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Celem rozwazan zaprezentowanych w niniejszym opracowaniu bylo wstepne wyznaczenie
profilu misyjnego dla lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia tadunkow orbitalnych oraz
ocena mozliwosci wykorzystania mysliwca MiG-29 jako transportera rakiety z uzytecznym
tadunkiem. Koncepcja transportowania miniaturowych satelitow za pomoca rakiet wystrze-
liwanych z samolotéw po osiagnieciu pewnego pulapu staje si¢ coraz bardziej atrakcyjna ze
wzgledu na postepujaca miniaturyzacje urzadzen elektronicznych (a tym samym wynoszo-
nych obiektéw), co pociaga za soba wzrost oplacalnosci takich przedsiewzieé¢. Przedstawiony
zarys misji opracowano na podstawie podobnych historycznych koncepcji. Wykorzystujac
odpowiednia dokumentacje eksploatacyjna samolotu MiG-29, analitycznie oszacowano zu-
zycie paliwa w locie z podwieszong hipotetyczng rakieta. Dodatkowo za pomoca specjali-
stycznego $rodowiska symulacyjnego Aircraft Performance Program (APP) zbadano profil
misji w locie z rzeczywista rakieta ILR-33 Bursztyn, uzyskujac wartosci zuzycia paliwa bar-
dzo podobne do tych wyznaczonych droga analityczna. W obu przypadkach samolot MiG-29
zuzywa ok. 50% poczatkowej ilosci paliwa, co dowodzi, ze pod tym wzgledem istnieje nie-
watpliwy potencjal wykorzystania tego mysliwca w perspektywie programu misyjnego.

1. Koncepcja systemu i jej historyczny kontekst

Koncepcja lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia tadunku satelitarnego na blizsza orbite
okotoziemska uwzglednia wyekspediowanie w przestrzen obiektu latajacego realizujacego misje
wyniesienia masy uzytecznej w toku trzech etapéw lotu:

e przelot samolotu z zamocowana do ptatowca rakieta nosna ma maksymalng wysokosé,
e przelot odlaczonej od samolotu rakiety na putap orbitalny,
e separacja tadunku satelitarnego od rakiety i utrzymanie go na trajektorii orbitalnej.

Zastosowanie takiego rozwigzania podyktowane jest perspektywa minimalnego przyrostu pred-
kosci rakiety, ktéra jest potrzebna do wyniesienia satelity na orbite. Wynika to oczywiscie z pred-
kosci, ktéra juz posiada samolot w momencie odstrzelenia rakiety na wysokosci kilkunastu kilo-
metréw. Wielko$é ta oznaczana jako AV moze byé interpretowana jako swoista miara zasiegu
aparatu kosmicznego. Okreslana jest zaleznoscia nazywana wzorem Ciotkowskiego [2]

AV =V, In 220 (1.1)
mg
gdzie: my — calkowita masa startowa rakiety, mj — masa pasywna (koncowa) rakiety, V. —
predkosé wylotowa gazow.

Konwencjonalny start rakiety z Ziemi wiaze sie¢ z konieczno$cia pokonania dolnych warstw
atmosfery. Opory aerodynamiczne przyczyniaja sie do spalenia znacznych ilosci paliwa, zanim
rakieta osiggnie pulap docelowy. Gesto$é powietrza atmosferycznego oczywiscie maleje ze wzro-
stem wysokosci — wedlug atmosfery wzorcowej na pulapie okoto 10 km stanowi niespelna 30%
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gestosci przy powierzchni Ziemi. Brak koniecznosci przedzierania si¢ rakiety przez najgestsza
czesé atmosfery powoduje zuzycie mniejszej ilosci paliwa, a tym samym generuje oszczedno$é
masy. Zredukowane zostaja takze oddzialywanie grawitacyjne oraz opory zwiazane z manewro-
waniem rakieta z racji skrécenia czasu jej przelotu [1].

W przypadku lotéow w zakresie predkosci poddzwigkowych zastosowanie kombinacyjnego sys-
temu samolot-rakieta gwarantuje redukcje predkosci AV na poziomie 300 + 900 m/s. Rakiety
stosowane w takich systemach mogg — lecz nie muszg — powierzchnie generujace dodatkowsa site
nosna. Dodatkowe powierzchnie aerodynamiczne moga woéwczas umozliwi¢ obnizenie niezbedne-
go przyrostu predkosci AV o dodatkowe 100 + 200 m/s w poréwnaniu do rakiety bez skrzydel.
Odpalenie silnika rakiety powinno odby¢ si¢ na maksymalnej mozliwej wysokosci, ktéra samolot
jest w stanie osiggnaé¢. Trzeba mie¢ jednak na uwadze, ze efektywnos¢ proponowanego rozwia-
zania jest oplacalna w przypadku podwieszenia (ewentualnie nawieszenia) rakiet o stosunkowo
niewielkich wagomiarach. Przy masie rakiety rzedu kilkuset kilograméw nalezy mieé na wzgle-
dzie, ze masa wynoszonego tadunku orbitalnego nie powinna przekracza¢ 30kg. Dlatego tez
system wynoszenia oparty na hybrydowym lotniczo-rakietowym sposobie transportu tadunkéw
satelitarnych jest najbardziej wladciwy do wynoszenia satelitéw klasy ,,mikro”.

Dla rakiet wynoszacych tadunki na niskg orbite okoloziemska startujacych z pewnej wyso-
kosci zapewnionej przez transportujacy je statek powietrzny mozliwe jest zastosowanie dyszy
dziatajacej w sposéb optymalny. Dysze silnikoéw rakietowych projektowane sa dla konkretnego
ci$nienia otoczenia odpowiadajacego pewnej wysokosci nad Ziemia. Idealna sytuacja ma miejsce,
gdy cidnienie gazow wylotowych opuszczajacych dysze rowne jest ciSnieniu otoczenia. Jednak ci-
$nienie zmienia sie wraz z wysokoscia, a najbardziej znaczace zmiany wystepuja w przedziale
troposferycznym, czyli od 0 do okoto 12km nad Ziemia. Rozpatrujac lot rakiety startujacej
z powierzchni Ziemi, zauwazy¢ mozna, ze musi ona pokonaé¢ obszar znaczacych zmian cinienia
atmosferycznego. Dysza jest zaprojektowana dla jednej konkretnej wartosci cisnienia otoczenia.
Z racji ciaglej zmiany z wysokoscia oczywiste jest, ze przez wigkszo$¢ czasu dysza musi pracowac
w warunkach nieoptymalnych [1]. Istotnym aspektem dla podwyzszenia efektywnosci rakiety jest
zminimalizowanie réznicy wysokos$ci pomiedzy skrajnymi punktami jej trajektorii.

Lotniczo-rakietowe systemy posiadajg takze inne zalety. Obiekt wystrzelony na znacznym
pulapie przyspiesza w rozrzedzonej atmosferze, dzigki czemu ci$nienie dynamiczne (zalezne od
gestosci osrodka oraz predkosci obiektu) jest mniejsze niz w przypadku startu z naziemnej wy-
rzutni. Wiaze si¢ to z mniejszymi obcigzeniami dynamicznymi, dzieki czemu konstrukcja moze
by¢ uproszczona, co réwniez moze przektadaé sie na zmniejszenie jej masy.

Oprocz korzysci osiagowych wazne sa tez korzysci operacyjne. Tego rodzaju systemy nie
wymagaja budowy specjalnych naziemnych wyrzutni, ktérych konstrukcja pochtania ogrom-
ne zasoby finansowe. Funkcje platformy startowej petni statek powietrzny przenoszacy rakiete.
Takie rozwiazanie gwarantuje duza elastycznos¢ i mobilno$é, dzieki czemu obiekt moze zostaé
wyniesiony na orbite o dowolnej inklinacji. Istotna jest takze niezaleznosé¢ od warunkéw pogodo-
wych. Konwencjonalne wystrzelenia wiaza sie czesto z koniecznoscig przesuniecia startu na inny
dzien, ze wzgledu na niesprzyjajaca aure.

Gléwna wada uzytkowania analizowanych systemdéw jest ograniczenie wynikajace z udzwigu
samolotu-nosiciela. Wezly mocowania z reguty zlokalizowane pod skrzydtami lub pod kadtubem
maja takze swoja ograniczona wytrzymalosé. Dodatkowo maksymalne wymiary geometryczne
rakiety rowniez sg ograniczone wymiarem samego statku powietrznego czy prze$witem miedzy
kadlubem a podlozem w przypadku podwieszen [1]. W efekcie wymiary i masa wynoszonych
obiektow orbitalnych sa znacznie ograniczone. Jak juz wczedniej wspomniano, mikrosatelity
o masie nieprzekraczajacej 30kg wydaja sie by¢ najbardziej wlasciwymi obiektami do trans-
portowania w trybie proponowanego wynoszenia etapowego.

W ciagu ostatnich kilkudziesieciu lat do$é¢ krétkiej historii lotnictwa i kosmonautyki rozwi-
janych bylo co najmniej kilka programéw kosmicznych bazujacych na zalozeniu odstrzeliwania
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rakiety misyjnej z wysokosci osigganej uprzednio przez transportujacy ja samolot. Prawdopodob-
nie pierwszym lotniczo-rakietowym systemem wynoszenia tadunkéw na orbite byl amerykanski
projekt Pilot [4]-[6]. Prace nad nim rozpoczeto ze wzgledu na pomyslne umieszczenie Sputnika
w przestrzeni kosmicznej przez ZSRR w 1957 r. Testy systemu mialy miejsce w 1958 r. Uzy-
ta rakieta posiadala mase 950 kg i mogta wyniesé satelite o masie ok. 1kg. Oficjalnie jednak
zadna z kilku probnych misji nie zakonczyla sie sukcesem. Pod koniec lat 70. ubieglego wieku
rozpoczeto w USA prace nad koncepcja broni antysatelitarnej (ASAT). W 1982 przeprowadzono
testy pocisku ASM-135, ktéry z zalozenia mial niszczyé wrogie satelity energia kinetyczna [7],
[8]. Samolotem wytypowanym do wynoszenia rakiety byl mysliwiec F-15. Przeprowadzono kil-
ka prob systemu, jednakze najbardziej istotna byla ta, ktéra zakonczyla sie demonstracyjnym
zniszczeniem sztucznego satelity Solwind P78-1. Przeprowadzenie préoby dowiodlo, ze zestrze-
lenie potencjalnych satelitéw szpiegowskich jest mozliwe z wykorzystaniem konwencjonalnego
wyposazenia armii. Bardziej spektakularny sukces Amerykanie osiagneli na przetomie lat 80.
i 90. ubieglego wieku. System Pegasus zostal zaprezentowany w 1989 r. [9]-[11]. Jest to jeden
z najbardziej niezawodnych komercyjnych lotniczo-rakietowych systeméw wynoszenia tadunkéw
orbitalnych. Rakiety o masie 18500 kg (Pegasus) oraz 23000 kg (Pegasus XL) sa przenoszone
przez przystosowany do tego samolot pasazerski Lockheed L-1011 Tristar. Masa uzyteczna tych
rakiet to ok. 440 kg. Dotychczas przeprowadzono 44 misje z wykorzystaniem systemu Pegasus.
Schemat realizacji kompletnej misji z uwzglednieniem etapéw lotu trojcztonowej rakiety trans-
portujacej obiekt satelitarny na odlegtos¢ przeszto 700 km od Ziemi zademonstrowano na rys. 1.
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Rys. 1. Schemat etapéw realizacji misji wynoszenia tréjcztonowej rakiety Pegasus z tadunkiem
satelitarnym przez samolot Lockheed L-1011 TriStar [11]

W 2006 roku inzynierowie koncernu Boeing przedstawili koncepcje wykorzystania mysliwca
F-15 GSE do przenoszenia duzej rakiety w konfiguracji nawieszenia na kadtub samolotu [12].
Zalozono zastosowanie trzech ostatnich stopni rakiety Minotaur o tacznej masie niemal 13500 kg,
za pomoca ktorej mozliwe bytoby umieszczenie na orbicie satelity o masie nawet 270 kg. Prace
nad tym przedsiewzieciem pozostajg nadal w fazie projektu wstepnego. Koncepcje profilu misyj-
nego, ktérej zalozenia staly sie inspiracja do opracowania autorskiego programu realizacji misji
transportu mikro-satelity, pokazano na rys. 2.
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Rys. 2. Koncepcyjny profil misji wyniesienia rakiety transportowej z mini-satelita nawieszonej na
kadtub samolotu F-15 GSE [12]

2. Wstepne obliczenia masowe dla prognozowanych etapéw misji

Samolot rozwazany jako potencjalny nosiciel dla lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia
obiektow na niska orbite okotoziemska to eksploatowany przez Sity Powietrzne RP samolot my-
Sliwski MiG-29. Dalsze rozwazania opieraja sie na danych konstrukcyjnych, charakterystykach
osiagowych oraz informacjach eksploatacyjnych dostepnych dla tej wtasnie konstrukcji. W ni-
niejszej pracy zdecydowano sie rozwazaé opcje rakiety podwieszanej. Odrzucono konfiguracje,
w ktorej pocisk mocowany jest do weztow na grzbiecie kadluba jako wariant eksploatacyjnie
niewygodny i bardziej niebezpieczny w locie. Zasadnicze argumenty przemawiajace za zastoso-
waniem konfiguracji z rakieta podwieszang centralnie na weztach podkadtubowych to:

e podatnos¢ eksploatacyjna,

e latwo$¢ montazu (w przeciwienstwie do rakiety nawieszanej),

e wieksza szansa unikniecia powaznych modyfikacji struktury ptatowca,

e latwiejszy do przewidzenia wplyw na stateczno$é¢ samolotu (czynnik szczegdlnie istotny
w chwili oddzielenia na docelowym pulapie, ale tez przez caly czas lotu z ladunkiem).

Metoda wytypowania najbardziej odpowiedniej rakiety transportowej do wyniesienia tadun-
ku satelitarnego bazuje na wyznaczeniu linii trendu parametréw masowych i geometrycznych
na podstawie znanych istniejacych rakiet i okresleniu szacunkowej masy obiektu podwiesza-
nego. Oznacza to, ze w omawianej koncepcji lotniczo-rakietowego systemu wynoszenia obiek-
toéw na niska orbite okotoziemska do analizy trajektorii przyjeto hipotetyczny noénik rakietowy.
W przypadku fizycznej realizacji opracowywanej koncepcji wymagane bylyby dodatkowe pra-
ce projektowe i konstrukcyjne celem opracowania docelowej rakiety. Ewentualnie wchodzi tez
w gre pozyskanie rakiety o wagomiarach najbardziej zblizonych do proponowanego wariantu
projektowego.

Wykorzystujac wirtualny model geometrii samolotu MiG-29 opracowany w Instytucie Tech-
niki Lotnicze] WML WAT (rys. 3), wytypowano zalecane wymiary podwieszanego obiektu tak,
by mozliwy byl jego montaz ze wzgledu na ograniczenia przestrzenne. Zadecydowano, ze mak-
symalna $rednica korpusu podwieszonego tam pocisku moze wynies¢ 0,3 m, biorac pod uwage
rozpietos¢ statecznikéw rowna dwukrotnosci srednicy. Ograniczenie to podyktowane jest wymia-
rem przeswitu miedzy gondolami silnika. Uwzgledniono zapas odleglodci pomiedzy wierzchotkami
stabilizatorow rakiety a $ciankami gondoli, ktory gwarantuje rakiecie sprawne opuszczenie prze-
strzeni, w ktorej jest przenoszona. Przewidziano takze pewien dystans miedzy rakieta a weztami
podwieszenia zwiazany z uzyciem adaptera, ktorego dokladne wymiary nie sa jeszcze znane na
wstepnym etapie rozwazan.
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Rys. 3. Model CAD geometrii samolotu MiG-29 z centralnie podwieszona hipotetyczna rakieta nosna
osadzona na dodatkowym adapterze [30]

Zgromadzone parametry wybranych pociskéw rakietowych zaczerpniete z publikacji [14]-
-[21] postuzyly do sporzadzenia wykreséw zaleznosci (rys. 4 i 5): masy rakiet m, w funkcji
$rednicy przekroju kadtuba d oraz masy rakiet m,. w funkcji jej dtugoéci [. Stosujac aproksymacje
liniowa, wyznaczono réwnania analityczne linii trendowych — dla zaleznosci m,(d) otrzymano
y = 2566,8z — 335,17, natomiast dla zaleznosci m,. (1) uzyskano y = 272,01z —619,26. Wstawiajac
ustalona $rednice d = 0.3 m do pierwszego rownania, otrzymano mase rakiety 434.87 kg. Kladac
za y w drugim réwnaniu mase rakiety wyznaczono dtugosé [ = 3.88 m.

masa rakiety [kg]
©
8

0 01 0.2 03 04 05 06
srednica rakiety [m]

Rys. 4. Wykres aproksymujacy trend zaleznosci masy rakiety w funkcji jej srednicy — na podstawie
danych masowych i wymiarowych nastepujacych pociskéw rakietowych: 1 — R-60,
2 — AIM-9L Sidewinder, 3 — R-27R, 4 — AGM-88 HARM, 5 — Zwiezda Ch-25M¥,,

6 — AGM-65D Maverick, 7 - RGM-84/UGM-84/AGM-84 Harpoon, 8 — R-33, 9 — ASM-135 ASAT

W celu uproszczenia otrzymane wartosci zaokraglono, ostatecznie ustalajac mase pocisku
rakietowego na 435 kg, a jego dlugo$¢ na 4m. Zastosowana analiza statystyczna pozwolila za-
prognozowaé mase rakiety potrzebnej do realizacji koncepcji omawianego systemu. Znajac ogra-
niczenia geometryczne odczytane z modelu wirtualnego samolotu MiG-29 oraz postugujac sie
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Rys. 5. Wykres aproksymujacy trend zaleznosci masy rakiety w funkcji jej dlugoéci — na podstawie
danych masowych i wymiarowych nastepujacych pociskéw rakietowych: 1 — R-60,
2 — AIM-9L Sidewinder, 3 — R-27R, 4 — AGM-88 HARM, 5 — Zwiezda Ch-25M¥,,

6 — AGM-65D Maverick, 7 — RGM-84/UGM-84/AGM-84 Harpoon, 8 — R-33, 9 — ASM-135 ASAT
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Rys. 6. Profil misji lotniczo-rakietowego zestawu do wyniesienia mikro-satelity na niska orbite [3]

zaleznosciami geometryczno-masowymi istniejacych rakiet, wyznaczono przewidywang mase po-
cisku dla konfiguracji podwieszenia pod kadtubem samolotu. Przyjeto, ze misja samolotu MiG-29
z podwieszona rakietg zawierajaca tadunek uzyteczny bedzie sktadaé si¢ z nastepujacych etapéw
(rys. 6):

0-1 — uruchomienie silnikoéw i kotowanie,

1-2 — start i wznoszenie na zadana wysoko$¢ H = 9000 m,

2-3 — lot poziomy ustalony,

3-4 — rozpedzanie w locie poziomym do predkosci naddzwigkowej odpowiadajacej Ma = 1, 5,

4-5 — manewr zoom climb, czyli wznoszenie po torze lotu o kacie nachylenia 60° do wysokosci

13500 m i odrzucenie rakiety,
5-6 — znizanie lotem szybowym,
6-7 — zajscie do ladowania i ladowanie.

Wymienione wyzej etapy ustalono w oparciu o powstate juz programy wynoszenia tadunkéw na
niska orbite ziemska za posrednictwem lotniczo-rakietowych systemoéw, m.in. projekt wynoszenia
rakiety Minotaur przez F-15 GSE. Charakterystyczna czesé lotu polegajaca na rozpedzaniu do
naddzwiekowe]j predkosci, a nastepnie zamianie energii kinetycznej samolotu na energie poten-
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cjalng wysokosci (tzw. zoom climb), to kluczowy etap w fazie transportowania ladunku przez
platforme lotnicza.

Obliczenia masowe nalezy rozpoczaé od okredlenia masy paliwa w chwili rozpoczynania misji.
Catkowity zapas paliwa my, to masa paliwa zgromadzonego w zbiornikach statku powietrzne-
go, ktora jest podyktowana eksploatacyjna zuzywana pojemnoscig paliwa instalacji paliwowej
i gestosei paliwa [22]

Mpal = (Vgi + VPzP)ppal (2.1)

gdzie: Vi — eksploatacyjna zuzywana pojemno$¢ gléwnej instalacji paliwowej [1], Vpzp — eksplo-
atacyjna zuzywana pojemno$¢ podwieszanego zbiornika paliwa [l], ppe — gestosé paliwa [kg/1].

Eksploatacyjna zuzywana pojemnosé instalacji paliwowej w przypadku samolotow MiG-29
i MiG-29UB wykorzystywanych w Sitach Powietrznych RP wynosi [13], [22], [28]:

e 42001 bez podwieszanego zbiornika paliwa,
e 57001 z podwieszonym dodatkowym zbiornikiem paliwa.

W tabeli 1 przedstawiono zebrane wartosci catkowitych zapaséow paliwa dla konfiguracji bez
podwieszonego zbiornika paliwa i ze zbiornikiem przeliczonych dla gestosci paliwa zawartych
w przedziale 0,755 + 0,845 kg/1, ktéra jest parametrem zaleznym od temperatury. Do obliczen
wybrano srednig warto$¢ gestosci ppa = 0,8kg/ m?. Samolot MiG-29 wykorzystany do misji nie
ma podwieszanego zbiornika paliwa, wiec korzystajac z réwnania (2.1), otrzymuje sie nastepujaca
catkowita mase paliwa [22]: m,q = (4200 + 0)0,8 = 3360 kg.

Tabela 1. Calkowite zapasy paliwa na samolotach MiG-29 i MiG-29UB podane w [kg] [22]

Wariant napel- Gestos¢ paliwa p,q [kg/l] (wartosci zalezne od temperatury)
nienia paliwem | 0,755 [ 0,765 | 0,775 [ 0,785 | 0,795 | 0,805 | 0,815 [ 0,825 | 0,835 | 0,845
Zbiorniki inte-
gralne

3170 | 3215 | 3255 | 3300 | 3340 | 3380 | 3425 | 3465 | 3510 | 3550

zbiorniki inte-
gralne + zb. 4300 | 4360 | 4415 | 4475 | 4530 | 4590 | 4645 | 4705 | 4760 | 4820
podwieszany

Masa samolotu przed startem mg to masa zaladowanego samolotu, z napetniona instalacja
paliwowa, wyposazonego adekwatnie do celu misji, znajdujacego sie na plaszczyznie postojowej
lotniska, gotowego na uruchomienie zespotéw napedowych, kotowanie i start. Jest ona okredlana
ponizszym wzorem [22]

mo = Mzat + Mpal + Mp_zew (22)

gdzie: mq; — masa samolotu gotowego do misji [kg]; sktada sie ona z masy pustego samolotu, za-
logi z wyposazeniem, eksploatacyjnego wyposazenia, plynéw roboczych (olejéow, gazéw), a takze
zalegajace] czesci paliwa; wartosci dla dwoch rodzajow samolotu podano w tabeli 2, my,q —
masa rozporzadzalnej czesci paliwa [kg|, obliczona ze wzoru (2.1), mp ey — masa podwieszen
zewnetrznych [kg] — w analizowanym przypadku 435 kg.

Tabela 2. Masy zaladowanych samolotéw MiG-29 oraz MiG-29UB, wg publikacji [13], [22], [28]

| Lp. | Samolot | Masa [kg] |

1 | MiG-29 11175
2 | MiG-29UB 11065
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Zakltada sie, ze w misji wykorzystany zostaje samolot MiG-29UB ze wzgledu na nieco mniej-
sza mase od wersji podstawowej MiG-29 [22]. Podwieszenie stanowi rakieta, ktérej mase ustalono
w poprzednim rozdziale. Do obliczen przyjeto nastepujace dane masowe:

mqt = 11065 kg — masa zaladowanego samolotu MiG-29UB,
Mpar = 3360 kg — catkowity zapas paliwa,
My zew = 435 kg — masa misyjnej rakiety nosnej.

Korzystajac z zaleznosci (2.2), okreslono mase startowa samolotu — parametr, ktéry umozliwia
dalsze kalkulacje profilu misji: mg = 11065 + 3360 + 435 = 14860 kg.

Nastepnie przeprowadzono obliczenia zuzycia paliwa w poszczegdlnych etapach misji. Skorzy-
stano przy tym z wykreséw zliczania zuzycia paliwa podczas lotu zamieszczonych w instrukcji
»Samoloty MiG-29 i MiG-29UB z silnikami RD-33. Obliczanie zasiegu i dtugotrwalosci lotu”
[22], przy czym fazy startu i wznoszenia potraktowano jako jeden etap (1-2).

Etap 0-1 — Uruchomienie silnikow @ kolowanie

Parametr mg_1, czyli zuzycie paliwa, kiedy samolot jest nadal na ziemi obejmuje mase paliwa
zuzytego podczas rozruchu zespolu napedowego samolotu i jego probe na plaszczyznie postojowej
lotniska, mase paliwa zuzytego na kolowanie oraz mase paliwa zuzytego na kotowanie z drogi
startowej na plaszczyzne postojowa. Okresla sie go ze wzoru [22]

mo—1 = Co—1to—1 (2.3)

gdzie: Cy—1 — usrednione minutowe zuzycie paliwa na ziemi réwne 20 kg/min, to_; — czas pracy
silnikéw do chwili rozpoczecia startu.

Zaklada sie czas uruchomienia i proby silnikow oraz kotowania samolotu na prog drogi star-
towej top—1 = 10 min. Ze wzoru (2.3) wéwczas otrzymuje sie mo_1 = 200 kg.

Wyjsciowym parametrem jest masa samolotu w momencie rozpoczecia startu mi, ktora
stanowi dana wej$ciowa obliczen kolejnego etapu misji [22]

mi1 = mg — Mop-—1 (24)
Ostateczny wynik to mq = 14860 — 200 = 14660 kg.
Etap 1-2 — Start 1 wznoszenie

Zakltada si¢ wznoszenie na wysokos¢ H = 9000 m. Kalkulacje przeprowadzono na podstawie
wykresu przedstawiajacego dane dla potaczonych etapow startu i wznoszenia samolotu MiG-29
na wybrana wysoko$¢, totez dokonano zespolenia etapéw misji. Start na maksymalnym zakresie
pracy silnikéw (bez dopalania) odbywa sie do osiagniecia predkosci V), = 300 km/h. Samolot
rozpoczyna wznoszenie z jednoczesnym rozpedzaniem, osiagajac predkos¢ V. = 850km/h do
putapu H = 1000 m. Wznoszenie na ustalong wysokos¢ H = 9000 m musi odbywa¢é si¢ z za-
chowaniem predkosci V,. [22]. Ustalenia te umozliwiaja oszacowanie zuzycia paliwa, przebytej
drogi i czasu lotu na podstawie pomocniczych wykreséw praktycznych zasiegéw i dtugotrwatosci
lotu zawartych w opracowaniu Dowddztwa Wojsk Lotniczych i Obrony Powietrznej. By sko-
rzystaé¢ z charakterystyk lotu przedstawionych w wymienionym wydawnictwie, trzeba okreslié¢
sumaryczny wskaznik przeliczeniowy wspolczynnika oporu czolowego [22]

> WOC = WOCq1 + WOC) cw (2.5)

gdzie: WOC ., — wspolezynnik oporu czotowego zaladowanego samolotu bez podwieszen,
WOC). zeww — wspolezynnik oporu czolowego zewnetrznych podwieszen.
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Wspotezynniki oporu czotowego dla samolotu MiG-29, MiG-29UB oraz dla wybranych ro-
dzajow podwieszanego uzbrojenia zawarte sa w tabeli 3. Dla samolotu MiG-29UB jest to
WOC = 230, natomiast wspotczynnik oporu czotowego dla pocisku rakietowego przewiduje
sie na poziomie WOC = 15, biorac pod uwage wartosci tego wspélczynnika dla pociskéw ra-
kietowych zebranych w tabeli. Sumaryczna wartos¢é WOC wg wzoru (2.5) ostatecznie wynosi:
> WOC =230 + 15 = 245.

Tabela 3. Wskazniki WOC samolotéw MiG-29, MiG-29UB oraz wybranych podwieszen wg [22]

‘ Lp. ‘ Rodzaj obiektu ‘ Liczba ‘ wocC ‘
1 WOC samolotu MiG-29 i MiG-29UB - 230
2 WOC podwieszanego zbiornika paliwa PTB-1500 1 22
3 | Wyrzutnie APU-27 2 7
4 | Belki noéne BD3-UMK-2A 2 20
5 | Niekierowane pociski rakietowe S-24B 2 43
6 | Kierowane pociski rakietowe R-27R1 2 17
7 | Kierowane pociski rakietowe R-73E 2 12
8 | Wyrzutnie B8-M1 2 50
9 | Bomba FAB-500SzN 2 65
10 | Bomba P-50-75 2 15
11 | Bomba ZAB-500Sz 2 110

Znajomos¢ masy samolotu do startu, wspotczynnika oporu czotowego oraz nakazanego pu-
tapu pozwolily na wyznaczenie masy zuzytego paliwa, postugujac sie odpowiednim wykresem
(Wykres do okreslania zuzycia paliwa podczas startu i lotu wznoszacego do nakazanej wysoko-
Sci zamieszezony w [32]). Wyliczono, ze etap startu na maksymalnym zakresie pracy silnikéw
i wznoszenie na wysokos¢ H = 9000 m z uwzglednieniem wcze$niej wymienionych warunkéw po-
chtonie mase paliwa mi_o = 365 kg. Tak wiec masa samolotu w chwili osiaggniecia wymaganego
putapu jest rowna

mo =M1 — M1-9 (2.6)

Ostateczny wynik: mgy = 14660 — 365 = 14295 kg.

Charakterystyki z Wykresu do okreslania czasu i drogi podczas lotu wznoszgcego na nakazang
wysokosé [32] pozwolily takze na okreslenie czasu wznoszenia réwnego okolo ¢392 = 3min30s
oraz droge przebyta przez samolot w czasie wznoszenia S1_o = 40 km.

Etap 2-3 — Poziomy lot ustalony

Etap ten obejmuje poziomy lot ustalony z predkoscia Vi = 850km/h (236,11 m/s) na wy-
sokosci H = 9000 m, podczas ktérego samolot pokonuje droge So_3 = 25km. Aby odczytaé
poszukiwane parametry z wykreséw, niezbedne jest okreslenie liczby Macha wg wzoru [23]

Vu
Ma = —— 2.7
VERTy (2.7)
gdzie Vi — predkosé lotu [m/s], k& — wykladnik przemiany izentropowej réwny 1,4, R — stala
gazowa dla powietrza réwna 287 [J/(kgK)].
Temperature na danej wysokosci (do putapu 11 km) mozna obliczy¢ ze wzoru [24]

Ty =Ty — (a 5%}1) (2.8)
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gdzie: Ty — temperatura powietrza na wysokosci H = 0km wg ISA wynoszaca 288,15 K,
H — wysoko$¢ nad ziemia [km].
Otrzymuje sie¢
236,11

Ty = 288,15 — (6,5 - 9) = 229,65 K Ma = = 0,77
H ( ) /(1,4 287 - 229, 165

7 charakterystyki: Wykres stuzqcy do okreslania wspolczynnika kilometrowego zuzycia paliwa
na zakresach pracy silnikéw bez dopalania zamieszczonym w [32] odezytano wspélezynnik kilome-
trowego zuzycia paliwa, positkujac sie liczba Macha, masa samolotu oraz putapem. Wyniost on
WKZP = 25. Korzystajac z charakterystyki Wykres stuzqcy do okreslania kilometrowego zuzycia
paliwa przy pracy silnikow na zakresach bez dopalania w zaleznosci od wspotczynnika kilometro-
wego zuzycia paliwa zam. w [32] oraz ustalonej wartosci wspo6lezynnika, wyznaczono kilometrowe
zuzycie paliwa Co_3 = 2,2kg/km. Masa paliwa spalonego w ustalonym locie poziomym to wg
22)

mo—g = S2_3C_3 (2.9)

Uzyskana wartos¢: mo_3 = 25 - 2,2 = 55 kg. Czas ustalonego lotu poziomego okresli¢ mozna za
pomoca wzoru

Sa_3
ty 3 = 2.10
rs = (2:10)
Uzyskana warto$é: to—g = 25000/236,11 = 106s = 1 min46s.
Masa samolotu pod koniec ustalonego lotu poziomego jest wg [22] okreslana wzorem
m3 = 1Mo — 1M9o_3 (211)

Ostateczny wynik: mg = 14295 — 55 = 14240 kg.
Etap 3-4 — Rozpedzanie w locie poziomym

Zuzycie paliwa m3_4, przebyta odlegtos¢ S3_4 oraz czas rozpedzania t3_4 w locie poziomym
z silnikami pracujacymi na zakresie pelnego dopalania na putapie H = 9000 m okreslono za
pomoca charakterystyki Wykres do okreslania zuzycia paliwa, drogi i czasu rozpedzania samolotu
w locie prostoliniowym na wysokosci 9000 m na zakresie pracy silnikow z petnym dopalaniem zam.
w [32]. Na poczatku odczytano wartosci nastepujacych parametréw dla Ma = 0,77: ms_g, =
100kg, S3_4, = 5km, t3_4, = 30s. Nastepnie odczytano wartosci dla Ma = 1, 5: m3_4, = 480 kg,
S3_4, = 24km, t3_4, = 94s. Parametry obliczane dla rozpedzania od Ma = 0,77 do Ma = 15
sa okreslone w [22] nastepujacymi formulami réznicowymi

M3_4 = M3_4, — M3_4, S3-4 = 834, — S3-4, t3—4 =134, — 34, (2.12)
Podstawiajac dane, obliczono zuzycie paliwa, droge, oraz czas rozpedzania samolotu MiG-29
na zadanym pulapie, czyli kolejno: mz_4 = 480 — 100 = 380kg, S3_4 = 24 — 5 = 19km,
t3—y = 94 — 30 = 64s = 1minds. Tak wiec masa samolotu w chwili osiagniecia predkosci
Ma = 1,5 wg [22] jest réwna

my4 = 13 — 13-4 (213)

Ostateczny wynik przy predkosci Ma = 1, 5: my = 14240 — 380 = 13860 kg.
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Etap 4-5 — Manewr zoom climb ¢ odrzucenie rakiety

7 chwila uzyskania naddzwickowej predkosci wyrazonej liczba Ma = 1,5, pilot przyciaga dra-
zek sterowy do siebie, wprowadzajac samolot w lot wznoszacy po torze o nachyleniu v = 60°,
jednoczednie ustawiajac zakres pracy silnikéw na bieg jatowy. Wznoszenie sie samolotu ze stop-
niowym wytracaniem predkosci mozna uproéci¢ do zagadnienia rzutu ukosnego. Temperatura
na putapie H = 9000 m wynosi Ty = 229,65 K, a wigc korzystajac z przeksztalconego wzoru
(2.7) na liczbe Macha mozna wyznaczy¢ predkosé: Vi = 15/1,4-287 229,65 = 455,65 m/s.
Wysoko$é maksymalna, na jaka moze wznies¢ sie¢ cialo — w tym przypadku samolot MiG-29 —
jest dana znanym w literaturze wzorem [25], [26]

(Vo sin a)?
29

gdzie: H — pulap lotu obiektu misyjnego [m], Vj — predkosé poczatkowa obiektu misyjnego, w tym
przypadku Vi [m/s|, a — kat pochylenia toru lotu [°], g — przyspieszenie ziemskie. Podstawiajac
dane, otrzymuje sie: H,,qe = 9000+ (455,65 sin 60°)%/(2-9,81) = 16936,4 m. Jest to maksymalny
putap obliczeniowy, jaki osiagnie samolot podczas stromego wznoszenia z jednoczesnym wytraca-
niem predkosci. Rzeczywista wartosé tego pulapu jest zapewne nizsza, gdyz réwnanie (2.14) nie
uwzglednia oporéw aerodynamicznych. Ponadto, osiagajac obliczong wysokosé, samolot miatby
predkos$¢ Vi = 0, co oznacza brak mozliwoéci sterowania statkiem powietrznym. Aby zapewnié¢
manewrowos¢, maksymalna wysokos¢ na potrzeby misji ustala si¢ na poziomie H,,q, = 13500 m.
Samolot ma wiec do pokonania réznice wysokosci: AH = Hp,q — H = 13500 — 9000 = 4500 m.
Chwilowa wysoko$¢, na jakiej po czasie t znajduje sie¢ MiG-29 podczas wznoszenia, mozna wy-
razi¢ wzorem wg [25], [26]

Hypow = H + (2.14)

. gt

y = (Vosina)t — > (2.15)
Aby obliczyé czas, po jakim samolot osiggnie putap H = 13500 m, na ktérym nastepuje odla-
czenie rakiety, podstawia sie dane, przy czym y = AH: 4500 = (455,65 sin 60°)t — (9,81¢%) /2.

Réwnanie kwadratowe wyznaczone na podstawie wzoru (2.15) ma postaé: —4,905t2 +394,6¢ —
4500 = 0. Rozwiazaniem beda dwie wartosci czasu, odpowiadajace punktom przeciecia si¢ ra-
mion paraboli z pozioma prosta wykre$lona dla y = AH = 4500. Wyznaczone rozwigzania
to:

~ —394,6 + \/67419,16
N 2. (—4,905)

~394,6 — \/G7410,16
= 13,75 thp = o ’
i r2 2. (—4,905)

tpl = 66,70s

Czas wznoszenia samolotu w sposob zblizony do obiektu w rzucie uko$nym na wysokos¢
H = 13500 m z putapu H = 9000 m, wynosi wiec t4_5 = 13,75s. Poprawnos¢ kalkulacji mozna
sprawdzi¢, wyznaczajac calkowity czas lotu ciala w rzucie uko$nym az do upadku do poczatkowej
wysokosci, dla zadanej predkosci poczatkowej oraz kata rzutu wg [25], [26]

_ 2Vpsina
9

Wryliczona w ten sposoéb warto$é¢ to ¢, = 80,45s. Lot rzuconego ciata do momentu osiagniecia
maksymalnej wysokosci zajmuje tyle samo czasu, co droga powrotna do poczatkowej wysokodci.
Odejmujac od catkowitego czasu t. czas lotu t,; = t4_5 do putapu H = 13500 m, powinno sie
wiec otrzymac czas tp9: to — tp1 = 80,45 — 13,75 = 66,70s. Wynik ten potwierdza poprawnosé
poprowadzonych obliczen.

Chwile przed osiggnieciem putapu H = 13500 m, nastepuje odrzucenie pocisku rakietowego.
Droga przebyta przez samolot w czasie tego manewru zostata okreslona z wtasnosci trygono-
metrycznych i wynosi S4—5 = 5,2km. Ze wzgledu na prace silnikéw na zakresie biegu jatowego

te (2.16)
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i dodatkowo na duzych wysokosciach niewielkie zuzycie paliwa podczas omawianego etapu lotu
zalozono na poziomie my_5 = 10kg. Czas trwania tego segmentu lotu t4_5 = 13,75 ~ 14s. Masa
w chwili ukoniczenia lotu na tym etapie jest wyliczana wzorem

ms = 1Myg — M4—5 — Mp zew (217)
Zatem ostateczny wynik: my = 13860 — 10 — 435 = 13415 kg.
Etap 5-6 — ZnizZanie

Zmizanie z wysokosci H = 13500 m moze by¢ realizowane lotem szybowym z utrzymaniem
predkosci przyrzadowej V,, = 500 km /h, a silniki pracuja na zakresie biegu jalowego [22]. Zacho-
wanie tych warunkéw umozliwia odczyt poszukiwanych parametréow z charakterystyk znizania
samolotu MiG-29. Postugujac sie charakterystyka: Wykres do okreslania drogi, zuzycia paliwa
1 czasu lotu szybowego na zakresie biegu jatowego dla wszystkich wartosci wspotczynnika opo-
ru czolowego samolotu zam. w [32], odczytano: zuzycie paliwa ms_¢ = 120kg, przebyta droge
S5_¢ = 112km oraz czas znizania t5_¢ = 9min. Mase samolotu na koncu etapu znizania mozna
wyznaczy¢ wzorem [22]

me = M5 — M5—¢ (218)
Zatem ostateczny wynik: mg = 13415 — 120 = 13295 kg
Etap 6-7 — Zajscie do lgdowania i lgdowanie

Mase zuzytego paliwa podczas manewru podejscia do ladowania i samego ladowania okresla
sie ze wzoru [22]

me—7 = Co_1t6-7 (2.19)

gdzie: Cg_7 — érednie minutowe zuzycie paliwa podczas lotu po kregu w poblizu lotniska wraz
z ladowaniem, wynosi 50 kg/min [22], t¢_7 — czas zajsScia i manewr ladowanie, przyjeto 10 min.
Po podstawieniu danych otrzymuje sie: mg_7 = 50 - 10 = 500 kg. Masa samolotu MiG-29 po
wyladowaniu jest wiec réwna [22]

m7 = meg — Mg_7 (2.20)

Ostatecznie masa samolotu po wyladowaniu wynosi: my = 13295 — 500 = 12795 kg.

Samolot MiG-29 rozpoczyna misje ze zbiornikami zatankowanymi do pelna — taczna ma-
sa paliwa przed uruchomieniem silnikéw i kolowaniem wedtug danych taktyczno-technicznych
publikowanych w poz. [13] powinna wynosi¢ 3360 kg. Po wykonaniu misji o wybranym profilu
w zbiornikach samolotu znajduje sie 1730 kg paliwa (tabela 4). Z obliczen wynika wiec, ze zuzy-
te zostalo 1630 kg nafty lotniczej, co stanowi tylko 49% poczatkowej masy paliwa znajdujacego
sie w zbiornikach. Oznacza to, ze profil misji moze ulec modyfikacji — pozostate w zbiornikach
paliwo pozwolitoby cho¢by na zwiekszenie zasiegu misji, jesli istniataby konieczno$é oddalenia
sie na wieksza odleglo$¢ od lotniska. Mozliwe byloby takze zastosowanie znacznie cigzszej, a co
za tym idzie wickszej rakiety niz ta wzieta pod uwage w niniejszych rozwazaniach. Catkowity
czas realizacji zalozonego zadania od chwili uruchomienia silnikow do ladowania wynosi ponad
35 minut, a przebyta przez samolot odleglos¢ wedtug wstepnych obliczen zostata oszacowana na
okoto 200 km.
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Tabela 4. Wartosci mas obiektu misyjnego oraz paliwa na koniec kazdego etapu misji

Masa na koniec danego etapu misji [kg]
Lp. Etap misji . . Paliwo Paliwo zuzyte
Obiekt misyjny w zbiornikach | w etapie lotu
— | Zaladowany samolot 14860 3360 -
1 0-1 14660 3160 200
2 1-2 14295 2795 365
3 2-3 14240 2740 55
4 3-4 13860 2360 380
5 4-5 13415 2350 10
6 5-6 13295 2230 120
7 6-7 12795 1730 500
Suma [kg] 1630

Tabela 5. Czasy trwania kolejnych etapow misji oraz pokonane przez samolot etapowe odlegtosci

Lp. | Etap misji Czas trwania etapu Przebyta odlegtosé
At i1y [s] w etapie s;_(;41) [km]
1 0-1 600 -
2 1-2 210 40
3 2-3 106 25
4 3-4 64 19
5 4-5 14 5,2
6 5-6 540 112
7 6-7 600 -
Suma 2134 201,2

3. Przygotowanie danych obliczeniowych do programu APP

Projekt na aktualnym etapie realizacji jest zaledwie koncepcja. Analizy prowadzone w ra-
mach tzw. studium realizowalnoéci przedsiewziecia majg na razie znaczenie tylko teoretyczne, ale
uzyskane wyniki beda determinowa¢ ewentualna strategie ustalania poczynan w ramach szcze-
gbtowego projektowania, dedykowanych technologii i harmonogramu realizacji misji. Do obliczen
profilu misyjnego wzieto dane dotyczace hipotetycznej, nieistniejacej w rzeczywistosci rakiety,
ktorej parametry geometryczne i masowe ustalono poprzez analize trendéw dla wybranej grupy
podwieszanych pociskow rakietowych. W celu ulatwienia potencjalnej implementacji systemu
w przysztoéci, do dalszych rozwazan zatozono zastosowanie rakiety skonstruowanej i zbudowa-
nej w Polsce. Wytypowano rakiete ILR-33 Bursztyn zaprojektowana i zbudowana w Instytucie
Lotnictwa w Warszawie [27]. Rakieta bedaca aktualnie w fazie rozwojowej z zalozenia jest kon-
strukcja eksperymentalna, jednak w miare rozwoju projektu mogtaby sprosta¢ wymaganiom
komercyjnego sektora kosmicznego. Korpus ma Srednice 23 cm, natomiast cata konstrukcja mie-
rzy bm dlugosci. Wedtug autorow projektu rakieta ostatecznie bedzie w stanie wynie$¢ tadunek
satelitarny o masie okolo 10kg nawet do tzw. linii Karmana (pulap wynoszacy 100 km, gdzie
moga operowaé nano- i mikrosatelity).

Na potrzeby dalszych obliczen opracowano uproszczony model geometryczny CAD rakiety
w systemie Siemens NX. Wymiary gabarytowe i mase okreslono w sposéb przyblizony w trybie
analizy danych publikacyjnych.

Mase rakiety, ktérej podstawowe wymiary podano na rys. 7, oszacowano ostatecznie na
247 kg. Pocisk ten jest wiec lzejszy o 188 kg od pocisku rakietowego, ktérego parametry zostaly
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Rys. 7. Uproszczony model brylowy rakiety ILR-33 Bursztyn z orientacyjnie ustalonymi wymiarami

wstepnie wyznaczone w oparciu o charakterystyki trendowe z rysunkéw 4 i 5. Szacowana maksy-
malna masa satelity, ktéry méglby zosta¢ wyniesiony na niska orbite okotoziemska przy uzyciu
rakiety ILR-33 Bursztyn, to ok. 10kg, czyli satelita klasy nano. Jest to masa nieco zanizona
w stosunku do pierwotnych zalozen projektowych dla systemu, jednakze fakt istnienia goto-
wej konstrukcji rakietowej ma kluczowe znaczenie dla ewentualnych dalszych decyzji odno$nie
aplikowania konkretnego rozwiazania misyjnego. Stad do wyznaczania parametrow osiagowych
w charakterystycznych punktach profilu lotu wykorzystano dane uwzgledniajace wtasnie te ra-
kiete.

Obliczenia osiagowe przeprowadzono z zastosowaniem specjalistycznego oprogramowania
Aircraft Performance Program (APP) — [34], [35]. Program umozliwia doktadne zaprojektowanie
profilu misji. Uzytkownik projektuje go, wybierajac rézne segmenty lotu, np. start, wznoszenie,
lot ustalony, krazenie, zrzut tadunku, znizanie, a takze definiuje niezbedne warunki i parame-
try. Pozwala to na symulacje misji samolotu o dowolnym przeznaczeniu. APP na podstawie
wprowadzonych danych w przeciagu kilku sekund okresla zasieg, zuzycie paliwa oraz inne pa-
rametry misji, a takze umoszliwia jej szybka optymalizacje pod katem maksymalnego zasiegu,
dtugotrwalosci lotu czy promienia dziatania. Uzytkownik ma do dyspozycji wszechstronne na-
rzedzie umozliwiajace generowanie wykreséw z pozadanymi charakterystykami osiggowymi, tzn.
rozklady parametréw w funkcji czasu lotu lub przebytej drogi.

Przed wykonaniem obliczen profilu misji niezbedna czynnoscia jest utworzenie modelu osiago-
wego poprzez wprowadzenie do programu danych dotyczacych masy, aerodynamiki oraz zespolu
napedowego. Pozyskane dane dotyczace samolotu MiG-29 wymagaly uporzadkowania i spro-
wadzenia do formy tabelarycznej, akceptowalnej dla programu APP. W modelu konieczne jest
zdeklarowanie nastepujacych zaleznosci:

e wspotezynnika sity nosnej C'p, od kata natarcia dla réznych liczb Macha Ma,
e wspoltcezynnika sity nosnej od wspotczynnika oporu indukowanego Cpy dla réznych Ma,
e wspdlczynnika oporu przy zerowej sile nosnej C'pg od Ma [35].

W zakresie poddzwigkowych wartosci Ma, tzn. od 0,3 do 0,7, wykorzystano charakterystyki uzy-
skane z wlasnych symulacji przeprowadzonych w oprogramowaniu FlightStream — udostepnione
w [38]. Aby zasymulowaé pelny profil misji, nalezalo jednak dokonaé¢ ekstrapolacji potrzebnych
wspotczynnikéw, uwzgledniajac zakresy predkosci okoto- i naddzwigkowych.

Wspotezynnik sity nosnej C,, zostal ekstrapolowany przy wykorzystaniu danych przedsta-
wionych na wykresie zmian tego wspélezynnika w funkeji kata natarcia (rys. 8), ktéry zawarty
jest w Instrukcji Techniki Pilotowania samolotu MiG-29 [33]. Z wykresu odczytano warto$¢é mak-
symalna C,, dla Ma = 1,2, a nastepnie warto$ci wspoétczynnikéow dla liczb Ma od 0,7 do 1,2
aproksymowano, uwzgledniajac tempo przyrostu wartoéci C,, z przedziatu liczb Macha od 0,3
do 0,7. Przy liczbach Ma powyzej 1,2 nachylenie przebiegu C.,(«) zaczyna male¢. W przedziale
Ma = 1,2 + 1,7 zalozono liniowy spadek wartosci C,,. W przedziale liczb Ma od 0,8 do 1,2,
czyli w zakresie okolodzwigkowym nastepuje gwaltowny przyrost wartosci wspotczynnika opo-
ru, ze wzgledu na coraz wiekszy udzial oporu falowego [36]. We wspomnianym zakresie przebieg
C.0(Cpi) ma w przyblizeniu charakter liniowy.
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Rys. 8. Wykresy zmian wspotczynnika sity nosnej C, samolotu MiG-29 w funkcji kata natarcia dla
wybranych wartosci Ma — przydatne do ekstrapolacji dla zakresu okoto- i naddZzwiekowego [33]
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Rys. 9. Zmiana wartosci wspdlczynnika sily oporu przy zerowej sile nosnej samolotu MiG-29
w funkcji Ma; zauwazalny przyrost skokowy ze wzgledu na zjawisko oporu falowego [31]

Wspotezynnik sity oporu przy zerowej sile no$nej swoje maksimum osiaga dla liczby Macha
ok. 1,2. Dla liczb Macha wigkszych od 1,2 (zakres naddZzwiekowy) wartosci tego oporu nieznacz-
nie maleja (rys. 9). Ekstrapolacja Cyo samolotu MiG-29 zostala przeprowadzona na podsta-
wie wykresu przebiegdéw zaleznosci Cpo(Ma) dla réznych samolotéw bojowych przedstawionego
w Aircraft Design: A Conceptual Approach D. Raymera [36]. Wzorowano sie na krzywych dla
samolotéow F-15 oraz F-16, gdyz wtadnie te mysliwce uznano za referencyjne. Do wartoéci oporu
przy zerowej sile nosnej samolotu MiG-29 w konfiguracji z podwieszong rakieta ILR-33 Bursztyn
dodano wartos¢ Cpg = 0,0022. Jest to wartos¢ wspdtezynnika oporu czotowego podwieszanego
zbiornika paliwa PTB-1500 (tabela 3) samolotu MiG-29 i zostala zaczerpnieta z poz. Samoloty
MiG-29 i MiG-29UB z silnikami RD-33. Obliczanie zasiegu i diugotrwalo$ci lotu [22].

W obliczeniach uwzgledniono takze opér indukowany. Jego wspotezynnik C; (ang. Cp;) jest
wprost proporcjonalny do kwadratu wytwarzanej przez skrzydto sity nosnej. Wspotezynnikiem
proporcjonalnosci jest wspotezynnik K [36]

1
T wde

gdzie: A — wydtuzenie ptata nosnego, e — wspotczynnik Oswalda, przyjeto e = 0,75.

(3.1)
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Zatem wyrazenie na warto$¢ wspélezynnika oporu indukowanego przybiera wg poz. [36], [37]
znang postacé

Cri = KCZ, (3.2)

Wspélezynnik K wyrazony zaleznoscia (3.1) znajduje zastosowanie przy obliczaniu wartosci
oporu indukowanego w zakresie do Ma = 1 i tak tez poczyniono, ekstrapolujac wartosci oporu
indukowanego. Dla liczb Macha powyzej 1 wartosci Cy; obliczono, stosujac inny wzér [36]

= A(Ma? — 1) cos Arp (3.3)

4AVMa? —1 -2

gdzie A p to kat skosu skrzydta. Wartoéci wspotcezynnika sity oporu indukowanego C,.; obliczono
dla liczb Macha w przedziale od 0,8 do 1,5 co 0,1, dla kazdej wartosci sity noénej odpowiadajacej
katom natarcia od —4° do 18° co 1°.

Srodowisko symulacyjne APP wymaga doéé szczegblowych danych dotyczacych jednostki
napedowej: sa to wartosci maksymalne i minimalne ciggu dla réznych wysokosci i liczb Macha
na zakresie z dopalaniem i bez dopalania oraz wartosci masowego natezenia przeplywu paliwa
w funkcji ciagu dla réznych liczb Macha oraz réznych wysokosci, réwniez na zakresie z dopa-
laniem i bez dopalania. Maksymalne wartoé$ci ciagu w zaleznosci od liczby Ma i dla réznych
putapéw na obu zakresach pracy silnika RD-33 odczytano z jego charakterystyki predkosciowo-
wysokosciowej dostepnej w poz. [22] (rys. 10).
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Rys. 10. Charakterystyki predkosciowo-wysokosciowe silnika RD-33 na zakresie pracy — ciag
maksymalny (bez dopalania)

Dodatkowo skorzystano z wykreséw jednostkowego zuzycia paliwa w funkcji ciagu dla roz-
nych liczb Macha, by posrednio okresli¢ zalezno$¢ zmiany masowego natezenia przeplywu paliwa
w funkcji ciagu, co pozwolito na poznanie zapotrzebowania silnika na paliwo podczas lotu w za-
kresie predkosci i wysokosci niezbednych do wykonania zatozonego profilu misji. Wykresy tego
typu jak na rys. 11 zawarte sa jako zalaczniki w Aircraft Design: A Conceptual Approach D. Ray-
mera [36]. Sa to modelowe przebiegi dla dwuprzeplywowego turbinowego silnika odrzutowego
z dopalaczem, o malym stopniu dwuprzeptywowosci. Silnik ten jednak jest nieco wigkszy od
silnika RD-33 (maksymalny ciag przy wlaczonym dopalaczu to ok. 133 kN, podczas gdy w przy-
padku silnika RD-33 jest to niespelna 80kN). Zalozono wiec, ze uzyskiwane warto$ci masowego
natezenia przeplywu paliwa sa nieco zawyzone i przemnozono je przez odpowiednio dobrany
wspotczynnik, uwzgledniajacy réznice w masie i wymiarach pomiedzy silnikiem RD-33 a teore-
tycznym silnikiem, ktérego dotyczyty dane literaturowe. Ostatecznie otrzymano szereg wykresow
obrazujacych zmiane zapotrzebowania silnika na paliwo wraz ze wzrostem ciagu (rys. 12).
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Rys. 11. Wykres jednostkowego zuzycia paliwa w funkcji ciagu dla réznych liczb Ma na zakresie pracy
bez dopalania; tego typu wykresy — kazdy dla innego putapu — postuzyly do wyznaczenia zaleznosci
masowego natezenia przepltywu paliwa w funkcji ciagu [36]
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Rys. 12. Zmiana masowego natezenia przeptywu paliwa iy, w funkcji ciggu silnika RD-33 dla réznych
liczb Ma na wysokosci H = 0m przy pracy na zakresie bez dopalania

Charakterystyka predko$ciowo-wysoko$ciowa zawiera dane przedstawione w jednostkach me-
trycznych, natomiast wykresy zuzycia paliwa w funkcji ciggu, tak jak widaé¢ na rys. 11 przed-
stawiaja warto$ci w jednostkach imperialnych. Srodowisko APP wymaga, aby dane silnikowe
dotyczace maksymalnych wartosci ciagu, jak i zuzycia paliwa, byly ze soba spdjne, tj. pulapy,
dla ktérych sa definiowane oba rodzaje danych, byly identyczne [35]. Wykresy zuzycia pali-
wa zostaly opisane w stopach, tzn. dla wysokosci: 0ft, 15000 ft, 30000 ft, 36000 ft, 50000 ft, co
po konwersji daje odpowiednio: Om, 4572 m, 9144 m, 10973 m, 15240 m. Uzyta charakterystyka
predkosciowo-wysokosciowa zawiera dane dla putapéw: Om, 3000 m, 5000 m, 8000 m, 11000 m,
13000 m, 20000 m. Maksymalne wartosci ciagu zostaly wiec zaproksymowane na putapach po-
srednich, czyli takich, jakie otrzymano, przeliczajac z wartoéci w jednostkach imperialnych, co
ttumaczy dobér wysokosci przedstawionych na rys. 10.
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4. Obliczenia parametréw osiggowych i uzyskane charakterystyki

Przed wykonaniem obliczen profilu misji niezbedng czynnoécia jest utworzenie modelu samo-
lotu poprzez wprowadzenie odpowiednich danych dotyczacych masy, aerodynamiki oraz jednost-
ki napedowej statku powietrznego [35]. Pozyskane dane na temat samolotu MiG-29 wymagaly
uporzadkowania i sprowadzenia do formy tabelarycznej (rys. 13). W zakladce Mass & limits
wprowadzane sa dane masowe takie jak: masa wlasna samolotu, masa paliwa, masa zalogi.
Deklaruje sie tam liczbe silnikéw, ekstremalne przeciazenia i katy natarcia, maksymalna mase
startowa oraz maksymalne liczby Macha dla uwzglednianych putapéw. W zakladce Aerodyna-
mics deklarowane sa parametry geometryczne platowca. W stabelaryzowanej formie zestawia-
ne sa wartosci wspoétczynnikéw aerodynamicznych w funkcji kata natarcia dla uwzglednianego
zakresu obliczeniowego liczb Ma. Dla zakresu malych predkosci wykorzystano dane wyniko-
we 7z wilasnych obliczen przeprowadzonych w programie FlightStream, ktére udostepnione sg
w opracowaniu [38], natomiast dla przedzialu wyzszych liczb Ma, od 0,8 do 1,5, zastosowano
dane ekstrapolacyjne.

Aerodynamics
Lift & Drag
Data
Data CDO DCL  CDI CcL Clmax Description Sheet Chart
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[ Macho.3[] AoA [deg] CL[]
Renase Mach 0.4 [-] 1 4 -0,1042
B Mach0.5[] 2 E2 -0,0219
Duplicate Mach 0.6 [] 3 0 0,0612
Mach 0.7 [-} 4 2 0,1429
Mach 0.8 [- 5 4 0,2253
—— Mach 0.9 [ 6 6 0.3091
Mach 1 [] 7 8 0,3933
Mach 1.1[] 8 10 0.4778
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Rys. 13. Przyktadowy arkusz danych wsadowych do programu APP — parametry aerodynamiczne

W zaktadce Propulsion wprowadzono dane silnika RD-33 takie jak: warto$ci maksymalnego
i minimalnego ciagu silnika w funkcji liczby Macha dla réznych wysokosci, a takze wartosci ma-
sowego natezenia przepltywu paliwa w funkcji ciggu silnika dla réznych liczb Macha i putapow.
Informacje te — jak zostalo to wcze$niej wyjasnione — zostaly zaczerpniete z charakterystyki
predkosciowo-wysokosciowej silnika RD-33 [22] oraz z wykreséw jednostkowego zuzycia paliwa
w funkcji ciggu dla réznych liczb Ma i wysokosci typowego dwuprzeplywowego turbinowego
silnika odrzutowego o malym podziale masowego natezenia przeplywu powietrza przedstawio-
nych jako zalaczniki w Aircraft Design: A Conceptual Approach D. Raymera [29]. Uwzgledniono
zakres pracy silnika bez dopalania, jak i z dopalaniem.

W analizie uwzgledniono nastepujace konfiguracje obiektu misyjnego: pierwsza — z podwie-
szona rakieta, skrzydlo bez wychylonych elementéw mechanizacji, silnik pracujacy na zakresie
dopalania, druga — jak poprzednio, silnik pracujacy na zakresie ciggu maksymalnego, trzecia —
bez podwieszenia, skrzydto bez wychylonych elementéw mechanizacji, silnik pracujacy na zakre-
sie ciggu maksymalnego.

Profil misji okre$lono z zachowaniem podobienistwa do profilu wstepnie zaktadanego. Osta-
tecznie uwzgledniono nastepujace odcinki (rys. 14): 0-1 — uruchomienie silnikéw i kolowanie,
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1-2 — start, 2-3 — wznoszenie na wysokos¢ H = 9000 m, 3-4 — lot poziomy ustalony z predko-
$cig Ma = 0,77, 4-5 — rozpedzanie w locie poziomym do predkosci naddzwiekowej Ma = 1,2,
5-6 — manewr zoom climb z dynamicznym wznoszeniem do wysokosci H = 12500 m zakoniczonym
separacja rakiety, 6-7 — znizanie z jednoczesnym wytracaniem predkosci, 7-8 — ladowanie.
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Rys. 14. Profil misji do obliczen w programie APP: 1-2 — start, 2-3 — wznoszenie z rozpedzaniem,
3-4 — lot ustalony, 4-5 — rozpedzanie, 5-6 — manewr zoom climb, 6-7 — znizanie, 7-8 — ladowanie

Definicje misji w $rodowisku APP rozpoczeto od okreslenia wielko$ci poczatkowych, jak:
wysoko$é lotu, predkosé, procentowa ilosé paliwa w zbiornikach (100% wg wartosci podanej
w tabeli 4). Program APP umozliwia wybor typowych segmentéw misyjnych, takich jak start,
wznoszenie, krazenie, a takze nietypowych, jak tankowanie w powietrzu. Uzytkownik musi zde-
finiowa¢ warunek zakonczenia danego segmentu lotu. Warunek ten jest pewnym parametrem,
ktérego spelnienie powoduje wstrzymanie iteracyjnych obliczen i przejécie do kalkulacji w ko-
lejnym segmencie. Przyktadowo, warunkiem koncowym w etapie rozpedzania najczesciej bedzie
predkosé, ktérag samolot ma osiagnaé.

Mission Segments
Mission Flight Frofile
Segments
+ Add| | % Del | Insert | |Replace 4| @
Segment Name Configuration Segment stops at:
1)  Ground Operation dry +rakieta Velocity = > v k |74,2382849 I [m/sec]
» 2) Takeoff dry +rakieta ~|| |orat:
3) Cimb dry +rakieta None v F |0 | H
4) Cruise dry + rakieta =
5)  Acceleration reheat + rakieta Time Step [sec]
) Climb at Best Rate dry +rakieta
~ 7) Store Drop dry + rakieta [“]Integrate x-Position
8) Descent dry bez rakiety Integrate z-Position
9)  Landing Roll dry bez rakiety
Power Setting [%]
Tt [

Rys. 15. Okreslanie profilu misji w APP — widoczna lista wybieralnych segmentéw przelotu

Pierwszym wybranym segmentem profilu misji jest segment Ground Operation, ktorym za-
symulowano operacje naziemne, tj. uruchomienie i podgrzanie silnikow oraz kotowanie. Czas
trwania okreélono na 5 minut. Start samolotu odwzorowano segmentem 7Tuakeoff, ktérego ko-
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niec okreslono predkoscia 74,24 m/s. Wznoszenie zasymulowano segmentem Climb, ktéry trwa
do osiagniecia przez samolot wysokosci 9000 m. Przyspieszenie w toku wznoszenia ustalono na
0,372 m/s?; utrzymanie tej wartoéci gwarantuje osiggniecie liczby Ma = 0,77 w koficowym punk-
cie segmentu. Wznoszenie nastepuje na maksymalnym zakresie pracy silnikéw (bez dopalania).
Nastepnie zaktada sie faze lotu poziomego ustalonego na odcinku 25 km. Etapem Acceleration
zasymulowano przyspieszanie do predkosci naddzwiekowej odpowiadajacej Ma = 1, 2. Klopotliwe
okazalto sie odwzorowanie manewru zoom climb ze wzgledu na to, ze program APP nie oferuje do
wyboru doktadnie takiego segmentu. Skorzystano wiec z zastepczego etapu Climb at Best Rate,
czyli wznoszenia z mozliwie najwyzsza predkoscia pionowa, dodatkowo ustalajac prace silnikéw
na biegu jalowym. Taka realizacja wznoszenia odpowiada zamianie energii kinetycznej samo-
lotu na energie potencjalna wysokoéci, tak jak ma to miejsce w rzeczywistym manewrze zoom
climb. Nastepnie przewidziano odrzucenie rakiety, co odpowiada programowemu odcinkowi Store
Drop. Znizanie na biegu jalowym odwzorowano etapem Descent, dobierajac przyspieszenie na
poziomie —0,11 m/s? tak, aby tuz przed przyziemieniem samolot miat predkoéé bliska predkosci
minimalnej, tzn. 62,5m/s, co odpowiada liczbie Ma = 0,184. Ostatnim segmentem jest Landing
roll, czyli ladowanie z dokotowaniem do predkosci zerowej.

Tabela 6. Etapy misji wraz z odpowiadajacymi im segmentami wybranymi w srodowisku APP

‘ Etap misji ‘ Nazwa wybranego segmentu i etapu misji ‘
0-1 Ground operation — Uruchomienie silnikéw i kolowanie
1-2 Takeoff — Start
2-3 Climb — Wznoszenie
3-4 Cruise — Lot poziomy ustalony
4-5 Acceleration — Rozpedzanie
56 Climb at Best Rate — Manewr zoom climb
Store drop — Odrzucenie rakiety
6-7 Descent — Znizanie
7-8 Landing roll — ladowanie

Programowy tor misji miatl by¢ w zalozeniu mozliwie najbardziej zgodny z profilem wstepnie
zaproponowanym na rys. 6. Maksymalna predkosé na koniec etapu rozpedzania do predkosci
naddzwickowej na putapie H = 9000 m w profilu wstepnym odpowiada liczbie Ma = 1,5, nato-
miast w analizie programowej liczba ta jest nizsza Ma = 1,2. W programie APP przeprowadzono
symulacje misji, przyjmujac poczatkowa mase paliwa réwna 3330 kg (100% paliwa w zbiornikach
integralnych).

Wyniki analizy programowej przedstawiono w zbiorczej tabeli 7. Caltkowity czas trwania misji
wynosi 37min 12s. Najdluzej trwajacym segmentem okazalo si¢ znizanie trwajace niespelna
21 minut. Calkowity dystans poziomy przebyty przez samolot w czasie wykonywania misji
zostal oszacowany na poziomie 282km. Etap, w ktérym pokonano najwigksza odlegltosé, to
znizanie, gdzie samolot przebyl okoto 165 km. Czas trwania misji zasymulowanej w Srodowisku
APP jest bardzo zblizony do czasu wstepnie oszacowanego przy uzyciu wykreséw z instrukcji
Samoloty MiG-29 i MiG-29UB z silnikami RD-33. Obliczanie zasiegu i dlugotrwalosci lotu [22],
gdzie wyniost 35 min 34 s. Wyliczona wowczas odleglosé byla jednak nieco mniejsza i wyniosta
201 km (tabela 6).

Wyznaczono wykresy przedstawiajace zaleznoéci wysokosci, na jakiej znajduje si¢ w danej
chwili obiekt misyjny, od przebytego dystansu oraz od czasu (rys. 16 1 17). Uwage zwraca krzywa
dla manewru zoom climb, gdzie nastepuje raptowne wznoszenie na putap H = 12500 m. Na
rys. 16 etapy operacji naziemnych, startu oraz odrzucenia rakiety nie sa zauwazalne, gdyz w ich
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Tabela 7. Lista poszczegolnych etapoéw lotu obiektu misyjnego wraz z wybranymi parametrami
etapowymi przy wariancie z poczatkowa masa paliwa réwna 3330 kg (100% paliwa integralnego)
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trakcie pokonywana jest znikoma odleglo$¢ w skali calego wykresu. Wyznaczono takze przebieg
zmiany masy samolotu w funkcji czasu (rys. 18). Obrazuje on wplyw na mase obiektu misyjnego,
zaréwno zuzycia paliwa w poszczegdlnych etapach lotu, jak i odrzucenia podwieszonej rakiety
pod koniec manewru zoom climb, co jest uwidocznione jako skokowy spadek masy.

Dodatkowo okreslono zaleznosé¢ kata wznoszenia od wysokoéci dla etapu 2-3, czyli wznoszenia
na putap H = 9000 m. Na samym poczatku etapu kat ten wynosi okoto 26,4° i stopniowo spada
do wartosci minimalnej 2,2° w skrajnym goérnym punkcie wznoszenia. Przeprowadzono takze
analize wplywu poczatkowej masy paliwa na calkowite zuzycie paliwa w trakcie wykonywania
misji. Zbadano i poréwnano cztery warianty, w ktérych znajdowalo sie w zbiornikach odpowied-
nio 100%, 90%, 80% i 70% maksymalnej masy paliwa. Analizy wykazaly, ze obiekt misyjny nie
przejawia praktycznie zadnej wrazliwosci na zmiane poczatkowej ilosci paliwa w zbiornikach.
W kazdym z wybranych wariantéw zostala zuzyta bardzo podobna iloéé paliwa — ok. 48% mak-
symalnej masy paliwa, czyli w przyblizeniu 1600 kg. Jest to poniekad sprzeczne z intuicja, gdyz
mniejsza masa oznacza wiekszy stosunek ciggu do masy statku powietrznego, co teoretycznie
powinno przetozy¢ sie na nizsze zuzycie paliwa.
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5. Uwagi koncowe

W analizie konfiguracji masowej lotniczo-rakietowego systemu transportujacego maty ta-
dunek satelitarny zaproponowano wykorzystanie rakiety ILR-33 Bursztyn. Jest to konstrukcja
opracowana i rozwijana przez rodzimy instytut badawczy, totez jej ewentualna adaptacja do spet-
niania roli podwieszanego nosnika nanosatelitéw bylaby latwiejsza. Masa tej rakiety okreslona
na podstawie modelu geometrycznego w systemie Siemens NX wynosi 247 kg. Konstruktorzy
ILR-33 Bursztyn szacuja, ze ich rakieta bedzie w stanie wynie$¢ nawet 10 kg tadunek na wyso-
kos¢ 100 km. Korzystajac z wyznaczonych w pracy zaleznosci trendowych, masa tadunku rakiety
zazwyczaj stanowi od 2 do 2,5% jej masy catkowitej. Sugerujac sie masa przypisang wirtualnemu
modelowi rakiety, tatwo obliczy¢, ze rakieta ILR-33 Bursztyn mogtaby wynies¢ satelite o masie
maksymalnej okolo 6kg, co jest wartoscia nieco zanizong w stosunku do oczekiwan projekto-
wych. Jednakze nalezy zauwazy¢, ze aproksymacja masy w modelu wirtualnym jest z pewnoscia
obarczona pewnym bltedem. Co wiecej, zastrzezenie budzi docelowy putap osiagany przez ILR-
33 Bursztyn. Wysokosé 100 km, na ktérej znajduje sie umowna granica miedzy atmosfera Ziemi
a przestrzenia kosmiczng, czyli tzw. linia Karmana, jest niewystarczajaca, by satelita utrzymal
sie na statej orbicie. Na putapie tym orbitujacy obiekt nadal do$wiadcza oporu aerodynamicz-
nego, ktéry skutecznie go spowalnia i moze doprowadzi¢ do zejécia w jeszcze nizsze warstwy
atmosfery, co skutkowaloby zniszczeniem satelity. Optymalny putap, na ktéory uzyta rakieta
powinna wynies¢ tadunek, miesci si¢ w przedziale od 150 do 200 km.

Udowodniono w sposéb analityczny oraz poprzez wykorzystanie komputerowego programu
symulacyjnego, ze wykonanie zatozonego profilu misji przez samolot MiG-29 z podwieszong ra-
kieta ILR-33 Bursztyn jest mozliwe. Profile misyjne okre$lone na potrzeby obliczenn wstepnych,
a potem programowych, nieznacznie si¢ od siebie réznia, mimo to otrzymano w nich bardzo
podobne wartosci czasu wykonania misji oraz masy zuzytego paliwa — szacowany czas to ok.
35-37 min, a zuzyte paliwo stanowi ok. 50% masy paliwa w zbiornikach. Rozpatrywano wariant
catkowitego napelnienia zbiornikow paliwem, a wiec okazalo sie, ze po wykonaniu zadania w sa-
molocie nadal pozostaje az polowa paliwa. Niemniej jednak przy wykorzystaniu parametrycz-
nego modelu symulacyjnego nie stwierdzono, by mniejsza poczatkowa masa paliwa wplyneta na
jego zuzycie w locie, co jest poniekad sprzeczne z intuicja. Wyjadnienie tej watpliwo$ci wymaga
podjecia dalszych nieco bardziej szczegétowych analiz.

Publikacja prezentuje analizy i wyniki opracowane w toku realizacji Grantu Badawczego MON nr 13-
989/2018/WAT pt. ,,Lotniczo-rakietowy system wynoszenia tadunkéw na niskq orbite okoloziemskq — stu-
dium realizowalnosci”; praca jest finansowana ze $rodkow Ministerstwa Obrony Narodowej i realizowana
w Wydziale Mechatroniki, Uzbrojenia i Lotnictwa Wojskowej Akademii Technicznej w latach 2018-2022.
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Preliminary design of a mission profile of an aircraft-rocket vehicle for transporting
micro-satellites into the low earth orbit

The purpose of considerations presented in this study was to initially determine the mission profile
for the air-missile orbital discharge system and to assess the possibility of using MiG-29 fighter as a rocket
carrier with a useful charge. The concept of transporting miniature satellites by means of rockets launched
from airplanes after reaching a certain ceiling becomes more and more attractive due to progressive
miniaturization of electronic devices (and thus the carried out objects), which entails an increase in the
profitability of such undertakings. The mission outline presented is based on similar historical concepts.
Using the relevant operational documentation of MiG-29 aircraft, the fuel consumption in flight with a
hypothetical rocket was analytically estimated. Additionally, with the help of a specialized simulation
environment of the Aircraft Performance Program (APP), the profile of the mission in flight with a real
ILR-33 Amber rocket was examined, obtaining fuel consumption values very similar to those determined
by analytical methods. In both cases, MiG-29 aircraft consumes approximately 50% of the initial amount
of fuel, which proves that in this respect there is an undoubted potential for using this fighter in the
perspective of the mission program.



