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Zagadnienia

Krétka historia z wplywem Polakéw na rozwéj badan kosmosu
Elementy mechaniki orbitalnej, predkosci kosmiczne

Techniki i technologie kosmiczne
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Wazniejsze (niektére) daty w historii astronautyki

1232
1650
1900
1926

1942
1956
1960
1970

— pierwsze rakiety (Chiny)

— pierwsze projekty rakiet wielostopniowych i ich wigzek

— teoria lotu rakiet (Konstantin Ciotkowski)

— pierwsze rakiety balistyczna na ciekte paliwo (Robert Goddard, amerykanski
uczony)

— rakieta balistyczna V2 (Wernher von Braun, niemiecki uczony )

— pierwszy Sputnik

— pierwszy cztowiek w Kosmosie

— pierwsza polska rakieta Meteor-2K pokonata umowna granice kosmosu

1978
1994

2012
2012
2015

— pierwszy Polak w Kosmosie (Mirostaw Hermaszewski)

— pierwsze porozumienie o wspotpracy pomiedzy ESA i Polskg podpisane
28 stycznia 1994 w zwigzku ze staraniami o cztonkostwo w UE, odnowiony
24 stycznia 2002

— pierwszy polski satelita PW-Sat
— przystgpienie Polski do Europejskiej Agencji Kosmicznej (POLSA)

— powotanie Polskiej Agencji Kosmicznej (z siedzibg w Gdansku)

Zrédio: P. Wolariski, Polska droga w kosmos, Wyktad inauguracyjny, Politechnika Gdariska, Gdansk, 21 luty 2017



Politechnika Wielu Pokolen
Wyktad 2

Wptyw Polakéw na rozwoj badan kosmicznych

Mikotaj Kopernik (1473-1543)
astronom, matematyk, ekonomista
Autor De Revolutionibus Orbium Coelestium

Strona tytutowa ze stemplem wydawnictwa Rhode, Gdansk 1540
(zrodto:G.J. Rheticus, Narratio prima or First Account of the Books On
the Revolutions by Nicolaus Copernicus, Univ of Warsaw Press, 2015)
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Kazimierz Siemienowicz (ok. 1600-1651)
Pionier techniki rakietowej
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Rys. V—6. a) Oznaczony jako fig. 59 szkic stanowi pierwsza w historii wersje baterii rakietowej, podang

+69- PR y i 2
@ £ przez K. Siemienowicza w 1650 r. b) Oznaczony jako fig. 50 szkic stanowi pierwsza w historii wersje
kombinowanej rakiety zlozonej; drugi stopieii jest baterig rakietowa, zlozona z dwu rakiet. Autorem tego

% wariantu jest K. Siemienowicz 1650 r.
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Strona z ksigzki Artis Magnae Atrtilleriae pars Pierwsze wigzki rakiet zaproponowane przez
prima, pierwsze wydanie 1650 Kazimierza Siemienowicza (1650)

Rakiety
wielostopniowe
Kazimierz
Siemienowicz
(1650)
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Jan Heweliusz (1611-1687)
Astronom, cztonek Royal Society of London (1664)
Konstruktor najwiekszego w tych latach na swiecie

teleskopu (50 m), zwigzany z Gdanskiem, autor pierwsze;
mapy Ksiezyca
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Ignacy tukasiewicz (1822-1882)
Farmaceuta, przedsiebiorca
Wynalazca lampy naftowej, jako
pierwszy otrzymat nafte z ropy
naftowej (1853). Zastosowane
jako rakietowe

materiaty pedne,

Rakiety Sputnik-1 oraz Explorer-1 korzystaty z idei K.
Siemionowicza, a pierwsza rakieta kosmiczna byla
napedzana mieszaning nafty i ciektego tlenu

Karol Stanistaw Olszewski (1846-1915)
Zygmunt Wroblewski (1845-1888)

Fizyk i chemik oraz fizyk

Jako pierwsi otrzymali ciekty tlen (1883)
Pierwsza rakieta kosmiczna R-7 wykorzystywata
we wszystkich stopniach materiat pedny
ztozony z nafty i ciektego tlenu

Zygmunt Wréblewski i Karol Olszewski (1883)
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Maria Sktodowska-Curie (1867-1934)

Fizyk, radiochemia

Wiele sond kosmicznych i satelitow wykorzystuje
radioizotopowe zrodta energii
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Jan Czochralski (1885-1953)
Chemik

Krysztaty krzemowe otrzymywane sg
metodg Czochralskiego

Mieczystaw Grzegorz (Gregory) Bakker (1905-1989)
Inzynier

Opracowat pojazd Lunar Rover Vehicle (LRV),

ktory znalazt sie na ksiezycu wyniesiony przez
lgdownik Apollo 15 (1971)
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Dr. Artur B. Chmielewski (ur. 1957)
NASA, Jet Propulsion Laboratory, USA
Jeden z menedzerdw proj. Rosetta

Prof. Wtodzimierz Gawronski (ur. 1946)
Absolwent Politechniki Gdanskiej

Pracowat w NASA, JPL , USA,

Zajmujgc sie dynamikg i sterowaniem

anten teleskopowych Fig. L5 The Decp Space

Network antenna at
Goldstone, California
(courtesy of
NASA/JPL/Caltech). It can
rotate with respect to the
azimuth (vertical axis) and
with respect to elevation
(horizontal axis)
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Fig. 1.7 The velocity- and position-loops of the Deep Space Network antenna
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Modeling and
Control of
Antennas and
Telescopes

@ Springer
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Stanistaw Lem (1921-2006)

Pisarz, filozof, futurolog, eseista i satyryk,
pobudzat wyobraznie i marzenia

Autor wielu powiesci z zakresu fantastyki
naukowej (astronautyczne))

Najbardziej popularna powiesc:

Solaris (1961), powstaty jej dwie wersje
filmowe (1972, 2002)

Znane powiedzenia S. Lema:
» ,Gdyby ludzie od jaskiniowej epoki robili tylko to co mozliwe, do dzisiaj

siedzieliby w jaskiniach”
 ,Marzenia zawsze zwyciezg rzeczywistoSc, gdy im sie na to pozwoli”
» ,Weczorajsza niezwykfoSc staje sie dzisiejszym banatem, a dzisiejsza skrajnosc

Jutrzejszg normg”
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Wykorzystanie technik kosmicznych w Polsce

Metrologia
Telekomunikacja
Teledetekcja
Geodezja i hawigacja

Srodowisko

Udziat w projektach miedzynarodowych (rosetTa,
PFS—Mars Express, BRITE)

BRITE — BRight Target Explorer

World's first nanosatellite constellation dedicated to asteroseismology

Country Satellite Name ID Launch Orbit-P(min) Filter
AUT UniBRITE UBr 2013-02-25 100.37 red
AUT BRITE-Austria 'TUG-SAT-1' BAb 2013-02-25 100.36 blue
POL BRITE-PL2 'Heweliusz' BHr 2014-08-19 97.10 red
POL BRITE-PL1 'Lem’ BLb 2013-11-21 99.57 blue
CAN BRITE-CA1 'Toronto' BTr 2014-06-19 98.24 red
CAN

3 countries — 5 (6) satellites — ONE MISSION

= = |

ROSETTA — misje do komety Czuriumov-
Gierasimienko

Satelita BRITE na orbicie Ziemi
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Prace rozwojowe technik rakietowych
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Pierwsza polska rakieta Meteor-2K pokonuje linie Karmana, umowng

granice kosmosu (1970)

SpaceForest — pierwsza i na razie
jedyna prywatna polska firma rakietowa
(z siedzibg w trojmiescie). PERUN,
BIGOS i CARBONARA - lekkie rakiety
z ekologicznych materiatdw umozliwiajg
wyzsze loty z wiekszym tadunkiem.
Trwajg prace nad KOSMICZNA
TAKSOWKA dla taniego wynoszenia
nanosatelitbw na wybrang orbite rakieta
skrojong na miare potrzeb
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Instytut Lotnictwa (powotany w 1926) jako pierwszy
opracowat ekologiczny proces wytwarzania ekologicznego
paliwa. Nadtlenek wodoru o wysokim stezeniu jest bardziej
wydajny i nietoksyczny w przeciwienstwie do obecnie
stosowanych paliw rakietowych

BURSZTYN - pierwsza w $wiecie rakieta latajgca na innowacyjnym
super bezpiecznym paliwie. Jej misjg jest pokazanie, ze eksploracja
kosmosu moze by¢ bezpieczna dla naszej planety

Process connection

Nozzle Catalytic

Instytut Techniki Cieplnej politechniki Warszawskiej — rakietowy silnik
korekcyjny

Centrum Badan Kosmicznych w Warszawie — udziat w realizacji projektow
miedzynarodowych, np. BRIGT
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Zainteresowania mtodziezy problematykg kosmiczng

« Szkoty srednie (obserwatoria astronomiczne, kota zainteresowan,
eksperymenty balonowe a nawet rakietowe)

» Studia wyzsze ( wybor kierunkow studidéw, kota naukowe, udziat w
projektach krajowych i miedzynarodowych)

» Polskie Towarzystwo Rakietowe (pobudzanie zainteresowan i
kreatywnosci wsrod dzieci i mtodziezy, zrzeszajgce mtodych modelarzy i
pasjonatow rakiet eksperymentalnych i technologii kosmicznych)
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Studencka aktywnos¢ kosmiczna

Politechnika Warszawska (studenckie loty
mikrograwitacyjne, pierwsze polskie satelity
PW-Satl, PW-Sat2)

Politechnika Wroctawska (anteny i tacznosé)

Politechnika Warszawska, Politechnika Biatostocka
| Politechnika Rzeszowska (taziki marsjanskie)

Akademia Gorniczo-Hutnicza (budowa 4 Cubsatow wspdlnie
Z uczelniami niemieckimi)

tazik Marsjanski studentéw
Politechniki Biatostockiej (2019)

Satelita PW-Sat 1

SSETI — Express pierwszy
studencki satelita ESA (2005)
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ROCKET
REXUS25

Politechnika Gdanska (proj. HEDGEHOG - badania
dynamiki i termiki rakiety sondujgcej we wspotpracy z ESA

i Szwedzkg Agencjg Kosmiczng, Cubsaty, rakiety we
wspotpracy z ESA)

HEDGEHOG

Koto naukowe Politechniki Gdanskiej od 2017 roku .
buduje rakiety i z sukcesem wspotpracuje z ESA ¢

+ Ksztatcenie na 15 uczelniach (poziom inzynierski
i magisterski) na kierunkach zwigzanych
z zagadnieniami kosmicznymi, w tym miedzyuczelnianych studiach na
kierunku Technologie Kosmiczne i Satelitarne (PG, UG, UM w Gdyni,

AMW w Gdyni)
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Elementy mechaniki
orbitalne]

Howard Curtis

Orbital
Mechani

EriGineerin
Stt?dents s

Edmund Wittbrodt
Stefan Sawiak

MECHANIKA OGOLNA
Schaub H. and Junkins J.L.: ANALYTICAL MECHANICS of AEROSPACE SYSTEMS, January e oo

1, 2002

Howard C.: Orbital Mechanics for Engineering Students. Elsevier Aerospace Engineering
Series. Copyright 2005, Hovard D. Curtis

Reza N. Jazar, Advanced Dynamics. Rigid Body, Multibody, and Aerospace Applications, John
Wiley & Sons, Inc., Hoboken, New Jersey, 2011

Wittbrodt E., Sawiak S.: Mechanika ogolna. Teoria i zadania. Wydawnictwo Politechniki
Gdanskiej, Gdansk 2020 (wyd. VII)



Politechnika Wielu Pokolen
Wyktad 2

Mechanika orbitalna

Mechanika orbitalna lub astrodynamika to zastosowanie balistyki i mechaniki niebieskiej do
praktycznych problemdw dotyczgcych ruchu rakiet i innych statkow kosmicznych. Ruch tych
obiektow jest zwykle obliczany na podstawie praw ruchu Newtona i prawa powszechnego
cigzenia. Mechanika orbitalna jest podstawowg dyscypling w projektowaniu i kontroli misji
kosmicznych.

Mechanika nieba traktuje szerzej dynamike orbitalng uktadéw pod wptywem grawitacji, w tym
zarowno statkow kosmicznych, jak i naturalnych ciat astronomicznych, takich jak uktady
gwiezdne, planety, ksiezyce i komety. Mechanika orbitalnych statkow kosmicznych koncentruje
sie na trajektorii, w tym manewrow orbitalnych, orbitalnych ptaskich zmian i przesuniec
miedzyplanetarnych i jest wykorzystywany przez projektantow misji przewidzie¢ wyniKki
wyrzutowym manewrow.

Ogdlna teoria wzglednosci jest doktadniejszg teorig niz prawa Newtona do obliczania orbit i
czasami jest niezbedna dla wiekszej doktadnosci lub w sytuacjach silnej grawitacji (np. orbity w
poblizu Stonca).
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Az do pojawienia sie podrozy kosmicznych w XX wieku, réznica miedzy mechanikg
orbitalng a niebianskg byta niewielka. W _czasach Sputnika te dziedzine nazywano
,2dynamikg kosmiczng”. Podstawowe techniki, takie jak te stosowane do rozwigzania
problemu Keplera (okreslanie pozycji w funkcji czasu), sg zatem takie same w obu
dziedzinach. Co wiecej, historia pdl jest prawie w catosci wspaolna.

Johannes Kepler byt pierwszym, ktory z powodzeniem modelowat orbity planet z duzg
doktadnoscig, publikujgc swoje prawa w 1605 r. 1zaak Newton opublikowat bardziej ogolne
prawa ruchu na niebie w pierwszym wydaniu Philosophiae Naturalis Principia Mathematica
(1687), w ktérym podano metode znalezienie orbity ciata podgzajgcego sciezkg
paraboliczng na podstawie trzech obserwacji. Zostato to wykorzystane przez Edmunda
Halleya do ustalenia orbit réznych komet, w tym tej, ktéra nosi jego imie. Metoda
sukcesywnej aproksymacji Newtona zostata sformalizowana jako metoda analityczna
przez Eulera w 1744 r., ktérej praca zostata z kolei uogoélniona na orbity eliptyczne i
hiperboliczne przez Lamberta w latach 1761-1777.
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Kolejnym kamieniem milowym w okreslaniu orbity byta pomoc Carla Friedricha
Gaussa w ,odbudowie” planety kartowatej Ceres w 1801 r. Metoda Gaussa byta w
stanie wykorzystac tylko trzy obserwacje (w postaci par rektascens;ji i deklinacji),
aby znalez¢ szesSc¢ elementdw orbitalnych, ktére catkowicie opisujg orbite. Teoria
wyznaczania orbity zostata nastepnie rozwinieta do tego stopnia, ze obecnie jest
stosowana w odbiornikach GPS, a takze w sledzeniu i katalogowaniu nowo
obserwowanych mniejszych planet. Nowoczesne okreslanie i przewidywanie orbit
jest wykorzystywane do obstugi wszystkich typow satelitow i sond kosmicznych,
poniewaz konieczne jest poznanie ich przysztych pozycji z duzg doktadnoscia.

Astrodynamika zostata opracowana przez astronoma Samuela Herricka w latach
trzydziestych XX wieku. Skonsultowat sie z naukowcem zajmujgcym sie rakietami
Robertem Goddardem i zachecit go do kontynuowania pracy nad technikami
nawigacji kosmicznej, poniewaz Goddard wierzyt, ze bedg potrzebne w przysztosci.
Techniki numeryczne astrodynamiki zostaty potgczone z nowymi, poteznymi
komputerami w latach szes¢dziesigtych XX wieku, a cztowiek byt gotowy do podrézy
na Ksiezyc i powrotu.
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Hanspeter Schaub and John L. Junkins ANALYTICAL MECHANICS Of AEROSPACE SYSTEMS

(www fisica.net/mecanicaclassica/Analytical%20Mechanics%2001%20Aerospace%20Systems.pdf)

Contents
Preface

I BASIC MECHANICS

1 Particle Kinematics
1.1 Particle Position Description
1.1.1" Basic Geometry
1.1.2  Cylindrical and Spherical Coordinate Systems
1.2 Vector Differentiation
1.2.1  Angular Velocity Vector
1.2.2  Rotation about a Fixed Axis
1.2.3  Transport Theorem
1.24  Particle Kinematics with Moving Frames
2 Newtonian Mechanics
2.1 Newton’s Laws
2.2 Single Particle Dynamics
2.2.1  Constant Force
2.2.2  Time-Varying Force
223  Kinetic Energy
2.24  Linear Momentum
2.2.5  Angular Momentum
2.3 Dynamics of a System of Particles
2.3.1  Equations of Motion
2.3.2  Kinetic Energy
2.3.3  Linear Momentum
2.3.4  Angular Momentum
2.4 Dynamics of a Continuous System
24.1  Equations of Motion
2.4.2  Kinetic Energy
2.4.3.  Linear Momentum
2.4.4  Angular Momentum
2.5 The Rocket Problem

3 Rigid Body Kinematics

3.1 Direction Cosine Matrix

3.2 Euler Angles

3.3 Principal Rotation Vector

3.4 Euler Parameters

3.5 Classical Rodrigues Parameters

3.6 Modified Rodrigues Parameters

3.7 Other Attitude Parameters
3.7.1  Stereographic Orientation Parameters
3.72  Higher Order Rodrigues Parameters
3.7.3  The (w,z) Coordinates
3.74  Cayley-Klein Parameters

3.8 Homogeneous Transformations

4 Eulerian Mechanics

4.1 Rigid Body Dynamics
4.1.1  Angular Momentum
4.1.2  Inertia Matrix Properties
4.1.3  Euler’s Rotational Equations of Motion
4.1.4  Kinetic Energy

4.2 Torque-Free Rigid Body Rotation
42.1  Energy and Momentum Integrals
422  General Free Rigid Body Motion
4.2.3  Axisymmetric Rigid Body Motion

4.3 Momentum Exchange Devices
4.3.1  Spacecraft with Single VSCMG
4.32  Spacecraft with Multiple VSCMGs

4.4 Gravity Gradient Satellite
4.4.1  Gravity Gradient Torque
442  Rotational - Translational Motion Coupling
443  Small Departure Motion about Equilibrium Attitudes
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5 Generalized Methods of Analytical Dynamics
5.1 Generalized Coordinates
5.2 D’Alembert’s Principle
5.2.1  Virtual Displacements and Virtual Work
5.2.2  Classical Developments of D’ Alembert’s Principle
52.3  Holonomic Constraints
52.4  Newtonian Constrained Dynamics of N Particles
5.2.5  Lagrange Multiplier Rule for Constrained Optimization
5.3 Lagrangian Dynamics
5.3.1" Minimal Coordinate Systems and Unconstrained Motion
5.3.2  Lagrange’s Equations for Conservative Forces
5.3.3  Redundant Coordinate Systems and Constrained Motion
53.4  Vector-Matrix Form of the Lagrangian Equations of Motion
Advanced Methods of Analytical Dynamics
6.1 The Hamiltonian Function
6.1.1  Some Special Properties of The Hamiltonian
6.1.2  Relationship of the Hamiltonian to Total Energy and Work Energy
6.1.3  Hamilton’s Canonical Equations
6.1.4  Hamilton’s Principal Function and the Hamilton-Jacobi Equation
6.2 Hamilton’s Principles
6.2.1  Variational Calculus Fundamentals
6.2.2  Path Variations versus Virtual Displacements
6.2.3  Hamilton’s Principles from D’ Alembert’s Principle
6.3 Dynamics of Distributed Parameter Systems
6.3.1  Elementary DPS: Newton-Euler Methods
6.3.2  Energy Functions for Elastic Rods and Beams
6.3.3  Hamilton’s Principle Applied for DPS
6.3.4  Generalized Lagrange’s Equations for Multi-Body DPS
Nonlinear Spacecraft Stability and Control
7.1 Nonlinear Stability Analysis
7.1.1  Stability Definitions
7.1.2  Linearization of Dynamical Systems
7.1.3°  Lyapunov’s Direct Method

7.2 Generating Lyapunov Functions
7.2.1  Elemental Velocity-Based Lyapunov Functions
7.2.2  Elemental Position-Based Lyapunov Functions
7.3 Nonlinear Feedback Control Laws
7.3.1  Unconstrained Control Law
7.3.2  Asymptotic Stability Analysis
7.3.3  Feedback Gain Selection
7.4 Lyapunov Optimal Control Laws
7.5 Linear Closed-Loop Dynamics
7.6 Reaction Wheel Control Devices
7.7 Variable Speed Control Moment Gyroscopes
7.7.1  Control Law
7.72  Velocity Based Steering Law
7.7.3  VSCMG Null Motion

IT CELESTIAL MECHANICS
8 Classical Two-Body Problem

8.1 Geometry of Conic Sections
8.2 Relative Two-Body Equations of Motion
8.3 Fundamental Integrals
8.3.1  Conservation of Angular Momentum
8.3.2  The Eccentricity Vector Integral
8.3.3  Conservation of Energy
8.4 Classical Solutions
8.4.1  Kepler’'s Equation
8.4.2  Orbit Elements
8.4.3 Lagrange/Gibbs F and G Solution
9 Restricted Three-Body Problem
9.1 Lagrange’s Three-Body Solution
9.1.1  General Conic Solutions
9.1.2  Circular Orbits
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9.2 Circular Restricted Three-Body Problem
9.2.1  Jacobi Integral
9.2.2  Zero Relative Velocity Surfaces
9.2.3  Lagrange Libration Point Stability
9.3 Periodic Stationary Orbits
9.4 The Disturbing Function
10 Gravitational Potential Field Models
10.1 Gravitational Potential of Finite Bodies
10.2 MacCullagh’s Approximation
10.3 Spherical Harmonic Gravity Potential
10.4 Multi-Body Gravitational Acceleration
10.5 Spheres of Gravitational Influence
11 Perturbation Methods
11.1Encke’s Method
11.2Variation of Parameters
11.2.1 General Methodology
11.2.2 Lagrangian Brackets
11.2.3 Lagrange’s Planetary Equations
11.2.4 Poisson Brackets
11.2.5 Gauss’ Variational Equations
11.3State Transition and Sensitivity Matrix
11.3.1 Linear Dynamic Systems
11.3.2 Nonlinear Dynamic Systems
11.3.3 Symplectic State Transition Matrix
11.3.4 State Transition Matrix of Keplerian Motion
12 Transfer Orbits
12.1 Minimum Energy Orbit
12.2 The Hohmann Transfer Orbit
12.3 Lambert’s Problem
12.3.1 General Problem Solution
12.3.2 Elegant Velocity Properties
12.4 Rotating the Orbit Plane

12.5Patched-Conic Orbit Solution

12.5.1

Establishing the Heliocentric Departure Velocity

12.5.2 Escaping the Departure Planet’s Sphere of Influence

12:53

Enter the Target Planet’s Sphere of Influence

12.54 Planetary Fly-By’s
13 Spacecraft Formation Flying
13.1 General Relative Orbit Description
13.2 Cartesian Coordinate Description

13.2:1
13:22

Clohessy-Wiltshire Equations
Closed Relative Orbits in the Hill Reference Frame

13.3 Orbit Element Difference Description

13:3:1

13.52

Linear Mapping Between Hill Frame Coordinates and Orbit Element

Differences
Bounded Relative Motion Constraint

13.4 Relative Motion State Transition Matrix
13.5 Linearized Relative Orbit Motion

13.5:1
13.52
13.5.3

General Elliptic Orbits
Chief Orbits with Small Eccentricity
Near-Circular Chief Orbit

13.6 J2-Invariant Relative Orbits

13.6.1 Ideal Constraints

13.6.2 Energy Levels between J2-Invariant Relative Orbits

13.6.3 Constraint Relaxation Near Polar Orbits

13.6.4 Near-Circular Chief Orbit

13.6.5 Relative Argument of Perigee and Mean Anomaly Drift

13.6.6 Fuel Consumption Prediction

13.6.7 Relative Orbit Control Methods
13.6.7.1 Mean Orbit Element Continuous Feedback Control Laws
13.6.7.2 Cartesian Coordinate Continuous Feedback Control Law
13.6.7.3 Impulsive Feedback Control Law
13.6.7.4 Hybrid Feedback Control Law

APPENDIXES
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Elementarne zagadnienia mechaniki orbitalnej

Praktyczne techniki
Praktyczne zasady

Prawa astrodynamiki

Predkos¢ ucieczki

Wzory na swobodne orbity

Orbity kotowe

Orbity eliptyczne
Okres orbitalny
Predkos¢
Energia

Orbity paraboliczne

Orbity hiperboliczne
Energia
Hiperboliczna nadmierna predkosé

Obliczanie trajektori
Réwnanie Keplera
Orbity stozkowe
tatka aproksymacja stozkowa
Uniwersalne sformutowanie zmiennych
Perturbacje

Manewr orbitalny
Transfer orbitalny
Wspomaganie grawitacji i efekt Obertha
Miedzyplanetarna sieé transportowa i rozmyte orbity
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( :',»_M-)

Kinematyka punktu

Wspoirzedne wektorowe

Dynamika punktu ,,
7 v
E— YAV
ma = W | !IPrawo Newtona Wspéirzedne biegunowe"’ |/ W n:
S R
ped 7\ o
v | dp _ / AR
mo-= —=W p = mv =R
dt | dt p a
: Wspodirzedne naturalne (normalne)
t Zasada pedu i popedu
Aﬁ = ﬁz — ﬁl = j w dt 1;6 = \‘1‘/
v Y
tl ’/),’ J
m 8 -
» ? w s -
_ _ Zasada energii i pracy St '
AE =E; —Ey = Ly l26) ,0 //f!
s ; iy / KT\
) 2 \}{ : :5)(%7 /
mv 1) by N b 4
= , L12=JW'dS g N
- 2 \’ S ' Ny
1 Wspotrzedne walcowe
Wspobirzedne sferyczne

energia kinetyczna
praca sily W na drodze ds
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Kinematyka bryty Ruch kulisty

Dynamika bryty

Zasada kretu kret X g
— \ predkos¢ katowa
dK, _ v
0 — —
—=M K., = ] )
(0] o Cc
dt /

m 4
masowy moment ‘ M, ~e
bezwiadnosci Ruch dowolny i =

ped

@,
&
e\

v
5 :
dt o
dK, _ !
W — Mo ™= moment zewnetrzny g
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przyspieszenie punktu A Coriolisa
przyspieszenie punktu A wzgledne

Dynamika punktu w ruchu ztozonym

przyspieszenie punktu A unoszenia

—r m

/ A — kL3 — — —
i? B Ap =Ta =ap; tapy T axc
‘L‘)foz-\._‘@r i

ruchomy ukfad

ma, = M(@y, +auxy +ax) = Pa

=~ Zwigzany z brytq dodatkowe sity majgce wptyw na ruch wzgledny
ukfad odniesienia ‘ " ./ \.
inercjalny ey, 1; — L N
of 7 & ; =Y —_—
May, = Pa + Axy + Aac
(W - predkosc katowa bryly unoszacej

ﬁAW - predkosc punktu A wzgledem bryty

AAu — _maAu

—ma,. =—-m(2w xV,,) =2mV x o
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Dynamika uktadu o zmiennej masie punktu

Rozwazamy ukfad, w ktérym do masy m poruszajgca sie z predkoscig v dotgcza masa dm
poruszajgca sie z predkoscig u

@ Korzystamy z rownania
dp _
Ped uktadu: ;I_Jr — mv + dmit

Droge = (m+dm)V +dv) =mv +mdv + dmv +dmdv = mv + mdv +dmv
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Przyrost pedu w czasie dt jest wiec rowny

@:prﬂﬁ_pr :;HE-F@(F—E):JHE—@E
dt (lt dr dt dr dt

gdzie W = U — U jest predkoscig wzgledna. Przyrost ten jest rowny sile P, co zapisujemy

- —
m ? =P +@
I
— rownanie Mieszczerskiego
gdzie @ =w dm
=W —
dt
ma charakter dodatkowej sity. Jezeli predkos¢ dotgczanej masy jest zerowa (u = 0),

to rownanie Mieszczerskiego upraszcza sie do postaci

W rakietach nawet 97% masy stanowi -
masa spalajacego sie paliwa !!! d(mv) =P
Rakieta zuzywa ok. 14% paliwa na

przebijanie sie przez atmosfere ziemskag gdzie: m=m(t) oraz ¥ = v(t)




Politechnika Wielu Pokolen
Wyktad 2

Wzor CioIkowskiego*

rN/

W przypadku, gdy na rakiete nie dziata w kierunku lotu zadna
sita (lot poziomy) rownanie Mieszczerskiego przyjmuje postac

A

Ui

7 ol .
W = /ylgtuaz,w aﬂ,?jzyﬁac

\

dr — _dm
md— =0 = 11‘—(1_
[ [
* Wzdr ten teoretycznie zostat
skad opracowany w 1813 roku, na dtugo
dm przed pierwszymi, potencjalnymi
av =w — zastosowaniami

Jezeli predkos$¢ wzgledna spalin jest stata (W =const), to po scatkowaniu mamy

Av=1w- ln(ﬂ) = w-In(MR) = I,-gy In(MR)
n,

gdzie: Rodzaj paliwa

Impuls witasciwy dla réznych paliw

Impuls wlasciwy ‘[s]

nadchloran potasu + asfalt (stale)
hydrazyna (ciekte jednosktadnikowe)
wodér-ozon (ciekte dwusktadnikowe)
silnik jonowy

Isp - impuls wtasciwy; g, -
przyspieszenie ziemskie;
MR - propellant mass ratio

170-210
160-190
300-385

2000
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Okresli¢ predkos¢ v(t) rakiety o masie
startowej M, gdy zuzycie paliwa na jednostke
czasu wynosi g [kg/s], a produkty spalania
wyptywajg z rakiety ze statg predkoscig
wzgledng w. Zmiane przyspieszenia
grawitacyjnego z wysokoscig pomingc.

Ha litrukue X /Md*‘f/(/éj

(H-g.¢) Y (-9

ot

4
v g4 UL

ot q M-4-t

/Mﬁyr ,57‘55_) ?:ff—

|
'P:/%Q?:(/V-gé)? V=
/m=/1—zi-
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Zyroskopem nazywamy ciato materialne o postaci bryty
obrotowej (wirnika), osadzone na osi pokrywajgcej sie
Z 0sig geometryczng tego ciata zwanej osig zyroskopowa.

W uproszczonej (przyblizonej) teorii zyroskopowej
zaktadamy
0. >> 0.

@ - = const

Sity dziatajgce na zyroskop muszg spetnia¢ warunek
(rézniczkowa posta¢ zasady kretu)

Kofa reakcyjne satelity

H
/ moment niezbedny do zmiany kretu H .. I
R

pochodna kretu wzgledem czasu -

Ruch zyroskopu iest chwilowym ruchem obrotowym wokét punktu O. Predkosci kgtowe zyroskopu sg

rowne @- i @_ , stad _ .
' Kop=J -0,

a pochodna a moment

Kp=0.xK,=J.&.x@D- My =J 0. %o,
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Predkosci kosmiczne

Uniwersalna stala grawitacyjna G

Predkosci kosmiczne: | (kolowa)
Il (paraboliczna, ucieczki z Ziemi)
1 (ucieczki z Uktadu Stonecznego)
IV (ucieczki z naszej Galaktyki)

Predkos¢ swiatla

Predkosé¢ dzwieku w powietrzu

6,673 101 Nm2/kg?

7,91 km/s
11,19 kml/s
42,1 kml/s

350 km/s

299,79 103 km/s

0,34 km/s (340 m/s =1 Ma)
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Pierwsza predkos¢ kosmiczna (kotowa)

Z rownowagi sit grawitacyjnej i odsrodkowe;
na orbicie kotowej ) = A otrzymujemy

Mm 2

CRIETTRT R

Skaddla h > R iprzy uwzglednieniu

M
g = Gﬁ mamy

v, =v=,/gR | =7,91 km/s

\
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Wykiad 2
. : : . I
Druga predkos¢ kosmiczna (ucieczki z Ziemi) v R . —)
, . L m_"15 \
Z rébwnania dynamiki dla masy m mamy — b/
GMm dv GM TR
ma=—0 = — lub _— = —— il ‘E o e
Q ZZ dt ZZ M J;"Q,_ —_— l }\Q
Po pomnozeniu ostatniego rownania dwustronnie przez p.1 \ ¥
otrzymujemy dz I T
| LML -
GM 2 M T o
v-dv=——-dz ,apo scatkowaniu v G_ + A | /
z 2 A /
N N ! '/
Uwzgledniajgc np. warunki brzegowe: z = R, UV = Vg
obliczamy statg catkowania
2
_ vy GM v2 GM v GM
2 R a ostatecznie otrzymujemy ? - VA t 2 R

Drugg predkos¢ kosmiczng otrzymujemy przy zatozeniu, ze powinna ona umozliwi¢, aby dla z — ©o
predko$¢ zmalata do zera v — (. Stad
Trzecia (v = 42, 1km/s)

2G6M lub czwartg predkosé
Vyy=Vg= |[— = /ZgR =11,19 km/s kosmiczng (v;y= 350 km/s) otrzymujemy
0 R L
z tego samego wzoru podstawiajgc dane

liczbowe Stonca lub naszej galaktyki.
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Techniki i technologie kosmiczne

Umozliwiajg zaspakajanie ciekawosci, urzeczywistnianie marzen i oczekiwan,
realizacje misji kosmicznych zwigzanych z badaniami naukowymi,
poznawaniem wszechswiata, monitorowaniem kosmosu i Ziemi, eksploracjg

kosmosu.

Dotyczg mechaniki orbitalnej, rakiet, satelitow, lotow rakiet, wynoszenia
satelitdw, manewrow rakiet i satelitow, planowania i realizacji misji

kosmicznych.

Przyktadowo, w locie rakiety mozna wyroznic kilka etapow: start, przelot

przez atmosfere do umownej granicy, lot po orbicie okotoziemskiej i wszelkie

manewry na tej orbicie, przelot do innego obiektu kosmicznego i

,Zaokretowanie” na jego orbicie, wreszcie |gdowanie na innej planecie.
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Rakieta w czasie swego lotu realizuje kilka etapéw: start, przelot przez atmosfere do
umownej granicy, lot po orbicie okotoziemskiej i wszelkie manewry na tej orbicie, przelot do
innego obiektu kosmicznego i ,zaokretowanie” na jego orbicie, wreszcie lgdowanie na innej
planecie. Stuzy tez do wynoszenia satelitdw w przestrzen kosmiczna.

Orbita jest powtarzalnym torem ruchu obiektu wokét masy centralnej, ktérej ksztatt jest
jedng z krzywych stozkowych. Ruch wiekszosci ciat Uktadu Stonecznego odbywa sie po
orbitach zamknietych w ksztatcie elipsy, a w szczegolnych przypadkach w ksztatcie
okregoéw. Jesli dany obiekt zakrzywit swoj tor ruchu tylko jednorazowo wokét masy
centralnej, mamy do czynienia z otwartg, ktorej ksztatt jest hiperbolg, a w szczegdinym
przypadku parabola. Takim ruchem porusza sie wiekszo$¢ komet.

4 v/'
*

2

HEs
Parabola a b

Hiperbola \ y=ax2+bx+c
\ v
2y = (Z) =1
@ -G

Okrag
Elipsa

2+y2
xZ
5
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Orbita geostacjonarna — orbita okotoziemska, ktora zapewnia krgzgcemu po nigj

satelicie zachowanie statej pozycji nad wybranym punktem rownika Ziemi. Orbita

geostacjonarna jest orbitg kotowg, zawartg w ptaszczyznie rownika. Przebiega na
wysokosci 35 786 km nad rownikiem (42 160 km od srodka Ziemi). Predkosc¢ ciata na
orbicie geostacjonarnej wynosi okoto 3,08 km/s, a czas okrgzenia przez niego Ziemi jest

rowny 23 godziny 56 minut i 4 sekundy, czyli doktadnie tyle, ile trwa doba gwiazdowa.

Orbita geostacgjonarna jest szczegdlnym przypadkiem orbity geosynchroniczne,.

doba gwiazdowa Ziemi


https://pl.wikipedia.org/wiki/Orbita
https://pl.wikipedia.org/wiki/Satelita
https://pl.wikipedia.org/wiki/R%C3%B3wnik
https://pl.wikipedia.org/wiki/Ziemia
https://pl.wikipedia.org/wiki/Ko%C5%82o
https://pl.wikipedia.org/wiki/Doba_gwiazdowa
https://pl.wikipedia.org/wiki/Orbita_geosynchroniczna
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Predkos¢ na orbicie jest skutkiem posiadanej przez uktad energii catkowitej, na ktérg sktada sie
energia kinetyczna oraz potencjalna

mv? GMm
2 r

gdzie: E — energia catkowita, M — masa centralna, m — masa satelity, v — predkosc¢ satelity, G —
uniwersalna stata grawitacyjna, r — odlegtos¢ satelity od masy centralne;.

EF =

~ Apcgee: < 50 000 km
Energia catkowita w dowolnym momencie na orbicie ,' SRR
jest stata, chyba Ze zostanie przytozona sita ’,"HEO
zewnetrzna do uktadu (praca), ktéra bedzie
skutkowata zmiang orbity. Rozwazajgc ruch po orbicie _ ,
eliptycznej mozna wyrdzni¢ moment, w ktérym /R H..-_‘"»r;'&o ~36 000 km,
satelita jest najblizej okrazanej masy. Znajduje sie on ; W e
wowczas W perycentrum, gdzie energia potencjalna
jest najmniejsza, a kinetyczna najwieksza. W pozycji,
w ktérej znajduje sie on najdalej od masy centralnej, »
zwana apocentrum, jego energia kinetyczna, a tym e & Q ENSC
samym predkos¢ jest najmniejsza. Poriges: ~500 km-

e/ MEQ: 8000 - 20000 km

Wi \ \
\ \
{ w3, LEO;/ 500 - 2000 km
et B~ A
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Mozna wyznaczy¢ predkos¢ w dowolnym punkcie orbity, poréwnujac energie catkowitg w
analogicznym punkcie z energig catkowitg w dowolnym punkcie orbity. W celu obliczenia energii
catkowitej w dowolnym punkcie w miejsce promienia wstawiana jest wielka p6tos, ktdra stanowi
potowe dtuzszej osi elipsy, czyli potowe sumy odlegtosci od srodka masy perycentrum i apocentrum

mv? GMm mv; GMm

2 T 2 a

gdzie: v, = /GTM— predkosc dla orbity o promieniu rownym wielkiej potosi

Tt
2

a — wielka potos, r, — odlegtos¢ w perycentrum, r, — odlegtos¢ w apocentrum.

a

Po przeksztatceniach otrzymujemy wzér na predkosé w dowolnym punkcie na orbicie w zaleznosci
od odlegtosci apocentrum i perycentrum obliczanej orbity oraz odlegtosci od masy centralnej

2 1
V= GM(———)
r oa
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Impuls wtasciwy

Impuls wtasciwy jest parametrem opisujgcym silnik. Impuls wtasciwy moze by¢ podawany w
[m/s], kiedy jest on stosunkiem popedu do masy zuzytego paliwa. Drugim sposobem opisania
impulsu wiasciwego jest wyrazenie go w [s], kiedy jest on stosunkiem popedu do masy zuzytego
paliwa w warunkach ziemskich

Ap F-t

[ = =
gAim gAm

gdzie: I — impuls wtasciwy, Ap — poped wytworzony przez silnik, g — przyspieszenie ziemskie, Am
— masa zuzytego paliwa, F —sita ciggu silnika, t — czas

Wartos¢ impulsu wiasciwego dostarcza informacji jak wydajnie pracuje ten silnik. Im jest on
wiekszy, tym kazda jednostka masy zuzytego paliwa jest lepiej wykorzystana. Mozna go
utozsamiac ze zuzyciem paliwa w silnikach samochodowych.
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Zuzycie paliwa podczas zmiany orbity

Satelita poruszajacy sie po orbicie bedzie posiadat pewng energie. W przypadku, gdy satelita
znajdowat sie na pierwszej orbicie jego energia catkowita byta réwna
_mvi{ GMm
1= 2 7

gdzie: E; — energia catkowita na pierwszej orbicie, v, — predkos¢ na pierwszej orbicie, r; —
promien pierwszej orbity.

Natomiast gdy znajdzie sie on na drugiej orbicie jego energia catkowita byta réwna

_mv; GMm
272 T

gdzie: E, — energia catkowita na drugiej orbicie, v, — predkos¢ na drugiej orbicie, r, — promien
drugiej orbity.
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Chcac przeniesc satelite z pierwszej orbity na drugg niezbedne jest dostarczenie do uktadu rdznicy

energii
mv: GMm mvi GMm
AE = — — —
2 T 2 71

gdzie AE — rdznica energii na pierwszej i drugiej orbicie.

Te réznice energii nalezy uzupetni¢ o prace sity ciggu silnika. Przy zatozeniu, ze sita ciggu silnika jest
stata i wynosi F musi ona oddziatywac na satelite na drodze s réwnej
AE
s =—
F

gdzie: AE — rdznica energii, F — sita ciggu silnika, s — droga na ktérej dziata sita.
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Aby méc postuzyd sie wzorem na potrzebny impuls wtasciwy silnika nalezy okresli¢ czas jego
dziatania dla przeniesienia satelity z orbity na orbite. Przyjmujac dla uproszczenia Srednia
predkosc satelity w ruchu na pierwszej i drugiej orbicie réwng

v+ v,
Ve = ——
> 2
Mozna obliczy¢ minimalny czas pracy silnika dla wykonania manewru zmiany orbity
. AE
B F - Vg

Wykorzystujgc wzér na impuls wtasciwy mozna okreslic¢ ilo$¢ zuzytego paliwa

F-t
Am = ——
g-1
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Udziat masy zuzytego paliwa do catkowitej masy satelity mozna wyznaczy¢ dzielgc powyzszg
zaleznos¢ obustronnie przez mase catkowita

Am F-t

m g-l-m

gdzie m — masa catkowita satelity wraz z paliwem.

Nalezy zauwazyc, ze masa catkowita bedzie malata o mase zuzytego paliwa w czasie
wykonania manewru. Dla wiekszosci rozwazanych przypadkow bedzie to warto$é rzedu paru
procent, dlatego w uproszczonej analizie przyjeto, ze masa sie nie zmienia.
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__— Automatic gyro
- contral

Napedy rakiet i satelitow kosmicznych

Eksploracja kosmosu stata sie mozliwa dzieki wynalezieniu rakiet
nosnych. Pierwsze z nich powstaty w Chinach ok. 960 roku. Na poczatku
byty wykorzystywane do obrzeddw religijnych lecz bardzo szybko zaczety
by¢ wykorzystywane jako bron. Przetomowe byto wyprodukowanie
rakietowych pociskdw balistycznych V-2 w 1943 roku. Szefem
niemieckiego zespotu byt Wernher von Braun. V-2 nie zmienita biegu D Pt
wojny, ale data poczatek rakietom kosmicznym. (2| N———

___— Alcohol-water

Rocket body

——— Liquid oxygen

~ Rocket combustion chamber
(outer skin)

Kolejng, po dotarciu w kosmos, barierg w eksploracji przestrzeni wing
kosmicznej jest poruszanie sie w specyficznych warunkach.

Rodzaje napedéw

Odlegtosci dzielgce obiekty Uktadu Stonecznego stanowig najwiekszg bariere, utrudniajgcg podroze
pomiedzy nimi. Dla potrzeb gornictwa kosmicznego najistotniejszg jest ta, ktéra dzieli Ziemie z
gtownym pasem planetoid. Pas ten jest najwiekszym skupiskiem znanych planetoid w naszym
sasiedztwie. Srednia odlegto$¢ Ziemi od Storica wynosi 1 j.a., natomiast $rednia odlegtoé¢ obiektow
pasa planetoid od Storica — 2,8 j.a. Po uwzglednieniu, ze 1 j.a. to 149 597 870 700 m, dale to srednig
wzajemng odlegtosé 269 276 167 km. Jest ona imponujaca, a jej sprawne pokonanie, przy obecnym
poziomie technologii, stanowi nie lada wyzwanie.
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JAK FALCON HEAVY WYPADA
NA TLE NAJPOTEZNIEJSZEJ
RAKIETY W HISTORII

ORAZ FALCONA 9*

SATURNV

wysokosé
110m

FALCON 9 FALCON HEAVY
wysokosé wysokosé
70m 70m

—‘> T

| 8 ARA

=

2,3

e 2
L2 2 2R
~
~

1

waga cigzarowki

s

*jaki tadunek jest w stanie
wynies¢ na orbite

HFJIFRRDIRDD
CErrrrrIImMm
IBDRRRRRD D
I RRRRRRRD D)

SSSSSSSS
IIIIIII

Wyktad 2

Jak duzy tadunek jest w stanie wynies¢ na ziemskag
orbite rakieta Saturn V, wysoka na 110 metrow, a
jak wypada na tym tle najpotezniejsza rakieta
SpaceX. PrzeliczyliSmy te wartosci na 3,5-tonowe
ciezardwki.

Falcon Heavy jest 40 metrow nizszy od Saturna

V. Jego "bazg" jest pierwszy stopien Falcona 9.

tacznie rakieta ma az 27 silnikow.

Na niskg orbite FH moze wyniesc tadunek o wadze
prawie 64 ton, czyli 40 ton wiecej niz Falcon 9. To
wiecej niz wazy Boeing 737 z pasazerami, zatoga,
bagazami i paliwem. Jeszcze dalej - na orbite - FH
moze przetransportowacé ok. 27 ton, czyli ok. 19 ton
wiecej niz Falcon 9, a na Marsa prawie 17 ton.

Saturn V byt w stanie wynies¢ na orbite 140 ton i ok.

49 ton na Ksiezyc.


https://businessinsider.com.pl/technologie/nowe-technologie/falcon-heavy-pierwszy-test-rakiety-spacex/btvetlx
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Bezposrednig konsekwencjg znacznych odlegtosci jest czas podrozy. Maleje on wraz z
osigganiem coraz wiekszych predkosci. Dotgd najwiekszg predkos¢ osiggneta sonda Juno
(2011), ktéra rozpedzita sie do 65 km/sek. Trzeba jednak wzig€ pod uwage, ze w duzej
mierze udato sie to dzieki asystom grawitacyjnym. Przy tej predkosci owa podroz zajeta by
ok. 48 dni. Gorng granicg predkosci, przy obecnym stanie wiedzy, jest predkosc swiatta
wynoszgca 299 792 km/sek., przy ktorej pokonanie odlegtosci 1,8 j.a. zajmie w przyblizeniu
15 min. Jest to jednak wartos¢ nieosiggalna. Zresztg osiggniecie takiej predkosci nie jest
konieczne do podrézy w obrebie Uktadu Stonecznego.

Stosowane systemy napedowe, pomimo swoich pozornie dobrych osiggdéw, wcigz sg
dalekie od tego, co umozliwiatoby sprawne poruszanie sie w obrebie Uktadu Stonecznego.
Wiekszos¢ z nich wymaga zabrania paliwa, ktorego ilos¢ ogranicza zasieg podrozy.

Zmienic¢ to majg koncepcyjne napedy, ktdre — oprocz wysokich osiggow — nie beda
potrzebowaty paliwa, a tylko zrédta energii elektrycznej generowanej z reaktorow jgdrowych,
termojgdrowych lub inne, wykorzystujgce zjawiska wystepujgce w przestrzeni kosmicznej,
jak na przyktad wiatr stoneczny.
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Standardowe systemy napedowe

Sg to systemy sprawdzone i doktadnie przetestowane. Sg one niezawodne. Stopien
wydajnosci napedow okresla sie za pomocg impulsu wtasciwego, ktory jest
stosunkiem popedu do masy zuzytego paliwa. Jednostka impulsu wtasciwego jest
[s] lub [m/s]. Im wiekszy jest impuls wiasciwy tym wiekszg sprawno$é ma dany
silnik, a co za tym idzie jest bardziej atrakcyjny.

Silnik na paliwo ciekte

Silniki na paliwo ciekte zaliczane sg do silnikow
odrzutowych, ktére nadajg predkosc pojazdu poprzez
wyrzucanie spalin z duzg predkoscig w kierunku
przeciwnym do jego ruchu. Silniki te muszg posiadac
utleniacz, najczesciej ciekty tlen oraz reduktor, najczesciej
ciekty wodor. S3 one podawane do komory spalania, a
nastepnie zostajg spalone i z duzg predkoscig wyrzucane Komora spalania
przez dysze. Impuls wtasciwy silnikdw na paliwo ciekte

A Statecznik

U
wynosi ok. 450 s. P
Zalety: mniejsza masa w stosunku do silnikdw na paliwo state, mozliwos¢ regulacji ciggu \ Do
poprzez zmiane ilosci podawanego paliwa Dysza

Wady: ograniczona predkos¢ wylotowa spalin determinujgca maksymalng predkos¢ pojazdu (5
km/s w przypadku ciektego wodoru i tlenu), czas dziatania zalezy od ilosci zabranego paliwa
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Silnik na paliwo state

Zasada dziatania jest analogiczna do silnika na paliwo

ciekte. Silnik rozni sie tym, ze wykorzystuje paliwo state,

ktore jest mieszankg utleniacza i reduktora, oraz tym ze

do spalania dochodzi w komorze paliwa. Spalanie paliwa

statego moze odbywac sie na dwa sposoby: czotowo lub

kanatowo. Przy spalaniu czotowym mieszanka spala sie od Uszczelnlenke,

badunek odpala)acy

strony dyszy i w miare ubywania paliwa punkt ten — f'i..
przesuwa sie ku gérze, az do wyczerpania paliwa. Przy 4,
spalaniu kanatowym paliwa, silnik ma pusty kanat, a f:;

spalanie odbywa sie od srodka kanatu i postepuje w
kierunku scian korpusu, az do catkowitego spalenia sie
paliwa. Impuls wtasciwy silnikdw na paliwo state wynosi
ok. 300 s.

Zalety: prosta budowa, nizszy koszt od silnika na paliwo ciekte

Wady: brak regulacji predkosci spalania oraz jego zatrzymania i wznowienia w dowolnym momencie, gorsze parametry od silnika na
paliwo ciekte.
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Silnik Halla

Nalezy do grupy silnikdw jonowych, ktérych czynnikiem napedowym s3 jony rozpedzane polem
elektrycznym wyrzucane z duzg predkoscig w kierunku przeciwnym. Najczesciej stosowanym
paliwem jest ksenon z uwagi na jego obojetnos¢, stosunkowo duzg mase atomowg oraz
niewielky energie jonizacji. Nie wyklucza to jednak stosowania np. azotu, ktérego zaletg jest dos¢
powszechne wystepowanie, nawet w przestrzeni kosmicznej. Gtdwnymi elementami silnika Halla
sg anoda (na dnie komory) oraz katoda (przy wylocie). Przytozone jest do nich napiecie 200-600
V, ktore jest odpowiedzialne za przyspieszania jondw. Oprdcz tego wymagane jest wytwarzanie
pola magnetycznego, przez magnesy state lub elektromagnes, prostopadtego do pola
elektrycznego. Jego zadaniem jest korygowanie ruchu elektronow.

Wylatujgce jony muszg zostaé zneutralizowane, w

przeciwnym razie ich ruch nie bedzie zbiezny, a nawet MAGNES @smmowv

mogg one zostaé cofniete do silnika, mogac go zniszczyc. = = o

Odpowiada za to katoda, ktora produkuje elektrony 2 \ o (®le
o L . — S o | o

neutralizujgce zjonizowany gaz. Silnik ten po raz pierwszy = g , =

zostat zastosowany w misji kosmicznej w 1971 roku w / . =

rosyjskiej sondzie Meteor. Jest on stosowany do dzis. RDZEN MAGNETYGZNY

Impuls wtasciwy silnika Halla PPS 1350-G, wykorzystany w
sondzie SMART-1 wynosi 1650 s.

Zalety: duzy impuls wtasciwy, dostepnos¢ paliwa

Wady: droga i skomplikowana konstrukcja

JAMES S. SOVEY NASA Glenn Research Center

CHRISTOPH BLUMRICH; ZRODLO:
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Silnik jonowy elektrostatyczny

Podobnie jak silnik Halla nalezy do grupy silnikow
jonowych. Rézni sie sposobem rozpedzania jonow.
Zjonizowane atomy gazu, najczesciej ksenonu,
poprzez pole magnetyczne sg kierowane w kierunku
siatki o dodatnim potencjale. Jony znajduja sie

pomiedzy siatkami o dodatnim i ujemnym potencjale.

https://pl.wikipedia.org/wiki/Silnik_jonowy

Rozpedzajg sie one, aby opusci¢ komore silnika z duzg
predkoscia. Przy wylocie zlokalizowana jest lampa
katodowa produkujgca elektrony odpowiedzialne za
neutralizowanie jondw. Impuls wtasciwy silnika

elektrostatycznego Dual-Stage 4-Grid wynosi 19 300 s.

Zalety: najwiekszy impuls wtasciwy z obecnie stosowanych silnikéw, dostepnos¢ paliwa

Wady: stosunkowo nowa technologia niezupetnie jeszcze przetestowana, maksymalna réznica potencjatéw na siatkach wynosi 5 kV,
dla jej zwiekszenia wymagane jest stosowanie wielu siatek (jak w silniku Dual-Stage 4-Grid)
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Systemy napedowe w fazie testowej

Moga one w najblizszych latach zrewolucjonizowaé podréze kosmiczne. Ich osiggi bedg znacznie
przewyzszaty dzisiaj stosowane rozwigzania. Takimi, perspektywicznymi rozwigzaniami sg: zagiel
stoneczny, pulse Inductive Thruster, VASIMR oraz Helicon Double Layer Thruster.

Zagiel stoneczny

Zasada dziatania jest analogiczna do zwyktego zagla, gdzie zamiast wiatru
wykorzystywane jest ciSnienie Swiatfa stonecznego. W odlegtosci Ziemi od Stonca
cisnienie to wynosi 4,7 uPa, przy catkowitym pochtonieciu. Przy zastosowaniu
powierzchni idealnie odbijajgcej padajgce swiatto cisnienie to bedzie dwukrotnie
wieksze. Wraz ze wzrostem odlegtosci od Storica cisnienie to maleje, az do
heliopauzy, gdzie ci$nienie innych duzych gwiazd i galaktyk przewyzsza cisnienie
sfoneczne. Za tg granicg konieczne bytoby uzycie innego napedu. Kolejnym
ograniczeniem jest podréz w kierunku Stonca, ktéra nie jest niemozliwa, lecz
znacznie bardziej skomplikowana. Bytoby konieczne zwijanie w niektérych
momentach zagla oraz uzywanie go do hamowania. Pomocne bytoby uzywanie Zalety: nie wymaga stosowania paliwa,
asyst grawitacyjnych planet lub wykorzystanie innych silnikdw. Obecnie najwiekszg  mate koszty wdrozenia

przeszkodg jest stworzenie odpowiednio duzej, wytrzymatej i lekkiej konstrukgji, Wady: spadek sity w zaleznosci od
aby naped ten stat sie uzyteczny. Prawdopodobnie czesciej bedzie on odlegtosci od Storica, trudnosci z
wykorzystywany jako naped wspomagajacy, np. w pofaczeniu z silnikiem jonowym ~ uchem w kierunku Sforica

lub tylko do pewnego rodzaju misji. Dotad przeprowadzone zostaty trzy préby tego

rozwigzania: w misji IKAROS, w satelicie NanoSail-D2 oraz Cubseat’cie LigthSail-1.

Wszystkie préby zakonczyty sie mniejszym lub wiekszym sukcesem.
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Pulsed Inductive Thruster (PIT)

Nalezy do grupy silnikéw jonowych. Jego cigg jest

spowodowany wyrzucaniem rozpedzonych jondéw gazu.
Silnik posiada spiralng cewke Ruhmkorffa, w ktorej
rozpylany jest gaz. Nastepnie generowany jest impuls
pradu elektrycznego generujacy radialne pole
magnetyczne, ktdre jonizuje gaz oraz powoduje jego ruch.
Dzieki odpowiedniemu uksztattowaniu pola magnetycznego
ruch jondw odbywa sie w kierunku zewnetrznym.
Ostatecznie jony sg wyrzucane poza statek, po

wczesniejszym zneutralizowaniu.
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VASIMR
Chekly wodkle — Radiatory ::':;:;:;:!:o
Nalezy do grupy silnikdw jonowych o 28 | =
- wykorzystywana jest w nim metoda ol :| ‘ ‘ ‘ ’ A

podgrzewania plazmy opracowana przy o, ""_c— -t —

— - " —— —
konstruowaniu Tokamaka, czyli koncepcyjnej —— \
elektrowni termojadrowej. Najczesciej jako

paliwa stosuje sie w nim wodoér, ktory przy uzyciu " e |

i
i

mikrofal zostaje podgrzany do stanu plazmy

zimnej. Nastepnie jony te w obrebie pola magnetycznego uzyskujg zgdany ruch. Gaz trafia do
komory grzewczej gdzie ponownie zostaje podgrzany do stanu gorgcej plazmy. Powoduje to
zwiekszenie jego energii. Stamtad jony sg kierowane do dyszy magnetycznej, a nastepnie
wyrzucane poza silnik, generujgc site ciggu. Obecnie silnik znajduje sie w fazie testéw. Impuls

wiasciwy tego silnika moze osiggngé nawet 30 000 s.

Zalety: duzy impuls wtasciwy, mozliwosc¢ regulacji sity ciggu
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Helicon Double Layer Thruster

Jest takze silnikiem nalezgcym do grupy napeddw jonowych. Jego dziatanie polega na

przyspieszaniu i wyrzucaniu jondw gazu. Moze on uzyskac lepsze osiggi od obecnie
uzywanych silnikdw jonowych. Do gtéwnych elementdéw silnika nalezy rura, do ktérej
doprowadzany jest gaz oraz antena owinieta wokadt niej. Obszar wewnatrz rury mozna
podzieli¢ na obszar zrédtowy, gdzie potencjat elektryczny jest najwiekszy, a plazma ma duza
gestosé oraz obszar wydechowy o bardzo duzym potencjale elektrycznym i z mniejsza
gestoscig plazmy. W silniku tej konstrukcji nie jest konieczna neutralizacja jonéw. Obecnie

nie ma jeszcze wynikow testow, ale wiadomo, ze silnik dziata Konieczne sg dalsze badania.

Z— Magnetic field lines

........ f Accelerated

Antcnna

LS XX OORIR '
/ IIII’ . 3 / ' /plasma
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Zalety: wieksza odpornos¢ na uszkodzenia i korozje solenoid sslenaid tube -
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Koncepcje nowych systemow napedowych

Niektdre koncepcje mozna uznac za science-fiction, ale teoretycznie majg one prawo dziatac.
Ogranicza nas dzisiejsze mozliwosci technologiczne oraz niewystarczajgca wiedza, jak np. w
przypadku napedu Alcubierre’a czy silnika napedzanego anihilacjg. Nie wyklucza to jednak, ze

w przysztosci napedy te mogg umozliwié¢ podrdze do innych gwiazd, a moze i galaktyk.
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Naped Alcubierre’a

Stanowi hipotetyczng koncepcje napedu kosmicznego zaproponowanego przez

Miguela Alcubierre’a. Zasada dziatania zaktada odpowiednie manipulowanie

czasoprzestrzenig dzieki czemu pojazd mdgtby podrézowac szybciej niz Swiatto (!),

nie famigc przy tym zasad teorii wzglednosci. Polega ona na kurczeniu
czasoprzestrzeni przed statkiem i rozpraszaniu jej za. Dzieki temu przestrzen wokot
pojazdu byftaby wygieta w taki sposob, ze podrdz sprawiataby wrazenie krotszej niz
jest w rzeczywistosci. Gtdwng trudnoscig jest koniecznos¢ znalezienia zrédta
zakrzywienia czasoprzestrzeni w kierunku przeciwnym.
Istnienie takiej materii, jest — jak dotgd — tylko
teoretyczne. Przeszkodg jest tez nauczenie sie
manipulowania czasoprzestrzenig, co moze by¢

niebezpieczne, jesli w ogdle mozliwe.

ALCUBIERRE'A

Zalety: mozliwos$¢ uzyskania niewiarygodnych osiggdw, stosunkowo tanie i szybkie podroze
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Silnik napedzany anihilacjg

Silnik napedzany anihilacjg, to hipotetyczny naped, ktory

za zrédto energii wykorzystywatby energie powstata
z anihilacji materii i antymaterii. Jest to najbardziej wydajna metoda otrzymywania energii z
jednostki masy, poniewaz cata masa zostataby przeksztatcona w energie wg prawa

rownowaznosci masy i energii. Gtéwnym problemem jest jednak trudnosé w pozyskiwaniu

antymaterii w odpowiedniej iloSci oraz brak sposobu jej bezpiecznego przechowywania. Kazdy

jej kontakt z materig skonczytby sie potezng eksplozjg. Konieczne bytoby jej uwiezienie w
putapkach utworzonych z pola magnetycznego i catkowitej prézni. Problemem bytoby tez
ujarzmienie tak wielkiej energii i jej odpowiednie porcjowanie, tak aby pojazd nie byt tykajgca
bomba. Taki naped umozliwitby uzyskanie bardzo duzych osiggdw przy minimalnym zuzyciu

paliwa.
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tr,
Embrive ,*"I - \ Magnetron
Naped EmDrive zostat opracowany przez Rogera J. Shawyera. Teoria F,‘I*’t;, H'H,I S
Miatby on dziata¢ wytacznie dzieki energii elektrycznej, bez bl ;e“"} pomtsion H—

uzycia jakiegokolwiek paliwa. Wokoét tego rozwigzania jest
wiele kontrowersji, gdyz miatby on tamac zasade zachowania pedu. Naped sktadatby sie z obudowy
w ksztafcie stozka scietego, do ktorego wnetrza dostarczane jest promieniowania mikrofalowe przez
magnetron. Dzieki odpowiednio dobranym parametrom fale wpadajg w rezonans, co ma
powodowac rézng predkosc¢ fal, w zaleznosci od kierunku, w ktérym sie poruszajg. W rezultacie
powstaje rézne cisnienie promieniowania na sciankach. Wedtug niepotwierdzonych testow silnik
generuje cigg. Obecnie silnik doczekat sie drugiej generacji i w dalszym ciggu jest testowany.
Planowane jest wykonanie testu w przestrzeni kosmicznej, aby wykluczy¢ wptyw miedzy innymi
magnetosfery i atmosfery. Ewentualne dziatanie silnika prébuje sie ttumaczyé miedzy innymi
efektami relatywistycznymi lub kwantowymi, ale prawdg jest, ze naukowcy nie sg w stanie

jednoznacznie wyjasni¢ zasady jego hipotetycznego dziatania.
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Silnik EmDrive nie zuzywa paliwa i z tego powodu nie mozna sie przy nim postuzyé miarg

impulsu wiasciwego. Wg NASA silnik generuje cigg 50 uN. Pomimo, ze jest to wiele, nalezy

pamietaé, ze w kosmosie nie wystepuja sity oporu ruchu. Zaletg silnika jest wykorzystywanie

tylko i wytacznie energii elektrycznej.
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Zagiel magnetyczny

Hipotetyczny naped typu zagiel magnetyczny wykorzystuje statyczne
pole magnetyczne do odwrdcenia czgstek generowanych przez
Storice, znanych jako wiatr stoneczny. Zagiel w tej konstrukcji nie
posiadatby ptachty, a wedtug niektorych koncepcji miatby ksztatt
olbrzymiej barki wypetnionej plazma. Zagiel miatby wprowadza¢ pole
magnetyczne w obrebie plazmy, prostopadle do ruchu natadowanych
czgstek i zmieniad ich poczatkowa trajektorie. Nastepnie ich naped
zostatby przekazany na zagiel wywotujgc nacisk. Obecnie najwieksza
przeszkodg jest redukcja masy oraz samo skonstruowanie
wytrzymatej konstrukcji, ktérej wymiary mogg siega¢ nawet do 100
km oraz wystanie jej w kosmos, poniewaz cigg nie bytby na tyle duzy,
aby samodzielnie pokona¢ grawitacje Ziemi. W pordwnaniu do innych
napeddw, ktdrych konstrukcja jest duzo prostsza a przewidywane
rezultaty znacznie lepsze, prawdopodobnie naped ten nie bedzie w

powszechnym uzytku.

MAGNES PIERSCIENIOWY
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CHRISTOPH BLUMRICH; ZRODLO
JAMES S. SOVEY NASA Glenn Research Center

RDZEN MAGNETYCZNY

Zaleta: brak stosowania jakiegokolwiek paliwa
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Wszystkie rakiety swiata
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Manewry orbitalne satelity

Kazda misja kosmiczna wymaga wykonywania manewrdéw orbitalnych. Ruch z jakim mamy

do czynienia na Ziemi znacznie rozni sie od tego w kosmosie, a co za tym idzie moze

sprawia¢ wrazenie nieintuicyjnego. Do kluczowych réznic mozna zaliczy¢ brak oporéow ruchu,
co skutkuje tym, ze dopoki nie zostanie przytozona sita, orbita na jakiej znajduje sie obiekty
nie ulegnie zmianie. W dodatku ruch ten odbywa sie po elipsach wokdt masy centralnej,
ktora niekiedy stanowi uktad sktadajgcy sie z wielu mas, ktore rowniez znajdujg sie w ruchu.
Dlatego do planowania trajektorii konieczna jest znajomos¢ ruchu wszystkich obiektow,
ktore bedg miaty wptyw na misje. Do podstawowych manewrdw orbitalnych zaliczamy:
obracanie pfaszczyzny orbity, manewr transferowy Hohmana, manewr dwueliptyczny,

asysta grawitacyjna i synchronizacja orbity.
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Obracanie ptaszczyzny orbity

Jest to najczesciej pierwszy krok przed
rozpoczeciem zmiany orbity dla wyréwnania
ptaszczyzny orbity ruchu z ptaszczyzng orbity
celu. Mamy wtedy do czynienia z
przypadkiem dwuwymiarowym, co sprawia,
ze kolejne manewry stajg sie tatwiejsze.
Dokonuje sie tego manewru przez
wytworzenie ciggu w momencie
przechodzenia przez wezet wstepujacy, w
kierunku prostopadtym do ptaszczyzny orbity
docelowej. Nalezy zwiekszac predkos¢ w tym
kierunku, az do wartosci, gdy wypadkowy
wektor predkosci bedzie styczny do orbity
docelowej. W ten sposdb orbity bedg sie
znajdowacd na tej samej ptaszczyznie, a
ekscentrycznosc orbity nie ulegnie zmianie.

ko

Prevspiesienia

akhialna arbia
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Manewr transferowy Hohmana

Manewr transferowy Hohmana pozwala na
zwiekszenie lub zmniejszenie orbity poprzez
dwukrotng zmiane predkosci. Zmiana orbity
kotowe] polega na przejsciu na orbite eliptyczng,
nazywang orbitg transferowg Hohmana, ktére;j
apocentrum jest styczne do wiekszej orbity,
natomiast perycentrum jest styczne do
mniejszej orbity. Podczas stosowania tej metody
bardziej efektywne jest impulsowe zwiekszenie
predkosci, dlatego najlepiej jest do tego celu
stosowac silniki o duzym ciggu.

Manewr zwiekszania orbity odbywa sie nastepujgco. Na mniejszej orbicie kotowej (kolor zielony) predkos¢
jest mniejsza o Av od tej jakg posiada obiekt w apocentrum orbity transferowej. Zmiana predkosci powoduje
znalezienie sie na orbicie eliptyczne;j ( ). Predkos¢ w jej apocentrum jest mniejsza o Av od tej jaka
posiada ciato na wiekszej orbicie kotowej (kolor czerwony). Zwolnienie o te predkos¢ spowoduje znalezienie
sie na docelowe;j orbicie.

Manewr zmniejszania orbity odbywa sie w sposdb analogiczny do manewru zwiekszania orbity. Wszystkie
czynnosci opisane powyzej nalezy zastosowac w odwrotnej kolejnosci, natomiast wektory predkosci maja
przeciwne zwroty.
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Manewr dwueliptyczny

Manewr dwueliptyczny pozwala na zmiane orbity,

dokonujgc trzech zmian predkosci i poruszajgc sie po L~ T

dwaoch réznych orbitach eliptycznych, czemu d e ™ _
zawdziecza swojg nazwe. Poréwnujgc te metode do ,f f’/"“{*
manewru Hohmana, manewr dwueliptyczny jest { 'R
bardziej ekonomiczny w przypadku, gdy rdéznica pétosi {2 Y 1.’ 1] 13
wielkiej orbity docelowej od pierwotnej jest ponad 11,94 a ﬁ.f'x.f'

razy wieksza lub mniejsza. Manewr polega na przejsciu
z pierwotnej orbity kotowej na pierwszg orbite eliptyczng
tak aby styczne one byty w perycentrum. Gdy obiekt
znajduje sie w apocentrum nowej orbity, dokonuje sie
przejscia na drugg orbite eliptyczng, ktdéra bedzie
styczna w perycentrum z orbitg docelowa.

Manewr zwigkszania orbity rozpoczyna sie na orbicie pierwotnej (kolor niebieski), gdzie obiekt porusza sie z
predkoscig mniejsza od tej na pierwszej orbicie transferowej (kolor zielony). Aby sie na niej znalez¢ nalezy
zwiekszy¢ predkos¢ o Av. Nastepnym etapem jest zwiekszenie predkosci o AV’, co spowoduje zmiang orbity
na drugg orbite transferowa ( ). Aby znalez¢ sie na docelowej orbicie (kolor czerwony)
nalezy zwolni¢ o Av.

Manewr zmniejszania orbity odbywa sie w sposdb analogiczny do manewru zwiekszania orbity. Wszystkie czynnosci
opisane powyzej nalezy zastosowa¢ w odwrotnej kolejnosci, natomiast wektory predkosci majg przeciwne zwroty.
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Asysta grawitacyjna

Asysta grawitacyjna jest manewrem zmiany predkosci ciata, a
przy tym jego obrotu przy wykorzystaniu pola
grawitacyjnego innego obiektu. Najczesciej sie uzywa do
tego innych planet, ale mozliwe jest wykorzystanie réwniez
gwiazd, a nawet czarnych dziur. Krétko mowigc
wykorzystanie wszystkiego co posiada wystarczajgcg mase i
predkos¢ orbitalng. Maksymalna zmiana predkosci jaka
mozna uzyska¢ w idealnym przypadku stanowi dwukrotnos¢
predkosci orbitalnej ciata, przy pomocy ktorego dokonujemy
asysty grawitacyjnej.

Na rys. pokazano przyktadowy sposdéb wykonania asysty
grawitacyjnej, ktorej konsekwencjg jest dwukrotne
zwiekszenie predkosci ciata, ktore nam asystuje oraz zmiane
zwrotu, w ktdrym sie porusza obiekt wykonujgcy asyste. Jest
to tylko jeden z wariantdw wykorzystania asysty, jaki mozna
wykonac. Zmiana energii catkowitej pojazdu kosmicznego
jest pozyskiwana lub tracona kosztem energii obiektu, na
ktorym wykonywana jest asysta grawitacyjna. Jednak z uwagi
na ich znacznie wiekszg mase zmiana ta jest nieznaczna.

Artystyczna wizja trajektorii rakiet kosmicznych
w wyniku stosowania asysty grawitacyjnej
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Najwazniejszg zaletg manewru asysty grawitacyjnej jest to, ze do jego

wykonania nie jest zuzywane paliwo, choé jego uzycie moze polepszy¢ rezultat.

Jego wadg jest koniecznos¢ czekania na odpowiednig konfiguracje ciaf, przy

pomocy ktérych wykonywana jest asysta. Przyktadowo, sonda Voyager 2
zastosowata asyste grawitacyjng na Jowiszu, Uranie i Neptunie. Aby to sie udato
konieczna byta odpowiednia konfiguracja planet. Taka sytuacja powtérzy sie
dopiero w XXIl wieku. Kolejnym ograniczeniem jest to, ze wykonanie asysty
grawitacyjnej czasem moze wymagac¢ znacznego zblizenia sie do obiektu, gdzie
moze znajdowac sie atmosfera. Wowczas podczas przelotu straci sie czesc
predkosci, co jednak w przypadku gdy wykorzystuje sie manewr do

spowolnienia moze by¢ korzystne.
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Synchronizacja orbity

Znalezienie sie na tej samej orbicie co cel jest tylko

czescig sukcesu. Oprécz tego oba obiekty muszg sie

znajdowac w tej samej fazie obrotu (rysunek). Aby do arhita ceb _ E:EEE?; _ ?K uf
tego doszto, konieczne jest zsynchronizowanie orbity. | + . PN o
Dokonuje sie tego poprzez zmiane orbity na taka o " l
odpowiednio dobranym mimosrodzie. Zwiekszenie
ekscentrycznosci orbity wydtuzy czas konieczny na
wykonanie jednego obiegu. Jesli réznica czasow
koniecznych na wykonanie obiegu po starej i nowe;j
orbicie wynosi tyle, co czas po jakim cel znajdzie sie
w punkcie, w jakim zaczeto manewr, to obiekty
spotkajg sie w perycentrum. Wowczas nalezy
spowolnic lot, aby znéw znalez¢ sie na orbicie
poczatkowe,;.

Sh-ToR(0) = T,

. oirhita statku

Synchronizacja:

T.=T, + At,

Ten sam efekt mozna uzyska¢ poprzez zmniejszenie orbity oraz co za tym idzie, skrocenie
czasu potrzebnego do wykonania jednego cyklu. Jesli roznica czasow potrzebna do wykonania
obiegu wynosi tyle co czas potrzebny na znalezienie sie w tym miejscu, gdzie znajdowat sie cel
podczas rozpoczecia manewru, to w momencie przejscia przez apocentrum spotkajg sie w
tym samym miejscu. Nalezy wowczas zwiekszy¢ predkosé, aby zndw znalezé sie na pierwotne;j
orbicie.
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Sterowanie orientacjg satelity

Sterowanie orientacjg satelity (CubeSat) najczesciej sprowadza sie do wykorzystania dwéch z
trzech dostepnych rozwigzan. W zwigzku z ograniczeniami dostepnej objetosci i dopuszczalnej
masy nie stosuje sie rozwigzan CMG (Control Moment Gyroscope), czyli urzgdzen opartych o
moment zyroskopowy.

Stosowane w CubeSatach rozwigzania:

e Magnetorquer'’y
e Kota reakcyjne
e Mate silniki odrzutowe.

Magnetorquer to w zasadzie elektromagnes, ktory generuje moment obrotowy w wyniku
interakcji wewnetrznego momentu dipolowego z zewnetrznym polem magnetycznym, np.
ziemskim. Jego konstrukcje stanowi pewna liczba zwojéw drutu (miedzianego lub aluminiowego)
owinietych wokét rdzenia, najczesciej ferromagnetycznego.
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Wprowadzenie rdzenia ferromagnetycznego do cewki znacznie zwieksza generowany
moment magnetyczny, przy takich samych rozmiarach. Ostateczne parametry
magnetorquer’a zalezg od:

- materiatu cewki — druty miedziane charakteryzujg sie mniejszg rezystancjg (przy
statym napieciu mozna na nich wygenerowaé wieksze natezenie), natomiast druty
aluminiowe sg lzejsze,

- materiatu rdzenia — preferowane sg rdzenie o duzej przenikalnosci magnetycznej i
duzym obszarze liniowym (obszarze charakterystyki, w ktérym moment dipolowy
proporcjonalny jest do pradu).

- dtugosci i pola przekroju poprzecznego,

- statej czasowe] — czasu potrzebnego na osiggniecie stanu ustalonego.

/

Magnetorquer na a) rdzeniu ferromagnetycznym (torque rod), b) rdzeniu powietrznym
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Maksimum momentu wystepuje wéwczas, gdy wektory momentu magnetycznego i
zewnetrznego pola sg do siebie prostopadte. Stad tez wywnioskowa¢ mozna, ze do
kontroli orientacji satelity wystarczajgce sg dwa magnetorquer’y o osiach
prostopadtych do linii pola (iloczyn wektorowy dwoch rownolegtych wektorow réwny
jest 0). Jednakze w konstrukcjach kosmicznych przyjeto sie, ze dobrg praktyka jest
redundancja systemow. W wiekszosci CubeSat'éw stosuje sie trzy magnetorquery w
trzech ortogonalnych osiach. Stad tez na ptytkach ADCS najczesciej zamontowane
sg dwa torque rod’y oraz jeden magnetorquer na rdzeniu powietrznym.

Magnetorquer’y sg silnie zalezne od
wystepowania zewnetrznego pola
magnetycznego, wiec ich uzytecznosc¢
ograniczona jest do LEO. Sg one
rowniez urzgdzeniami o matych
momentach i matej doktadnosci
(typowo podawane wartosci to +2°

doktadnosci orientacji). Plytka magnetorquera ADCS
wykorzystujgca oba rozwigzania
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Kota reakcyjne s3 to nieduze (od 25 x 25 mm do 50 x 40 mm) aktuatory, ktére
wykorzystujg moment obrotowy generowany przez obracajgcy sie szybko (nawet 12 000
obr/min) rotor. Typowe wartosci momentow generowanych przez mate (jak na rysunku
1.x) koto to od 0,5 mNm do 3 mNm, w poroéwnaniu z 0,008 mNm z magnetorquer’ow.
Moce obu urzgdzen sg podobne i wynoszg ok. 1 W. W metalowej obudowie umieszczony
jest cylindryczny rotor, zamontowany na ptaskim, wysokoobrotowym silniku
bezszczotkowym oraz elektronika do jego wysterowania. W przeciwienstwie do
poprzedniego rozwigzania, kota reakcyjne nie sg zalezne od zewnetrznego pola, wiec w
danej chwili mogg wytwarza¢ moment sity w kazdej z trzech osi satelity.

Mozna je zamontowac albo pojedynczo na —
Scianach albo w formie zestawu kilku két na

ptytce odpowiadajgcej formatowi PC/104. W

,2duchu” redundanciji wykorzystuje sie 4 kota.

Masa pojedynczego kofa to typowo nie
wiecej niz 200 g.
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Zestaw Attitude Determination Control System wyposazony w cztery kotfa

reakcyjne oraz trzy magnetorquer’y jest w zupetnosci wystarczajgcy do

zapewnienia CubeSat'owi na niskiej orbicie ziemskiej petnej kontroli
orientacji, we wszystkich trzech osiach, z typowg doktadnoscig do 0,1
stopnia. Jest on odporny na awarie, ktore czesto wystepujg w kotach
reakcyjnych ze wzgledu na problemy ze smarowaniem tozysk w warunkach
mikrograwitacji. Wykorzystywane tozyska slizgowe czesto sie zacieraja.
Udowodniono, ze mozna zachowac petng kontrole przy pomocy trzech
magnetorquer’éw i jednego kota reakcyjnego, wiec nawet w przypadku kilku

awarii, misja moze by¢ bezpieczna.
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Rzadziej wykorzystywanym sposobem kontroli orientacji sg mate silniczki

odrzutowe (potrzeba wykorzystania paliwa i konieczno$¢ jego magazynowania).
Stosowane sg silniki na zimny gaz (cold gas thurster) oraz na monopropellant (paliwo
jednosktadnikowe nie wymagajgce utleniacza do spalenia). Dziatajg one dzieki
zasadzie zachowania pedu — wyrzucane z pewng predkoscig z silnika czgsteczki
paliwa generujg cigg pchajgcy satelite w przeciwng strone. Gdy paliwem jest zimny
gaz, uruchomienie polega na otwarciu zaworu na wyjsciu zbiornika, w ktérym
zmagazynowany jest on pod duzym cisnieniem. Monopropellant musi zostac
przepuszczony przez katalizator znajdujacy sie w komorze spalania. Wtryskiwany jest
on ze zbiornika paliwa do komory, w ktérej dochodzi do jego nagtego spalenia i
wyrzucenia przez dysze na zewnatrz.

Znaczng przewagg silnikdw odrzutowych nad magnetorquer’ami i
kotami reakcyjnymi jest zdolnos¢ wytwarzania ciggu, co pozwala nie
tylko kontrolowac orientacje, ale i zmienia¢ parametry orbity. Podczas
misji MarCO na Marsa niezbedne byty korekty kursu, ktorych nie
datoby sie wykonac¢ bez silniczkéw odrzutowych. Do wad tego rodzaju
napedow zaliczy¢ mozna:

- wymaganie do dziatania i prgdu i paliwa,

- ze wzrastajgca liczbg planowanych manewréw wzrasta objetosc
zajmowana przez paliwo,

- iloé¢ paliwa na satelicie jest skohczona, wiec nie nadajg sie do
ciggtych operacji kontroli orientacji. Silnik odrzutowy do CubeSat’a
Z wymienionych wzgledow ich uzytecznos$c¢ jest ograniczona. Na

CubeSat’ach zostaty one wykorzystane tylko kilka razy.
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ALTAIR to prawdziwie pionierskie przedsiewziecie — to pierwszy projekt na skale
europejska, zajmujgcy sie systemem wynoszenia matych satelitow na orbite z
powietrza, a takze pierwszy projekt, w ramach ktérego w Gujanskim Centrum
Kosmicznym zostat bezpiecznie przetestowany zautomatyzowany system
wielokrotnego uzytku”, dodaje Bérend. ,Osiggniete przez nasz projekt rezultaty
utorowaty droge do kolejnego przetomu na skale europejskg — niezawodnego i
taniego systemu wynoszenia satelitow na orbite, dostosowanego do potrzeb
sektora matych satelitow

' SATURN-NOVA T A

—
COMPARISON | !l

y el s W
‘ )
w 2/
e 3 )
} w
A




Politechnika Wielu Pokolen
Wyktad 2

Dziekuje za uwage



