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• Διαστημικός Τομέας (Δορυφόρος, Διαστημόπλοιο, ρομποτικό όχημα)

• Σταθμοί εδάφους, ελέγχου
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Συστήματα Διαστημικής



Launch Vehicles



How a Rocket Works

https://www.youtube.com/watch?v=QQB1Iw3zJbc



• Στην περίπτωση των πυραύλων και 
των αεριωθούμενων αεροπλάνων τα 
καυσαέρια ωθούνται προς τα πίσω με 
δύναμη F που ασκείται σ' αυτά από τα 
τοιχώματα του χώρου καύσης.

• Σύμφωνα με την δράσης αντίδρασης 
και τα καυσαέρια ωθούν το πύραυλο ή 
το αεροπλάνο προς τα εμπρός με 
προωστική δύναμη F' αντίθετη της F.
Ας υποθέσουμε ότι εξετάζουμε έναν 
πύραυλο που κινείται στο διάστημα 
(μακριά από κάθε βαρυτική έλξη).

• Θα εφαρμόσουμε την ΑΔΟ ως προς το 
σύστημα αναφοράς του κέντρου 
μάζας.

• Εφόσον δεν ασκούνται εξωτερικές 
δυνάμεις το κέντρο μάζας (άρα και το 
σύστημα αναφοράς μας) δε θα 
μεταβάλλει την κινητική του 
κατάσταση, ανεξάρτητα με 
οποιαδήποτε μεταβολή συμβεί στην 
κινητική κατάσταση των τμημάτων 
που απαρτίζουν το σύστημα.

Προώθηση Πυραύλου (Ι)



• Ο πύραυλος κάποια χρονική στιγμή έχει μάζα Μ+dm και μηδενική 
ταχύτητα ως προς το σύστημα αναφοράς που επιλέξαμε.

• Ο πύραυλος, σε ένα πολύ μικρό χρονικό διάστημα dt, εκτοξεύει προς τα 
πίσω μια ποσότητα καυσαερίων dm με ταχύτητα u ως προς το κέντρο 
μάζας.

• Πρακτικά η ταχύτητα αυτή είναι και η ταχύτητα των καυσαερίων ως 
προς τον πύραυλο.

• Ο πύραυλος τώρα έχει αυξήσει την ταχύτητά του σε σχέση με πριν κατά 
du και η μάζα του έχει ελαττωθεί κατά dm

• Ως προς το κέντρο μάζας του συστήματος κινείται με dυ προς τα 
μπροστά.

Προώθηση Πυραύλου (ΙΙ)



Προώθηση Πυραύλου (ΙΙΙ)



Πύραυλοι - ΑΔΟ



Πύραυλοι - ΑΔΟ



• Στο Σχήμα 1 απεικονίζεται γραφικά ο 
θάλαμος καύσης (combustion chamber) 
ενός πυραυλικού κινητήρα με κατάλληλα 
σχεδιαζόμενο άνοιγμα το οποίο καλείται 
ακροφύσιο (nozzle) για την διαφυγή των 
καυσαερίων.

• Ο σχεδιασμός του θαλάμου καύσης και του 
ακροφύσιου εξόδου είναι τέτοιος ώστε η 
κατανομή της πίεσης εντός του θαλάμου να 
είναι ασύμμετρη, δηλαδή η πίεση να 
μεταβάλλεται πολύ λίγο εντός του θαλάμου 
καύσης αλλά να μειώνεται ελαφρά στην 
περιοχή του ακροφύσιου. 

• Η δύναμη που αναπτύσσεται ως 
αποτέλεσμα της διαφοράς πίεσης 
εσωτερικά και εξωτερικά του θαλάμου έχει 
αντίθετη φορά αυτής των απαερίων, με 
αποτέλεσμα να ωθεί το θάλαμο προς τα 
επάνω και γι’ αυτό καλείται ώση (thrust).

Αρχή Λειτουργίας Πυραύλου             Ειδική Ώθηση 



• Η δημιουργία πολύ υψηλής ταχύτητας 
καυσαερίων σε τέτοιες διατάξεις απαιτεί  
υψηλές θερμοκρασίες και πιέσεις που 
επιτυγχάνονται μόνον με την μείωση του 
Μοριακού Βάρους (ΜΒ) των καυσαερίων όσο 
το δυνατό περισσότερο και την καύση 
εξειδικευμένων καυσίμων υλών, τα οποία 
καλούνται προωθητικά ή προωθητικές ουσίες 
(propellants), όρος που καλύπτει όλη τη 
γκάμα καυσίμων για πυραύλους 

• Επίσης απαιτείται να μειωθεί όσο το δυνατόν 
περισσότερο η πίεση των αερίων στην 
εσωτερική περιοχή του ακροφύσιου
δημιουργώντας μεγάλο λόγο διατομής, ο 
οποίος ορίζεται ως το πηλίκο του εμβαδού 
της επιφάνειας εξόδου Ae προς το εμβαδό

• της επιφάνειας της στένωσης (λαιμός-throat) 
At που εμφανίζεται εντός της γεωμετρίας του 
θαλάμου καύσης.

Αρχή Λειτουργίας Πυραύλου             Ειδική Ώθηση 



Αρχή Λειτουργίας Πυραύλου             Ειδική Ώθηση 

Ρυθμός ροής μάζας (κατανάλωση καυσίμου) q ή dm/dt ή ሶ𝑚



• Η ειδική ώθηση έχει διαστάσεις χρόνου και εκφράζεται σε μονάδες 
s. 

• Εάν η ώση και ο ρυθμός ροής του εξερχόμενου βάρους των 
καυσαερίων παραμένουν σταθερές καθ’ όλη την διάρκεια της καύσης 
του προωθητικού, η ειδική ώθηση αντιστοιχεί στον χρόνο για τον 
οποίο ο πυραυλικός κινητήρας παρέχει ώση ίση με το βάρος του 
προωθητικού που καταναλώνει 

• Για δεδομένο κινητήρα, η ειδική ώθηση έχει διαφορετική τιμή στην 
επιφάνεια της θάλασσας στη Γη από ότι στο κενό στο Διάστημα, μιας 
και η πίεση της ατμόσφαιρας που χρησιμοποιείται στον ορισμό της 
ώσης λαμβάνει εντελώς διαφορετική τιμή στις δύο αυτές καταστάσεις 

• Λόγω των απωλειών που εμφανίζονται σε κάθε πυραυλικός κινητήρα 
(μη αποτελεσματική καύση του προωθητικού, θερμικές απώλειες του 
ακροφύσιου, μηχανικές απώλειες των αντλητικών συστημάτων κλπ), οι 
πραγματικές τιμές της ειδικής ώθησης διαφέρουν από τις θεωρητικά 
υπολογιζόμενες σε ιδανικά ακροφύσια.

Αρχή Λειτουργίας Πυραύλου-Ειδική Ώθηση 



• Τέλος ένα ακόμα χρήσιμο μέγεθος για την αποτίμηση της 
απόδοσης ενός πυραυλικού κινητήρα είναι η χαρακτηριστική 
ταχύτητα εξόδου των καυσαερίων (characteristic exhaust
velocity), C* (ή Vexit), η οποία είναι μέτρο της διαθέσιμης ενέργειας 
από την καύση του προωθητικού, η οποία δίνεται στη Σχέση 3:

• όπου Pc είναι η πίεση στο εσωτερικό του θαλάμου καύσης και At

το εμβαδόν διατομής στο σημείο στένωσης (λαιμός) του 
ακροφύσιου, q ρυθμός ροής του εξερχόμενου βάρους των 
καυσαερίων.

• Ένα συνηθισμένο εύρος μετρούμενων τιμών για την 
χαρακτηριστική ταχύτητα εξόδου των καυσαερίων C* αναλόγως 
του χρησιμοποιούμενου προωθητικού μεταξύ 1333 m/s για την 
υδραζίνη ως μονοπροωθητικό και 2360 m/s για κρυογενικό
μίγμα υδρογόνου/οξυγόνου.

Xαρακτηριστική ταχύτητα εξόδου των 

καυσαερίων



• ΄Ωση (Thrust),                       ή 

• Ειδική Ώθηση

• Ταχύτητα

Κρίσιμα Μεγέθη - Πύραυλοι

Ι𝑠𝑝 =
𝐹

ሶ𝑚𝑔
=
𝐶

𝑔

𝐹 = ሶ𝑚𝐶 𝐹 = ሶ𝑚 V𝐸𝐾𝑇

Δ𝑉 = Cln
𝑚𝑖𝑛𝑖𝑡𝑖𝑎𝑙

𝑚𝑓𝑖𝑛𝑎𝑙

𝑚𝑖𝑛𝑖𝑡𝑖𝑎𝑙 , 𝑚𝛼𝜌𝜒𝜄𝜅𝜂 , 𝑚𝜊 =

𝑚𝑓𝑖𝑛𝑎𝑙𝑚𝜏𝜀𝜆𝜄𝜅𝜂 , 𝑚𝜏 =

Αρχική μάζα πυραύλου πριν την πυροδότηση

Τελική μάζα πυραύλου μετά την πυροδότηση

Εξίσωση Tsiolkovsky/Rocket Equation



• Θεωρητικός «πατέρας» της σύγχρονης Διαστημικής επιστήμης είναι ο 

Ρώσος επιστήμονας Konstantin Tsiolkovsky (1857–1935), ο οποίος, 

παρότι ήταν ουσιαστικά αυτοδίδακτος, δημοσίευσε πολλές μελέτες 

σχετικές με την προώθηση των πυραύλων και τα ταξίδια στο Διάστημα

• Οι θεωρητικές του αναλύσεις τον οδήγησαν στην διατύπωση του 

θεμελιώδους νόμου που περιγράφει την τελική ταχύτητα ενός 

πυραύλου, με βάση το απόθεμα των καυσίμων του και την ταχύτητα 

εκτόνωσης των προϊόντων της καύσης.

• Παράλληλα, ήταν ο πρώτος που πρότεινε την κατασκευή πυραύλων 

πολλαπλών σταδίων, καθώς και την χρήση υγρού υδρογόνου και 

οξυγόνου θεωρώντας τα ιδεώδη προωθητικά καύσιμα.

K. Tsiolkovsky



• Μείωση βάρους/μάζας

• Αύξηση ταχύτητας

• Πως υπολογίζουμε την συνολική 

ταχύτητα του πυραύλου με 

πολλαπλά στάδια;

Στάδια Πυραύλων



• Κάθε στάδιο έχει αρχική/τελική μάζα

• Το Isp για κάθε στάδιο μπορεί να διαφέρει

• Συνολικό ΔV: άθροισμα του ΔV του κάθε σταδίου

Στάδια Πυραύλων



• Τι χρησιμοποιούμε για αρχική και τελική μάζα των σταδίων 

ενός πυραύλου:

• Αρχική μάζα: συνολική μάζα (βάρος) πριν την εκτόξευση

• Τελική μάζα; Η αρχική μάζα κάθε σταδίου 

(συμπεριλαμβανομένου των επόμενων σταδίων) μείον  την 

μάζα των καυσίμων που έχουν καταναλωθεί στο 

συγκεκριμένο στάδιο (π.χ. στάδιο 1):

• Στάδιο 2, 3:

Στάδια Πυραύλων



• Πλεονεκτήματα:

– Αύξηση φορτίου σε τροχιά για το ίδιο μέγεθος πυραύλου

– Αύξηση ταχύτητας με το ίδιο μέγεθος πυραύλου

– Μείωση της απόδοσης (Isp) για την μεταφορά φορτίων 

σε τροχιά 

• Μειονεκτήματα

– Αύξηση πολυπλοκότητας (μηχανών, μηχανισμών)

– Μείωση της αξιοπιστίας του συστήματος (μεγαλύτερος 

αριθμός μηχανών κλπ)

– Αύξηση κόστους

• Πόσα στάδια πρέπει να έχει ένας πύραυλος;;;;

Πλεονεκτήματα/Μειονεκτήματα



• Ένας πύραυλος 2 σταδίων έχει τα παρακάτω 

χαρακτηριστικά: 1ο στάδιο – μάζα καυσίμων 120,000kg,

μάζα δομής 9,000kg, 2ο στάδιο - μάζα καυσίμων 30,000kg,

μάζα δομής 3,000kg και μάζα φορτίου 3,000 kg. H ειδική 

ώθηση 1ου και 2ου σταδίου είναι 260s και 320s αντίστοιχα. 

Βρείτε την ταχύτητα του πυραύλου ΔV.

Παράδειγμα - Άσκηση



Παράδειγμα – Άσκηση - Δεδομένα



Παράδειγμα – Άσκηση – Υπολογισμός 

Χαρακτηριστικής Ταχύτητας C



Παράδειγμα – Άσκηση – Υπολογισμός Ταχύτητας 

Πυραύλου ΔV



Πύραυλος Παράμετροι Φορτίο

ΔV = 8000 m/s
ISP = 480 s
mδομής=250 kg
mκαύσιμα=1500kg

mφορτίο;

ΔV = 8000 m/s
Στάδιο 2

ISP = 480 s
mδομής=140 kg
mκαύσιμα=750kg

Στάδιο 1
ISP = 480 s
mδομής=140 kg
mκαύσιμα=750kg

mφορτίο;

Άσκηση 1

Υπολογίστε την ανυψωτική ικανότητα του κάθε πυραύλου. Ποιος είναι καλύτερος;



Ένας πύραυλος ενός σταδίου είναι σε τροχιά με ταχύτητα 7.91 km/s. 

Υπολογίστε την μάζα των καυσίμων που χρειάζεται για να εκτοξεύσει έναν 

μικροδορυφόροι των 50kg αν ο κινητήρας του εκτοξεύει καυσαέρια με 

ταχύτητα 3000 km/s

Άσκηση 2



,                      ,

Λύση



Υπολογίστε την επιτάχυνση ενός πυραύλου την στιγμή που ο πύραυλος 

μπαίνει σε τροχιά (V=7.91 km/s), αν ο κινητήρας του εκτοξεύει καυσαέρια 

με ταχύτητα 3000 m/s, η μάζα του δορυφόρου είναι 5000 kg και ο ρυθμός 

κατανάλωσης καυσίμων είναι μ=100 kg/s

Άσκηση 3



• Έχουμε

• Παίρνουμε την παράγωγο της ταχύτητας για να βρούμε την επιτάχυνση

• Η επιτάχυνση είναι:

• Ποια μεγέθη αυξάνουν την επιτάχυνση του πυραύλου; u, t και μ. Απόδειξη:

i. Βρίσκω την μερική παράγωγο ως προς το t

ii. Βρίσκω την μερική παράγωγο ως προς το μ

Λύση



• ΄Ωση (Thrust),                       ή 

• Ειδική Ώθηση

• Ταχύτητα

Κρίσιμα Μεγέθη - Πύραυλοι

Ι𝑠𝑝 =
𝐹

ሶ𝑚𝑔
=
𝐶

𝑔

𝐹 = ሶ𝑚𝐶 𝐹 = ሶ𝑚 V𝐸𝐾𝑇

Δ𝑉 = Cln
𝑚𝑖𝑛𝑖𝑡𝑖𝑎𝑙

𝑚𝑓𝑖𝑛𝑎𝑙

𝑚𝑖𝑛𝑖𝑡𝑖𝑎𝑙 , 𝑚𝛼𝜌𝜒𝜄𝜅𝜂 , 𝑚𝜊 =

𝑚𝑓𝑖𝑛𝑎𝑙𝑚𝜏𝜀𝜆𝜄𝜅𝜂 , 𝑚𝜏 =

Αρχική μάζα πυραύλου πριν την πυροδότηση

Τελική μάζα πυραύλου μετά την πυροδότηση

Εξίσωση Tsiolkovsky/Rocket Equation
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Εκτόξευση νάνο-δορυφόρων



Launchers



How are Satellites Launched?

https://www.youtube.com/watch?v=lGoVy44C3cA
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Pump-Fed Liquid Rockets



Space X Falcon Heavy – Reusable Rockets

https://www.youtube.com/watch?v=sX1Y2JMK6g8&t=78s



Falcon 9: Reusable Rockets

https://www.youtube.com/watch?v=bvim4rsNHkQ



Soyuz Launcher – Failure (2018)

https://www.youtube.com/watch?v=5boa6wAK0Sc&t=141s



Soyuz Docking with the ISS

https://www.youtube.com/watch?v=yW-0WM1VjIQ



• Άλλες ασκήσεις



Πύραυλοι – ΑΔΟ – Πρόβλημα 1



Πύραυλοι – ΑΔΟ – Πρόβλημα 2



Πύραυλοι – ΑΔΟ – Πρόβλημα 2



Πύραυλοι – ΑΔΟ – Πρόβλημα 2



Problem Set 1

1. An advanced inertial upper-stage (IUS) is being designed to boost 

a new cable TV satellite from low-altitude parking orbit to 

geosynchronous orbit. The V for the first burn of the Hohmann 

transfer is 3.34 km/s, and the effective exhaust velocity of the IUS 

is 3000 m/s. If the mass of just the structure of the IUS, without 

propellant, is 100 kg and the satellite mass is 1000 kg, what mass 

of propellant should be loaded into the upper-stage?

2. Two rockets are candidates for a space mission. Rocket 1 has an 

Isp of 300 seconds, and rocket 2 has an Isp of 350 seconds. If the 

total V needed for the mission is 1000 m/s, how much more 

propellant will rocket 1 need over the life of the mission? Assume 

the dry mass of the spacecraft is 1000 kg.



Problem Set 1 (II)

3. An experimental two-stage booster is preparing to launch from the 

Kennedy Space Centre. The booster must deliver a total V 

(Vdesign) of 10,000 m/s. The total mass of the 2nd stage, including 

structure and propellant is 12,000 kg, 9000 kg of which is 

propellant. The payload mass is 2000 kg. The Isp of the 1st stage is 

350 seconds and the 2nd stage is 8000 kg. What mass of propellant 

must be loaded on the 1st stage to achieve the required Vdesign? 

What is the vehicle’s total mass at lift-off?


