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1 Wstep

1.1 Cel projektu

Celem projektu jest opracowanie modularnych systeméw aerodynamicznych struktur noénych dla rakiet
sondazowych, prowadzace do uzyskania ustandaryzowanych i wzajemnie kompatybilnych rozwiazan w
zakresie kadlubow cylindrycznych, statecznikéw oraz owiewek, wraz z dedykowanymi systemami pota-
czeniowymi i montazowymi, takimi jak taczniki rur, wregi montazowe, adaptery i elementy integracyjne.
Opracowana technologia ma umozliwi¢ wielokrotne wykorzystanie tych samych komponentéw pomiedzy
roznymi konstrukcjami o zblizonych kalibrach, ograniczajac koszty jednostkowe elementéw o wysokiej
wartoéci oraz ulatwiajac transfer technologii pomiedzy projektami w szerokim zakresie $rednic od 60
do 320 mm. Jednoczesnie projekt zaklada rozwdj kompetencji i zaplecza technologicznego w obszarze
wytwarzania struktur kompozytowych, w szczegdlnosci poprzez wdrozenie metod opartych o formy pozy-
tywowe i negatywowe, a takze dalsze doskonalenie rozwiazan dotyczacych polaczen elementéw ze stopéw
aluminium ze strukturami kompozytowymi.

Istotnym rezultatem projektu ma by¢ podniesienie podatno$ci montazowej konstrukeji oraz poprawa do-
stepu do komponentéow zabudowanych wewnatrz struktury w celach inspekcyjnych, serwisowych i mon-
tazowych. Opracowanie nowych sposobdw realizacji polaczen oraz jednolitego systemu mocowania ma
przelozy¢ sie na skrécenie czasu integracji rakiety i osiagniecia gotowoéci startowej, a takze na ograni-
czenie ryzyka uszkodzen podzespoléow podczas montazu i demontazu. W ramach projektu przewidziano
réwniez zaprojektowanie i wykonanie prototypéw nowego, skalowalnego systemu statecznikéw wraz z
metoda ich montazu, opartego na uniwersalnych wregach montazowych umozliwiajacych zastosowanie
jednolitej technologii wykonania dla réznych rozmiaréow statecznikéw oraz adaptacje do rakiet o roznych
$rednicach poprzez modyfikacje ograniczone gléwnie do wreg.

Dodatkowym celem jest integracja elementow tacznosci radiowej ze struktura kompozytowych rur w spo-
sob umozliwiajacy lokalizacje rakiety i transmisje danych przy jednoczesnym zwiekszeniu wytrzymatosci
rur wzgledem obecnie stosowanych rozwiazan, ktére wymuszaja stosowanie materialéw o nizszej wytrzy-
malosci wlasciwej. W projekcie przewiduje sie takze opracowanie i weryfikacje alternatywnych koncepcji
potaczen konstrukcyjnych oraz wykonanie prototypéw w oparciu o rézne metody laczenia, co pozwoli
rozszerzyC baze wiedzy zespolu i przeprowadzi¢ poréwnawcze testy rozwiazan. W celu zapewnienia po-
wtarzalno$ci i precyzji wykonania komponentéw, projekt obejmuje ponadto przygotowanie zestawu form i
oprzyrzadowania dla struktur o wymiarach najczesciej wykorzystywanych oraz przewidywanych do uzycia

w kolejnych konstrukcjach.

1.2 Zalozenia wstepne

W ramach niniejszego projektu opracowano 2 systemy komponentéw strukturalnych - z uwagi na fakt,
ze zakres projektowanych i budowanych przez zespol rakiet poszerza sie o rodzine rakiet o znacznie
wigkszym kalibrze i docelowych parametrach lotu. Wiekszo$é opracowanych podsysteméw strukturalnych
opracowano do rakiet kalibru 160 mm osiagajacych ok. Mach 1.5 w gestej atmosferze (putap 2-4 km) -
sa to rakiety konkursowe nazywane rodzina rakiet Hexa, projektowane do udzialu w miedzynarodowych
konkursach rakietowych dla studentow.

Pozostale komponenty (w tym kilka prototypowych konstrukcji) zaprojektowano z mysla o dtugofalo-
wym celu rozwoju rakiet o potencjale lotéw na znacznie wyzsze putapy, nawet w zakresie mezosferycznym.

Pierwsza z rakiet przeznaczona jest do lotu na putap okoto 10 km i osiaga maksymalng liczbe Macha
rzedu 1,5. W tym przypadku dominujacymi obciazeniami sa sity aerodynamiczne wystepujace w gestych
warstwach atmosfery, a kluczowym kryterium projektowym jest minimalizacja masy konstrukcji przy
jednoczesnym zapewnieniu odpowiedniej wytrzymatosci mechanicznej. Zwlaszcza ze jest to rakieta do
lotow w kategorii objetych limitem impulsu catkowitego klasy ” O”tj. 41 960 Ns. Z tego wzgledu szczegdlna
uwage poswieca sie doborowi lekkich materialéw konstrukcyjnych oraz optymalizacji geometrii elementéw

nosnych.



Parametry strumienia dla lotow na réznych putapach w funkgji liczby Macha
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RYSUNEK 1: Zmiany parametréw lotu dla réznych putapéw i liczb Macha

Druga rakieta sondazowa projektowana jest z my$la o osiaganiu putapéw rzedu 50 km, gdzie warunki
lotu znaczaco réznia sie od tych panujacych na nizszych wysokosciach. Cho¢ gestosé powietrza w wyz-
szych warstwach atmosfery jest mniejsza, rakieta ta osiaga znacznie wyzsze liczby Macha, co prowadzi
do wzrostu obciazen termicznych oraz intensyfikacji zjawisk aeroelastycznych (patrz zaleznosci tempera-
tury spietrzenia i ci$nienia dynamicznego dla réznych putapéw i predkosci lotu na rys. 1). W zwiazku
z tym w tym wariancie konstrukeji kluczowe znaczenie ma stabilnoéé wlasnoéci materialowych w pod-
wyzszonych temperaturach oraz odpowiednia sztywnosé strukturalna, ograniczajaca ryzyko wystapienia
zjawiska flatteru. Z uwagi na generowanie znacznej czesci swojego impulsu juz w niskiej gestosci atmos-
ferze, ta konstrukcja moze mieé¢ wigksze pole przekroju czolowego. Zwlaszcza ze w tej kategorii (mowa o
regulacjach turnieju FAR-OUT), mozliwe jest przekraczanie impulsu catkowitego klasy 7 O”.

Zréznicowanie profili misji powoduje, ze mimo podobnego przeznaczenia obu rakiet, priorytety projek-
towe sa odmienne. W rakiecie przeznaczonej na nizszy putap dominuja wymagania masowe i wytrzyma-
tosciowe, natomiast w konstrukeji przeznaczonej do lotow na wigksze wysokosci wigkszy nacisk ktadziony
jest na odporno$¢ termiczng i dynamiczng stateczno$é konstrukcji.

Rozwiazania konstrukcyjne stosowane w budowie struktur nosnych i powierzchnii aerodynamicznych
(zaréwno statecznikéw, skrzydel jak i powierzchni sterowych) we wszystkich zastosowaniach lotniczych
taczy wymodg wysokiej wytrzymalodci i sztywnosci wlasciwej (tj. w odniesieniu do masy konstrukeji).
Technologie wykonywania komponentéw sg Scisle zwigzane z materiatami z jakich sie je wykonuje. Dla-
tego tez w pierwszej kolejnoéci nalezy zakresli¢ grupy materiatéw odpowiednich do tych zastosowan. Jako,
ze projektowane rakiety nie sa pierwszymi obiektami latajacymi w historii te grupy materialéw wyni-
kaja bezposrednio z doswiadczen konstruktoréw w budowie struktur ptatowcowych na calym $wiecie i

spogladajac na wspdlczesna technike lotnicza sg to:
e stopy aluminium (w szczegdlnodci umacniane wydzieleniowo serie 2000 i 6000)
e materialy kompozytowe na osnowach epoksydowych

e stopy tytanu (wytrzymalosci wlasciwe nieznacznie lepsze niz dla stopéw Al, jednak preferowane

gdy konstrukcja musi pracowaé w szerokim zakresie temperatur)

W kontekscie cienkosciennych struktur powlokowych - materialy kompozytowe (zwlaszcza zbrojone
wysokiego modulu wiéknami weglowymi) sa bezkonkurencyjne w kontekécie wytrzymalosci wlasciwej.
Lecz z uwagi na inherentna anizotropie kompozytéw, ograniczenia geometryczne jakie narzuca ich tech-
nologia wytwarzania, i niskie moduly sztywnosci poprzecznych (mimo fenomenalnych sztywnosci wzdtuz-
nych) nieuniknione jest laczenie ich z elementami metalowymi. Techniki laczenia komponentéw kompo-

zytowych z metalowymi w odniesieniu do niniejszego projektu opisane sa w podrozdziale 2.1.
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RYSUNEK 2: Przewidywane obliczeniowo i zmierzone eksperymentalnie zmiany modutu sztywnosci $cinania dla CFRP [3]
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RYSUNEK 3: Zmiany moduléw sztywnosci oraz wytrzymalosci stopu EN-AW-6082-T6 [5]

Jak wida¢ na wykresie 2 powyzej temperatury okoto 100°C lawinowo spada sztywnos$é laminatéw
na zywicach epoksydowych co ogranicza ich stosowanie na elementy wymagajace sztywnosci skretnej w
lotach pionowych do okolo Mach 1.5-1.6, chwilowe przekroczenia tej liczby Macha nie stanowia problemu
z uwagi na fakt ze to temperatura konstrukcji a nie powietrza wkoto determinuje parametry materiatu
a transport ciepla od warstwy przysciennej wglab elementow strukturalnych wymaga czasu. Jednakze,
loty rakiet sondazowych osiagajacych znaczaco wyzsze liczby Macha beda wiazaly sie z dlugotrwalym
przebywaniem konstrukcji w zakresie duzych temperatur spigtrzenia i powiazanym nagrzewaniem struk-
tury. Jedli spojrzymy na relacje temperaturowa sztywnosci wzdluznej i poprzecznej dla stopéw alumi-
nium, zauwazymy ze z temperatura zmniejsza sie sztywnos$é¢ podtuzna, lecz sztywnosé poprzeczna bedaca
determinujaca dla gietno-skretnych modéw flaterowych utrzymuje siena niemal stalym poziomie az do
temperatur rzedu 400C° (Co prawda wytrzymalosé maleje lecz to zwykle flutter jest kryterium dominuja-
cym). Z tego powodu zaklada sie ze stateczniki rakiety na wysokie liczby Macha musza zosta¢ wykonane
z materialéw metalowych. W przypadku rakiet nie przekraczajacych dwukrotnosci predkosci dzwieku

dopuszczalne jest zastosowanie statecznikéw kompozytowych.

2 Modularny system rur i potaczen
2.1 Sposoby laczenia struktur kompozytowych z elementami aluminiowymi

2.1.1 Polaczenia rozltaczne

Pierwszym systemem montazowym wykorzystywanym w konstrukcjach PUT Rocketlab byly potaczenia
polegajace na nasunieciu elementu rurowego na cylindryczny czop aluminiowy i zabezpieczeniu dwoma

rzedami $rub ustawionych promieniowo. Ten typ laczenia charakteryzuje sie prostota wykonania, co czyni



RYSUNEK 4: Polaczenie walcowe rozlaczne w rakiecie Hexa 2

go popularnym wsréd zespotéw studenckich, ktére zazwyczaj dysponuja mocno ograniczonymi zasobami,
zar6wno finansowymi jak i czasowymi. Przyklad takiego rozwigzania zaprezentowany jest na rysunku 4,
ktéry przedstawia miejsce laczenia przedzialu awionicznego ze zbiornikiem utleniacza w rakiecie sonda-
zowej Hexa 2, zaprojektowanej przez PUT Rocketlab. Gléwnym zalozeniem tego systemu montazu jest
przenoszenie momentéw gnacych przez pozostajace w ciaglym kontakcie powierzchnie walcowe. W prak-
tyce jednak miedzy laczonymi elementami musi wystgpowac niewielki luz. Jest on podyktowany wzgle-
dami praktycznymi, gdyz bez niego zlozenie ze soba dwdch komponentéw byloby znacznie utrudnione,
a w skrajnych przypadkach nawet niemozliwe bez uzycia specjalistycznych narzedzi. Ma to szczegdlnie
duze znaczenie je$li wzia¢ pod uwage fakt, ze wigkszosé studenckich rakiet sondazowych budowana jest z
my$la o udziale w konkursach, gdzie przygotowania do lotu odbywaja si¢ w warunkach polowych.

Wystepowanie wspomnianego luzu pomiedzy taczonymi komponentami prowadzi do drastycznego spadku
pola powierzchni styku, co z kolei przeklada sie na zwiekszenie naprezen kontaktowych miedzy alumi-
nium i kompozytem, ograniczajac wytrzymaltoéé konstrukeji. Oprécz tego wprowadza niewspdlosiowosé
poszczegdlnych sekcji wzgledem siebie, co prowadzi do powstawania nieprzewidzianych momentow ae-
rodynamicznych i odchylenia wektora ciagu od osi rakiety. Oba te efekty przyczyniaja sie do obnizenia

mozliwego do osiagniecia putapu.

2.1.2 Polaczenia klejone

Z powodow przedstawionych w poprzedzajacym podrozdziale zesp6t PUT Rocketlab zdecydowatl si¢ na
opracowanie nowej technologii montazu, ktéra eliminowataby wady dotychczasowego systemu, nawet za
cene wiekszego skomplikowania i kosztu wykonania czesci.

W wyniku szeroko zakrojonych prac badawczo-rozwojowych powstal koncept opierajacy sie o polacze-
nie klejone miedzy rura kompozytowa, a specjalnym tacznikiem aluminiowym. Przedstawiony jest on
schematycznie na rysunku 5. Rura (1) zakoficzona jest precyzyjna, wewnetrzna powierzchnia. W te po-
wierzchnie wklejony jest odpowiadajacy jej czop lacznika aluminiowego (2). Na rysunku 5 ukazano wa-
riant najprostszy, w ktérym nastepuje natychmiastowe przejscie w przylacze $rubowe (3), niemniej w
zalezno$ci od wymagan konstrukcyjnych stawianych danemu segmentowi rakiety pomiedzy tymi dwoma

wezlami znajdowac¢ si¢ moze dowolnej diugosci metalowa struktura nosna. Umozliwia to przykladowo
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RYSUNEK 5: Schemat potaczenia klejonego

RYSUNEK 6: Zerwana prébka polaczenia klejonego dwéch powierzchni walcowych

tatwe uwzglednienie okien dostepowych bez koniecznoéci ostabiania kompozytu.

Na poczatku zakladano klejenie ze soba powierzchni cylindrycznych. Wstepne testy tej technologii wyko-
nane zostaly na specjalnie przygotowanych probkach w matej skali. Wykazaly one jedng krytyczna wade
takiego rozwiagzania. Podczas wsuwania elementu metalowego w rurke kompozytowsa klej byt wypychany
na zewnatrz i nie wypetniat doktadnie szczeliny miedzy nimi, a powietrze uwigzione pomiedzy klejem a
laminatem nie bylo usuwane pozostawiajac duze, suche obszary. Zaskutkowalo to wytrzymatoscia ponad
3 krotnie mniejsza (a w przyoadku najgorzej wykonanych prébek nawet blisko dziesigciokrotnie), niz de-
klarowana przez producenta kleju dla potaczen aluminium-GFRP. Rysunek 6 przedstawia jedna z tych
probek juz po tescie niszczacym. Wyraznie wida¢ na nim, ze pozostalosci kleju znajduja sie na niewiel-
kiej czesci powierzchni wewnetrznej rurki. W zwiagzku z tym podjeta zostata decyzja o zmianie ksztaltu
polaczenia na powierzchnie stozkowe o malej zbieznosci (tak jak przedstawiono na rys. 5). Mimo, iz jest
to geometria o wiele bardziej wymagajaca pod katem obrébczym, zapewnia ona bezproblemowe i réwno-
mierne rozprowadzenie kleju po catej powierzchni spoiny, a takze znaczny docisk klejonych powierzchnii

do siebie po przytozeniu nawet niewielkiej sily osiowej podczas taczenia.

2.2 Badania wytrzymatosciowe prébek stozkowych

W celu dobrania odpowiedniej geometrii oraz oceny no$nosci potaczen klejonych, zaprojektowano i wy-
konano serie probek badawczych. Proces obejmowal przygotowanie powierzchni, a nastepnie sklejenie i
utwardzenie zlaczy w kontrolowanych warunkach. Calo$é prac zwienczono badaniami wytrzymaloscio-

wymi.



2.2.1 Model prébek

Do realizacji badan eksperymentalnych zaprojektowano dedykowane probki wykonane ze stopu alumi-
nium gatunku 6061. Geometria probki zostala podzielona na dwie funkcjonalne strefy: cze$¢ o przekroju
owalnym oraz cze$¢ stozkowa.

Kluczowym obszarem konstrukcyjnym jest sekcja stozkowa, ktora peini role powierzchni klejacej. W
celu precyzyjnego zdefiniowania grubosci spoiny klejowej, w strefie tej zaprojektowano specjalne podtocze-
nie. Aby zweryfikowaé¢ wplyw grubosci warstwy kleju na nosno$¢ potaczenia, przygotowano trzy warianty
wymiarowe prébek, rézniace sie glebokoscig tego zaglebienia, ktéra wynosita odpowiednio: 0.4mm, 0.2mm
oraz 0.1lmm.

Konstrukcja probek uwzglednia réwniez wymogi montazowe stanowiska badawczego. W tym celu
elementy wyposazono w centralny gwint wewnetrzny, ktéry umozliwia osiowe i stabilne zamocowanie
probek w uchwytach maszyny wytrzymalto$ciowej. Szczegdlowe rysunki techniczne, uwzgledniajacy pelna
geometrie oraz tolerancje wymiarowe, zostal przedstawiony w Zalaczniku A.

Element kompozytowy wykonano w technologii nawijania z wykorzystaniem prepregu weglowego o
splocie typu twill i gramaturze wzmocnienia 200 ;% . Struktur¢ laminatu uformowano z 10 warstw ma-
teriatu, uzyskujac rure o srednicy zewnetrznej 30mm, ktora nastepnie podzielono na odcinki o dtugoéci
30mm. W toku dalszej obrébki mechanicznej, we wnetrzu tulei uksztaltowano powierzchnie stozkowsa.

Geometria ta stanowi komplementarne dopelnienie czeéci stozkowej elementu aluminiowego.

2.2.2 Sposéb przygotowania i klejenia prébek

Jako spoiwo konstrukcyjne w badaniach wykorzystano dwusktadnikowy klej epoksydowy 3M Scotch-
Weld DP-490. Proces przygotowania powierzchni prébek aluminiowych przeprowadzono w Scistym rezimie
technologicznym, opierajac sie na wytycznych zawartych w dokumentacji technicznej kleju [1].

Obrébke chemiczng aluminium rozpoczeto od etapu odtluszczania alkalicznego. Probki zanurzono
w kapieli z wyspecjalizowanym srodkiem odtluszczajacym do aluminium, podgrzanym do temperatury
90°C. Proces ten prowadzono przez 15 minut, bezposrednio po wyjeciu z kapieli, elementy poddano
intensywnemu plukaniu w duzej ilosci biezacej wody, aby usunaé resztki roztworu alkalicznego.

Kolejnym etapem byto trawienie kwasowe, majace na celu aktywacje powierzchni oraz usuniecie na-
turalnej warstwy tlenkow. W tym celu wykorzystano roztwér kwasu siarkowego i dichromianu amonu o
temperaturze 60°C. Czas trawienia wynosit 10 minut. Po zakonczeniu reakcji probki ponownie doktadnie
przeptukano woda, a nastepnie pozostawiono do swobodnego wyschniecia w warunkach otoczenia na czas
okolo 15 minut.

Réwnolegle przygotowano powierzchnie elementéw kompozytowych. W tym przypadku zastosowano
obrébke mechaniczng. Czesé stozkowa probki zostata przeszlifowana papierem Sciernym o gradacji P320,
co miato na celu zapewnienia odpowiedniej struktury powierzchni. Nastepnie usunieto pyt po obrébce i
odttuszezono powierzchnie, stosujac najpierw aceton, a w koncowej fazie alkohol izopropylowy.

Aplikacje spoiwa na element aluminiowy przeprowadzono przy uzyciu pistoletu dozujacego. Klej nano-
szono na powierzchnie stozkowa w formie réwnomiernych $ciezek, zorientowanych prostopadle do krawedzi

stozka, w celu zapewnienia odpowiednie rozprowadzenia kleju podczas taczenia.

2.2.3 Metodyka badan

Badania wytrzymalo$ciowe zrealizowano przy uzyciu uniwersalnej maszyny wytrzymalodciowej firmy
ZwickRoell. Stanowisko badawcze umozliwilo rejestracje charakterystyki mechanicznej zlacza poprzez
ciagly pomiar zaleznoéci wydluzenia probki od narastajacej sity obciazajacej.

Dla kazdej zdefiniowanej geometrii zrealizowano seri¢ pomiarowa o liczebnosci 5 sztuk, uznano ze
taka wartosé zapewni reprezentatywnosé proby i umozliwito pézZniejsza analize statystyczna uzyskanych

wynikéw wytrzymatoSciowych.



RYSUNEK 7: Prébka zainstalowana w szczekach maszyny zrywajacej przy uzyciu dedykowanych gwintowanych trzpieni
walcowych. Na elementach aluminiowych od bokéw opieraja si¢ ostrza ekstensometru mierzacego przemieszczenie samych
czopéw klejonych

2.2.4 Wyniki badan

W oparciu o zarejestrowane dane pomiarowe opracowano charakterystyki mechaniczne badanych pota-
czen, przedstawiajace zalezno$é naprezenia o od odksztalcenia e. W celu zilustrowania zachowania ztaczy
pod obciazeniem oraz przeprowadzenia analizy poréwnawczej, na wykresie (RYSUNEK 8) zestawiono
reprezentatywne przebiegi krzywych rozciggania, wyselekcjonowane po jednym dla kazdego wariantu gru-
bosci spoiny.

Na podstawie zarejestrowanych charakterystyk rozciggania przeprowadzono ocene wplywu grubosci
spoiny na nosnoé¢ polaczenia. Analiza przebiegéw dla prébek o szczelinach 0.1mm oraz 0.2mm wskazuje
na istnienie dodatniej korelacji grubosci spoiny kleju z wytrzymaloscig taczenia. Prébka o gruboéci spoiny
0.1mm osiggneta wytrzymalos¢ na rozciaganie na poziomie ok. 24MPa. Zwiekszenie dystansu do 0.2mm
skutkowato istotnym przyrostem nosnosci ztacza, dla ktérego odnotowano wytrzymatosé na rozciaganie
wynoszace ok. 31.5MPa. Obserwowana tendencja wzrostowa nie zostala jednak zachowana dla wariantu
o najwiekszej projektowanej szczelinie. Krzywa dla probki 0.4mm wykazuje najnizsza wytrzymalo$é, z
wytrzymalo$¢é na rozciaganie nieprzekraczajacym 20MPa, co stanowi wyrazne odstepstwo od trendu wy-
znaczonego przez pozostale préby. Przeprowadzona weryfikacja procesu wytworczego wykazala, ze spadek
wytrzymaltosci w tej grupie badawczej wynikal z btedu technologicznego. Zidentyfikowano niewystarcza-
jaca ilos¢ zaaplikowanego kleju, co w przypadku tak duzej szczeliny uniemozliwilo poprawne uformowanie
spoiny o pelnym przekroju, prowadzac do przedwczesnego zniszczenia potaczenia.

Na podstawie oceny wizualnej powierzchni prébek aluminiowych po zerwaniu (RYSUNEK 9), zweryfi-
kowano jakoéci wypelnienia spoiny oraz zidentyfikowano przyczyne rozerwania si¢ taczenia. W przypadku
serii o grubosci spoiny 0.4mm obserwacje potwierdzaja wystepowanie istotnych wad wykonawczych. Na-
wet dla prébki, ktora w tej grupie osiagnela najwyzsza no$nosé, struktura kleju wykazuje nieciaglosci
i nie pokrywa w pelni powierzchni zaglebienia technologicznego. Dla prébki o najnizszej wytrzymalosci
zidentyfikowano krytyczne braki w wypelnieniu szczeliny, co potwierdza diagnoze o niedostatecznej obje-
tosci zaaplikowanego spoiwa. Dla prébek z serii 0.2mm powierzchnie klejenia charakteryzuja si¢ wysokim

stopniem jednorodnosci oraz dobrym pokryciem powierzchni stozkowej, z jedynie niewielkimi, lokalnymi



Charakterystyka naprezenia od odksztatcenia dla wybranych probek
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(A) Polaczenia klejone o grubosci spoiny 0.1 mm (B) Polaczenia klejone o grubosci spoiny 0.2 mm
po zerwaniu. Zdjecie przedstawia probki o skraj- po zerwaniu. Zdjecie przedstawia probki o skraj-
nych wytrzymalosciach 13.1 kN (po lewej) oraz nych wytrzymalosciach 19.4 kN (po lewej) oraz
25.8 kN (po prawej) 32.9 kN (po prawej)

(c) Polaczenia klejone o grubosci spoiny 0.4 mm
po zerwaniu. Zdjecie przedstawia prébki o skraj-
nych wytrzymalosciach 6.5 kN (po lewej) oraz
20.3 kN (po prawej)

RYSUNEK 9: Zestawienie potaczen klejonych po zerwaniu

defektami struktury. Obraz ten koreluje z powtarzalnymi wynikami wytrzymalosciowymi uzyskanymi dla
tej geometrii. W analizie serii 0.1mm zaobserwowano zréznicowanie jakos¢ wykonania klejenia. Prébka
o najwyzszej wytrzymatosci wykazuje bardzo dobre przyleganie kleju na calej powierzchni czynnej. Na-
tomiast w przypadku probki o najnizszych parametrach odnotowano odczepieniem warstwy kleju od
podloza metalowego i odslonieciem znacznej powierzchni aluminium.

W oparciu o wyniki badan eksperymentalnych sporzadzono analize statystyczna dla wszystkich grup

pomiarowych, dane zostaly zestawione w tabelach od 1 do 3. Zestawienie obejmuje Srednie kwadratowe,



Seria probek | wybrana statystka | rms std minimum | maximum
0.1lmm E[MPa] 21734.23 | 10146.59 | 9251.56 76803.89
Omaz | MPa] 21.51 4.99 12.50 24.65
TABELA 1: Statystki wytrzymaloéciowe dla serii prébek 0.1mm
Seria probek | wybrana statystka | rms std minimum | maximum
0.2mm E[MPa] 8806.05 | 2710.03 | 3298.49 13891.31
Omax|MPal 23.02 6.33 17.27 31.50
TABELA 2: Statystki wytrzymalosciowe dla serii prébek 0.2mm
Seria probek | wybrana statystka | rms std minimum | maximum
0.4mm E[MPa| 8170.36 | 1989.22 | 3501.21 14489.32
Omaz|MPa] 13.50 4.38 8.16 19.42

TABELA 3: Statystki wytrzymalo$ciowe dla serii prébek 0.4mm

odchylenie standardowe oraz ekstrema dla modulu Younga E i wytrzymalosci na rozciaganie o,,qz.
Wyznaczenie tych statystyk pozwala na ocene powtarzalnosci procesu, réwniez umozliwi prognozowanie

odksztalcen pod roboczym obciazeniem oraz walidacje modeli symulacyjnych.

2.3 Opracowany system rur i polaczen

Na podstawie wynikéw przeprowadzonych badan zaprojektowane zostalo pelnoskalowe polaczenie klejone
o ustandaryzowanej geometrii. Zastosowany stozek montazowy cechuje sie zbieznoscia wynoszaca jeden
do dziesigciu. Na powierzchni elementu meskiego znajduje sie przetoczenie o glebokosci 0,2 mm, ktore
tak jak w przypadku probek badawczych ma na celu precyzyjne ustalenie grubosci spoiny.

Roéwnie waznym aspektem bylo opracowanie odpowiedniej geometrii przylacza srubowego, tak, zeby za-
pewni¢ wysoka wytrzymaltoéé, tatwosé montazu i praktycznie idealna wspdlosiowosé poszczegdlnych seg-
mentéw rakiety. W zwiazku z tym wybrano rozwiazanie typu radax, czyli tacznie Srubami o orientacji
osiowo-promieniowej, tj. pod katem do osi podluznej konstrukcji. Taka konfiguracja pozwala na przenie-
sienie ponad 90% lacznej sity $rub na sile osiowa, dociskajaca do siebie precyzyjne, stozkowe powierzchnie
zlacza. Pozwala to na przeniesienie nawet najwiekszych momentéw gnacych, mogacych wystapi¢ w trak-
cie lotu, i zapewnia wymagana sztywno$¢. Rozwiazanie to jest powszechnie znane z zalet jego stosowania,
chociaz wymaga niebywalej precyzji w trakcie obréobki. Dodatkows zaleta jest to, ze w przeciwienstwie
do powierzchni walcowych, doktadno$é¢ wykonania elementéw nie ma negatywnego wpltywu na sprawnosé
procesu sktadania ze soba komponentéw. Przykladowe polaczenie typu radax przedstawione jest na ry-
sunku 10.

Po raz pierwszy technologia nowych potaczen klejonych wykorzystana zostata przez PUT Rocketlab w
konstrukeji rakiety sondazowej z rodziny Hexa. Ze wzgledu na ograniczony czas i budzet zdecydowano

sie na zastosowanie jej tylko w miejscu taczenia przedzialtu awionicznego ze zbiornikiem utleniacza, gdyz

HEXA 5
MOIVE - TANK RADAX J0INT

RYSUNEK 10: Schemat przykladowego polaczenia typu radax
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RYSUNEK 11: Przewidywane obciagzenia konstrukcji w momencie wystepowania najwyzszego spodziewanego ci$nienia dyna-
micznego

RYSUNEK 12: Rura awioniczna w trakcie nakladania kleju. Lacznik zabezpieczony przed nadmiarem kleju

zgodnie z przeprowadzonymi analizami byl to najsilniej obciazony wezet w calej konstrukeji, co ukazuje
wykres na rysunku 11. Polaczenia roztaczne pozostaly natomiast w pomiedzy przedzialem awionicznym, a
przedzialem odzysku. Tak jak w przypadku prébek, réwniez w trakcie wykonywania wersji pelnoskalowej
zachowano najwyzsze standardy, dokladnie odpowiadajace zaleceniom producenta. Rysunek 12 ukazuje
odpowiednio rure w trakcie nakladania warstwy kleju i tacznik zabezpieczony folia i tasma przed nad-
miarem spoiwa. Rysunek 13 ukazuje ostatni etap tego procesu, w ktérym sklejone komponenty docigzane
sa odpowiednio dobrang silta i pozostawione do spokojnego zwiazania w odosobnionym miejscu. Wyniki
testéw wytrzymalodciowych byly obiecujace, jednak ze wzgledu na brak do$wiadczenia ze spoinami klejo-
nymi zesp6l zdecydowal sie na zastosowanie dodatkowego wzmocnienia. Przybrato ono postaé trzydziestu
szesciu kotkow ze stali nierdzewnej o Srednicy trzech milimetréw. Po zwiazaniu kleju wywiercone zostaly
trzy rzedy otworéw przechodzacych na wylot przez kompozyt i aluminium. W kazdy z nich wklejony

zostal jeden kotek przy uzyciu kleju metakrylowego. Efekt wida¢ na Rysunku 14.

Nowy system laczenia spelnil wszystkie stawiane przed nim wymagania, a zesp6t nabral duzo cennego
do$wiadczenia w jego projektowaniu, wykonywaniu i eksploatowaniu. W zwiazku z tym podczas konstru-
owania nowej serii rakiet podjeta zostala decyzja o calkowitym porzuceniu konceptu potaczen walcowych
roztacznych. Podczas gdy wiaze si¢ to ze znacznym wzrostem kosztu i poziomu skomplikowania, wybér
ten jest uzasadniony, jezeli wezmie sie pod uwage znacznie trudniejsze warunki, jakie panuja w trakcie

lotéw na wyzsze pulapy. Pierwsze dwa elementy zostaly juz wykonane. Ukazane zostaly na rysunkach 15
il6.



RyYSUNEK 13: Dociazanie $wiezo sklejonego przedzialu awionicznego

b .

RYSUNEK 14: Widok od wewnatrz rury na wklejone stalowe kotki wzmacniajace

11
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RYSUNEK 15: Detal TL_01_0001

RYSUNEK 16: Detal TL_01_.0003

3 Systemy statecznikéw do rakiet sondazowych

3.1 Rola i wymagania wobec statecznikéw rakiet sondazowych

Do uzyskania w pasywnej statecznosci lotu rakiety sondazowej konieczne jest zapewnienie takiej konstruk-
cji rakiety, by w locie wzdluz osi podtuznej rakiety, srodek sit poprzecznych (zwany popularnie ”Srodkiem
parcia”) znajdowal sie za $rodkiem ciezkoSci. Pasywna statecznosé statyczna sprowadza sie do zdolnosci
rakiety do powrotu jej osi X do kierunku lotu wzgledem atmosfery w przypadku jej odchylenia. Sprowa-
dza si¢ to do ujemnego sprzezenia momentéw wzgledem osi Y, oraz Z, (patrz rysunek 17) w funkcji kata
obrotu rakiety wzgledem tych osi:

oMy,
a0 <0 (1)
oMz, _, (2)

B
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RYSUNEK 17: Schemat ukladu wspélrzednych rakiety [7], $rodek ukladu znajduje si¢ w srodku masy rakiety

gdzie a i B to katy obrotu rakiety wzgledem osi Yp (tzw. kat natarcia) i osi Z, (tzw. kat lizgu). Jezeli

uwzglednimy ze moment aerodynamiczny My, oraz Mz, pochodza od sit aerodynamicznych F, oraz F:

My, = / —XydF, + / Z,dF, (3)
My, = / XydF, + / ~Y,dF, (4)

Jako ze dla smuklych obiektéw jak rakiety sondazowe, gabaryty w wymiarze X} znaczaco przekra-
czaja pozostale dwa wymiary, a geometria jest symetryczna wzgledem plaszczyzn zawierajacych o$ Xp,
to przyczynki do momentéw pochodzace od sit w kierunku X sg pomijalne i w uproszczeniu warunek

przedstawiony rownaniami 1 sprowadza sie do tego by:

OF,
—XW% <0 (5)

OF,
chya—ﬁy <0 (6)

Co w przypadku statecznosci w obu kierunkach sprowadza si¢ do :

Xepz <0 (7)
Xepy <0 (8)

gdzie, X¢p. Xcpy odpowiadaja X-owej wspotrzednej srodka sil poprzecznych dla sktadowych sit odpo-
wiednio Z 1 Y. W celu zmniejszania (przesuwania w tyl) X, dodaje si¢ powierzchnie aerodynamiczne
o wektorze normalnym powierzchnii skierowanym w kierunkach Y i Z (tak by sily ci$nienia dzialaly w
tych kierunkach) zwane statecznikami jak najblizej tylu rakiety. By jednocze$nie nie powigkszaé zna-
czaco pola czolowego, a tym samym oporu aerodynamicznego rakiety, stateczniki powinny by¢ mozliwie
cienkie. Balans pomiedzy kryteriami masowymi, wytrzymalo$ciowymi i aerodynamicznymi jest jednym z
wazniejszych obszarow optymalizacji aerodynamiczno-strukturalnej rakiet sondazowych.

Istotnym kryterium dla statecznikow jest kryterium flatterowe zalezne od relacji sztywnosci struktury
do sit aerodynamicznych jakie moga wystepowaé w locie. Flatter jest zjawiskiem sprzezenia drgan wla-
snych struktury z wymuszeniem aerodynamicznym co powoduje rezonansowy wzrost amplitudy takich
drgan az do zniszczenia konstrukcji. Powszechnie stosuje si¢ projektowo dwa kryteria flatterowe bazujace
na analogiach mechanicznych do konstrukeji przebadanych w tunelach aerodynamicznych. Pierwsze z nich
oparte jest o NACA Technical Note 4197 [2] i stosowalne dla statecznikéw o stalej grubosci. Drugie sto-
suje aeroelastyczna liczbe podobinstwa zwana liczba Regiera. Z uwagi na bardziej uniwersalny charakter

w kontekscie mozliwych geometrii to to drugie podejscie zastosowano w tym projekcie.
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RYSUNEK 18: Granica statecznosci flaterowej plata w funkcji liczby Macha i liczby Regiera wg. [4]

w, — czestodé drgan wlasnych (mod skretny),

m
_m 9)
n=

a — predkoéé¢ dzwieku,

b — dlugosé odniesienia (pdlcieciwa).

3.2 Modularne stateczniki weglowe w konfiguracji Fin-Can

W celu okreslenia uzytecznosci poszczegélnych systeméw montazu statecznikéw do korpusu rakiety prze-
prowadzono szereg analiz dynamiki lotu dla wybranych profili misji w celu wyznaczenia chwilowych
wartosci liczb Regiera, co pozwolilo na okreélenie wytrzymatosci flatterowej statecznikéw. Dla kazdej
geometrii okreslono czestotliwo$é drgan wlasnych z wykorzystaniem metod numerycznych. W kolejnych
podsekcjach przedstawiono rozwdéj koncepcji od statecznikdéw plytowych w pelni kompozytowych do kon-

figuracji docelowej wykorzystujacej stopy aluminium.

3.2.1 Stateczniki plytowe

Pierwsza badana konfiguracja byly stateczniki ptytowe wykonane z CFRP z przekladks z pianek struk-
turalnych na bazie polimetakrylimidu (PMI). Na rysunku 19, przedstawiono prébke plyty prefabrykatu,
ktéra podawana jest pézniej obrébce mechanicznej w celu zaostrzenia krawedzi natarcia, a takze wyrow-
nania powierzchni statecznikéw i wprowadzenia stopy montazowej. Kolejnym etapem jest montaz do rury
z wykorzystaniem zastrzaléw zwigkszajacych powierzchnie klejona przy podstawie (Rysunek 20).

Po wykonaniu badan w celu okreslenia wynikowego moduly Kirchhoffa dla obciazen skrecajacych
wykonano analize modalng, na Rysunku 21 przedstawiono 4 pierwsze mody wlasne.

Pierwszy mod (152 Hz) ma charakter gléwnie zginajacy, z wyraznymi przemieszczeniami w rejonie
wolnego konica konstrukeji. Odksztalcenia sa asymetryczne, ale skrecanie nie jest jeszcze dominujace. Mod

ten odzwierciedla globalng podatnosé¢ struktury na zginanie.



15

RYSUNEK 19: Prefabrykat pltyty statecznika, wykonanego z CFRP z przekladka z pianek strukturalnych na bazie polimeta-
krylimidu (PMI)

RyYSUNEK 20: Prébka montazu statecznika plytowego przy uzyciu zastrzaléw z CFRP klejonych klejem metakrylowym -
wytrzymalo$é powyzej 100 Nm w podstawie)

Drugi mod (198-199 Hz), ktéry wybrano do dalszej analizy wykazuje jednoznacznie charakter skretny,
co widaé poskreceniu koncéwki statecznika O$ konstrukeji pozostaje w przyblizeniu nieodksztalcona trans-
lacyjnie, natomiast dominujacym mechanizmem jest rotacja przekroju.

Kolejne mody (204 Hz) Wyzsze postacie drgan maja charakter mieszany (zginanie + lokalne skreca-
nie), z bardziej zlokalizowanymi odksztalceniami i mniejszym znaczeniem globalnym dla pracy konstruk-

cji.

RYSUNEK 21: Zestawienie pierwszych 4 modéw czestotliwosci drgan wlasnych dla wariantu koncowego bazowego - stateczniki
bez wzmocnien aluminiowych

Rysunek 22 przedstawia wykres wartosci liczby Regiera od liczby Macha dla profilu misji rakiety
sondazowej lecacej na 10 km. Przy liczbie Macha bliskiej 1.5, nastepuje niebezpieczne zblizenie do kon-

serwatywnego limitu statecznosci.
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RYSUNEK 22: Profil liczby Regiera w odniesieniu do limitu stabilnosci dla statecznikéw plytowych z CFRP i rakiety lecacej
na putap 10500m

3.2.2 Stateczniki profilowe z formy negatywowej

Z uwagi na fakt, ze plytowe stateczniki weglowe charakteryzuja sie niska sztywnoscia skretna a tym
samym niewielkim zapasem w kontekscie flatteru (rys. 22) uzyskana dla konfiguracji plytowej jedna z
testowanych koncepcji byly réwniez skorupowe stateczniki wytwarzane w formach negatywowych. Nawet
przy duzych rozpietosciach, pozwalaja one na osiaganie wysokich sztywnosci skretnych (sa swego rodzaju
zamknietym profilem cienkoéciennym o duzej grubosci). Wykonano prébke technologiczng koncepcji, w
uktadzie trzy statecznikowej w celu minimalizacji oporu czolowego. Na rysunku 23 przedstawiono forme
wraz z wykoana prébka. Montaz (rysunek 24) wykonana jest z wykorzystaniem spoin klejowych, statecznik

wypelniono pianka i zastosowano uniwersalne wzmocnienie aluminiowe.

PUT

ROCKETLAB

b

'e"\

RYSUNEK 23: Forma negatywowa do produkcji statecznikéw
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RYSUNEK 24: Montaz klejony do rury kompozytowego fincana w formie monokoka - prébka technologiczna

Po wykonaniu badan stuzacych do wyznaczenia wynikowego modutu Kirchhoffa dla obciazen skre-
cajacych przeprowadzono analize¢ modalng konstrukcji. Na Rysunku 25 przedstawiono cztery pierwsze
mody wtasne.

W poréwnaniu z poprzednia koncepcja widoczna jest istotnie wicksza sztywno$é ukladu — trzeci i
czwarty mod sa zdominowane przez drgania rury, a nie elementéw dodatkowych. Swiadezy to o korzyst-
niejszym rozkladzie sztywno$ci oraz o tym, ze zaproponowana koncepcja charakteryzuje sie znacznie

wigksza sztywnoscia globalna.

==  245Hz 246 Hz

RYSUNEK 25: Zestawienie pierwszych 4 modéw czestotliwosci drgan wiasnych dla wariantu posredniego, stateczniki z formy
negatywowej

Zaobserwowano wyrazng poprawe, polegajaca na zwickszeniu oddalenia od konserwatywnego limitu
statecznosci (Rysunek 26), co potwierdza korzystny wplyw wprowadzonej modyfikacji konstrukcyjnej na

zachowanie dynamiczne i sztywnosé uktadu.
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Liczba Regiera

0.5 —e— Konserwatywny limit statecznosci
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0.0 05 1.0 15 2.0 25
Liczba Macha

RYSUNEK 26: Profil liczby Regiera w odniesieniu do limitu stabilnosci dla statecznikéw z formy negatywowej z wzmocnieniem
aluminiowym i rakiety lecacej na putap 10500m

3.3 Modularne stateczniki metalowe wykonane w ustandaryzowanym

systemie montazowym

.

E 265 Hz g 299 Hz

-

3 300 Hz 5 322 Hz
[

RYSUNEK 27: Zestawienie pierwszych 4 moddéw czestotliwosci drgan wilasnych dla wariantu koncowego z aluminiowymi
statecznikami

W przedstawionym wariancie zaobserwowano najkorzystniejsze zachowanie dynamiczne, dlatego rozwia-
zanie to mozna uznaé¢ za koncowe. Analiza modalna wykazala dalszy wzrost czestosci wlasnych oraz
korzystng zmiane postaci drgan, co $wiadczy o zwiekszonej sztywnoéci globalnej konstrukcji.
Dominujace mody maja charakter bardziej uporzadkowany (Rysunek 27), a odksztalcenia sa w wigk-
szym stopniu przenoszone przez element nos$ny, co potwierdza oddalenie od konserwatywnego limitu
statecznosci. W poréwnaniu z wezedniejszymi koncepcjami rozwiagzanie to charakteryzuje sie najlepszym
kompromisem pomiedzy sztywnoécia a zachowaniem dynamicznym, uzasadniajac jego wybodr jako rozwia-
zania koncowego. Na potwierdzenie przeprowadzono analize wytrzymalosci na utrate statecznosci, ktéra

ukazala najwieksza odpornos¢ z badanych koncepcji (Rysunek 28)

—— Konserwatywny limit statecznosci
8 + — Profil R podczas lotu napedzanego
©
T 61
kS)
[}
4
5 41
N
2
- %0essen
2 -
0 -

0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0
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RYSUNEK 28: Profil liczby Regiera w odniesieniu do limitu stabilnosci dla statecznikéw z formy negatywowej z wzmocnieniem
aluminiowym i rakiety lecacej na putap 20 000 m
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RYSUNEK 29: Model 3D pojedynczego statecznika z widoczna powierzchnia przylaczeniowa, spoina nie zostata uwzgledniona

Przedstawione dotychczas rozwiazania cechuja sie dlugim, skomplikowanym i wieloetapowym proce-
sem technologicznym, opierajacym sie w duzej mierze na pracy manualnej wysoko wykwalifikowanych
specjalistéw od pracy z materialami kompozytowymi. W dodatku wykorzystanie otrzymanego w ten spo-
s6b produktu koncowego obostrzone jest wieloma ograniczeniami, o ktérych wspomniano juz we wcze-
$niejszych rozdzialach raportu.

Doprowadzito to do potrzeby opracowania statecznikow catkowicie metalowych, wykonanych z wysoko
wytrzymalych stopéw, takich jak stopy aluminium serii 6000, stopy tytanu g, czy potencjalnie nawet stale
martenzytyczne starzone, tzw. maraging. Uzycie metali pozwoliloby na uzyskanie zaawansowanej auto-
matyzacji wytwarzania czeéci przy uzyciu obrabiarek sterowanych numerycznie i robotow spawajacych.
Co wiecej, powinno to znacznie utatwi¢ wdrozenie jednolitego systemu roztacznych potaczen srubowych,
co doprowadzi do bezproblemowej wymienialnosci, pozwalajac na lepsze dopasowanie konfiguracji rakiety
do profilu misji.

Zaproponowane przez PUT Rocketlab rozwigzanie sktada sie z dwoch czesci, tj. wlasciwego statecznika
oraz stopy montazowej. Sam statecznik wycinany jest z plaskiej plyty, umozliwia wykonywanie go nawet
na stosunkowo prostych tréjosiowych frezarkach, znaczaco redukujac koszty i czas wykonania. Oba ele-
menty sa nastepnie skladane w catosc i taczone obustronnym spawem. Model statecznika gotowego do
montazu pokazano na Rysunku 29. Widaé na nim réwniez przylacze w postaci czterech otworéw. Dwa
z nich sg nagwintowane i stuza do przykrecenia stopy do odpowiadajacej jej powierzchni montazowej w
aluminiowej strukturze ogonowej, widocznej na rysunku 30. Pozostate dwa pelnig funkcje pozycjonujaca,
przeznaczone s3 bowiem do zainstalowania precyzyjnych kotkéw ustalajacych.

Zastosowanie spawania w celu polaczenia statecznika ze stopa pozwala uzyskaé bardzo szeroka powierzch-
nie kontaktu bez koniecznodci wycinania calosci z jednego kawatka materiatu (co skutkowato by ogromna
iloscia wygenerowanego odpadu) ani uciekania sie do technologii druku 3D (ktéra znaczaco podniostaby
koszty). Szeroka powierzchnia styku jest niezbedna do efektywnego przenoszenia obciazen aerodynamicz-
nych na strukture rakiety, bez przekraczania dopuszczalnych naprezen w materiale. Rysunek 31 prezentuje

zlozenie ogona ze wszystkimi czterema statecznikami.

4 Laminowane anteny radiowe

4.1 Systemy lacznosci rakiet sondazowych

System tacznosci zaprojektowany w ramach projektu pelni role nie tylko medium transmisji danych te-
lemetrycznych, lecz réwniez kluczowego elementu zapewniajacego bezpieczenstwo misji. Utrata tacznosci

w trakcie lotu rakiety sondazowej skutkuje brakiem mozliwoéci $ledzenia jej trajektorii oraz utrudnia,
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RyYSUNEK 30: Model 3D struktury ogona z widoczng powierzchnia przytaczeniows przeznaczona do montazu statecznika

RYSUNEK 31: Model 3D zestawu zaproponowanych statecznikéw

badz uniemozliwia, odzysk komponentéw po zakonczeniu misji.
W przeciwienstwie do klasycznych systemoéw telemetrycznych stosowanych w aplikacjach naziemnych,

systemy tacznosci rakietowej muszg pracowaé w $rodowisku charakteryzujacym sie:
e dynamicznie zmieniajaca sie orientacja przestrzenna anteny nadawczej,
e znacznymi zmianami odleglosci pomiedzy nadajnikiem a odbiornikiem w krétkim czasie,
e obecnoscia przestaniania sygnalu przez strukture rakiety (body shadowing),
e brakiem mozliwosci stosowania klasycznych systeméw automatycznego strojenia anteny.

Z powyzszych wzgledow przyjeto architekture systemu radiowego oparta na redundancji funkcjonalnej
oraz wysokim marginesie energetycznym lacza, umozliwiajaca zachowanie tacznosci nawet w przypadku
chwilowego pogorszenia warunkéw propagacyjnych. Szczegdlny nacisk polozono na integracje anteny z
konstrukcja rakiety, co pozwala na eliminacje elementéw zewnetrznych narazonych na uszkodzenia me-

chaniczne oraz zaburzenia aerodynamiczne.



21

4.1.1 Wymagania transmisyjne i budzet lacza

Przyjete wymagania transmisyjne majg charakter referencyjny i zostaly okreslone w sposéb konserwa-
tywny, z mysla o weryfikacji poprawnoéci przyjetych rozwiazan konstrukcyjnych w warunkach testow
naziemnych oraz préb funkcjonalnych. W szczegdlnoéci dotyczy to badan wplywu integracji anteny z
laminatem kompozytowym na jako$¢ transmisji radiowej.

Wartosé minimalnego stosunku sygnatu do szumu (SNR) na poziomie 55 dB zostala przyjeta jako prog
umozliwiajacy jednoznaczng oceng, czy struktura kompozytowa nie wprowadza istotnych strat radiowych
oraz czy zastosowane materialy oslonowe nie powoduja degradacji parametréw tacza. Tak wysoka war-
to$¢ SNR nie jest wymagana w rzeczywistych warunkach lotnych dla modulacji LoRa, lecz pozwala na
przeprowadzenie badan poréwnawczych w Srodowisku laboratoryjnym oraz pélotwartym.

Analogicznie, przyjeta minimalna warto$é RSSI réwna -80 dBm umozliwia:
e oceng zapasu energetycznego tacza,

e identyfikacje wplywu zmian orientacji anteny nadawczej,

e poréwnanie réznych wariantéw integracji anteny z laminatem.

W trakcie realizacji projektu skupiono sie na analizie trendéw zmian parametrow SNR, oraz RSSI, a
nie na osiagnieciu wartosci granicznych w kazdej konfiguracji pomiarowej. Pozwolilo to na wyciagniecie
wnioskéw dotyczacych dalszych kierunkéw optymalizacji konstrukeji anten laminowanych, w szczegblnoéci

w zakresie doboru materialéw ostonowych oraz geometrii elementu promieniujacego.

SNR,in > 55 [dB] (dla testéw bliskiego zasiegu/laboratoryjnych) (10)
RSSIpn > —80 [dBm] (11)

Tak wysokie wartosci referencyjne w fazie badawczej maja na celu weryfikacje przezroczystosci ra-
diowej zastosowanego laminatu szklano-epoksydowego (GFRP) i wykluczenie ttumienia wprowadzanego

przez sasiadujace warstwy widkna weglowego (CFRP).

4.1.2 Segment naziemny (Ground Station)

Segment naziemny systemu lacznoéci zostal zaprojektowany jako rozwiazanie modutowe, umozliwiajace
jednoczesny odbior danych telemetrycznych przez wiele niezaleznych toréw odbiorczych. Takie podejscie
pozwala na zwigkszenie niezawodnosci systemu oraz minimalizacje ryzyka catkowitej utraty tacznosci w
trakcie lotu.

Podstawe segmentu naziemnego stanowig autorskie odbiorniki radiowe opracowane przez zespot pro-
jektowy, wspolpracujace z antenami kierunkowymi typu Yagi-Uda charakteryzujace sie wysokim zyskiem
energetycznym na poziomie (Ggrx =~ 12 — 16 dBi). Odbiorniki te wyposazone sa w interfejs uzytkownika
umozliwiajacy biezacy odczyt kluczowych parametrow jakosci lacza, w szczegdlnodci wartosci SNR oraz
RSSI, aktualizowanych w czasie rzeczywistym.

W konfiguracji operacyjnej przewidziano dwa uzupetniajace sie tryby $éledzenia rakiety:

e reczne naprowadzanie anten kierunkowych przez kilku operatoréw, realizowane na podstawie wizu-

alnej obserwacji toru lotu oraz wskazan parametréw jakosci sygnatu,

e automatyczne $ledzenie rakiety z wykorzystaniem dedykowanego uktadu antenowego zamontowa-

nego na trzyosiowym rotorze serwomechanicznym (Rys: 32).
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RYSUNEK 32: Trzyosiowy rotor serwomechaniczny z dedykowanym kontrolerem

System automatycznego Sledzenia opiera si¢ na algorytmie wyznaczajacym aktualne potozenie rakiety
wzgledem stacji naziemnej, bazujacym na danych telemetrycznych oraz estymacji trajektorii lotu. Na
tej podstawie generowane sa sygnaly sterujace serwomechanizmami rotora, umozliwiajace dynamiczne
korygowanie kierunku maksymalnego zysku anteny w trakcie lotu.

Zastosowanie kombinacji recznego oraz automatycznego systemu naprowadzania anten pozwala na
zwigkszenie odpornoéci segmentu naziemnego na bledy estymacji oraz opdznienia transmisji danych,
a jednoczesnie stanowi cenne narzedzie badawcze do analizy wplywu orientacji anteny odbiorczej na
parametry tacza w warunkach rzeczywistych.

Dane odebrane przez stacje naziemng sa w czasie rzeczywistym dekodowane i wizualizowane na PCC,
co pozwala na biezaca kontrole bezpieczenstwa misji oraz natychmiastows lokalizacje moduléw rakiety
po przyziemieniu, wykorzystujac ostatnie znane koordynaty GNSS przestane przez systemy awioniczne
rakiety.

4.2 Koncepcja anteny zintegrowanej z laminatem

4.2.1 Idea integracji anteny ze strukturg kompozytowa

W ramach projektu przyjeto koncepcje integracji anteny radiowej bezposrednio ze struktura kompozy-
towa rakiety, w szczegdlnosci z laminowang rura nosng oraz elementami ostonowymi. W przeciwienstwie

do klasycznych rozwiazan, w ktérych anteny stanowia osobne komponenty montowane wewnatrz lub
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RyYSUNEK 33: Komercyjnie dostepna antena elastyczna 433MHz

na zewnatrz struktury, proponowane podejscie zakltada traktowanie anteny jako integralnego elementu
strukturalnego.

Celem takiej integracji jest ograniczenie liczby dodatkowych komponentéw mechanicznych, redukcja
masy systemu lacznosci oraz zwigkszenie odpornosci na uszkodzenia mechaniczne powstajace podczas
montazu, transportu oraz startu rakiety. Dodatkowa zaleta jest poprawa powtarzalnosci parametréw
elektrycznych anteny wynikajaca z eliminacji zmiennych warunkéw montazowych.

Koncepcja ta jest zgodna z podejéciem stosowanym w nowoczesnych konstrukcjach lotniczych i ko-
smicznych, gdzie struktury nosne pelnia jednoczesnie funkcje elektromagnetyczne, m.in. jako ostony an-

tenowe, elementy promieniujace lub podtoza dla anten konformalnych.

4.2.2 Rozwazane typy anten zintegrowanych

Na etapie koncepcyjnym przeanalizowano kilka typéw anten mozliwych do integracji z laminatem kom-
pozytowym, uwzgledniajac zaréwno ich witasciwosci elektromagnetyczne, jak i mozliwosci technologiczne
wykonania w warunkach zespotu studenckiego.

Pierwsza grupa sg anteny oparte na przewodnikowych elementach promieniujacych, realizowanych jako
$ciezki przewodzace umieszczone wewnatrz struktury laminatu lub przykryte cienka warstwa materiatu
ostonowego. Rozwiazania tego typu charakteryzuja sie prosta geometria oraz tatwa integracja z procesem
laminacji.

Druga grupe stanowig anteny konformalne, ktérych geometria dopasowana jest do krzywizny struktury
nosnej, np. cylindrycznej rury rakiety. Tego typu anteny pozwalaja na uzyskanie szerokiej charakterystyki
kierunkowej, co jest szczegdlnie istotne w systemach telemetrycznych pracujacych w warunkach rotacji
rakiety wokoét osi podtuzne;.

Rozwazano réwniez mozliwo$é implementacji elementéw promieniujacych jako jednej z warstw wie-
lowarstwowego laminatu. W takim podejéciu przewodzacy element anteny jest wlaminowany pomiedzy
warstwy CFRP/GFRP, co umozliwia uzyskanie wysokiej odpornosci mechanicznej przy zachowaniu kon-

trolowanych parametréw elektrycznych.

4.2.3 Wplyw materialéw CFRP i GFRP na parametry antenowe

Materialy kompozytowe stosowane w strukturach rakietowych w istotny sposéb wplywaja na prace anten
radiowych. Laminaty CFRP, ze wzgledu na obecno$¢ widkien weglowych, wykazuja przewodnictwo elek-
tryczne w plaszczyznie widkien, co moze prowadzi¢ do ttumienia pola elektromagnetycznego oraz zmiany
impedancji anteny.

Zbyt bliskie sasiedztwo warstw CFRP wzgledem elementu promieniujacego moze skutkowaé obnize-
niem efektywnosci anteny, przesunieciem czestotliwosci rezonansowej oraz pogorszeniem charakterystyki

promieniowania. Zjawisko to wymaga uwzglednienia juz na etapie projektowym.
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W przeciwienstwie do CFRP, laminaty GFRP charakteryzuja sie wysoka przezroczystoscia radiowa,
dzigki czemu nie powoduja istotnego tlumienia sygnalu. Ich zastosowanie jako warstwy oslonowej an-
teny pozwala na zachowanie poprawnych parametréw elektromagnetycznych, jednak kosztem obnizenia
wytrzymalosci mechanicznej struktury.

W praktyce projektowej zaklada sie stosowanie hybrydowych ukladéw warstw, w ktérych element
antenowy jest izolowany od warstw CFRP za pomoca cienkiej warstwy GFRP lub innego dielektryka,

minimalizujac negatywny wplyw przewodzacych widkien weglowych na prace anteny.

4.2.4 Przeglad rozwigzan z literatury i technologii pokrewnych

W literaturze technicznej opisano liczne rozwiazania zwiazane z integracja anten z materialami kom-
pozytowymi. Badania wykazuja, ze odpowiednio zaprojektowane struktury kompozytowe moga petnié
nie tylko funkcje mechaniczne, lecz réwniez elektromagnetyczne, dzialajac jako elementy antenowe lub
podtoza dla anten mikrofalowych.

Opisane sa réwniez rozwiazania wykorzystujace konformalnie prowadzone éciezki przewodzace, tka-
niny z widkien przewodzacych oraz elementy drukowane na elastycznych podlozach, ktére nastepnie sg
integrowane z laminatem w procesie wytwarzania struktury.

Dynamiczny rozwéj technologii materialowych oraz metod wytwarzania (druk przewodzacy, precy-
zyjna laminacja, obrébka powierzchniowa) wskazuje, ze anteny zintegrowane strukturalnie stanowig per-
spektywiczne rozwigzanie dla systemow lotniczych i kosmicznych, w ktorych kluczowe znaczenie maja
masa, niezawodno$¢ oraz odpornos$¢ na warunki srodowiskowe.

Nalezy jednak odnotowadé istotne wyzwania projektowe wskazane w literaturze przedmiotu, ktére
maja bezposredni wplyw na parametry tak zintegrowanych systeméw. Badania przeprowadzone przez
You et al. [[8]] dowodza, ze konformalne umieszczenie szyku antenowego na powierzchni cylindrycznej
o malym promieniu krzywizny (typowej dla rakiet sondazowych) prowadzi do naturalnego poszerzenia
wiazki gléwnej oraz wzrostu poziomu listkow bocznych. Zjawisko to zostalo uwzglednione w projekcie
poprzez przyjecie wyzszych margineséw energetycznych lacza. Ponadto, jak wskazuja Li et al. [[6]], procesy
wytworcze bazujace na laminowaniu recznym (hand lay-up) obarczone sa ryzykiem powstawania mikro-
niejednorodnosci, takich jak pecherzyki powietrza w warstwie wiazacej. Moga one prowadzi¢ do lokalnych
zmian impedancji falowej i rozstrojenia anteny, co wymusza konieczno$¢ indywidualnej weryfikacji kazdego

egzemplarza przy uzyciu analizatora wektorowego (VNA).

4.3 Badanie wlasnosci zaimplementowanego ukltadu radiowego

W celu weryfikacji zalozen projektowych oraz wplywu struktury kompozytowej na parametry tacza radio-
wego, przeprowadzono wieloetapowy proces badawczy obejmujacy analize widmowa sygnalu oraz pomiary

ttumienia wtraceniowego materialéw konstrukcyjnych.

4.3.1 Weryfikacja stabilno$ci transmisji (SDR)

Do analizy warstwy fizycznej tacza wykorzystano szerokopasmowy odbiornik radiowy zdefiniowany pro-
gramowo (SDR - Software Defined Radio) model RTL-SDR 2838u. Obiektem badan byl opracowany w
ramach projektu modul nadawczy oznaczony jako LRAB (Laminated Rocket Airframe Beacon). Kon-
strukcja ta bazuje na technologii elastycznych obwodéw drukowanych (FPCB), co umozliwilo jej pelna
integracje z krzywizna rury nosnej (Rys. 34). Sercem ukladu jest mikrokontroler z rdzeniem Cortex-M4

i zintegrowanym transceiverem sub-GHz, skonfigurowany do pracy w pasmie 433 MHz.
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RYSUNEK 34: Wizualizacja modutu LRAB. Elastyczny obwéd drukowany (FPCB) umozliwia montaz na powierzchni cylin-
drycznej.

Rejestracja widma w czasie rzeczywistym (Rys. 35) potwierdzita poprawno$é implementacji protokotu
komunikacyjnego. Widoczna sekwencyjna transmisja pakietéw w stalych odstepach czasu Swiadczy o sta-
bilnej pracy mikrokontrolera sterujacego oraz braku zaklécen wzajemnych pomiedzy anteng a elektronika

pokladows.
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RYSUNEK 35: Analiza widmowa sygnalu telemetrycznego. WyraZzna separacja pakietéw potwierdza poprawno$¢ modulacji
oraz stabilno$¢ czestotliwosciowa ukladu wewnatrz ostony kompozytowe;j.

4.3.2 Analiza wplywu materialu ostony na zasieg i stabilnosé tacza

Weryfikacja charakterystyki tlumienia sygnatu w funkcji odleglosci dla odmiennych konfiguracji mate-
rialowych oslony stanowita krytyczny etap walidacji systemu lacznosci. Badania terenowe zrealizowano
w warunkach otwartej przestrzeni (Open Field), koncentrujac sie na rejestracji poziomu RSSI dla anteny
pracujacej wewnatrz struktur kompozytowych.

W celu wyeliminowania bledéw systematycznych, mogacych wynikaé¢ z réznic wykonawczych pomiedzy
niezaleznymi korpusami, zastosowano zunifikowana metode badawcza. Wykorzystano dedykowana probke
technologiczna wykonana z laminatu szklanego (GFRP), zaprojektowana w spos6b umozliwiajacy montaz
demontowalnej nakladki ekranujacej z laminatu weglowego CFRP (Rys. 36). Takie podejscie pozwolilo na

zachowanie identycznej geometrii uktadu antenowego oraz warunkéw érodowiskowych dla obu scenariuszy,
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znaczaco podnoszac wiarygodno$é¢ uzyskanych danych poréwnawczych oraz optymalizujac czas trwania

sesji pomiarowe;j.

RYSUNEK 36: Poréwnanie konfiguracji pomiarowych: préobka referencyjna oraz z wktadks weglowa

Wyniki przedstawione na wykresie (Rys. 37) jednoznacznie wskazuja na krytyczny wplyw przewod-

nictwa widékna weglowego na budzet tacza:

e Laminat GFRP (Linia niebieska) - wykazuje charakterystyke zblizona do propagacji w wolnej prze-
strzeni. Wprowadzone ttumienie jest pomijalne (rzedu 2-4 dB), co pozwala na utrzymanie stabilnego
tacza z duzym zapasem energetycznym. Co kluczowe, wykres potwierdza rowniez wysoka stabilno$é

sygnalu w czasie, co $wiadczy o braku rozstrojenia (detuningu) anteny przez material dielektryczny.

e Laminat CFRP (Linia czerwona) - powoduje drastyczny spadek mocy sygnalu (tlumienie rzedu
35-40 dB). Widoczne na wykresie silne fluktuacje sygnatu wskazuja na niestabilno$é impedancyjna
ukladu. W tesdcie dystansowym sygnal osiaga poziom szumu (Sensitivity Limit -120 dBm) juz przy

odleglosci ok. 30 metréw (Rys. 38, co w praktyce uniemozliwia komunikacje.
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Stabilnos¢ sygnatu w strefie bliskiej - test statyczny
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RYSUNEK 37: Poréwnanie wplywu materiatlu ostony na poziom sygnatu RSSI. Wykres potwierdza koniecznos$é stosowania

okien radiowych z wlékna szklanego (GFRP) w celu uniknigcia ekranowania oraz powstawania fluktuacji przez widkno
weglowe (CFRP).
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RYSUNEK 38: Charakterystyka tlumienia w funkcji odleglosci

4.3.3 Whnioski koncowe

Zrealizowane prace badawczo-rozwojowe pozwolily na pelna weryfikacje zalozen projektowych oraz osia-
gniecie zakladanych efektow w zakresie integracji systeméw lacznosci ze strukturami kompozytowymi.
Przeprowadzona analiza teoretyczna, poparta serig testéw na prébkach technologicznych, prowadzi do

nastepujacych wnioskow koncowych:

1. Walidacja koncepcji hybrydowej (GFRP/CFRP) - zgodnie z wymaganiami projektu, przeprowa-
dzono analize poréwnawcza materialéw kompozytowych. Badania (Rys. 37) jednoznacznie potwier-
dzily, ze zastosowanie litej rury weglowej (CFRP) uniemozliwia skuteczng komunikacje (ttumienie >
35 dB). Opracowane rozwiazanie oparte na lokalnym oknie radiowym z laminatu szklanego (GFRP)
zapewnia przezroczystos$é elektromagnetyczng na poziomie zblizonym do powietrza, eliminujac efekt

klatki Faradaya przy jednoczesnym zachowaniu ciagtosci struktury nosne;j.

2. Osiagniecie parametréw transmisyjnych - weryfikacja widmowa (SDR) oraz pomiary RSSI potwier-
dzily, ze zintegrowana antena, pracujaca wewnatrz ostony GFRP, utrzymuje parametry tacza spel-
niajace wymagania postawione w sekcji 4.1. W warunkach testowych (strefa bliskiego zasiegu) uzy-
skano margines energetyczny pozwalajacy na spelnienie kryterium SNR > 55 dB (dla warunkéw

referencyjnych) oraz utrzymanie stabilnej demodulacji sygnatu.

3. Technologia wytwarzania i integracji - w ramach prac wykonano fizyczne prébki laminatéw z zin-
tegrowanymi antenami (Rys. 36. Dobrano materiaty osnowy (wldkno szklane, zywica epoksydowa)

minimalizujace wplyw na impedancje anteny (brak istotnego detuningu w testach laboratoryjnych).
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4. Zastosowanie praktyczne i innowacyjnosé - gtéwnym efektem projektu jest opracowanie modularne;j
technologii, ktora znajduje bezposrednie zastosowanie praktyczne w konstrukeji rakiet sondazowych.
Eliminacja zewnetrznych oraz wewnetrznych anten na rzecz systeméw laminowanych (conformal

antennas) pozwala na:

e zwigkszenie dostepnej przestrzeni w przedziale awionicznym,
e redukcje oporu aerodynamicznego, co przeklada sie na wyzszy putap lotu,

e zminimalizowanie ryzyka uszkodzenia systemu tacznosci podczas transportu i montazu na

wyrzutni,

e skalowalno$é rozwiazania dla rakiet o réznych kalibrach (zgodnie z zalozeniami od 60 do 320

mm).

Podsumowujac, zrealizowany projekt zakonczyt sie opracowaniem dokumentacji technicznej oraz wy-
tworzeniem demonstratoréw technologii, ktore pozytywnie przeszly proces weryfikacji. Otrzymane wyniki
stanowia podstawe do dalszego rozwoju hybrydowych rur kompozytowych w nadchodzacych konstruk-
cjach rakietowych zespolu gdzie szczegélne znaczenie bedzie miala maksymalna optymalizacja jakosci

polaczenia.
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