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Anotace

Tento dokument popisuje rozsdhly program stfedoskolskych zakii zabyvajici se
experimentalni raketovou technikou. V praci pojednavam o jednotlivych sub projektech
celého programu jak teoreticky, tak i1 z praktickych zkousek. Dokument se zabyva
jednotlivym disciplinam, jako je popis samotné konstrukce raketového pohonu a vyvoj,
ktery jsme v ném pokotili. Také popisujeme jak raketové lety, které jsme uz realizovali, tak

1 naSe vyhlidky do budoucnosti, kde je kazdy komponent specificky popsan.

V Odolené Vode€ dne 26.03.2025

Patrik Lucan
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1. Uvod

Experimentalni raketova technika je velice pfinosnd a zajimava disciplina, kterd je
nadherna v jejim spojeni jednoduchosti modelarské prace a fyziky, konstruovani, matematiky,
chemie ¢i rtiznych znalostech o materialech nebo elektronice, zkratka mtzeme do jisté¢ miry
mluvit o inzenyrstvi formou zabavy. Pravé tento zajem v nas inicioval zahajeni nékolika
projektti na nasi Skole pod nasim tymem ,,AltraX*. Dva z nich, které se mezi sebou poji budeme

piedstavovat v tomto dokumentu.

Program ,Reaching Extreme Altitudes” — (Dosazeni extrémnich vysek) je nazev
rozsahlého planu skladajici se z jednotlivych sub projektt riznych raket. Tyto raketové nosice
maji mezi sebou jist¢ konstrukéni souvislosti, kde se snazime vychazet z praktickych
zkuSenosti, které jsme béhem 2 let této aktivity nashromazdili, a zaroven experimentovat
s novymi napady, které jsou v ptipad¢ pfinosu integrovany do systémt ¢i plant v budoucnosti.
Program REA vznikl 08.06.2024 jako reakce na nas prvni, uspésny projekt ,,RocketMan* pro
vyvoj 100% vlastni rakety a separatni projekt, ktery se snim vyznamné pojil, projekt
»SOLIDERS® za ucelem vyvinout 100% vlastni raketovy motor, pozdéji 1 s vlastnimi
pohonnymi hmotami. Prace tak obsahuje informace o obou téchto projektech — REA

a RocketMan.
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2. Aktualni stav programu

Projekt RocketMan se momentalné vénuje raketam:

¢ RocketMan-3 (V provozu)
¢ RocketMan-4 (V provozu)

Projekt REA se momentalné vénuje raketdm:

e Everest EV7 (Ukoncena)
e Everest Heavy (Ve vyvoji)
e ArapeX (Ve vyvoji)

Rakety RocketMan slouzi soucasné k experimentalnim letim raket. Tento model raket nas
v podstaté naucil, jak celd disciplina experimentélni raketové techniky funguje a jak se s ni

pracuje.

Rakety Everest jsou nadstavbou raket ,,RM*, kde Everest Heavy se ma stat podstatné
vykonnéjsi a dostupné atraktivnéjSi raketou, vcetné¢ zajimavych konstrukénich

a materidlovych prvk.

ArapeX je (zatim) vlajkova lod’ naSich raket. Tato raketa je zakomponovana do soutéze
,Czech Rocket Challange* a je konstruovand jako Skalovatelny model, ktery budeme do

budoucna vyuzivat i pro ucely AltraX, jakozto nejvykonng;jsi nosic.

Program obsahuje jakousi odnoz, kterd se zabyva pohonnymi jednotkami a kterou jsem

pojmenoval ,,REActs®. Zabyva se kompletnim vyvojem pohonného raketového systému.
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3. Projekt RocketMan

Program RocketMan vznikl 13.09.2023, kde jsme se jako studenti prvniho ro¢niku rozhodli
vyvinout vlastni raketu, s vlastnim pohonem a vlastnim systémem néavratu rakety. Piivodn¢ jsme
projekt koncipovali jako raketu disponujici v jeji horni konické Casti aerodynamickymi
lopatkami, které diky sani vzduchu mély ménit jeho vektor, ten by tak vytvarel to¢ivy moment,
ktery by generoval gyroskopicky efekt. Stabilita rakety by tak byla ve vztahu s jeji rychlosti,

kterd je relativni viaci vzduchu.

Nasledn¢ jsme se vsSak rozhodli vyvinout “klasickou konvencni raketu. Vzhledem ke
zkuSenostem, které¢ jsme méli z pocatku, nebyli konstrukéni a celkové schopnosti vyvoje
a vyroby zrovna nejsnazsi. Lze fict, ze nam tento projekt ,,RocketMan‘ ptedal neskutecné
mnozstvi informaci, zkuSenosti a dat, které dnes vyuzijeme a vyuzivame na ostatnich raketach
a nejen na nich. Tyto projekty jsou jakousi formou ,,hobby-inzenyrstvi®, jelikoz znalost fyziky,
mechaniky, matematiky, chemie, materidlové védy, navrhové a konstrukéni programy c¢i
rtiznych technickym a strojnim mechanismiim je tieba asponi v zakladu rozumét. Zalezi pouze

na tom, jak sofistikovanou cestu si zvolite.

My jsme si zvolili nasledujici finalni aspekty:

e Zkonstruovat vlastni design rakety

e Zkonstruovat design vlastniho raketového pohonu
e Testovat raketovy motor

e Vytvofit vlastni ndvratovy systém

e Pouzivat minimaln¢ kupované materialy

e Letové testy a evidence
Timto planem tak zacal vyvoj nasi rakety — ,,RocketMan ONE* s raketovym motorem H-530
,»High' — Prvni cifra zna¢eni nového typu motoru. Druha cifra znaceni poctu vétsich tprav.
Tieti cifra znaCeni po¢tu malych tprav.

Ukol bylo tak vyvinout raketovy motor, ktery bude poskytovat dostatedny tah pro

dosazeni vysky nad 100m apogea.

Finalni design rakety RocketMan ONE / RM-1
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4. VVyvoj rakety

Raketa se skladala ze 4 segmentti a u prvni variace se neuvazovalo o znovupouzitelném letu.

Zdroj: Vlastni fotografie

K dnesnimu dni napfi¢ zménam vyvoje se nepodafilo najit vykresy a jiné specificka data

o rakete.

Cela raketa byla vytvotena
z PLA filamentu 20%
hustoty tisku. Tloustka
stény 5 mm byla
dostate¢na pro pevnost
konstrukce. Segmenty
byly slepeny lepenym
spojem —

kyanoakrylatovym

lepidlem. Za tepla, pomoci
horkovzdus$né pistole se
filament spojoval s
lepidlem dohromady pro
maximalni moZznou

pevnost.

Model sestavy v Autodesk Inventor Prvni vyrobeny kus 31.12.2023
Zdroj: Vlastni fotografie
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Zdroj: Vlastni fotografie

Volba 3D tisku jako primarniho stavebniho materidlu je dle nas “nejlepsi hned
zn¢kolika divodi. 3D tisk je flexibilni, veskeré konstrukéni zmény lze snadno opravit
a jednoduse vytisknout znovu. Material samotny je vic¢i tomu, kolik hmoty mzeme tisknout
za jeho cenu, také velmi piijatelny. Miizeme si dovolit vyrobit velmi pfesné slozité tvary, které
by se vyrabéli bez 3D dlouho a zbyte¢né¢ komplikované, cely proces vyroby se tak rapidné
urychli. Ohledné pevnosti a hmotnosti je 3D z naSich zkusSenosti stale velmi dobrym materidlem
k “raketovému‘ pouziti. Samoziejmé zavisi na tvaru vnitini konstrukce tisku, jeho hustoté a
specifickému materidlu. Ty se fyzikalni hustotou pfilis nelisi. My volime PLA, ktery je velice

dobfte obrobitelny, tisk je rychly, ekonomicky a Cisty.
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5. Raketové motory na tuhé pohonné hmoty

Béhem zkousSek primitivnich raketovych motort na tuhé pohonné latky jsem se dostal
k typu H-530, ktery pouzival jako pohonnou hmotu KNSU — Dle poméru Richarda Nakky (65
KNO:s : 35 Ci12H22011 ). Motor obsahoval celkem 47 g pohonné latky a pouzival tzv. tepelnou
upravu smési. To byla vyznamna zména v ptipravé pohonnych sacharidovych hmot, jelikoz
jsem se diive zabyval stejnym principem motoru jako takového, akorat se stavem hmoty

nalisovanych mletychkrystalu dusi¢nanu draselného a sachardzy.

Tyto motory negenerovali U€¢inny pozitivni tah, coz znamena ze zkratka tah v (kg) nepiesahl
hmotnost samotného motoru. Pro efektivni let rakety je tfeba, aby tah motoru presahl hmotnost

celé rakety véetné naplnéného motoru aspon 6-7krat.

Pro optimalni praci raketovych motort na tuhé pohonné hmoty je celd fada faktorti. Na
ptiklad misitelnost slozek. Obé& latky jsou krystalické a je mozné je namlit na jemné malé
krystalky, které konzistenci pfipominaji mouku, to je idedlni pro maximalni misitelnost. Staci
tak tyto slozky ve spravném pomeéru smichat mezi sebou po dobu ~ 3 minut v uzaviené nadobé.
Nasledné se nahnéte do spalovaci komory (valce) motoru, sloz — tzv. ,,zrmo* (grain). Do kterého
se nasledné vyvrta dira s optimalnim primérem a délkou. Pro sofistikovangjsi tcely se voli
1 geometrie piidorysu této spalovaci diry, kde se nasledné méni spalovaci charakteristiky, viz.
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Zdroj: https://www.nakka-rocketry.net/th_grain.html

Tento proces pfipravy je pro sacharidové TPH (tuhé pohonné hmoty) pomérné
neefektivni vzhledem nedostate¢ného smichani smési a Spatné manipulaci se zrnem. Tyto
problémy vSak lze efektivné eliminovat pomoci tepelné¢ upravy smeési. Pokud je predem

smichand smés zahtéta na teploty 120 az 200 °C a je konzistentné michana, zna¢né€ se dusi¢nan
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draselny rozpoustét a sacharoza karamelizovat. Cilem je se dostat do bodu, kde se ze sacharozy
tvoii takzvany kandys. Nasledujici pomérné viskézni hmota je vlita do spalovaci komory pfimo,
nebo do zasobniku s TPH. Hmota se necha tuhnout pifi pokojové teploté na 1 az 2 hodiny
a vznika velice tvrdé, dobfe obrobitelné stabilni zrno. Ve viskéznim stavu jej lze vyuzit jako

odlitek z formy, ktera je pfedem nalubrikovana, aby smés nepiilnula k formé.

V téchto jednoduchych konstrukci jde vSak “pouze® o to, jak kvalitn¢ je pfipravena
pohonna hmota a jaké jsou jeji termodynamické parametry. KNSU je evidovana a velice dobfe
prozkoumana hmota, takze veskeré potfebné parametry a koeficienty jsou zcela ptistupné, coz
je konstrukéné minimalné pfijemné. Hmota je taktéz velice ekonomicka a na experimentalni /
zacatecnické ucely ucinnosti dostacujici. KNSU dodava primémé ISP ~ 110 s, coz neni

zrovna Spatny vykon. Pfi tepelné tpravé miize specificky impuls vystoupat az na 120 s.
Specificky impuls

ISP neboli Specificky impuls je pomér mezi tim kolik pracovni jednotka vyvinula
Newtontll na jeden kilogram pracovni hmoty za 1 sekundu préce. Jde o veli¢inu, které udava
ucinnost reaktivnich pohont, predevs§im téch raketovych. V experimentalni raketové technice
hraje nezbytnou roli pro urceni uc¢innosti vaseho raketového motoru. Timto parametrem tak 1ze

i urcit tah motoru v [N].

F=gXlIspxm

Specificky impuls ISP po uprave:

Isp =
5P g Xxm

Tento parametr lze zjistit pomoci softwaru pro navrhovani jednoduchych raketovych motori na

TPH. — OpenMotor.
Také 1ze jednoduse urcit pomoci webové stranky — Omnicalculato.

Zdroj: https://www.omnicalculator.com/physics/specific-impulse
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Testovani raketového motoru H-530P

Parametry motoru

Zdroj: Vlastni fotografie

Maximalni Doba Hmotnost Specificky | Hmotnostni | Vytokova
tah (Fmax) | hofent (tb) TPH (m) impuls (ISP) | pritok (r2) | rychlost (ve)
225N 6s 47 g 79 s 0,048 kg/s 784 m/s
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Raketovy motor pracoval velmi dobie a tah 22,5 N byl dostatecny pro Gc¢inny let rakety RM
ONE.

22,5N

Pfepocet na tah v gramech F = X 1000 = 2293 g.

Prvni pokus o start/ 10.01.2024

Zdroj: Vlastni fotografie

Pokus o start se nezdafil, raketa ptepadla z odpalisté a Spatné pracujici motor spalil zad’

rakety. Na dalsi start tak nebyla pouzitelna.

Dtivodem bylo dlouhodobé skladovani naplnéného raketového motoru v neoptimalnich
podminkach. Smés KNSU je pomérn€ dost hydroskopickd, hlavné sachar6za. To zpusobuje, ze
v se za¢ne grain plnit vodou, ktera pochopiteln€ snizuje celkovou u€innost hoteni. Proto se pfi
jinych pohonnych hmotach zamé&fuji navrhafi 1 na tento faktor a pridavaji hydrofobni aditiva,

aby potlacili absorpci vody ze vzduchu.

Dalsim faktorem je teplota, kterda by méla byt idealn¢ nizka. Vypozoroval jsem, Ze
skladovani pohonnych hmot v lednici ¢i mrazédku je dlouhodobé optimélni a spalovaci
charakteristiky se téméf neméni. Dullezité je tak uchovavat grain na bezpe¢ném, chladném,

a predevsim suchém prostiedi.
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Raketa byla celkové pomérné technicky nedokonald, a tak jsme se rozhodli cely projekt

pfepracovat. Dostali jsme se tim k raketam RocketMan ONE ug — ,,Up Grade*.

328,00

30,00

19,00

43,00

¥

f’

Zdroj: Vlastni fotografie

100,00

N

96,00

13200

Technick4 dokumentace RM ONE ug v Autodesk
DWG

Raketa méla byt predev§im leh¢i, mensi a méla maximalizovat jeji kompatibilitu pro
padak. Pomoci nového motoru méla byt ale mnoho nasobné vykonnéjsi.

Zasadni zmény se tykali ohledné:

e Nového raketového motoru H-534P
e Aerodynamiky rakety
e ZmenSeni rozméra
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6. Projekt SOLLIDERS

Vyvoj pokrocilého nového raketového motoru — H-534P

Bylo jasné, ze se s vyvojem raket bude tdhnout 1 vyvoj motort. Jejich konstrukce,
pohonné hmoty, materidly a dalsi. S novymi napady na rakety se pojilo n¢kolik napadii na novy
raketovy motor. Ten m¢l vychdzet ptedevsim ze “zésobniku‘ H-530P. Diky témto faktim jsem
zalozil 25.11.2023 projekt ,,SOLLIDERS* — ,,pevni‘ odkazujici na pevné pohonné hmoty. Tento
projekt se zabyval vyvojem riiznych raketovych motorii a jejich pohonnych hmot na TPH.

V dokumentu budu zminovat pouze ty, které¢ se tykaly projektu RocketMan.
Motor H-534P

Tento motor m¢l generovat tah okolo 80 Newtond, to bylo zhruba 3,5 krat tolik co
H-530P. Dilezitou modifikaci bylo to, ze motor disponoval tryskou pro urychleni vytokovych

plynii na nadzvukovou rychlost, a to n¢kolika nasobn¢.

V teorii konstruovani reaktivnich motorti, v naSem ptipad¢ raketovych, je tryska nezbytnym

prvkem pohonu. Poméha urychlit vyfukové plyny nad Mach 1, konkrétné v dyze trysky.

Ilustrace rychlosti vytokovych plynl v souvislosti zménam v geometrii trysky.

M<1 M>1

subsonic supersonic

Zdroj: https://learn.andoyaspace.no/ebook/student-rocket-pre-study/rocket-engines/nozzle/

Tento koncept trysky se nazyva ,,de Lavalova dyza“. Tento typ trysky se snazi pomoci
zmeéné plochy zvysit rychlost vtokovych plynli nad Mach 1, to je kol hrdla trysky. Vystupni
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plocha by idealné méla byt takova, aby tlak vyfukovych plynt byl “ekvivalentni® s tlakem
vnéj$i atmosféry. Problematika tlaku plyni opoustéjicich trysku se déli na 3 druhy.

Pte expandovana tryska, pod expandovana tryska a optiméalni tryska.

Son Loval Dasign Aliluda High Altitude
(Pa == PDosign) (Pa = PDegign) {Pay <= Pposign}

Pamblent (Pal Pambient (Pal

Py (exil) = Py

Fluma
Boundary

Zdroj: https://rocketschnozzles.weebly.com/the-bell-nozzle.html

Tato relace mezi tlakem a rychlosti vychazi z Bernouliho rovnice a rovnice kontinuity.

Bernouliho rovnice popisuje pokles tlaku v konvergujicim prostoru a opacné.
1 2 1 2
P1><§><p><v1 + pgh, = konst.= P, XEprvz + pgh,

Rovnice kontinuity popisuje zvySeni rychlosti v konvergujicim prostoru a naopak.
A1 X V= AZ X (%)

Dalsimi diilezitymi aspekty pfi navrhu trysky raketového motoru jsou — vytokova rychlost
plynu (ve), hmotnostni pritok (1), Machovo ¢islo plynti vytokové plochy (Me), adiabaticky
koeficient pohonné hmoty (y), Teplotu ve spalovaci komoie (T) a Molarni hmotnost pohonné

hmoty (M).

Vztah pro vytokovou rychlost plynii opoustéjici trysku:

Kde:

y... Adiabaticky koeficient — urCuje se dle tabulek
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R ... Relativni plynova konstanta = 8,314J/mol-K
Po... Atmosféricky tlak

P.... Tlak uvniti spalovaci komory

T... Teplota ve spalovaci komoie

M... Molarni hmotnost pohonné smési

Vztah pro vypocet hmotnostniho pritoku:

N

147 y—1

m=—><Me><(1+

Joy—1 xH

><M§> X A,

Kde:
H... Je entalpie — tepelny obsah
Me.... Je Machovo ¢islo na vytokové plosSe trysky

Ae... Je vystupni plocha trysky

Vztahy pro vypocet geometrickych prvki de Lavalovi trysky:

e Plocha hrdla trysky

A = Ve RT
TR g
¢ Plocha vytokové oblasti trysky
1 y+1
- 2(r-1)
LA 1+ =M
¢ M, r+1
2

e Primér hrdla trysky
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Dy = |—
t s
e Primér Vystupni plochy trysky
44,
e = T
Machovo ¢islo na vytokové plose
2 PT
Y
M2 = X (—0) -1
¢ Y — 1 P c

Tyto zékladni veli¢iny slouzi k lepSimu porozuméni motoru a samoziejme k jeho redlnému

(snad) spravnému fungovani.

Vykres konstrukce raketového motoru H-534P.
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A := Dira pro §roub MS

H-534P

ocelovy raketovy motor )
15.11.2024

Zdroj: Vykres z programu Autodesk DWG

Motor je vyroben kompletné zoceli. Je koncipovan jako jednoduchy, efektivné
vyrobitelny raketovy motor s vysokym tlakem ve spalovaci komote. Z teoretické casti

a simula¢ni mélo jit o velice G¢inny motor.

Simulace z programu pro navrhovani amatérskych raketovych motortt na TPH - OpenMotor
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Zdroj: Screenshot z programu OpenMotor

Nejdiive jsem vypracoval 6 riznych geometrii trysek, postupné jsem uvazoval jejich

vyhody a nevyhody az jsem dosel k findlnimu zavéru a nechal vyrobit prvni testovaci kus.

jako jednoduchym a zaroven zdaleka nejacinnéj$im spojem.

Prvni demonstritor mél
slouzit pouze pro vyvojové
ucely. Spoje mezi tryskou a
spalovaci komorou byli
spojeny hiebiky.
Konstrukéné pii provozu je
m¢éli nahradit Srouby M5, 4
okolo osy motoru. Zad

motoru je uzaviena svarem,

Ocel ma n¢kolik vyhod, na ptiklad ekonomickou. Tento motor byl konstruovan tak, aby

Sel kusové rychle a jednoduse vyrabét. Pfi vyrobé je za potiebi svarecka, soustruh, stojanova

vrtacka a zavitniky. Klasicka ocel je jak levna, tak i velmi dobfe obrobitelnd a dostupnd. Jeji

durabilita a flexibilita obrobitelnosti je v podstaté nejlepsi s porovnanim jinych kovii, jako na

priklad hlinik. Ten se velice casto pouziva pravé kvili jeho nizké hmotnosti, cené

a jednoduchosti obrobitelnosti. U oceli je znacna vyhoda toho, jaké napéti je schopné odolat.

Tlak ve spalovaci komote H-534P dosahuje provozné zhruba 2 az 2,5 MPa s tloustkou stény
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2 mm. U hliniku by byla sténa asi dvakrat tak tlustsi, coz dé€la z hliniku méné kompatibilni

material. Ocel je navic schopna odolat mnohem vys$$im teplotdm, ma pomérn¢ dobrou zaru

pevnost a vynikajici zaruvzdornost, zavisi vSak na TPH. U spalovani KNSU nema ocel tendenci

se zihat a zachovava si své fyzikalni a mechanické vlastnosti.

Testovani a analyza dat

Zdroj: Vlastni fotografie

Motor je upevnén v testovacim bloku. Pod motorem je umisténa véha pro méfeni tahu

v gramech, jejiz display bude sledovat kamera. Pro tento test jsem vynahradil celkem dvé

kamery. Vzdalenou a jednu z blizka pro zachyceni chovani vytokovych plynt.
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Zazeh pomoci zapalné $itry raketového modru s 47 gramy TPH.

Zdroj: Vlastni fotografie

Motor po 3,7s od zapalu detonoval. Tlak ve spalovaci komoie prekonal maximalni
napéti spoje mezi tryskou a spalovaci komorou. Tlak doslova vystielil trysku, kterou se mi
dodnes nepovedlo najit. Na testu bylo fascinujici to, Ze motor tésné pied detonaci vygeneroval

tzv. ,,Machové diamanty” | ,Schock diamonds“, coz je jev tekutinové dynamiky

Zdroj: https://physics.stackexchange.com/questions/505495/structure-of-mach-diamonds-in-

supersonic-and-hypersonic-flows-spacex-raptor-eng
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Tlak vytokovych plynt z trysky lze zjistit pomoci vztahu:

Y
y—117r-1
Pt:PCX[1+T :PO

Kde:
P;... Je tlak vytfukovych plynii v [Pa] Ten by mél byt ekvivalentni s okolnim tlakem P,

Vzdalenost prvniho Machova diamantu od vytokové plochy trysky:

P
L~ 0,67 XDy |5
0

Kde:
D.... Je primér hrdla trysky
Pe... Je tlak vytokovych plynil

Tento fenomén v podstaté vizualné urcuje, ze “ve* raketového motoru je vyssi nez Mach 1.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Zdroj: Vlastni otograﬁe

Pribéh prace motoru a nasledujici detonace. Letici zapaleny kus je hofici zrno, které bylo

vymeteno ze spalovaci komory.

Zdroj: Vlastni fotografie

Sila, ktera ptisobila na spoje byla tak enormni, Ze se hiebiky v podstaté “ptetrhly* pies
ocel. Tlak ve spalovaci komote piekrocil pti detonaci dle teoretickych modelt asi 4 Mpa. Véha

a testovaci blok byl kompletn¢ znicen.

Tento test ukazal, ze je potieba vytvorit silngjsi spoje. Chyba byla pouze ve spojich,
jelikoz pokud by doslo k detonaci spalovaci komory, roztrhl by se zadsobnik na dvé poloviny.
Spoj mezi tryskou a spalovaci komorou je vSak mistem, které je nejvice nachylné na napéti

konstrukece.

Motor jsem s pevnéjSim, konstrukéné planovanym spojem otestoval na jedné vlastni

raket¢, kterou jsem mél k dispozici.

Usp&sny start rakety “Strike5“. Prvni raketovy let H-534P.
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Zdroj: Vlastni fotografie

Parametry motoru

Raketovy motor H-534P probé¢hl dlouhym vyvojem, kde jsem se snazil z motoru
doslovné ziskat maximum. Nasledujici fotografie a veskera dokumentace se tyka vyvoje, ktery
probéhl praveé od 25.11.2023 do 24.02.2025. H-534P slouzil jako priméarni pohonna jednotka
raket RocketMan a zarovei jako experimentalni pohon, ve kterém jsem testoval rizné pohonné
slozky, které jsem sam vypracoval ¢i jejich formuli ziskal z dostupnych zdroji, pfedevsim od

Richarda Nakky.

Parametry (TPH — KNSU)

Maximalni Doba hofeni | Hmotnost )
Specificky Hmotnostni | Vytokova
tah (Fyax) () TPH (m) .
impuls (ISP) | pratok (m) rychlost (ve)
93,195 N 2,5s 47 g
132,2's 0,067 kg/s 1294,5 m/s
Doba
Maximalni Pracovni tlak
5 ucinného Celkovy Inicidlni Kn | Maximalni
tlak (Pax) (P) )
spalovani () | impuls (s) (Kn) Kn (Kn)
3,35 Mpa 2,58 Mpa 0,72 s
52,22 N-s 100,39 159,26
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Graf tahu motoru v gramech vici €asu v sekundéach. Porovnani realného grafu z testu vpravo a

grafu ze simulaci vlevo.

—— Chamber Pressure - MPa
Thrust -

10000

Zdroj: Vlastni vypracovany graf ze statickych zkouSek

Zdroj: Graf v OpenMotor

Program OpenMotor je pomérné dost presnym programem, se kterym mam velmi
kladné zkuSenosti u designovani raketovych motorii. Snazim se kombinovat prvky z vlastnich
“papirovych* kalkulaci a nasledn¢ tyto hodnoty pievést do programu kde se provedou pomérné
pfesné simulace. Program je skvély v tom, ze koreluje s programem OpenRocket, v kterém lze
taktéz velice dobie navrhovat rakety. Tim jste tak schopni dobie zjistit, jak se bude chovat vas
motor za letu. OpenMotor nabizi taktéz moznost navrhu vasi pohonné hmoty a typ jejiho zrna,

coz je taktéz velice uplatnitelné.
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Diilezité grafy motoru H-534P z programu OpenMotor

— Chamber Pressure - Pa —— Mass Flow - Grain 1 - kgis

Kn (klemmung) pti praci motoru oproti ¢asu v [s]

Hmotnostni pratok v [kg/s] pii1 praci motoru oproti ¢asu v [s]

Zdroj: Graf v OpenMotor Zdroj: Graf v OpenMotor

— Nozzie Exit Pressure - MPa

Prabéh tlaku ve vytokové ¢asti v [MPa] pti praci motoru oproti Casu v [s]

Kn (klemmung) pti praci motoru oproti ¢asu v [s]
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Zdroj: Graf v OpenMotor

o1 02

Hmotnostni tok v [kg/(m* s] pii praci motoru oproti ¢asu v [s]

“Kn* — je bezrozmérnd hodnota udavajici spalovaci plochu zrna v poméru plose hrdla trysky.

Udava, jak moc dobie se zrno zapali. Optimalni hodnoty pro jednoduchost zapalu jsou od 150

az po 250.
Jednoduchy vztah:
Ap
Kn=-2
n 2,
Kde

Ay... Je spalovaci plocha zrna

At... Je plocha hrdla trysky

Tuhé paliva a tuha okysli¢ovadla — vyvoj vlastnich TPH

Dalsi testovani a vyvoj se pojil s vyvojem novych pohonnych hmot. “Véda“ ohledné tuhych
pohonnych hmot raketovych motorti je velice rozsahld. V experimentalni raketové technice je
casté pouziti u konvencénich kupovanych raketovych motort stielného prachu “Black powder “.
Ten ma pomérné dobré spalovaci schopnosti, ale u vyrabénych vlastnich raketovych motort se
ptiliS nepouziva, je totiz pomérné nebezpetny, snadno se vzniti a pifi Spatné manipulaci
a nedostatecné znalosti mtize i explodovat. Jeho ptiprava je sice ekonomicka a pomérné i dost
jednoduchd, avSak potteba dlouhého, témét dokonalého promichani slozek je nezbytna, a to je

velmi zdlouhavy proces. Samotny ¢erny prach ma pomérné dobré ISP, nicméné existuje jesté

vvvvvvvvvv
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idealni pro jak zacateCniky, tak 1 bezpeCnym dobie Skalovatelnym zacatkem. Tyto tzv.
,,sacharidové® pohonné hmoty na bazi dusi¢nant jsou celkové homogenni bezpecné a pomérné
ucinné pohonné smési. Existuje nespocet sacharidovych TPH. Osobné jsem testoval

nasledujici:

65 KNOs : 35 C12H22011 — Redukeni €¢inidlo (Sacharoza)
65 KNO;j : 35 CsH1406 — Redukeni €inidlo (Sorbitol)
65 KNOs : 35 C4H1004— Redukeni ¢inidlo (Erythritol)

Celkové jsou tak sacharidova paliva vhodné pro vyuziti i vzhledem k jejich
Skalovatelnosti a flexibilit¢. Povedlo se mi taktéz pti jistych Gpravach poméra a pfimési (aditiv)

vytvofit sacharidovou TPH konkurujici vykonové chlorovym oxidantim.
Oxidanty

Nejcastéjsim tuhym okyslicovadlem vyuzivanym v experimentalni raketové technice je
definitivné dusi¢nan draselny (KNO3). Jde o dusi¢nan s vysokou zasobou kysliku a pouziva se
bézn¢ jako hnojivo pro pudu, pod obchodnimi nazvy ,ledek draselny Ci ,,sanytr. Je volné
dostupny a jeho “raketové” vyuziti je velmi ucinné. Jeho ISP se sacharézu je okolo
~120 a7z 130s a mira oxidace na jednotku hmoty ¢ini zhruba ~47%. Oproti dusi¢nanu
stabilng&jsi, a hlavné oxida¢né ti€inngjsi. Dusi¢nan draselny ma také dobré vlastnosti pfi tepelné
uprave, kde se rozdrcené krystaly dusi¢nanu pfeménuji na viskdzni hmotu, ktera po ztuhnuti

tvoti silny homogenni kus. Je pfilnavy a funguje i jako pojivo.

Jeho nevyhody jsou vyhradné v jeho hygroskopicité. Dusi¢nan draselny pojima za
urCity cas pomérn¢ dost vody zvlhkého vzduchu, coz znc¢ho tvofi méné efektivni
okyslicovadlo a pojivo, které ma tendenci se drolit. Dalsi “nevyhoda® je u pokrocilejSich
uvahach i pravé mira oxidace a ISP. V porovnani s chlorovymi oxidanty jako jsou chlore¢nan
draselny, chloristan draselny nebo chloristan amonny je v podstaté bezkonkurenéni (co se
ucinnosti tyce). Jinak jsou tyto latky siln€ Skodlivé Zivotnimu prostiedi, extrémné korozivni,

toxické a citlivé.
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KNOs3 tak pravdépodobné i v budoucnosti ziistane jako primarni okyslicovadlo mym
raketovym motortim, s vyjimkou na koncipovany motor “H-550P*, ktery vyuziva jak KNO; tak

1 dusi¢nan strontnaty, kvili jistym vyhodam.
Molarni hmotnost pohonné smési

Nejvetsi uspéchy jsem zaznamenal u sachardzy. U sacharidovych pohonnych hmot zalezi,
kolik vodiku oproti uhliku a kysliku latka obsahuje, jelikoz vodik slouzi jako spalovaci médium,
které se pti oxidaci oxida¢nim ¢inidlem (v naSem piipadé dusi¢nanem draselnym) rozklada na
vodu a oxid uhlicity. Ostatni zbytkové produkty jsou méné¢ podstatné. Pti feSeni volby vhodné

pohonné hmoty je dalezité brat v potaz, aby molekuly spalenych produkti mély co mozna

zadouci.
Rovnice spalovani sachar6zy s dusi¢nanem draselnym:

5KNO; + 3C;,H,,011 = 3K,C05 + 3KOH + 6C0O, + 11H,0 + 2N,
Dutivod nizké molarni hmotnosti 1ze vyvodit z nésledujici rovnice:

Naésledujici hodnoty jsou uplatnitelné pro TPH (KNSU).

-1
v ZRT | (P0> v
= |—— — = -
va T T T, P. ver

(1,26-1)
1,26  2x8314x 1720 ( 101325 )—1.26

— X — —————————————————

1,26 — 1 0,02418 335 000 000

\/4,84615 x 1182802,315 x 0,812 =2 157,409 m/s

Po zméné molarni hmotnosti:
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-1

y 2T | <P0> v
= — = -
[ R N VA P. vee
(1,26-1)
_ | 126 2x8314x1720 ( 101325 )—1.26
1261 0,03415 335000 000

\/4,84615 x 837 486,383 x 0,812 = 1 815,371 m/s
ve, < vey
Y.~ 1,26
M;... 0,02418 kg'mol™!
M,... 0,03415 kg'mol!
T..1720K
R... 8,314 J/mol-K
Py... 101 325 Pa
P.... 335000 000 Pa

Tim je tak dulezité brat v potaz nizkou molarni hmotnost spalovacich produktii. Vodik
je pravé proto nejidedlnéjSim spalovacim médiem, spole¢né s kyslikatymi okysli¢ovadly.

Vznikla vodni para a oxid uhli¢ity maji nizkou molarni hmotnost. U specialnéjSich hmot jako

A4

Reakce:
In+S=7ZnS+ (Q)

Molarni hmotnost sulfidu zine¢natého:

Mzps = Z(ni X M;)

[M;,(65,38) x 1] + [M(32,06) x 1)] ~ 97,44 g/mol
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Tato hodnota je pro srovnani se sacharidovymi TPH zhruba dvakrat vyssi, coz 1 z testl
mimo jiné vyplyva, Ze je tato sm€s pomérné nepouzitelnd. V programu jsem se ji také aktivné

vénoval.

Sacharidy obsahuji velké mnozstvi energie, na 1 gram sachar6zy se uvolni zhruba
16,7 kJ energie oproti sorbitolu ktery poskytuje na 1 g 11 kJ. Oproti tomu sacharidy jako jsou
piirodni cukry erythritol ¢i xylitol neobsahuji téméi zadné kalorie, tedy energii, coz bylo z testl
motorti na erythritol patrné. Sacharidy maji nejen vyhody ekonomické a Cinnostni, ale i1
mechanické. Pii karamelizaci, jak uz bylo zminéno vznikaji pevnd, dobfe obrobitelna zrna. Na
ptiklad u sorbitolu vznikd perfektni pfilnava, viskdézni, homogeni hmota, kterd se dobife misi

s dusi¢nanem draselnym.

Sorbitol mé optimalni vyuziti pfi méné vykonném spalovani s delsi a stabilngjs$i dobou
hoteni. Stabilizuje smés a dobfe se misi s aditivy. Osobné jsem aktivngji sorbitol pouzivat
v jiném projektu, 3D tisknutelnych raketovych motort, protoze sorbitol pfi spalovani nema tak

vysokou vyhtevnost jako sacharoza. Celkova entalpie systému je tak nizsi.

U motoru jsem se snazil pievazné zjistit jaké je jeho maximum co se tyka odolnosti vici

vysokym teplotam a tlaku ve spalovaci komote. Zacal jsem tak experimentovat s jinymi smesi.

Specifické formule pro zkousené tuhé pohonné hmoty:

Ox: Fu: Ad:
Chemické vzorce slozek Nézev TPH (Pomeér okyslicovadla ku redukénimu ¢inidlu a
aditiva)
KNO3 + C12H22011 KNSU 65 :35
KNO3 + CsH1406 KNSB 65 :35
KNOs + C4H1004 KNER 65:35
KNO3 + Ci2H20u + S KNSUS 52:28:20
KNO3 + Ci2H2201u + Mg BEX-1 52:28:20
KNO3 + Ci2H2201 + Mg + | BEX-2 65:18:7:10
S
KNOs3 + Ci2H2201u + Fe203 | LDBP-1 64,5:34,5:1
KNO3 + Ci2H22:011 + Fe203 | LDBP-2 65:10:1:24
+ C6H1406
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KNO3 + Ci2H2201u + Fe203 | BEX-3

49:25:1:2:23

+Mg+S
Zn+S ZNS1 50:24
Zn+S ZNS2 67,1:329

Zvyraznéné pohonné hmoty jsem navrhoval a také testoval. Cilem bylo ziskat jednu

pohonnou hmotu s del§i dobou hoteni a u druhé byl cil jediny, a to maximalni energeticka

hustota. Pracoval jsem také s volné dostupnymi a ekonomicky vyhodnymi chemikaliemi, takze

snaha potlacit cenu a zefektivnit vyrobu byla na misté. Podtrzené hmoty jsou finalni ispésné

pouzivané TPH v raketach RocketMan.

Snimky z testovani

Zdroj: Vlastni fotografie

Testovani pohonnych hmot probiha z pozorovani béhem samotného zapalu volné smeési

a nasledn¢ v raketovém motoru pro nameéteni tahu. Zajimaji mé v pribéhu vyroby TPH jeji

vlastnosti jako jsou:
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e Mechanické vlastnosti zrna
e Obrobitelnost

e Doba tuhnuti

e Prilnavost hmoty

e Soudrznost hmoty

e Pevnost

Béhem samotného spalovani mé zajima:

e Doba hoteni

e Energeticka hustota

e Teplota spalovani

e Stabilita béhem spalovani
e Emisni produkty

e Teoreticka rychlost hoteni

Nasledné¢ se rozhoduji, zdali se pohonna hmota otestuje v raketovém motoru. Po rozséhlych
zménach jsem se dostal k nékolika testiim na motorech H-530P a H-534P, kter¢ pfinesly velmi

pozitivni vysledky.

Statické testovani TPH v raketovych motorech.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Statické testy dvou raketovych motortit H-530P. Vlevo s pohonnou latkou KNSUS a vpravo
s BEX-3.

TPH KNSUS - jeji vyvoj

Zdroj: Vlastni fotografie

i )
be
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Tah motoru v [g] oproti Casu v [s]

Zdroj: Vypracovany graf ze zazehové zkousky

Ox: Fu: Ad

Chemické vzorce slozek Nézev TPH (Pomeér okyslicovadla ku redukénimu ¢inidlu a
aditiva)

KNO; + C12H22011 + S KNSUS 52:28:20

Tento staticky test mél ovéfit predeslou zkousku horizontalniho zazehu motoru. Tato
zkouska byla vSak “nelispésnd®, jelikoz motor béhem zazehu akceleroval zrampy kviili
enormnimu tahu. Pohonnou latku KNSUS jsem vyvijel za i¢elem dosazenim vyssi energetické
hustoty a celkového tahu motoru, jelikoz bych technicky limitovan. Z toho vyplyva, ze celkova
ucinnost letu rakety uz nezavisela na konstrukci samotného nosi¢e a modru, ale mohla byt
zlepsena pohonnou latkou samotnou. KNSUS pouziva upraveny pomér mezi Ox: Fu a to proto,
aby pomér nebyl uplné stechiometricky. Pti stechiometrickém poméru pozadujeme (v ramci
spalovani) uplné spaleni veskerych slozek. V raketové technice se vSak tento fakt nepouziva
a pridava se pravidlem vice paliva, pravé kvili zvyseni energetické hustoty a teploty, tedy

entalpie systému. Ta je klicovym parametrem pii urcovani vnitini energie raketového pohonu.
Vztah:
AH=U+PxV
Kde:
U... Je vnitini energie v [J]
P... Tlak systému v [Pa]
V... Objem v [m?]

Béznou hodnotou entalpie pro sacharidové raketové motory je hodnota okolo -660
kJ/mol. Zaporna je proto, jelikoz jde o exotermickou reakci, ktera emituje energii. Se snizenim
hodnoty entalpie roste energeticky obsah systému, tedy je vyssi energetickd ucinnost. Toho
u standardizovanych pohonnych hmot Ize docilit pfimési, respektive pomoci aditiv. Aditiva jsou
latky, které meéni schopnosti pohonné¢ hmoty, a to téméft jakkoliv. V raketové experimentalni
technice se zaméfuje uprava smési spise na dobu hoteni, stabilitu spalovani, zvySeni teploty

hoteni, ¢i jeji inhibici nebo zvySovani energetické hustoty. Dale mohou meénit samotné
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mechanické vlastnosti hmoty, které jsem zde jiz nékolikrat zminoval. V ptipadé KNSUS je
aditivem sira, kterd sama o sobé& sice plni funkci aditiva, ale ve specifickém poméru vici
sacharoze funguje jako katalyzator energie. Sira ma vysokou hustotu energie na jednotku
hmoty, ale Spatné se oxiduje. Je tak potfeba zapalny iniciator, coz je sachardza. Celd hmota se
tak sklada z oxidantu, reaktantu a iniciatoru. Smés hoii velice stabiln€ a rychle, emituje velké
mnozstvi vyfukovych plynt a jeji teplota (bez ohledu na adiabaticky d¢j v motoru) ¢ini okolo
2 000 K. Mechanické vlastnosti jsou ale jeji nevyhodou. Béhem vyroby se sira velmi Spatné
misi s ostatnimi latkami, jelikoz je siln€¢ hydrofobni, coz z hlediska skladovani mlZze mit
pozitivni dopad. Hygroskopicitu KNSUS jsem testoval a doba degradace na volném prostoru
je velice rychld, zhruba 40 h od ztuhnuti zrna je méfitelny pokles tahu a zvySena obtiznost
zapaleni smési. Pii tzv. “castingu® — vlévani TPH do formy, je hmota pomérné nehomogenni a
ma nizkou viskozitu. Asi nejvétsi nevyhodou je extrémné rychlé tuhnuti smési, kde v piipadé
vlévani KNSUS do H-534P je proces, na ktery je vynahrazena neceld minuta, dokud neni smés

tak tvrda, Ze ji neni mozné tvarovat.
Emisni produkty pfi spalovani:

e Uhli¢itan draselny K2CO:s

e Siran draselny K2SO4

e Oxid uhli¢ity CO:

e Voda (para) H20

e Oxid sifi¢ity SOz

e Dusik N2

Ackoliv je molarni hmotnost plynt prochazejicich hrdlem trysky vyssi nez u KNSU, je
iniciace energie tak vysoka, ze roste tlak ve spalovaci komote, coz je kliCovy parametr pfi

zvySovani tahu u raketového motoru.
KNSUS se stala silnym kandidatem na rutinni vyuziti v raketovych letech a nahrada za KNSU.

Vyroba novych 3 raketovych motort H-534P a H-534P.2 (nalevo). Motory Ciseln¢ oznaceny na
trysce budou slouzit pro vyvojové ucely testovani pohonnych hmot. Motor vpravo je stary,

vytazeny kus, ktery je extrémné zkorodovan.
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Zdroj: Vlastni fotografie

29.06.2024 — Staticka zkouska H-534P s 42 g (KNSUS)

Zdroj: Vlastni fotografie

Tato zkouska byla do data 26.02.2025 mij nejsilnéjsi test raketového motoru. Motor
vyprodukoval neuvéftitelny tah 107,91 N. Doba hoteni byla pouze 0,7 sekundy a motor po
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zkous$ce nebyl poskozen. Po testu jsem se rozhodl, ze tento motor se stane primarni pohonnou

jednotkou pro RM-2fp — pozd¢ji RM-3 a RM-4.

UZzasny zabér na zhruba jeden metr dlouhy Zhavy plamen vytokovych plynt. Béhem

testu na kamerovém zdznamu byla zaznamenana razova vina.

Zdroj: Vlastni fotografie

Parametry (TPH — KNSUS)

Maximalni Doba hofeni | Hmotnost )
Specificky Hmotnostni | Vytokova
tah (Fonax) () TPH (m) )
impuls (ISP) | pritok (1) rychlost (ve)
107,91 N 0,70 s 42 ¢
133,05 s 0,075 kg/s 1304.3 m/s
Doba
Maximalni Pracovni tlak
N ucinného Celkovy Inicidlni Kn | Maximalni
tlak (Pax) (P) )
spalovani () | impuls (s) (Kn) Kn (Kn)
3,69 Mpa 2,83 Mpa 0,69 s
54,31 N-s 102,47 166,35
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Zdroj: Vypracovany graf ze zazehové zkousky

Graf vyvoje tahu v (g) v zavislosti casu v (s). Maximalni naméfena hodnota béhem testu byla

ptes 11 000 gramu.

T
— Kn

B = o oe==1" | |
. — |
S |
,5 T \

50 /
25

0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7
Time -s

Zdroj: Vypracovany graf v OpenMotor
Pohonna hmota BEX-3 — | Bright Experiment — 3 “

Slozeni:

KNO3 + Ci2H2201;1 + Fe;O3 + | BEX-3 49:25:1:2:23
Mg+ S
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Pohonna hmota BEX-3 je tfeti, tedy vybranou TPH typu pohonné hmoty s delsi dobou
spalovani, coz mélo teoreticky zvysit i¢innost motoru a celkovy start nemél byt tak agresivni.

Tato pohonna sloz pouziva vice aditiv, oxid zelezity (Fe>Os3), magnézium (Mg) a Siru (S).

Magnézium funguje jako tzv. ,termikum®, coz je vlastnost latky zvySovat teplotu
spalovani. Tim dochazi k tepelné roztaznosti a tim tak vy$$i kompresy, coz je definovano

adiabatickym déjem.

Vztah:
P x VY = konst.
Cp
s
Kde:

y... Je Poissonova konstanta (bezrozmérna veli¢ina)
Cp... Je tepelna kapacita pii konstantim tlaku
Cy... Je tepelna kapacita pti konstantim objemu

Pravé Poissonova konstanta definuje tento termodynamicky déj, ktery je extrémné
diilezitou hodnotou v navrhovani raketovych ¢i reaktivnich motort. Magnézium pfi spalovani
iniciuje teplotu okolo 2 900 az 3 100 °C - 3170az 3 370 K. Oxid Zelezity funguje jako
retardér a spalovaci stabilizator smési. Prodluzuje a stabilizuje spalovaci schopnosti, coz je u
takto agresivni TPH vyzadujici. Sira ma stejnou podstatu jako u TPH KNSUS, tedy jako
“sekundarni* palivo — “energeticky inicidtor*. Specifické poméry smési byly urceny jak
teoreticky, tak vlastnimi kalkulacemi. Postupné jsem se dostal k valnym vysledkiim ptes

praktické zkousky.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Experimentovani s magnéziem jako aditivnim termikem ve smési.

Zdroj: Vlastni fotografie

Asi 3metrova koule zZhavych plyni s magnéziem pii vymetu smesi.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Testovani BEX-3 v motoru H-530P kde spalovaci doba dosahla 15 s. To bylo v podstaté jeste

ucinngjsi, nez byly predpoklady.

Zdroj: Vlastni fotografie

29.06.2024 — Staticka zkouska H-534P s 42 g (BEX-3)

Zdroj: Vlastni fotografie
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Analyza a specifikace dat ze zkousky:

Graf vyvoje tahu v (g) v zavislosti ¢asy v (s).
10000

0 @& o
1 15 2 25 3 3.5 B 45 5 5.5 6

Zdroj: Vypracovany graf ze zazehové zkousky

Graf vyvoje tahu v (g) v zavislosti ¢asy v (N).

150

125

100

0.2

0.4 0.6
Time - s

Zdroj: Vypracovany graf v OpenMotor

Parametry (TPH — BEX-3)

Maximalni | Doba hoteni Hmotnost
Specificky | Hmotnostni Vytokova
tah (Finax) ) TPH (m) .
impuls (ISP) | pratok (m) | rychlost (ve)
86,32 N 4,15s 42¢
134,36 s 0,061 kg/s 1314 m/s
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Doba
Maximalni | Pracovni tlak
5 ucinného Celkovy Inicidlni Kn | Maximalni
tlak (Pmax) (P)
spalovani (¢£) | impuls (Is) (Kn) Kn (Kn)
3,04 Mpa 2,44 Mpa 0,84 s
49,13 N's 102,47 166,37

Test BEX-3 osvédcil, ze je mozné z motoru ziskat jesté vyssi ISP a navysit dobu
spalovani. BEX-3 je narozdil od KNSUS ma mechanicky ptivétivéjsi zrmo, 1épe se s nim
pracuje a tvaruje. TPH neni tolik nidchylna na hygroskopicitu kvili aditivim. Problém je ale
v ucelu samotném, pii spalovani se teplota ve spalovaci komote dostdva na opravdu extrémni
hodnoty, a to az nad 3 000 °C. Po $irsi analyze Ize zaznamenat geometrické zmény v (oceloveé)
trysce a znaky Zzihani plast¢ spalovaci komory. Tepelnd deformace je =z hlediska
znuvupouzitelnosti pomérné problematickd, takze BEX-3 se kvili tomuto faktoru nestala

primarni pohonnou hmotou.

Oba motory tésné pied zazehem.
" i) ! B P Hha

Zdroj: Vlastni fotografie
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Motory po zazehu.

Program vyvoje vlastniho raketového motoru byl jesté rozsdhlejsi, avSak pro ucely
tohoto dokumentu jsou data o vyvoji motoru H-534P a pohonnych hmot KNSUS a BEX-3
dostacujici. Timto vyzkumem a vyvojem mohl dojit k zalétavani a testovani prvnich raket

,,RocketMan*.
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7. Raketa RocketMan ONE ug (RM-1u)

Zdroj: Vlastni fotografie

Parametry rakety

Predpokladané Doba letu (t) Hmotnost Raketovy Centrum Maximalni
apogeum (ha) 7 (m) motor s TPH | tlakovych sil | rychlost
(CP) (Vmax)

H-534P

~200 m ~15 s 0,407 kg (LDBP-2) 201 mm 214 km/h
(KNSU)

ﬁi’;ﬁi‘z Délka nosice ;/r?gls;r rupu | CElkOVY Stabilita TSt

| impuls (Is cal CG
) 0 ) puls (1) | (cal) (CG)
264 m/s? 328 mm 33 mm 52,22 N's -1,27 cal 243 mm

Tyto hodnoty byly velice teoretické, jelikoZz jsme nebyli tolik obezndmeni o teorii
konstrukci raket. Tyto znalosti jsme pozdéji ziskali pomoci praktickych zkusenosti, pozorovani

a ucenim se této discipliny.
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Let ¢islo 1 — RM ONE 25.02.2024

Raketa se kratce postartu t - 4s

dostala na sklon 90° od vertikalniho startu s idealnim 0°

nasazenim. Tzv. termin “Rocket dancing” - znamena, Ze raketa se

~ béhem letu destabilizuje kvuli riznym divodim, at’ uz

nespravnym vektorem tahu, aerodynamicky ¢i Cisté
mechanicky. Tyto rakety nebyly strojové designovany, a

2%

vypocitané. Piesto se pokracovalo v zalétavani RM-1ug.

Celkova prace motoru byla zna¢né nestabilni.
Pravdépodobné kvili delsimu skladovani TPH
v zasobniku  motoru  zplsobily  degradaci a
hygroskopicitu smési, kterd nasledné¢ spalovala
v neperiodickych cyklech. Tah motoru pochopitelné
souvisi se stabilitou rakety, a to kvili zrychleni. Tim

vyssi je rychlost rakety, tim dochézi k vys$simu nartstu

aerodynamickych sil, které pisobi na aerodynamické prvky (statické stabilizatory).
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Diky chovani rakety — netizené rotaci doslo k dal$im konstrukénim zménam, které vSak

nebyli tak velké.

Diisledek rotace byl nerovnomérny tah motoru a nestabilni samotna konstrukce.

Let ¢islo 2 — RM ONE 03.03.2024

U druhé letové zkousky RM ONEug se stala
velice neobvykla anomadlie. Raketovy motor se pfi
“startovani tak intenzivné akceleroval, Ze defacto
vypadl z motorového adaptéru rakety. To bylo
zpusobeno piedanim kinetické energie druhému
télesu (raket¢), jelikoz motor nebyl v adaptéru
dostate¢né¢ upevnén. Adaptér pro motor funguje
jednoduse pouze o tlakovém spoji mezi valcem
motoru a valcem adaptéru, kde by spravné meéla byt
minimalni tolerance stén. V tomto piipadé nemél
tepelné izolujici papir dostatecny primér stény, a tak
motor predal vlastni kinetickou energii raketé pies

uchytku motoru v adaptéru.

Raketa byla kompletné¢ zni¢ena a motor ktery
byl pouzit zminulého letu i zletu Strike-5, tedy

ttikrat, se uz nepovedlo nikdy najit.
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Fotografie vlevo — iZzasny pohled na spirdlovitou trajektorii postupné stabilizujici se ho motoru.

Tato raketa byla doposud tvofena stale pomoci 3D tisku a lepenych spojt. Jako material
jsme vyuzivali PLA, coz se tomto letu ukazalo jako velice nedurabilni materidl. Dalsi RM

ONEug byla zhotovena cel4 z materidlu PETG a jeji konus z PLA.

Let ¢islo 3 — RM ONE 10.03.2024

Zdroj: Vlastni fotografie

Raketa se po t~1,2 sec. Destabilizovala na horizontalni polohu, co bylo vSak zajimavé,
bylo to, ze se zpatky vratila do pomémné “stabilni“ polohy. Problému bylo vice, nejen ze
samotna konstrukce byla opravdu stabilizacné nekorektni ale i samotny motor nepracoval
spravné. Jak 1ze vidét na snimcich, ze spoji mezi tryskou a spalovaci komorou doslo k zhruba
30 az 50 % ubytku energie, kvili nedostatecné tésnosti z opotiebeni motoru. Kvili tomuto

faktoru se tak ménil tahovy vektor, ¢imz posililo chaoti¢nost a nestabilitu letu.

Tento start byl ale nejvice stabilni, raketa nebyla kompletn¢ zniCena a tim se tak material
PETG znacné osvedcil. Také raketa dosahla nejvyssi vysky, avSak potfad velmi nizké, zhruba

okolo 30 az 40 metru.

Samoziejmé bylo nutno celou raketu pie rekonstruovat z divodi nestability letu

samotného.

Stabilita se u raket fesi nékolika zptlisoby, v experimentalni raketové technice se stabilita
fesi bud’ mechanickou stabilitou, coz je feSeno na piiklad u “rachejtli* — pyrotechnickych raket
pomoci stabilizacni ty¢e. Obecné jednoducha a vysoce u¢innd metoda je aerodynamicka, a to
pomoci statickych stabilizatorl, jejichz geometrie, profil, poCet ¢i tvar ovliviluje spousta

letovych faktordt. RM ONE ug pouziva tzv. trapzoidni stabilizator a to 4. Dal§i metody jsou
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komplikovanéj$i, jako je aktivni fizeni letu rakety pomoci fizenych kormidlem letovym
pocitacem, vektorovani tahu motoru, gyroskopicky ¢i samovolnou rotaci celého nosice.

Zakladni parametr, ktery je tieba znat pro urCovani statické stability letu rakety, je rozdil mezi

2%

experimentalne.
Vztah pro CG:
cC - 2 (m;x;)
xm;
Kde:

m;... Je hmotnost dané komponenty
X;... Je vzdalenost daného komponentu od referen¢niho bodu

Vztah pro normalové sily stabilizatora:

of = 4><n><(%)2

n

2><l)2

1+ 1+(—C0+Ce

Kde:

[... Je délka stfedniho akordu
Ce... Je koncova délka

Co..- Je kotenova délka

d... Je primér trupu

s... Je plocha stabilizatoru
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Zdroj: Vlastni fotografie

Snimek vlevo — M¢é prvni pozorovani razovych diamantt pii startu rakety, jesté pfed dosazenim

maximalniho tlaku ve spalovaci komote motor pracoval spravng.

Snimek vpravo — Raketa se okamzZité vraci zpét do vertikalni polohy.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Porovnani velikosti motoru vii¢i raketé. Po vSech netspésnych letech projekt prosel

predesignovanim na raketu RM-2.
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8. Raketa RocketMan-2

Piivodni plany na design RM-2 pomoci programu OpenRocket.

118,90
22,00 8,38
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m
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30,00 i i

98,50 14,90 22,0021,72
S
122,00 93,00 239,00
454,00
Zdroj: Vlastni screenshot z programu Inventor DWG
,// /;

Zdroj: Vlastni screenshot z programu OpenRocket

Finélni design — Stejny material (PLA) a vyrobni metoda 3D tisku.
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Zdroj: Vlastni screenshot z programu Inventor DWG
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Raketa stdle méla pouzivat raketovy motor H-534P a taktéz byla koncipovana pro
raketovy motor D-12 11 od spole¢nosti Estes.

Cilem bylo kompenzovat jak nedostatky u RM ONE ug, tak dosdhnout lepsich vysledkii béhem
letu tak i1 zjednoduseni vyroby.

Zdroj: Vlastni fotografie

Parametry rakety:
Ptedpokladané Hmotnost Raketovy Centrum Maximalni
Doba letu (ty)
apogeum (ha) (m) motor s TPH | tlakovych sil | rychlost
(CP) (Vmax)
H-534P
362 32 0,268 k
m > g (KNSU) 532 mm 353 km/h
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Maximalni Vnéjsi

Délka nosice
akcelerace " pramér trupu | Celkovy Stabilita Teziste
(amax) (D) impuls (Is) | (cal) (CG)
182 m/s? 674 mm 32,5 mm

52,22 N's 2,75 cal 443 mm

Ptredpokladana letova kiivka — grafy Predpokladané nadmoiské vysky, svislé rychlosti a svislé

rychlosti oproti Casu.

S raketovym motorem H-534P

Simulation 5
Vertikalni pohyb vs. cas

oru

Naraz do zeme
=
3

T

W
8
]
©
e
= w
e <
H @
n 0 o
w150 ~
-
:é 70 ?5-
126 =
. B0
5 =l
£ 100 50
£
T “
= 30
50
20
25 ©
o 0
26 -10
20
50
a0
75 -
0 1 2 3 4 5 [ 7 8 [ 1 1 12 13 14 5 18 7 18
Cas (s)

— Nadmorskd vigka (m) — Svisla rychlost (mJs) — Svis|é zrychleni (mis?)

Zdroj: Vlastni screenshot z programu OpenRocket
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S raketovym motorem D-12-7

Simulation 8
Vertikalni pohyb vs. cas

106

100

Naraz do zeme

Nadmorska vyska; Svisld rychlost; Svislé zrychleni

oo 05 10 15 20 25 3.0 35 40 45 50 65 80 85 7.0 75 80 85 8.0 85 100
Cas (s)

— Nadmaorska vy$ka (m) — Svisla rychlost (mis) — Svis|é zrychleni (mis?)

Zdroj: Vlastni screenshot z programu OpenRocket

Systém znuvupouZitelnosti

Systém znovupouziti rakety jsme navrhovali tak, aby nepouzival zddné elektrické ani
aerodynamické komponenty. To vSe kviili Gi¢innosti a jednoduchosti. Vytvofili jsme tak systém
disponujici pyrotechnickou slozi. Pyrotechnické systémy zachrany rakety, respektive vymetu
sloze pro vystieleni zatky ¢i pistu s paddkem jsou velice oblibené u konvenénich kupovanych
raketovych motort. Motory jsou designovany tak, ze vyuzivaji nejdiive pochopiteln¢ pohonnou
smés. Jakmile se spali, zazehne se brzdici sloz, ktera hoti urcity cas, dokud se nedostane
k vymetné slozi. Takovyto design musi byt velice piesny, aby spravné a bezpecné fungoval. U
RM-2 se jsme nejdiive chtéli GspéSny stabilni let s motorem H-534P a nasledné systém
integrovat. Uz v obdobi RM ONE jsme tento systém méli v planu aplikovat pravé tam a také

jsme jej testovali. Z divoda problémt jsme jej vSak adaptovali na dalsi nosice.

Jako vymetnou sloz jsme chtéli pouzivat misto klasicky vyuzivaného stfelného prachu,

smés zinku a siry, kterou jsme zde uz zminovali.

V tomto konceptu mél mit raketovy motor H-534P vyvrtanou diru v jeho zadi, ktera se
napojovala zépalnici k pyrotechnické slozi, kterd byla umisténa v toroidnim tvaru. Po vyhoteni
motoru se tak zazehla zapalnice a po zhruba 4 s zapalila vymetnou sloz a vypustila padak

pomoci vyprodukovanych plynt.
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Zdroj: Vlastni fotografie

Tento systém se do testovaciho a praktického vyvojového obdobi dostal az béhem
vyvoje dalsi rakety. Kvili problémiim s konstrukci a motory u RM-2 se od myslenky integrace

systému do RM-2 opustilo.

Snimky z testovani pro RM ONE s raketovym motorem H-530P. Zkouska prob¢hla

uspésné a systém fungoval.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Let ¢islo 1 — RM-2 29.03.2024

2%

rakety a staticky ji testovat, zdali je jeji orientace stabilni.

Teoretickou stabilitu rakety jsme zde popisovali, urcuje se dle kalkulaci ¢i spiSe strojove

2%

— programem. Prakticky je u leh¢ich a menSich raket idealni najit t€zisté jako stabilni bod celé
se okolo jejiho trupu ¢i jinak (pevn€) piipoji lano o délce nejméné 3ndsobné délky rakety. Na
otevieném prostoru pfivdzanou raketou rotujete kolem pevného bodu (pravdépodobné vasi
ruky). Odstiediva sila raketu ustted’'uje v optiméalni vzdalenosti a rovin€. Diky kruhové rychlosti
rakety dokazete simulovat to, jak se raketa ve skutecnosti bude chovat za letu a ptipadné miizete
Mira stability se vSak urcuje tzv. kalibrem, coZ je vzdalenost mezi témito body urcovana
prumérem trupu rakety. Pokud je CG a CP pro ptiklad od sebe vzdaleno 50 mm a priimér trupu
je 25 mm, pak ma raketa stabilitu 2 kalibry. Pokud by situace byla opac¢na, tedy CP by bylo pted

CG, pak hovotime o zéporném kalibru, coz je destabiliza¢ni faktor.
Vztah:

_dep —deg
cal. = ———

Zdroj: Vlastni fotografie
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Tato nestabilita tentokrat nebyla zavinéna samotnou konstrukci, ale problémem
v tésnéni spojii motoru, ktery vytvarel opét kolmy vektor tahu proti vertikdlnimu spravnému

sméru rakety. Raketa béhem akcelerace silné rotovala a v podstaté “se rozsypala“ béhem letu.

Zdroj: Vlastni fotografie

Dalsi zaznamy vlevo ukazuji, Ze po odml¢eni motoru se snazila raketa vice stabilizovat.

Obrazek vpravo je snimek ze zaznamu letu rakety, kde raketa je vzdaleny bod, ktery ma

2%

Let ¢islo 2 — RM-2 Demo 29.03.2024

Problémti u motoru H-534P jsem se rozhodl, ze bych mohl jednu z finiSovanych raket
otestovat na raketovém motoru D-12-7, ktery jsem mél ve skladu z byvalych start. Cilem tak
bylo touto myslenkou vypozorovat ¢i je sama konstrukce stabilni a zdali nema zadné letové
potize s jistotou funkcnosti motoru. Proto tato raketa byla oznafena jako “Demo* —

demonstrator.

Raketa RM-2 byla tvofena tak, aby byla jesté konstrukéné jednodussi. Kvuli flexibilité
vyroby 3D tisku a jeji rychlosti a pfesnosti jsem mohl tisknout spoustu raket. Z divodi
problémii u motoru H-534P jsem se rozhodl, Ze bych mohl jednu z finiSovanych raket otestovat
na raketovém motoru D-12-7, ktery jsem mél ve skladu z byvalych startti. Cilem tak bylo touto
myslenkou vypozorovat ¢i je sama konstrukce stabilni a zdali nemd Zadné letové potize

s jistotou funkénosti motoru. Proto tato raketa byla oznacena jako “Demo* — demonstrdator.
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Zdroj: Vlastni fotografie

Byl to prvni kompletné uspésny let rakety. Raketa doséhla pravdépodobné vysky okolo
100 m nad zemi, kde po klesani z apogea letu aktivoval motor sloz a raketa se oddélila do
nékolika kust. Tyto kusy se povedlo najit a ur¢ité komponenty $lo pouzit s novymi pro dalsi

start, tentokrat s motorem H-534P.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Snimek vpravo — vymet sloze z motoru D-12-7. Raketa letéla velice stabiln¢ a nem¢la

tendence destabilizovani.
Let ¢islo 3 — RM-2 31.03.2024

U tohoto pokusu o start raketa pouzivala prvni segment od minulé rakety. Problém byl
opét v nefunk¢nosti motoru, ktery jsem nasledné podrobil testu statického zazehu abych po
jistych tpravach v diln€ zjistil, jestli 1ze motor dale vyuzivat. Na snimku jde vidét, ze motor ma

v mistech Sroubovych spoji velké ztraty, které Cinily na tahovych ztratach az o polovinu tahu

méng. Také se kviili nevyrovnani vektorovych — tahovych sil prevratil z testovaci rampy

Zdroj: Vlastni fotografie
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Raketa se ihned béhem “letu* kompletné znicila na malé kousky
a nebylo mozné nic pouzit znovu. Z divodi testovani adaptace

konstrukce pro paddkovy systém a paddk samotny az pies

konstrukéni a motorové komplikace jsme se rozhodli, ze typ
rakety RM-“2“ ukonfime, a tak raketa projde znovu
“rekonstrukci. Posledni vytvotené kusy jsem podrobil pokustim

o start na motorech H-530P s TPH KNSUS, viz. Snimky.

Zdroj: Vlastni fotografie

Po pokusu o start vznikl nad oblasti velmi zajimavy jev, pravdépodobné §lo o jakousi malou

inverzi.

Pojmenoval jsem tento jev — ,,Raketova inverze®, zni to skvéle.

Zdroj: Vlastni fotografie

Projekt rakety RM-2 byl ukoncen a zacala se vyvijet nova raketa RM-2fp, pozd¢ji na RM-3 —
,,RocketMan-3*
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9. Raketa RocketMan-2fp

Konstrukce vychazela pochopitelné z minulych raket jak materidlové, tak mechanicky.
Kladl se diraz na vétsi durabilitu spoji, vysSi aerodynamicnost, pevnost konstrukce
a kompatibilitu pro padak a budouci systém znuvupouzitelnosti — pyrotechnicky jiz popisovany
systém. Tento systém vysazeni padaku se taktéz v této raketé né¢kolikrat testoval jak pozemné,
tak byly i realizovany pokusy, kde raketa méla osveédCit systém za letu. Raketovy motor
pouzivala H-534P a H-534P.2 s prodlouzenou spalovaci komorou. RM-21p — full power, méla
byt vyvojova neznovupouzitelnd verze pro budouci rakety RM-3, na kterych mély byt uz jen

drobné upravy. Raketa taktéz vyuzivala tzv. hmotnosti demonstracni zatéz, pro simulovani

podminek letd s paddkem a ndkladem.

ROCKET MAN - TWO full power

i 254,00

219,00

264,22

Y
[ S I

L

23,00

B46,00

175,00 67,00

Zdroj: Vlastni screenshot z programu Inventor DWG

Simulation 3

Vertikalni pohyb vs. cas

Nadmorska vyska; Svisla rychlost
-
o o o o o o o L)

)
G

ni motoru

/yhore

@ =

Ejection chary

zeme, Konec simulace

Naraz do
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Zdroj: Vlastni screenshot z programu OpenRocket
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Zdroj: Vlastni fotografie




Parametry rakety:

Ptredpokladané Hmotnost Raketovy Centrum Maximalni
Doba letu () .
apogeum (ha) (m) motor s TPH | tlakovych sil | rychlost
(CP) (Vmax)
H-534P
138 m 20s 0,675 kg H-534P.2 566 mm 183,6 km/h
(KNSU)
Maximalni Vnéjsi
Délka nosice
akcelerace " pramér trupu | Celkovy Stabilita Teziste
(amax) (D) impuls (Is) | (cal) (CG)
96,7 m/s* 753 mm 46 mm
52,22 N-s 3,2 cal 418 mm

Let ¢islo 1 — RM-2fp 06.05.2024

Prvni pokus o let rakety RM-2fp byl kompletné uspésny. Raketa letéla vysoce stabilné

a dosahla teoretické cilové vysky. Letova trajektorie byla téméf dokonalou parabolou
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Zdroj: Vlastni fotografie




a navratova rychlost rakety dosahla okolo 300 kh/h, kde se nasledn¢ planované dopadem

znicila. Motor taktéZ fungoval spravné a nezaznamenal zadné ztraty na tahu.

Zdroj: Vlastni fotografie

Raketu bylo mozné kviili dobrému zabarveni a oblacnosti po celou dobu pomérné dobte
sledovat. Diky tomu se mohly provést dalsi vypocty o specifikacich mechaniky letu této rakety
jako je doba letu, apogeum, okruh dopadu, rychlostni zmény, chovani v prostoru ¢i ptetizeni
rakety. Pfetizeni RM-2fp dosahovalo az 9,8 g. Pretizeni rakety zjistite pomoci jednoduchého

vztahu:

_ Qmax

Kde:
Apmax--- J€ maximalni akcelerace rakety [m/s?]
Apogeum

Raketa dosahovala stability 3,2 calibru, coz je opravdu vysoka hodnota pro dobie
pozorovatelny a predikovatelny let. Apogeum letu dosahovalo 130 az 140 m nad zemi.
Apogeum letu je pomérn¢ komplikovanym bodem, jak jej zjistit. Obvykle se urcuje pomoci
programu, avSak lze vypocitat teoretickou hodnotu, kam se raketa mtiize zhruba dostat. Tento

vypocet se provadi upravenou Tsilkovskyho rovnici.
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2
my
(Isp X g X ln( f))

29

hy =

Kde:

m...Je pocatecni hmotnost s pohonnymi hmotami [kg]
mg...Je findlni hmotnost bez pohonnych hmot [kg]
g...Je konstanta gravitaéniho zrychleni [m/s’]

Isp...Je specificky impuls [s]

Dalsi vztahem lze taktéz urcit teoreticky apogeum z piipadnych namétfenych dat z oblasti

nadmoiské vysky.

Kde:

VT...Je rychlost propadnuti teploty [0,0065 K/m]
T,...Je teplota v nulové vysce [K]

P...Je tlak v nadmoftské vysce [Pa]

Py...Je tlak v nulové nadmoftské vysce [Pa]

R...Je plynova konstanta pro vzduch [287,05] / kg-K]

Tento vztah je sice pfesnéjsi ale je potfeba mit k dispozici vystupni data, ktera byla
namétena z letu. Dle zékladnich kinematickych rovnici 1ze vyvodit vztah (bez zapocitani

odporu):
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a’® x t?

a
~ 2
hq x (t) +2><g

2
Kde:
a... Je primérna akcelerace rakety pii svislém letu [m/s?]
t... Je ¢as letu do bodu vypnuti motoru [s]
Vyvoj navratového systému

Raketa pti dopadu — Zadny komponent se funkéné nezachoval. Aerodynamicka Spicka

byla v asi 30 cm zapichnutd v zemi.

Zdroj: Vlastni fotografie

RM-2fp se méla neznovupouzitelnym zalétdvacim demonstratorem. Raketa
pokracovala v testovacich letech, kde jsme realizovali nésledujici 2 zkousky s pyrotechnickym
vysazenim paddku. Princip defacto funguje na bazi pyrotechnického casovace. Také bylo
zahajeno nékolik pozemnich pokust ¢i vyhozeni padaku z letadla se zdvazim, aby bylo mozné

sledovat jak se padak béhem sestupu chova.
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Zdroj: Vlastni fotografie

Pozemni testovani vymetu sloZe pyrotechnickym ¢asovac¢em. Na ramp¢ jsem otestoval
celkem 10 vystieleni padaku, kde jsem postupné snizoval mnozstvi smési Zn + S. Prvni testy
byli velmi destruktivni, a tak bylo z dlouhodobého hlediska komplikované systém zkouSet na
adaptovaném nosici RM-21p, ktery byl ptivodné designovan na jiné konstrukce raket. Posledni

testy se vsak dostaly do GspéSného vymetu smesi s paddkem.

Dalsi zkousky byly ohledné padaku — jeho kompatibilité ke konstrukci, tepelna odolnost
vuci vymetu rozbusky a jeho brzdici vlastnosti. Nejdiive jsme padak nékolikrat svrhli z vySe
budov, avsak asi jen 30 m nad zemi, coz je pro simulaci pfistani se zadvazim podstatn¢ nizko.
Rozhodli jsme se tak padék upevnit na RC letadlo, kde jej servo v ndmi stanovené vysce
uvolnilo a spustilo s malym zavazim. Sledovali jsme tak jeho sestupovou rychlost, okruh

dopadu a rotaci. Padak byl tvofen z paddkoviny o plose 631 cm?.

Str. 71




Zdroj: Vlastni fotografie

Systém i s paddkem byl pfipraven vcetné rakety. Zjednoduseny diagram pyro-casovace:

F1

[ g

Zdroj: Vlastni fotografie
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Let ¢islo 2 — RM-2fp 19.05.2024

Tento pokusny let byl kompletnim netspéchem. Vymetna smés kratce po startu
explodovala v trupu rakety a taktéz byl s ni zniCena ne jenom raketa, ale i raketovy motor.
Jediné, co “ptizilo®, byl padék, jelikoz byl velmi dikladné chranén proti tepelnou ochranou.

Z celé sestavy se nezachovalo téméf nic.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Zdroj: Vlastni fotografie

Let ¢islo 3 — RM-2fp 01.07.2024

Po zhruba dvou mésicich nové vyroby motoru a jedné pfipravené rakety s nékolika
dalSimi pozemnimi testy byl absolvovan posledni, pokud otestovani pyro-Casovace za letu.
Mnozstvi smési se stale snizovalo, predevsim kvili bezpecnosti, aby v ptipadé exploze byla
raketa zachovana nebyla kompletné zni¢ena. Mnozstvi smési vSak lze stanovit pomoci

nasledujicich vztahti:

Tlak, ktery bude plisobit na separovanou ¢ast konstrukce:

F

P=—0
”X(f)

Kde:
D...Je pramér trupu rakety

F...Je plisobena sila

Vztah pro mnozstvi rozbusky v komote pro vymet smési:
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_ PxV
Rznis XT X g

m

Kde:
P... Je tlak plisobeny na separovoanou cast konstrukce [Pa]

V...Je objem komory, ve které se uvolni plyny smési [m?]
Rc...Je plynova konstanta pro specifickou smés [%]

T..Je teplota hotici smési [K]

Zdroj: Vlastni fotografie

Raketa z neznamych diivodua pfi zapéleni zapalnice explodovala na rampé — vymetna
smé&s uvnitf trupu. Také se neocekdvané nezapalil raketovy motor, takze urcité kusy ztistaly na
misté pohromadé. Po téchto n¢kolika zdlouhavych neuspésnych pokusech jsme se rozhodli
navrhnou zcela odlisny, vice bezpecny a dobte testovatelny elektricky systém. Pyrotechnika je
problematickd ptfevazné v tom, jak je nebezpecnd a ze jeji testovani vyzaduje i destruktivni

zkousky, coz u elektroniky nemusite brat v potaz (zalezi jaky systém navrhujete).
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Raketa RM-2fp tak byla odstavena a jeji konstrukce se lehce upravila pro nadchazejici
raketu, planované bez opakovatelného pouziti €ili bez zachranného systému uvnitt. Raketa RM-

3 (RocketMan — 3).

vvvvvv

neuspesné. Zvyseni frekvence uspesnych letl raket ptineslo spousty novych znalosti a okolnosti

pro lepsi a inovativnéj$i konstrukei raket do budoucna.

Piehled startt raket RocketMan 2024 az 2025.
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Raketa Datum startu Status
RM-ONE 10.01.2024 Neuspéch
RM-1u 25.02.2024 Neuspéch
RM-1u 03.03.2024 Neuspéch
RM-1u 10.03.2024 Castedna usp&snost
RM-2 29.03.2024 Neuspéch
RM-2. Demo 30.03.2024 Uspéch
RM-2 31.03.2024 Neuspéch
RM-2.fp 06.05.2024 Uspéch
RM-2.fp 19.05.2024 Neuspéch
RM-2.p 01.07.2024 Neuspéch
Raketa Datum startu Status
RM-3 20.07.2024 Uspéch
RM-3 22.07.2024 Uspéch
RM-3.exp 28.08.2024 Neuspéch
RM-3u 29.08.2024 Uspéch
RM-3u 01.09.2024 Uspéch
RM-3u 01.11.2024 Neuspéch
RM-3u 26.12.2024 Uspéch
RM-3u 08.03.2025 Uspéch




Jedna z hlavnich motivaci vytvoieni verze bez systému zachrany bylo nejen zvysit pocet
starti ale zkouSet rizné aspekty na raketé, jako na ptiklad byly povrchové Upravy — lesténi
riznych komponentl. Zbarveni raket — sledovani viditelnosti pii letu a volného padu. Pozdéji

taktéz separované lepené stabilizatory ¢i rizné experimentovani s konstrukci samotnou.

Avsak primarnim aspektem bylo testovani u¢innosti rtiznych pohonnych hmot v motoru
H-534P za letu raket. Z listh dokumentu jsme si popisovali vyvijené TPH pro zlepSeni
vykonovych schopnosti motoru, takze ve vysledku leti raket. To jak a jestli budou pohonné

efektivni v letovém nasazeni se mohlo demonstrovat pravé u raket RM-3.

RM-3 tak byla podrobena témto testiim, kde jsme chtéli taktéz otestovat let s motorem
nabitym smési (Zn + S). Vzhledem k vyvojovym problémim u této hmoty k tomu nikdy

nedoslo, a tak jsem tuto ¢ast vyvoje ani nezakomponoval do této prace.

Z letovych znalosti, vysledkl a sledovani jsme tak mohli brat v potaz urcité konstrukcni
zmény. Mohli jsme 1épe vychazet u nadchéazejiciho vyvoje rakety RM-4, kterd z 90 % vychazi
z RM-3.
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10.
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Raketa RocketMan-3

Zdroj: Vlastni fotografie




Parametry rakety:

Ptredpokladané Hmotnost Raketovy Centrum Maximalni
Doba letu () .
apogeum (ha) (m) motor s TPH | tlakovych sil | rychlost
(CP) (Vmax)
H-534P
150 m 16s 0,635 kg (KNSUS) 566 mm 193,3 km/h
(BEX-3)
Maximalni Vnéjsi
Délka nosice
akcelerace " pramér trupu | Celkovy Stabilita Teziste
(amax) (D) impuls (Is) | (cal) (CG)
102 m/s? 753 mm 46 mm
52,22 N-s 2,97 cal 429 mm

Let ¢islo 1 — RM-3 20.07.2024

Cilem prvniho letu RM-3 bylo otestovat pohonnou hmotu (KNSUS), kvili jejimu

Zdroj: Vlastni fotografie

nadmérmému vykonu v raketovém motoru H-534P.

Po testem v projektu SOLIDERS se motor osvédcil jako flexibilni, takze bylo mozné vyuzivat

rtizné typy pohonnych hmot. Béhem letu motor pracoval spravné a dostal raketu dle pozorovani
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do vysky okolo ~ 150 m nad povrchem. Raketa pouzivala v pfedni konické Casti uvniti zatcz,
ktera méla demonstrovat piipadny naklad, ktery vazil 247 gramt, jako maximdlni letova
hmotnost. Maximalni nakladova hmotnost je kliCovy parametr pro ucinny let rakety i ptestoze
nese naklad. Tzv. ,, Thrust to Weight Ratio* — je pomér mezi tahem motoru a celkovou hmotnosti

nosice.

Pocita se pomoci nasledujiciho vztahu:

gxxm

Kde:

F... Je sila raketového motoru [N]

Y. im... Je soucet vSech hmotnosti nosi¢e (Motor, TPH, raketa, naklad) [kg]

TWR... Je bezrozmérna veli¢ina udavajici ,,kolikrat je tah vyssi, nez hmotnost rakety*.

V ptipadé¢ RM-3:

m; = Mpakiad T Mrpr + Mmotor T Mionstrukce

IR
=

m; =0,924 kg

-
||M.;>
=

TWR = % =10,4
gx0924
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Fotodokumentace z letu.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Po volném padu rakety byla cela sestava kompletné (planovanég) zni¢ena. Motor se vSak

povedlo zachovat.

Let ¢islo 2 — RM-3 22.07.2024

W 5 LN

< e

Zoj: astni fotografie

Dalsi start se zabyval testem letu RM-3 s TPH (BEX-3). Ta ma vyssi specificky impuls
nez KNSU a KNSUS, avSak to neni pfima zaminka k navySeni apogea letu. Let byl taktéz
uspésny, raketa vSak dosahla niz§iho apogea nez predtim, coz bylo ocekavané. Raketé se také

velmi nepatrné zhorSila stabilita kvili nizsi akceleraci.

Zdroj: Vlastni fotografie

Pfi dopadu rakety na zem dochazi k tomu, Ze se motor doslova protrhne ptepazkou do

ptid¢ rakety.
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Zdroj: Vlastni fotografie

Z fotodokumentace ze startu Ize pozorovat velmi jasny sloupec hoticich plyni, ktery je

velice zajimavy jeho celkovou strukturou.

Spalujici se material trysky - Zelezo, Zhavé plyny siry a magnézia smichané
uhlik a ostatni slozeni oceli. Teplota s uhlikem. Teplota cini okolo 1000°C.
okolo 500°C.

-

/

AP

Teplota protékajici tryskou spaluje
material trysky.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Zhavé plyny siry a magnézia. Teplota
muzZe dosahovat okolo 1500°C.




BEX-3 dosahuje teploty ve spalovaci komoie okolo 2 500 az 3 000°C. To je natolik
vysoka teplota, Ze 1 pfi celkové dobé spalovani okolo 1 s zvladne teplota spalovat samotny
material trysky. Cerny, relativné chladny sloupec, co pozorujeme hned za vytokovou &asti
trysky je spalujici se ocel z hrdla a vtokové ¢asti trysky. Po rozebrani motoru po letu bylo mozné
sledovat velké geometrické zmény na vtokové Casti trysky raketového motoru, kde byl zkratka
ubrany zzihavy material. Néco podobného bylo mozné sledovat u starti raket Satrun V pfi
spalovani motortt Rocketdyne F-1, kde vyfukové plyny ménily index lomu v disledku
rozdilnosti hustoty vyfukovych plynti unikajicich z trysky a v okoli atmosféry. Velky faktor

taktéz hralo spalovani sazi a “odpadnich* produktl v trysce. Viz. obrazek:

Zdroj: https://www.quora.com/What-is-the-strange-dark-gas-layer-closest-to-the-exhaust-

nozzle-on-NASAs-Saturn-V-Moon-launch-vehicles-first-stage-Rocketdyne-F-1-liquid-

engines
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Fotodokumentace z letu.
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Zdroj: Vlastni fotografie




11. Raketa RocketMan 3 ug (RM-3u)

a2

Dalsi tipravy byly ohledné snizovani stability v rdmci t€zisté (Ubytku hmotnosti) na ukor
zvysSeni rychlosti. Témito malymi Gpravami se raketa vSak dostala mnohem vySe nez kdy

piedtim. Inovace je znacena jako “u*“ — RM-3upgrade.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Parametry rakety:

Ptredpokladané Hmotnost Raketovy Centrum Maximalni
Doba letu () ‘
apogeum (ha) (m) motor s TPH | tlakovych sil | rychlost
(CP) (Vmax)
H-534P
300az400m |35s 0,435 kg (KNSUS) 566 mm 356,4 km/h
(BEX-3)
Maximalni Vnéjsi
Délka nosice . '
akcelerace " pramér trupu | Celkovy Stabilita Teziste
(amax) (D) impuls (Is) (cal) (CG)
135 m/s? 753 mm 46 mm
52,22 N-s 1,43 cal 500 mm
Graf letu RM-3u — Vyvoj vysky, svislé rychlosti, akcelerace oproti casu
Simulation 5
Vertikalni pohyb vs. cas
400 - 5 @ = C
85 7 4225
3751 =3 s :
2 2515 S ]
S 300 2 2 gze
£ 5] 32 o S
E 250 1?3 4 150 2
i’_ ;zz IL% £125 %
x 175 i"ﬁf {100 2
2 150115 3 =
v 125 { 4 475 =
% 10013 =
E 75 » 50
50
E o 25
0 1 0
-25
0.0 25 50 75 10,0 125 15,0 175 200 225 250 275 300 325 350
Cas (s)
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— Nadmorska vySka (m) — Svisla rychlost (m/s)

Svislé zrychleni (m/s?)

Zdroj: Vlastni screenshot z programu OpenRocket




Graf pozice vychodné od startu v metrech

Simulation 10
Viastni
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Zdroj: Vlastni screenshot z programu OpenRocket
Zajimavé je, ze se program mylil (pouze) o 11 metrt mista dopadu!

Let ¢islo 1 — RM-3u 29.08.2024

Zdroj: Vlastni fotografie
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Let rakety bez jakéhokoliv hmotného zatézi ukazal uzasné letové vysledky. Pti extrémneé
rychlém stoupéani se raketa pomalu ztracela z optického dohledu pfi soumraku. Obecné se
rakety takovychto rozméra ztraceji pti dosazeni vyskovych hodnot od 300 az 450 m nad
povrchem. Vzhledem k meteorologickym podminkam béhem startu bylo nad obzorem
kompletn¢ jasno a atmosféricka dohlednost byla okolo 40 km v dany cas. Vzdalenost od
startovaci rampy po dopadu cinila 286 m. Raketa tak pravdépodobné (Cist€¢ z pozorovani)
dosahla vysku nad 300 m nad povrchem. Ze simulaci v programu OpenRocket a né¢kolika
jednoduchych kalkulacich se raketa mohla dostat az do neuvéfitelnych 400 m. Diky pohonné
hmoté¢ KNSUS, se raketa mohla dostat o asi 80 m vySe a kviili odleh¢eni hmotnostniho zatézi

az o zhruba 200 m.

Po startovnich zdznamech bylo velice zajimavé sledovat vyfukové plyny z raketového

motoru, ktery vytvoril symetrické Machovy diamanty.

Fotografie porovnani ,,Shock diamonds* bé¢hem startu a béhem statického testu.

Zdroj: Vlastni fotografie

Str. 89




Let ¢islo 2 — RM-3u 01.09.2024

Zroj: Vlastni ftoraﬁe

Dalsi start byl podniknut s pohonnou latkou BEX-3, kde maximalni vysku letu
dosahovala raketa pravdépodobné 350 m. Zhruba o 50 m niZe nez ptedesla raketa s pohonnou
latkou KNSUS. Kviili lepSimu zbarveni a také idealnéjSim meteorologickym podminkam bylo
mozné raketu po celou dobu letu pomérné dobie sledovat. Raketa piivodné méla startovat

v noci, kde bylo zajmem zjistit, jak dobie se bude sledovat raketa za “Sera“. Byl vSak problém

v zapalovani motoru, a tak raketa startovala béhem nésledujiciho jasného dne.
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Fotografie vlevo — no¢ni pokus o start. Fotografie vpravo — zhavy sloupec vyfukovych plyna

dosahuje vysky az 1 m.

Fotodokumentace z letu:

Zdroj: Vlastni fotografie

4
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Zdroj: Vlastni fotografie




Motor po extrémnim narazu z 350 m vysky prorazi motorovou prepazku a putuje az do konusu.

Zdroj: Vlastni fotografie
I pres extrémni naraz bylo mozné pouzit znovu druhy segment rakety (trup).
Let ¢islo 3 — RM-3exp 28.08.2024

Specialni, avSak drobna uprava byla v umisténi v motoru. Cilem bylo otestovat, zdali se

zvysi stabilita rakety a bude dosahovat lepSich letovych vysledku. Raketa RM-3 “exp* —

(experimentalni) mela umistény raketovy motor v predni casti konusu.

Zdroj: Vlastni fotografie

Tento koncept kombinuje prvek tzv. mechanické stability a snazi se ignorovat

aerodynamickou stabilitu. Tento systém, jak zde uz bylo zminéno se pouziva Casto u
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pyrotechnickych raket, jako jednoduchy a velmi efektivni. U RM-3exp mélo jit o zkousku, jestli

stabilita ~5 cal. bude tak vysoka, ze by mohla ovlivnit apogeum ¢i dopadovou kruznici rakety.

()

-

Zdroj: Vlastni screenshot z programu OpenRocket

Simulation 10
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Zdroj: Vlastni screenshot z programu OpenRocket
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U startu doslo k problému ve spoji mezi koénusem, ve kterém byl upevnén raketovy
motor a druhym segmentem (trupem) rakety. Spoj nebyl dostatecné silny a raketovy motor svoji

akceleraci “vytrhl* kénus od trupu a letél samostatné.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Zdroj: Vlastni fotografie

Let ¢islo 5 — RM-3u 26.12.2024

Zdroj: Vlastni fotografie
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U této rakety bylo specialni, ze pouzivala separatni stabilizatory. U piedeslych RM-3
byly stabilizatory tiStény s prvnim segmentem v jednom kuse. Tato inovace méla paradoxné
vytvotit vétsi pevnost, jelikoz stabilizatory jsou lepeny epoxidovou pryskyfici do drazek na
prvnim segmentu rakety. Tyto stabilizatory byly 1 zajimavé svym materidlem. Na rozdil od
klasického PLA se pouzila PLA + CF (“Carbon Fiber*). Do tohoto filamentu je pfidano jako
aditivum 20 % z celkové hmoty filamentu uhlikova vldkna, ktera vytvari vétsi pevnost v ohybu
a pti narazech. Po dopadnuti rakety se ale stale lamala. U raket se zdchrannym systémem by
v$ak tento material mohl byt opravdu vhodny. Ze zkuSenosti vyrobniho procesu, zkousek a letu

budeme tento material pouzivat na dalSich raketach, opakovateln¢ pouzitelnych.

Zdroj: Vastni fotografie

Opracovani materialu se od klasického PLA pfili§ nelisi. Jeho tepelnd odolnost je vSak
pomeérné o dost vyssi. Vyhlazovani povrchu pod vodou a nasledné leSténi pomoci lestici pasty
dostane dily do stavu asi 3 az 2 um drsnosti povrchu. Hladkost povrchu je velmi klicova pro
vyskové lety. Pokud je raketa subsonickd a cilem je optimalizovat raketu maximalné
aerodynamicky, pak by méli byt kazdé komponenty dikladné vylestény, idedlné tzv.

,zrcadloveé®. Tento fakt piinasi zisk n€kolika desitek metra na vic.
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Let ¢islo 4 — RM-3u 01.11.224

Zdroj: Vlastni fotografie

Pfi startu dosSlo k potizim s tésnénim motoru ve spojich mezi tryskou a spalovaci
komorou. Raketovy motor ale doséhl uctyhodné odolnosti 8 zazeht. Jak béhem letd, tak

1 statickych zkouSek. Raketa byla znicena destabilizaci.

Let ¢islo 6 — RM-3u 08.03.2025

Zdroj: Vlastni fotografie
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Tento den jsme se pokusily o start dvou raket. RM-4 a RM-3u, kde oba byly kompletné
uspésné. Apogeum letu dosahovalo asi 380 m nad povrchem. Tato barevna konfigurace je asi

zatim pro sledovatelnost tou nejvhodnéjsi, jelikoz na rozdil od minulych startl, kde se raketa

ztraci ze zorného pole, bylo mozné nosi¢ sledovat po celou dobu.

Béhem letd RM-3 jsme stale pracovali na navratovém systému této rakety. RM-3 prosla
nékolika konstrukénimi zménami které vedli k nové raketé¢ ,,RocketMan-4* (RM-4). Tato raketa
pouzivala tzv. tandemovy design konusu a trupu. Ten je prakticky typicky pro protitankové
stfely, v nasem pfipad¢ tato zmeéna geometrie trupu s kénusem hrala roli kompatibility pro
avioniku. Konstrukéni uprava byla designovana tak, aby zcela aerodynamicky nenarusovala
ucinnost letu rakety. Pivodni plan byl jednoduchy pruzinovy systém disponujici 6 pruzinami
kolem obvodu rakety se specialni konstrukei. Servomotor uvniti konusu mél byt v prvni poloze
blokovany pakou s hornim trupem, a tak drzet konstrukci pohromadég. Jakmile se paka otocila,

pruziny by servomotor spojen s konusem “vystielily*. Tim by se tak uvolnil padak.

Elektronicky zachranny systém

A A-A(1:3) BB (1:3)
B {

Nékladni prostor :
lavionika)

R812
[ i,

229

36

~
m
o
2 gu n! ~ 4,0
My T uly

oéni pruzinovée
1ok

oo

Nakladni prostor
pro padak

Zdroj: Vlastni screenshot z programu Inventor DWG

Systém mél vSak po praktickych zkouskéach problémy v nedostate¢ném odpruzeni samotnych

pruzin.
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Fotografie demonstratoru s testovacimi servo motory.

Zdroj: Vlastni fotografie

Navrhl se tak novy systém. Ten mél pouzivat dvé proti sob¢ lezici serva, ktera byla
uchovana lepenym spojem v tandemové ¢asti horniho trupu. Paky téchto servomotora se mély
vysunout tésn¢€ po dosazeni apogea letu a opirat se o plochy upevnéné v kodnusu rakety. Tim by
tak zabranily zpétnému vraceni aerodynamické Spicky do trupu, takze je jistota, ze se padak

opravdu uvolni.

Opiraci plochy vyrobené z preklizky v hornim tandemovém trupu rakety.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Avionika RM-4 — Zakladni letova elektronika

Prijimac

9V Li-pol baterie

Dva slepené servo motory

vzhledem k moznému tvrdému pfistani rakety. Také jsme chtéli v budoucnosti Skalovat nase
moznosti v méfeni riznych dat skrze ptfijimac. U pfijimace je mozné mit zapojeno vice Cidel

pro méfeni riznych hodnot.

Testovani systému po zapojeni avioniky.

.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Systém fungoval velmi dobfe. Bylo velmi obtizné namodelovat pfesnou geometrii tak, aby se

servomotory presné vesli do krytt.

Avionika RM-4

Avionika, kterou vyuziva Raketa RM-4, je vyuZzivana pouze k ovladani navratového
systému. Systém se sklada ze 2 servomotord, piijimace a baterie. Serva Jsou pouzity od znacky

Corona DS- 319HV.

FrSky Archer Plus GR8 funguje na frekvenci 2,4GHz, ktery jsme sparovali s jiz

vlastnénou vysilaci stanici Taranis X9D plus 2019.

ey ee

vysku. Tim se vyhneme dal$i hmotnosti kvili potfebé vyskoméru.

Baterie — Celek je napdjen 2 ¢lankovou baterii o velikosti 400mAH. Jmenovité napéti

je 7,2V piti maximalnim nabiti je 8,4V

Elektronika byla vsazena do trupu a pted letem zalepena lepenym spojem. Pochopitelné kromée

baterie.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Zapojeni padaku s ocelovym hackem spolecné s avionikou den pied startem.

Zdroj: Vlastni fotografie

Po spousty upravach jsme taktéz zakoupili kruhovy PVC padék o priméru 380 mm.
V nasem piipadé méla raketa odolat do dopadové rychlosti blizici se k 50 km/h. Sestupujici
rychlost rakety byla kalkulovana na 46,7 km/h. Hmotnost paddku ¢inila 9 gramd.
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12. Raketa RM-4 — RocketMan-4

Vykresy zakladnich parametri komponent RM-4

A-A(1:2)

A-A(12)

28

2553

.

Zdroj: Vlastni screenshot z programu Inventor DWG

Vykres finalniho designu rakety RM-4 — Kompletn¢ 3D tiSténa raketa vybavena
s avionikou a motorem H-53 4P.

RocketMan - 4 - Program: Rocket Man

oo

NN \ A-A(08)

Zdroj: Vlastni screenshot z programu Inventor DWG
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Zdroj: Vlastni fotografie

Parametry rakety:
Ptredpokladané Hmotnost Raketovy Centrum Maximalni
Doba letu () ‘
apogeum (ha) (m) motor s TPH | tlakovych sil | rychlost
(CP) (Vmax)
H-534P 529 mm 190,3 km/h
131 m 50s 0,695 kg
(KNSU)
Maximalni Vnéjsi
Délka nosice
akcelerace " pramér trupu | Celkovy Stabilita Teziste
(amax) (D) impuls (Is) (cal) (CG)
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94,4 m/s? 719 mm 32,5 mm
52,22 N-s 1,99 cal 422 mm

Let ¢islo 1 — RM-4 08.03.2024

Zdroj: Vlastni fotografie

Na prvnim letovém testu RM-4 se vSe povedlo, jak mélo. Raketa tispé$né odstartovala

a dostala se do maximalni vysky 128,84m.

Vyska a vertikdlni rychlost se méfili pomoci avioniky uvnitt rakety. Maximalni
dosazena rychlost dosahla 190,3km/h, coz se liSilo od simulaci pouhych 11,3 km/h. Program
OpenRocket je opravdu pomérné presny na predikci parametra a balistickych aspekti leth raket.
Motor zde pouzival pohonnou latku KNSUS jako u piedeslych letd RM-3, ktera se velice
osvédcila. Ten stejny den také startovala prave také raketa RM-3, coz pravdépodobné vzhledem

k uspésnosti RM-4 byla také posledni.
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Zdroj: Vlastni fotografie

Zvlastni byla akcelerace rakety. Ta byla pomérné mirnd, raketa se “odlepovala“ od
rampy pomeérné pomalu, kde se postupné vice urychlovala. Stabilita rakety se kvuli faktoru
neocekavané nizsi akcelerace mirné zhorsila, ale stale letéla spravné. Také je zajimavé, ze
predikovand vyska programu OpenRocket se neliSila ani o jeden metr, rozdilnost byla pouze
4 desetiny metru! Draha napfi¢ niz$i oCekavanou akceleraci byla stale témét dokonale
parabolickd a raketu bylo mozné velmi dobie sledovat. Vypusténi padaku kvuli viditelnosti

nebyl problém a separovani kéonusu bylo tak dobtfe naasovano.

Bliz8i zabér RM-4 1 s Mésicem!

Zdroj: Vlastni fotografie
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Po 9 sekundéach letu jsme spustili pfikaz k aktivaci servomotort. Tim pak byla odpojena

aerodynamickd Spicka.

Zdroj: Vlastni fotografie

Po 21 sekundach raketa Gispésné pfistala na zem. Jediny stabilizator ze Ctyt byl zlomen

a cely zbytek rakety se zachoval, ktery jsme ostatn¢ pripravovali na jeji dalsi start.

Zdroj: Vlastni fotografie
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Navratova sestava pohromad¢ po pfistani RM-4.

Zdroj: Vlastni fotografie

Kromé neptipevnéného (planovang) aecrodynamického konusu byla cela sestava vcéetné

padaku pfipravena k dal§imu startu.
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Let ¢islo 2 — RM-4 17.04.2024

Otestovani samotné rakety a systému byl velmi klicovy pro vyvoj dalSich raket, kde se
systém u rakety ArapeX bude inspirovat pravé timto mechanismem. Raketa byla nasledné
sestavena dohromady a pokusila se o jiz druhy let. Ten byl velice zajimavy, jelikoz raketa
startovala v podminkach silného vétru, kde jsme chtéli sledovat chovani letu rakety tak i jejiho
pristani, zjistit tedy jaké jsou limity pro lety raket. RM-4 je pomérné tézkou raketou, takze na
rozdil od jinych konvencnich raket jsou na ni vétrné vlivy pomérné nizs§i. Raketa vSak
zaznamenala dvé zajimavé “anomadlie”. Pfi letu do apogea neméla pravdépodobné kvuli
silnému vétru, asi 20 km/h tendenci zatacet. Celou dobu letu byla ve vertikalni poloze, coz se
bohuzel nepovedlo zachytit na zabér. Po vysazeni dvoj-kusového konusu se vyhodil padék. Ten
se vSak kvuli silnym narazim vétru a deformaci nepovedlo paddk nafouknout, a tak raketa

sestupovala rychlosti asi 60 km/h. Tim se tak cely nosi¢ znicil.
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Zdroj: Vlastni fotgraﬁe
Raketa pouzivala stejnou geometrii acrodynamického kénusu, avsak kénus byl vyroben

jako dvé poloviny. Touto zménou konusu ubyla lehce hmotnost, ale hlavné se Spicka mnohem

1épe separuje od trupu, coz se osvédcilo.

Velkym prekvapenim byla ale dosazené vyska. Doposud
nam neni jasné proc, ale raketa dosahla apogea drahy 252,5m nad
zemi, coz je jednou takovy vySkovy limit, kterého RM-4 dosahla
v predeslém letu a také ktery byl kalkulovan. Avsak jde

o pozitivni chybu.

Program RocketMan se stal pilifem a vlajkovou lodi naseho
tymu, ktery sehraval a bude sehravat velkou roli v programu

REA.

Budouci pfedpoklady o téchto raketach je pokracovani ve

zvySené kadenci startii raket RM-4 a nahrazeni jimi raket RM-3.

Do budoucna bude i RM-4 inovovana tak, aby mohla nést

vice nakladu a urcité ptistroje pro méfeni, zajimavych dat.
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13. Projekt EVEREST

Zdroj: Vlastni screenshot z programu OpenRocket

Projekt rakety Everest je individudlni raketou programu, kompletné vyvijenou ndmi pro
lepsi letové a vykonové vysledky. Tato raketa mé za tikol v budoucnosti métit data v podstatné
vysSich vyskach, nez je tomu u raket RocketMan. Tyto cenné informace jsou na ptiklad — teplota
ovzdusi, atmosféricky tlak, nebo vlhkost. Tyto senzory vcetn¢ zakladniho (vykonového)
aviatického vybaveni mohli byt koncipované jako “sonda‘“. Raketa je tvofena tak, aby byla
Skalovatelna, takze se dale drzime “femesla® 3D tisku jako primarni vyroby. Raketa obsahuje
samoziejm¢ nckolika novych, experimentdlnich prvkd jako je na piiklad prstencovy
stabilizator, profil statickych stabilizatort, jehlanovy konus nebo taktéz materialni a motorické

zmény.

Pro raketu je vyvijeny specidlni motor pod sub-projektem ,REActs® — (Odkaz na
program REA a slovo ,,reacts —reaguje). V tomto projektu taktéz vyvijim nové pohonné hmoty

pro nadchézejici raketu ArapeX a dalsi raketové pokrocilé motory.
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Opakovatelna pouzitelnost tedy zachrana nosice je kliCova nejen pro ekonomicnost. ale
také hlavné bezpecnost, jelikoz se jedna o vykonné€jsi nosic. Systém zachrany je taktéz novym

aspektem, kde se pokousime vyvijet vlastni elektro-pyrotechnicky systém vyhozeni padaku.

Raketa Everest je odvozena od raket RM-2 a teoretickych navrhii a kalkulaci od raket
REA-10 a REA-100. Pfed dosazenim hlavniho cile — Everest Heavy, jsme podrobili vyvojovou
verzi rakety — Everest EV7, dvou letim, aby nase data o funk¢nosti a chovani konstrukce byla
maximaln¢ piesna.

Pivodni plany

Raketa méla piivodné apelovat jako nejvyssi vyvinuty nosi¢ Altrax, s nizkym poctem
leti. Pivodné méla tzv. REA — 10 byt piestavbou pro REA — 100 (super raketu), kterd méla mit
velmi podobné konstrukéni prvky. Jde o podobny myslenkovy koncept jako v programu Apollo,
kde se pfi vyvoji rakety Saturn V, vyvinuly mensi nosi¢e Saturn I a Saturn IB jako vyvojové

demonstratory.

Koncept rakety REA - 100

Zdroj: Screenshot z Autodesk Inventor

Koncept rakety REA - 10

b
-

Zdroj: Screenshot z Autodesk Inventor
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Rozhodnuti o zahéjeni vyvoje se opét odlozilo kvili zménam zavislosti na projektu
ArapeX. Jelikoz byl koncept super rakety odloZen na neurcito, byla i myslenka ,,pfed vyvojové

rakety* zavrhnuta.

Jeden ze zakladnich technickych aspekti této rakety, na kterém jsem apeloval, byl tzv.
prstencovy stabilizator. Jde o hybridni stabilizator, jelikoz kombinuje konstrukci klasickych

statickych stabilizacnich “ploutvi® a prstence.

Tento design je vice komplexnéjsi a dostupna data nejsou zdaleka tak bohat4 na jeho
design, jako je to u klasickych stabilizatorti. Obecné jsou experimentalni a letova data pomérné
omezena neobvyklosti tohoto typu stabiliza¢niho prvku. Obecné vSak tento stabilizator funguje
jako klasické stabilizatory, avSak s tou vyjimkou, ze pokud je délka plochy prstence vyssi, tim
vice se posouva (CP) doptedu rakety. To je vétSinou pomérné nezadouci, a tak se spiSe voli
ten¢i design. Ukor stability na aerodynamickém odporu je znatelngjsi. ,,Ring fin“ design je
pomérnée odporovy ale slouzi jako alternativni stabilizacni prvek, ktery taktéz vytvari vyssi
pevnost mezi stabilizatory. Pii pfimém dopadu na zad’ rakety je tak konstrukce stabilnéjsi

a pevngjsi.

Po odlozeni na neurcito tohoto konceptu byl vytvoten jiny (teoreticky navrh), ktery tento

prvek neuvazoval.

Prichézi tak dalsi koncept, a to mnohem technicky komplexnéj$iho modelu, ktery vznikl

jako zajimava, popularizacni prace. Za nedlouho byl vSak zruSen také.

SORRM - Synergeticky Oxidovany Raketovy Ram-jet Motor
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Zdroj: Vlastni fotografie
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Koncept se postupné vyvijel az na tzv. Odstredivy fyzikalni mechanismus ke spusténi

aktivni oxidace hnaci primarni hmoty pomoci stlaceného plynného okysli¢ovadla (kysliku).

Vytokové plyny z motoru stale obsahuji pomérné dost mnozstvi tepla, toto teplo by teoreticky

mohlo jit zuzitkovat pomoci oxidace externiho okyslicovadla.
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14. Everest EV7

Popisovana raketa na zacatku dokumentu — Everest EV7 se dostala do pokrocilé vyvojové

faze.

Hlavni diivod byla motivace z letu RM-2 Demo. Byl to jediny kompletné tispésny let rakety
RocketMan 2. Raketa zde disponovala raketovym motorem D-12 a diky nému vysplhala
spolehlivé nad 100 m. Post analyza ukazuje, ze je mozné, ze se raketa dostala nad 250 m nad

povrchem.

Raketa letéla stabiln€, jeji konstrukce byla jednoducha a lehka. Koncept REA-10 jsem tak
uvazoval, Ze by mohl byt slou€en, pravé s touto (bohuzel) netispésné ukoncenou raketou, ze
které vSak mame pocatecni data. Pomoci téchto zakladnich nashroméazdénych dat se tak vyvoj

mohl urychlit.

Raketa Everest tak kombinuje zakladni jednoduchou a lehkou, kompatibilni, vyrobné

flexibilni konstrukci z RM-2 a konceptu REA-10.

Zdroj: Screenshot z Autodesk Inventor
Finalni design Everest EV7

Finalni design rakety pojednaval o kombinaci riznych experimentalnich prvka s jiz
vyuzitymi prvky. Zanechal se priimér trupu, material, nebo geometrie stabilizatort jako u RM-
2. Nazev Everest EV7 (Cislo “7“ odkazuje na zaokrouhlenou délku v decimetrech). EV7 je
vyvojovym demonstratorem, takze raketa méla byt na vyrobu rychlé a jednoducha, proto byla
vyhradné tvofena materidlem PLA. Systém vyhozeni padaku byl klasicky, Cisté pyrotechnicky
systém pomoci konvenéniho kupovaného raketového motoru Estes D12-7, motor, ktery byl

pouzit pravé u RM-2 Demo.
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Zdroj: Screenshot z programu Openrocket

Prvni kus byl vytisknut veelku v méfitku 1:3. Slouzil pro sledovani obtékani vlhéeného

vzduchu kolem konstrukce prstencového stabilizatoru.

Zdroj: Vlastni fotografie

Snimky toku vlhéeného zviditelnéného vzduchu obtékajici stabilizator. Cilem bylo
zjistit jak moc laminarné ¢i turbulentné bude vzduch chovat pifi obtékani této atypické
konstrukce. Jak 1ze na obrazcich vidét, tak proudéni je pomérné laminérni a pfi stabiliza¢nich

zkouskach celé sestavy se raketa chovala vice stabilnéji, nez ukazovali modely v OpenRocket.
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Vykres findlni konstrukce Everest EV7
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Zdroj: 10.02.2025 — Technickéd dokumentace provedena v Autodesk DWG 2021

Letovy graf — Zavislost nadmoiské vysky, svislé rychlosti a akceleraci oproti ¢asu.

Simulation 15
Vertikalni pohyb vs. cas

Vyhoreni motaru

Naraz do zeme
2
8

Nadmorska vyska; Svisla rychlost
&
juayoliz 3isiAs

Cas (s)
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Zdroj: Screenshot z programu Openrocket
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Tyto parametry plati pro let s motorem Estes D12-7.

D12 Engine
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Zdroj: https://estesrockets.com/products/d12-5-engines

Konvenéni kupovany raketovy motor od spolec¢nosti Estes.
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Zdroj: https://estesrockets.com/products/d12-5-engines
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Everest EV7

Parametry rakety

Zdroj: Vlastni fotografie

Ptedpokladané Hmotnost Raketovy Centrum Maximalni
Doba letu (ty)
apogeum (ha) (m) motor s TPH | tlakovych sil | rychlost
(CP) (Vmax)
156m 17 s 0,215 kg D12-7 561 mm 180 km/h
Maximalni | Vngjsi
Délka nosice . )
akcelerace n pramér trupu | Celkovy Stabilita Téziste
(amax) (D) impuls (Is) (cal) (CG)
106 m/s? 722 mm 34 mm
16,8 N-s 2,54 cal 475 mm
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Stavba a sestaveni celé rakety

Zdroj: Vlastni fotografie

Fotografie ze statického testovani stability plného nosice

Zdroj: Vlastni fotografie

Raketa vykazovala lepsi stabiliza¢ni schopnosti i pti nizsich rychlostech, nez ukazovala

data ze samotného programu. Prstencovy stabilizator tak funguje perfektné.
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Let ¢islo 1 — Everest EV7 23.03.2025

Zdroj: Vlastni fotografie

Prvni start této atypické konstrukce byl nad ocekavani Gspésny. Raketa letéla velmi
stabiln¢ bez vétsich vykyvl navzdory jeji nizké hmotnosti a velké aerodynamické plose
konstrukce. Samotny motor aktivoval rozbusku ve spravny cas, avSak problém byl v tepelné
ochran¢ padaku. Pro padaky se Casto pouziva tepelnd ochrana — specialni papir ¢i pénova zatka
a jiné. V tomto ptipadé horké plyny ze stfelného prachu uskvarili padék a nepovedlo se jej

rozevrit.

Soubor snimki pfi zaZzehu vymetné smési pro vyhozeni padaku

Zdroj: Vlastni fotografie
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Raketa vSak ptes pomérn¢ mékky dopad byla celd pohromadé¢. Bylo tak mozné ji po

lehkych tpravach opét ptipravit pro druhy start.
Let ¢islo 1 — Everest EV7 17.04.2025

Posledni start této rakety rozhodl Ze mame dostatek dat o chovéani tohoto designu, coz byl
zémer. Bohuzel se vSak ani jednou nepovedlo raketu zachranit, a tak se spoléhame na nasi

vlastni, t€z8i, vykonnéjsi, zkratka lepsi variantu.

Zdroj: Vlastni fotografie

Tento den jsme se pokusili odpalit celkem dvé rakety. RM-4 a Everest EV7. EV7 opét
odstartovala spravné a pii startu nebyli zvlastni problémy. Dulezité je zminit, Zze raketa
startovala za pomérné drsného pocasi, a to v rychlosti vétru az 20 km/h. Chtéli jsme zkratka
zjistit, jak si takto lehké raketa poradi s enormni (na lety raket) rychlosti vétru. Co bylo velmi
zajimavé sledovat béhem letu, bylo to, Ze raketu “neodvlal® vitr tim smérem kudy proudil, ale
veskeré aerodynamické sily se seCetly okolo centra tlaku a vytvofili kroutivy moment, ktery
raketu paradoxné otocil proti sméru proudéni vétru. Bohuzel byla chyba v motoru, respektive
v rozbusce, ktera se aktivovala pozd¢€ a nestacila vypustit padak. Raketa vSak byla zni¢ena. Jak
bylo ale zminéno, tak jsme dosahli dat, kterd jsme potiebovali, a to jsou vyhradné ta, ze
vzhledem ke stabilité a i€innosti konstrukce je tento konstrukéni design vhodny pro uplatnéni

u Everest Heavy.
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Zdroj: Vlastni fotografie

Zjednodusena ilustrace chovani rakety béhem letu za vysoké rychlosti vétru

Vekor sily (vétru)

Centrum tlakovychsil.  Nejvétsi obsah ploch odporu vétru

Zdroj: Vlastni fotografie
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15. Vyvoj raketového motoru na tuhé pohonné hmoty — H-

540P

Vyvoj rakety Everest Heavy si nese rozsédhly program nékolika splnéni riznych technickych

aspektt, jako je na priklad raketovy motor.

Ten je momentaln¢ vyvijen pomoci programti OpenMotor, RPA — Rocket Propulsion

Analysis a vlastnimi tuzko-papirovymi kalkulacemi.

Tento motor byl ptivodné uvazovan jako vylepSena verze motoru H-534P s vétsi spalovaci
kapacitou a piimym zavitem na trysce a spalovaci komoie. Vzhledem k nardstajicim ambicim
a technickym moznostem rostly taktéz vykonové parametry motoru. Nakonec se tak vyvijel
kompletn€ novy motor z nerezové oceli tiidy 304. Tento celo ocelovy motor vyuziva konstrukci
vnéjSiho zavitu na trysce a vnitiniho ve spalovaci komote. Tim se tak eliminuji 4 Sroubové
spoje jako to je u H-534P. Cely zavit je tak vétSi a mnohem pevnéjsi, coz tato inovace vede

1 k jednodussi konstrukci.

Graf vyvoje tahu v [N] oproti ¢asu v [s]

—— Thrust-N
—— Nozzle Exit Pressure - MPa
250

150

100

50

] 3 S —

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Time-s

Zdroj: Program OpenMotor
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Graf vyvoje tlaku vytokové plochy trysky v [MPa] oproti ¢asu v [s]

0.10 -

0.06

0.04

—— Nozzle Exit Pressure - MPa

0.0 0.2

0.4 0.6 0.8 10
Time-s

Zdroj: Program OpenMotor

Parametry motoru

Maximalni Doba hoteni | Hmotnost
Specificky Hmotnostni | Vytokova
tah (Fyax) () TPH (m) .
impuls (ISP) | prutok () rychlost (ve)
260 N ~2s 140 g
126 s 0,195 kg/s 1333,3 m/s
Doba
Maximalni Pracovni tlak
N ucinného Celkovy Inicidlni Kn | Maximalni
tlak (Pax) (P) .
spalovani (¢) | impuls (s) (Kn) Kn (Kn)
2,85 Mpa 1,76 Mpa 1,08 s
167,24 N-s 62,48 149,16
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Finalni vyrobni vykres motoru
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Material: Varianta 1 - Nerezova ocel svafovana tFidy 17
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Zdroj: Vlastni screenshot z programu Autocad

Raketovy motor je koncipovan tak, aby se zvysila jeho zivotnost pomoci jednoduchého

spoje a materidlu nerezové oceli. Svarovy spoj v zadi zajisti maximalni pevné tésnéni a horni

podlozka bude ke kraji doseddvat maximalnim utazenim pomoci kli¢e na horni plochu

spalovaci komory. Motor jsem navrhoval tak, aby tlak ve spalovaci komote byl pomérné nizky

kvili hypotetické detonaci béhem testli a potenciadlni Skalovatelnosti z hlediska vsazeni

pohonnych hmot. Raketovy motor bude (ze zacatku) pohdnén TPH (KNSU dle Richarda

Nakky).
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16.

Everest Heavy

Zdroj: Screenshot z Openrocket

Parametry rakety

Ptedpokladané Hmotnost Raketovy Centrum Maximalni
Doba letu (ty) )
apogeum (ha) (m) motor s TPH | tlakovych sil | rychlost
(CP) (Vmax)
H-540P
~1146 ~110 0,492 k
m S £ (KNSU) 576 mm 651 km/h

Str. 127




Maximalni | Vngjsi
Délka nosice . )
akcelerace " pramér trupu | Celkovy Stabilita Teziste
(amax) (D) impuls (Is) | (cal) (CG)
307 m/s? 803 mm 40 mm
167,24 N's | 2,17 cal 489 mm

Raketa je hlavnim pilitem celého projektu. Jednd se o rozpracovany kompletné od
0 vyvijeny nosi¢ inspirovany od jeho vyvojového ptredeslého demonstratoru Everest EV7.
Raketa je tvofena ze 4 segmentl z 3D tisku. Tyto segmenty budou tvofeny z materialu PLA CF
— PLA + 20 % uhlikovych vlaken. Tento material je vysoce pevny a houzevnaty, pro
opakovatelné pouziti této rakety je vhodnym materidlem. Odolani vysokymi rychlosti
a aerodynamickym stresem na konstrukci by mél byt s hustotou tisku 50% ideélni volbou. Po
letové zkousce RM-3u se stabilizatory z tohoto materidlu jsem usoudil, ze pijde o spravnou,

stale flexibilni a pomérmné ekonomickou volbu.

Raketa bude také dale disponovat zpeviiovacim prstencovym stabilizatorem
diamantového profilu. Stabilizatory jsou specialné programové designovany pro maximalni
ucinnost letu. Raketa také bude vyuzivat tandemovy typ konstrukce véetn€ ocasni ¢asti zdd'ové

konstrukce pro potlac¢eni odporu.

Taktéz pracujeme na vlastnim elektro-pyrotechnickém systému vymetu padaku na bazi

servo motorti a odporového dratu z vaporizéru. Systém je v testovaci fazi.
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Finalni design rakety Everest Heavy 23.04.2025
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Zdroj: Screenshot z programu Autodesk DWG

Zdroj: Screenshot z programu Autodesk Inventor
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Jednotlivé segmenty sestavy

EVH-S3 EVH-54

EVH-S5 EVH-S2

EVH-S1

Zdroj: Vlastni screenshoty z programu 3D Builder
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Dilezité grafy u Everest Heavy z OpenRocket

Vychodni teoretickd pozice od startovaci rampy — asi 110 metri.

Vlastni
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Zdroj: Screenshot z Openrocket
Nadmotska vyska s celkovou rychlosti a pozici od startovaciho mista
Simulation 16
Vlastni
180
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Simulation 14

Nadmorska vyska; Pozice vychodné od startu
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17. Projekt ArapeX

Nosi¢ je konstruovan dle norem danych ve vydaném dokumentu (Czech Rocket
Challenge 2025 - Prirucka soutéze). To znamend, ze raketa disponuje zakladnimi

konstrukénimi parametry, vySkového limitu a dvou mi nezavislymi zachrannymi systémy.

Sestava rakety ArapeX v Autodesk Inventor 2021

Zakladni technické parametry:

Délka 656 mm
Primér trupu 64 mm
Sitka 194 mm
Predpoklddand  hmotnost  (bez | 0,655 Kg
motoru)

Nosnost (bez systémil) 0,357 Kg
Pocet segmentt 4
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Materialové data:

Segment Material: Délka: Ptredpokladana
hmotnost:
AXSI.1 PA/CF nylon s kratkymi karbonovymi | 170 mm 83,7¢
vlakny
AXS2.1 PLA Filament 100% hustota tisku 176 mm 80,4 g
AXS3.1 Kevlar-uhlikova hybridni tkanina | 250 mm 112 ¢g
(laminat)
AXS4.1 PLA Filament 100% hustota tisku 202,5 672¢g

Popis jednotlivych ¢asti sestavy

Prvni segment — Motorovy adaptér

A —= A-A (1)

m

P60

170

A —=

194 46,5

Zdroj: Vykres z AutoCAD 2021

Prvni segment znac¢en jako —,,AXS1.1* kde prvni cifra znac¢ni ¢islo segmentu od spodu

rakety a druhd jeho variantu. Tento segment slouzi jako adaptér pro motor na tuhé pohonné
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hmoty. Jeho geometrie konstruovana tak, aby bylo mozné motor vkladat do segmentu shora
segmentu, jednoduse a prakticky. Pfed vsunuti motoru se do AXSI1.1 integruje tepelnd izola¢ni
kartonova trubice, kterd bude separovat teploty mezi plastém motoru a vnitini sténou adaptéru.
Tato teplota by méla z dostupnych zdroja ¢init 100 °C, coz je pomérné nizka tepelna zatéz na

konstrukei.

Konec adaptéru je designovan jako spoj mezi druhym segmentem, - ,,spojovacim
trupem®. Konec adaptéru ma konicky tvar, ktery mé funkci sniZzeni odporu a hmotnosti. Ze
simulaci v softwaru OpenRocket se zda, ze v ptipad¢ staticky sloucenych stabilizatort
s raketou na konickém zakonceni, jsou data optimalngj$i, co se odporu a celkové

aerodynamické ucinnosti tyce. Cela konstrukce také dosahuje vyssi pevnosti.

Z materialového hlediska bude tato ¢ast tvofena ze specidlniho materialu Nylon PA12 +
CF15 — Nylon s poly amidem a aditivnim uhlikem (15% celkové hmoty). Tento plast disponuje
lep$imi mechanickymi vlastnostmi nez klasické PLA nebo ABS ¢i PETG. Tato ¢ast bude
zaznamenavat jisty mechanicky a aerodynamicky stres, takze je tento material urcit€¢ vhodny.
pfesna. Lze model ménit, snadno obrabét a také odola teplotdm nad 100 az 150°C.
Tento material navic uz davno vlastnime z diivodi jinych, vlastnich projekt, takze jde i o jistou

vyrobni flexibilitu.

Mechanicky stres piepazky a upevnéni motoru — Tloustka stény piepazky byla
kalkulovana na 3,33 mm, pro napéti tlaciciho motoru gragas na plochu prepazky, s ptidanou
bezpecnostni hodnotou. Sekundarni tepelné izola¢ni adaptér pro motor bude také disponovat
vlastni sténou, takze pfepazka bude mit dostateCnou pevnost z hlediska kalkulaci tak

i dodatecnou, pro bezpecnostni ujisténi.

Samotny motor bude do adaptéru pevné pod tlakem viiat. Ze zkuSenosti raketovych letd
riskujete, Ze motor vyleti opacnou stranou letu. Tento faktor lze eliminovat pravé spodnim

kénusem, ktery v pfipad€ vysazeni motor zablokuje.
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Kalkulace ptepazky pro motor Gragas.

r ‘a/a,u/ — A N

{f/ 450

== 4

(e 8

Zdroj: vlastni fotografie
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Stabilizatory

Zakladni zménou od naSich ptfedeslych raket, je u ArapeX to, Ze stabilizatory nesmi
zasahovat pod osu spodni pridové casti trupu/kénusu, z diivodii pevnosti a bezpecného
zachovani stabilizatort pii piistani. Kormidla jsou designovana podle programu OpenRocket

téZ, s nasledujici geometrii. Viz. obrazek:

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 55 60 65 70

X/ mm Y/ mm B RN A A A A N A R A A A A A N A N A R A A R A A
0 0 65 =
3,81 12,22
14,2 |55,3
|15,5 58,8 60
17,2 61,3
20,1 63,6 55
24,1 64,4
|48 65,2 "
53 |-7

45

0

~n »n - w
3 0] g *
N N A A A T e A e A A e A T T T T A T A T e A

i

=
=

Zdroj: Screenshot z programu OpenRocket

Jelikoz budou staticka kormidla sjednocena do jednoho dilu s AXS1.1, budou zna¢né
pevnéjsi, nez kdyby byli zvlast nasazeny na konstrukci. Kvili tomuto faktoru a také volbé
materidlu bude tloustka kormidel pouhy 1 mm. Stabilizatory pfedem otestujeme, zdali vydrzi
aerodynamicky a mechanicky stres béhem letu z vystupnich dat ze softwaru.

Pavodné jsme uvazovali nad separatnimi duralovymi kormidly, ty by musely byt vSak
vsazeny do konstrukce a lepeny epoxidovou pryskyfici, coz je konstrukéné zkratka zbyteéné

komplikované. Pro stejnd vystupni letova data ukazal software, Ze bychom museli vyrobit
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duralové¢ stabilizatory o tloust’ce stény 0,65 az 0,5 mm, coz je mechanicky a vyrobné¢ znacné

nevyhodné.

Profil Stabilizatoru

Profil stabilizatoru je dilezitym faktorem, pfevazné u raket leticich vysokymi
rychlostmi. S motorem Gragas by mél ArapeX dosdhnout maximalni rychlosti
v = 126m/s = 453 km/h a zrychleni a =~ 66m/s?, coz jsou pomérné nizké hodnoty.
Z dostupnych informaci jako jsou nésledujici zdorje, jsem wusoudil, Zze je pomérné
kontraproduktivni a vyrobné problematické tuto problematiku vice explicitnéji fesit.

Viz. Inf. zdroj 1, ..., 3

Plvodni tvahy byly pro transsonické bikonvexni profil, supersonicky diamantovy

profil, ¢i subsonicky, ultra tenky 4% laminarni symetricky profil NACA0004.

Diamantovy profil
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Bikonvexni profil

Zdroj: iopscience.iop.org, duben 2025 (viz. Ob. Zdroj: 1)

Pro 1 milimetrové stabilizatory pfi relativni rychlosti obtékani vzduchem ~ 100 m/s je
ve finale nepodstatné z konstrukéni efektivity problematiku fesit. Stabilizatory u ArapeX budou
vyuzivat pouze zaoblené hrany o radiusu ' tloustky stény. Vystupni data jsou v tomto ptipadé

velmi podobna jako u aerodynamického profilu.

Vypoustéci kormidla — pojezdy

Posledni technicky aspekt na AXS1.1 jsou vypoustéci kormidla/pojezdy. Jedna se o
mala, nizko odporova kormidla, ktera budou slouzit jako vypoustéci kolejovy mechanismus pii
opousténi rampy pro pocatecni stabilitu a usmérnéni letové direkce. Misto vypoustécich ocek,
segmentem, ktery pravé taktéz vyuziva tyto vypoustéci prvky. Celkem ArapeX vyuziva tyto
Ctyfi prvky.
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VSKI1 — Vypousteci Statické Kiidélko

VSK2
Zdroj: Vykres z Autodesk Inventor DWG 2021
Vypousteci Statické Kiidélka na AXS1.1
] e m::......|°.........|5.........|‘f'..,.....f?..].....Ff’........fﬁ.......?ﬂ.......?.5........|"i........|‘.5........|‘.°........|5.5.
== |
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Zdroj: Screenshot z programu OpenRocket

VKSI1 a VKS2 budou upevnény na bocich rakety, kde budou fungovat jako vypoustéci

prvek pro start a zaroven budou mit stabiliza¢ni vyuziti.

Vypousteci Statické Kiidélka na AXS2.1

V dokumentu je zminéno, ze CRC nedoporucuje vytvaret vlastni vypoustéci konstrukci.
Ptesto se chceme skrze zkousky, které se systémem provedeme pokusit o adaptaci rampy, nasi

konstrukci pro nés start. Pokud bude tato varianta zavrzena, bude se konstrukce na raketé sama

adaptovat k ramp¢.
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Druhy segment — Spojovaci trup
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Zdroj: Vykres z AutoCAD 2021

AXS2.1 je ptevazné vytvoren kviili sekundarnimu nezéavislému systému névratu.
AXS2.1 bude vytvofen z materialu PLA filamentu pro jednoduchost, flexibilitu a piesnost
vyroby. Hustota tisku bude 25 %, coZ je ze zkuSenosti optimalni hodnota mezi pevnosti
a hmotnosti konstrukce.

Vétsina segmentu bude spojena jako kryt s adaptérem, bude tvofit jeho plast’, ktery bude

mit primarni funkci spoje a nasazeni piepazky praveé na motor.
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[lustrace na obrazku sestavy

Zdroj: Screenshot z programu Autodesk Inventor 2021

Modré ¢ast je AXS2.1 a zelend je AXS1.1.

V horni modré casti bude sloZzen padéak, ktery se pomoci aerodynamickych sil po
separaci rozlozi. Vnitini konstrukce pro avioniku bude také slouzit pravé pro spoj padaku

i s hornimi segmenty.
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Sekundarni navratovy systém

Druhy segment AXS2.1 bude slouzit jako spojovaci dil mezi laminatovym pevnym
trupem a motorovym adaptérem. Jeho primarni ilohou bude vytvoteni prostoru pro sekundarni
nezavisly systém zachrany rakety. Uvnitf trupu budou symetricky proti sobé rozloZzena dvé
serva, ktera se budou opirat pdkami o horni plochu spojovaci trubice mezi AXS1.1 a AXS2.1.

Viz. obrazek:

Zaloini padk

Intagrovany systém znovepoulitelnosti sskendémi

/

= 1

I —
- @j ’
_— // =T

z ~

\
Ozubené kolo serva

Pohyblivé paka serva

Ochazavaci serva

[lustrace zamétena na ¢ast sekundarniho systému pomoci programu AutoCAD a Canva

Na horni plose ptepazky pro motor bude upevnéna ptipojka pro padak, ten bude celkové
spojen s AXS1.1 a AXS2.1 zaroven. Jak mile bude spustén pokyn k vysunuti pak u servo
motori, rozdéli se segmenty mezi sebou a paky budou tvofit blokujici prostor, ktery nedovoli
se segmentiim zpé€t spojit. Padak s lany uz si vezme aerodynamika. Tento jednoduchy systém
je ovéfeny na jedné z naSich raket a funguje skvéle. Rozhodli jsme se tak jej implementovat

pravé i do této, sofistikovanéjsi rakety.
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Systém z hlediska elektroniky funguje na bazi integrované telemetrie a varia, kde
vyskomeér/vario zjisti dle programu apogeum letu, na to vyda pokyn k pohybu serv. Ty nasledné

oddé¢li spodni a horni segment a veskera prace je tak u konce.

Ilustrace zamétena na ¢ast sekundarniho systému pomoci programu AutoCAD a Canva
Zdroj: Vykres z AutoCAD 2021

Uspotadani vybaveni s altimetrem od CRC

ZéloZni padik

Vario Tlakovana nadoba

1 : — / — . 7 1
- ST ot
L\ = o] |
\ Baterie \ Uzaviraci ventil

Seryoventil

Odhazovaci serva

@6L,00

15,06

Zdroj: Vykres z AutoCAD 2021
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Na obrazku je altimetr oznacen jako “ Vario®. Ve finale budeme vyuzivat dva nezavislé

altimetry kvuli zavislosti na systémech.

Tieti segment — Kevlar-uhlikovy trup

A-A (1)
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Zdroj: Vykres z AutoCAD — DWG Viewer 2021
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250 milimetrova trubice znacena AXS3.1 o priméru stény 2 mm bude plné vytvorena
jako aramidovy — kevlar uhlikovy laminat.

Kevlar je zajimavy material, ktery je pevny, relativné pruzny a je asi pétkrat silnéjsi nez

ocel v tahu. Zatimco uhlik disponuje vysokou pevnosti a tvrdosti. Kevlar uhlikova tkanina je
jakasi kompenzace mezi pevnosti a pruznosti tohoto kompozitniho materialu. Trup bude
centrum veskerého stresu na raketé, proto je idedlni volba pravé kompozitni material.
Vyrobni proces bude vypadat tak, ze na pfedem 3D vytisknutou vnéjsi formu bude natazena
tkanina, ktera bude pomoci vakuové pistole laminovand epoxidovou pryskyfici. Tento proces
vytvoii asi 2 mm vrstvu velmi lehkého a siln¢ durativniho materialu, ktery bude spojovat celou
sestavu dohromady.

Uvniti trupu bude usazena konstrukce, kterd bude obsahovat avionicky a mechanicky

vewr

Primarni integrovany systém znuvupouZitelnosti

Systém bude fungovat tak, Ze jeden servo motor bude fizen pomoci pfijimace FrSky
Archer Plus GRS, ktery nam diky integrované telemetrii a varia je schopen sdélit jakou
maximalni vysku jsme dosahli a jakého maximalniho stoupéani raketa dosdhla. To vSe i v
zapornych hodnotach. Tyto hodnoty maji udavanou odchylku od vyrobce
+-10 cm/10ms. Nas prvni pokus o névrat za pomoci padéku s avionikou, byl s raketou RM-4
(RocketMan-4). Vypocet v OpenRocket nam udaval maximalni dosazitelnou vysku 128,5 m.
Po odpaleni rakety a tispésnému odhozeni kénusu diky pfedem naprogramovanému procesu ve
vysilacce, (otevieni paddku a pfistani) ndm vysilacka FrSky Taranis X9D ukézala maximalni
naméfenou vysku 128,1 m. Odchylka byla tedy pouhych 0,4 m od vypoctu v OpenRocket. Zde
na této raketé, RM-4 jsme si vyzkouseli funk¢nost znovupouzitelného systému. Tento systém
1 pouzijeme pro zachranu u sekundéarniho systému.

Samoziejmé by S$lo pouzit i to samé u primarniho systému navratového modulu.
Nevyhodou tohoto systému je vSak vaha, kabeldz a originalita. Proto jsme se rozhodli pouzit
pro primarni systém stlaceny vzduch. Vzduch se natlakuje do tlakové lahve na zemi pomoci
kompresoru skrze tlakovy ventil, zhruba na 8 az 9 barti tlaku v nddobé&. Servem ovladany ventil,
ktery jsme si zde popsali, se ve sméru letu za pomoci signalu z pfijimace otevie v apogeu diky

variu. Stladeny vzduch expanduje vpied a nafoukne padék do $picky. Spicka se akumulovanym
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vzduchem akceleruje a oddéli kvuli pretlaku v konstrukei od zbytku sestavy rakety. Padak

pfipevnény k rakete, se vysune ze Spicky ven a nafoukne se.

Tlustrace:
alozni padak

Integrovany systém znovupouzitelnosti Primarni

Tlakovana nadoba Vi
/

\ Uzaviract ventil \__ Hawnf padék

\ Servoventil

Zdroj: Tlustrace vypracovana v AutoCAD 2021

Spicka je piipevnéna reznou niti k trupu rakety. Tim tak bude cel4 sestava pohromadg.
Tento elektro-mechanicky systém bude podroben spousty peclivymi zkouskami pro maximalni
spolehlivost. Systém je ale celkové pomémé jednoduchy a bezpecny. Je vSak potieba zjistit
optimalni tlak v komote pro dostate¢nou vytokovou rychlost z utrob nadoby. Tlak nesmi byt
samoziejmé piili§ velky, aby se kénus piili§ neakceroval a neptetrhl konstrukci. Tim by se
mohla zna¢né poskodit. Zarovenn musi byt dostatecné velky, jinak nedojde k separaci
komponentl sestavy. Dalsi velkou vyhodou je ta, Ze padék bude uz prfedem rozevien prave
vymetenym vzduchem znadoby. Nafouknuti padaku tak nebude pouze zaviset jen na

aerodynamice.
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Ctvrty segment — Aerodynamicky konus

Vykres aerodynamické Spicky znacené jako AXS4.1

B —=

202,5

12,5

Zdroj: Vykres v AutoCAD 2021

Piivodné jsem vypracovaval design tzv. ,,Von Karmantv Haack tvar hlavice®, ten je
matematicky odvozen pro minimalizaci odporu pro danou délku a primér hodnoty C = (LD),
a pro minimalizaci odporu pro danou délku a objem C = (LV). Tento tvar je konstrukéné
pomérné narocny, jeho vystupni data ze simulaci se lisi od zna¢né jednodussiho parabolického
designu mikroskopicky, takze jsem navzdory atraktivité¢ fyzikalnich vyhod zvolil “klasicky*
parabolicky design. Vypocty:
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Nadmorska vyska; Svisla rychlost
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Zdroj: Vlastni fotografie

Simulation 3

Vertikiini pohyb vs. cas

e W
cas (s)

Simulace s Haack tvarem hlavice

eIk 9lsins

385838883

; Svisla rychlost
§388823888

£ =
E:
§ ™
S

Simulation 4

Vertikiini pohyb vs. cas

CE
cas (s)

Simulace s parabolickym tvarem hlavice

Grafy jsou takika identické. Hlavice s aktualnim designem bude vyuZzivat jako material

PLA filament o hustoté tisku 25 % z jiz zminénych divodi.

Samotna Spicka je momentalné koncipovand z mechanického hlediska jako dva rozdilné

koncepty. Pro lepsi odpojitelnost AXS4.1 se uvazuje varianta rozdéleni aerodynamického krytu
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na dva kryty, které budou pfipevnény pomoci svazku rezné nité k AXS3.1. Kryty tak zlistanou

s celou sestavou pohromad¢ po vymetu stlacené¢ho vzduchu.

v

Jako dalsi, zatim aktudlngjsi, je jednotny konicky tvar, ktery bude ultra tenky a bude
slouzit pouze pro aerodynamické ucely. Paddk bude pevné slozen pod piepazkou konusu, aby
bylo zablokovéno “vystieleni® paddku pravé dovniti Spicky. To by vedlo pravdépodobné

k zaseknuti a dalSim komplikacim k ptistani.

Vse bude urceno formou testtl, jelikoz frekvence testovani béhem vyvoje bude vysoce
efektivni pravé kvili vyrobni metodé 3D tisku. Tyto zkouSky nam potvrdi, zdali je urcita

metoda efektivnéjsi nez ta druha.

Utroby aerodynamické $pic¢ky by mohli ve finale druhého konceptu slouzit jako prostor
pro datovou — analytickou avioniku, kde mluvime o arduinu nano, které by vyuzivalo hned
nékolik méficich moduld. Barometr, akcelerometr, teplomér, malou kameru, hygrometr a dalsi
piistroje. Tato pfistrojova deska by mohla byt koncipovana jako sonda, nezéavisla na konstrukci

rakety. JednodusSe by se jednalo oddé€leny kus pro zdjmové aktivity do budoucna.

Zakladni letové a vykonové parametry rakety

Apogeum | Maximalni rychlost | Maximalni | Celkovy impuls | Cas letu
Akcelerace
735 m 123m/s = 442,/8 64,2m/s’ | 1320N's 26,4 s
km/h
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Simulation 5

Vlastni
778

750
725
700
675
850
825
600
575
5§50
525
500
475
450
425
400
375
350
325
300
275
250
226
200
175
150
125
100

75

50

25

Vyhoreni motoru

Nadmorska vyska; Celkova rychlost

-25

Naraz do zeme

Cas (s)

— Nadmorska vy$ka (m) — Celkova rychlost (m/s) Pozice severné od startu (m)

Simulace nadmoftské vysky se vzdalenosti od rampy severnim smérem

Zdroj: OpenRockets
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Stabilita ArapeX

Stabilita ArapeX se drzi v norm¢ nad 1 calibr statické stability. Konkrétné mluvime

o stabilit¢ s motorem Gragas a celym vybavenim 1,2 cal.

Viz. obrazek:

Stabilita:12cal /117 %

<& TeZiste: 427 mm
® Centrum tlaku: 504 mm
v M=0,300

Zdroj: Screenshot z programu OpenRocket

Dalsi je snimek simulace stability oproti ¢asu.

Simulation 6

Stabilita vs. cas
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1,55

1.50

1,45

w
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Kvalita bezpecnosti stability
% 3 3 B

o
8

Naraz do zeme

1] 1 - 3 4 5 8 7 8 8 10 1 12 13 14 15 18
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— Kvalita hezpecnosti stability — Umisteni pusobiste tiaku (mm) — Umisteni teZiste (mm)
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Zdroj: Screenshot z programu OpenRocket

Raketa ma takto optimalni stabilitu. Ze vlastnich zkuSenosti jinych starti vime, ze

stabilita od 0,8 az 1,2 cal. Je optimdlni interval pro stabilni let s dostatecnou akceleraci nosice.
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Simulace nadmoftské vysky se svislou rychlosti a akceleraci rakety

Simulation 4
Vertikalni pohyb vs. cas
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Technické rozlozeni rakety v programu OpenRockets
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el b T T e T et e i e e e G el e e e e e i e B
"= ArapeX AX Stabilita: 1,17 cal /114 %
= Délka 656 mm, max. prumer 64 mm TeZiste: 429 mm
= Hmotnost bez motoru 655 g ® Centrum tlaku: 504 mm
08= Hmotnost s motory 1042 g VM=0.300
'
o2 5
-
0

< Vichol
= Max. rychiost
A58 Max. akeelerace:
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126 m/s (Mach 0,372)
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Zdroj: Printscreen z OpenRockets




Vykres rakety ArapeX ve vyvojové verzi
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Zdroj: Vykres sestavy rakety v programu AutoCAD 2021

T

Raketa ArapeX je za hlavni zdkladni vyvojovou fazi, stdle pracujeme na optimalizaci

systému znovupouzitelnosti, jelikoz jde o nejkriti¢téjsi a defacto nejdilezit

v oW

CJS1 Cas

t soutéze. Do

budoucna se budeme zaobirat Vice specifikovanymi informacemi pravé ohledné ,,recovery

systému a jistym geometrickym zménam na konstrukci. Také uvedeme technickou dokumentaci

vnitini konstrukce pro avionicky a mechanicky systém, véetné ptresnych parametri padaka,

elektroniky, komunikace a celého systému.

Budeme se 1 vénovat prvnim testim a stavbé samotné rakety ze zakoupenych

komponentt.
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