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Rakéta-hajtóanyagok kémiája
Turányi Tamás

ELTE Kémiai Intézet, 2019

1232  csata Kai-Keng-nél:
a kínaiak a mongolok ellen
rakétanyilakat használtak
A mongolok rögtön átvették a találmányt.

Az első rakéták

1780  első háború a Brit Kelet-indiai Társaság
és a Maiszúri Királyság (India) között.
Egy indiai rakéta felrobbantotta az
angol lőszerraktárt.

1257  William of Rubruck franciskánus barát
utazása Mongóliába. Utána Kölnben
puskaporral és rakétákkal kísérletezik.

1805  Congrave-röppentyűk rendszeresítése az angol hadseregben;  
használták a napóleoni háborúkban és az amerikai gyarmati háborúban
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Konsztantyin Eduardovics Ciolkovszkij (1857–1935) 

Gimnáziumi matematika-fizika tanár
Kalugában (Nyugat-Oroszország)

Elméleti írások és
aerodinamikai kísérletek saját építésű szélcsatornában

A folyadék hajtóanyagú rakéta ötlete:
Ciolkovszkij

Ciolkovszkij cikke:
“A világűr felderítése gázsugár-hajtású eszközökkel” (1903)
1. Az űrutazás lehetséges.
2. Erre az egyetlen lehetőség a rakéta.
3. A lőpor nem jó hajtóanyag, mert túl kicsi az energiatartalma.
4. A folyadék-hajtóanyagoknak elég nagy energiája lehet.
5. A legjobb páros a folyékony H2 és a folyékony O2,

de a folyékony H2 helyettesíthető pl. petroleummal.

folyékony O2 felfedezése: 1883, Wróblewski és Olszewski, Krakkó
folyékony H2 felfedezése: 1898, Dewar, London 

1921 Gázdinamikai Laboratórium (GDL) megalapítása Leningrádban
Газодинамическая лаборатория (ГДЛ)
vezetője Nyikolaj Ivánovics Tyihomirov

1929 GDL-en belül folyékony hajtóanyagú rakétafejlesztési osztály
vezetője Valentyin Petrovics Glusko

1930 Glusko első kísérleti hajtóműve:  ORM-1 

Az első folyadék hajtóanyagú rakéták
a Szovjetunióban: Glusko és Koroljov

1931 Rakétahajtást vizsgáló csoport (GIRD) megalapítása Moszkvában
Группа изучения реактивного движения (ГИРД)) 

alapító igazgató:
Georg Arthur Constantin Friedrich Zander (1887-1933, lettországi német)
(Цандер, Tsander; lettül: Frīdrihs Canders)
halála után Szergej Pavlovics Koroljov az igazgató

1933 GIRD és a GDL egyesítése Rakétakutató Intézet (RNII) néven

1933. augusztus 17. első szovjet folyékony hajtóanyagú rakéta felbocsátása
hajtóanyag: benzin/folyékony O2 , 18 kg, 400 méter magasság, GIRD-09 hajtómű
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A világ első működő folyékony hajtóanyagú rakétája:
1926. március 16., Auburn (Massachusetts, USA) 

Repülési idő:  2,5 sec

maximális magasság:  12,5 méter
repülési távolság:         56    méter
hajtóanyag:   benzin / folyékony O2

A legfejlettebb Goddard-rakéta (1937): 2,7 km magasság

Az első folyadék hajtóanyagú rakéták
az USA-ban: Robert H. Goddard

Robert Hutchings Goddard (1882 –1945)

szabadalmai:
többlépcsős rakéta (1914)
folyékony hajtóanyaggal működő rakéta (1914)

Laval-fúvóka használata (1915) egy lőporos rakétánál

Az első folyadék hajtóanyagú rakéták
Németországban

Aggregat rakéták
Minden rakéta 75% etanol / folyékony oxigén (LOX) hajtóanyagú volt

vezető mérnök:                Wernher von Braun (1912–1977) (később NASA)
adminisztratív vezető:      Walter Dornberger (1895–1980) (később Bell Aircraft Corporation)

Megvalósították a Goddard cikkeiben leírt rakétákat +
1939-ig levelekben kértek Goddard-tól műszaki tanácsokat.

A1      1933       150 kg    prototipus felrobbant a tesztpadon
A2      1934       107 kg 2 db 3,5 km magasság
A3      1936       748 kg    4 db 18    km magasság
A5      1938       900 kg    25 db 12    km magasság
A4      1942   12500 kg    6048 db 89   km magasság (max. 174,6 km)

A4-et átnevezik V2-re (Vergeltungswaffe-2 , “Megtorlófegyver-2”)
első katonai bevetés: 1944. szeptember 2. 

Világűr: a Kármán-vonal feletti magasság (100 km)

A4 volt az első űrrakéta: 174.6 km magasságot ért el 1944. június 20-án

Tervezett további Aggregat rakéták
A6 – A12, ahol az A12 egy 4-lépcsős űrrakéta lett volna, 10 tonna hasznos teherrel Föld körülre.

első német folyadék hajtóanyagú rakéta
1931. február 21., Dassau, metán/folyékony oxigén, 5 kg, 3 méter magasság, Johannes Winkler
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V2 katonai jelentősége nulla volt
Hatótávolsága 320 km volt, 1000 kg bombateherrel. 
6048 db legyártott V2 rakéta
3172 db harci V2 rakétaindítás (3225 összes sikeres indítás)
1100 db érte el a célját
V2 okozta robbanásokban 12.685 ember halt meg (főleg civilek) 

beleértve 567 halottat egy antwerpeni moziban egyetlen robbanásban

Londonra kilőtt rakéták fele találta el Londont
(50%-os eséllyel találta el a célpont 17 kilométeres körzetét.)

Összehasonlítás: 
Budapest amerikai bombázása (1944. április 3. – 1944. szeptember 20.)
3336 repülőgép 7475 tonna bombát dobott le, 6500 halott, 20 méter célzási pontosság

V2 katonai jelentősége

V2 gyártása előbbre hozta Németország vereségét
 Vadászrepülőket lehetett volna csinálni hasonló anyagból és gyárakban
 V2 program összköltsége a Manhattan-program költségének 150%-a volt
 egyetlen V2 indításához 30 tonna krumpliból kellett etilalkoholt csinálni

Kínai tüzijáték rakéták

V2: forradalmi technológiai újítások egész sora

Congrave-röppentyűk

etanol
folyékony
O2

A nagy találmány: turbopumpa

200 bar nyomású N2 préselte be a H2O2-t
turbopumpák meghajtása 80%-os H2O2 elbontásával
katalizátor: NaMnO4

H2O2 → H2O + ½ O2

hajtóanyag:
4173 kg  75% etanol - 25% víz elegye
5553 kg  folyékony oxigén.
65 másodperc alatt égette el az üzemanyagot

égéskamra hőmérséklete: 2500-2700 °C

Az égéskamrának dupla fala volt,
ebbe préselték be először az alkohol-víz elegyet

„regenerative cooling”.
Ez felmelegítette a tüzelőanyagot és ugyanakkor
hűtötte a kamra falát.

A kamra falán kis lyukak voltak (befolyt az üzemanyag),
így egy hideg alkohol-víz réteg védje belülről a falat. 

Ezután az alkohol-víz elegyet 1224 fúvókán keresztül
préselték be az égéskamrába.

H2O2

H2O2

elbontása 
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USA
Wernher von Braun + 127 fő V2-mérnök

(majdnem) mindenki NASA-tól megy nyugdíjba
70 db kész V2 rakéta +
80 db V2 rakétát sikerült

összeszerelni alkatrészekből

V2 a második világháború után

Szovjetunió
1 fő A4/V2-mérnök (Helmut Gröttrup)

+   60 fő A4/V2 technikus
+ 110 egyéb német mérnök
(1953-ban mindenkit hazaküldenek)

0 db kész V2 rakéta +
30 db V2 rakétát sikerült

összeszerelni alkatrészekből

1947. október 18. első szovjet V2 felbocsátás

Anglia néhány V2 rakéta + 
néhány német rakétamérnök

Franciaország 30 német rakétamérnök

Kétkomponensű hajtóanyag (bipropellant)
1. tüzelőanyag 2. oxidálószer

a kettő reakciójával nagy hő és sok gáz keletkezik.

Rakéta-hajtóanyagok fajtái

Folyékony hajtóanyag
a legtöbb hajtóanyag folyadék, mert

 szilárd hajtóanyagok égése nem szabályozható
 gáz hajtóanyagok túl nagy térfogatúak lennének

Szilárd hajtóanyag
modern űrrakéták gyorsítórakétái. Csak a segédrakéták ilyenek, mert a 

szilárd hajtóanyagok égése nem szabályozhatók.
Űrsikló: 2 db gyorsítórakéta együtt a felszállási tolóerő 77%-át adta
Egyenként 500 tonna üzemanyag: alumínium por (16%), polibutadién (12%) 

ammónium-perklorát (70%), adalékanyag (2%)

Egykomponensű hajtóanyag (monopropellant)
Egyetlen kémiai anyag, amelynek az elbomlása sok gázt termel.
• nagyteljesítményű egykomponensű hajtóanyag:   ilyet még nem találtak
• kisteljesítményű egykomponensű hajtóanyag: pl. helyzetváltoztató fúvókák
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kriogén hajtóanyag (cryogenic propellant)
csak alacsony hőmérsékleten folyékony hajtóanyag

 folyékony oxigén (LOX)       forráspont:   90 K = −183 °C @ 1 atm
 folyékony hidrogén (LH2)    forráspont: 20 K = −253 °C @ 1 atm
 folyékony metán (LM)         forráspont: 112 K = −162 °C @ 1 atm

Rakéta-hajtóanyagok fajtái 2.

tárolható hajtóanyag (storable propellant):
a rakétába betöltve évekig ne kelljen hozzányúlni

nem tárolható egy hajtóanyag, ha
 kriogén (elpárologna)    
 korrozív (megeszi a tartályát) 

fontos, hogy tárolható legyen
 katonai felhasználásnál (pl. azonnal kilőhető rakéta) 
 több éves űrszonda küldetések

A tömény salétromsav jó oxidálószer.
másik neve füstölgő salétromsav
(white fuming nitric acid, WFNA)

2. VH német rakétákban:
“S-Stoff”: 96% salétromsav +
4% FeCl3 katalizátor

Füstölgő salétromsav (WFNA)

0% HNO3 vízben (tiszta víz):    nagyon kicsi a vezetőképessége

NO2
+ erős oxidálószer, a fő korrozív anyag

korrózió szempontjából a legjobb a 98 %-os HNO3

30% HNO3 vízben:    maximális a vezetőképessége HNO3 + H2O = H3O+ + NO3
-

98% HNO3 vízben:    minimális a vezetőképessége

100% HNO3: újra nő a vezetőképesség:                       HNO3 + HNO3 = NO2
+ + H2NO4

-



2019. 10. 19.

7

Jobb oxidálószer, ha a tömény salétromsavban 14% NO2-t oldanak fel: 
vörösen füstölgő salétromsav (red fuming nitric acid, RFNA)

Első használata Friedrich Wilhem Sander (Németország, 1931), 
Glusko (Leningrád, 1932) RFNA + kerozin; 

2. világháborús német rakétákban használták:
“SV-Stoff”, “Salbei (zsálya)”: 94% salétromsav + 6% NO2

Vörösen füstölgő salétromsav (RFNA)

Azt vették észre, hogy az RFNA megtámadja a rozsdamentes acélt, 
de már kevés HF hozzáadásakor FeF3 védőbevonat képződik.

 korróziógátolt vörösen füstölgő salétromsav
(inhibited RFNA, IRFNA, IRFNA IIIa) 

összetétele:    83.4% HNO3, 14% NO2, 2% H2O, 0.6% HF

IRFNA az oxidálószer a Kozmosz-3M űrrakétában
(1967-2010, 424 felbocsátás, 1,4 tonna Föld körüli pályára) 

N2O4 erős oxidálószer és jó rakéta-hajtóanyag
1929   Luigi Crocco (Olasz)               N2O4 + benzin
1937  Frank Malina (Caltech, USA)  N2O4 + metanol

N2O4 és MON

N2O4 ⇄ 2 NO2

hőmérsékletfüggő egyensúly

N2O4 színtelen ⇄ NO2 barna

N2O4 erősen korrodeáló
Észrevették, hogy kis mennyiségű NO hozzáadása csökkenti a korróziót
(sok NO hozzáadása pedig csökkenti az oxidálóképességet)

“kevert nitrogénoxidok”  (MON, mixed oxides of nitrogen)

NASA szabvány:  MON  3     (   3% NO tartalom, 97   % N2O4)
pl. űrsikló kormányfúvókái

ESA szabvány:  MON 1.3   (1,3% NO tartalom, 98,7% N2O4)

−196°C      0°C     23°C     35°C    50°C



2019. 10. 19.

8

UDMH   lassú a katalitikus lebomlása, jól tárolható,
jó a termikus stabilitása

Aerojet  bevezette az Aerozine-50 anyagot
(50% hidrazin, 50% UDMH)

1955   USA bevezette az UDMH használatát
1958   SzU bevezette az UDMH használatát

Hidrazin (N2H4), MMH, UDMH

A hidrazin jó éghető anyag.

2. VH német rakétákban:  “C-Stoff”: 
30% hidrazin, 57% methanol, 13% víz hidrazin

monometil-hidrazin, MMH

1,1-dimetil-hidrazin, UDMH
aszimmetrikus dimetil-

hidrazin

1951 US Navy kutatási szerződést kötött a
Metallectro és Aerojet vállalatokal
tárgy: hidrazin származékok mint rakéta tüzelőanyag
javasolják a hidrazin, MMH és UDMH használatát

A hidrazin folyadékot átpréselik egy nagy felületű katalizátoron:
alumina (aluminium oxid) szemcsék irídium bevonattal:

3 N2H4 → 4 NH3 + N2 2 NH3 → N2 + 3 H2 (erősen exoterm)

gyors elbomlás, kevés folyadékból sok gáz keletkezik, 
a gázhőmérséklet eléri a 1000 °C-ot néhány ms alatt.

Hidrazin mint egykomponensű hajtóanyag

Felhasználása:

• Mars-szondák leszálló hajtóműve
Viking-1 és 2 (1976), Phoenix (2008), Curiosity (2012)

• műholdak magasságemelő és manőverező hajtóműve
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RP-1 („Rocket Propellant-1”)

RP-1 rakéta-kerozin szabvány bevezetése (USA, 1957)
hasonló a szovjet és az orosz rakéta-kerozin T-1 és RG-1 néven. 

Követelmények:

• nem lehet benne kénvegyület
• alacsony alkén- és aromás-tartalom
• egyenes szénláncú alkánok csak kis koncentrációban
• sok elágazó szénláncú és ciklikus alkán (jobb hőállóság)
• csak C12 körüli alkánok

A repülésben szokásosan használt kerozin nem volt elég jó a rakétáknak:

 könnyű komponensek buborékokat képeztek kavitációnál
 nehéz komponensek: viaszszerű bevonat
 olefinek és aromások könnyen polimerizálódtak
 kénvegyületek megtámadták a fémet

1971 Bell Aerosystems tesztelte a hasonló fémorganikus vegyületeket és
megtalálta a  trietil-alumínium-ot (TEA),
amely szintén öngyulladó LOX-al.

ez egy dimer, képlete Al2(C2H5)6

Öngyulladó hajtóanyagok

A rakéta-hajtómű begyújtása lehetséges autógyertya-szerűvel (de ez hibalehetőség!)

jobban szeretik az öngyulladó hajtóanyagokat (hypergolic propellant)
tüzelőanyag és az oxidálószer érintkezve magától begyullad

Pl.         IRFNA + hidrazin, N2O4 + N2H4 / MMH / UDMH   öngyulladó hajtóanyagok

Folyékony oxigén kevés tüzelőanyaggal öngyulladó

Eugen Sänger (1931, Bécs)       dietil-cink + LOX öngyulladó
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Másik anyag, ami öngyulladó folyékony oxigénnel:

trietilborán (TEB)        (C2H5)3B

TEA és TEB

öngyulladó elegy folyékony oxigénnel (LOX):

TEB 85% - TEA 15%

Saturn-V rakéta főhajtóműveinek (F-1) begyújtása

SpaceX Falcon 9 rakéta 1. és 2. fokozatának
többszörös begyújtása

trietilborán (TEB)

trietilalumínium (TEA)

1946-ban az US Air Force és az US Navy tanulmánya ezt állapította meg:

1. A legjobb oxidálószer a folyékony oxigén (LOX). 

Rakéta-hajtóanyagok kutatása az USA-ban
1945-1970

2. A legjobb éghető anyag a folyékony hidrogén (LH2).
Ha ezt nem akarják alkalmazni, akkor a többi folyékony éghető anyag
(benzin, kerozin, alkohol) hatásfoka (LOX esetén) közel ugyanakkora.  

3. LOX nem tárolható. 
Lehetséges tárolható oxidálószerek a salétromsav és a N2O4.

Óriási kutatómunka további oxidálószerek és további éghető anyagok
keresésére, lényegében eredmény nélkül.

Sok új szerves és szervetlen anyagot szintetizáltak.
ClF3, ClF5, ClO3F O2F2, O4F2, B2H6, FLOX30 (30% F2 in LOX), O3, H2O2

Kevés hasznos jött ki. Néhány kivétel: UDMH, TEA, TEB



2019. 10. 19.

11

R-1     1948: V2 pontos másolata
13,430 kg tömeg, 270 km hatótávolság, RD-100 hajtómű, 75% etanol/LOX

R-rakéta sorozat a Szovjetunióban

R-7     1959: “семёрка” = “heteske”

280,000 kg tömeg, 9500 km hatótávolság, kerozin / LOX

RD-107 és RD-108 hajtóművek

RD = ракетный двигатель = rakétahajtómű

R-2     1949:  javított V2: önhordó tartályok, rádió távirányítás
20,400 kg tömeg, 600 km hatótávolság, RD-101 hajtómű, 75% etanol/LOX

R-5     1953: az első SzU tervezésű rakéta
29,100 kg tömeg, 1200 km hatótávolság, RD-103M hajtómű, 92% etanol/LOX

1. fokozat:
4 db leváló oldalrakéta, mindegyikben
egy RD-107 hajtómű 4 égéskamrával (Glusko)
+ 2 mozgatható kormányhajtómű

2. fokozat:
1 db középső rakétatest, benne 
egy RD-108 hajtómű 4 égéskamrával (Glusko)
+ 4 mozgatható kormányhajtómű

3. fokozat:
1 db középső rakétatest, benne 
egy RD-1090 hajtómű 4 égéskamrával (Glusko)

turbopumpák meghajtása
80%-os H2O2 elbontásával

R-7: első műhold és első ember a Föld körül

“R-7 rakétacsalád”
mostanáig (2019. október 15.)  1908 felbocsátás

1790 sikeres

első műhold    1957. október 4.      Szputnik-1
első űrhajós    1961. április 12.      Jurij Gagarin
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USA Hold-program hajtóművei

indítása: 
TEA-TEB/LOX
öngyulladó
eleggyel

1. fokozat
5 db F-1 hajtómű
RP-1/LOX

2. fokozat
5 db J-1 hajtómű
LH2/LOX

3. fokozat
1 db J-1 hajtómű
LH2/LOX

Apollo űrhajó
1 db AJ10-137 hajtómű
Aerozine-50/N2O4

(hydrazine+UDMH
50-50% elegye)
öngyulladó elegy

kormányfúvókák
MMH/N2O4

öngyulladó elegy

holdkomp

leszálló hajtómű
Aerozine-50/N2O4

felszálló hajtómű
Aerozine-50/N2O4

Szovjet Hold-program 1 
N1 rakéta + Szojuz L3 űrhajó
+ LK leszálló egység

1. fokozat
30 db NK-15 hajtómű
kerozin/LOX

2. fokozat
8 db NK-15 hajtómű
kerozin/LOX

3. fokozat
4 db NK-21 hajtómű
kerozin/LOX
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Alekszej Leonov (1934. május 30. - 2019. október 11.) egy szovjet holdkomp előtt
London, Science Museum, 2015

Szovjet Hold-program 2
UR-500 (Proton) rakéta + 
Szojuz L1 (Zond) űrhajó

Proton rakéta
1. fokozat
6 db RD-275 hajtómű (Glusko)
N2O4/UDMH

2. fokozat
3 db RD-0210 hajtómű (Kosberg)
1 db RD-0211 hajtómű (Kosberg)
N2O4/UDMH

3. fokozat
1 db RD-0213 hajtómű (Kosberg)
1 db RD-0214 kormányhajtómű
N2O4/UDMH
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UR-700 hordozórakéta
első fokozat
9 db RD-270 hajtómű (Glushko)

2., 3. és 4. fokozat
UR-500 = Proton

(UR-900 lett volna a Mars-rakéta)

Szovjet Hold-program 3
UR-700 rakéta
+ TKS űrhajó
+ LK-700 holdkomp

Szovjet Hold-program 4
Energia hordozórakéta + 
Szojuz űrhajó
+ holdkomp leszálló egység

Energia rakéta
1. fokozat:
4 gyorsítórakéta, egyenként
1 db RD-170 hajtómű (4 fúvókával, Glusko) 
hajtóanyag: RP-1/LOX

2. fokozat:
középső rakétatest
4 db RD-0120 hajtómű (Glusko)
hajtóanyag: LH2/LOX
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USA vs. szovjet holdprogram

USA holdprogram
Költség: 28 milliárd USD (1960-1973)

= 288 milliárd USD (2019. évi áron) 
417.000 fő résztvevő (NASA és beszállítói)
1 szervezet koordinálta (NASA)

 3 Hold (csak) körberepülése, 
6 holdraszállás, 12 ember a Holdon

SzU holdprogram (csak az N1/L3 program)
Költség: 2.9 milliard rubel = kb. 10.1 milliárd USD (1969. évi áron)

= 70,7 milliárd USD (2019. évi áron)
500.000 fő résztvevő
26 minisztérium koordinálta, 500 kutatóintézet, tervezőiroda és gyár vet részt

 0 Hold körberepülése, 0 holdraszállás, 0 ember a holdon

Kudarc volt-e a szovjet holdprogram?
holdprogram 1:
N-1 hordozórakéta 4 sikertelen felbocsátás (1969-1972) 
NK-15 rakétahajtómű továbbfejlesztve

NK-33 néven Soyuz-2-1v (2013- ) hajtóműve 

Szojuz űrhajó ma is használják (kb. 250 felbocsátott példány)
LK-1 holdkomp világűrben 3 sikeres teszt (1970,1971)
Lunohod holdjáró Lunohod-1: 10,5 km a Holdon (1970-71) 

Lunohod-2: 39    km a Holdon (1973) 

holdprogram 2:
UR-500 (Proton) hordozórakéta 420 felbocsátás / 374 sikeres, ma is használják
Szojuz L1 (Zond) űrhajó jól működött (1969,1970), törölve 

holdprogram 4:
Energia hordozórakéta 2 sikeres felbocsátás (1987-88), utána törölve   
RD-170 rakétahajtómű ma is gyártják és használják (Zenit űrrakéta)   

RD-180: Atlas III, Atlas V 

holdprogram 3:
UR-700 hordozórakéta nem készült el 
RD-270 hajtómű                 elkészült, nem használták 
TKS űrhajó Szaljut-2, -3, -5 űrállomások, 

Mir (4 db) és ISS (2 db) modulok 
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Laval-fúvóka

Feltalálója:  Ernst Körting, Németország (1878)
Gustaf de Laval, Svédország (1888)

Laval nagy hatékonyságú gőzturbina építésére használta fel.
Goddard használta először rakétában.

Csak akkor használható, ha a gáz sebessége
átlépi a hangsebességet

Itt van a legszűkebb része a fúvókának.

A kiáramló gáz sebessége:

RD-107 keresztmetszete
R-7 / Szputnyik-1 

𝑣 =
𝑇𝑅

𝑀

2𝛾

𝛾 − 1
1 −

𝑝

𝑝

⁄

Jellemző v sebesség: 2900 - 4500 m/s
folyékony rakétaüzemanyag esetén

pe : 
nyomás a fúvóka végén

p : 
nyomás a fúvóka elején

R:   gázállandó

𝛾 = 𝑐 𝑐⁄

Rakéta-hajtóanyag hatékonysága

A kiáramló gáz sebessége:

𝑣 =
𝑇𝑅

𝑀

2𝛾

𝛾 − 1
1 −

𝑝

𝑝

( )⁄

Kilépő gáz sebessége akkor nagy, ha a gáznak
 magas a T hőmérséklete
 kicsi az M átlagos molekulatömege
 kicsi a cp hőkapacitása
 nagy a p kamranyomás (pl. 250 atm)
 kicsi a pe külső nyomás (Föld felszínén 1 atm, közel vákuum a világűrben)

Adott tömegáramnál akkor nagy a tolóerő, ha a kilépő gáz sebessége nagy.

pe : nyomás a fúvóka végén
p : nyomás az égéskamrában
R:   gázállandó
cp = cV + R

𝛾 = 𝑐 𝑐⁄

𝑣 =
2𝑇𝑐𝑝

𝑀
 1 −

𝑝

𝑝

/

Egyszerűsítve:

 (𝛾 − 1) 𝛾⁄ = 𝑅 𝑐⁄
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Mikor kicsi a cp hőkapacitás?

min cV min cp  = cp / cV

Egyatomos gáz H 3/2 R 5/2 R 1,67

Kétatomos gáz CO, H2, N2 5/2 R 7/2 R 1,40

Többatomos, 
nemlineáris gáz

H2O 6/2 R 8/2 R 1,33

Szabályok:

cV = 3 x ½ R transzlációs járulék + forgási járulék
(atomokra nulla, lineáris molekulákra 2 x ½ R, nemlineáris molekulákra 3 x ½ R)
+ rezgési járulék

Mikor magas a hőmérséklet?
Mikor kicsi az átlagos molekulatömeg?

MAGAS hőmérséklet sztöchiometrikus elegy

sok O-atom a gázelegyben tüzelőanyagban szegény (lean) elegy

sok H-atom tüzelőanyagban gazdag (rich) H2/O2 elegy
sok CH-gyök tüzelőanyagban gazdag (rich) CH4/O2 elegy
sok korom tüzelőanyagban gazdag (rich) kerozin/O2 elegy

tüzelőanyag-
oxidálószer arány

hőmérséklet Mi reagál? Mi a termék? Mi a termék
valójában?

tüzelőanyagban
szegény

viszonylag
alacsony

H2 + O2

(sok O2!)
H2O + O2 H2O 

+ sok O

CH4+O2

(sok O2!)
CO2 + H2O + O2 CO2 + H2O 

+ sok O

sztöchiometrikus MAGAS H2 + O2 H2O H2O

CH4+O2 CO2 + H2O CO2 + H2O + CO

tüzelőanyagban
gazdag

viszonylag
alacsony

H2 + O2

(sok H2!)
H2O + H2 H2O

+ sok H

CH4+O2

(sok CH4!)
CO2 + H2O + CH4 CO2 + H2O

+ sok CH, CH2
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Az eddigiek alapján a legjobb rakéta-hajtóanyag az
LH2/LOX, kissé tüzelőanyagban gazdag égetéssel:
• még elég magas gázhőmérséklet
• sok H-atom: kis M átlagos molekulatömeg
• sok H-atom: kis cp átlagos hőkapacitás

A legjobb rakéta-hajtóanyag

Nem rossz még a LM/LOX, kissé tüzelőanyag-gazdag égetéssel:
sok CH-gyök és CO molekula: 

viszonylag kis M molekulatömeg, kis cp hőkapacitás

Fajlagos impulzus (Isp, specific impulse)
Egy rakétahajtómű gazdaságosságát ezzel az egyetlen mennyiséggel lehet jellemezni:
mekkora tolóerőt (N = kg m /s2) kapunk egységnyi üzemanyag-fogyasztással (kg/s)?

fajlagos impulzus (s) = tolóerő (N) / (üzemanyagfogyasztás (kg/s) * 9,81 m/s2 ) 

hajtómű rakéta hajtóanyag kamra-
nyomás
bar

Tolóerő

/ 106 N

Isp

max
/ s

Isp

1 atm
/ s

Isp

vákuum
/ s

Model 39 V2 EtOH/LOX 15 0,31 264 203 239

RD-107 R-7 RP-1/LOX 59 0,97 370 250 306

F-1 Saturn V RP-1/LOX 70 6,77 370 263 304

H-1 Saturn V LH2/LOX 40 0,95 532 255 289

RD-253 Proton UDMH/N2O4 147 1,64 316 285 316

RD-270 UR-700 UDMH/N2O4 266 6,71 316 301 322

RS-25 Űrsikló LH2/LOX 206 1,86 532 366 452

RD-170 Energia RP-1/LOX 245 7,55 370 309 337

RD-0120 Energia LH2/LOX 219 1,96 532 353 455

Merlin Falcon 9 RP-1/LOX 97 0,84 370 282 311

Raptor Starship LM/LOX 270 2,00 459 330 350
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John D. Clarke: Ignition! An Informal History of Liquid Rocket Propellants.
Rutgers University Press, 1972
https://library.sciencemadness.org/library/books/ignition.pdf

James Harford: Korolev
Wiley, New York, 1997

Scott Manley: WTF is Rocket Fuel Anyway? 
https://www.youtube.com/watch?v=jI8TuufCp0M

Tim Dodd: Is SpaceX's Raptor engine the king of rocket engines?
https://everydayastronaut.com/raptor-engine/
https://www.youtube.com/watch?v=LbH1ZDImaI8

Főbb felhasznált irodalom

Encyclopedia Astronautica
http://www.astronautix.com

Köszönet Kovács Márton PhD hallgatónak ábrák elkészítéséért.


