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1. Wprowadzenie

Wciaz prowadzone sa badania nad konstrukcjami lotniczymi i kosmicznymi, ktére spelniaty-
by zmieniajace sie wymagania zwigzane z emisjami zanieczyszczen, ekonomicznoscia i wygoda
lotu. Dla napedéw hipersonicznych parametry takie jak impuls wlasciwy moga mie¢ duze zna-
czenie, na przyktad w kontekscie lotéw kosmicznych [1]. Zalezno$¢ impulsu wiasciwego od liczby
Macha dla réznych rodzajéw silnikéw i stosowanych w nich paliw przedstawiono na rys. 1. Mozna
zauwazy¢, ze turbinowe silniki odrzutowe, silniki strumieniowe oraz silniki strumieniowe z nad-
dzwiekowa komora spalania posiadaja znacznie wyzszy impuls wlasciwy od silnikéw rakietowych,
maja jednak ograniczony zakres stosowalnosci pod wzgledem predkosci lotu.
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Rys. 1. Zaleznosé impulsu wlasciwego od predkosci lotu i zastosowanego paliwa [3]

Silniki o cyklach kombinowanych pozwalaja na wyniesienie na poktadzie wigkszego tadunku
w zwiazku z wigkszym impulsem wlasciwym calego systemu napedowego. Jednakze posiadaja
znacznie bardziej skomplikowana konstrukcje od tradycyjnych silnikow, a technologia ich projek-
towania i produkcji jest stabo rozwinieta. Moze to skutkowaé¢ wyzszymi kosztami na wczesnych
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etapach powstawania konstrukcji oraz brakiem odpornosci na réznego rodzaju bledy dziatania
[1].

Najczesciej opisywane w literaturze sa napedy o cyklach kombinowanych oparte na silnikach
turbinowych (ang. TBCC — Turbine-Based Combined Cycle) oraz rakietowych (ang. RBCC —
Rocket-Based Combined Cycle).

2. Zasada dzialania napedu hybrydowego RBCC

Silniki RBCC najczesciej zawieraja w sobie silnik rakietowy, strumieniowy oraz strumieniowy
z naddzwigkowa komora spalania. Start odbywa sie przy dzialaniu jedynie silnika rakietowego.
Przy predkosci odpowiadajacej liczbie Macha okoto 3 nastepuje wiaczenie silnika strumieniowe-
go, a nastepnie wylaczenie rakietowego. Gdy osiaggnieta zostanie predkosé¢ odpowiadajaca liczbie
Macha okoto 9-10 tryb pracy jest przelaczany na silnik strumieniowy z naddzwickowa komora
spalania. Ostatni etap lotu polega na ponownym uruchomieniu silnika rakietowego i wytaczeniu
silnika typu scramjet [2].

Przewiduje sie, ze silniki RBCC beda w przysztosci stanowily gtéwny sposéb napedzania
jednostopniowych statkéw kosmicznych wielokrotnego uzytku [2].

3. Przeglad istniejacych konstrukcji napedéw RBCC

3.1. LACE

Jedna z pierwszych koncepcji silnika hybrydowego bazujacego na silniku rakietowym jest
silnik LACE (ang. Liquid Air Cycle Engine — Silnik o Cyklu z Cieklym Powietrzem) opraco-
wywany przez firme Marquardt, ktérego pomyst istnieje od lat 50. XX wieku. Ma on dziataé¢
w dwdch trybach.

W pierwszym, tzw. ,oddychajacym”, powietrze wlotowe przeptywa przez chtodnice, w ktérej
znajduje sie ciekly wodér, co skutkuje znacznym spadkiem temperatury i skropleniem powietrza,
ktore nastepnie jest kierowane do komory spalania, gdzie stuzy do spalania wodoru. Energia po-
brana podczas chlodzenia powietrza stuzy do napedu turbiny, ktéra z kolei napedza turbopompe
odpowiedzialng za doprowadzenie skroplonego powietrza do komory spalania [4]. Temperatura
powietrza wlotowego pozwala na wlasciwe skraplanie powietrza do liczby Macha okoto 6-7. Po
osiggnieciu predkosci lotu odpowiadajacej tym wartosciom wlaczany jest doplyw cieklego tlenu
skladowanego na pokladzie do komory spalania i silnik dziala w trybie rakietowym [5]. Schemat
silnika LACE przedstawiono na rys. 2.
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Rys. 2. Schemat konstrukcji silnika LACE [5]
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3.2. SABRE

Brytyjska firma Reaction Engines Ltd. pracuje nad silnikiem hybrydowym SABRE (ang. Sy-
nergetic Air-Breathing Engine — Synergiczny Silnik Oddychajacy), ktéry wywodzi sie z koncepcji
LACE. Ma on napedzaé¢ samolot kosmiczny Skylon.

Silnik SABRE laczy elementy silnika turbinowego, takie jak sprezarka i turbina, z silnikami
rakietowymi oraz strumieniowymi. Jego schemat zamieszczono na rys. 3.
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Rys. 3. Schemat silnika SABRE [6]

Pracuje w dwoch trybach: rakiety ,oddychajacej” oraz rakiety [7]. W pierwszym z nich po-
wietrze wlotowe jest chlodzone we wstepnej chlodnicy wykorzystujacej obieg helu [8]. Pozwala
to na zmiane temperatury strumienia z 1000°C do —150°C w czasie 0,01s, co skutkuje skro-
pleniem tlenu zawartego w powietrzu. Nastepnie powietrze trafia do turbosprezarki, gdzie jest
sprezane do ci$nienia okoto 140 atmosfer, a potem trafia do komory spalania silnika rakietowego
[7]. Stosowanym paliwem jest ciekly wodér, ktéry jest wstepnie podgrzewany w wymienniku cie-
pta, gdzie powoduje schtadzanie helu w zamknietym obiegu, po czym trafia do wstepnej komory
spalania, a produkty tego procesu sa dopalane w komorze spalania silnika rakietowego [8]. W sil-
niku wystepuje rowniez kanal zewnetrzny. Powietrze, ktore przez niego przepltywa, stuzy jako
utleniacz w silnikach ramjet umieszczonych w koncowej czeséci kanatu przepltywowego silnika.

W trybie tylko rakietowym zamkniety jest wlot powietrza i utleniaczem wtedy stosowanym
jest ciekly tlen skladowany na poktadzie [8]. Zmiana trybu pracy nastepuje przy predkosci
odpowiadajacej liczbie Macha okolo 5,2 na wysokosci 28,5 km [7].

3.3. Aerojet Strutjet/ISTAR

Silnik Strutjet (ang. strut — zastrzal, jet — odrzutowy) rézni sie od klasycznych silnikéw
RBCC zastosowaniem w czesci wlotowe] zastrzatéw [9)].

Schemat takiego silnika zestawiony z przekrojem klasycznego ,dwuwymiarowego” silnika
RBCC przedstawiono na rys. 4.

Zastosowanie zastrzaléw ma kilka funkcji, odpowiadaja one za witasciwy wtrysk paliwa oraz
mieszanie z powietrzem, na nich zamontowane sg silniki rakietowe. Dodatkowo, sa istotnymi
elementami struktury nosnej silnika, a poniewaz przenosza obciazenia z innych elementéw, od-
ciazajac je, wplywaja na zmniejszenie masy silnika [9].
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Rys. 4. Schemat silnika Aerojet Strutjet [2]

Silnik Strutjet ma pie¢ podstawowych trybéw pracy. Pierwszym z nich jest praca silnika
rakietowego od startu, przez wznoszenie i przyspieszanie, do osiagniecia predkosci odpowiada-
jacej liczbie Macha 2,5. Na tym etapie wlot powietrza jest catkowicie otwarty, a do silnikow
rakietowych trafia mieszanka bogata. Komora spalania silnika ramjet dziata wtedy jak dopa-
lacz, w ktérym nadmiar paliwa z silnikéw rakietowych dopala sie w powietrzu, ktére dostaje sie
do silnika przez otwarty wlot.

W kolejnym trybie pracy silnika Strutjet uruchamiany jest silnik ramjet, ktory ma przyspie-
szy¢ statek do predkosci odpowiadajacej liczbie Macha 6. Aby zapewnié¢ odpowiednie cidnienie
w komorze spalania przy zwiekszajacej sie predkosci lotu, przymykana jest dysza wylotowa. Po-
nadto, wymagana jest dokladna kontrola wtryskiwaczy, gdyz wraz z rosnaca predkoscia lotu
proces spalania powinien zaczynaé si¢ coraz blizej poczatku kanatu przeptywowego silnika.

Na trzecim etapie pracy nastepuja wylaczenie silnika ramjet i wlaczenie silnika scramjet.
Wilot powietrza jest Scisniety, a dysza wylotowa jest maksymalnie otwarta. Przy nizszych pred-
kosciach lotu dziataja dwa rodzaje wtryskiwaczy paliwa — przednie i tylne. Natomiast przy
locie z predkoscia odpowiadajaca liczbie Macha z zakresu 7-10 wtasciwa prace komory spalania
zapewniaja wtryskiwacze przednie.

Po osiagnieciu liczby Macha 10 rozpoczyna si¢ kolejny tryb pracy — podczas pracy silnika
scramjet uruchamiane sg ponownie silniki rakietowe, co skutkuje znacznym wzrostem ciagu. Ten
etap konczy sie, gdy osiagnieta jest wysokosé lotu, na ktérej gestosé powietrza nie pozwala juz
na prace silnika typu scramjet (odbywa sie to przy predkosci odpowiadajacej liczbie Macha 12).

Ostatnim trybem pracy silnika Strutjet jest rakieta wynoszaca. Wlot powietrza jest catko-
wicie zamykany, a dysza wylotowa catkowicie otwierana, aby zmaksymalizowa¢ ciag silnikow
rakietowych. Celem tego etapu jest osiagniecie zadanej orbity [9].

Na rys. 5 przedstawiono planowana trajektorie lotu podczas misji statku kosmicznego na-
pedzanego silnikiem Strutjet. Wykres na rys. 6 przedstawia uzyskany impuls wlasciwy podczas
pracy na poszczegolnych etapach. Wartosci te sa skorygowane w zwiazku ze zmiennym katem
natarcia statku.
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Rys. 5. Zalezno$¢ wysokosci lotu od liczby Macha lotu podczas misji [9]
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Rys. 6. Impuls wlasciwy w zaleznosci od liczby Macha podczas misji [9]

4. Zalozenia wstepne

W wyniku analizy poszczegdlnych etapéw pracy silnikéw RBCC omoéwionych w poprzednim
punkcie, zdecydowano o przyjeciu czteroetapowego planu lotu statku kosmicznego SSTO (ang.
Single-Stage-To-Orbit) napedzanego przez projektowany silnik. Bedzie on pracowal w sposéb
zblizony do oméwionych silnikéw Aerojet Strutjet oraz ISTAR.

W pierwszym etapie silnik rakietowy startowy rozpedzi statek do predkosci odpowiadajacej
liczbie Macha 3 na wysokosci 10 km. Zaktadany ciag tego silnika to 1 MN.

Po osiaggnieciu odpowiedniej predkoéci nastapi uruchomienie silnika strumieniowego typu
ramjet i wylaczenie silnika rakietowego. Drugi etap bedzie trwal do momentu, w ktérym statek
kosmiczny osiagnie predkos¢ odpowiadajaca liczbie Macha 10 i wzniesie si¢ na wysokos$¢ 20 km.
Silnik strumieniowy ma mie¢ cigg 200 kN.

W trzecim etapie uruchamiany jest silnik strumieniowy z naddzwigkows komora spalania,
a silnik strumieniowy ramjet jest wylaczany. Celem tej fazy lotu jest osiagniecie wysokosci 30 km
oraz predkosci odpowiadajacej liczbie Macha 10 przy ciagu silnika 200 kN.

Ostatni etap polega na wyniesieniu statku kosmicznego na niskg orbite okotoziemska, na
wysokos$¢ okoto 400 km, co odpowiada orbicie Miedzynarodowej Stacji Kosmicznej. Ponownie
uruchamiany jest silnik rakietowy, ktorego praca jest kontrolowana tak, aby wlasciwie pracowal
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w wyzszych partiach atmosfery, a silnik scramjet jest wylaczany. Na tym etapie docelowa pred-
koscig lotu jest pierwsza predko$é kosmiczna dla koncowej wysokosci lotu, czyli okoto 7,7 km/s.
Ma by¢ ona osiagnieta przy ciagu silnika 1 MN.

Przyblizona zaleznos$¢ predkosci od wysokosci lotu przedstawiono na rys. 7.
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Rys. 7. Zaleznos¢ predkosci lotu od wysokosci podcezas misji SSTO, w ktérym zastosowany bedzie
projektowany silnik RBCC

Na rys. 8 przedstawiono wstepny schemat projektowanego silnika RBCC. Zaznaczono na nim
przekroje obliczeniowe.
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Rys. 8. Wstepny schemat projektowanego silnika. Elementy: 1 — regulowany stozek wlotowy, 2 — wlot
powietrza, 3 — wtryskiwacz paliwa silnika scramjet, 4 — stabilizator plomienia silnika scramjet,
5 — komora spalania silnika scramjet, 6 — wtryskiwacz paliwa silnika ramjet, 7 — stabilizator ptomienia
silnika ramjet, 8 — komora spalania silnika ramjet, 9 — silnik rakietowy, 10 — cze$¢ zbiezna dyszy
wylotowej, 11 — czesé rozbiezna dyszy wylotowej

Paliwem dobranym do projektowanego silnika jest ciekly wodér, wybrany ze wzgledu na
mozliwo$¢ zastosowania w kazdym rodzaju silnika wykorzystywanym na poszczegdlnych etapach
lotu. Pozwala to na uproszczenie budowy uktadu paliwowego.

5. Wstepne obliczenia gazodynamiczne

Kolejnym etapem procesu projektowania silnika RBCC jest wykonanie wstepnych obliczen
gazodynamicznych kazdego z silnikéw wchodzacych w jego sktad. Dzieki temu mozliwe jest osza-
cowanie geometrii poszczegélnych przekrojéw obliczeniowych oraz calego napedu hybrydowego.
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Wstepne obliczenia wykonano, zakladajac pelne rozprezanie strumienia w dyszy wylotowej
do ci$nienia otoczenia, co pozwala na uzyskanie maksymalnego ciggu przy okredlonych warun-
kach lotu. Nastepnie dobrano wymiary kazdego z projektowanych silnikéw sktadowych, aby
okredli¢ rzeczywiste charakterystyki silnika RBCC.

Wspolezynnik strat cisnienia catkowitego we wlocie naddzwigkowym silnika strumieniowego
oszacowano na podstawie wzoru (5.1) pochodzacego ze specyfikacji wojskowej MIL-E-5008B [10]

1—0,075(May — 1)13 1<May <5
Owl = 800 5.1
wl = MaH > 5 ( )
Maj; + 935

Jest to wzor odpowiedni w przypadku wystapienia pojedynczej fali ptaskiej, co reprezentuje
najwieksze straty cisnienia, zatem rozwazany przypadek jest najmniej korzystnym pod wzgledem
pracy wlotu powietrza.

W silniku scramjet nalezato uwzgledni¢ zjawiska falowe réwniez w komorze spalania. Wyko-
rzystano do tego wzory Rayleigha [6].

W tabeli 1 zamieszczono informacje na temat punktéw pracy, dla ktérych wykonywano
obliczenia silnikéw sktadowych napedu hybrydowego RBCC, oraz ciggu jednostkowego, jed-
nostkowego zuzycia paliwa, sprawnosci cieplnej, napedowej i ogdlnej oraz impulsu wlasciwego
wyznaczonych dla tych punktéw pracy.

Tabela 1. Osiagi silnikow sktadowych w ich punktach obliczeniowych

. Tryb pracy

Osiagl rakietowy | ramjet | scramjet
H [km] 5,0 14 25
May [-] 1.5 4,2 8

kj [m/s] - 733,03 8259
Ne [-] 0,115 0,623 0,556
N [ 0,485 0,779 0,865
Mo [-] 0,056 0,485 0,481
¢; [kg/(daNh)] - 0,737 1,308
I, [s] 189 4981 2806

6. Charakterystyki projektowanego napedu

Sporzadzono charakterystyki przedstawiajace jednostkowe zuzycie paliwa, impuls wlasciwy
oraz sprawnosci catego zaprojektowanego napedu RBCC podczas misji statku SSTO w zaleznoéci
od liczby Macha.

W celu wygenerowania charakterystyki silnika rakietowego skorzystano z programu Rocket
Nozzle Interactive Simulator udostepnionego przez NASA na stronie Glenn Research Center
[11]. Aby wykonaé charakterystyki silnika strumieniowego, postuzono sie réwniez programem
udostepnionym przez NASA — w tym wypadku byl to EngineSimU 1.8a [12]. W zwiazku z tym,
ze technologia silnikéw strumieniowych typu scramjet jest wcigz w fazie badan i nie sg to sil-
niki rozpowszechnione w tak szerokim zakresie jak rakietowe lub strumieniowe typu ramjet,
oprogramowanie pozwalajace na symulacje ich pracy jest trudno dostepne. Zdecydowano zatem
o utworzeniu charakterystyk tego silnika metoda analityczna. Przedstawiono je kolejno na rys. 9-
11. Liniami przerywanymi zaznaczono liczby Macha, przy ktorych nastepuje zmiana trybu pracy
napedu RBCC.
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Rys. 9. Zaleznos¢ jednostkowego zuzycia paliwa napedu RBCC od liczby Macha podczas misji
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Rys. 11. Zaleznosé sprawnosci napedu RBCC od liczby Macha podczas misji
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Najwieksze jednostkowe zuzycie paliwa jest osiagane w koncowej fazie pracy w III trybie
— dla silnika strumieniowego z naddzwickowa komora spalania. Jednak mozna stwierdzi¢, ze
w odniesieniu do zmiany predkosci towarzyszacej przyrostom zuzycia paliwa, sSrednie jednostkowe
zuzycie paliwa jest mniejsze w II i III etapie pracy — gdy dzialaja silniki ,,oddychajace” — niz
podczas dziatania silnika rakietowego.

Wykres impulsu wlasciwego przedstawiony na rys. 10 przypomina ksztaltem wykres zamiesz-
czony na rys. 6 dla silnika Aerojet Strutjet. W przypadku projektowanego silnika nie udalo sie
jednak osiagnaé tak plynnego przejscia miedzy wartosciami impulsu witasciwego dla obu stoso-
wanych silnikow strumieniowych. Rozwiazaniem moze by¢ wybor innej liczby Macha, w ktérej
nastapi zmiana trybow pracy lub dobranie innych zatozen projektowych, np. dotyczacych war-
tosci ciggu oraz wymiaréw silnika.

7. Podsumowanie

Otrzymane charakterystyki sa zblizone do charakterystyk istniejacych konstrukcji tego ro-
dzaju napedow. Potwierdzajg one zatem zasadnosé¢ prac nad rozwojem i wdrazaniem napeddow
hybrydowych opartych na silnikach rakietowych dla statkéw kosmicznych wielokrotnego uzytku,
w tym statkéw jednostopniowych.

Na dalszych etapach rozwoju projektu wtasciwe byloby zbadanie wplywu wyboru innych
punktow pracy silnikéw sktadowych jako warunkéw lotu bedacych danymi wejSciowymi w pro-
cesie projektowania danego typu silnika. Istotny jest rowniez aspekt zmiennosci geometrii, zatem
nalezatoby ustali¢ praktyczne rozwigzania konstrukcyjne pozwalajace na zmiane $rednic poszcze-
gblnych przekrojow.

Nalezatoby zbadac¢, jakie punkty pracy poszczegdlnych silnikow beda optymalne jako punkty
zmian miedzy trybami pracy. Wtasciwe byloby réwniez ustalenie ich jako zakresy — wtedy dwa
rodzaje silnikéw pracowalyby jednoczesnie podczas zmiany, co mogtoby zwiekszy¢ bezawaryjno$é
tego procesu.

Przedstawiony projekt napedu hybrydowego RBCC potwierdza istnienie zalet takich nape-
dow, dotad dokumentowanych na podstawie eksperymentalnych modeli. Istnieje wiele aspektéw
zaréwno procesu projektowania, jak i badania napedéw hybrydowych RBCC, ktorych rozwoj
jest wskazany, aby mozliwie zmniejszy¢ trudnosci zwiazane z projektowaniem i modelowaniem
pracy napedéw RBCC. Moze by¢ to szczegdlnie istotne w zwigzku z rosnacym zainteresowaniem
lotami kosmicznymi nie tylko agencji rzadowych, ale réwniez firm i oséb prywatnych. Glow-
nymi przestankami wskazujacymi na koniecznos$é¢ rozwoju tego rodzaju napedéw sa zwigkszony
wynikowy impuls wlasciwy catego ukladu napedowego, mozliwosé zabrania na niska orbite oko-
toziemska tadunkéw o wickszej masie wynikajaca ze zmniejszenia ilosci zabieranych na pokladzie
materialéw pednych oraz mozliwo$é wykonywania lotow kosmicznych o wigkszej czestotliwosci
niz przy zastosowaniu rakiet i statkéw kosmicznych jednokrotnego uzytku.
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Conceptual design of the RBCC propulsion system for a spacecraft

Hybrid propulsion systems are considered to be the main propulsion systems for future hypersonic aircraft
and spacecraft. They are analysed in this article together with the types of engines they are composed of.
An analysis of the existing rocket-based combined cycle engines is carried out. The LACE, SABRE and
Aerojet Strutjet/ISTAR engines are considered. A concept of an RBCC engine for a SSTO spacecraft is
proposed based on the analysis. Preliminary flow and thermodynamic calculations have been conducted
to define propulsion system geometry and flight and mission characteristics. The results contain specific
fuel consumption, specific impulse and efficiency characteristics. The RBCC engine that was designed had
similar characteristics to the existing RBCC propulsion systems. These findings show that the making
use of hybrid propulsion systems may lead to higher possible payload weight. It needs to be mentioned
that the design, simulation and testing methods for RBCC engines should be farther developed in order
to create propulsion systems with higher specific impulse than rockets for SSTO and TSTO spaceplanes.
The areas that need development in the design proposed in this article are construction complexity as
well as calculation and simulation models.



