70,7 m a ma priemer 5 m. Prvy let tejto verzie sa uskuto¢nil v roku 2004 a stale je v aktivnej
sluzbe [76].
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Obr. 32 Modifikacie rakety Delta IV (M-Medium, H-Heavy) [77]

6.4.2 RS-68

Raketovy motor RS-68 od firmy Rocketdyne je urceny pre raketové nosice novej
generacie Delta IV. Motor pracuje otvorenym cyklom. Obsahuje jednu spalovaciu komoru do
ktorej sa pomocou turbocCerpadiel paliva a okyslicovadla dopravuji pohonné latky. Motor

pracuje na kryogénne KPL (LOX/ LH,). Tryska motora vyuziva regenerativne chladenie
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pomocou LH; Pri vyvoji motora sa kladol vel’ky doraz na jednoducht konstrukciu, ¢o viedlo
k zredukovaniu poctu cCasti motora atym kjeho jednoduch$ej vyrove anizSej cene
V porovnani s ostatnymi motormi na kryogénne KPL. Motor je taktiez schopny regulédcie tahu
az na 60% plného vykonu. Prvy krat bol pouzity v roku 2002 na pohon prvého stupiia rakety
Delta IV [78].

Obr. 33 Motor RS-68 (vI'avo) a motor RL-10B-2 (vpravo) [79], [80]

6.4.3 RL10

Raketovy motor RL10 je urCeny pre pohon vysSich stupiiov raketovych nosicov.
Zakladny typ presiel mnohymi modifikdciami a v novSich verzidch sa vyuziva dodnes. Motor
pracuje expanznym cyklom a spaluje kryogénne KPL (LOX/ LH;). Motor sa pouziva vo
vy$Som stupni Centaur u rakiet Atlas. Pre pohon druhého stupia rakety Delta 3 a Delta IV
bola vyvinutd modernizovana verzia RL-10B-2. Motor bol vybaveny pridavnym vysuvnym
kuzelom za ucelom zvySenia Specifického impulzu motora. Ziklad motora je zhodny
Z pdévodnou verziou. Motor d’alej vyuziva elektromechanicky pohon zdvesu motora. Vdaka

tomu sa zvysila spol'ahlivost’, znizila cena a hmotnost’ motora [79].
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Typ motora RS-68 RL-10B-2
Tah motora
(kN) 3312 110
Specificky impulz
(Ns-/kg) 4120 4532
Prazdna hmostnost 6597 i
(kg)
Pouizitie Delta IV Delta IV

Tab. 11 Prehl'ad technickych parametrov vybranych druhov motorov [78], [79]

6.5 Titan

Americka raketa Titan bola vyvinuta z interkontinentalnej balistickej strely v 50.-tych
rokoch 20. storocia a sliizila na vynéSanie tazSich nakladov. Raketa bola pouzita vo vSetkych
misiach programu Gemini, na vynesenie dvoch sond Voyager na prieskum vesmiru, oboch
sond Viking na prieskum Marsu a na prieskumné misie Saturnu Cassini/Huygens. Raketa bola

tiez pouzitd na vynasanie vojenskych komunika¢nych satelitov. Posledny let rakety Titan sa
uskutoc¢nil v roku 2005 [81].
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Obr. 34 Prehl'ad verzii rakiet Titan. [81]
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6.6 Motory rakiet Titan

Motor prvého stupnia pouzitych u skorSich verzii mal oznafenie LR87-7. Posledna
verzia pouzita u rakety Titan IV-B mala oznacenie LR87-11. Motor s otvorenym cyklom sa
vyznacoval pouzitim dvoch oddelenych spalovacich komor. Pouzivali sa kvapalné pohonné
latky ato zmes N,O4 a Aerozinu-50. Od verzie Titan 3C sa zacalo pouzivat pomocnych
stupiiov UA 1205 vybavenych motormi na tuhé palivo, ktoré boli neskor nahradené typom

USRM u verzie Titan IV B.

Typ motora LR-87-7 LR-87-11 | UA 1205 USRM
. u hladiny
Tah motora mora B B . 6846,8
(kN) vo vakuu 1086 1219 5849 7560,5
o e Lihladiny 2531 2453 2335 2541
Specificky impulz mora
(Wl vo vikuu 2904 2963 2580 2806
Prazdna hmostnost’ (kg) 713 758 - -
Pouzitie Titan 11 TitanIVB [ Titan 11 C | Titan IV B

Tab. 12 Prehl'ad pouzivanych motorov [83], [84], [85], [86]

U vysSich stupniov sa pouzivali motory na KPL spal'ujuce kombinaciu N,O4/aerozin-
50. Druhy stupeni bol pohanany motorom LR-91-7 u skorSich verzii a LR-91-11 u neskorsich
verzii. VyS$§i stupenn Agena D bol pohanany motorom Bell 8096 spal'ujuci kombinaciu
N2O4/UDMH s vykonom 71,17 kN, stupent Transtage dvojicou motorov AJ10-138 spalujuci
kombinéciu N,Og4/aerozin-50 s celkovym vykonom 71,17 kN. Najvykonne;jsi vyssi stupent bol
stupenn Centaur pohanany dvojicou motorov RL-10A-3 spal'ujucich kombinaciu LOX/LH2
(Centaur D/E) s celkovym vykonom 131,22 kN.

Typ motora LR-91-7 LR-91-11 | Bell 8096 | AJ10-138 | RL-10A-3
Tah motora
(kN) 445 467 71,2 35,6 65,6
ey L 3100 3100 2874 3051 4356
(Ns-/kg)
Prazdna
i ) 565 589 132 110 131
ey . Titan
Pouzitie Titan 1l mmy; Agena D | Transtage | Centaur D/E

Tab. 13 Prehl'ad pouzivanych motorov [82], [87], [88]
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6.7 Atlas

Ide o druhy najrozsirenejsi americky raketovy nosi¢, odvodeny od prvej americkej
medzikontinentalnej balistickej strely Atlas. POvodna verzia rakety bola dvojstupiiova, pricom
oba stupne zacali pracovat’ sucasne. Pridavny stupen, ktory tvorili dva motory, pracoval iba
uréitit dobu po ktorej svoju Cinnost’ ukoncil a oddelil sa od centrdlneho stupna, ktory
pokracoval d’alej v lete. Prelomova bola taktiez konStrukcia nddrzi na pohonné latky
nazyvanu “balonova®. ISlo o ¢o najviac odl'ahcent konStrukciu nadrzi, v ktorych sa musel
neustale udrzovat' pretlak, inak by sa nadrz rozpadla pod vlastnou vahou. To prispelo

k zna¢nému znizeniu hmotnosti celej rakety [90].

Raketa bola pouzitd na vynaSanie vesmirneho plavidla Mercury, sond Mariner,
Pioneer aNew Horizons, uréenych na skimanie planét Slneénej sustavy. Dalej zohrala

vyznamnu rolu pri skimani Mesiaca. V sti¢asnosti je stale v aktivnej sluzbe najnovsia verzia

Atlas V [91].

¥

Obr. 35 Prehl'ad pouzivanych rakiet Atlas: zlava Atlas-A, Atlas-B, Atlas-B Score, Atlas-D
ICBM, Atlas-Able, Atlas-Agena, Atlas-F ICBM, Atlas Mercury, Atlas-H, Atlas-LV-3C
Centaur, Atlas-SLV-3C, Atlas I, Atlas 11, Atlas I1AS, Atlas 111, Atlas V 400, Atlas V 500 [91]
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6.7.1 Atlas Agena
Tato verzia vybavena vysSim stupfiom Agena bola pouzitd na vynasanie mesacénych
sond Ranger, vesmirnych prieskumnych sond Mariner a vesmirneho plavidla Gemini. Bola

schopna dopravy vesmirnych sond o hmotnosti do 250 kg alebo druzic do hmotnosti 2500 kg
[91].

Obr. 36 Pridavny stupei Agena [91]

6.7.2 Atlas Centaur

Téato vylepSena verzia rakiet doplnend o vySsi stupenn Centaur, pohanany dvojicou
motorov Pratt and Whitney RL-10, ktory bol prvy vysoko vykonny vyssi raketovy stupen.
Pouzitie tekutého vodika ako paliva zna¢ne zvySilo vykon v porovnani s energeticky menej

vyhodnymi palivami [91].

6.7.3 Atlas V

Najmodernej$ia a najvicsia raketa triedy Atlas nesie oznacenie Atlas V. Pre tlto triedu
bolo vyvinuté trojéiselné oznacenie. Prva Cislica udava priemer krytu uzito¢ného zatazenia (4
alebo 5 metrov), druhd udava pocet pouzitych pridavnych motorov na tuhé palivo (od 0 do 5)

a posledna udava pocet motorov pouzitych v stupni Centaur (jeden alebo dva) [90].

Najvykonnejsia verzia ma oznacenie Atlas V HLV (Heavy Lift Vehicle), ktora sa
sklada ztroch paralelne uloZenych stupniov CCB (Common Core Booster) vybavenych
motorom RD-180. Stupent Centaur méze byt pouzity v jednomotorovej alebo dvojmotorovej
verzii. Tato verzia udeli Uinikovl rychlost’ uZitoénému zataZeniu az do hmotnosti 8600 kg

[90].
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Obr. 28 Prehl'ad moznych konfiguracii rakety Atlas [93]

Typ motora LR105-7 RD-180
ik e u hladiny mora 269 -
L&Y vo vakuu 386,4 4152
Specificky impulz u hladiny mora - 3071
(Ns-/ke) vo vakuu 3100 3256
Prazdna hmostnost (kg) - 5480
Pouzitie Atlas D Atlas llI/V

Tab. 14 Prehl'ad pouzivanych motorov [94], [95]
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Konfiguracia LEO (1) GTO (1)
Atlas V 401 12,5 5
Atlas V 501 10,3 4,1
Atlas V 511 12,05 4,9
Atlas V 521 13,95 6
Atlas V 531 17,25 6,9
Atlas V 541 18,75 7,6
Atlas V 551 20,05 8,2

Tab. 15 Prehl'ad uzito¢nych zatazeni pouzivanych konfiguracii rakety Atlas V [92]

6.7.4 Raketovy motor RD-180

Raketovy motor RD-180 je dvojkomorovy raketovy motor s pridavnym spalovanim
generatorového plynu, vektorovym riadenim t'ahu v dvoch rovinidch a moznost'ou regulacie
vykonu pocas letu. Zakladna konStrukcia bola prevzata z raketového motora RD-170. Po

uskutocnenych testoch bol zaradeny do prvého stupna rakiet Atlas III a neskor rakiet Atlas V

[94].

Obr. 38 Raketovy motor RD-180 [94]

6.8 Raketa SaturnV

Raketa Saturn V bola postavena pre ucely dopravy l'udskej posadky na mesiac. Bola to
najsilnejsia raketa, ktora bola postavena a uspesne absolvovala lety do vesmiru. Bola pouzita
v programe Apollo v roku 1960 az 1970 a tiez na vystavbu kozmickej stanice Skylab. Raketa
bola 111m vysoka. Plne pripravena k Startu mala hmotnost’ 2 800 000 kg. Pri Starte dosahuje
tah 34,5MN. Raketa mohla vyniest’ 118 000 kg na obeznu drahu Zeme [96].

Prvy stupeii rakety bol tvoreny péticou motorov F1. Druhy stupen tvorilo pit’ motorov

J2 a treti jeden motor J2 [97].
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Rakety pouzivané v programe Apollo boli trojstupniové. Kazdy stupen sa po vyhoreni
paliva oddelil od rakety. Prvy a druhy stupeni vyniesli raketu na obezn(i drahu. Treti stupei

nasmeroval kozmicku lod” Apollo k Mesiacu [96].

Obr. 39 Raketa Saturn V (vl'avo), motory prvého stupia rakety (vpravo) [100], [101]

6.8.1 Motor F1

Raketovy motor F-1 americkej firmy Rocketdyne je najvacsi raketovy motor na KPL,
aky bol doteraz vytvoreny. Jednd sa o motor sjednou spalovacou komoru pracujuci
otvorenym cyklom a regenerativnym chladenim trysky motora. V motore bolo pouzité
vysokovykonné turbocerpadlo, ktoré bolo schopné dopravit 2 t LOX al t kerozinu do
spalovacej komory za sekundu. VsSetky komponenty motora st osadené na spalovacej
komore, turbocerpadle alebo v priestore medzi nimi. Vd’aka tomu pri vychylovani trysky

poc¢as manévrovania nebolo nutné pouzit’ ohybné vysokotlakové potrubie [98].

S vyvojom motora sa zacalo v roku 1959 a a prvy let sa uskutoénil v roku 1967. Motor bol

pouzity pre pohon prvého stupia rakety Saturn a jej modifikacii v programe Apollo [99].
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6.8.2 Motor )2
Motor J-2 bol motor na kryogénne KPL vyvinuty firmou Rocketdyne. Ako palivo bol

pouzity kvapalny vodik a ako okyslicovadlo kvapalny kyslik. Motor sa pouzival na pohon
druhého a tretieho stupna rakety Saturn. Prvy Start motora sa uskuto¢nil v roku 1960 [103].

Motor pracuje otvorenym cyklom. Na dopravu pohonnych latok do spalovacej
komory vyuziva turboCerpadla pre palivo a okysliCovadlo. Tie st pohanané plynom
vytvorenym v plynovom generatore. U motora je pouzité regenerativne chladenie trysky
motora [102].

Typ motora F1l J2
Tah ('I':I:)mra 7740 486,2
gpecmil_‘/vkig';‘p“'z 2982 4100
hm::f::;?(kg) 8391 1438
Pouzitie Saturn I/V Saturn V

Tab. 16 Prehl'ad pouzivanych motorov rakety Saturn V [99], [103]

Obr. 40 Motory druhého a treticho stupna rakety Saturn V [104], [105]

6.9 Raketoplan Space Shuttle

Americky raketoplan Space Shuttle bol prvym viacndsobne pouzitelnym
prostriedkom, pouzivanym na lety do vesmiru. Prvy Start raketoplanu bol 12. Aprila 1981.

Do roku 2011 bolo uskutocnenych celkom 135 startov raketoplanu. Raketoplan ako je tvoreny
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troma zakladnymi cast'ami: Startovacimi blokmi (boosters), externou palivovou nadrzou

a orbitalnou ¢ast’'ou (orbiter) [106].

6.9.1 Startovacie bloKy raketoplanu

Startovacie bloky raketoplanu (SRB — Solid Rocket Booster) obsahuju raketové
motory na tuhé pohonné latky. Tah motora je 11,5 MN. Okrem raketového motora obsahuju
bloky riadiace jednotky pre riadenie vektora t'ahu, riadiacu elektroniku a padakovy systém pre
navrat na Zem. Raketoplan ma 2 Startovacie bloky upevnené po strandch centralneho telesa.
Motory pracuju paralelne s hlavnym motorom raketoplanu. Po ukonceni sa odpoja od

centralneho telesa a pristanu pomocou padakov [107].

6.9.2 Externa palivova nadrz

Externa palivova nadrz je centralnym telesom raketoplanu, na ktort su po stranach
pripevnené Startovacie bloky (SRB) a orbiter. Externa palivova nadrz sa sklada z 3 hlavnych
Casti. Vo vrchnej Casti je nadrZ na kvapalny kyslik, v strednej Casti je kompletné pristrojové

vybavenie a v spodnej Casti je nadrz na kvapalny vodik [106].

6.9.3 Orbiter

Orbitalna Cast’ je najdolezitejSou Castou raketoplanu. Obsahuje tlakovy priestor pre 7
¢lenov posadky, obrovsky nakladovy priestor a motorovi ¢ast’. Povrch raketoplanu je pokryty
systémom tepelnej ochrany. Pre pristitie je raketopldn vybaveny vysuvacim podvozkom a

brzdiacim padakom [106].

6.9.4 SSME
Raketovy motor SSME (Space Shuttle Main Engine) bol vyvinuty firmou Rocketdyne

pre pohon amerického raketoplanu Space Shuttle. Jednd sa o jediny motor spalujuci
kryogénne pohonné latky pod vysokym tlakom v spalovacej komore s moZnostou
viacnasobného pouzitia. Palivo a okyslicovadlo st ulozené v externej nadrzi a do spalovacej
komory st dopravované pomocou vysokotlakych turbocerpadiel umiestnenych na motore.
Aby sa predislo kavitacii st pohonné latky na zaciatku cyklu prepravované pomocou dvojice
nizkotlakovych turboderpadiel. Cerpadlovy systém motora zabezpeluje tlakovanie nadrzi
pohonnych latok a pomocu LH; je zabezpecené regenerativne chladenie trysky motora, aby

nedoslo k jej poruSeniu. Motor je schopny az 10-nasobného pouzitia do generalnej opravy.
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V pripade poruchy je mozné motor odpalit’ od raketoplanu. Pocas letu je mozné regulovat’ tah

motora. V pripade potreby je mozné zvysit’ tah motora z 2170 KN na 2280 kN [108].

EXTERNAL TANK
e

SOLID SOLID
jl ROCKET | ROCKET
N BOOSTER BOOSTER

ORBITER
Sty

Obr. 41 Hlavny motor SSME (vl'avo), raketoplan Space Shuttle (vpravo) [108], [109]

6.10 Space Launch System

Americkd agentira NASA v sucasnosti pracuje na vyvoji nového raketového nosica,
uréené¢ho pre vynaSanie lode Orion s l'udskou posadkou alebo iného nékladu do d’alekého
vesmiru. Tato raketa pod ndzvom SLS sa ma stat najvykonnejSou raketou, ktora bola

doposial’ postavena [109].

Prva verzia rakety ma byt dlha takmer 98 m a jej vaha sa bude pohybovat okolo 2,5
miliona kilogramov pri¢om by mala byt’ schopna dopravit' do vesmiru naklad o hmotnosti 70
t. Pre pohon prvého stupiia maju byt’ pouzité upravené motory SSME a stupiiu bude asistovat’
dvojica SRB. Druhy stupeit bude pohanat’ tiez motor na kryogénne KPL. Tato verzia ma

primarne slazit’ na dopravu lode Orion [109].

Druha rozsirena verzia ma byt dlha 117 m a ma byt schopnd vyvinut’ tah takmer 41 MN
pri Starte. Ak sa projekt podari pojde o najvykonnejSiu raketu aka bola kedy postavena.

Prvému stupiiu bude asistovat’ dvojica vylepSenych SRB. Druhy stupeni bude pohanat’ dvojica
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vylepSenych motorov J-2X. Téato verzia ma byt primarne urend na vynasSanie nakladu do

vesmiru [109].

NASA Space Launch System 62011 HowStutrvurs
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Obr. 42 Konfiguracie SLS v porovnani so Space Shuttle [110]

7 Europske kozmické rakety

7.1 Arianel1,2a3

Eurdpska vesmirna agentira ESA hned’ po svojom vzniku v roku 1974 rozhodla

0 vyvoji vlastnej nosnej rakety s ndzvom Ariane. Raketa mala sluzit' pre komeréné ucely na

vynasanie satelitov. Vyvoj bol zacal v roku 1974. Raketa Ariane 1 bola koncipovana ako

trojstupiiova raketa. Prvy stupenl bol pohanany Styrmi motormi Viking 5, druhy stupeit
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jednym motorom Viking 4 a treti stupein kryogénnym motorom HM-7 na kvapalny kyslik

a vodik.

Modernizovana verzia Ariane 2, vyuzivala modernejSie motory Viking 5B v prvom
stupni a motor Viking 4B v druhom stupni. Podstatnou zmenou presiel treti stupen, ktory
obsahoval viac pohonnych latok a motor a motor bol nahradeny novym motorom HM-7B.

Maximalna nosnost’ bola zvysena na 2 270kg. Raketa vrokoch 1987 — 1989 mala 5

uspesnych Startov.

Raketa Ariane 3 sa od predchadzajucej verzie liSila pridanim dvoch pomocnych
urychlovacich blokov na tuhé pohonné latky. Tato uprava zvySila maximdlnu hmotnost’

vynasaného nakladu na 2 700kg na GTO. [111]

7.2 Ariane 4

Ariane 4 je najuspesnejSou raketou tohto typu. Prvy stupen bol zlozeny so 4 motorov
Viking 5C, druhy stupen pouzival motor Viking 4B a treti stupet motor HM-7B na kvapalny
kyslik a vodik [112].
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Obr. 43 Prehl'ad pouzivanych verzii (zI'ava): Ariane 1, Ariane 2, Ariane 3, Ariane 40, Ariane
44P, Ariane 44LP, Ariane 44L, Ariane 5, Ariane 5 (Herschel and Planck) [113]
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7.3 Ariane 5

Prvy stupeil je tvoreny kryogénnym motorom Vulcain 1, ktory ako pohonnu latku
vyuziva kvapalny kyslik a vodik. Raketa vyuziva pri Starte dva urychl'ovacie bloky na TPL.
Druhy stupeni je pohanany motorom HM-7B. Ako pohonné latky sluzia kvapalny vodik a
kyslik. Sacastou druhého stupna je aj modul VEB (Vehicle Equipment Bay), ktory

zabezpecuje bezpecné vynesenie uzitoéného zariadenia na obeznt drdhu okolo Zeme.

Typ motora Vulcain 1 Vulcain 2 HM-7 Aestus
Tah motora
101 1 4 4
(kN) 015 359 64,8 55,
Specificky impulz
4316 4208 4375 3335
(Ns-/kg)
Prazdna hmostnost 625 909 165 138
(kg)
Pouzitie Ariane V Ariane ECA Ariane Ariane V

Tab. 17 Prehl'ad pouzivanych motorov raketami Ariane [114], [115], [116], [117]

Obr. 44 Prehl'ad motorov rakiet Ariane (zl'ava): Vulcain 1, Vulcain 2, HM-7, Aestus [114],
[115], [116], [117]
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8 Japonské kozmické rakety

8.1 Lambda

V roku 1970, po Styroch netspesnych pokusoch, bola vypustend do vesmiru prva
japonska umela druzica o hmotnosti 23 kg pomocou rakety Lambda-4S (L-4S). Raketa L-4S
bola zlozena so Styroch stupfiov pohdnanych motormi na tuhé palivo vyrobenymi firmou
Nisan Motor Co. LTD. Riadiaci a navadzaci systém bol pouzity iba u posledného stupna.
V celej historii vesmirnych rakiet iSlo o najlacnej$iu a jednu z najmensich kozmickych rakiet.

[1], [118].

8.2 N

Rakety triedy N boli licenéné vyrabané podl'a vzoru americkych rakiet Thor-Delta.
Rakety sluzili na vynésanie telekomunikac¢nych a réznych pozorovacich satelitov. Prva verzia
pod oznacenim N-1 uskutoc¢nila 7 §tartov pocas svojho posobenia od roku 1975 do roku 1982.
Prvy stupeni rakety je odvodeny od americkej rakety Thor aje pohanany motorom na
kvapalné palivo (tekuty kyslik a kerozin) o tahu 765 kN. Okolo prvého stupna boli
umiestnené tri pomocné urychl'ovacie stupne Castor 2, kazdy o tahu 240 kN. Druhy stupeni
bol pohanany motorom RS-27, motor americkej konStrukcie, spal'ujiici oxid dusicity a aerozin
0 tahu 34 kN. Treti stupeni obsahoval motor americkej konStrukcie na tuhé palivo o tahu 38,4

kN. Celkova nosnost’ rakety N-1 bola 1200 kg na LEO [120], [122].

Verzia N-2 vyuzivala zhodny prvy stupeni s predchadzajiicou verziu vylepSeny
0 objemnejsie palivové nadrze. Okolo neho bolo umiestnenych 9 pomocnych urychl'ovacich
stupiiov Castor 2. Druhy stupeit pohanal novsi motor oznaeny AJ10-118F spal'ujuci zmes
HNO3; a UDMH o tahu 41,36 kN. Treti stupeni pohanal motor na tuhé palivo pod oznacenim
Star 37 O tahu 43,55 kN. Pouzitim vykonnej$ich motorov a navySenim celkového tahu
prvého stupna stupla nosnost’ rakety na 2000 kg (LEO). Verzia N-2 slazila v rokoch 1981 do
roku 1986 pocas ktorych bola vypustena osemkrat [119], [121].

8.3 H

Séria rakiet pod oznacenim H vznikla na zaklade skusenosti ziskanymi pocas vyvoja
jej predchodcov N-1 a N-2. Verzia pod oznacenim H-1 prevzala prvy stupenn a pomocné

urychlovacie stupne z verzie N-2, na ktory nadvdzoval druhy stupeii. Ten pohanal motor LE-
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5 na kvapalné palivo ( zmes LOX/LH;) o0 tahu 102,9 kN vyvinuty firmou Mitsubishi. Treti
stupen pohanal motor na tuhé palivo pod oznac¢enim H-1-3 vyvinuty firmou Nissan o tahu 77
kN. Vylepsenia sa dockaj aj navadzaci systém rakety. Celkova nosnost’ sa zvysila na 3200 kg
(LEO). Verzia sa pouzivala od roku 1986 do roku 1992 a celkovo bolo uskuto¢nenych 9 letov
[123], [124].

Druha verzia oznacend H-2 sa skladala z dvoch stuptiov vlastnej japonskej
konstrukcie. Prvy stupen bol pohanany motorom LE-7 na kvapalné palivo (zmes LOX/LH, )
0 tahu 1MN od firmy Mitsubishi. Okolo prvého stupna boli umiestnené dva urychlovacie
stupne SRB kazdy o t'ahu 1,5 MN s motormi na tuhé palivo. Druhy stupen obsahoval motor
LE-5A ktory sa od svojho predchodcu lisil schopnostou restartu, vysSou spolahlivostou
a vykonom, ktory stiipol na 121,5 kN. VylepSeny bol aj navadzaci systém rakety. Vdaka
vylepSeniam dosahovala raketa nosnost’ 10 000 kg na LEO. Pocas rokov 1988 az 1999 bolo
uskuto¢nenych 10 §tartov [125].

Vroku 2001 sa uskutocnil prvy Start vylepSenej verzie oznaCenej H-2A.
Modernizaciou presli oba stupne rakety aurychlovacie stupne. Hlavnym cielom bolo
zjednodusit’ celkovu konstrukciu, zvysit' spolahlivost’ a znizit' celkové naklady. Prvy stupeit
je pohénany motorom LE-7A stahom 1,1 MN. Okolo stupia s umiestnené urychl'ovacie
stupne SRB-A sa motormi na tuhé palivo. Kazdy stupen poskytuje tah 2,25 MN a ich pocet
moze byt volitel'ny podl'a pozadovanej nosnosti. NajpouZzivanejs$ie usporiadania st s dvoma
alebo $tyrmi pridavnymi stupiami. Dal$ie navySenie nosnosti bolo dosiahnuté pripojenim
pridavnych rakiet (2 alebo4 rakety) na tuhé palivo. Tato modifikdcia sa v sucasnosti uz
nepouziva. Druhy stupeinl je pohanany zjednodusenym motorom LE-5B s moZnost'ou reStartu
0 tahu 137 kN. Nosnost’ rakety je 10 t na LEO a4 t na GTO. V aktivnej sluzbe si verzie
s dvoma alebo $tyrmi stupniami SRB-A [126].

V roku 2009 sa uskuto¢nil prvy let rakety H-2B, ktord vyniesla na obeznt drdhu
nakladnu lod’ Konotori, urenii pre zdsobovanie medzinarodnej stanice ISS. Raketa je
odvodena z verzie H-2A za ucelom zvySenia nosnej kapacity. Prvy stupen nesie o 1,7-krat
viac paliva a je pohanany dvoma motormi LE-7A. V zékladnej konfiguracii prvému stupiiu
asistuji 4 stupne SRB-A. Druhy stupeii je vybaveny navadzacim systémom vyvinutym pre
poziadavky lode Konotori a vd¢S§im aerodynamickym krytom, ktory umoziiuje dopravu
objemnejSieho nakladu. Raketa ma nosnost’ 16,5 t (lod’ Konotori) alebo 8 t na GTO. Raketa je

stale v aktivnej sluzbe [126].
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8.4 Epsilon

Raketa Epsilon je trojstupniova raketa vyvinuta za ucelom nizko nakladovych letov do
vesmiru. Zéklad prvého stupna tvori urychlovaci motor SRB-A. Druhy a treti stupen je
prevzaty z rakety M-V s motormi na tuhé palivo. Raketa je vybavena novym navadzacim,
riadiacim a kontrolnym systémom, ktory znizuje potrebu pozemnej podpory kontroly letu.

Nosnost’ rakety je 1200 kg na LEO. Prvy $tart sa uskutoc¢nil v roku 2013 [127].
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Obr. 45 Prehl'ad japonskych rakiet (zl'ava): L-4S, M-3-Sll, M-V, N-1, N-2, H-1,

H-2, H-2A, H-2A-2022, H-2B, Epsilon

9 Cinske kozmické rakety

Prvé cinske kozmické rakety vznikli konverziou vojenskych balistickych rakiet podla
vzoru americkych a sovietskych rakiet. Takto vznikla séria pod ozna¢enim CZ (Chang
Zheng) znama tiez pod oznacenim LM (Long March). Po vykonostnej stranke sa ich mdzeme

zaradit’ do rovnakej triedy ako americkée rakety Titan, alebo eurdpske Ariane.

9.1 CZ-1

Cinska raketa CZ-1 vznikla konverziou bojovej rakety DF-3 prevzatim prvych dvoch
Stupfiov a bola doplnend o treti stupeil. S vyvojom sa zacalo vroku 1965 za ucelom
vynesenia prvého ¢inskeho satelitu. V roku 1970 bola vyneseny prvy ¢insky satelit na obeznt

drahu Zeme. Tato verzia bola schopna vyniest’ naklad o hmotnosti 300kg na nizku orbitu.
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Prvy stupeni rakety bol pohanany stvorkomorovym motorom na kvapalné pohonné latk
YF-2 s celkovym tahom 1,2 MN. Druhy stupei napojeny pomocou prichradovej konstrukcie
obsahoval motor s jednou spalovacou komorou. I§lo o upravenu verziu motora prvého stupna
schopnu pracovat’ vo vakuu o tahu 306 kN. Treti stupeit obsahoval motor GF-02 na tuhé

palivo o tahu 181 kN [128].

9.2 CZ-2

Vyvoj na tomto type zacal vroku 1970 av aktivnej sluzbe zotrvala v rdoznych
modifikaciach az do sucastnosti. Ide o dvojstupiiovi raketu pohdnani motormi na kvapalné

palivo schopnt vyniest’ naklad o motnosti 2000 kg na nizku orbitu [129].

Prvé verzia oznacena CZ-2A bola osadend motorom so Styrmi spalovacimi komorami YF-

20A o celkovom t'ahu 3 MN a jednokomorovym motorom YF-22/23 o tahu 762 kN [129].

Verzia CZ-2E vznikla pridanim $tyroch pomocnych urychlovacich rakiet po vzore
sovietskych rakiet Proton aamerickych Titan k zakladnej verzii. Raketa bola schopna
dopravit’ naklad od hmotnosti 9500 kg na LEO a 3500 kg na GEO. Kazda z urychl'ovacich
rakiet bola osadend motorom YB-20B o0 tahu 816 kN. Po skonc¢eni ¢innosti pomocnych rakiet
bol uvedeny do ¢innosti prvy a nasledne druhy stupenn zhodny ako u predchadzajucej verzie.
Pri poziadavke na dosiahnutie GTO bol pouzity treti pridavny stupenn s motorom na tuhé
palivo o tahu 117 kN [130].

9.3 (CZ-3

Rakety patriace do tejto série sa vyznacuju trojstupiiovym usporiadanim. Sluzili na
vyndsanie druzic na GEO. Prvy a druhy stupeii bol odvodeny od verzie CS-2C. Novy treti
stupent bol vybaveny novym motorom YF-73 spalujucim kryogénnu zmes kyslika a vodika,

ktory dokaze vyvinut tah 44 kN [131].

Pridanim vykonnejSieho treticho stupiia a vylepSenim systému riadenia vznikla verzia
CS-3A. Prvy spupeil obsahoval motor YF-21C s tahom 2961 kN a druhy stupeii motor YF-
24E s tahom 742 kN. Treti stupen bol osadeny motorom YF-75 s tahom 156 kN a dokézal
dopravit’ naklad o hmotnosti 2700. Prvy let sa uskuto¢nil v roku 1984 [131].

Pre vynaSanie tazkého nakladu bola vyvinutd verzia oznacend CZ-3B, ktorej vyvoj

zacal vroku 1986 avychadzal zoverenych predchadzajucich modelov. Jednalo sa
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0 trojstupiiovll verziu doplnent Styrmi urychlovacimi pomocnymi raketami a rovnakom
celkovom tahu ako prvy stupei. Motory zvy$nych stupniov boli zhodné s predchadzajucimi
verziami. Do vesmiru bolo mozné prepravit naklad o hmotnosti 5100 kg az 5500 kg

u vykonnejsej verzie [132].

Od tejto verzie bola odvodena verzia CZ-3C, ktora sa je osadenda iba dvoma

pomocnymi raketami a slizi najme na vynasanie nakladu na GTO.

9.4 CZ-4

Vyvoj tejto verzie zacal vroku 1983 ajej hlavnou tlohou malo byt vynasanie
satelitov na SSO a hydrometeorologickych druzic. Prvé dva stupne boli prevzaté z verzie CZ-
3C adoplnené o novy treti stupen o tahu 100,8 kN. Raketa bola schopna dopravit’ naklad
0 hmotnosti 1650 kg na SSO [133].
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Obr. 46 Prehl'ad ¢inskych rakiet (zl'ava): CZ-1, CZ-2C, CZ-2D, CZ-2E, CZ-2F,

CZ-2F/G, CZ-3, CZ-3A, CZ-3B, CZ-3C, CZ-4A [134]
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10 Indické kozmické rakety

Pociatky Indického kozmického programu boli sprevadzané mnohymi komplikdciami
vyplyvajlicimi zo zlej technickej vyspelosti krajiny. Bolo potrebné obnovit' a zmodernizovat’
strojarsky, elektrotechnicky priemysel a zabezpecit’ vyrobu a pripravu pohonnych latok. Prva

kozmicka raketa bola pripravena k Startu v roku 1979 [1].

10.1 PSLV

Polar Satellite Launch Vehicle je indicka raketa tretej generacie schopna vyniest
naklad o hmotnosti 1600 kg na SSPO a 1050 kg na GTO. Raketa sa skladd so Styroch
stupiiov. Prvy stupen obsahuje motor na tuhé palivo o t'ahu 4,8 MN. Okolo prvého stupna su
umiestnené pridavné pomocné rakety na tuhé palivo kazda o tahu 502 kN. Druhy stupen
vyuziva motor Viking 4, prevzaty z rakiet Ariane, na kvapalné palivo o tahu 725 kN. Treti
stupenl je pohailany motorom na tuhé palivo o tahu 329 kN a $tvrty dvoma motormi na
kvapalné palivo o tahu 14 kN. Prvy tspesny let sa uskuto¢nil v roku 1994 a raketa je nad’alej
v aktivnej sluzbe [135].

10.2 GSLV

Geosynchronous Satellite Launch Vehicle je indicka raketa, ktord sa pouZiva na
vynasanie satelitov na GTO, kde je schopnd vyniest’ ndklad o hmotnosti 2000 az 2500 kg.
Jedna sa o trojstupiiovu raketu. Prvy stupen je tvoreny motorom na tuhé palivo prevzatym
z rakety PSLV. Okolo prvého stupna je umiestnenych Sest’ pridavnych jednotiek na kvapalné
palivo pohananych motormi Viking 2, kazda o vykone 735 kN. Druhy stupeni je pohéanany
motorom Viking 4 a posledny stupen pohania motor RD-56M prevzaty z ruskych rakiet Proton
na kryogénne palivo (LOX/LH>) o t'ahu 73,6 kN [136].

Prvy let sa uskutocnil vroku 2001 na vynesenie satelitu GSAT-1 araketa je stale
v aktivnej sluzbe. V sucasnosti sa pracuje na vylepsenej viactcelovej verzii GSLV-III, ktora
by bola schopnd vynasat’ naklad o hmotnosti 4000 az 5000 kg na rdézne obezné drahy

a konkurovala by zahrani¢nym raketam [137].
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]

Obr. 47 Prehl'ad pouzivanych indickych rakiet (zl'ava): SLV-3, ASLV, PSLV, PSLV-CA,

PSLV-XL, GSLV [138].
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11 Zaver

V bakalarskej praci sme sa venovali vyvoju raketovych motorov aich vyuzitim
v najznamejSich typoch raketovych nosi¢ov od ich pociatkov az do sucasnosti a nacrtli

vyvojové trendy do buducosti.

V prvej Casti prace sme sa venovali problematike letu rakety a popisali sme si hlavné

principy, ktorymi sa musime riadit’ pri navrhovani rakiet a raketovych motorov.

V druhej Casti st raketové motory rozdelené na zakladné typy podla pracovného cyklu
a pohonnych latok, ktoré vyuzivaju. Najviac pouzivané su raketové motory pracujice
otvorenym cyklom. Ich vyhoda spociva v jednoduchsej konstrukcii a niz§ich vyrobnych
nakladoch, na ¢o sa v dnesnej dobe kladie vel'ky doraz. Medzi najvykonnejsie motory na KPL
patria ruské motory RD-171 a RD-191. Vd’aka ich vysokému vykonu a nizkym ndkladom na
vyrobu a prevadzku si ich zabezpecila aj americka vlada vo verzii RD-180 pre svoj raketovy
program. Stretavame sa aj s par typmi raketovych motorov z uzavretym cyklom. Za zmienku
stoji raketovy motor SSME, ktory vdaka svojmu vysokému vykonu a viacnasobnému
pouzitiu ma predpoklady k d’alSiemu nasadeniu v budicnosti. Zatial’ ¢o sa rusky konstruktéri
sustred’uju hlavne na vyvoj motorov na KPL, americky konStruktéri stile vo velkom
mnozstve vyuzivaju motory na TPL. Jednym z dévodov je to, ze v Amerike sa po 2. sv. vojne
zacali vo vel'kom pocte vyrabat’ rakety na tuhé palivo, zatial’ o v Sovietskom zvize sa zacalo

S vyvojom rakiet na KPL.

Doévodom pouzivania motorov na KPL je ich najmd ich vys$si vykon, moZnost
reguldcie tahu a mozZnost' opédtovného reStartu motora. Motory na tuhé pohonné latky sa
vyuZzivaju najastejSie ako pomocné urychlovacie motory z ddévodu moznosti ich rychleho
nasadenia, vysokej spolahlivosti a jednoduchej manipulacii. Hybridné raketové motory zatial
nenadli vyraznej$ie praktické uplatnenie. Dalej sme sa venovali popisu jednotlivych
pracovnych cyklov raketovych motorov, ich vyhodami a nevyhodami. Pracovny cyklus

motora vyrazne ovplyviuje jeho celkovy vykon, spolahlivost’ a efektivitu.

V poslednej ¢asti sme zhrnuli kozmicky program eurdpskej agentury ESA, Japonska,

Ciny a Indie. Va&sina rakiet bola odvodena z osvedéenych typov rakiet USA a Ruska a az
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neskor tieto krajiny zacali s vlastnym vyvojom. Aj u tychto krajin sa stretavame z vel'kym
mnozstvom rakiet, Co sa odrazilo hlavne na ich nezavislosti pri vynasani satelitov vlastnej

produkcie.

Do budtcna su pripravované vyznamné projekty na strane Ruska tak aj USA. V Rusku
vzhl'adom k rozpadu Sovietskeho zvizu vznikla poziadavka vyuzivat Startovacie miesta na
ich vlastnom uzemi. Preto sa stretdavame s novou pripravovanou kozmickou raketou Angara,
ktorej prva verzia by mala vzlietnut’ v roku 2014 a ¢asom by mala trieda Angara nahradit’
rakety Proton a Sojuz. Na americkej strane sa stretivame s ambiciéznym projektom zo snahou
vytvorit’ najvacsiu kozmicku raketu, aka bola kedy postavena pod nazvom SLV, ktora ma byt
vyrabana v dvoch verziach. Lahsia verzia ma slazit' na prepravu l'udi do vesmiru a tazsia
verzia na prepravu nakladu. V budacnosti sa urcite este stretneme z raketovymi nosi¢mi

schopnymi dopravit’ Tudsku posadku na Mars, pretoze tato téma je stale viac aktualna.
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