Raketoplan, ktery nezruinuje ekonomiku
Uvod

Cilem navrhu je zasadnim zpUsobem zlevnit dopravu do kosmu, a to zejména diky mnohonasobnému
vyuzivani systému pfi dalSich startech a v neposledni fadé i usporou drahych pohonnych hmot pro
raketové motory. Pro pfekonavani gravitace jsou proto vyuzivana kfidla® (s vyjimkou stoupani od 28 km
vyse), €imz se Setfi pohonné latky a redukuje se velikost a hmotnost pfislusnych nadrzi. Stejny ddvod
ma vyuzivani vzdusného kysliku pod zminénou vyskou.

1. Systém pro vyneseni druzice na obéznou drahu je tfistupfiovy, pficemz se pocita s mnohonasobné
opakovanym pouzitim vSech stupfid. VSechny jsou vybaveny kFidly. Startuji horizontalné jako
celek a horizontalné i pfistavaji, ale kazdy zvlast.

2. Kosmodrom, z néhoz sestava startuje, je realizovan jako plovouci, a to v podobé letadlové lodi. Ta
pfiplutim bliz k rovniku umozni, aby startujici druzice s planovanou malou ¢i nulovou odchylkou
drahy od vychodniho sméru mohly vyuzit pro ziskani potfebné rychlosti i zemskou rotaci’.

3. Jako prvni stuperi funguje upraveny Airbus A 380 F, k némuz jsou pfipojeny dal$i dva stupné.
Béhem pfiblizné pllhodiny dopravi airbus komplet druhého a tfetiho stupné do vysky cca 12 km.
Tam je uvolni a vrati se zpét.

4. Z paluby plovouciho kosmodromu startuje sestava vle€ného letadla a okfidlené dvoustupriové
rakety pomoci parniho katapultu. Vle¢né letadlo i rozpojené okFidlené Casti raketoveé sestavy
pfistavaji na palubu s vyuzitim brzdénych zachytnych lan.

5. Druhy stupen ma dva systémy pohonu: dva naporové motory a dva kyslikovodikové raketové
motory. Naporové motory urychli oba stupné na cca M 3,9 ve vySce cca 28 km. Pak pfevezmou
pohon dva raketové motory a sestava zaCne s vétSim zrychlenim a uz bez pomoci kfidel strméji
stoupat nad hranici atmosféry, kde dosahne rychlosti cca 6,5 km/s. Tehdy se tfeti stuperi odpouta
od druhého.

Druhy stuperi se po zbrzdéni hypersonické rychlosti vrati klouzavym letem na pfistani.

Treti stuperi akceleruje na orbitalni rychlost pomoci raketového motoru na kerosin a HNO3 (tentyZ
raketovy motor je pouzit i pro sniZeni orbitalni rychlosti pfi zahajeni navratu). Dal$i men3i raketové
motory”® slouzi pro stabilizaci, orientaci a manévrovani na obézné draze.

Koncepce

Na pfidi sestavy je tfeti stupen (orbitalni), feSeny jako dolnoplosnik. Na jeho zadi je s nim spojen
druhy stuperi feSeny jako hornoplodnik. Z&mérem takového uspofadani je, aby kfidla druhého stupné
byla nad uplavem zplisobenym kfidly tfetiho stupné.

Malé nosné plochy druhého a tfetiho stupné jsou uréeny pro nadzvukové rychlosti a proto jsou tyto
stupné pfi startu a letu nizkou rychlosti odlehéeny tim, Zze pohonné hmoty pro né jsou ve vieéném
letadle (s vyjimkou kapalného vodiku, ktery byl natankovan do druhého stupné jiz pied startem®).
Pohonné hmoty za¢nou byt pfeCerpavany az pfi zvysujici se rychlost sestavy.

Podobné jako u amerického raketoplanu prepravovaného na hibeté Boeningu 747 je tfeti stupen
umistén nad vleénym letadlem (airbusem A 380 F), pfiCemz s tfetim stupném spojeny stupen druhy uz
presahuje za jeho ocasni plochy. Draha vieCené sestavy probiha tedy nad drahou tazného letadla.
Takové uspofadani umozhuje plné vyuziti kiidel vle€ené sestavy pro vytvaieni potfebného vztlaku.
Kfidla tazného letadla sice uvedla do klesavého pohybu vzduch nad sebou, jimZ vie€ena sestava
proleti, ale toto pomalé proudéni neni na rozdil od vzduchovych hmot za taznym letadlem a pod nim
chaotické a nevytvafi vir. Kfidla tfetiho a druhého stupné jen o néco urychli klesani prolétavanych
vzduchovych hmot vyvolané taznym letadlem.

! | kiidla vytvareji jak znamo vztlak na reaktivnim principu, a to velmi efektivné tim, Ze udéluji velkym kvanttim vzduchu, kterym
prolétaji, malou rychlost smérem dolu. Energie k tomu potfebna je totiz na této rychlosti zavisla kvadraticky, zatimco na
hmotnosti urychlovaného vzduchu jen linearné.

2Starty u rovniku jsou do té miry vyhodné, Ze napf. stejnou raketou Ize z francouzského kosmodromu v Guayané (5 ° 14" s.§.)

vypustit o Etvrtinu tézSi druzici nez z Cape Canaveral na Floridé (28 ° 27°s.5.).
® ha monometylhydrazin a oxid dusi&ity - kapaliny, které spolu smiseny se samy vzniti i za nizkych teplot
* Tankovani kapalného vodiku za letu by bylo velmi naro¢né pro jeho extrémné nizkou teplotu a malou tepelnou kapacitu.



Pneumatiky na kolech druhého a tfetiho stupné staci dimenzovat na pfistavaci hmotnost, ktera je
vyrazné niz$i nez hmotnost pfi startu. Ten probiha se zatazenymi podvozky®. Ty jsou tedy relativné
lehké.

Jak probiha let (hmotnosti, rychlosti, vysky)

Po prvnim rozpojeni sestavy se tedy airbus vraci a druhy a tfeti stupen pokraduji v horizontalnim letu
urychlovaném dvéma kyslikovodikovymi raketovymi motory druhého stupné. Po pfekonani rychlosti
zvuku se raketové motory vypnou a pohon pfevezmou dva mohutné motory naporové vyuzivajici
vzdusny kyslik. Za nadzvukové rychlosti budou totiz mit uz dostate¢ny tah i uc¢innost. Pouzivaji ka-
palné uhlovodikové palivoﬁ. Po dosazeni rychlosti cca 3,9 M (1150 m/s = 4140 km/h)7 a vysky cca 28 km
pfevezmou pohon sestavy opét raketové motory.

Sestava tazného letadla s vle€enym druhym a tfetim stupném startuje z paluby lodi pomoci katapultu.
Po dosazeni pozadované rychlosti kolejovy podvozek opusti. Pak zrychluje za horizontalniho letu (se
zatazenym podvozkem) a zaéne stoupat teprve po takovém zvySeni rychlosti, Ze uz mulze byt
postupné vyfazovana vztlakova mechanizace, aby se snizil ¢elni odpor. Stoupani bude samoziejmé
vyrazné povlovnéjsi nez u samotného airbusu.

PFi navratu jsou okfidlené stupné 2 a 3 znaéné odleh&eny vlivem vy€erpani paliva. V dasledku toho je
jejich pfistavaci rychlost srovnatelna s pfistavaci rychlosti dopravnich letadel, zatimco americké rake-
toplany pfistavaly rychlosti 340 - 360 km/h a potfebovaly pro zastaveni nadstandardné dlouhou drahu,
ac pouzivaly brzdici padak o priméru 12 m.

Popis jednotlivych stupnt

Startovaci podvozek na kolejové draze a jeho pohon

Nejjednodussi by bylo aplikovat pro jeho pohon parni katapultovaci systém z letadlovych lodi, ovSem
po vyrazné extrapolaci vétSiny parametr(. Nékolikanasobna je totiz urychlovana hmotnost. Pro urych-
lovany komplet v€etné podvozku, tazného lana a redukovaného momentu setrvacnosti navijaku a
prevodul je potfeba poditat s hmotnosti cca 800 tun. Pfi zrychleni 10 ms? dosahne komplet rychlosti
70 m/s (252 km/h) béhem 7 s a ujede drahu 245 m. Potfebna zrychlujici sila je 8 MN, a vykon na konci
katapultaze dosahne 560 MW. To je srovnatelné s vykonem jednoho bloku jaderné elektrarny
(v Dukovanech ma jeden blok vykon 500 MW).

Pramér valce parniho katapultu by pfi tlaku pary 10 MPa byl 1,6 m a jeho délka® cca 130 m. Parni
pohon ma vyhodu ve schopnosti akumulovat tepelnou energii ve vrouci vodé za vysokého tlaku.
V pfedstihu Ize ,roztopit® i pfehfivac pary (aby para pfili§ rychle nekondenzovala na chladnych sténach
katapultovaciho vélce. Mozny je i vstiik pfehfaté vody do kyslikovodikového plamene.

Také by bylo mozno pouzit pro katapult elektrarenskou parni turbinu. Redukéni pfevodovka (plane-
tova) by byla samozifejmé mohutna. Navijak by byl asi ,,kuielovy“9 s drazkou definujici ukladani lana o
hmotnosti desitek tun™® pfi navijeni. Spravné navijeni by usnadnila kladka nucené& posuvna podél po-
vriky kuzele.

Vytapéni kotle i pfehfivaCe pary zajisti hofaky na kapalné palivo a kondenzaci vyfukové pary vstfik
vody. Spotfeba vody na tvorbu pfehraté pary pro jeden start nepiekroci 10 tun, takze staci relativné
malé rozméry kotle. Spotfeba topného oleje pro vyrobu pary uvedenych parametrd potfebné pro jeden
start by Cinila asi 3 tuny.

® véetné kol airbusu. Cela sestava je ulozena na podvozku pojizdném na kolejové draze (ten zUstane po startu na palubé).

® tedy letecky petrolej. Za vy$i nadzvukové rychlosti by se mohlo pouzivat specielni palivo JP7, vyvinuté pro priizkumny letoun
SR-71 ,Blackbird“.Jde o smés obsahujici alkany, cykloalkany, alkylbenzen, indan, tetralin a fluorokarbon jako lubrikant. Ma
velky rozsah teplot pro kapalnou fazi a nizkou tenzi par.Lze je proto pfed spalovanim v motoru vyuzivat pro chlazeni silné
zahfatych €asti za hypersonického letu (teplota paliva v nadrzich Blackbirdu se tim zvysila az na 320 °C).

" To je redlné, nebot uz v roce 1965urazil priizkumny letoun Lockheed SR-71 Blackbird za 68 minut 3 869 km. V&tsi ast tahu
(83 %) zajistoval naporovy pohon.
Draha pistu je polovinou startovaci drahy, nebot na pistnici jsou kladky, pfes néz jsou vedena paralelni lana upevnéna na
jedno m konci k lodi a na druhém k startovacimu podvozku.

® Modifikaci tvaru Ize ovlivnit priibéh zrychleni a z&asti i vyuzit akumulovanou energii rotace pro koneénou fazi zrychlovani.

107a Gvahu by proto stalo pouziti kevlarovych & karbonovych vidken na lano misto ocelovych dratii. Kevlar ma pevnost v tahu
(2900 N/mm?) srovnatelnou s pevnosti ocelovych dratt pro kvalitni lana, ale je podstatné lehé&i (1,45 glcm?® proti 7,85 g/cm®).
Karbon typu UMS ma hustotu 1,8 g/cm®a pevnost v tahu 4560 N/mmZ. Jeho modul pruznosti je 395 GPa.


http://cs.wikipedia.org/wiki/1965_v_letectv%C3%AD

Prvnim stupném sestavy je tedy upraveny Airbus A 380 F, ktery funguje sou€asné jako vle¢né i cis-
ternové letadlo. Za vzrlstajici rychlosti, kdy stoupa nosnost kfidel druhého a tfetiho stupné, se do nich
pre€erpavaji pohonné hmoty pro druhy a tfeti stupen (ale s jiz zminénou vyjimkou kapalného vodiku,
ktery byl do druhého stupné& natankovan jiz pred startem; je ho tam 30 tun, 429 m®).

Airbus A 380 — 800 F ma nakladovy prostor o objemu 1134 m® a jeho obvykla nosnost je 150 tun.
Nepotiebuje vSak pro své vlastni motory natankovat plné nadrze (maji kapacitu az 310 000 litr(). Pro
vyvle€eni druhého a tfetiho stupné i pro vlastni navrat mu staci cca 20 tun kerosinu, takze maze na-
tankovat az 310 tun pohonnych latek pro druhy a treti stupeﬁll. Z toho je 35 tun pohonnych latek pro
orbitalni stupen (kerosin a HNO3), dale 35 tun paliva pro naporové motory druhého stupné a 240 tun
kapalného kysliku pro raketové motory druhého stupné.

Druhy stupen je koncipovan jako nadzvukovy hornoplodnik. Po odpoutani od airbusu bude mit se-
stava druhého a tfetiho stupné pocate€ni hmotnost 455 tun. Délka druhého stupné bude cca 32 m a
rozpéti jeho kiidel 25 m (shodné s orbitalnim stupném). Primér trupu® bude 6,25 m. Takovy primér
bude mit ve valcové Casti celd letova sestava a tedy i tieti stupen. Kromé zminénych dvou naporovych
motoru je 2. stuper vybaven dvéma kyslikovodikovym motory SSME Rocketdyne z amerického rake-
toplanu a tepelné izolovanymi nadrzemi na kapalny vodik a kapalny kyslik.

Raketovy motor SSME ma ve vakuu tahové maximum 2,28 MN pf#i spotfebé& pohonnych latek 467 kg/s
(51,9 kg Hy, 415,1 kg O,). Tah je regulovatelny v rozmezi 65 az 109 %. Tyto motory budou pracovat
cca 5 minut. Pfedpoklada se jejich kumulovana funkce do generalni opravy v trvani 7,5 hodiny, takze
by mély absolvovat 90 startd do GO.

Raketové motory druhého stupné spotfebuji tedy 30 tun vodiku a 240 tun kysliku. Naporové motory
spotfebuji 35 tun kapalného uhlovodikového paliva. Pfedpokladana hmotnost prazdnych nadrzi je
dohromady 20 tun. Hmotnost motord SSME Rocketdyne je 2 x 3526 kg a hmotnost naporovych mo-
tor(l odhadujeme na 2 x 1000 kg. Celkova hmotnost druhého stupné by po vyéerpani pohonnych hmot
méla klesnout na zhruba 50 tun.

Treti stupen - orbitalni

Délka tretiho stupné bude asi 25 m, z toho délka nakladového prostoru 10,25 m (jeho priimér bude.
6,1 m). Objem nakladového prostoru je podobny jako u US raketoplanu (cca 300 m3) a podobna bude
i hmotnost uzite€ného nakladu (30 tun).

Treti stupen potfebuje tepelnou izolaci v zajmu minimalizace ohfevu kryogennich pohonnych hmot a
tvofeni ndmrazy na vnéj8im povrchu. Jeho pfedni ¢ast musi odolavat vysokym teplotdm pfi navratu do
hustSich vrstev atmosféry. Pro orientaci a stabilizaci bude mit malé raketové motory na kapalné
hyperbolické (samozapalné) pohonné hmoty stejné jako americky raketoplan®® STS.

Pro dosazeni kone¢né rychlosti i vySky a také pro brzdéni (kvuli navratu z orbitu) bude pouzit hlavni
raketovy motor o tahu cca 100 kN. Pohonnymi latkami pro n&j budou kerosin spolu s kyselinou dusié-
nou jakozto okysli¢ovadlem™. Tyto latky jsou vyrazné levnéjsi nez hypergolické pohonné hmoty.
Hlavni motor muze byt pouZit i pro korigovani pfistavaciho manévru.

Po dosazeni orbitu bude tfeti stupen o néco leh¢i nez americky STS (cca 60 tun; nema totiz motory
SSME o thrnné hmotnosti 10578 kg a pohonnych hmot spotfebuje na orbitu méné; ma vsak vétsi
rozpéti'® a delsi $picatéjsi prid). Velikost nakladu dopraveného na ob&znou drahu bude 30 tun, jak jiz
bylo zminéno. Zpét mlze byt dopraveno i vice, nikoliv méné, jak je tomu u US raketoplanu kvuli
omezeni pfistavaci rychlosti.

UMaximalni vzletova hmotnost airbusu A 380 F je 590 tun a hmotnost prazdného letounu je 250 tun. Ta se zvySi 010 tun hmot-
nosti nadrze o objemu 263 m3 na kapalny kyslik a o palivo potfebné pro vyvie€eni druhého i tfetiho stupné do vysky 12 km a
pro navrat airbusu (20 tun). Ten tedy uveze pohonné latky pro 2. a 3. stupen o hmotnosti 590 - (250 + 20 + 10) = 310 tun).

12 Hodnota pievzata spolu s rozpétim kiidel od anglického projektu SKYLON. Srovnatelny by tedy mél byt i aerodynamicky odpor.

3Ten mél v nadrzich 21,7 tun oxidu dusiditého a monometylhadrazinu (smisenim se samy vzniti). Slo o pohonnou hmotu
motorkd pro orientaci a stabilizaci (t&éch bylo 46 a mély celkovou hmotnost 383 kg). Na rozdil od navrhovaného raketoplanu
byla pouzita i pro dva motory uréené pro kone¢nou akceleraci na obéznou rychlost (za 90 s zrychlily orbitalni stuperi o 75 m/s).
Slouzily i jako brzdici motory pfed navratem z obézné drahy a pfipadné i pro manévrovani pfed dosednutim na zem. Kazdy
meél hmotnost 118 kg a tah 26,7 kN pfi spotfebé 8,7 kg/s.

4 Nejde o samozapalnou smés; je nutno ji zazehnout.

5 25 m; STS ma rozpéti 23,34 m



Pohonnych hmot pro hlavni raketovy motor tfetiho stupné je 35 tun. Pocitame-li s jejich specifickym
impulzem 2500 Ns/kg, s celkovou hmotnosti tfetiho stupné 100 tun (po odpoutani od druhého stupné)
a s tahem motoru 100 kN, bude motor pracovat 875 s a zvysi energii tfetiho stupné o 46 GJ. Z toho
pfipadne na potencialni energii 0,4 GJ (pfirGstkem vysky ze 195 km na 200 km). Pro energii kinetickou
zustane 42 GJ (zaokrouhlovani dolu je pokusem respektovat vliv ztrat odporem prostfedi a ztrat gra-
vitaénichle). Kineticka energie 42 GJ reprezentuje spolu s rotaci Zemé"’ prirGstek rychlosti cca
1,5 km/s. Takze sestava druhého a tfetiho stupné& musi ziskat ve vySce 195 km rychlost cca 6,5 km/s.

Treti stupert ma ve vztahu k hmotnosti téméf trikrat vétsi plochu kfidel nez nadzvukovy dopravni
letoun Concorde'®, takze by mohl mit startovaci rychlost asi 1,73krat niz&i*°, tedy asi 230 km/h. Ve
vysce 12 km, kde je hustota vzduchu cca 22 % hustoty pfi mofské hladiné, by méla byt rychlost pfi
stejné hmotnosti asi 490 km/h. Ale s ohledem na vyfazeni vztlakové mechanizace musi byt tato
rychlost vy$si, napf. 640 km/h. Kromé toho se natankovanim za letu zvysSila hmotnost 1,53krat, takze
potfebna rychlost bude cca 980 km/h, coz koresponduje s max. rychlosti vle€ného letadla.

Od US raketoplanu se bude orbitalni stuperi lisit tvarem minimalizujicim aerodynamicky odpor® pfi
aktivnim letu hypersonickou rychlosti. Vétsi rozpéti a plochu kfidel se projevi pozitivné lepSi klouza-
vosti pfi navratu do atmosféry, coz umozni prodlouzit deceleraéni fazi hypersonického letu a tedy sni-
Zit brzdny vykon za u€elem niz8iho tepelného namahani aerodynamickym ohfevem.

Povrch tfetiho i druhého stupné (zejména pfidé a nébéin%'/ch hran kFidel) musi byt feSen jako teplotné
odolny. Naroky by mély byt nizs$i nez u US raketoplému2 , a to diky vyraznému snizeni brzdného vy-
konu v hornich vrstvach atmosféry. Vnikne do nich totiz pod mensim Uhlem a diky lepsi klouzavosti
setrva déle v fidSich vrstvach kladoucich menSi odpor. Do hustSich vrstev pronikne tedy snizenou
rychlosti. Kfidla a ocasni plochy udajné zacinaji byt u¢inné pfi poklesu rychlosti na cca 10 M ve vysce
asi 50 km.

Vyhodna se zda byt tepelna ochrana navrzena pro zminény SKYLON. Rovnovaha mezi vyvinem tepla
a jeho odvodem meéla u n&j udajné nastat za teploty cca 1100 K. Obrazek na dalSi strané znazorfuje
strukturu tepelné exponované stény jeho nadrze®. Pfenosu tepla ze zhavé tepelné odolné povrchové
vrstvy do vnitfnich struktur brani reflexni titanové folie tlusté jen 10 ym a navzajem vzdalené 0,3 mm.
nez 2 Pa), Ze teplo prakticky nevede. To dovnitf pronika jen radiaci. Teplota reflexnich félii se smérem
od povrchu postupné snizuje a nejvnitingjsi folie vydava méné nez tisicinu tepla generovaného na
povrchu. Do vnitfnich struktur by tedy pronikalo zhruba 100 W/m?.

Nicméné je nutno i toto teplo odvadét chlazenim, zejména pfi stoupani hypersonickou rychlostl'23,
které trva déle nez sestup z orbitu. Jednou z moznosti je kapalinovy okruh, pfiéemz teplo je odvadéno
do vyméniku umisténého v nadrzi s kapalnym kyslikem. Ten ma dostatecnou tepelnou kapacitu mezi
teplotou tani a teplotou varu*. Pokud bude zapotfebi odvadét pronikajici teplo pfi navratu orbitalniho
stupné, méla by k tomu stacit diky kratSi dobé tepelna kapacita v palivu &i okysliCovadlu rezervova-
nych pro pfipadny potfebny tah raketového motoru pfed pfistanim. Projekt SKYLON to vSak fesil jed-
nodus$eji: teplo mélo byt odvadéno malym mnoZstvim plynného vodiku o velmi nizké teploté proudi-
ciho meziprostorem a vypousténého ven.

16 Atmosféra je tam velice fidka a odstfediva sila uz témér kompenzuje zemskou pfitazlivost.

17 pfi vypusténi satelitu vychodnim smérem

'8 Ma maximalni vzletovou hmotnost: 185 070 kg, startovaci rychlost 400 km/h, rozpéti 25,6 m.
19 Stejna bude i rychlost pristavaci.

% Aspori ¢astedné bude téZ vyuzit princip ,vztlakového télesa* (lifting body) pro tvarovani trupu.
21 U STS dosahovaly teploty 2000 K, nebot byl generovan tepelny vykon az 0,5 MW/mZ.

2 Na povrchu je sklokeramicka vrstva zesilena vlakny SiC podle patentu Atomic Energy Authority (Harwell). Vydrzi teplotu 1470 K a
ma hustotu 2620 kg/m3. Je jen 0,5 mm tlusta a kvuli tuhosti je uvnitf ryhovana. Na vnitfni strukturu je upevnéna v fadé
pruznych bod umoznujicich teplotni dilataci. Pivodné byl pro SKYLON navrhovan kompaktni potah povrchu karbonovy
s vlakny karbidu kfemiku, ktery vydrzi teploty1800 K a ma hustotu 2100 kg/m®. Je véak stokrat drazi. Pro hypersonicky
letoun X-33 mély byt pouzity uhlikové kompozity na pfidi a na nabé&znych hranach, pro oblast s teplotami kolem 980°C
kovové desky ze superslitiny Inco-617, pro teploty kolem 700°C mély stacit kovové desky z titanové slitiny Ti-1100.

% Pro SKYLON byla vypoétena max. teplota povrchu pfi stoupani hypersonickou rychlosti na 855 K.

2 Kapalny kyslik Ize dost podchladit, nebot mezi teplotou tuhnuti a varu je 35,2 stupiiti (za atmosférického tlaku je bod varu
90,2 K a bod tani 54,96 K; u vodiku je to 20,268 K a 14,025 K). Také nebude zapotfebi tak naro€na tepelna izolace jako u
vodiku (bod varu 20,268 K, bod tani 14,025 K)



sklokeramicka vrstva armovana viakny SiC

distanéni sloupky

vysokoteplotni izolace z titanovych folii

prihradova struktura izolace nadrze duralova sténa nadrze

Problém odvodu generovaného tepla je komplikovan tim, Ze pfi sestupu z vySky cca 90 km do zhruba
60 km je zdrojem tepla razova vina tésné pfed kfidlem a pfed Celni partii trupu a pfislusna ochranna
vrstva je ohfivana radiaci pIasmy25 pred povrchem, takze ten by mél byt reflexni.

V hustSich vrstvach atmosféry se proudéni stane turbulentnim a povrch se zahtiva vedenim. Ochlazo-
van je svou vlastni radiaci, takze by mél byt naopak tmavy (Stefan-Boltzmann(v zakon o radiaci ab-
solutné ¢erného télesa). Lze to fesit tak, Ze raketoplan vstoupi do atmosféry ,vzhliru nohama®, a zadni
¢asti napfed a pfislusné povrchy budou reflexni. Za niZ&i rychlosti se obrati tmavym povrchem vpfed.

Srovnani navrhovaného reseni s US raketoplanem:

- Pf¥i stejném uziteCném zatizeni dopraveném na obé&znou drahu ma podstatné mensi pocatec¢ni
hmotnost letového kompletu (725 tun oproti 2041 tun)

-V prvni fazi letu US raketoplanu spotfebuji dvé rakety SRB 1180 tun pevnych pohonnych hmot®®
a tfi motory SSME 20 tun vodiku a 160 tun kysliku, zatimco navrhovany systém spotfebuje cca 20
tun leteckého petroleje pro A380F a 35 tun vodiku pro naporové motory. Rozdil v cené pohonnych
hmot je skoro Fadovy.

- | vdruhé fazi letu je navrhovany systém usporné&jsi. US raketoplan spotfebuje 525 tun vodiku a
kysliku, kdeZto navrhovany systém jen 270 tun®’. Casteéné se tento nepomér upravuje ve tfeti fazi
letu, kdy US raketoplan spotfebuje jen 1,6 tuny pohonnych hmot, zatimco navrhovany systém
35 tun (v cenéch je rozdil mensi, nebot’ navrhovany systém nepouZiva drahé samozéazehové po-
honné hmoty).

- Nejpfiznivéji se na cené hmotnosti dopravené na orbit projevi totalni navratnost®® viech &asti sys-
tému a jejich pfizniva zivotnost.

- Nevyhodou je, zZe postupny navrat tfi ¢asti sytému zvySuje naroky na organizaci i riziko chyb.
Nicméné ty poruchy, které zpusobil havarie SMS, u navrhovaného systému nepfichazeji v ivahu.

Zaver

Pfedlozeny navrh vychazi ze znamych principl a ze sou¢asného stavu techniky, ktery jen extrapoluje.
Opira se pfitom o bézné technické zkuSenosti a samoziejmé do jisté miry i o intuici. Kvantitativni udaje
vznikly pouze hrubymi vypocty na zakladé odhad, coz je v pfipadé zakonitosti pusobicich proti sobé

hodné nespolehlivé. Podrobné optimalizaéni vypocty jsou proto nezbytné a jsme presvédcéeni, ze se
jimi pfinosy navrhovaného sytému jesté zvyrazni.

% py poklesu rychlosti pod 18 M zanika tvorba plasmy, takze je opét mozné radiové spojeni.
% Chioristan amonny jako okyslicovadlo a praskovy hlinik s pojivem jako palivo.

% U systému SMS jsou vlastné kromé samotného raketoplanu vratné i zbytky raket SRB. Lovi se z oceanu a Ize je po revizi
zZnovu pouzit.



