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Raketmotorer
Generelle begreber og forhold.
Det, der karakteriserer missiler og raketter i forhold til andre transport- eller fremføringsmidler er at de drives af en raketmotor.
Missiler styres på deres vej mod målet af udefra kommende styresignaler eller af systemer, der er indbygget i missilet; hvorimod raketter er ustyrede efter de har forladt udskydningsanordningen. Denne sprogbrug anvendes dog ikke fuldstændig konsekvent og desuden er der en tendens til at anvende ordene missil og raket om engangsudstyr, hvorimod flergangsudstyr snarere betegnes flyvemaskiner. Eksempelvis er krydsermisssiler drevet af turbofanmotorer, hvorfor de egentlig er førerløse flyvemaskiner og jagerflyet Me-163, der havde raketmotor, kunne så kaldes et bemandet missil. Det lader altså til at ordene missil og raket ikke anvendes om bemandede fartøjer med mindre der er tale om rumrejser.
Det karakteristiske ved raketmotorer er at 
De selv medbringer alt drivmiddel (i modsætning til forbrændingsmotorer af stempel- eller turbinetypen, der er afhængige af oxygen fra atmosfæren)
Kraften til fremdrift opstår som reaktionskraften til den kraft, som udstøder motorens forbrændingsprodukter. Dette kan også formuleres ved hjælp af impulsbegrebet: når nogle forbrændingsprodukter bibringes en impulsændring i én retning så vil raketten med resten af drivmidlet bibringes en lige så stor impulsændring i den modsatte retning.
Raketmotoren kræver altså ikke en ydre atmosfære ”at sætte af på”. Tværtom vil fraværet af en ydre atmosfære forbedre raketmotorens ydeevne, da forbrændingsprodukterne så kan opnå en højere udstrømningshastighed. I det ydre rum, hvor der hverken er en atmosfære eller en fast overflade ”at sætte af på” er raketprincippet den eneste mulige måde at accelerere et fartøj på. Det er altså ikke nok at have medbragt energi eller sørget for mulighed for at opsamle energi. Et fartøj i det ydre rum kan kun manøvrere hvis der medbringes et materiale, der kan slynges bort fra fartøjet.
Alle raketmotorer medbringer således et stof, der kan slynges ud af motoren. Energien til udslyngningen kan tilvejebringes på flere måder:
Kemisk energi, hvor en eller flere kemiske forbindelser ved deres indbyrdes reaktion tilvejebringer energien.
Elektrisk energi, hvor et oplagret stof accelereres ad elektrisk vej og derved udstødes af motoren. Den elektriske energi kan stamme fra batterier(kemisk oplagret elektrisk energi), solceller eller kernekraft.
Kernekraft, hvor energiudviklingen ved kernereaktioner anvendes til at accelerere et oplagret stof, som derved udstødes af motoren.
Til acceleration og fremdrift af såvel militære som civile missiler og raketter i jordens atmosfære anvendes udelukkende kemisk drevne raketmotorer. Dette skyldes, at de andre typer af raketmotorer kun yder små kræfter. Hvis små kræfter er tilstrækkelige( f. eks. til korrektion af satellitbaner eller ved kurskorrektion på meget langvarige rumrejser) kan elektriske eller kernekraftdrevne raketmotorer være det rigtige valg.
Ydeevnen for en raket eller et missil, der drives af en raketmotor, vil som oftest blive beskrevet ved størrelser som rækkevidde, hastighed, acceleration eller fornøden tid til at nå et givet mål. Disse størrelser kan generelt beregnes ved at anvende typiske motordata, som f. eks. dysehastighed, specifik impuls, trykkraft og masse.
De egenskaber, som raketmotoren har, vil i væsentlig grad være afgørende for egenskaberne i den samlede konstruktion.
Den hastighedstilvækst, som raketmotoren giver fartøjet er direkte knyttet til den hastighed hvormed forbrændingsgasserne forlader dysen. Dette betyder, at uanset hvordan raketmotoren i øvrigt er udformet så gælder det om at reaktionsprodukterne forlader dysen med den størst mulige hastighed. Mange størrelser har indflydelse på udstrømningshastighed; nogle afhænger alene af de anvendte kemiske forbindelser andre afhænger af motorens konstruktion. Udstrømningshastigheden angives enten direkte som udstrømningshastigheden, u, eller som den såkaldt specifikke impuls, I.
Den specifikke impuls, der egentlig ikke er en impuls, defineres som ”kg trykkraft pr. kg forbrugt drivmiddel pr. sekund”. D. v. s. at hvis et givet drivmiddel kan give en trykkraft på 200 kg ved et forbrug af 1 kg drivmiddel pr. sekund så er

Bemærk at specifik impuls altså har enheden sekund. Bemærk også at den specifikke impuls får samme værdi og enhed hvis den defineres som ”pounds trykkraft pr. pound forbrugt drivmiddel pr. sekund”.
Man kan ret let vise, at
, hvor u er udstrømningshastigheden og g er tyngdeaccelerationen.
	Tabeldata for raketmotorer

	Størrelse
	Typisk værdi

	Specifik impuls v. jordens overflade
	200 – 400 s

	Specifik impuls i stor højde
	200 – 500 s

	Udstrømningshastighed v. jordens overflade
	1800 – 4500 m/s

	Forbrændingstemperatur
	2200 – 4100 C

	Forbrændingskammertryk
	7 – 200 atm

	Kg trykkraft pr. kg motor
	20 - 150

	Trykkraft
	0,05 – 20000000 N

	Hastighed
	0 – 12000 m/s

	Alle værdier afhænger stærkt af den aktuelle anvendelse, motorkonstruktionen og det anvendte drivmiddel.



 (
Fig. 1
)Uanset hvordan raketmotoren i øvrigt er udformet så skal forbrændingsprodukterne fra forbrændingskammeret gennem en indsnævring, en hals og en tragtformet dyse for at komme væk fra motoren. Det er dysens funktion at omdanne en maksimal mængde af gassernes termiske energi til bevægelsesenergi, se fig. 1. Forholdet mellem tværsnitsarealet af halsen og udgangsarealet er typisk mellem 20 og 120 for raketmotorer beregnet for den tynde atmosfære. For raketmotorer der skal operere nær jordens overflade er værdien typisk mellem 3 og 10.
Motorvægten holdes så lav som muligt ved brug af gennemtænkte konstruktioner og velegnede materialer, der udnyttes til grænsen for deres ydeevne.


Den totale impuls er et mål for energiindholdet i en given raketmotor og dens drivmidler. Den kan findes som produktet af den specifikke impuls, tyngdeaccelerationen og den totale masse af drivmiddel eller den kan findes som integralet af trykkraften over tiden. 
Forholdet mellem den totale impuls og massen af hele drivsystemet (forbrændingskammer, drivmidler, tanke, pumper mm.) udtrykker hvor veldesignet konstruktionen er. Forholdet afhænger af typen af raketmotor. For tryksatte raketmotorer med flydende drivmiddel ligger værdien mellem 80 og 130. For raketmotorer med pumpefødet flydende drivmiddel kan værdier på 130 – 215 opnås. For raketmotorer med fast brændstof ligger værdien på 100 – 180. Når man ikke altid vælger den mest effektive løsning hænger det sammen med at disse tre motortyper også har andre fordele og ulemper, som i den aktuelle situation øver indflydelse på motorvalget.
Det, der betyder mest for raketmotorens opbygning og anvendelsesområde, er hvilken tilstandsform drivmidlerne har. Man skelner derfor mellem to grundtyper[footnoteRef:1]: [1:  Der eksisterer også en mellemform, den såkaldte hybridraket, hvor det faste brændsel er anbragt i kammeret og hvor det flydende oxidationsmiddel tilføres fra en tank. ] 

Raketmotorer med fast drivmiddel
Raketmotorer med flydende drivmiddel
Opgave 1.
En lille faststofraket vejer 100 g, hvoraf 30 g er drivmiddel. Drivmidlet har en specifik impuls på 25 s. Drivmidlet forbruges stort set øjeblikkeligt når raketten antændes.
Beregn drivmidlets udstrømningshastighed.
Anvend ”raketligningen” til at beregne rakettens ”sluthastighed” (dvs. hastigheden når drivmidlet netop er forbrugt).
Hvor højt vil denne raket kunne nå?
Hvor langt vil den kunne nå.

 (
 Fig. 2
)


Raketmotorer med fast drivmiddel.
Raketmotorer med fast drivmiddel er i princippet meget simpelt opbygget. De består af et aflangt forbrændingskammer forbundet med dysesystemet. Drivmidlet er anbragt i forbrændingskammeret. Drivmidlet består af kemiske forbindelser, der efter antændelse brænder til store mængder af varme, gasformige reaktionsprodukter. Som oftest består drivmidlet af to eller flere forbindelser således, at der blandt disse stoffer findes såvel brændsler som oxidationsmidler. Der er ikke mulighed for at styre reaktionen i en tændt faststofraket; når den først er tændt så brænder den ud. Hvor hurtigt en faststofraket omsætter sit drivmiddel afhænger i væsentlig grad af hvorledes det faste drivmiddel udfylder forbrændingskammeret, se fig 2. Hvis kammeret er massivt fyldt op vil drivmidlet kun brænde på endefladen. En sådan motor kaldes en tværbrænder og giver en forholdsvis lang brændetid og en tilsvarende mindre trykkraft. Hvis drivmidlet er forsynet med en central udboring eller anden form for opslidsning i længderetningen vil drivmidlet brænde på en stor overflade. En sådan motor kaldes en længdebrænder og giver en forholdsvis kort brændetid og tilsvarende større trykkraft. Hvis udboringen i en længdebrænder er cylindrisk vil brændeoverfladen, og dermed trykkraften, blive større efterhånden som drivmidlet forbruges. Dette er sjældent hensigtsmæssigt hvorfor det centrale hulrum ofte udformes kantet, f. eks. stjerneformet. Herved kan man opnå en konstant forbrændingsoverflade (eller et forbrændingsareal, der ændrer sig på ønsket måde i op- eller nedadgående retning, efterhånden som motoren brænder ud) idet stjernens takker bortbrændes. Den helt store fordel ved fastbrændstof raketten er at den kan oplagres i affyringsklar tilstand. Til nogle anvendelser er det endvidere en fordel, at faststofraketten kan give meget store kræfter i kort tid. Blandt faststofrakettens ulemper kan nævnes, at drivmidlets egenskaber er mere eller mindre temperaturafhængige, at vægten i forhold til den totalt ydede impuls er væskeraketten underlegen( bl. a. fordi alt drivmidlet skal opbevares i højtryksforbrændingskammeret) og at alder eller fysisk overlast kan give revner i drivmidlet, hvilket ændrer motorens egenskaber meget voldsomt. For længdebrændere er fastgørelsen af drivmidlet til brændkammerets vægge af stor vigtighed. Netop længdebrændere vil ofte accelerere meget voldsomt ved affyring, hvorved drivmidlet risikerer ”ikke at komme med”.


Raketmotorer med flydende drivmiddel.
Det er ganske almindeligt, at raketmotorer anvender et drivmiddel, som vi almindeligvis opfatter som en gas, f. eks. hydrogen eller oxygen. Den kan endog være at raketmotoren faktisk tilføres drivmidlet på gasform. Alligevel skelner vi ikke mellem raketter drevet af flydende og gasformigt drivmiddel. Dette skyldes, at drivmidlet altid opbevares på flydende form og fremføres til raketmotoren på flydende form. Skulle drivmidlet opbevares på gasform ville det fylde for meget og kræve tunge højtrykstanke.
Raketmotorer kan anvende kun én kemisk forbindelse, der indsprøjtes i forbrændingskammeret, hvor den kemiske proces så foregår. Et sådant drivmiddel kaldes en monopropellant. Det mest almindelige er dog at forbrændingskammeret tilføres to kemiske forbindelser, der reagerer med hinanden i kammeret. Kombinationen af de to forbindelser kaldes en bipropellant. Man skelner mellem to forskellige typer af bipropellanter: nogle bipropellanter kan blandes i kold tilstand uden at reagere. De kræver altså at forbrændingskammeret er forsynet med en anordning, som antænder drivmiddelblandingen. Andre bipropellanter, de såkaldte hypergoler, tænder ved kontakt. Hver af de tre typer af drivmidler har sine fordele og ulemper.
 (
Fig. 3
)Uanset drivmiddeltypen opbevares disse i tanke i raketkroppen og pumpes eller trykkes til brændkammeret. Hvis drivmidlet trykkes til brændkammeret kan gassen hertil fremskaffes på én af to mulige måder: Trykluft fra en tryktank i raketkroppen eller gasser fra en kontrolleret eksplosion. Hver metode har sine fordele og ulemper: Tryktanken er tung og omfangsrig i forhold til en ringe mængde eksplosiv. Til gengæld giver eksplosivmetoden ikke mulighed for at styre raketmotorens effekt når først eksplosivet er udløst.
For begge trykmetoder gælder der, at brændstoftankene skal konstrueres til et vist overtryk, hvilket uundgåeligt medfører en vægtforøgelse.
Hvis drivmidlet pumpes fra tanke til brændkammer skiftes de ovenstående ulemper ud med nye. Da pumpningen skal foregå med stor hastighed er der risiko for kavitation – netop på grund af det lave tryk på pumpens lavtryksside. Endvidere skal pumpen energiforsynes. Alt i alt bliver en raket med drivmiddelpumper en ret stor og kompliceret konstruktion, hvorfor princippet mest anvendes ved meget store raketter, hvor man også nyder godt af princippets gode styringsmuligheder. I praksis frembringes energien til at drive pumperne ved at en del af drivmidlerne bringes til at reagere i en gasgenerator. Den frembragte gas driver to turbiner, der så driver de to turbopumper til drivmiddel. Systemet kræver således en ydre energikilde til opstart. Nogle af de impulsmæssigt bedste flydende drivmidler er gasser ved almindelige temperatur- og trykforhold. Opbevaringen i rakettens tanke foregår derfor med disse drivmidler nedkølet til en temperatur under deres kogepunkter, der kan være ned til –253 C. Raketter med denne type drivmidler vil derfor ikke kunne stå startklare i længere perioder og forberedelserne inden afsendelse tager adskillige timer.
 (
 Fig. 4
)
Raketligningen.



Vi betragter en raket, hvis masse uden drivmidlet er . Den resterende masse af drivmidlet er . Massen af drivmidlet til start kaldes . Der gælder altså:




 (
 Fig. 5-7
)Drivgassen forlader dysen med hastigheden  i forhold til raketten. Rakettens (variable) hastighed kaldes .


På det tidspunkt hvor der er massen  tilbage af drivmidlet og raketten hastighed er  er rakettens impuls




Når raketten lidt senere har udstødt massen  af drivmidlet og forøget hastigheden med  bliver impulsen af raketten


og impulsen af den udstødte drivgas bliver

 
Da der er impulsbevarelse gælder så:


Denne differentialligning har løsningen


  , hvor  er en arbitrær konstant.



Vi kan finde  ved at indsætte en randbetingelse, f. eks. at  når :



Når denne værdi for indsættes får vi



Raketten opnår sin sluthastighed når :






Da drivmidlet forlader raketten i modsat retning af rakettens bevægelsesretning er  negativ hvis  er positiv. Hvis vi med  betegner den numeriske værdi af  får vi :


og



Vi ser altså at raketten udmærket kan opnå en sluthastighed, der er større end drivgassernes udstrømningshastighed. Det kræver blot, at drivmidlet udgør en forholdsvis stor del af totalvægten. Der er naturligvis en teknisk grænse for hvor let man kan gøre raketkonstruktionen; i praksis kan man opnå  på ca. 7 hvilket giver en rakethastighed på ca. 2 gange udstrømningshastigheden. Militære raketter og missiler har oftest en langt større nyttelast; hvilket er et voldsomt handicap hvis det drejer sig om at opnå høje hastigheder.
Flertrinsraketter.
Begrebet flertrinsraketter dækker over en raket, der består af flere på hinanden følgende raketsektioner, der alle har egne motorer. Flertrinsraketter anvendes som en måde at minimere vægten af store missiler eller rumfartøjer. Det første trin er som regel det største og tungeste og benævnes ofte booster; de næste trin bliver gradvis mindre og benævnes ofte sustainers. Hvert trin er i sig selv et komplet fartøj og bærer sine egne drivmidler, motorer og kontrolsystemer.
Når drivmidlet i et givet trin er opbrugt er vægten af det trin (tomme tanke, raketmotorer, kontrolsystemer mm.) ikke længere til nogen nytte i forhold til at give de følgende trin højere hastighed. Ved at skille sig af med denne ubrugelige masse bliver den masse, som det følgende trin skal accelerere mindre. Det er derfor muligt at accelerere nyttelasten til en højere hastighed end hvis man ikke anvendte et flertrinssystem. Tabellen viser eksempler på gevinster ved brug af flertrinsraketter.
Forskellige flertrinskonfigurationer anvendes og i nogle tilfælde anvendes flere trin samtidig. Dette er f. eks. tilfældet på den amerikanske rumfærge, hvor de 2 fast-stof boostere og den i selve rumfærgen indbyggede sustainer anvendes samtidig ved opsendelsen.
Multitrinssystemet anvendes i store rumfartøjer, diverse forskningsraketter og til militær brug i nogle langdistance ballistiske missiler samt i nogle jord-til-luft missiler og luftbårne missiler.
Ideelt ville det være ønskeligt, at stoppe og frigøre et trin i samme øjeblik som det næste trin startes. Så tæt en timing er ikke mulig. Selve frakoblingen giver uomgængelige problemer på grund af trækkræfter i koblingselementerne, evt luftmodstand, mangel på tyngdekraft i det ydre rum mm. Start og stop af raketmotorerne er heller ikke øjeblikkelige processer. Ofte er der indbygget særlige mekanismer, der tvinger trinnene fra hinanden når det ønskes. Rumfærgens faststof boosters er således hver forsynet med 8 små raketter for på kontrolleret måde at fjerne dem fra sustainerens hovedbrændstoftank.
Ved at udnytte multitrinsprincippet er det muligt at forbedre ydeevnen ved at øge rækkevidden, øge stighøjden, øge hastigheden eller øge nyttelasten eller at reducere vægt og størrelse af hele konstruktionen, der skal udføre en given opgave med en given nyttelast. Desuden opnås den fordel, at de forskellige trin kan anvende forskellige typer af drivmidler. På grund af de ekstra komplikationer ses sjældent mere end 4 trin.
	Nyttelast som funktion af trinantal ved udvalgte missioner

	mission
	startmasse(kg)
	nyttelast (kg)

	
	
	1 trin
	2 trin
	3 trin
	4 trin

	2500 km ballistisk missil
	25000
	1000
	1300
	*
	*

	10000 km ballistisk missil
	250000
	**
	3000
	4500
	*

	Månelanding
	2500000
	**
	50
	500
	1500

	*   Gevinst fra yderligere trin er lille.
** Missionen kan ikke gennemføres med et éttrins missil og kemisk fremdrift. Massen af raketten (excl. drivmiddel) er så stor, at målet ikke kan nås, end ikke med nul nyttelast



En speciel anvendelse af flerttrinsprincippet ses i de talrige typer af mand-bårne jord-til-luft missiler af Stinger typen. Her anvendes et første trin, der brænder ud før missilet er frit af affyringsrøret. På denne måde beskyttes operatøren mod raketudstødningen. Først på sikker afstand af operatøren tændes missilets hovedmotor.

Den kemiske reaktion i raketbrændslet.
Beregning af energiudviklingen fra en kemisk reaktion.
Man kan finde energiudviklingen fra en kemisk reaktion på tre forskellige måder uden at udføre eksperimenter: ved hjælp af brændværdier, ved hjælp af de såkaldte standardenthalpier eller ved hjælp af bindingsenthalpier[footnoteRef:2].  [2:  Sidstnævnte metode vil ikke blive omtalt yderligere her; men er behandlet i eksempelvis Helge Mygind: Kemi2000A-1 side 128-130.] 

For kemiske forbindelser eller blandinger, der ofte anvendes som brændsler, findes tabelværdier for deres brændværdi. Brændværdien angiver direkte udviklingen af termisk energi per masse- eller volumenenhed af brændslet. Man skelner mellem den såkaldt øvre brændværdi og den nedre brændværdi. Den øvre brændværdi gælder for reaktioner, hvor det vand, der dannes ved forbrændingen, er flydende. Den nedre brændværdi tilsvarende hvis vandet er på gasform. Det almindelige er at vandet forligger på gasform. Den nedre brændværdi kaldes derfor også for den effektive brændværdi. F. eks. er den nedre brændværdi for benzin 42,7 MJ/kg eller 30,8 GJ/m3. Den øvre brændværdi er 46,0 MJ/kg eller 33,2 GJ/m3. Brændværdien har intet ”officielt”, almindeligt anvendt symbol. Nogen gange ser man at der anvendes et ”H”, hvilket er yderst uheldigt. Vi vil her anvende et ”B”.
For alle kemiske reaktioner kan man finde energiudviklingen ved at anvende de såkaldte standardenthalpier.[footnoteRef:3] Man kan tænke på et stofs enthalpi som stoffets indhold af potentiel kemisk energi. Man betegner enthalpien med symbolet H; og størrelsen angives som oftest i enheden kJ/mol.  [3:  Begrebet enthalpi indføres systematisk i eksempelvis  Helge Mygind: Kemi 2000A-1 side 108-130. Fremstillingen her er kun tænkt som en hurtig vejledning i hvordan enthalpibegrebet kan anvendes.] 


Hvis enthalpien for et kemisk system falder, dvs. hvis , kan det kemiske system eksportere energi til omgivelserne, som regel i form af termisk energi. En sådan proces kaldes exoterm. De fleste frivilligt forløbende processer er exoterme.

Man kan beregne for en kemisk reaktion som forskellen på H før reaktionen og efter reaktionen:




Stoffernes enthalpi findes ved opslag i tabeller. Læg mærke til at stoffernes enthalpi afhænger af tilstandsformen. Tabellerne indeholder den såkaldte standardenthalpi, der gælder ved 1 bar og 25 °C. Dette behøver vi ikke imidlertid ikke at bekymre os om i denne omgang. For det første afhænger H kun ganske lidt af trykket og for det andet afhænger som oftest kun lidt af temperaturen selv om H afhænger voldsomt af temperaturen – og det er næsten altid , der interesserer os. Nulpunktet for enthalpi (da enthalpi er en slags potentiel energi kan vi selv bestemme nulpunktet) er valgt sådan, at alle grundstoffer har enthalpien nul.
Eksempel
For reaktionen 2 H2(g) + O2(g) → 2 H2O(g)  får vi




Dette betyder altså at ved forbrænding af 2 mol H2 bliver afgivet 484 kJ. Læg altså mærke til at afhænger af hvordan reaktionsskemaet er afstemt. Hvis der afstemmes med dobbelt så store koefficienter bliver også dobbelt så stor.
Da 2 mol H2 vejer 4 gram bliver den nedre brændværdi for hydrogen:


Tabellen angiver en nedre brændværdi for hydrogen på 120,1 MJ/kg.
Opgave 2.
Opskriv et afstemt reaktionsskema for forbrændingen af propan idet det dannede vand skrives på gasform.

Beregn den molære enthalpitilvækst, , ved hjælp af standardenthalpier.
Omregn til brændværdi i enheden MJ/kg og sammenlign med databogens tabeller.
Opgave 3.
For at finde effekten af en flaskegasbrænder udføres følgende forsøg: Gasbeholderen med påsat brænder vejer ved forsøgets start 425 gram. Brænderen tændes på fuld styrke i 10 minutter. Brænderen slukkes og vejes. Den vejer 330 gram.
Beregn den forbrugte mængde gas.
Find brændværdien for flaskegas i en tabel.
Beregn den udviklede mængde termisk energi.
Beregn brænderens termiske effekt.
Opgave 4 – eksperiment.
Benyt en metode svarende til opgave 3 til at finde effekten af en engangslighter eller et fyrfadslys.
Beregning af forbrændingsgassernes temperatur.
Som vist ovenfor er det således forholdsvis let at beregne energiudviklingen fra en forbrændingsreaktion (eller enhver anden kemisk reaktion), men det er meget vanskeligere at beregne den forventede temperatur af forbrændingsgassen. For det første skal man huske at inddrage passive molekyler i beregningen. Der kan dels være tale om nitrogen molekyler, men der kan også være tale om at der findes ubrugte oxygen molekyler i forbrændingsgassen. Begge disse typer af passive molekyler bidrager til at sænke temperaturen, idet de skal opvarmes til samme temperatur som resten af forbrændingsprodukterne; men de bidrager ikke til energiudviklingen. Mere kompliceret er det at gassers varmekapacitet varierer som funktion af temperaturen.
Desuden vil der stort set altid ved højere temperatur indtræde forskellige endoterme reaktioner.
Opgave 5.
Fortsæt med beregningerne fra opgaven om forbrænding af propan (opgave 2) og antag, at der anvendes 1 mol propan og at der i første omgang i øvrigt kun indgår den nødvendige mængde oxygen. 
Find den specifikke varmekapacitet for vand og carbondioxid og opstil en ligning, der udtrykker, at den frigivne energi anvendes til at varme reaktionsprodukterne op fra temperaturen 20 ºC til temperaturen t. Find t ud af ligningen.
Benyt samme fremgangsmåde til at finde temperaturen hvis der tages hensyn til de passive nitrogenmolekyler.
Kommenter de to resultater, herunder også forskellen.
Raketbrændslets specifikke impuls.
Et raketbrændsels specifikke impuls er nært knyttet til dets udvikling af termisk energi og til dets omdannelse til gasser. Man vil foretrække drivmidler, hvor reaktionsprodukterne har den lavest mulige molarmasse. For en given energiudvikling vil de mindste molekyler opnå den højeste hastighed og dermed den største specifikke impuls. Det er imidlertid ingen simpel sag at beregne teoretiske værdier for den specifikke impuls. 
	Teoretisk specifik impuls ved brændkammertryk 6895 kPa

	Flydende oxygen / petroleum
	286 s

	Flydende oxygen / flydende hydrogen
	388 s

	Hydrogenperoxid / petroleum
	266 s

	Dinitrogentetraoxid / usym. Dimethylhydrazin (UDMH)
	274 s



Opgave 6.
Hvilke af stofferne i tabellen er rene stoffer?
Opskriv molekyl- og strukturformel for de rene stoffer.
Opgave 7.



Undertiden angives et drivmiddels ydeevne som det specifikke forbrug (gram forbrugt brændstof pr sekund pr kg trykkraft, ). F. eks. angives 3,96  for oxygen/petroleum og 2,92  for oxygen/hydrogen.
Undersøg om der er overensstemmelse med disse angivelser af specifikt forbrug og specifik impuls.
Opgave 8.
Den amerikanske ”Thor” raket udvikler en trykkraft på ca. 800 kN med flydende oxygen og petroleum som drivmiddel.
Omregn til ”trykkraft” i kg.
Hvor meget brændstof skal pumperne føre ind i brændkammeret pr. sekund?

Drivmidler til raketter
Faste drivmidler.
Groft kan man inddele de faste drivmidler i to typer: Double-base og blandinger. 
Double-base består af nitroglycerin opsuget i nitrocellulose, i princippet det samme som drivmidlet i skydevåben. Både nitroglycerin og nitrocellulose er i stand til at spaltes til store mængder af gasser i en exotem proces. Der er således ikke tale om at et double-base drivmiddel består af to forskellige forbindelser, der spiller rollen som henholdsvis oxidationsmiddel og brændsel/reduktionsmiddel.
Faste drivmidler i blandingsgruppen består af 2 eller flere kemiske forbindelser, der spiller rollen som oxidationsmiddel og/eller reduktionsmiddel. Eksempelvis består sortkrudt af svovl og trækul som brændsel og kaliumnitrat som oxidationsmiddel. På grund af det højere aktive oxygenindhold foretrækkes til højtydende raketmotorer ofte et perchlorat som oxidationsmiddel. Ammoniumperchlorat er almindeligt anvendt idet ammoniumionen samtidig anvendes som brændsel. Tilsvarende anvendes også ammoniumnitrat. Brændslet vil ofte være en organisk polymer, eventuelt iblandet et metal. De forskellige komponenter blandes omhyggeligt inden satsen udstøbes i den ønskede form. Det færdigstøbte emne kaldes et ”grain” – også selvom det kan veje adskillige tons. I specielle tilfælde anvendes forskellige sammensætninger forskellige steder i satsen. Når satsen brænder vil det høje tryk kunne få brændkammeret til at udvide sig lidt. Man vil derfor ofte tilstræbe at den færdige sats er let elastisk for at forhindre den i at slippe brændkammerets vægge. Det er ikke ualmindeligt at en blandingssats udstøbes direkte i brændkammeret og derved klæbes til dette. Ved nogle anvendelser af faststofraketter er det uønsket med  røgdannelse. I disse tilfælde anvendes ikke en tilsætning af metaller, der jo giver faste ionforbindelser ved forbrændingen, og der anvendes af samme grund heller ikke ionforbindelser med metalioner som oxidationsmiddel. Også oxidationsmidler med chlor vil give anledning til en synlig ”røg”dannelse idet den dannede chlorbrinte sammen med luftens fugtighed vil danne en synlig tåge af saltsyredråber. 
Opgave 9.
Den organiske polymer i en faststofraket kan have en formel svarende til C2H4O.
Opskriv et afstemt reaktionsskema mellem ammoniumnitrat og C2H4O.
Opskriv tilsvarende et reaktionsskema med ammoniumperchlorat som oxidationsmiddel.
Opgave 10.
Nitroglycerin fås ved esterdannelse mellem alkoholen glycerol (1,2,3-propantriol) og salpetersyre. Hvert molekyle glycerol reagerer med tre molekyler salpetersyre. Når nitroglycerin eksploderer dannes udelukkende gasser.
Opskriv reaktionsskemaet for dannelse af nitroglycerin.
Find molekylformlen for nitroglycerin.
Angiv et reaktionsskema for eksplosion af nitroglycerin.
Beregn rumfanget af de dannede gasser fra eksplosion af 1 kg nitroglycerin ved trykket 1 bar og temperaturen 20 º.
Opgave 11.
Nitrocellulose fås ved esterdannelse mellem cellulose og salpetersyre. Hver glucoseenhed i cellulosen reagerer (ideelt set) med 3 molekyler salpetersyre. Når nitrocellulose eksploderer omdannes det udelukkende til gasser.
Opskriv et reaktionsskema for dannelse af nitrocellulose og vis, at hver ”glucoseenhed” får molekylformlen C6H7N3O11.
Angiv et reaktionsskema for eksplosionen af nitrocellulose.
Hvilke af reaktionsprodukterne fra eksplosionen af nitrocellulose er brændbare?
Opgave 12.
Raketmotorer med fast drivmiddel anvendes ikke blot i mindre raket- og missilsystemer. Også rumfærgens to boostere anvender fast drivmiddel; ligesom fast drivmiddel er almindeligt anvendt i ballistiske missiler, såvel i interkontinentale som missiler med kortere rækkevidde.
Ifølge et større teknisk leksikon kan et typisk ballistisk missil med rækkevidde 2400 km have en faststofmotor bestående af kaliumperchlorat og polyurethan. Hertil yderligere mindre mængder af additiver for at opnå en passende brændehastighed. Længde 5, 5m, diameter 1,3 m, totalvægt 9000 kg, gennemsnitlig trykkraft 355 kN, brændetid 60 s, specifik impuls 230 s.
Beregn massen af brændstof i raketten.
Sammenlign med totalmassen og kommentér.
Opgave 13.
Raketklubber anvender ofte en sats bestående af enten salpeter-sorbitol (66% KNO3 - 34% sorbitol) eller af zink-svovl (75% Zn – 25% S).
Salpeter kan omdannes på flere måder ved opvarmning. Ved høj temperatur omdannes det hovedsagelig til K2O, N2 og O2.
Find ved opslag strukturformel og molekylformel for sorbitol.
Opskriv afstemte reaktionsskemaer for de to forskellige blandinger.
Undersøg ved hjælp af mængdeberegningsskemaer om blandingsforholdet i de to blandinger passer med de afstemte reaktionsskemaer.
Metalholdige brændsler.
Energiudviklingen ved forbrændingen af metaller er ofte meget høj i forhold til forbrændingen af ikke-metaller eller molekylforbindelser. Det er derfor fristende at anvende metaller i raketbrændstoffet. Imidlertid forbrænder metaller generelt til ionforbindelser, der kun i ringe omfang kommer på gasform. Alligevel kan det være en fordel at anvende en vis mængde metaller i raketbrændstof idet energien anvendes til at øge temperatur og tryk af de gasser, der dannes ved forbrændingen af de øvrige brændselskomponenter. Typiske metaller, der anvendes er lithium, beryllium, magnesium og aluminium. Også bor henregnes til denne gruppe selvom det egentlig ikke er et metal. Ved forbrændingen af disse grundstoffer dannes henholdsvis Li2O, BeO, MgO, Al2O3 og B2O3.
Metaller kan anvendes både i raketter med flydende brændsel og i raketter med fast brændsel. I sidstnævnte tilfælde blandes metalpulver blot med oxidationsmidlet eller med brændslet før det på almindelig måde forarbejdes til den færdige raketsats. Det rene metal kan også opblandes med et flydende brændsel idet der så anvendes en emulgator, der gør at metallet forbliver i en ensartet suspension. Metallet kan også tilsættes det flydende brændsel i form af en kemisk forbindelse; men selvfølgelig en kemisk forbindelse hvor metallets høje energi er bevaret. Der vil typisk være tale om en såkaldt metalorganisk forbindelse, hvor metal og organisk gruppe er forbundet med en form for kovalent binding. De organiske grupper vælges sådan at den metalorganiske forbindelse bliver opløselig i brændslet. F. eks. kan man anvende triethylaluminium, Al(C2H5)3, der er fuldt opløseligt flydende carbonhydrider. Også uorganiske forbindelser kan komme på tale, f. eks. hydrider og amider. Eksempler herpå er LiH, BeH2, B10H14, AlH3 og LiNH2. I alle disse tilfælde bidrager metalforbindelsen så også til produktion af gasformige reaktionsprodukter.
Opgave 14.
Opskriv afstemte reaktionsskemaer for forbrændingen (med O2) af Li, , Al, decan(C10H22, en typisk komponent i petroleum)

Beregn for hver af reaktionerne i enheden kJ/mol.

Omregn for hver af reaktionerne til enheden kJ/gram brændsel
Opgave 15.
Opskriv afstemte reaktionsskemaer for forbrændingen (med O2) af Be, hydrazin(N2H4) og hydrogen.

Beregn for hver af reaktionerne i enheden kJ/mol.

Omregn for hver af reaktionerne til enheden kJ/gram brændsel
Opgave 16.
Opskriv afstemte reaktionsskemaer for forbrændingen (med O2) af Mg, B og ethanol.

Beregn for hver af reaktionerne i enheden kJ/mol.

Omregn for hver af reaktionerne til enheden kJ/gram brændsel

Omregn for hver af reaktionerne  til enheden kJ/gram drivmiddel
Opgave 17.
Opskriv afstemte reaktionsskemaer for forbrænding (med O2) af triethylaluminium, berylliumhydrid og lithiumamid.
I praksis får man ikke så store energiudviklinger som beregnet i opgave 14-16. Flamme temperaturen i højtydende raketmotorer er ofte omkring eller over 3000 K. Ved denne temperatur foregår flere forskellige endoterme processer. Typiske processer er fordampning og spaltning af de dannede oxider. Under ca 2500 K finder disse processer næsten ikke sted og man får derfor det fulde udbytte af de metalliske brændsler.
Flydende drivmidler.
Betegnelsen flydende anvendes også om drivmidler, der almindeligvis foreligger på gasform, idet disse i raketten opbevares på flydende form.
De drivmidler, der almindeligvis er på gasform, opbevares i raketten nedkølet til under deres kogepunkt, hvorved de kan opbevares uden brug af højtrykstanke. Almindeligt anvendte forbindelser i denne gruppe er O2(l) og H2(l). Hyppigt anvendte kombinationer i denne gruppe er oxygen/petroleum og oxygen/hydrogen. På eksperimentalstadiet findes f. eks. kombinationerne fluor/hydrogen og oxygendifluorid/hydrazin. I teorien ville F2(l) være et bedre oxidationsmiddel end O2(l); men flydende oxygen er meget billigere og meget simplere at håndtere end fluor. Til rumopsendelser er kombinationer med flydende oxygen helt dominerende.
Nogle flydende drivmidler kan opbevares ved almindeligt tryk og temperatur. Det drejer sig eksempelvis om kombinationerne rygende salpetersyre/hydrazin, dinitrogentetraoxid/hydrazin-dimethylhydrazin, hydrogenperoxid/petroleum. På eksperimentalstadiet har man f. eks. chlortrifluorid/hydrazin. Hydrogenperoxid kan med en passende katalysator anvendes som monopropellant.
Opgave 18.
I en kortfattet beskrivelse af Saturn-Apollo konstruktionen anføres at systemets startvægt var 2700 ton, heraf (mere end) 1800 tons flydende oxygen. Kan det mon være rigtigt?
Beregn massen af den ækvivalente mængde flydende hydrogen til 1800 tons oxygen.

Beregn forholdet mellem massen af drivmidlet og ”tomvægten” ()
Kommentér.
Opgave 19.
En typisk stor raketmotor, der anvender flydende oxygen og petroleum kan have følgende data: brændkammertryk 6,2 MPa, trykkraft 890 kN, længde af brændkammer 3 m, maximal dysediameter 1,5 m, specifik impuls (i 30 km højde) 284 s, brændetid 200 s, masse 900 kg (selve raketmotoren, altså ikke brændstof og brændstoftanke).
Beregn den fornødne mængde drivmiddel.
Opskriv et afstemt reaktionsskema idet det antages at petroleum er ren C10H20
Hvor meget af den beregnede mængde drivmiddel skal være petroleum og hvor meget oxygen?
Opgave 20.
Opskriv afstemte reaktionsligninger for nogle af blandingerne i afsnittet. Sammenlign nogle opnåede data med nedenstående tabel fra McGraw-Hill Encyclopedia of science & technology, 6. ed, vol.15, s. 524.





Eksempler på militære anvendelser af raketmotorer.
Luftmåls missiler
Luftmåls missiler kan principielt inddeles i aktive, semiaktive og passive missiler.
Det aktive missil udstråler energi, i praksis er der tale om radarstråling eller laserstråling. Denne energi reflekteres fra målet. Missilet styrer herefter på den reflekterede stråling.
Det passive missil styrer også efter energi, der udstråles fra målet; men denne energi stammer ikke fra missilet eller missilsystemet selv. Den udstrålede energi kan stamme fra målet selv, f.eks. termisk eller elektronisk udstråling; eller det kan være energi, som målet reflekterer.
Det semiaktive missil styrer efter reflekteret energi, som kommer fra en del af våbensystemet; men altså ikke udsendes af missilet selv.
Ovenstående inddeling handler om hvorfra missilet skaffer sig oplysninger om målets position og hastighed.  Der er tilsvarende flere forskellige principper for hvordan missilet bringes frem til målet på basis af måloplysningerne; dette uanset om missilet handler autonomt eller styres af en operatør.
Land- og sømålsmissiler
Land- og sømålsmissiler afviger ikke i princippet fra luftmålsmissiler; men tre forhold gør, at der i praksis er tale om ganske forskellige konstruktioner:
Land- og sømål er ofte meget mere solidt byggede end luftmål. Missiler til brug mod disse måltyper indeholder derfor meget større virkningsdele end missiler mod luftmål. Selv en mindre skade på et luftmål kan få det til at gå til grunde, hvilket ikke altid er tilfældet ved land- og sømål. Land- og sømålsmissiler kan af samme grund også være forsynet med retningsbestemt sprængladning mod panser.
Land- og sømål bevæger sig oftest ret langsomt eller bevæger sig slet ikke. Missilet behøver derfor ikke være indrettet på at kunne flyve meget hurtigt eller kunne manøvrere kraftigt for at forfølge målet. Dette er ganske belejligt, da den generelt høje masse hos land- og sømålsmissiler effektivt vanskeliggør hurtigt manøvrering. Hvis målet er stationært er det ikke nødvendigt, at missilet kan finde frem til målet som sådant. Det er tilstrækkeligt, at missilet kan finde den pågældende kendte position på jordoverfladen.
Land- og sømål kan være store og værdifulde enheder, som er forsynet med kraftigt punktforsvar. Missiler mod denne måltype kan derfor være indrettet til at omgå disse forsvarsanlæg, f. eks. ved at flyve meget tæt ved hav- eller jordoverflade (for ikke at blive opdaget) eller ved at flyve en meget uregulær og uforudsigelig kurs mod målet (for ikke at blive ramt af forsvarssystemerne).
 
AIM-9, Sidewinder
AIM-9 Sidewinder er et passivt, varmesøgende, kortrækkende supersonisk luftforsvarsmissil. Udviklingsarbejdet startede i slutningen af 1940’erne. Den første prototype fløj i 1953 og den første operative type, AIM-9B, blev indført i USA i 1956. Siden er missilet konstant blevet udviklet og nye versioner indført. En række tilsvarende missiler er blevet fremstillet med eller uden licens i andre lande.
Væsentlige forbedringer blev 1976 indført i AIM-9L. AIM-9L har såkaldt ”all-aspect capability” i modsætning til de tidligere typers ”tail aspect engagement only”. Desuden er AIM-9L fysisk meget mere robust end de tidligere typer.
Med AIM-9M (1982) blev IR søgeren gjort i stand til at afvise decoy-flares og motoren fik mindre røgudvikling. Efter Golfkrigen i 1991 blev decoy afvisningen ændret på basis af operationel erfaring.
AIM-9M-9 (1997) har et forbedret køleanlæg til IR-søgeren; igen for at forbedre decoy afvisningen.
Senere udviklingsprogrammer har ført til en version AIM-9X (Sidewinder 2000),  operationel omkring 2003. På selve missilet er den tydeligste forskel, at AIM-9X styrer med halefinnerne i modsætning til alle de tidligere AIM-9, der styrede med næsefinnerne.
Siden 1961 har det danske flydevåben anskaffet AIM-9 i forskellige versioner, der løbende er blevet opdateret, bl.a. til version L. 

 (
Fig. 5
)AIM-9L har en længde på 2,87 m, en kropsdiameter på 127 mm og et vingespænd på 0,64 m. Missilets totalvægt er ca. 90 kg. Missilet består af fire hovedkomponenter, se fig 5:
Styring og kontrol sektion
Mål detector
Virkningsdel
Motor
Styring og kontrol sektionen opfanger den infrarøde udstråling fra målet. Søgeren scanner i et konisk mønster. Når missilet afskydes skal målet befinde sig i et kegleformet område med topvinkel 56 foran missilet. Efter afskydning kan missilet imidlertid forfølge målet hvis det blot kan holdes inde i et tilsvarende kegleområde med topvinkel 80. Efter afskydning afkøles IR-sensoren fra en medbragt trykflaske. Den modtagne IR-stråling gør det muligt, at beregne målets positions- og hastighedsvektorer, hvilket sammenholdt med de samme størrelser for missilet gør det muligt at styre missilet hen på et beregnet kollisionspunkt. Styrings- og kontrolsektionen indeholder endvidere noget af udstyret til afvisning af jamming ved hjælp af flares. Selve styringen foregår ved at missilets fire forreste styrefinner drejes.
Mål detektoren virker ved at den udsender kodet laserlys i fire retninger vinkelret på hinanden. Denne laserståling forlader missilet gennem de fire forreste åbninger i måldetektoren. Eventuel reflekteret laserstråling modtages gennem de fire bagerste åbninger. Når målet detekteres indenfor 10 meter aktiveres missilets virkningsdel via elektrisk signal. Også måldetektoren indeholder udstyr til afvisning af flares og sollys.
 (
Fig. 6
)Virkningsdelen, der vejer 9,4 kg, består af en forfragmenteret skal, der er opbygget af forbundne metalstave (continuous rod, se fig. 6) samt 3,6 kg sprængstof af typen PBXN-3. Brandrøret armeres dels elektronisk efter afskydningen dels mekanisk ved en acceleration på mindst 6 g.
Motoren er en fast-stof længdebrænder med stjerneformet kanal. AIM-9L/M anvender en MK36 motor med en drivladning, der består af ca. 27 kg HTPB og yder en maksimal trykkraft på ca. 20 kN i ca. 3,3 s. Motoren kan bringe missilet op på en hastighed over mach 2 – hertil kommer det afskydende flys hastighed. Fig 7 viser den eksperimentelt opnåede trykkraft for en MK17 motor, som blev anvendt i nogle AIM-9J/P. Selvom motorerne har noget forskellige ydelser ses dog det karakteristiske for en stjerneformet motorkanal: konstant trykkraft[footnoteRef:4]. [4:  Trykkraften er angivet i kraftenheden kilopond (forkortet kp). 1 kp = 9,81 N.] 


 (
Fig. 7
)
AIM-120 AMRAAM
AIM-120 AMRAAM er et aktivt, radarstyret, mellemrækkende supersonisk luftforsvarsmissil. Udviklingsarbejdet startede i 1975 med henblik på at udvikle et nyt missil til erstatning af AIM-7 Sparrow. Det nye missil skulle have en aktiv radarstyring samt bedre egenskaber end AIM-7 hvad angår hastighed, rækkevidde, manøvreevne, afvisning af jamming, pålidelighed og vedligeholdelse. Problemer førte til, at AIM-120 først kunne erklæres operativt i 1991. En lang række varianter er enten foreslået, under udvikling eller i produktion. Eksempelvis har AIM-120C5 et reduceret vingespænd for at kunne rummes internt i F-22 Raptor og MIM-120 er tilpasset et norsk jordbaseret luftforsvarssystem.
 (
Fig. 8
)Det danske flyvevåben har anskaffet ca. 150 AIM-120 med tilhørende launchere, testudstyr, jordudstyr mm.
AIM-120 har en længde på 3,65 m og en kropsdiameter på 178 mm. Vingespændet er 0,63 m. Missilets totalvægt er 157 kg. Missilet består af 5 komponenter, se fig 8:
Styringssektion
Måldetektor
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Styringssektionen som består af en søgeradar (10 GHz, 1kW, phased array antenne;radaren er inaktiv under missilafskydningen og aktiveres senere), en batterienhed(forsyner hele missilet med elektrisk energi; kapacitet til 80 sek. flyvetid), en inertial reference enhed(indeholder tre gyroer og tre accelerometere, der leverer missildata til den centrale missilcomputer) samt en missilcomputer/autopilot,der modtager og behandler informationer fra missilets sensorer og fra data-linket til flyet.
Måldetektoren anvender radarstråling til at detektere målet i det tilfælde, at missilet ikke rammer målet direkte. Måldetektoren kommunikerer elektrisk med virkningsdelen.
Virkningsdelen er et fragmentationssprænglegeme, der vejer ca. 22 kg. Sprænglegemet opdeles ved detonation i 198 dele, der hver vejer ca. 10 g. Fragmenthastigheden er ca. 1500 m/s, hvilket giver et virkningsområde på ca. 10 meter. Fragmentskyen udsendes vinkelret på missilet og det hævdes, at den indbyggede mål nærheds detektor kan dirigere fragmentskyen i den optimale retning. Missilet kan først armeres efter en acceleration på 11 g og 33 meters flyvning.
Motoren er en fast-stof boost-sustain raketmotor. Motoren vejer 70 kg, hvoraf de 49 er HTPB drivmiddel, hvilket giver en lav røgudvikling. Motoren brænder i 7 sek, hvilket i højden 6 km giver AIM-120 en hastighed på over mach 3,0 hvis det afskydes fra et fly med hastigheden mach 0,9.
Kontrolsektionen i missilets bagende styrer missilets manøvrering ved at dreje de fire halefinner. Missilets bagende indeholder endvidere den data-link antenne, som gør missilet i stand til at kommunikere med det afskydende fly efter afskydning.
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AIM-120 gennemløber tre faser fra afskydning til missilet når sit mål:
Affyringsfasen, som kan opdeles i en ”prelaunchfase” og en separationsfase. Under prelaunchfasen initieres missilets interne batteri og der foretages datasynkronisering mellem fly og missil. Herefter startes raketmotoren og missilets autopilot og navigationssystemer startes.
Midcourse fasen, hvor missilet via data-link til flyet modtager målinformationer. Efter aktiveringssignal fra flyet startes missilets radar. Når missilets radar låser på målet startes termineringsfasen.
Termineringsfasen, hvor missilet styres mod målet på basis af informationer fra egen radar. Missilets radar nærhedsbrandrør aktiveres og sender besked til virkningsdelen når målet er nået.
Missilet kan anvendes på flere forskellige måder, der i det væsentlige afviger fra hinanden ved at kommunikation mellem fly og missil foregår på forskellig måde.

CRV-7 luft-til-jord raketsystemet
CRV-7 er et ustyret luft-til-jord våben, der består af en raketmotor, der kan forsynes med en variation af virkningsdele/rakethoveder.
Betegnelsen CRV-7 kommer fra Canadian Rocket Vehicle 7 cm, idet systemet blev konstrueret af Canadian Department of National Defence i samarbejde med producenten, Bristol Aerospace[footnoteRef:5]. Systemet blev i starten af 1970’erne konstueret til at imødekomme krav om en pålidelig, højtydende raketmotor til erstatning for tidligere typer. Siden er systemet løbende blevet forbedret og udvidet. [5:  Bristol Aerospace er i mellemtiden blevet en del af Magellan Aerospace.] 

CRV-7 har en diameter på 70 mm (2,75”) og afhængig af rakethovedet en længde på 140 til 190 cm. På flyet opbevares CRV-7 i ophængte pods. Pods kan være såvel en-gangs som genfyldelige og der findes pods med plads til  4, 6 og 19 raketter. Det danske flyvevåben råder over en 19 huls en-gangslauncher, der betegnes LAU 5003. F-16 kan bære op til 4 sådanne pods. På baggrund af pilotens vurdering af målets karakter kan raketterne fra en pod afskydes samlet eller i salver.[footnoteRef:6] [6:  Selvom systemet fortsat udvikles og produceres blev det i 2003 besluttet at udfase det fra det danske flyvevåben. Beslutningen beror i det væsentlige på de økonomiske udgifter der er forbundet med at oplagre ammunition, som man i øjeblikket ikke kan se anvendelsesområder for. Teknisk må CRV-7 systemet anses for ikke at tilgodese moderne krav til præcision og stor skudafstand.  En stor del af raketmotorerne fra de danske CRV-7 er erhvervet af den norske raketstation, Andøya Rakettskytefelt, hvor de anvendes til undervisningsformål.] 

CRV-7 består af to hovedkomponenter: raketmotoren og rakethoved.
Raketmotoren er en faststofraket opbygget af et forbrændingskammer og en dyse. Dysen er udformet på en måde, som gør, at forbrændingsgasserne under udstrømningen roterer. Herved bibringes raketten en svag rotation i den modsatte retning. Denne rotation forstærkes af tre skråtstillede, fjederpåvirkede finner, der udfoldes når rakettens bagende forlader launcheren.
Motoren startes elektrisk og forlader launcheren ved egen motorkraft. Under opladningen er raket, fastgørelsesmekanisme og starter én enhed, hvilket bidrager til at øge systemets pålidelighed.
Siden systemets udvikling i starten af 1970’erne er raketmotoren gradvis udviklet og modificeret; dels med henblik på forbedret ydelse, dels med henblik på at blive kompatibel med andre launchere og 70mm rakethoveder. Den første motor model,C14, havde en drivladning bestående af HTPB/AP (hydroxyl-terminated-polybutadien blandet med ammoniumperchlorat) denne blanding er senere blevet forladt til fordel for andre drivmidler, som giver en mindre røgudvikling. Drivmidlet er støbt i rørform og har en brændetid på ca. 2,3 sek med en maksimal trykkraft på ca. 7 kN. Afhængig af versionen vejer raketmotoren 5,8 – 6, 6 kg, hvoraf 2,8 kg er drivmiddel.
Motorens drivladning kan accelerere raketten op til en hastighed på ca. 1000 m/s, hvortil kommer flyets hastighed. Dette kan give raketten en rækkevidde på op til 8 km   

Rakethovedet til CRV-7 kan vælges blandt mindst 12 forskellige typer, der er tilpasset forskellige måltyper. Det danske flyvevåben råder over to typer:
70mm øvelsesrakethoved RA-82. Dette rakethoved, der vejer ca. 5,9 kg, indeholder intet sprængstof. Ud over øvelsesbrug kan det også anvendes mod f. eks. sømål, idet alene rakethovedets store masse i kombination med stor hastighed kan udøve betydelig skade.
70mm rakethoved RA-79, HEISAP (High-Explosive Incendiary Semi-Armour Piercing), fig 10. Dette rakethoved er udviklet af Raufoss Technology A/S i samarbejde med det norske flyvevåben specielt til anvendelse mod sømål. RA-79 består af et stållegeme, der er fyldt med 0,46 kg sprængstof (composition A3 – en TNT/RDX blanding) og 70 gram zirkonium. Stållegemet er fortil lukket med det såkaldte anti-ship element, der vejer 1,7 kg. Ud over selve penetratoren indeholder anti-ship elementet anslagsbrandrør med tilhørende delayelement, armeringsenhed og boosterladning. Ved anslag mod målet aktiveres delayelementet hvorefter boosterladning og hovedladning detonerer. Herved fragmenteres stållegemet i ca. 1000 dele i vægtintervallet 1 – 10 gram og med begyndelseshastigheder på ca. 1300 m/s. Anti-ship elementet fragmenterer i ca. 500 dele og selve den 1 kg tunge penetrator accelereres af eksplosionstrykket. Penetratoren bliver herved i stand til at gennemtrænge op til 12 mm stålplader. Zirkoniumladningen spredes og forbrænder ved ca. 1500 C i løbet af ca. 1 sek, med en brandstiftende virkning som formål.
 (
 Fig. 10
)RA-79 er 36 cm langt og vejer 5,91 kg.
AGM-65 Maverick luft-til-jord missilsystemet.
Air-to-ground missil 65 er et styret luft-til-jord våben, der er tænkt til bekæmpelse af såvel stationære som mobile mål på mellemdistancer. Siden våbensystemet blev påbegyndt udviklet i midten af 1960’erne er det konstant blevet udvidet og forbedret således, at systemet i dag kan anvendes mod både hårde og halvhårde mål på afstande op til 25 km.
AGM-65 er modulopbygget, idet missilet opbygges af tre enheder: et søgehoved, en virkningsdel og en motordel. Se fig 11.
Søgehovederne findes i tre grundudgaver, der alle rapporteres at give mulighed for at ramme et mål med en nøjagtighed på ca. 1 meter :
TV-styret findes i AGM-65 A/B/H/K/J. AGM-65A blev taget i brug i 1972 og blev i 1975 afløst af AGM-65B, hvor TV optikken var forbedret med henblik på bedre forstørrelse af målområdet. AGM-65 H/K/J forventes operationelle i 2003 efter at forskningsarbejdet i princippet var afsluttet i 1996. AGM-65 H/K/J[footnoteRef:7] har et CCD element som billedopfangende enhed, hvilket giver en større rækkevidde under dårlig sigtbarhed, bedre opløsningsevne og forstørrelse samt valgfrihed mellem to forskellige billedvinkler. [7:  AGM-65H har også været anvendt som betegnelse for et AGM-65 med et radarsøgehoved, som blev udviklet fra 1991 indtil det blev opgivet i 1993.] 

 (
 Fig. 11
)Billeddannende infrarød (IIR – Imaging Infra-Red) findes i AGM-65 D/F/G. Disse varianter blev taget i brug i henholdsvis 1983, 1989 og 1990. Databehandlingen af de modtagne IR-data er dog forskellig idet F typen er specielt udviklet mod skibe og G typen giver piloten mulighed for at definere et præcist målpunkt indenfor et større målkomplex. På baggrund af erfaringer fra Kosovo, 1999 er der indført en variant AGM-65G2, hvor databehandlingsalgoritmen er forbedret i tilfælde af små mål.
Laserstyring findes i AGM-65E, der blev indført i 1985. Også AGM-65C havde laserstyring, men denne blev aldrig operationel.
Virkningsdelen  findes i to grundudgaver:
Retningsbestemt sprængladning. Denne virkningsdel vejer 57 kg og findes i AGM-65A/B/D/H.
Blast penetrator. Denne virkningsdel vejer 136 kg og findes i AGM-65E/F/G/K/J. Opbygning og funktion beskrives nedenfor.
Motordelen, der beskrives nedenfor, er den samme i alle AGM-65 undtagen AGM-65H. Hvorledes version H’s motor afviger er ukendt, men hænger formodentlig sammen med at denne version har en væsentlig kortere rækkevidde på ca. 6 km. Der er forslag om at udvide AGM-65F med en turbofan motor, hvilket skulle kunne øge rækkevidden til 75 km. Denne udgave skulle i givet fald styres med en kombination af inertialstyring og GPS inden den sædvanlige IIR-styring tager over.
De TV- og IIR-styrede AGM-65 er såkaldte Launch-and-leave missiler, der anvendes efter følgende princip:
Piloten aktiverer missilet. Herved dannes et billede af missilets synsfelt, som præsenteres for piloten. Piloten udvælger et mål og afskyder missilet. Herefter søger missilet selv mod det udpegede mål, hvorfor flyet straks efter missilafskydning kan dreje af. 
De laserstyrede AGM-65 anvendes efter et noget andet princip, idet disse missiler styrer efter kodet laserstråling, der reflekteres fra målet. Disse kræver altså en separat enhed (luftbåren eller jordbaseret), der belyser målet med laserstråling.
 (
 
Fig. 12
)Det danske flyvevåben anskaffede i 1992-93 AGM-65G, fig. 12; der som det kan ses af det ovenstående er et IIR-styret missil med en 136 kg eksplosiv penetrator/fragmenterende virkningdel. Missilet er udviklet til at bekæmpe feltbefæstninger, SAM-sites og pansrede mål, herunder også skibe. Misilet er 249 cm langt og 30,5 cm i diameter. Finnespændet er 72 cm. Missilets totalvægt er 307 kg. Missilet bæres alene på single rail launchers. De AGM-65, der er forsynet med den lettere retningsbestemte virkningsdel kan også bæres på triple-rail launchers.
AGM-65G består af de tre dele, se fig. 14:
IIR-søgehoved. Dette består af selve IR-søgeren samt tilhørende elektronik og computere. IR-søgeren er gyrostabiliseret og har en bevægelsesfrihed på sideværts , 30  op og 56  ned. Gyroens opvarmningstid er ca. 3 min og missilet kan ikke armeres før 90 % gyrohastighed er opnået. For at give et godt billede skal IR-søgeren holdes afkølet, hvilket et indbygget agregat sørger for. Der er mulighed for at danne billed i 30 min.
Motordelen indeholder såvel motor som manøvreorganer.Motoren  er en et-kamret fast-stof boost-sustain motor på 47 kg.Motoren giver missilet en rækkevidde på max. 25 km. Rækkevidden afhænger dog meget af launch-hastighed, -højde og –vinkel. Ved afskydning fra lav højde er rækkevidden kun ca. 8 km. Missilets batterier kan strømforsyne missilet i ca. 100 sek. Motorens drivladning  er opbygget med et dybt takket centralt hulrum. I motorens boostfase forbrændes takkerne i løbet af ca. 0,5 sek, hvilket giver en kraft på ca. 10 kN. Herefter forbrændes drivmidlet langsommere i en 3,5 sek. lang sustainfase, hvorunder trykkraften er ca. 2 kN. Motoren startes mens missilet sidder i launcheren; det er altså missilets motor, der trækket missilet ud af launcheren. Missilets motordel indeholder også pneumatiske manøvrefinner, der bevæges ved hjælp af komprimeret helium. Missilet medbringer helium til ca. 90 sek. manøvrering, igen afhængigt af hvor meget der skal manøvreres.
 (
Fig. 13
)Virkningsdelen, fig. 13, består af en sprængstoffyldt fragmenterende stålcylinder. Totalvægten er 136 kg hvoraf 36 kg er sprængstof (PBX-108). Spidsen på virkningsdelen er udformet så anslagsvinkler helt ned til 20 ikke giver risiko for ricochet. Afhængig af anslagsvinkel og anslagshastighed kan denne virkningsdel gennembryde op til 1,2 m beton eller 20 cm panserstål. Som det ses af fig. 15 afhænger gennemslagsevnen også af den indstillede forsinkelse i brandrøret. Denne kan under missilets opladning, men ikke af piloten under flyvningen, indstilles til 1,2 ms, 14 ms eller 30 ms. Armering af brandrøret kræver både elektrisk strøm fra batteriet, der først aktiveres efter afskydning, og en kraftig acceleration, der skabes i missilets boostfase. Armeringstiden er min. 5,1 sek; typisk 5,8 sek.    
 (
Fig. 14
)AGM-65 bygges af Raythenon Electronic Systems, USA. Planer om licensbygning i Europa er aldrig blevet ført ud i livet; men det formodes, at Sverige har ombygget TV-søgeren i deres AGM-65A/B således, at de fungerer bedre i typisk nordeuropæisk terræn. Det er blevet oplyst, at der blev anvendt ca. 5300 AGM-65 i Golfkrigen 1991 (hovedsagelig med retningsbestemte sprængladninger, TV-styrede model A og IIR-styrede model D); og ca. 810 i Kosovo 1999.

 (
Fig. 15
)
Opgave 1.
Vi betragter en AGM-65G. Data til opgaveløsningen tages fra teksten om dette missilsystem. Vi antager i opgaven at missilets masse ikke ændres under accelerationen.
Beregn missilets acceleration i henholdsvis boost- og sustainfase.
Antag, at missilets affyres fra et fly med hastigheden 250 m/s.
Beregn missilets hastighed ved afslutningen af henholdsvis boost- og sustainfase.
Hvor langt har missilet fløjet når sustainfasen er slut?
Opgave 2.
Vi betragter en CRV-7 bestående af raketmotor og rakethoved. Data til opgaveløsningen tages fra teksten om dette raketsystem; idet vi dog regner med at motoren yder en konstant kraft på 5 kN i 2,0 sek (jf. opgave 25).
Vi antager til start, at rakettens masse er konstant under accelerationen.
Beregn startmassen af CRV-7.
Hvis raketten starter med hastigheden nul, hvor stor bliver da hastigheden når raketmotoren er brændt ud?
Hvor stor bliver rakettens hastighed hvis den affyres fra et fly med hastigheden 400 m/s?
Vi tager nu hensyn til at rakettens masse reduceres under accelerationen.
Hvor meget falder rakettens masse under accelerationen.
Beregn drivmidlets specifikke impuls udfra kendskabet til trykkraft og brændstofforbrug; og beregn heraf drivgassernes udstrømningshastighed.
Hvis raketten starter med hastigheden nul, hvor stor bliver da hastigheden når raketmotoren er brændt ud (anvend raketligningen)?

Opgave 3.
Der har været uheld med CRV-7 raketter monteret med øvelseshoveder fordi raketterne har ramt målet før drivmidlet var opbrugt. Herved opnås en utilsigtet virkning ved eksplosion af det resterende drivmiddel.
Hvor langt har en CRV-7 fløjet når drivmidlet er opbrugt? (svarene fra opgave 23 kan med fordel bruges ved løsningen)




Opgave 4.
Grafen viser den eksperimentelt opnåede trykkraft fra en CRV-7 motor. Trykkraften er angivet i enheden kp. Omsætningsforholdet er 1kp = 9,81 N.
Aflæs maksimal trykkraft og brændetid på grafen og sammenlign med tekstens data.
Som grafen viser stiger trykkraften efterhånden som  motoren brænder. Hvilket konstruktionsforhold er årsag hertil?

Opgave 5.
Figuren viser forskellige udforminger af kanalen i faststofraketter.
Beskriv i ord for de forskellige typer hvorfor trykkraften udvikler sig på den angivne måde.
Anvend tekstens oplysninger til at finde ud af hvilken udformning, der findes i motorerne til hhv. CRV-7, AIM-9, AIM-120 og AGM-65.





Opgave  6.

Et radarstyret luftforsvarssystem[footnoteRef:8] opdager på 5000 m afstand et indkommende missil, der har retning direkte mod systemets kanon. Missilet[footnoteRef:9] flyver 400 m/s og kanonen åbner ild 4,5 s efter detektionen. Kanonens mundingshastighed er 1050 m/s. [8:  Talværdierne refererer til 35 mm kanonen i Oerlikon Contraves Skyshield 35 AHEAD Air Defence System.]  [9:  Talværdier refererer ikke til et bestemt missil, men ligger i det interval, der er typisk for luft til overflade missiler.] 

Hvor langt fra kanonen rammes missilet?
Hvor lang tid er projektilet på vej fra kanon til missil?
Opgave  7.

Et missil[footnoteRef:10] der flyver med en konstant hastighed på mach 3,5 eftersætter et fly med den ligeledes konstante hastighed mach 0,9. I udgangssituationen er flyet 3 km foran missilet. [10:  Talværdierne refererer ikke til et bestemt fly eller luftmålsmissil.] 

Omregn de to hastigheder til m/s ved lufttemperaturen 0 C.
Hvor lang tid varer det før missilet indhenter flyet.
Hvor langt har missilet fløjet på dette tidspunkt.
Opgave  8.

I 1983 opstilledes 108 kernevåbenudrustede PershingII missiler i det daværende Vesttyskland. Forskellige kilder angiver, at flyvetiderne til mål i Sovjetunionen var 5 – 10 min. De små flyvetider virker i retning af en ”first-strike” kapacitet eller en anti-C3 kapacitet[footnoteRef:11], hvilket indvirker på troværdigheden af MAD[footnoteRef:12]  doktrinen. Missilerne blev fjernet i 1990. [11:  Betegnelsen C 3 anvendes som forkortelse for Command, Control and Communications.]  [12:  Betegnelsen MAD anvendes som forkortelse for Mutual Assured Destruction – dvs. den idé at evnen til at kunne gengælde ethvert kernevåbenangreb vil afskrække modparten fra at angribe (Betegnelsen MAD anvendes også som forkortelse for Magnetic Anomaly Detection System – et system til lokalisering af neddykkede ubåde)] 

I denne opgave antager vi at missilet tilbagelægger 2000 km fra startrampe til mål på 7 min.
Hvor hurtigt bevæger missilet sig, hvis hastigheden er konstant (tilfælde 1)?
Missilet bevæger sig naturligvis ikke med konstant hastighed, idet det jo starter med hastighed nul. Vi antager nu, at missilet fra rampe til mål har konstant acceleration (tilfælde 2):
Hvor stor er denne konstante acceleration ?
Hvor stor bliver sluthastigheden ?
Antag nu, at missilet har en konstant acceleration indtil hastigheden er 6000 m/s, hvorefter resten af turen tilbagelægges med denne hastighed (tilfælde 3).
Hvor stor er accelerationen i accelerationsfasen og hvor længe varer den ?


Tegn  og  diagrammer for de tre tilfælde.

Opgave  9.

Et missil[footnoteRef:13] affyres fra en flyvemaskine, der flyver 900 km/t mod et andet fly, der flyver med den konstante hastighed 2200 km/t. I affyringsøjeblikket er afstanden 4000 m og de to flyvemaskiner bevæger sig i samme retning på en ret linje. Missilet accelererer med 40 g indtil hastigheden 1200 m/s, hvorefter hastigheden er konstant.   [13:  Talværdierne refererer ikke til et bestemt fly eller luftmålsmissil.] 

 (
Flyvemaskiner er på grund af de store vinger i stand til at frembringe store kræfter vinkelret på bevægelsesretningen. De er herved i stand til at frembringe den til cirkelbevægelse nødvendige centripetalkraft. Nogle fly har mulighed for at øge centripetalkraften yderligere v. hj. a. såkaldt vectored thrust. Missiler gives normalt kun små vinger. Disse kan alligevel bidrage med store kræfter vinkelret på bevægelsesretningen, da luftkræfterne på rorfladerne stiger voldsomt med stigende hastighed. 
Også missiler kan være forsynet med vectored thrust.
)Kan missilet nå målet hvis det har rækkevidden 20 km ?
Opgave 10.
Motoren fra AIM-9B Sidewinder missilet skal på grund af risiko for revnedannelse kasseres hvis den tabes fra en højde på mere end 14’’.
Hvor stor en hastighed opnår en genstand, der tabes fra denne højde ?
Hvor stor er ”g-påvirkningen” på genstanden når den rammer gulvet og derved bringes til standsning på 1 mm? 
Opgave 11.
En flyvemaskine, der flyver 900 km/h forfølges af et missil, der flyver 3200 km/h. I det øjeblik(t0) hvor missilet er 1 km bag flyet søger flyet at undvige ved at dreje med centripetalaccelerationen 6g, hvilket øjeblikkeligt erkendes af missilet, der kan dreje med maximalt 20g. Opgaven går ud på at finde ud af om missilet kan nå at følge flyet. Vi antager, at hverken fly eller missil ændrer hastighed.
Begrund, at det er rimeligt, at antage at fly og missil ikke ændrer hastighed.
Beregn minimal krumningsradius i flyets bane.
Beregn minimal krumningsradius i missilets bane.
Lav en tegning af situationen og find det punkt, hvor flyets bane og missilets bane skæres hvis de begge krummer maksimalt.
Beregn hvor lang tid (regnet fra t0) henholdsvis fly og missil er om at nå skæringspunktet.
Kan missilet nå flyet?
 (
Især for missiler til brug mod luftmål er manøvreevnen vigtig, hvilket umiddelbart er i modstrid med at netop mod luftmål er hastigheden også vigtig. Problemet løses ved at give luftmålsmissiler evnen til at frembringe og modstå meget store manøvreaccelerationer. 
Oerlikon Aerospace’s ADATS missil kan ved Mach 3 manøvrere med 60g. 
Raytheon’s Stinger missil kan ved Mach 2,2 forfølge mål, der manøvrerer med 8g. Selvom sidstnævnte oplysning ikke er særlig præcis antyder den dog en betragtelig manøvreevne hos Stinger.
)Opgave 12.
Om Israels Python 4 luftmålsmissil oplyses, at det med en hastighed på Mach 0,9 kan dreje 180 på mindre end 3 sek. med en venderadius på 270 m.
Hvor hurtigt flyver missilet hvis det gennemfører den beskrevne manøvre på netop 3 sek?
Stemmer svaret på sp. a) med oplysningen om Mach 0,9?
Hvor stor er centripetalaccelerationen under manøvren ?
Opgave 13.
Anvend formlerne for jævn cirkelbevægelse til at argumentere for at en høj hastighed er i modstrid med ønsket om høj manøvreevne.
Beregn den minimale krumningsradius for et ADATS missil, der flyver Mach 3.
Hvor lang tid er ADATS missilet om at dreje 180 ved Mach 3?



Opgave 14.


Når en genstand bevæges gennem luften kan luftomstrømningen være laminar eller turbulent. Ved laminar omstrømning er luftmodstanden med god tilnærmelse proportional med hastigheden og genstandens energitab bliver til termisk energi i genstand og luft. Ved turbulent omstrømning er luftmodstanden med en vis tilnærmelse proportional med kvadratet på hastigheden; dette udtrykkes i den almindelige formel: . Genstandens energitab bliver til såvel termisk energi som kinetisk energi i lufthvirvlerne.





Hvorvidt omstrømningen er laminar eller turbulent afhænger af det såkaldte Reynoldtal, Re, der er givet ved , hvor  er luftens massefylde og  er hastigheden. er et afstandsmål for genstanden vinkelret på bevægelsesretningen og er luftens dynamiske viskositet, der har værdien 18,210-6 kg/ms ved 20C. Ved små værdi er for Re (omtrentlig <100) er omstrømningen laminar. Ved større værdier (omtrentligt 100-100000) er omstrømningen turbulent med laminart grænselag; i dette område er cw nogenlunde konstant. Ved endnu højere værdier bliver også grænselaget turbulent og cw ændres til ca. 1/3 af den tidligere. Alt dette forudsat at hastigheden ikke nærmer sig lydens hastighed.

Beregn Re for en flyvemaskine med spændvidden 10 m, der flyver 300 km/h
Beregn Re for en række almindeligt forekommende bevægelser gennem luft (cykel, bold, bil, transportfly, lastvogn, tog, kaffekop, fodgænger).
Overvej hvorfor den almindelige luftmodstandsformel er så populær.




Eksperimentelle teknikker
Vandraket
Eksperimenterne i fysik bygger alle på forsøg med en vandraket.
Vi har benyttet vandraketten fra ??? som består af en luftslange, en kobling mellem slangen og flasken samt et sæt finner som monteres på koblingen. Koblingen og finner monteres på en 1,5 L sodavandsflaske som er fyldt med ca. 0,5 L vand. Ved hjælp af en cykelpumpe pumpes luft ind i flasken. Ved et givent tryk udløses slangen og på grund af overtrykket I flasken presses vandet ud igennem åbningen i bunden af flasken. Det er nemmest at benytte en opretstående cykelpumpe. Hvis den er forsynet med et manometer kan man måle det tryk, som slangen frigøres ved.
Det kan anbefales at forsyne flasken med en næse af skumplast sat på med gaffatape. Dette gør at raketten flyver bedre, og at stødet ved nedslaget bliver mindre voldsomt.
Opgave
En vandraket med en masse på 1,3 kg fyldes med ½ L vand. Vandet skydes ud med en konstant hastighed på 15m/s.  Raketten tømmes på 0,3 sek. 
Beregn, ved hjælp af raketligningen, rakettens hastighed når den er tom.
Hvilke tilnærmelser gør vi her?
Er disse tilnærmelser rimelige?
Hvor højt kommer raketten op?
Højdemåler fra Perfectflite
I to af eksperimenterne har vi benytte en højdemåler fra PerfectFlite.
Højdemåleren måler det omgivende lufttryk i intervaller på 0,1 sekunder, og omsætter det til en højde. Efter nedfaldet rapporteres den maksimale højde vha. lydsignaler. De sidste tre af rakettens flyvninger kan aflæses til en computer ved hjælp af et interface. 
Sensoren kan købes over nettet hos?? Og koster ca. 400 kr.
Når sensorens batteri tilsluttes begynder sensoren at måle trykket hvert 0,1 sekund. Målingerne gemmes ikke, da hukommelsen hurtigt ville blive fyldt, men sensoren kan registrere når raketten opsendes: Når sensoren måler en højde som er større end 80 fod over nul niveauet, registreres det som en afsendelse, og sensoren gemmer de kommende målinger plus de sidste 8 registrerede højder. Registreringen af højden fortsætter under faldet og afbrydes når højden er under 300 fod (91 m) og når nedstigningshastigheden samtidig er under 4 fod pr. sekund (1,2 m/s). Grænsen ved opsendelse på 80 fod kan justeres via interfacet til værdier mellem 40 og 250 fod. Det anbefales at sætte grænse for detektion til 40 fod (12,8 m).
Efter hver flyvning rapporteres den maksimale højde via et lydsignal. Højden rapporteres i fod[footnoteRef:14]. Efter en længere pause gentages signalet. [14:  F.eks. angives 123 fod som ”bib-pause-bib-bib-pause-bib-bib-bib”(0 angives ved 10 bib). ] 

Målingerne af højderne for hvert 0,1 sekunds gemmes for de sidste tre flyvninger. De kan aflæses vha. interfacet til computeren.
Højdemåleren kan afprøves ved at placere den i en stor engangssprøjte, holde for åbningen og trække stemplet ud så der kommer undertryk i sprøjten.
For at beskytte højdemåleren bør den vikles ind i skumplast og sættes fast på flasken med gaffatape. For at beskytte højdemåleren yderligere er det en god ide at forsyne raketten med en næse af skumplast til at tage af for stødet når den rammer jorden.
Opgave	
Får sensoren starten med i målingerne?
Antag at grænsen for detektion sættes til 40 fod, og at raketten har en konstant acceleration på 80m/s2. Sensoren gemmer de sidste 8 målinger fra grænse-højden registreres, men vil disse målinger indeholde starten?
Opgave
Antag at raketten har en konstant acceleration ved starten. Hvilken acceleration skal raketten have for at få starten med, hvis detektionshøjden er henholdsvis 40 fod, 80 fod eller 250 fod?
Opgave
Test af højdemåleren.
Tænd for højdemåleren, put den i en stor engangssprøjte, hold en finger for hullet og træk stemplet ud, og derefter ind igen. (Aflæs volumen ved start og ved den maksimale udvidelse) 
Afkod lydsignalet fra sensoren og beregn højden i meter. Beregn om det passer med den målte volumenudvidelse (her skal I bruge tilstandsligningen for en idealgas).
Støbning af raketsats
Raketsats bestående af sorbitol og kaliumnitrat kan støbes. Om nødvendigt pulveriseres komponenterne inden de afvejede mængder anbringes i et bægerglas, som opvarmes til 135 – 140 ˚C i et oliebad. Blandingen omrøres i ca. 10 minutter ved denne temperatur så den forekommer ensartet.
Blandingen kan enten støbes direkte ned i en raket, der er fremstillet i forvejen, eller man kan støbe blandingen ned i en form, der senere fjernes. 
Blandingen er ganske tyktflydende og det er derfor ikke lige til at få den ned i et snævert hulrum uden at der kommer luftlommer. Tilstedeværelsen af større luftlommer kan afsløres hvis man laver en måling af satsens massefylde og så kontrollerer om den aktuelle støbning forbruger den rigtige masse af sats i forhold til rumfanget.
Hvis man vil lave en længdebrænder er det lettest at fylde støbeform eller raket med sats først. Når satsen er kølet lidt af presses så en dorn med et passende tværsnit op gennem satsen. Dornen trækkes ud når satsen er kølet så meget af at længdeboringen ikke længere vil falde sammen. Det kan være en god ide at smøre dornen lidt så den ikke klæbes fast til satsen. Siliconeolie er velegnet.
Billedet viser to såkaldte ”grains”, der er støbt i en papirsform med bund af træ. Det inderste lag papir fra formen har sat sig fast på satsen, der består af kaliumnitrat og sorbitol. Ydre og indre diameter er hhv. 23 og 10 mm, længde ca. 55  mm, vægt af sats 30 gram.





AFPRØVNING AF RAKETMOTOR
Enhver afprøvning af en raketmotor er et potentielt farligt forsøg. Der udvikles store mængder af energi ved en høj temperatur og et højt tryk. Raketmotoren kan eksplodere eller den kan rive sig løs og flyve ukontrolleret rundt. Sikkerhedsforanstaltningerne skal derfor være godt gennemtænkt på forhånd.
Ved afprøvning af raketmotorer er det hensigtsmæssigt at
fremstille en lille serie (måske 3-6) ens motorer. Afprøvningen giver da et billede af hvor forskellige motorer, der er tilstræbt ens, bliver. Og man mindsker risikoen for at drage konklusioner på basis af ét eksemplar, der måske er særlig godt eller dårligt.
lave afprøvningen ved at spænde raketmotoren fast i en laboratorieopstilling. Man undgår et stort tidsforbrug med at lave en egentlig raket med styrepind eller styrefinner. Og man kan lettere lave de målinger, som man eventuelt er ude efter.

AFPRØVNING AF RAKET
Enhver afprøvning af en raket er et potentielt farligt forsøg. Der udvikles store mængder af energi ved en høj temperatur og et højt tryk. Raketmotoren kan eksplodere eller den kan flyve i en uforudset retning eller flyve ukontrolleret rundt. Rakettens udstødning kan sætte ild i det, som den kommer i kontakt med. Sikkerhedsforanstaltningerne skal derfor være godt gennemtænkt på forhånd.
Ved konstruktionen af raketten skal man især tage stilling til om den skal være stabiliseret ved hjælp af finner eller ved hjælp af en såkaldt styrestok.
Styrestokmetoden kendes fra små fyrværkeriraketter. Styrestokkens funktion er at bringe den samlede konstruktions tyngdepunkt ned under dysen. Det er en simpel metode, hvis største ulempe er at styrestokken vejer forholdsvis meget.
Finnemetoden består i at raketten i dyseenden forsynes med 3-4 finner. Funktionen er at bringe luftkræfternes middelangrebspunkt bagud på raketten. Det er også en forholdsvis simpel metode, hvis største ulempe er at finnerne først virker stabiliserede når hastigheden er høj. Man er derfor nødt til rent mekanisk at føre raketten det første stykke vej. Det kan eksempelvis gøres ved at forsyne raketten med 2 små øjer, der glider på en passende metalstang, se billedet.  


Simulering
De differentialligninger vi normal støder på i matematikundervisningen kan som regel løses analytisk, dvs. at vi kan finde en forskrift for de funktioner som opfylder differentialligningen.
Ofte vil det imidlertid mere være undtagelsen end reglen at dette kan lade sig gøre for virkelige problemer. Når det fysiske problem bliver realistisk, og der indføres begreber som f.eks. gnidning og luftmodstand, så kan differentielligningen sædvanligvis ikke løses analytisk. I stedet må man så løse ligningerne numerisk, dvs. at man indsætter værdier for de berørte størrelser og beregner udviklingen af dem, trin for trin.
Generelt vil man søge løsningen y=y(x) til begyndelsesværdiproblemet
 og            hvor x0 er startværdien af x.
Læg mærke til at vi finder en partikulær løsning til differentialligningen, da vi er nødt til at kende startværdien for at komme i gang med beregningen.
Den simpleste metode til numerisk løsning af diffentialligninger er Eulers metode. Her bruges tangentens hældning i et punkt til at regne sig frem til det næste punkt. Vi kender y0 og x0 og vil beregne den tilnærmede værdi af y1=y(x1) i punktet x1=x0+h. h er her det skridt vi går frem i hver beregning. Vi kender hældningen af funktionen, den er nemlig G(x0,y0) så vi benytter hældningen i x0 til at beregne værdien af y1.

De følgende værdier af y1 beregnes på lignende måde:

Som eksempel kan vi se på en differentialligning som vi kan løse:   
           Løsningen til denne differentialligning er som bekendt		    hvor c er begyndelsesværdien af y. Hvis c=1 er  og, hvis vi regner fra x0=0 fås: y0=y(0)=1.
Hvis vi vælger h til 0,5 får vi y1=1+1*0,5=1,5    da G(0,1)=1. Når y1 nu er kendt kan vi beregne y2 ud fra ligning XX. På figur XX er y=exp(x) vist sammen med de beregnede værdier y1 til y4. 

Figur XX. Funktionen y=exp(x) er vist sammen med en numerisk løsning af differentialligningen y’=x. Den numeriske løsning er beregnet med Eulers metode med en skridtlængde på 0,5.
Det ses, at selv om de beregnede værdier yn følger en kurve som ligner den rigtige funktion, så er fejlen meget stor.

Figur XX. Funktionen y=exp(x) er vist sammen 5 forskellige numeriske metoder til at løse differentialligningen y’=x. 

Fejlen kan reduceres ved at benytte et kortere skridtlængde, h. I figur XX er Eulers metode vist med tre forskellige skridtlængder: 0,1, 0,2 og 0,5. Det ses at jo større h er, jo større bliver fejlen. Det skyldes at tangenthældningen hele tiden ændrer sig, og hvis skridtlængden er stor bliver den benyttede tangenthældning for lille. Derfor skal h være så lille som muligt. Dette har dog den ulempe at den nødvendige computerberegningstid kan blive meget stor.
Man har derfor udviklet andre numeriske metoder hvor vi her blot vil nævne to:
Heuns metode (også kaldet den forbedrede Euler metode):I Eulers metode anvendes tangenthældningen i xn til at bestemme ændringen af y. I Heuns metode anvendes middelværdien i xn og xn+1 til at bestemme ændringen:

Hvor		
Heuns metode med en skridtlængde på 0,5 er også sat ind på figuren. Det ses at den er den bedre end de tre Euler metoder. Heuns metode er Eulers overlegen og samtidig er den så simpel at programmere at det sagtens kan lade sig gøre i et regneark.
Opgave
Når man sammenligner præcisionen af forskellige metoder bør det være metoder som bruger omtrent lige meget beregningstid. Hvilken af de tre Euler metoder på figur XX bør Heuns metode sammenlignes med?
4. ordens Runge-Kutta (RK4): I denne metode findes ændringen af y ved at vægte 4 forskellige tangenthældninger. RK4 er en metode som benyttes i mange matematikprogrammer, da den er præcis samtidig med at dens forbrug af computerressourcer er forholdsvis begrænset.





På figur XX er der også vist en beregning med RK4 med en skridtlængde på 1. Selv med denne skridtlængde passer metoden bedre end alle de fire andre.
Vi vil ikke komme ind på en nærmere analyse af de forskellige metoders fordele og ulemper, men blot nævne at valg af metode er et mål om at få den bedste præcision uden at bruge for meget beregningstid.
Opgave
Anvend et regneark til at beregne de tilnærmelser der er vist i figurXX. Undersøg hvordan sammenhængen er mellem fejlen og skridtlængden for Eulers metode.
Hvor lille skat skridtlængden være i Eulers metode for at præcisionen bliver lige så god som i RK4?

Eksperimenter
Kraften fra en vandraket
Opgave
Undersøg den kraft som raketten er påvirket af under opsendelse. I skal måle den kraft man skal anvende for at holde raketten nede, under en affyring.
Forberedelse
Diskuter hvilke kræfter der virker på en raket som sendes op. Diskuter hvilke kræfter der virker på en raket som holdes fast i udgangspositionen. Vurder størrelserne af kræfterne (I kan f.eks. beregne starthastigheden af raketten ud fra dens maksimalhøjde) 
Udførelse
Lav en opstilling hvor raketten holdes fast i et stativ, samtidig med at det er muligt at måle kraften som anvendes for at holde raketten ved jorden. (Kolbeholdere kan f.eks. benyttes til at fastholde raketten så den kun kan bevæge sig I lodret retning.)
Det er vigtigt at stativet står fast. Sæt f.eks. et lod (mindst 10kg) på stativets fod.
Efterbehandling
Undersøg hvordan kraften varierer. Vurder hvor hurtigt raketten tømmes for vand. Beregn den acceleration raketten vil få når den sendes op. Beregn den hastighed som vandet skydes ud med i starten af opsendelsen.
Udvidelse
Hvis den målte kraft er større end sensorens måleområde kan man arbejde videre med en opstilling som kan måle kraften (f.eks. kan man sætte to målere til at måle kraften).
Position, hastighed og acceleration af en vandraket
Opgave
Undersøg rakettens højde, hastighed og acceleration (som funktion af tiden) ved affyring. I skal bruge timerstrimmel og lysvej.
Forberedelse
Undersøg hvilken maksimale hastighed lysvejen kan registrere.
Udførelse
Ved opstillingen skal I sørge for at instrumenterne er beskyttet mod vand. Timerstrimmelen skal være mindst 4m lang (stykket mellem raketten og lysvejen tæller ikke med).
Efterbehandling
Lav grafer over højde, hastighed og acceleration. Hvordan varierer accelerationen? Vurder hvor lang tid vandet er om at komme ud af raketten. I hvilken højde er raketten tømt? I kan eventuelt lave flere eksperimenter hvor I varierer vandmængden.
Stighøjden af en vandraket
Opgave
Lav en graf over rakettens flyvning (højden som funktion af tiden). Undersøg hvilke resultater I kan komme frem til på baggrund af grafen. I kan eventuelt lave flere flyvninger med forskellig mængde vand.
Forberedelse
Læs afsnittet om højdemåleren og løs opgaverne. Planlæg hvor mange flyvningerne, og hvilke mængder vand I vil benytte i raketten.
Udførelse
Efterbehandling
Tegn en graf over rakettens flyvning. Prøv at forklare hvad der sker de forskellige dele af kurven (kan I bestemme accelerationen , kan I aflæse om der er luftmodstand, er der støj i målingerne, hvad er hastighederne, hvor længe er vandet om at komme ud). Sammenlign med resultaterne fra de andre grupper.
Stighøjden af en vandraket ved forskellige vandmængder
Opgave
Mål hvordan rakettens maksimale højde afhænger af vandmængden i raketten.
Forberedelse
Læs afsnittet om højdemåleren
Overvej hvilke mængder vand I vil bruge.
Udførelse
Efterbehandling
Sammenlign jeres resultat med manualen for raketten. Skriv en konklusion.
Analyse af en lille fyrværkeriraket.
Raketten adskilles (ved opskæring / oprulning) med henblik på at karakterisere den. Opbygning, dimensioner mv. Alle komponenter måles og vejes.
Selve satsen analyseres
Rakettens præstation måles (f. eks. Kraft-tid graf eller stighøjde eller startacceleration)
Rakettens præstation og konstruktion sammenlignes. Prøv at finde satsens specifikke impuls både eksperimentelt og ved tabelopslag.
Litteratur: f. eks.: Frede Storborg: Krudt og fyrværkerikemi.

Fremstilling af en lille faststofraket.
Der konstrueres en lille faststofraket med sats af sortkrudt eller salpeter/sukker (66 % KNO3, 34 % sorbitol) eller zink-svovl (75% Zn, 25 % S). Raketten kan være en tværbrænder eller længdebrænder efter eget valg. Alle designovervejelser underbygges så vidt muligt ved forudgående beregninger. F. eks. ved beregning af rumfang af brændkammer, måling af de mulige drivmidlers praktiske massefylde, beregning af drivmidlernes energiudvikling pr. gram og pr. kubikcentimeter. Hver enkel afprøvning af en raketmotor skal være fuldstændigt dokumenteret hvad angår motorens opbygning, således at der kan arbejdes systematisk mod en fungerende konstruktion. For den sluttelige konstruktion måles præstationen (f. eks. kraft-tid graf eller startacceleration).
Simulering af raketbevægelse.
Opgaven går ud på at beregne en raketbane. De forhold, der har indflydelse på raketbanen, kan alle beskrives ved en eller anden form for ligning. Imidlertid er antallet af ligninger og kompleksiteten af dem så store, at vi ikke altid kan løse ligningssystemet.
Vi vælger derfor at angribe fænomenet ved en simulering:	
Ved en simulering regner man sig frem i tid en lille smule af gangen. Man skal altså have nogle startbetingelser, som her er eksempelvis er rakettens masse, position og hastighed samt raketmotorens kraft. Så regner man et lille stykke tid frem idet man ud fra kraft og masse kan beregne accelerationen og ud fra acceleration og hastighed kan beregne den nye hastighed. Ud fra den nye hastighed kan den nye position beregnes. Når man har fået den nye position gør man det samme igen, altså regner et lille tidsskridt frem. Sådan bliver man i princippet bare ved. Man kan simulere mange fysiske fænomener (eller for den sags skyldt samfundsmæssige eller økonomiske fænomener). Det kræver blot at man har en startværdi samt en viden om hvordan den/de aktuelle størrelse ændrer sig.
Ved en simulering foretages de samme beregninger den ene gang efter den anden, hvilket hurtigt bliver lidt kedeligt. Det kan derfor være smart at lave et lille program, som får en regnemaskinen eller en pc til at lave det grove arbejde. 
Det er rimeligt overskueligt at bruge Excel til simuleringen, idet hver række da refererer til et bestemt tidspunkt. Det gør det mere overskueligt hvis man anvender et stort antal søjler til mellemregninger - også selvom disse mellemregninger ikke er så interessante i sig selv.
Den simplest tænkelige simulering vil være af en raket, der forbruger sit brændstof med konstant fart og som har en konstant motorkraft. Det simplificerer yderligere sagen hvis raketten starter i højden nul med hastigheden nul. Hvis der yderligere ingen tyngdekraft er, så kan det ikke blive simplere.
Excel regner ikke med enheder. Det er derfor smart at omregne alt til SI enheder inden simuleringen.
Regnearket kunne da have følgende udseende i de næsten øverste rækker (I de øverste rækker anbringer man konstante størrelser, som f. eks. tyngdeaccelerationen (g), brændstofforbruget pr. sekund (b), det valgte tidsskridt i simuleringen (dt), raketkraften (f), osv:
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	D
	E
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	11
	Tid (t)
	Højde (h)
	Hastighed (v)
	Tilvækst i højde
	Raketmasse (m)
	Acceleration (a)
	Tilvækst i hastighed
	

	12
	0
	0
	0
	C12*dt
	”startværdi”
	f/E12
	F12*dt
	




Essayopgaver / Opgaver i informationssøgning
V2-raketten
I skal især fortælle om:
Grunden til at tyskernes udviklede raketten
Hvilke problemer tyskerne havde med udviklingen af raketten
Grunden til at V2 raketterne ikke fik den store indflydelse på krigen
Wernher von Braun, hans rolle i projektet og hans senere skæbne
Den første Månelanding
I skal især have fokus på:
Baggrunden for rumkapløbet
Brugen af flertrinsraketter
Forklaring af selve månelandingen: hvordan opdelingen i moduler under månelandingen kunne medvirke til at spare brændstof
Satellitter
Hvilke lande opsender satellitter
Hvad stor er nyttelasten (satellittens vægt) i forhold til rakettens vægt?
I hvilke baner om jorden placeres satellitterne
Beskriv nogle få anvendelser af satellitter. (GPS, militær anvendelse, tyngdefeltsmålinger, vejrobservationer)
Hvad er i øvrigt baggrunden for at den europæiske raket sendes op fra Fransk Guyana og ikke fra Europa?
Fyrværkeri.
Herunder skal I især have fokus på :
Hvad anvender man raketter til i forbindelse med fyrværkeri.
Hvilke alternativer er der til brug af raketter.
Hvilke fordele og ulemper har raketter.
Hvordan er den typiske fyrværkeriraket opbygget.
Litteratur: f. eks.: Frede Storborg: Krudt og fyrværkerikemi.
Terrorbalancen.
Herunder skal I især have fokus på:
Hvad forstår man ved selve begrebet ”terrorbalancen”.
Hvorfor har netop raketter så stor betydning for terrorbalancen.
Forskellen på mellemdistancemissiler og interkontinentale missiler. (ICBM).
Begrebet MAD doktrinen.
De ekstremt hurtige mellemdistancemis