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Motivatie 

Sinds 1957, toen de eerste satelliet genaamd Spoetnik in de ruimte werd gelanceerd, is de 
ruimtevaart een belangrijk onderdeel geworden van onze samenleving. Iedere dag maakt 
bijna iedereen wel eens gebruik van informatie verkregen door een satelliet. Denk aan 
weersvoorspellingen of GPS. Van beide denken wij dat het voor de hand liggend is dat wij 
deze informatie krijgen en dat we er eigenlijk niks meer voor hoeven te doen. De satellieten 
zijn immers al in een baan om de aarde en zullen daar voor zolang we willen blijven werken. 
Dit is echter niet waar. Naast het feit dat de elektronica kapot gaat, zullen de satellieten ook 
langzaam naar de aarde toe vallen omdat ze snelheid verliezen door de luchtweerstand. De 
satellieten zullen opbranden in de atmosfeer en na verloop van tijd zijn er geen satellieten 
meer over. Ze zullen dus vervangen moeten worden. De technologie op het vakgebied van 
satellieten is snel vooruitgegaan. De onderdelen zijn telkens kleiner geworden en we kunnen 
telkens meer functies in een kleinere satelliet proppen. Nu zijn ze al zo ver dat er zelfs 
satellieten zijn met een inhoud van maar één liter (genaamd cubesats). Jammer genoeg 
zullen deze satellieten na lancering ook weer langzaam naar de aarde vallen. Het zou heel 
handig zijn als deze satellieten voor een langere tijd in een baan om de aarde kunnen blijven 
zodat ze langer hun werk kunnen blijven doen. Een mogelijkheid om dit doel te bereiken zou 
kunnen zijn om een raketmotor op de satelliet te zetten.  

Ik ben geïnteresseerd in dit onderwerp omdat er nog relatief weinig onderzoek is gedaan 
naar raketmotoren voor cubesats. Momenteel worden er nog veel verschillende concepten 
getest maar er is nog geen duidelijke “winnaar” gevonden. Dit geeft de mogelijkheid om zelf 
nieuwe soorten voortstuwing te bedenken zonder dat het al een keer gemaakt is door 
iemand anders. Daardoor wordt dit onderzoek een stukje uitdagender, wat ik zelfinteressant 
vind. Ook kan ik de vaardigheden die ik heb opgedaan bij het vak natuurkunde toepassen en 
verbreden door dit onderzoek.  
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1. onderzoeksvraag 
Hoe kan een cubesat op een brandstof efficiënte en goedkope manier voortgestuwd 
worden? 

 

2. Theorie 
2.1 Wat is een cubesat? 
 
Een cubesat is een satelliet in de vorm van een kubus. De afmeting zijn 10x10x10 cm, maar 
soms worden er twee of drie aan elkaar vast gemaakt en krijg je een satelliet van 20x10x10 
of 30x10x10 cm. De massa van deze cubesats is ook erg klein, ongeveer een kilogram. De 
satellieten zijn in de afgelopen jaren erg in opkomst. Experimenten kunnen namelijk 
tegenwoordig klein genoeg gemaakt worden, zodat ze passen in een kleine satelliet. Een 
cubesat is voor kleinere ondernemingen of onderzoeksinstellingen een veel betere optie dan 
de grote satellieten omdat ze een stuk goedkoper zijn om te maken en te lanceren. 
 

 

2.2 introductie basistermen 

Om dit verslag goed te kunnen begrijpen is het handig om bepaalde termen te kennen die 
belangrijk zijn rond dit onderwerp. Hieronder volgt een lijst met de belangrijkste termen en 
wordt uitgelegd hoe belangrijke waarden berekend kunnen worden. 

 
 
 
2.2.1 Krachten: 
 
Krachtstoot: 
Krachtstoot is een eenheid die aangeeft hoeveel kracht er over een bepaalde tijd wordt 
geleverd. Als de kracht constant is, kan de krachtstoot berekend worden met de formule: 

 
Waar J de krachtstoot is en F de kracht. Als de kracht niet constant is, is de krachtstoot te 
bereken m.b.v. een integraal: 

                          [1] 
De krachtstoot is dus de oppervlakte onder de grafiek van een kracht-tijd diagram. De 
eenheid van krachtstoot is Ns (Newton seconde). 
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Mass flow rate (m): 
De eenheid “mass flow rate” geeft aan hoeveel massa van een bepaalde brandstof per 
tijdseenheid wordt verbruikt. De afkorting van deze eenheid is m en de eenheid is het kg/s. 
 
 
Specifieke stoot (lsp): 
Specifieke stoot is een maat voor hoe efficiënt een raket brandstof verbruikt. Hoe efficiënter 
de raket hoe hoger de specifieke stoot. De specifieke stoot geeft aan wat een bepaalde 
hoeveelheid brandstof aan stoot kan leveren. De eenheid van specifieke stoot hangt af van 
welke eenheid je gebruikt om een hoeveelheid brandstof aan te duiden, massa of gewicht. 
Als massa als eenheid wordt gebruikt is de eenheid van de Isp in meter per seconde. Als 
gewicht gebruikt wordt, is de eenheid seconde. Deze laatste is de meest gebruikte, want 
voor massa zijn veel verschillende maten, en voor gewicht is er alleen Newton. De specifieke 
stoot Isp kan op verschillende manieren berekend worden. De eerste daarvan is: 
 

𝐼௦௣ =
𝐹

𝑔଴ ∗ 𝑚
     [2] 

 
waarin, F de kracht in Newton,  𝑔଴ de standaard gravitatiekracht (9,805.... m/s^2) en m de 
“mass flow rate”. In deze formule kan je ook snel zien dat de eenheid gelijk is aan seconde:  

𝑘𝑔 ∗ 
𝑚
𝑠ଶ

𝑚
𝑠ଶ ∗ 𝑘𝑔 ∗

1
𝑠

=
1

(1
𝑠ൗ )

= 𝑠 

 
De tweede manier om de Isp  te bereken is met behulp van de krachtstootformule: 
 

𝐼௦௣ =
∫ 𝐹𝑑𝑡

௧మ

௧భ

𝑚௧௢௧௔௔௟
∗

1

𝑔଴
    [3] 

 
m-totaal is de totale massa van de verbruikte brandstof tussen de tijdstippen t1 en t2. Ook 
bij deze formule is de de eenheid af te leiden: 
 

𝑁𝑠

𝑘𝑔
∗

1
𝑚

𝑠ଶൗ
=  

𝑘𝑔 ∗ 𝑚
𝑠ଶ ∗ 𝑠

𝑘𝑔 ∗ 𝑚
𝑠ଶൗ

=

𝑘𝑔 ∗ 𝑚
𝑠ଶ ∗ 𝑠

𝑘𝑔 ∗ 𝑚
𝑠ଶ

= 𝑠 

 
Deze formule is geschikter om de Isp van een raket te bepalen omdat hierin rekening wordt 
gehouden met een veranderende kracht. Het is namelijk tijdens een test bijna onmogelijk 
om een constante kracht te realiseren.  
 
Effectieve uitstootsnelheid: 
De effectieve uitstootsnelheid ve is de snelheid van de stoffen die door een raketmotor 
worden uitgestoten ten opzichte van de as van de motor. Bij een deeltje dat recht uit de 
raketmotor komt is de uitstootsnelheid dus gelijk aan de effectieve uitstootsnelheid. Bij een 
deeltje dat schuin uit de motor komt is de effectieve uitstootsnelheid kleiner dan de 
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uitstootsnelheid. De effectieve uitstootsnelheid is erg makkelijk om te rekenen naar de 
specifieke krachtstoot, namelijk: 
 

𝐼௦௣ =
𝑣௘

𝑔଴
     [4] 

 
Tsiolkovsky vergelijking: 
Lang voordat het mensen was gelukt om in de ruimte te komen, waren er mensen die zeiden 
dat het onmogelijk was om in de ruimte te komen. In de ruimte is namelijk niks, het is een 
vacuüm. Dat zou betekenen dat er niks is om tegen af te zetten en daarom kan je ook niet 
navigeren door de ruimte. Dit klopte natuurlijk niet. Er is helemaal niks nodig om tegen af te 
zetten. Stel iemand zou in de ruimte zweven, perfect stil, helemaal in het niets. Diegene 
heeft ook een steen vast. De persoon en de steen kan je dan zien alsof ze geen kinetische 
energie hebben. Maar als diegene nou de steen weg zou gooien, krijgt de steen opeens wel 
kinetische energie. Volgens de wet van behoud van energie is het niet mogelijk dat er 
opeens energie is ontstaan. Er moet dus een vorm van energie zijn ontstaan die ervoor zorgt 
dat de persoon en de steen een netto energie van 0 hebben. Dat is de kinetische energie van 
het lichaam dat precies de andere kant op beweegt. Hierover gaat de vergelijking van 
Tsiolkovsky. Als er een bepaalde massa van een stof wordt weggeschoten, wat is dan de 
verandering in snelheid van het object waar het weggeschoten wordt. De vergelijking is als 
volgt: 
 

Δ𝑣 = 𝑣௘ ∗ ln ቆ
𝑚଴

𝑚௙
ቇ    [5] 

Met Δ𝑣 de snelheidsverandering die te verkrijgen is uit de brandstof, 𝑣௘ de effectieve 
uitstootsnelheid, 𝑚଴ de massa van een ruimteschip met brandstof en 𝑚௙ de massa van het 
ruimteschip zonder brandstof.                              
 
 
Luchtweerstand: 
 

𝐹௟௨௖௛௧ = 1
2ൗ ∗ 𝑃 ∗ 𝐴 ∗ 𝐶ௗ ∗ 𝑣ଶ   [6] 

Met: 
 

𝑃 = 𝑙𝑢𝑐ℎ𝑡𝑑𝑟𝑢𝑘 𝑖𝑛 𝑘𝑔 𝑚ିଷ 
𝐴 = 𝑜𝑝𝑝𝑒𝑟𝑣𝑙𝑎𝑘 𝑣𝑎𝑛 𝑜𝑏𝑗𝑒𝑐𝑡 𝑖𝑛 𝑚ଶ 

𝐶ௗ = 𝑙𝑢𝑐ℎ𝑡𝑤𝑒𝑒𝑟𝑠𝑡𝑎𝑛𝑑𝑠 𝑐𝑜ë𝑓𝑓𝑖𝑐𝑖𝑒𝑛𝑡 
𝑣 = 𝑠𝑛𝑒𝑙ℎ𝑒𝑖𝑑 𝑖𝑛 𝑚𝑠ିଵ 

 
2.2.2 Plasma’s: 
 
Plasma: 
Een plasma is een speciale toestand van materie waarbij de buitenste elektronen van de 
atomen losbreken uit hun baan om het atoom. De elektronen zweven vrij rond tussen de 
atomen door. De atomen veranderen in ionen want ze missen een elektron en krijgen 
daardoor een positieve lading. Door deze lading kan een plasma ‘geduwd’ worden met 
behulp van een electro-magnetisch veld. Verder is een plasma een goede geleider van 
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elektriciteit. Dit komt omdat de elektronen makkelijk rond kunnen bewegen en daardoor 
kan er ook makkelijk een stroom van elektronen ontstaan. Plasma’s zie je vaak terug in het 
dagelijks leven. Denk bijvoorbeeld aan tl-buizen, vuur en bliksem.  
 
 
Ionisatie energie: 
De ionisatie energie is de energie die 
nodig is om een deeltje te ioniseren. 
Dat houdt in dat er een elektron uit 
de buitenste schil van het atoom 
wordt gehaald door energie toe te 
voegen. Dit kan bijvoorbeeld door 
elektronen die veel energie hebben 
op de atomen te schieten. Een 
voorbeeld hiervan is een hoog 
voltage bron. Als de twee polen, de positieve en negatieve, dicht bij elkaar worden 
gehouden, zal er een vonk tussen de twee polen ontstaan. De vonk die je ziet is een plasma. 

Figuur 1 
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2.3 Astrodynamica: 
 
 
2.3.1 Beweging van satellieten in een baan om de aarde 
Als een satelliet in een baan om de aarde is, zal de beweging van deze satelliet altijd aan een 
paar kenmerken voldoen. Deze zijn als volgt: 

- De beweging van de satelliet zal altijd voldoen aan de wetten van Kepler. Deze 
wetten zeggen iets over de vorm van de baan en de snelheid van een satelliet in een 
baan om een planeet. Een baan van een satelliet is altijd elliptisch van vorm, waarbij 
een van de brandpunten van de ellips de planeet is waarom de satelliet draait. Een 
speciale soort ellips is een cirkel. 

- Zonder dat er kracht op een satelliet wordt gezet, zal de satelliet niet van baan 
veranderen. 

- Als er een kracht wordt geleverd op de satelliet in een specifiek punt op de baan van 
de satelliet, zal de satelliet wél van baan veranderen, maar altijd nog terug komen op 
dat specifieke punt waar de kracht geleverd is. 

 
 
2.3.2 Belangrijke formules astrodynamica 
 
Baansnelheid: 
Een satelliet heeft een specifieke snelheid nodig om in een baan om de aarde te blijven. 
Deze snelheid is gelijk aan: 

𝑣 = ට
𝜇

𝑟
          [7] 

 
En: 

𝜇 = 𝐺𝑀      [8] 
 
Waar G de gravitatieconstante is, M de massa van de planeet in kg en r de straal van het 
middelpunt van de planeet tot de satelliet. 𝜇 is de standaard gravitatie parameter. De 
waarde 𝜇 blijft constant zolang je met dezelfde planeet rekent.  
 
Bij ellipsen is de baansnelheid in het perigeum: 

𝑣௣௘௥௜௚௘௨௠ = ඨ
2 ∗ 𝐺 ∗ 𝑀

𝑟𝑝 + 𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑝

            [9] 

Met 𝑟௣ de afstand tot het perigeum, en 𝑟௔ de afstand tot het apogeum. Het perigeum is het 
punt in een baan rond de aarde dat het dichtst bij het zwaartepunt van de aarde ligt. Het 
apogeum is het punt in de baan dat het verst van het zwaartepunt ligt.  
 
Omlooptijd: 
De omlooptijd van een satelliet in een cirkelvormige baan om een planeet kan bepaald 
worden met behulp van de standaardformule: 
 

𝑇 =
2𝜋𝑟

𝑣
      [10] 



12 
 

Voor een elliptische baan is de formule ook relatief makkelijk: 

𝑇 = 2𝜋ඨ
𝑎ଷ

𝜇
        [11] 

Waarin a de lange half-as, en 𝜇 de standaard gravitatie parameter. Wat de lange half-as is, 
zal later in dit verslag uitgelegd worden. 
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3. Deelvragen 

3.1 Deelvraag 1 

Wat zijn de mogelijke voortstuwingssystemen van satellieten in de ruimte? 

3.1.1 Sub-deelvraag 1.1 

Welke voortstuwingssystemen zijn het efficiëntst en hoe komt dat? 

3.1.2 Sub-deelvraag 1.2 

Wat zijn de mogelijke voorstuwingssystemen voor cubesats? 

 

3.2 Deelvraag 2 

Wat is de weerstand die een cubesat ondervindt in een baan om de aarde? 

 

3.3 Deelvraag 3 

Wat zijn de eisen van een raketmotor voor een cubesat? 

 

3.4 Deelvraag 4 

Wat kan een mogelijk nieuwe soort brandstof en raketmotor zijn voor cubesats? 

3.4.1 Sub-deelvraag 4.1 

In hoeverre voldoet de door mij ontworpen raketmotor aan alle gestelde eisen?  

3.4.2 sub-deelvraag 4.2 

In hoeverre zal de raketmotor de cubesat helpen om in een baan om de aarde te blijven? 
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4. Hypothese 

4.1 Deelvraag 1 

Chemische raketmotoren en ionenmotoren zouden mogelijke voortstuwingssystemen 
kunnen zijn. 

4.1.1 Sub-deelvraag 1.1 

Ionenmotoren, want deze hebben de hoogste specifieke stoot van alle motoren . 

4.1.2 Sub-deelvraag 1.2 

Alleen Ionenmotoren zijn goed schaalbaar. Een vloeibare raketmotor is veel te groot. 

 

4.2 Deelvraag 2 

De weerstand zal heel klein zijn, een schatting maken is echter heel lastig. De  weerstand is 
echter wel zodanig groot dat de cubesats tussen de 1 en 2 jaar zullen opbranden in de 
atmosfeer. 

 

4.3 Deelvraag 3 

De raketmotor moet klein en goedkoop zijn. 

 

4.4 Deelvraag 4 

Waterstof lijkt een interessante kandidaat na even op het internet gezeten te hebben, 
omdat het zeer brandbaar is, het is alleen nog wel de vraag of deze verwerkt kan worden in 
een kleine raketmotor. 

4.4.1 Sub-deelvraag 4.1 

- 

4.4.2 sub-deelvraag 4.2 

Ik denk dat een zelfontworpen raketmotor niet langer dan 4 jaar kan functioneren. 
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5. Onderzoeksfase 
 
5.1 Voortstuwingssystemen in de ruimte 
 
In een baan om de aarde is het belangrijk dat het mogelijk is om te manoeuvreren naar 
banen van een andere soort, zoals een hogere baan. Er zijn meerdere middelen om dit te 
verwezenlijken die onderverdeeld kunnen worden in twee grote categorieën: chemische 
voortstuwingssystemen en elektrische voortstuwingssystemen. Beide hebben hun voor- en 
nadelen die ik in deze analyse zal bespreken. Verder zal er nog een korte uitleg zijn over hoe 
elk van de verschillende motoren werkt. Daarnaast geef ik aan het eind uitleg over een 
alternatieve methode. Het is handig om deze analyse uit te voeren, omdat dit erg helpt bij 
het ontwerpen van de raketmotor. Hiermee kunnen bovendien juiste ontwerpkeuzes 
gemaakt worden. 
 
 
5.1.1 chemische voortstuwing 
Bij een chemisch voortstuwingssysteem wordt alle kracht geleverd middels een chemische 
reactie. In de raketmotor worden twee verschillende stoffen met elkaar gemixt om een 
verbranding of erg agressieve reactie plaats te laten vinden. Meestal is een van de twee 
stoffen een oxidator, zoals zuurstof; de andere stof is een brandstof, zoals methaan. De twee 
stoffen worden dan bij elkaar gevoegd in een verbrandingskamer van een raketmotor, waar 
de reactie vervolgens plaats zal vinden. De hitte die hierbij vrijkomt zorgt ervoor dat de 
reactieproducten onder hoge druk en snelheid uit de raketmotor worden geduwd, waardoor 
er een kracht ontstaat. Chemische raketmotoren (voortstuwingssystemen) kunnen weer 
onderverdeeld worden in twee categorieën: vaste brandstofmotoren en vloeibare 
brandstofmotoren. 
 
 
5.1.1.1 vaste brandstofmotoren 
Bij vaste brandstofmotoren is de brandstof een 
vaste stof. Deze vaste stof zit in een metalen 
behuizing. De brandstof bestaat uit twee 
onderdelen. Eén is de oxidator en de ander een 
brandstof. Dit mengsel van stoffen is erg 
ontvlambaar, wat ook nodig is, aangezien de 
verbranding van deze stof voor de stuwkracht van 
de motor zal zorgen. De brandstof wordt niet 
zomaar in een metalen cilinder gepropt en 
aangestoken. De motor zal dan niet goed werken. 
Er moet een ruimte overgelaten worden in de 
motor die als verbrandingskamer dient. Door deze 
ruimte te creëren zorgt het er ook voor dat er meer 
brandstof tegelijkertijd verbrand kan worden. Door bijvoorbeeld een cilindervormige ruimte 
in het midden van de motor vrij te laten van brandstof, ontstaat er al genoeg 
brandoppervlak van de brandstof. De verbrande stoffen zorgen voor gassen die de 
raketmotor via de straalpijp (“nozzle” in figuur 2) onder hoge snelheid verlaten. Hierbij 

Figuur 2 
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ontstaat veel warmte. Terwijl de motor aan het branden is, wordt de lege ruimte in het 
midden steeds groter. Het oppervlak dat kan branden wordt daarom ook steeds groter, 

waardoor er steeds meer gassen de motor verlaten. Hierdoor zal de stuwkracht van de 
motor telkens groter worden, totdat uiteindelijk de motor uitgebrand is. Dit is alleen het 
geval als de motor in het begin een lege cilinder in het midden had. Als de vorm van de lege 
ruimte ander is, kan het verloop van de stuwkracht, uitgezet over de tijd, verschillen.  
In de afbeelding kan je verschillende vormen van lege ruimtes zien. Elke soort vorm heeft 
een ander verloop van stuwkracht over de tijd. Door de lege ruimte aan te passen kan dus de 
gewenste stuwkracht verkregen worden. Een groot voordeel van vaste brandstofmotoren is 
dat ze erg goedkoop en gemakkelijk zijn om te maken. De hoeveelheid stuwkracht die 
verkregen kan worden van een vaste brandstofmotor is erg groot per prijseenheid. Er zijn 
echter wel een paar problemen met vaste brandstofmotoren. Het grootste probleem is dat 
de motor ook blijft branden, als de motor eenmaal aangestoken is. Er is geen manier om de 
motor te laten stoppen en later weer aan te zetten, of de brandsnelheid omlaag te brengen. 
Als de motor eenmaal gestart is, brandt hij door totdat hij helemaal opgebrand is. Daarnaast 
zijn de gassen die uit de straalpijp komen erg warm. Zó warm zelfs, dat normaal staal kapot 
zou gaan en op zou branden. Een goed materiaal vinden en het maken van de straalpijp is 
dus een grote uitdaging. Tenslotte is het heel lastig om de richting van de uitlaatgassen te 
sturen. De straalpijp moet erg sterk zijn omdat de gassen zo warm zijn. Om deze dan te 
kunnen bewegen is erg moeilijk. 
 
 
5.1.1.2 vloeibare brandstofmotoren 

Vloeibare brandstofmotoren zijn, zoals de naam al verklapt, motoren waarbij de brandstof in 
een vloeibare staat wordt opgeslagen. Het principe van een vloeibare brandstofmotor is 
hetzelfde als dat bij een vaste brandstofmotor. Bij beide is het doel om stoffen zo snel 
mogelijk uit de straalpijp te laten komen. Vloeibare brandstofmotoren doen dit wel op 
andere manieren. De makkelijkste manier om een vloeistof met hoge snelheid uit de motor 
te laten komen, is door de brandstof onder hoge druk op te slaan. Omdat hoge druk altijd 
naar lage druk wil, zal de brandstof uit de motor schieten op het moment dat de 
brandstoftank open wordt gezet. In de figuur hiernaast is schematisch afgebeeld hoe een 
raketmotor volgens dit principe werkt. Op het moment dat de kleppen opgezet worden, zal 

Figuur 3 
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de motor stuwkracht leveren. Dit is heel handig in 
situaties waarbij er voor een korte tijd stuwkracht nodig 
is, bijvoorbeeld bij de oriëntatie controle van 
satellieten. Een kleine tikje zorgt er al voor dat een 
satelliet gaat draaien in de gewenste richting. Er is wel 
een groot nadeel aan deze methode. De stuwkracht is 
volledig afhankelijk van de druk in de opslagtank. Als je 
meer stuwkracht wilt, moet de druk in de opslagtank 
verhoogd worden. Om dat uit te voeren moet de tank 
erg sterk zijn en zal de tank erg zwaar worden. Een 
zware tank is natuurlijk nadelig voor een raket, omdat 
deze dan meer gewicht moet duwen.  
 
Er is echter een andere manier om de druk in de 
straalpijp wél hoog te houden en de druk laag in de opslagtank. Hierdoor zal de raketmotor 
in totaal lichter worden, omdat de opslagtank minder dik hoeft te zijn. Bij deze methode 
wordt een sterke pomp gebruikt om de brandstof onder hoge druk de straalpijp in te duwen, 
waardoor er stuwkracht wordt geleverd. Er is hierbij alleen een probleem: de kracht die het 
kost om de brandstof zó snel te pompen, is er hoog. Er zijn momenteel twee oplossingen die 
gebruikt worden. Bij de eerste oplossing wordt er een kleine raketmotor gebruikt die tegen 
een turbine “blaast” (deze raketmotor werkt volledig op zichzelf en maakt geen gebruik van 
de brandstoffen in de grote opslagtank). Daardoor gaat de turbine draaien. De turbine zit 
aangesloten op de pomp. Die pompt vervolgens de brandstof door de straalpijp. De tweede 
oplossing maakt gebruik van een sterke elektromotor die voor korte tijd veel kracht kan 
leveren. In de raket zitten dan batterijen die in korte tijd veel energie kunnen leveren aan de 
elektromotor.  
 

Figuur 4 
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Tenslotte is er nog een laatste optie. Bij de meeste 
raketten worden de oxidator en brandstof los van 
elkaar gehouden. Beide stoffen moeten onder hoge 
druk in de verbrandingskamer komen, zodat er een 
efficiënte verbranding ontstaat die ook nog eens een 
grote stuwkracht geeft. Bij deze laatste optie wordt er 
gebruik gemaakt van een “preburner”. Dit is in feite een 
kleine raketmotor die een turbine draait. Dit lijkt veel 
op de eerder genoemde optie om brandstof in een 
verbrandingskamer te pompen; daarbij was echter de 
raketmotor volledig los van de rest. Een preburner 
maakt in tegenstelling tot die raketmotor wél gebruik 
van de brandstof die de grote motor gebruikt. Hierdoor 
hoeven geen losse brandstoftanks gemaakt te worden 
voor de kleine motor (de preburner). Er zijn nog wat 
varianten op deze manier van brandstof pompen, maar 
het idee van al deze varianten komt op hetzelfde neer. 
Alle maken ze gebruik van een preburner die een 
turbine draait, die weer de pompen laat draaien.  
 
De oxidator die gebruikt wordt, is zo goed als altijd 
vloeibare zuurstof. Als brandstof zijn er wat meer 
opties, zoals de veel gebruikte RP-1 of waterstof. 
Vloeibare brandstofmotoren worden ook toegepast in 
ruimtevaartuigen waarbij het nodig is om in korte tijd 
veel kracht te leveren. Als een satelliet in een baan om 
een andere planeet wil komen (niet aarde), moet de 
satelliet hard afremmen om niet voorbij de planeet te 
schieten.  
 
5.1.1.3 Vloeibare en vaste brandstofmotor in cubesats 
 
Vloeibare en vaste brandstofmotoren worden helemaal niet gebruikt in cubesats. Vloeibare 
brandstofmotoren zijn erg lastig om in het klein te maken. Denk bijvoorbeeld aan de turbine 
en de pompen; deze nemen al veel ruimte in. Daarnaast is het erg lastig om de motor op te 
starten. Er wordt al veel brandstof verspilt bij het opstarten, wat echt niet mag gebeuren bij 
raketmotoren voor cubesats, omdat deze maar heel weinig brandstof hebben. Vaste 
brandstofmotoren hebben weer het probleem dat ze maar één keer aangestoken kunnen 
worden. Dit is niet het doel van een motor op een cubesat. Deze moet namelijk kleine 
aanpassingen maken aan de baan van een cubesat. Met een vaste brandstofmotor is dit 
gewoonweg onmogelijk.  

Figuur 5 
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5.1.2 Elektrische voortstuwing in de ruimte 
 
 
Een ionenmotor is een raketmotor die gebruikmaakt van ionen om voortstuwingskracht te 
verkrijgen. In een ionenmotor wordt een stof, vaak een gas, geïoniseerd en daarna versneld 
met behulp van een elektromagnetisch veld. Een van de kenmerken van een ionenmotor is 
dat er maar heel weinig kracht vanaf komt. Dit zorgt ervoor dat ionenmotoren niet gebruikt 
kunnen worden om objecten in een baan om de aarde te laten gaan, maar wel gebruikt 
kunnen worden voor voortstuwing in de ruimte. Een ionenmotor kan echter wel lang aan 
één stuk kracht blijven leveren, vele malen langer dan een chemische raketmotor. Hierdoor 
is de totale versnelling die geleverd wordt door een ionenmotor veel groter dan die van een 
chemische motor. 
 
 
5.1.2.1 Elektrostatische ionenmotor: 
 
Gerasterde elektrostatische ionenmotor: 
Een van de meest voorkomende ionenmotoren is de gerasterde elektrostatische 
ionenmotor. Deze ionenmotor maakt een plasma, waaruit de positieve ionen worden 
versneld met behulp van rasters die positief en negatief geladen zijn. Daarvan komt dan ook 
de naam. Tenslotte worden er nog losse elektronen in de straal van ionen geschoten om 
ervoor te zorgen dat de 
ionenmotor geen lading 
krijgt. Het plasma wordt 
bijna altijd gemaakt met het 
gas xenon. Dat komt omdat 
xenon een lage ionisatie-
energie heeft. Ook heeft 
xenon een redelijk hoog 
atoomnummer, wat 
betekent dat er meer massa 
in een kleinere tank 
opgeslagen kan worden. 
Tenslotte is xenon ook een 
edel gas. Het zal dus niet 
reageren met de stoffen om 
zich heen. Er zijn kleine 
versies gemaakt voor de 
voortstuwing van cubesats. Deze kunnen echter alleen zeer kleine hoeveelheden kracht 
leveren, omdat anders het energieverbruik van de motor té groot zal zijn. 
 
 
 
 
 
  

Figuur 6 
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Hall-effect motor: 
Een hall-effect motor werkt 
ook door xenongas te 
ioniseren en te versnellen, 
maar doet dit op een 
geheel andere manier. Bij 
een hall-effect motor wordt 
er xenongas vrijgelaten in 
een gleuf, waarin het gaat 
ioniseren door 
rondvliegende elektronen. 
Die elektronen zijn daar 
gekomen door de kathode, 
die net buiten het systeem 
elektronen wegschiet. Een 
deel van de elektronen gaat 
naar de ionenstraal om die 
te neutraliseren; het 
andere deel gaat naar de 
gleuf toe waar het gas in zit 
en begint in een cirkelbeweging rond te vliegen. Dit komt door het hall-effect (waar de 
motor zijn naam aan te danken heeft). Het hall-effect ontstaat doordat er twee magnetische 
velden worden gemaakt met verschillende spoelen. Deze twee magnetische velden staan 
loodrecht op elkaar. Dit zorgt ervoor dat het hall-effect plaats kan vinden. Als een elektron 
dan botst met een gasatoom, wordt deze geïoniseerd en wordt het ion meteen versneld 
door het magnetisch veld. Het elektron zal verder afdalen naar de anode toe, die zich onder 
in de gleuf bevindt, tot het elektron bij de anode komt waardoor de schakeling compleet is. 
Deze motor is de meest populaire optie van alle soorten voortstuwingssystemen van 
cubesats. Ze zijn redelijk goed schaalbaar, dus ze kunnen zo gemaakt worden dat ze precies 
passen in een cubesat. De krachten die deze motoren kunnen leveren zijn echter zeer klein 
en het energieverbruik is tamelijk groot (tussen de 8 en 25 Watt). Deze motoren zijn dus 
enkel bedoeld om de oriëntatie van de baan van een satelliet een klein beetje aan te passen. 
Daarnaast kosten ze heel wat. De kosten van één motor is ongeveer gelijk aan de totale 
lanceringskosten van de satelliet zelf. Daarom worden deze motoren alleen aan een cubesat 
bevestigd als het echt essentieel is voor de missie van de cubesat om van baan te kunnen 
veranderen.

Figuur 7 
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5.1.2.2 Elektromagnetische ionenmotor: 
 
 
PIT (pulsed inductive thruster): 
Een pulsed inductive thurster werkt heel anders dan de rest van de ionenmotoren. Het gas 
wordt namelijk in eerste instantie de verkeerde kant op geschoten. Bij pijl 1 (zie figuur 8) 
wordt er gas over een plaat met daarin meerdere spoelen 
geschoten. Op hetzelfde moment wordt er een korte maar 
erg krachtige schok door deze spoelen gelaten, waardoor het 
gas ioniseert. De spoelen zorgen ook voor een magnetisch 
veld. De geladen deeltjes worden door de Lorentzkracht 
versneld weg van de motor af (pijl 2 , figuur 8). Doordat de 
Lorentzkracht werkt op zowel de positief geladen ionen als de 
negatief geladen elektronen, worden de elektronen én de 
ionen weggeschoten. Hierdoor is het niet meer nodig om een 
extra elektronenbron te bezitten die ervoor zorgt dat er geen 
lading ontstaat. Doordat deze motor minder onderdelen 
heeft, kan de motor langer mee. Wat wel een nadeel is aan 
deze motor, is dat er een erg grote hoeveelheid stroom en 
spanning in één keer door de spoelen heen moet worden 
geleverd. De extra apparatuur die hiervoor nodig is, zorgt 
voor een grote toename van massa van het systeem. In de 
ruimtevaart kan dit zeker een probleem zijn, want daar wordt er hard gewerkt om satellieten 
zo licht mogelijk te maken. Zeker bij cubesats is dit een probleem. Deze mogen immers niet 
meer dan een paar kilo wegen. Daarom wordt deze technologie nog niet gebruikt in 
combinatie met cubesats. 
 
 
 
MPD (magnetoplasmadynamic) motor: 
Een magnetoplasmadynamic motor maakt ook gebruik 
van de Lorentzkracht om ionen te versnellen. Een bijnaam 
van deze motor is dan ook de Lorentzkrachtversneller. Bij 
deze motor wordt eerst het gas toegevoerd vanaf (in de 
afbeelding) de linkerkant in een cilinder. De cilinder is de 
anode. In het midden staat een punt, die de kathode is. 
Omdat het gas tussen de kathoden en anode komt, wordt 
het gas geïoniseerd. Aangezien er verder door de stroom 
door de kathode een magnetisch veld ontstaat, 
ondervinden de geladen deeltjes een kracht. Deze duwt 
de deeltjes met hoge snelheid naar buiten. Zó hoog zelfs, 
dat deze motor theoretisch gezien het snelst ionen kan 
versnellen (van alle ionenmotoren). Hij kan ook nog eens 
veruit de meeste kracht leveren. Dit is in de praktijk 
eigenlijk zo goed als onmogelijk, zeker bij kleinere satellieten. Dat komt omdat er heel veel 
vermogen nodig is om de motor optimaal te laten werken; veel meer nog dan bij de pulsed 

Figuur 8 
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inductive thrusters. Er is tussen de 100 en 500 KW nodig. Om dat vermogen te kunnen 
produceren, zouden kleine nucleaire reactoren nodig zijn. Deze motoren zullen dus nooit op 
een cubesat terechtkomen. Er zal nooit een nucleaire reactor in zo’n kleine ruimte passen. 
 
 
 
 
 
 
 
VASIMR (variable specific impulse magnetoplasma rocket): 
De VASIMR-motor maakt gebruik van een 
relatief nieuwe technologie. Dat komt 
onder andere door de complexiteit van de 
motor. Aan het begin van de motor wordt 
er gas, xenon of argon, in een ruimte 
gespoten. Deze ruimte is omringd door 
elektromagneten die de gasmoleculen 
‘bombarderen’ met elektromagnetische 
energie. Het gas wordt dan een koud 
plasma. Dit betekent dat de ionen nog 
relatief weinig energie bevatten. Het 
speciale van de VASIMR-motor is dat de 
motor bij deze stap kan bepalen of hij 
efficiënter wil zijn, of meer kracht wil 
leveren. Een lagere efficiëntie betekent dat 
er meer kracht geleverd kan worden (veel 
atomen tegelijk maar niet de optimale 
hoeveelheid energie per atoom); een hoge 
efficiëntie betekent dat er minder kracht geleverd kan worden (weinig atomen met elke veel 
energie). De tweede stap bestaat uit het samendrukken van het plasma en er een klein 
straaltje van maken. Dit wordt gedaan met behulp van elektromagneten. Bij de derde stap 
wordt het plasma verder verwarmd tot 1 miljoen Kelvin. Dit wordt gedaan door het plasma 
bloot te stellen aan sterke elektromagnetische golven. Tenslotte worden de ionen met 
behulp van een magnetisch veld uit de motor geduwd. De problemen die bij deze motor 
voor kunnen komen zijn best voor de hand liggend. Neem de energie die nodig is om de 
atomen op te warmen tot 1 miljoen graden kelvin: die is uiteraard erg hoog. Daarnaast is de 
warmte die van het plasma afkomt ook erg hoog. Daardoor moet de motor actief gekoeld 
worden, wat voor nog grotere energiekosten zorgt. Als dit echter allemaal goed verloopt is 
de motor wel zeer efficiënt, omdat er bij het verwarmen van het plasma met behulp van de 
elektromagnetische golven bijna geen energie verloren gaat. 
Deze technologie wordt nog niet gebruikt in cubesats, omdat de ionenmotor heel groot is. 
Dat zou nooit passen. 
 

  

Figuur 10 
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5.1.3 voortstuwing m.b.v. licht 
Om vooruit te komen in de ruimte moet je iets wegschieten zoals een brandstof, want er is 
niets in de ruimte om tegen af te zetten. Dat klinkt misschien wel logisch, maar is niet 
helemaal waar. Er is namelijk wél iets om tegen af te zetten, namelijk licht. De zon 
produceert enorme hoeveelheden aan fotonen die zich verwijderen van de zon. Lightsail 2 is 
een satelliet in een baan om de aarde die gebruik maakt van licht om in een hogere baan om 
de aarde te komen. De satelliet heeft een groot reflecterend zeil dat de fotonen vangt. De 
satelliet zal proberen zo veel mogelijk licht te vangen met dit zeil als deze van de zon af 
beweegt. Dit zal er voor zorgen dat de satelliet versnelt. Als de satelliet richting de zon gaat 
zal deze proberen zo min mogelijk licht te vangen met het zeil. Anders zou de satelliet weer 
afgeremd worden door het licht. Het is eigenlijk precies hetzelfde als normaal zeilen, maar in 
plaats van wind maakt de satelliet gebruik van licht. De technologie is echter nog niet 
volledig ontwikkeld. Fotonen leveren namelijk niet zo’n groot “zetje”. De hoeveelheid 
snelheid die verkregen wordt door te zeilen op licht is daarom ook maar heel klein. De enige 
satelliet die momenteel gebruikmaakt van een lightsail is echter wel een cubesat. Alleen de 
gehele cubesat heeft als doel om te testen hoe goed een lightsail werkt. Deze technologie 
wordt dus nog niet gebruikt als voortstuwingssysteem van een satelliet met een ander doel 
dan het testen van de technologie zelf. 
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5.2 efficiëntie raketmotoren 
De efficiëntie een raketmotoren is natuurlijk heel belangrijk. Als er op een satelliet maar 
weinig ruimte is, wil je natuurlijk zo zuinig mogelijk omgaan met brandstof, zodat de 
opslagtank niet te groot is. De maat die gebruikt wordt om de efficiëntie aan te duiden is de 
specifieke stoot (zie 2.2.1): 

𝐼௦௣ =
∫ 𝐹𝑑𝑡

௧మ

௧భ

𝑚௧௢௧௔௔௟
∗

1

𝑔଴
         [3] 

Waarbij m-totaal de totale massa is van de verbruikte brandstof tussen de tijdstippen t1 en 
t2, en g0 de gravitatieconstante. Hieronder zie je een tabel met daarin wat voorbeelden van 
voortstuwingssystemen met de bijbehorende specifieke stoot (“specific impulse”). 

Zoals te zien is in tabel 1, liggen de specifieke impulsen van al deze motoren erg uit elkaar. 
De vaste brandstofmotor van de Space Shuttle heeft een veel lagere specifieke impuls dan 
bijvoorbeeld de VASIMR-motor. Waarom hebben de ontwerpers van de spaceshuttle dan 
toch voor deze motor gekozen? Dat heeft te maken met de kracht die de raketmotor kan 
leveren. Er is namelijk een verband tussen de specifieke stoot en de totale stuwkracht van 
een raketmotor. Deze is als volgt, hoe hoger de specifieke stoot, hoe lager de totale 
stuwkracht. Met andere woorden: een efficiënte motor kan niet veel kracht leveren op één 
moment; een minder efficiënte motor kan wél veel kracht leveren op één moment. Er is 
daarnaast nog een verband tussen de specifieke stoot en de effectieve uitstootsnelheid 
(effective exhaust velocity). Hoe hoger de effectieve uitstootsnelheid, hoe hoger de 
specifieke stoot. Dit verband is goed te verklaren. De specifieke stoot zegt iets over hoe 
efficiënt de brandstof verbruikt wordt. De efficiëntie houdt dan in hoeveel een satelliet of 
raket vooruit wordt geduwd door één bepaalde massaeenheid aan brandstof. De derde wet 
van Newton: 
 

𝐹௔ =  −𝐹௕  
 
vertelt ons dat de raket even hard vooruit wordt geduwd als de brandstof terug duwt. Als de 
brandstof sneller weggeschoten wordt, “duwt” de brandstof harder tegen de raket aan dan 
wanneer de brandstof langzamer wordt weggeschoten. Om dus het meest efficiënt om te 
gaan met de brandstof, moet de brandstof zo snel mogelijk weggeduwd worden. Om dit te 

Tabel 1 
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kunnen doen betekent het dus dat er zo veel mogelijk energie aan elk atoom geleverd moet 
worden. Er is alleen een probleem: het wordt, naarmate je bij hogere energieniveaus komt, 
telkens moeilijker om meer energie aan de atomen te leveren. Als je héél veel energie in de 
brandstof wilt toevoegen, kan dat maar met een kleine hoeveelheid tegelijk. De totale 
stuwkracht neemt daarom af bij een hogere efficiëntie. 
 
Een van de onderdelen die in een raket een grote rol speelt op het gebied van efficiëntie is 
de straalpijp. De straalpijp zorgt ervoor dat de reactieproducten die gevormd zijn in de 
verbrandingskamer de goede richting in worden gestuurd. De uitlaatgassen van een 
raketmotor zouden zonder een straalpijp in een kegelvorm de raketmotor verlaten (zie 
afbeelding bovenaan). Het doel van de raketmotor is om rechtdoor te gaan, dus alle kracht 
die zijwaarts geleverd wordt, is verloren energie. De totale kracht die de motor levert is 
daardoor kleiner. Als er wél een straalpijp verbonden is met de verbrandingskamer, zullen de 
uitlaatgassen rechter uit de raketmotor 
komen. Omdat er dan bijna geen energie 
verloren gaat aan uitlaatgassen die 
zijwaarts gaan, is de raketmotor een stuk 
efficiënter. De raketmotor kan namelijk 
met dezelfde hoeveelheid brandstof 
méér kracht leveren. Dus als een 
bepaalde snelheid bereikt moet worden, 
is er minder brandstof nodig om daar te 
komen. Daarom is de motor efficiënter. 
De vorm van de straalpijp is belangrijk. 
Om de uitlaatgassen recht de 
raketmotor te laten verlaten, moet de 
druk van de uitlaatgassen gelijk zijn aan 
de druk van de omgeving. De druk in de 
verbrandingskamer is er hoog, veel 
hoger dan de druk van de omgeving ooit 
zal zijn. De hoogste omgevingsdruk die een motor ondervindt is op zeeniveau. Daar is de 
luchtdruk het hoogst (ongeveer 1 bar). Als de uitlaatgassen bij de nek van de motor komen 
(waar de verbrandingskamer en de straalpijp samenkomen), is de druk het hoogst. Om deze 
nu omlaag te halen moeten de uitlaatgassen meer ruimte hebben voordat deze in de lucht 
worden gelaten. Daarom is de straalpijp altijd kegelvormig. De uitlaatgassen hebben eerst 
een hoge druk bij het smalle deel van de straalpijp. Als de uitlaatgassen dan steeds dichter 
bij het eind van de straalpijp komen, krijgen ze 
telkens meer ruimte omdat de straalpijp breder 
wordt. De druk gaat daarom omlaag. Als de 
uitlaatgassen dan uiteindelijk de motor verlaten, is 
de druk gelijk aan die van de omgeving (de 
luchtdruk). Tenminste; dat zou zo zijn bij straalpijpen 
met de perfecte vorm. Raketmotoren in de ruimte 
hebben een heel ander probleem. De luchtdruk in de 
ruimte is nagenoeg nul. Om de druk toch enigszins 
op de gewenste hoogte te krijgen, wordt de 
straalpijp zo breed mogelijk gemaakt aan het 

Figuur 12 

Figuur 11 
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uiteinde. De verhouding tussen het oppervlak van een doorsnee bij de nek en een doorsnee 
bij het uiteinde van de straalpijp is zo groot mogelijk: 
 

𝐴𝑒: 𝐴𝑡 
 
Met Ae het oppervlak van de straalmotor op het breedste gedeelte (het uiteinde van de 
straalpijp), en At het oppervlak van de straalmotor op het dunste gedeelte (bij de nek van de 
raketmotor). 
 

𝐴𝑡 = 𝜋 ∗ (𝑅𝑡)ଶ 
 

𝐴𝑒 = 𝜋 ∗ (𝑅𝑒)ଶ 
 
Bij raketten die geoptimaliseerd zijn op zeeniveau, is die verhouding 16:1. In het Engels heet 
dit de “expansion ratio”. Bij 16:1 is de expansion ratio gelijk aan 16. Bij een raketmotor in de 
ruimte is de expansion ratio tussen de 150 en 200. Een stuk hoger dus. Dit is bedoeld om de 
druk zo laag mogelijk te krijgen. Je vraagt je misschien af waarom die expansion ratio voor 
vacuümmotoren niet nóg hoger is; dat is namelijk efficiënter. Dat komt omdat de straalpijp 
dan té groot wordt. Een grotere straalpijp is natuurlijk zwaarder. De efficiëntie die je wint 
door de straalpijp groter te maken, verlies je weer door het extra gewicht dat geduwd moet 
worden door de raketmotor. 
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5.3 Luchtweerstand in de ruimte 
 
Een satelliet kan heel lang in een baan om de aarde blijven draaien, in het geval dat de 
satelliet met de juiste snelheid beweegt. Dit is echter niet altijd het geval. Als een satelliet in 
een lage baan om de aarde zit, tussen 450 en 600km hoog, zal de satelliet langzaam maar 
zeker snelheid verliezen. Dat komt door de luchtweerstand die een satelliet ondervind op die 
hoogte. De atmosfeer eindigt officieel bij een lagere hoogte, alleen dat betekent niet dat er 
geen luchtmoleculen boven die grens zijn. De hoeveelheid lucht op een hoogte tussen 450 
en 600Km is erg klein. Maar omdat satellieten op die hoogte erg snel bewegen is de 
luchtweerstand groot genoeg om een duidelijk effect te hebben. De snelheid neemt 
langzaam af waardoor de satelliet op een gegeven moment zal opbranden in de atmosfeer 
omdat de satelliet te laag is gekomen. Om dat te voorkomen kan een kleine kract worden 
geleverd door een motor om de satelliet in een constante baan om de aarde te houden. De 
kracht die geleverd moet worden is precies gelijk aan die luchtweerstand, omdat de 
luchtweerstand de enige significante kracht is op de satelliet. De luchtweerstand van een 
object is te berekenen via: 
 
 

𝐹௟௨௖௛௧ = 1
2ൗ ∗ 𝑃 ∗ 𝐴 ∗ 𝐶ௗ ∗ 𝑣ଶ                [6] 

Met: 
 

𝑃 = 𝑑𝑖𝑐ℎ𝑡ℎ𝑒𝑖𝑑 𝑖𝑛 𝐾𝑔 𝑚ିଷ 
𝐴 = 𝑓𝑟𝑜𝑛𝑡𝑎𝑎𝑙 𝑜𝑝𝑝𝑒𝑟𝑣𝑙𝑎𝑘 𝑣𝑎𝑛 𝑜𝑏𝑗𝑒𝑐𝑡 𝑖𝑛 𝑚ଶ 

𝐶ௗ = 𝑙𝑢𝑐ℎ𝑡𝑤𝑒𝑒𝑟𝑠𝑡𝑎𝑛𝑑𝑠 𝑐𝑜ë𝑓𝑓𝑖𝑐𝑖𝑒𝑛𝑡 
𝑣 = 𝑠𝑛𝑒𝑙ℎ𝑒𝑖𝑑 𝑖𝑛 𝑚𝑠ିଵ 

 
Samenvoegen van formule [1] en [6] geeft de formule voor krachtstoot: 
 

𝐽(ℎ) = න
1

2
∗ 𝑃(𝑡) ∗ 𝐴 ∗ 𝐶ௗ ∗ ൫𝑣(𝑡)൯

ଶ
𝑑𝑡

்

଴

                [12] 

Met: 
𝑃(𝑡) = 𝑑𝑒 𝑑𝑖𝑐ℎ𝑡ℎ𝑒𝑖𝑑 𝑜𝑝 𝑡𝑖𝑗𝑑𝑠𝑡𝑖𝑝 𝑡 
𝑣(𝑡) = 𝑑𝑒 𝑠𝑛𝑒𝑙ℎ𝑒𝑖𝑑 𝑜𝑝 𝑡𝑖𝑗𝑑𝑠𝑡𝑖𝑝 𝑡 
𝑇 = 𝑑𝑒 𝑜𝑚𝑙𝑜𝑜𝑝𝑠𝑡𝑖𝑗𝑑 𝑖𝑛 𝑠𝑒𝑐𝑜𝑛𝑑𝑒𝑛 

 
5.3.1 luchtsweerstandcoëfficient 
De luchtsweerstandscoëfficient is een constante als een object 
in één houding door de lucht beweegt. Bij de satelliet is dat 
jammer genoeg niet het geval. Die beweegt namelijk constant 
rond. Voor kubussen (de satelliet is een kubus) zijn er twee 
uiterste standen, een met de meeste weerstand en een met de 
minste. Een stand waarbij de lucht recht op een vlak van de 
kubus komt heeft de meeste weerstand en een 
weerstands coëfficiënt van 1,05. Als de lucht recht op een 
van de punten van de kubus valt, is de weerstand het 
minst, met een weerstand coëfficiënt van 0,80.  

https://ozanerhansha.github.io/drag-force/ 

Figuur 13 
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De satelliet draait met een constante snelheid rond in de ruimte. Daarom is de satelliet even 
vaak rechtop als schuin, en beweegt constant tussen de twee in. De positie van de satelliet 
zit dus gemiddeld tussen deze twee posities in en daarom de luchtweerstand coëfficiënt ook:  
 

𝐶ௗ =
1.05 + 0.8

2
= 0.925 

 
5.3.2 Oppervlak van satelliet 
Het oppervlak van de satelliet is ook wisselend. De satelliet beweegt weer met constante 
snelheid tussen de standen rechtop en schuin. Het gemiddelde oppervlak van de satelliet is 
dan: 

𝐴 =
0.1ଶ + ቀ0.1 ∗ ൫0.1 ∗ √2൯ቁ

2
≈ 0.01207 𝑚ଶ 

  

Figuur 14 
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5.3.3 Luchtdichtheid bij cirkelvormige baan 
De luchtdichtheid en de snelheid liggen aan 
wat voor baan de satelliet om de aarde maakt 
en op welke hoogte. Om te beginnen met een 
cirkelvormige baan om de aarde. De 
luchtdichtheid op hoogtes tussen de 450 en 
600 km kan niet meer berekend worden met 
de standaard formule voor luchtdichtheid 
omdat de druk tè laag is. Om toch een formule 
te kunnen maken van de luchtdichtheid moet 
dus gebruikt gemaakt worden van metingen 
gedaan door satellieten in de ruimte. In de 
afbeelding hier rechts van zie je verschillende 
metingen van de luchtdruk op grote hoogte. Ik 
heb er voor gekozen om de COESA meting uit 
1976 te gebruiken, omdat die het meest recent 
is en tot de hoogste hoogte is gegaan. De 
meetapparatuur op de satelliet was dus het 
meest exact. Om te beginnen heb ik een lijn 
tussen de punten van de grafiek bij hoogte 450 
km en 600 km getrokken. Dit kan een rechte 
lijn zijn omdat op dit kleine lijnstuk de lijn zo 
goed als recht is. De luchtdichtheid op de x-as 
is in logaritmische schaal. Dat betekend dat de 
formule niet is in de vorm: 

𝑃(ℎ) = 𝑎 ∗ ℎ + 𝑏 

Maar in de vorm: 

𝑃(ℎ) = 10ି(௔∗௛ା௕) 

Om a en b te bereken kunnen de waarden in de grafiek gebruikt worden. Om het wat 
overzichtelijker te maken, kan je de getallen die in de macht staan op de x-as als normale 
getallen gebruiken. 10^-12 wordt dan -12 en 10^-13 wordt -13. Ik heb eerst afgelezen wat de 
luchtdichtheid is bij 450 km hoogte en bij 600 km hoogte.  

Dat gaf de waarde: 

Hoogte in m Getal in de tien macht (bij de druk) 
450.000  

−11
7

8
 

600.000 
−12

8

9
 

 

De y-as is de druk in mijn geval want dat is de waarde die ik wil weten, de hoogte is de x-as. 
Dit geeft: 

https://ntrs.nasa.gov/archive/nasa/casi.
ntrs.nasa.gov/19770003812.pdf, pagina 
62 

Figuur 15 
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𝑎 =
𝑑𝑦

𝑑𝑥
=  

−11
7
8

+ 12
8
9

600.000 − 450.000
≈ 6,75926 ∗ 10ି଺ 

B is dan: 

𝑏 = 11
7

8
− (6,75926 ∗ 10ି଺ ∗ 450.000) =  8

5

6
 

Dus de luchtdichtheid bij hoogte h in meters is: 

𝑃(ℎ) = 10
ିቀ଺.଻ହଽଶ଺∗ଵ଴షల∗௛ା଼

ହ
଺

ቁ
           [13] 

 

5.3.4 Snelheid satelliet 

De snelheid kan ook berekend worden door de middelpuntzoekende kracht gelijk te stellen 
aan de gravitatiekracht: 

𝐹௠௣௭ = 𝐹௚ 

𝑚𝑣ଶ

𝑟 + ℎ
=

𝐺𝑚𝑀

(𝑟 + ℎ)ଶ
 

𝑣ଶ =
𝐺𝑀

𝑟 + ℎ
 

Dus: 

𝑣(ℎ) = ඨ
𝐺𝑀

ℎ + 𝑟௔௔௥ௗ௘
        [14] 

 

Met h de hoogte boven het aardoppervlak en 𝑟௔௔௥ௗ௘  de straal van de aarde. G is de 
gravitatieconstante en M de massa van de aarde. 

 

5.3.5 formule voor totale krachtstoot cirkelvormige baan 

Nu zijn alle delen van de formule compleet, wat betekent dat we de intergraal kunnen 
berekenen. In: 

𝐽(ℎ) = න
1

2
∗ 𝑃(ℎ) ∗ 𝐴 ∗ 𝐶ௗ ∗ ൫𝑣(ℎ)൯

ଶ
𝑑𝑡                  [12]

்

଴

 

Is bij een cirkelvormige baan de P, A, 𝐶ௗ en de v constant, dus om het wat makkelijker te 
maken kan je alles samenvoegen tot een constante C: 

𝐽(ℎ) = න 𝐶𝑑𝑡
்

଴

 

Geeft: 
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𝐽(ℎ) = [𝐶 ∗ 𝑡]଴
் 

𝐽(ℎ) = 𝐶 ∗ 𝑇            [15] 

 

met T is: 

𝑇 =
2𝜋(ℎ + 𝑟௔௔௥ௗ௘)

𝑣
              [16] 

Combineren met [4] geeft: 

𝑇 =
2𝜋(ℎ + 𝑟௔௔௥ௗ௘)

ට
𝐺𝑀

ℎ + 𝑟௔௔௥ௗ௘

            [17] 

 

Dus de totale krachtstoot van de lucht bij hoogte h (boven het aardoppervlak) volgt uit het 
combineren van formule [12], [13], [14], [15] en [17]: 

𝐽(ℎ) = 1
2ൗ ∗ 10

ିቀ଺.଻ହଽଶ଺∗ଵ଴షల∗௛ା଼
ହ
଺

ቁ
∗ 0,01207 ∗ 0,925 ∗ ൬

𝐺𝑀

ℎ + 𝑟௔௔௥ௗ௘
൰ ∗

⎝

⎛
2𝜋(ℎ + 𝑟௔௔௥ௗ௘)

ට
𝐺𝑀

ℎ + 𝑟௔௔௥ௗ௘ ⎠

⎞ 

[18] 
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5.4 Luchtweerstand bij elliptische banen 
Nou is het jammer genoeg niet zo dat satellieten altijd in een cirkelvormige baan om de 
aarde draaien. Er zijn namelijk ook veel satellieten die in een elliptische baan om de aarde 
bewegen. Om hiervan de totale krachtstoot uit te rekenen is iets lastiger. In de formule voor 
luchtweerstand kan je zien dat de snelheid en de luchtdichtheid afhankelijk zijn van de 
hoogte. In tegenstelling tot een cirkelvormige baan, heeft een elliptische baan geen 
constante hoogte, wat ook betekent dat de luchtweerstand niet constant is. Om dan toch de 
krachtstoot te kunnen bereken moet de hoogte geschreven worden als een functie van de 
tijd. 
 

5.4.1. Introductie elliptische banen 

Ellipsen: 

Een ellips is een soort van uitgerekte 
cirkel. Bij een cirkel is het zo dat voor 
een punt op de cirkel, de afstand tot 
het middelpunt altijd gelijk is. Bij een 
ellips is het net iets anders. Daarbij 
geldt namelijk dat de afstand van 
een punt op de ellips tot het ene 
brandpunt plus de afstand van dat 
punt tot het andere brandpunt altijd 
constant is, dus: 

𝑑(𝑃, 𝐹ଵ) + 𝑑(𝑃, 𝐹ଶ) = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡𝑎𝑛𝑡 

Een ellips is altijd symmetrisch. De symmetrie-assen worde de lange as en de korte as 
genoemd, a en b op het plaatje. Omdat het makkelijker is om met de helft van de assen te 
reken, nemen ze van a de afstand van C tot aan het uiterste puntje. Dat wordt de lange half-
as genoemd. De korte half-as is b. 

 

Bij elliptische banen om de aarde geldt er altijd 
dan een van de brandpunten van de ellips de 
aarde is (F op het plaatje). Er zijn verder nog wat 
belangrijke termen over elliptische banen. Om te 
beginnen de “true anomaly”, naar het Nederlands 
vertaalt als “ware anomalie”, wat de hoek is 
tussen de lange halfas en de lijn naar een punt P 
vanuit de aarde, op het plaatje aangegeven als 
hoek f. Het punt P is dan een satelliet in de 
elliptische baan om de aarde.  Hoek E is de 
“excentrische anomalie”. Dit is de hoek tussen de 
lange halfas en de lijn vanuit het middelpunt van 
de ellips naar punt P’. P’ is een punt op de cirkel 

Figuur 16 

Figuur 17 
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met straal 2a en hetzelfde middelpunt als de ellips. De loodlijn van de lange half-as door 
punt P snijdt de cirkel in punt P’. Ten slotte, het perigeum van een elliptische baan is het 
laagste punt van de paan en het apogeum het hoogste punt van de baan. Zowel het 
perigeum en het apogeum liggen áltijd op de lange half-as, dus ook altijd tegenover elkaar. 

 

5.4.2 Snelheid satelliet bij specifieke hoogte 

Nou is het doel om de luchtweerstand in tijdstip t te berekenen. Als je naar de formule van 
luchtweerstand kijkt, kom je erachter dat de luchtweerstand afhangt van de hoogte en de 
snelheid. Om het wat makkelijker te maken, kan je de snelheid schrijven als functie van de 
hoogte. Dat is makkelijk te doen met de wet van behoud van energie: 

𝐸௧௢௧௔௔௟ = 𝐸௛௢௢௚௧௘ + 𝐸௞௜௡௘௧௜௦௖௛ 

Dus: 

𝐸௞௜௡௘௧௜௦௖௛ =  𝐸௧௢௧௔௔௟ −  𝐸௛௢௢௚௧               [19] 

Dus als je de totale energie berekend en de hoogte weet, kan de kinetische energie 
berekend worden. Vanuit daar kan je dan weer de snelheid berekenen. De totale energie 
kan berekend worden door de snelheid in het perigeum te bereken en daarvan de kinetische 
energie te berekenen en die op te tellen bij de hoogte energie in het perigeum. 

𝑣௣௘௥௜௚௘௨௠ = ඨ
2 ∗ 𝐺 ∗ 𝑀

𝑟𝑝 + 𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑝

            [9] 

𝑟௣is de afstand vanaf het middelpunt van de aarde totaan het perigeum, en 𝑟௔ de straal vanaf 
het middelpunt van de aarde totaan het apogeum 

Dus de kinetische energie in het perigeum: 

𝐸௞௜௡௘௧௜௦௖௛ =
1

2
∗ 𝑚 ∗ ቆ

2 ∗ 𝐺 ∗ 𝑀

𝑟𝑝 + 𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑏

ቇ                      [20] 

De gravitatie-energie in het perigeum is: 

𝐸௛௢௢௚௧௘ = 𝐺
𝑚 ∗ 𝑀

𝑟𝑝

                   [21] 

Met 𝑟௣ de straal bij het perigeum (de hoogte in het laagste punt van de baan plus de straal 
van de aarde). De totale energie volgt dan door formule [20] en [21] in te vullen bij formule 
[19]: 

𝐸௧௢௧௔௔௟ =
1

2
∗ 𝑚 ∗ ቆ

2 ∗ 𝐺 ∗ 𝑀

𝑟𝑝 + 𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑝

ቇ + 𝐺
𝑚 ∗ 𝑀

𝑟𝑝

                   [22] 
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Om de snelheid te kunnen berekenen op tijdstip t, moet de hoogte energie op tijdstip t van 
de totale energie afgetrokken worden, zodat de kinetische energie over blijft, vanuit daar 
kan de snelheid bepaald worden. Aangezien in de formule voor luchtweerstand de snelheid 
in het kwadraat wordt gebruikt, is het makkelijker om in de formule de snelheid ook in het 
kwadraat te houden. Combineren van [19], [21] en [22] geeft: 

𝐸௞(𝑡) =
1

2
∗ 𝑚 ∗ ቆ

2 ∗ 𝐺 ∗ 𝑀

𝑟𝑝 + 𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑝

ቇ + 𝐺
𝑚 ∗ 𝑀

𝑟𝑝

− 𝐺
𝑚 ∗ 𝑀

𝑟𝑡

                   [23] 

Met 𝑟௧ de afstand tussen het middelpunt van de aarde en de satelliet op tijdstip t. Om dan 
de snelheid te bepalen gebruik je de formule: 

𝑣ଶ(𝑡) =
2

𝑚
∗ 𝐸𝑘               [24] 

Door formule [23] in te vullen bij [24] volgt er: 

𝑣ଶ(𝑡) =
2

𝑚
∗ ቆ

1

2
∗ 𝑚 ∗ ቆ

2 ∗ 𝐺 ∗ 𝑀

𝑟௣ + 𝑟௔
∗

𝑟௔

𝑟௣
ቇ + 𝐺

𝑚 ∗ 𝑀

𝑟௣
− 𝐺

𝑚 ∗ 𝑀

𝑟௧
ቇ 

Aangezien je door de massa deelt, kan de massa weggestreept worden en de formule kan 
nog wat netter opgeschreven worden: 

𝑣ଶ(𝑡) =
2 ∗ 𝐺 ∗ 𝑀

𝑟௣ + 𝑟௔
∗

𝑟௔

𝑟௣
+ 2 ∗ 𝐺

𝑀

𝑟௣
− 2 ∗ 𝐺

𝑀

𝑟௧
              [25] 

 

5.4.3 Formule voor hoogte op specifiek tijdstip 

Nu de formule voor de snelheid omgeschreven is naar een functie van de hoogte op tijdstip t 
en de formule voor de luchtdichtheid ook al geschreven is als een functie van de hoogte (zie 
formule bij cirkelvormige baan), hoeft alleen de hoogte als functie van de tijd geschreven 
worden om de luchtweerstand op tijdstip t te kunnen berekenen. 

Om de hoogte te berekenen kunnen we gebruik maken van een formule opgesteld door 
Kepler: 

𝑟௧ = 𝑎 ∗ ൫1 − 𝑒 ∗ cos(𝐸)൯   [26] 
 
Waarin a de lange half-as, E de excentrische anomalie en e de excentriciteit, die te 
berekenen is volgens de volgende formule: 
 

𝑒 = ඨ1 −
𝑏ଶ

𝑎ଶ
           [27] 

Het enige wat nu nog gedaan moet worden is de excentrische anomalie te berekenen op 
tijdstip t. Alleen dat is makkelijker gezegd dan gedaan. Het probleem is namelijk dat de 
excentrische anomalie niet algebraïsch of exact berekend kan worden voor een gegeven 
tijdstip t. In de afgelopen 300 jaar is het nog niemand gelukt om een formule op te stellen. 
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Het kan alleen analytisch opgelost worden. Dat betekend dat er een schatting wordt 
gemaakt van de excentrische anomalie op tijdstip t. Met die uitkomst wordt dan een tijd 
uitgerekend en vergeleken met tijdstip t. Als de uitgerekende tijd lager is dan tijdstip t, moet 
er een iets hogere schatting worden gemaakt van de excentrische anomalie en als de tijd iets 
hoger is dan tijdstip t een lagere schatting. Dat wordt dan herhaald totdat een gewenste 
significantie bereikt is. Deze methode kan ik jammer genoeg niet gebruiken om een formule 
op te stellen voor de elliptische banen, het is namelijk geen losse formule. Wat ik wel kan 
doen is een formule op stellen die de excentrische anomalie benadert voor tijdstip t.  

 
5.4.3.1 Benadering Excentrische anomalie 
Het doel is dus om de hoek tussen de lijn vanaf het middelpunt van de ellips tot een punt op 
een cirkel met straal a en hetzelfde middelpunt als de ellips, en de lange half-as. Als je weet 
hoe ver punt P zich heeft bewogen over de cirkel, kan de excentrische anomalie berekend 
worden: 

𝐸(𝑡) =
𝑑(𝑡)

2 ∗ 𝑎 ∗ 𝜋
∗ 2𝜋 

 

𝐸(𝑡) =
𝑑(𝑡)

𝑎
  [28] 

 
 
Met d de afgelegde afstand op tijdstip t en E in radialen. Om de afgelegde afstand op tijdstip 
t uit te kunnen rekenen moet een integraal genomen worden van de formule van de 
snelheid, van 0 tot tijdstip t: 
 

𝑑(𝑡) = න 𝑣(𝑡)𝑑𝑡
௧

଴

      [29] 

 
Er moet dus een schatting gemaakt worden van de snelheid van punt P op tijdstip t. Punt P 
beweegt zich sneller als het op een laag punt is in de baan, en langzamer als het op een hoog 
punt is in de baan. Dit is een periodieke beweging, het herhaalt zich na elke baan om de 
aarde. De beweging is dus te vergelijken meteen sinus of cosinus golf. Het nadeel van een 
sinus of cosinus golf is dat de amplituden van de functie altijd even hoog zijn. Het laagste 
punt is even ver van het gemiddelde af als het hoogste punt. Dit is een probleem want bij 
een elliptische baan is dit niét het geval. De snelheid in het apogeum ligt niét even ver van 
het gemiddelde af als de snelheid in het perigeum. De snelheid piekt echt even in het 
perigeum en blijft daarna voor een langere tijd 
lager. Om dit na te bootsen heb ik er voor 
gekozen om in plaats van een normale cosinus of 
sinus golf te gebruiken, de absolute waarde van 
een sinus golf te gebruiken. Dit ziet er dan uit 
zoals te zien is in het plaatje hiernaast. De 
formule moet nog wel “kloppend” gemaakt 
worden. Ten eerste moet de periode van de 
functie gelijk zijn aan de omloopstijd van de baan 
van de satelliet. Ook moet de totale afgelegde 

𝑦 = −|sin(𝑥)| 

Figuur 18 
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afstand gelijk zijn aan de omtrek van de cirkel, met straal a. Ten slotte moet de 
snelheidsverandering, de amplitude, kloppend zijn met de snelheidsveranderingen die punt 
P heeft op zijn baan. Om te beginnen de standaard formule: 
 

𝑣(𝑡) = −|sin(𝑡)| 
 
Om ervoor te zorgen dat de amplitude kloppend is, wordt een variabele gebruikt die in de 
formule aangegeven staat als z: 
 

𝑣(𝑡) = 𝑧 ∗ −|sin(𝑡)| 
 
Ook moet de totale afgelegde afstand overeenkomen met de totale afstand van één baan 
om de aarde. Om dat te doen wordt de variabele B gebruikt: 

𝑣(𝑡) = 𝑧 ∗ −|sin(𝑡)| + 𝐵 
 
Ten slotte moet de periode van de formule overeenkomen met de omloopstijd, aangegeven 
met T. 
 

𝑣(𝑡) = 𝑧 ∗ − ቚsin ቀ
𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁቚ + 𝐵   [30] 

 
De omlooptijd van een ellips wordt berekend volgens de vaste formule van omlooptijd van 
ellipsvormige banen: 
 

𝑇 = 2𝜋ඨ
𝑎ଷ

𝐺𝑀
     [11] 

 
B moet zo gekozen zijn dat als het integraal van v(t) genomen wordt tussen 0 en T, de 
oppervlak altijd gelijk is aan de omtrek van de cirkel straal a, welke waarde er voor z dan ook 
gekozen wordt. Dus: 

න −𝑧 ∗
்

଴

ቚsin ቀ
𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁቚ + 𝐵 = 2𝜋 ∗ 𝑎 

 
Aangezien het lastig is om een absolute waarde functie te integreren, kan het wat 
makkelijker geschreven worden: 
 

𝐵 ∗ 𝑇 − න 𝑧 ∗ sin ቀ
𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁ 𝑑𝑡

்

଴

= 2𝜋 ∗ 𝑎 

Hieruit volgt:  

𝐵 ∗ 𝑇 − 𝑧 ∗ න sin ቀ
𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁ 𝑑𝑡

்

଴

= 2𝜋 ∗ 𝑎 

 

𝐵 ∗ 𝑇 − 𝑧 ∗ ൤
𝑇

𝜋
∗ − cos ቀ

𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁ൨

଴

்

= 2𝜋 ∗ 𝑎 
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𝐵 ∗ 𝑇 − 𝑧 ∗ ൬
𝑇

𝜋
∗ 1 −

𝑇

𝜋
∗ −1൰ = 2𝜋 ∗ 𝑎 

 

𝐵 ∗ 𝑇 −
2𝑇𝑧

𝜋
= 2𝜋 ∗ 𝑎 

 

𝐵 ∗ 𝑇 = 2𝜋 ∗ 𝑎 +
2𝑇𝑧

𝜋
 

 

𝐵 =  
2𝜋 ∗ 𝑎

𝑇
+

2𝑧

𝜋
   [31] 

[31] invullen bij [30] geeft: 
 

𝑣(𝑡) = 𝑧 ∗ − ቚsin ቀ
𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁቚ +  

2𝜋 ∗ 𝑎

𝑇
+

2𝑧

𝜋
   [32] 

 
De afgelegde afstand op tijdstip t is dan: 
 

𝑑(𝑡) =  න 𝑧 ∗ − ቚsin ቀ
𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁቚ + 

2𝜋 ∗ 𝑎

𝑇
+

2𝑧

𝜋
𝑑𝑡

௧

଴

 

 

𝑑(𝑡) = ൤
𝑧𝑇

𝜋
∗ 𝑐𝑜𝑠 ቀ

𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁ +  

2𝜋 ∗ 𝑎 ∗ 𝑡

𝑇
+

2𝑧 ∗ 𝑡

𝜋
൨

଴

௧

 

 

𝑑(𝑡) =
𝑧𝑇

𝜋
∗ 𝑐𝑜𝑠 ቀ

𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁ +  

2𝜋 ∗ 𝑎 ∗ 𝑡

𝑇
+

2𝑧 ∗ 𝑡

𝜋
− ൬

𝑧𝑇

𝜋
∗ 1 + 0 + 0൰ 

 

𝑑(𝑡) =
𝑧𝑇

𝜋
∗ 𝑐𝑜𝑠 ቀ

𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁ +  

2𝜋 ∗ 𝑎 ∗ 𝑡

𝑇
+

2𝑧 ∗ 𝑡 − 𝑧𝑇

𝜋
  [33] 

 
 
Om hiervan de excentrische anomalie te berekenen gebruiken we de eerder genoemde 
formule: 
 

𝐸(𝑡) =
𝑑(𝑡)

𝑎
     [28] 

 
Door [33] in te vullen bij [28] en te herleiden geeft dat: 
 

𝐸(𝑡) =
𝑧𝑇

𝜋𝑎
∗ 𝑐𝑜𝑠 ቀ

𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁ +  

2𝜋 ∗ 𝑡

𝑇
+

2𝑧 ∗ 𝑡 − 𝑧𝑇

𝜋𝑎
  [34] 

 
Nu moet er ten slotte een goede waarde voor z gekozen worden. Jammer genoeg is het niet 
mogelijk om z te vinden zonder een computer te gebruiken. Dat komt door hetzelfde 
probleem als waarom je niet E kan berekenen. Om z dan toch te vinden, heb ik een 
computer programma geschreven die dit voor mij doet. Het programma maat gebruik van de 
formule van Kepler om de z waarde te vinden bij tijdstip t.  
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𝑀 = 𝐸 − 𝑒 ∗ sin(𝐸)     [35] 
 
Met M de middelbare anomalie en e de excentriciteit. Wat ook geldt is dan: 
 
 

𝑡 =
𝑇

2𝜋
∗ 𝑀 

 
Dus: 
 

𝑡 =  ඨ
𝑎ଷ

𝐺𝑀
∗ (𝐸 − 𝑒 ∗ sin(𝐸))     [36] 

 
Het computer programma begint nu met een tijd te nemen, beginnend met t=0. Daarna 
neemt hij 0 als waarde voor z en berekend wat de tijd dan is. Is de tijd niet dicht bij de tijd 
die ingevoerd is, in dit geval t=0, neemt hij een iets hogere waarde voor z, en berekend het 
programma de tijd opnieuw. Dit wordt herhaald totdat de berekende tijd tot in 6 significante 
cijfers overeenkomt met de ingevoerde tijd. Nu herhaalt het programma al deze handelingen 
opnieuw voor een iets hogere tijd, bijvoorbeeld 1/20ste deel van de totale omlooptijd. 
Daarna weer 1/20ste deel hoger en daarna weer, totdat de tijd gelijk is aan de helft van de 
omloopstijd. De gevonden waardes voor z worden daarna weergegeven. 
 
import math 
 
rp= 6821000 
ra= 6971000 
 

a= float((rp+ra)/2) 
GM= float(3.986E+14) 
pi= float(3.14159265359) 
Tpi= float(math.sqrt((a**3)/GM)) 
T= float(2*pi*(math.sqrt((a**3)/GM))) 
e= float(math.sqrt(1-((a**2-(a-rp)**2)/(a**2)))) 
E=0 
times= [0.05, 0.1, 0.15, 0.2, 0.25, 0.3, 0.35, 0.4, 0.45, 0.5] 
 
 
 

for i in times: 
    t_fraction= float(i) 
    t= t_fraction * T 
    round_calc_time= -1 
    round_input_time = round(float(t), 6) 
    z=0 
    while (round_calc_time < round_input_time): 
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        E= ((z*T)/(pi*a))*math.cos((pi/T)*t)+((2*pi*t)/T)+((2*z*t-z*T)/(pi*a)) 
        calctime= float(Tpi*(E-e*math.sin(E))) 
        round_calc_time= round(calctime, 6) 
        z= z+0.01 
 
In het programma, bovenaan staan de waardes rp en ra. Dit zijn de hoogtes van het 
perigeum en apogeum in meters (vanaf het middelpunt van de aarde). Deze specifieke baan 
is op zijn laagst 450 km boven het aardoppervlak en op zijn hoogst 600 km boven het 
aardoppervlak. De gevonden waardes voor z werken dus ook alleen voor een baan om de 
aarde met deze hoogte. De waardes die het programma heeft gegeven heb ik in Excel gezet. 
Daar heb ik een grafiek van gemaakt. De waardes z zijn uitgerekend voor een factor van de 
omloopstijd T, dus 0,05ste deel van T, 0,10ste deel van T, enzovoort. 
 
 

t (deel 
van T) z 

0,05 147,23 
0,1 162,31 

0,15 176,25 
0,2 188,76 

0,25 199,63 
0,3 208,69 

0,35 215,83 
0,4 220,98 

0,45 224,08 
  

 
 
 
 
Hierna heb ik de trendlijn functie van Excel gebruik om een formule te maken van z op 
tijdstip t, waarin t het deel van de omlooptijd. 0.2 bij t is dus een vijfde deel van de 
omlooptijd. Om dit naar een tijdstip in seconden te veranderen moet het nog 
vermenigvuldigt worden met T. Dit geeft dan de functie: 
 

𝑧(𝑡) = −0,8725(𝑡 ∗ 𝑇)ଶ + 18,433 ∗ 𝑡 + 129,21 
 
Dus als we dit invullen voor de z in de formule krijg je een antwoord voor E op tijdstip t: 
 

𝐸(𝑡) =
𝑧𝑇

𝜋𝑎
∗ 𝑐𝑜𝑠 ቀ

𝜋

𝑇
∗ 𝑡ቁ +  

2𝜋 ∗ 𝑡

𝑇
+

2𝑧 ∗ 𝑡 − 𝑧𝑇

𝜋𝑎
 

 
 
 

  

y = -0,8725x2 + 18,433x + 129,21
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5.4.4 Formule voor totale krachtstoot 
Dat geeft een redelijk exacte benadering van de excentrische anomalie bij tijdstip t. Daarmee 
kunnen we dan de straal uitreken met: 
 

𝑟௧ = 𝑎 ∗ ൫1 − 𝑒 ∗ cos(𝐸)൯         [26] 
  
En ten slotte, de luchtweerstand op tijdstip t door [6], [13] en [25] te combineren: 
 

𝐹(𝑡) = 1
2ൗ ∗ 10

ିቀ଺.଻ହଽଶ଺∗ଵ଴షల∗(௥೟ି௥ೌೌೝ೏೐)ା଼
ହ
଺

ቁ
∗ 0,01207 ∗ 0,925

∗ ቆ
2 ∗ 𝐺 ∗ 𝑀

𝑟𝑝 + 𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑝

+ 2 ∗ 𝐺
𝑀

𝑟𝑝

− 2 ∗ 𝐺
𝑀

𝑟𝑡

ቇ 

 
Om dan de krachtstoot uit te rekenen moet hiervan het intergraal tussen 0 en 0.5T genomen 
worden, en dat dan vermenigvuldigen met 2: 
 

𝐽(𝑡) = 2 ∗ න 1
2ൗ ∗ 10

ିቀ଺.଻ହଽଶ଺∗ଵ଴షల∗(௥೟ି௥ೌೌೝ೏೐)ା଼
ହ
଺

ቁ
∗ 0,01207 ∗ 0,925

଴.ହ்

଴

∗ ቆ
2 ∗ 𝐺 ∗ 𝑀

𝑟𝑝 + 𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑝

+ 2 ∗ 𝐺
𝑀

𝑟𝑝

− 2 ∗ 𝐺
𝑀

𝑟𝑡

ቇ [37] 

 
En nu alles is één grote formule door [37], [34] en [35] te combineren:  
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[38] 
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5.4.5 Computerprogramma voor totale krachtstoot 

Zoals te zien is, is de formule absoluut enorm. Dat is jammer genoeg niet het enige probleem 
van de formule. Tijdens het integraal bereken om B te bepalen, is de waarde z uit de 
integraal geschreven, omdat het een constante was. Dit blijkt uit het computer programma 
dus helemaal niet te kloppen. Er moet eigenlijk z(t) staan in plaats van z. Dit betekend dat de 
B waarde niet meer klopt en de uiteindelijke berekening ook niet. Het enige wat wel nog kan 
is het gemiddelde nemen van alle berekende z waardes, alleen dat zorgt ook voor een grote 
fout in de eindberekening. Ook zou deze formule alleen werken als de satelliet in een baan 
zit met een perigeum van 450km en apogeum van 600km. Als je nou de luchtweerstand van 
een andere baan wil berekenen duurt dit weer heel lang. Daarom heb ik er voor gekozen om 
niet meer één vaste formule te maken voor de luchtweerstand, maar een 
computerprogramma te schrijven die de berekening voor mij doet.  

Om te beginnen de hoogte. Deze kan weer berekend worden met de formule: 

 

𝑟௧ = 𝑎 ∗ ൫1 − 𝑒 ∗ cos(𝐸)൯       [26] 
En de excentrische anomalie: 

𝑀 = 𝐸 − 𝑒 ∗ sin(𝐸)       [35] 
 
Een vaste formule opstellen voor E is nu nutteloos. Wat veel makkelijker is, is om direct E te 
gaan berekenen bij tijdstip t. Het computerprogramma gaat beginnen met tijdstip t de E te 
zetten op 0. Als uit de berekening met deze formule de tijd niet overeenkomt met tijdstip t, 
wordt de waarde van E verhoogd met 0,0001.  
 

𝑡 =  ඨ
𝑎ଷ

𝐺𝑀
∗ (𝐸 − 𝑒 ∗ sin(𝐸))             [36] 

 
Als de waarde van E dan berekend is, worden dezelfde formules gebruikt als al eerder 
beschreven is om de snelheid en de luchtdichtheid te berekenen. Aangezien het nu toch niet 
meer in één formule allemaal hoeft te staan, heb ik er voor gekozen om ook de formule van 
de luchtdichtheid tussen 250 en 450 km op te stellen. Dan kan er gerekend worden met 
banen die een perigeum van 250 km of hoger hebben in plaats van 450 km. Wat het 
programma verder dan nog doet is het integreren van de formule. Het berekend telkens de 
luchtweerstand op een tijdstip t en vermenigvuldigd die met delta t. Daarna neemt het 
programma een nieuw tijdstip t, precies delta t hoger dan het vorige tijdstip. Deze stappen 
herhaalt het programma totdat deze bij een tijd is aangekomen die gelijk is aan de helft van 
de omloopstijd, delta t wordt ook zo gekozen dat het aantal keer dat de kracht berekend 
wordt een half miljoen is (goede benadering van integraal zonder dat de berekening al te 
lang duurt). Al de berekeningen die gemaakt zijn worden bij elkaar opgeteld. Aangezien het 
tweede deel van de baan hetzelfde is als het eerste deel, kan deze waarde verdubbeld 
worden, dat scheelt de helft aan rekentijd. De uitkomst daarvan is dan de krachtstoot.  
 
Bij de bepaling van de excentrische anomalie kan veel tijd bespaard worden. Het programma 
hoeft namelijk niet elke keer bij 0 te beginnen. De Excentrische anomalie die stijgt namelijk 
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alleen maar. Dus als het programma de E waarde voor een bepaald tijdstip t heeft 
uitgerekend, hoeft het programma niet opnieuw bij 0 te beginnen, maar kan het gewoon 
verder tellen waar die gebleven was. Hiermee wordt de totale rekentijd omlaag gebracht van 
ongeveer 10 minuten naar 6 seconden. Dit is dus een enorme verbetering. Ook kan er dan 
makkelijker een preciezere berekening worden gemaakt, omdat de berekeningen niet zo 
lang meer duren. Ten slotte heb ik ook nog mogelijk gemaakt om de draairichting van 
satelliet aan te geven. Als de satelliet tegen de draairichting van de aarde in beweegt, is de 
relatieve luchtsnelheid hoger. Dat is zo omdat de lucht op aarde ongeveer net zo hard 
meedraait met de aarde zelf. Als de satelliet met de aarde mee draait is de relatieve 
luchtsnelheid lager, dus ook de luchtweerstand. 
 
De volledige code: 
 
def main(): 
    import math 
    import time 
 
    #aarde 
    R_aarde= 6371000 
 
    #perigeum en apogeum hoogte 
    hp= float(input("perigeum in km: ")) 
    ha= float(input("apogeum in km: ")) 
    rp= hp*10**3 +R_aarde 
    ra= ha*10**3 +R_aarde 
 
    #rotatie richting 
    rot_input= input("rotatie mee of tegen draairichting aarde: ") 
    if rot_input[:1] == "m": 
        rotation = 1 
    else: 
        rotation = 0 
 
    #variabelen satelliet 
    m= float(1) 
    A= float(0.01207) 
    Cd= float(0.925) 
 
    #basis variabelen 
    a= float((rp+ra)/2) 
    M= float(5.972E+24) 
    GM= float(3.986E+14) 
    pi= float(3.14159265359) 
    T=float(2*pi*(math.sqrt((a**3)/GM))) 
    Tpi= float(math.sqrt((a**3)/GM)) 
    e= float(math.sqrt(1-((a**2-(a-rp)**2)/(a**2)))) 
    J= 0 
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    #dt afstellen 
    dt= (T/2)/500000 
    t= 0 
    end_t = 0.5*T 
 
    W = 0 
    #berekenen van Eccentric anomaly op tijdstip t 
    def E_calc(i): 
        round_calc_time= -1 
        round_input_time = round(float(i), 6) 
        p = W 
        while (round_calc_time < round_input_time): 
            calctime= float(Tpi*(p-e*math.sin(p))) 
            round_calc_time= round(calctime, 6) 
            p= p + 0.0001 
         
        return float(p) 
 

    #luchtweerstand berekenen 
    def p_calc(i): 
        if i-R_aarde < 600000 and i-R_aarde >= 450000: 
            n= float(10**-(6.75926E-6*(i-6371000)+8+(5/6))) 
        elif i-R_aarde < 450000 and i-R_aarde >= 250000: 
            n=  float(10**-(8.75E-6*(i-6371000)+7.9375)) 
        else: 
            n= 0 
        return n 
 

    #berekenen van weerstand op tijdstip t 
    def F_calc(i): 
        E= E_calc(i) 
        R= float(a*(1-e*math.cos(E))) 
        v_air= (pi*2*R)/86400 
        if rotation == 0: 
            v2= float((2/m)*(0.5*m*((2*GM)/(2*a)*(ra/rp))+(m*GM)/rp-(m*GM)/R)+ (v_air)**2) 
        else: 
            v2= float((2/m)*(0.5*m*((2*GM)/(2*a)*(ra/rp))+(m*GM)/rp-(m*GM)/R)- (v_air)**2) 
        p= p_calc(R) 
        Ft= float(0.5*p*A*Cd*v2) 
        return Ft, E 
 
    z, o= F_calc(0) 
 
    #alle berekende krachtstoten op tijdstip t met tijdsduur dt bij elkaar optellen 
    while (t < end_t): 
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        F, E= F_calc(t) 
        Js= F*dt 
        t= t + dt 
        J= J + Js 
        W= E 
         
 
 

    # X2 omdat de halve baan berekend wordt 
    krachtstoot= J*2 
    F_gem= krachtstoot/T 
 
    print("krachtstoot: " +str(krachtstoot)) 
    print("F max: "+ str(z)) 
    print("F gem: "+ str(F_gem)) 
   print(“Omlooptijd: “ + str(T)) 
 
    # programma herstarten 
    restart= input("programma herstarten?:\n") 
    if restart == 'yes' or restart == 'ja': 
        main() 
    else: 
        exit() 
 
main() 
 
Stel je wilt de luchtweerstand weten van een satelliet in een elliptische baan om de aarde, 
met een perigeum van 365 km en een apogeum van 679 km, die tegen de draairichting van 
de aarde in gaat. Dat ziet er dan als volgt uit: 

 

Vul in “365” en klik enter. 

 

Vul in “679” en klik enter. 

 

Voer in “tegen” en klik enter. Meteen nadat op enter wordt geklikt begint de computer met 
rekenen. Het resultaat ziet er dan uit als volgt: 
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Zoals je kan zien worden naast de krachtstoot ook de maximale kracht en de gemiddelde 
kracht gegeven. Dit zijn gegevens die misschien later nog handig kunnen zijn. De gemiddelde 
kracht wordt berekend door de krachtstoot te delen door de omloopstijd en de maximale 
kracht is de kracht in het perigeum, daar is de snelheid namelijk het hoogste en de lucht het 
dichtst. Met deze gegevens kunnen dan de eisen van de raketmotor bepaalt worden. 

 

Het programma is ook getest of het wel goede waardes geeft. Een voorbeeld hiervan is bij 
het perigeum én apogeum de zelfde hoogte in vullen. Dit is dus een cirkelvormige baan. De 
uitkomst die het programma gaf kwam exact overeen met de uitkomst van de formule voor 
cirkelvormige banen (zie kopje 5.3.5). Daarnaast heb ik gekeken of de individuele waardes 
van bepaalde variabelen wel een logische waarde waren. Als ze bijvoorbeeld veel te hoog of 
te laag waren wist ik dat er ergens een fout zat. Neem bijvoorbeeld de omloopstijd. Als er in 
de formule van omloopstijd een foutje zat, werd er bijvoorbeeld een te grote omloopstijd 
berekend. Dit zie ik dan in een controleproef, waardoor ik die fout eruit kan halen. Op deze 
zijn alle fouten uit de code gehaald. 
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5.5 Eisen van raketmotor 

Nu alle berekeningen zijn gedaan aan de luchtweerstand, kunnen de eisen bepaald gaan 
worden van de raketmotor. Deze moet immers tegen de luchtweerstand in gaan werken. 
Daarnaast kunnen er eisen gesteld worden over hoé lang de raket moet werken. Dit bepaalt 
natuurlijk hoe lang de satelliet uiteindelijk in de ruimte is. 

 

5.5.1 totale krachtstoot 

Om te beginnen moeten we een baan om de aarde kiezen. Om er zeker van te zijn dat de 
raketmotor in bijna alle situaties genoeg kracht kan leveren, is het handig om een baan om 
de aarde te kiezen met veel luchtweerstand. Bijvoorbeeld eentje met een perigeum van 300 
km en een apogeum van 700 km. De satelliet zal met redelijk hoge snelheid door de lucht 
bewegen op 300 km hoogte. Dit zal voor een hoge luchtweerstand zorgen, dus in totaal een 
grote krachtstoot. Daarnaast is de luchtweerstand ook net iets hoger als de satelliet tégen de 
draaiing van de aarde draait. Deze gegevens vullen we dan in in het programma: 

 

Dit geeft: 

 

De totale krachtstoot is dus ongeveer: 0.010934808 Ns 

Er zijn op een dag 24x3600 = 86400 seconden. Om dus de totale krachtstoot per dag uit te 
reken moet het aantal seconden per dag gedeeld worden door de omlooptijd: 

86400

5668.147
= 15.24 … 𝑟𝑜𝑛𝑑𝑗𝑒𝑠 𝑝𝑒𝑟 𝑑𝑎𝑔 

Per dag maakt de satelliet dus ongeveer vijftien en een kwart rondje om de aarde. Per 
rondje is de krachtstoot 0.0109... Ns, dus per dag: 

0.010934808 ∗ 15.24307 = 0.1666801 𝑁𝑠 

Dat is dus de totale krachtstoot die de raketmotor in 24 uur moet kunnen leveren. 

 

5.5.2 tijd van operatie 

Een cubesat in LEO (“low earth orbit”) heeft gemiddeld een levensduur van maar 1 tot 2 jaar. 
Na die tijd zal de satelliet opbranden in de atmosfeer omdat die in een té lage baan om de 
aarde is gekomen. De kosten van cubesats lanceren is per unit altijd gelijk. Één unit is 
10x10x10 cm. Een cubesat met een voorstuwingssysteem is dus precies dubbel zo duur als 



48 
 

eentje zonder, want het voortstuwingssysteem is precies één unit. Om het dus rendabel te 
maken, moet de satelliet op z’n minst zijn levensduur verdubbelen om het rendabel te 
maken, want anders is het even duur om gewoon na 2 jaar een nieuwe satelliet in de ruimte 
te sturen. De raketmotor moet dus op z’n minst 2 jaar lang de satelliet in een stabiele baan 
om de aarde houden. Dit is echter alleen om het financieel rendabel te maken. Een 
voortstuwingssysteem toevoegen kost namelijk ook zelf nog geldt en daarnaast is het ook 
nog eens extra moeite. Daarom heb ik als eis gesteld dat de raketmotor op z’n minst 5 jaar 
de satelliet in een baan om de aarde moet kunnen houden. Het is dan naar mijn mening de 
moeite waard om een raketmotor toe te voegen aan een cubesat. 

 

5.5.3 Algemene eisen 

Naast deze specifieke eisen, zijn er nog een paar andere eisen waaraan een raketmotor voor 
een cubesat aan moet voldoen: 

1. De raketmotor én de opslagtank moeten samen in één unit passen (10x10x10cm)  
2. De raketmotor moet makkelijk herhaalbaar aan en uit te zetten zijn. De raketmotor 

moet de satelliet over een lange periode kleine zetjes blijven geven.  
3. De motor aansturing moet niet veel energie verbruiken. Er is namelijk niet veel 

elektriciteit beschikbaar op de satelliet want de zonnepanelen zijn niet zo groot. De 
raketmotor mag daarom maar maximaal 20% van de totale energie die opgewekt 
wordt door de zonnepanelen gebruiken.  

4. Het voortstuwingssysteem moet goedkoop zijn. Cubesats zijn ontstaan vanwege hun 
lage kosten. Om de kosten laag te houden moet de raketmotor ook niet heel duur 
zijn. Daarom heb ik als eis gesteld dat de raketmotor maar maximaal 10% van de 
totale kosten van het maken van een cubesat mag zijn. De totale kosten zijn 
ongeveer 50000 euro, dus de prijs van de raketmotor mag niet meer zijn dan 5000 
euro. 
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6 Ontwerpfase 

6.1 brandstof keuze / type raketmotor 

Een raketmotor voor een cubesat moet aan een aantal dingen voldoen. Om te beginnen bij 
eis 2 genoemd in 5.5.3 : “De raketmotor moet makkelijk herhaalbaar aan en uit te zetten 
zijn”. Uit deze eis blijkt dat de raketmotor niet gemaakt kan zijn met een vaste brandstof. Die 
soorten raketmotoren kunnen namelijk niet aan en uit gezet worden. Een lightsail valt ook af 
want die voldoet niet aan eis gesteld in 5.5.1, want een lightsail kan maar een héle kleine 
fractie van de kracht leveren die nodig is. Verder kan deze ook niet gebruikt worden in een 
LEO (“low earth orbit”), want de satelliet vangt veel te veel wind, waardoor de 
luchtweerstand enorm wordt. Dan blijven nog de vloeibare raketmotor en de elektrische 
raketmotor over. Een vloeibare raketmotor is erg complex om te maken. Om de vloeistof 
rond te bewegen en op een goede manier aan te steken is erg lastig. Daarnaast is het erg 
lastig om deze erg klein te maken, dus zal deze veel te veel ruimte in nemen. Dan blijft alleen 
nog een elektrische raketmotor over. Deze voldoet jammer genoeg niet aan eis 4 én 3 
gesteld in 5.5.3 . Een elektrische raketmotor maakt gebruik van hoge voltages. Deze zijn er 
lastig te maken in een kleine satelliet en dat kost veel energie. Daarnaast zijn deze 
raketmotoren relatief duur omdat ze lastig te maken zijn. Aangezien alle opties niet aan alle 
eisen voldoen, ben ik begonnen met het ontwerpen van een eigen raketmotor, werkende op 
gas.  

In mijn eigen raketmotor wordt er gebruik gemaakt van elektrolyse van water om zuurstof 
en waterstof te scheiden, en later weer te verbranden om stuwkracht te leveren. Ik heb hier 
voor gekozen omdat water een makkelijke stof is om op te slaan en het ook nog eens heel 
goedkoop is. Als de waterstof en zuurstof apart opgeslagen zouden moeten worden, zou er 
veel meer ruimte ingenomen worden omdat de tanks erg sterk moeten zijn vanwege de 
hoge druk. Daarnaast is waterstof opslaan voor lange tijd ook nog eens lastig omdat het erg 
gevoelig is voor lekken. Het waterstof in mijn ontwerp hoeft niet voor lange tijd onder hoge 
druk opgeslagen te worden, dus zal er een kleinere kans op lekken zijn. 
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6.2 het ontwerp van de raketmotor 

6.2.1 Werking schematisch afgebeeld 

De raketmotor heeft een speciale indeling. Om deze te verduidelijken heb ik een 
schematische tekening gemaakt van hoe het systeem ongeveer in elkaar zit. Hieronder zal ik 
beschrijven waar elk van de onderdelen voor zijn. 

1. Straalpijp, om verbrandingsstoffen in de goede richting sturen. 
2. Verbrandingskamer, waar waterstof en zuurstof gemengd worden. 
3. Iris, om de verbrandingskamer af te sluiten vóórdat de waterstof en zuurstof 

aangestoken worden. 
4. Klep, om de waterstof en zuurstof tegen te houden van de verbrandingskamer in te 

gaan. 
5. Opslagtank waterstof (gas) 
6. Opslagtank zuurstof (gas) 
7. Opslagtank water (vloeibaar) 

Figuur 19 
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De raketmotor werkt als volgt: 

Het water uit de opslagtank (7) gaat naar de elektrolyse opstelling, waarin al een zout zit 
opgelost wat zorgt voor de elektrische geleiding van het water. De elektrolyse opstelling 
bestaat uit twee grotere buizen, met een kleine buis die de twee verbindt. In deze kleine 
buis zit een speciale wand die alleen protonen doorlaat, een proton uitwisselingsmembraan. 
Deze zorgt ervoor dat de H+ die gevormd wordt, naar de OH- kan gaan zodat er weer water 
ontstaat. Daarnaast zit er een klein stukje metaal die ervoor zorgt dat de elektronen van de 
kathode naar de anode kunnen gaan.  Als er spanning op de plus en min pool van de 
opstelling wordt aangebracht (kathode en anode) zal het water ontleed worden in waterstof 
en zuurstof. Bij de positieve pool (links) zal er zuurstof gevormd worden, en bij de negatieve 
pool (rechts) waterstof. Bij beide buizen is er aan de zijkant een kleine opening met daarin 
een semi-permeabele wand die wél gas (waterstof en zuurstof) doorlaat, maar geen water 
(de rode streepjes in de afbeelding). Omdat de buis volledig gevuld is met water, is er 
eigenlijk geen ruimte meer over voor het gas. De druk in de buis zal hoger worden door het 
gevormde gas. Daardoor zal het zuurstof en waterstof in het water oplossen. Bij de semi-
permeabele wand zal er, als de concentratie waterstof en zuurstof hoog genoeg is, een 
evenwichtsreactie plaats gaan vinden. Het opgeloste gas zal uit het water ontsnappen, en in 
de opslagtank gaan zitten. De waterstoftank is natuurlijk twee maal zo groot want er wordt 
ook twee maal zo veel waterstof gevormd. Als de opslagtanks van de waterstof en zuurstof 
vol zijn (de druk wordt té hoog om nog zuurstof of waterstof uit het water te kunnen halen 
m.b.v. de evenwichtsreactie), zullen de kleppen (4) opengaan en de zuurstof en waterstof 
zullen in de verbrandingskamer komen. De kleppen worden meteen weer afgesloten. De iris 
blijft voor heel even dicht, totdat er een vonk in de verbrandingskamer wordt gemaakt door 
een hoog voltage over twee pinnen te zetten die dicht op elkaar staan (niet aangegeven op 
afbeelding), en de verbranding begint. De iris zal net opstaan als deze verbranding plaats 
vindt. Als de verbranding afgelopen is, sluit de iris weer. Dit wordt gedaan omdat anders de 
gassen kunnen ontsnappen uit de raketmotor voordat deze aangestoken kunnen worden. 

Je zou misschien denken, al deze opslag tanks en de elektrolyse opstelling nemen toch veel 
meer ruimte in dan gewoon 2 losse opslag tanks. Dat is niet helemaal waar. Dat komt omdat 
er maar héél weinig waterstof en zuurstof nodig is per verbranding en de verbrandingen een 
lange tijd uit elkaar liggen. De raketmotor is erg klein omdat deze maar een kleine kracht 
hoeft te leveren. Daarnaast is het bij dit ontwerp veel makkelijker om meer brandstof toe te 
voegen. Het enige wat groter hoeft te zijn is de water tank, de rest kan precies hetzelfde 
blijven. Bij losse tanks moet én de waterstoftank én de zuurstoftank groter worden gemaakt. 
Dit ontwerp is dus veel makkelijker schaalbaar. 
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6.2.2 Technische details van het ontwerp 
Nu het ontwerp schematisch is uitgewerkt, moeten de technische details van het ontwerp 
uitgewerkt worden.  
 
6.2.2.1 vorm van de straalpijp 
Bij een raketmotor is het erg belangrijk dat een aantal onderdelen de goeie vorm en formaat 
hebben zodat ze goed werken. Het belangrijkste van die dingen is nog wel de vorm van de 
straalpijp. De straalpijp moet de reactieproducten die gevormd worden in de 
verbrandingskamer sturen in de goede richting. Zonder een straalpijp zal veel van de 
gevormde energie verloren gaan omdat de reactieproducten niet in de goede richting de 
motor verlaten (zie 5.2). Om de goede vorm van de raketmotor te kunnen bepalen, moeten 
er eerst twee overwegingen gemaakt worden. De eerste is welke “expansion ratio” 
voldoende is en de tweede is hoe lang de straalpijp mag zijn (lengte van L1). De tweede is 
een kwestie van hoeveel ruimte je voor de 
motor “over hebt”. Ik heb besloten om deze 
lengte 50 mm te maken. Dit is omdat 50 mm 
precies een halve lengte van een cubesat is. 
De straalpijp zal namelijk uitsteken vanwege 
de warmte van de uitlaatgassen. Stel er 
zouden twee losse qubesats aan elkaar 
geplakt worden (meestal worden er 
meerdere qubesats per lancering 
meegenomen), dan zouden de de qubesats 
met het straalpijpuiteinde aan elkaar 
verbonden kunnen worden, en zouden die 
precies weer 100mm zijn. Daardoor is de 
totale lengte van de aan elkaar geplakte 
satellieten even groot als normale satellieten 
aan elkaar geplakt. Hierdoor zou dit kunnen 
passen in bestaande systemen gemaakt om 
cubesats te lanceren. De “expansion ratio” van de gemiddelde vacuüm geoptimaliseerde 
raket ligt rond de 165. Die waarde zal ik daarom aanhouden voor dit ontwerp. 
 
De volgende stap van het ontwerpen is het uitreken van Rt en Re. Uit bronnen heb ik 
opgehaald dat de gemiddelde hoek die de raketmotor moet maken met de as recht door het 
midden ongeveer 15 graden moet zijn. In de afbeelding is dit hoek a. Hoek a is dus gelijk aan 
15 graden. Verder weten we ook dat L1 gelijk is aan 50 mm (5cm). Tenslotte weten we dat: 
 

𝐴𝑒

𝐴𝑡
= 165 

 
Wat dus geldt is: 

𝜋 ∗ (𝑅𝑒)ଶ

𝜋 ∗ (𝑅𝑡)ଶ
= 165 

 
(𝑅𝑒)ଶ

(𝑅𝑡)ଶ
= 165 

Figuur 20 

Figuur 21 
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Om Rt te bepalen, moet Re geschreven worden als een functie van Rt: 
 

𝑅𝑒 = 𝑅𝑡 + 5tan (15) 
 
Als we Re invullen in de formule: 
 

(𝑅𝑡 + 5tan (15))ଶ

(𝑅𝑡)ଶ
= 165 

Dit is nu een functie met nog maar één variabele, dus dit kan opgelost worden: 
 

(𝑅𝑡 + 1.3397 … )ଶ = 165 ∗ (𝑅𝑡)ଶ 
 

164 ∗ (𝑅𝑡)ଶ − 2.6794 … ∗ 𝑅𝑡 − 1.7949 … = 0 
De abc-formule geeft dan: 
 

𝑅𝑡 = 0.112466 … ≈ 0.112𝑐𝑚 
 
De lengte van Rt is dus ongeveer 1.12 mm. De lengte van Re volgt dan uit formule []. Die is 
gelijk aan 14.52 mm. Nu blijft alleen nog de vorm van de boog die de straalpijp maakt over. 
Deze is namelijk niet precies 15 graden overal. Het begin moet iets steiler zijn, en het eind 
iets vlakker, zodat de uitlaatgassen zo recht mogelijk de straalpijp verlaten. Op het begin is 
deze iets steiler omdat de druk dan nog heel hoog is. Op het eind is de hoek ook minder stijl 
omdat als de druk lager wordt, de uitlaatgassen misschien niet meer tegen de wand van de 
straalpijp aangedrukt worden (door een te grote hoek). Als dit gebeurt kan er turbulentie 
ontstaan ín de straalpijp. Dit kan als gevolg hebben dat de straalpijp kapot gaat. Ik heb er 
voor gekozen om de hoek op het begin 18 graden te maken, iets hoger dan 15 graden. Het 
eind heeft een hoek van 8 graden. Met deze gegevens heb ik de vorm van de straalmotor 
getekend (figuur 22): 

 

Zoals je kan zien zijn er bij de verbrandingskamer (links) ook hoeken aangegeven. Deze 
hoeken heb ik van een onderzoek gehaald over de vorm van een verbrandingskamer. Deze is 
niet even belangrijk als die van de straalpijp, maar het is wel belangrijk dat deze ongeveer de 
goede vorm heeft. Als de verbrandingskamer namelijk niet soepel verloopt in de straalpijp 
waardoor er geen vloeiende stroom van gas kan zijn, gaat de efficiëntie van de raketmotor 
omlaag. 

Figuur 22 
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6.2.2.2 Iris mechanisme 

Het irismechanisme zorgt ervoor dat het gas in de verbrandingskamer blijft voordat het 
aangestoken wordt. Het is belangrijk dat het mechanisme heel snel open en dicht kan. 
Daarom heb ik voor dit specifieke mechanisme gekozen. Om te verduidelijken hoe het 
irismechanisme er ongeveer uitziet, heb ik een 3D model gemaakt. Dit model is een 
vergroting van het mechanisme in het echte ontwerp, zodat het goed te 3D printen is. In 
figuur 23 t/m 25 staan de verschillende fases van het open gaan. Door de buitenste ring een 
klein beetje te draaien zal er een opening komen in het midden waar de uitlaatgassen van de 
raketmotor doorheen kunnen gaan. 

 

 

 

 

 

 

  

Volledig gesloten 

Voor de helft geopent 

Volledig geopend 

Figuur 23 

Figuur 24 

Figuur 25 
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6.2.3 3D model van hele raketsysteem 

Om het eindproduct helemaal vorm te geven, heb ik een 3D model gemaakt van het 
ontwerp. Ik ben begonnen met eerst een simpele tekening van de buitenkant te maken, 
zodat ik een idee had hoe het geheel er ongeever uit moet komen te zien (figuur 26). 

 

Figuur 26 

De raket is volledig ingebouwd in de cubesat inclusief de opslagtanks. Alleen de straalpijp 
steekt uit (vanwege de warmte die vrij komt). De kubus is het standaard formaat van een 
cubesat, 10x10x10 cm. Vervolgens heb ik een tekening gemaakt van de indeling van de 
onderdelen die binnen in de cubesat komen te liggen (figuur 27). 

 

Figuur 27 

Ter verduidelijking nog een tweede aanzicht. De klep die aangegeven staat als klep 1 in 
figuur 27 is ook klep 1 in figuur 28.  
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Figuur 28 

En tenslotte nog een zijaanzicht (figuur 29): 

 

Figuur 29 

Met behulp van deze tekeningen ben ik begonnen met het maken van een 3D model. Bij elke 
afbeelding hieronder wordt er telkens één onderdeel toegevoegd. Elk van deze onderdelen 
staat ook aangegeven in de tekeningen hierboven. In figuur 30 staat de raketmotor zelf (de 
verbrandingskamer en straalpijp). 
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Figuur 30 

Aan de zijkanten van de verbrandingskamer (zie figuur 30) zitten twee ingangen, een voor de 
waterstof en een voor de zuurstof.  De vorm van de straalpijp en de verbrandingskamer is 
precies zoals opgesteld is in 6.2.2.1. 

 

Figuur 31 

De rode onderdelen in figuur 31 zijn de connecties van de opslagtank naar de 
verbrandingskamer. De balkvormige stukken stellen de kleppen voor die het gas in de 
opslagtanks houden. 
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Figuur 32 

Het volgende onderdelen die toegevoegd worden zijn de opslagtanks van de waterstof en de 
zuurstof (figuur 33). 

 

Figuur 33 

De grotere bol onderin is voor de waterstofopslag. Dat komt omdat er bij de elektrolyse 
twee keer zoveel waterstof wordt gemaakt en er bij de verbranding ook twee keer zoveel 
waterstof nodig is dan zuurstof. Daarom is de inhoud van de waterstofopslagtank ook twee 
keer zo groot.  
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Figuur 34 

Na de opslagtanks komt de elektrolyse opstelling (goudkleurig in figuur 34). De opstelling is 
U-vormig. Aan de uiteinde van de U zitten de buisjes die naar de opslagtanks lopen. Aan de 
bovenkant van de elektrolyse opstelling zit een kleine aansluitings buis. Daar zal het water 
de elektrolyse opstelling in gaan. 

 

Figuur 35 

   

Het een-na-laatste onderdeel van het systeem is de iris. In figuur 35 is dit de zwarte schijf die 
bij de nek van de raketmotor is geplaatst. Deze zal het gas in de verbrandingskamer houden 
zolang er geen verbranding is.  
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In figuur 36 is het frame van de cubesat toegevoegd (geel). Deze is 10x10x10 cm groot. 

 

Figuur 36 

In figuur 37 nog een ander aanzicht. 

 

Figuur 37 

Zoals je kan zien is er heel wat ruimte over om een watertank te plaatsen. Bij deze stap is 
heel duidelijk te zien waarom een watertank een voordeel heeft over vloeibaar waterstof- 
en zuurstoftanks. De waterstof- en zuurstoftanks moeten namelijk altijd bolvormig zijn om 
de hoge druk aan te kunnen die nodig is om het zuurstof en waterstof in een vloeibare vorm 
op te slaan. Bij een watertank is dit niet nodig, dus kan deze elke gewenste vorm hebben. De 
watertank kan óm de onderdelen heen geplaatst worden. 
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Figuur 38 

 

Figuur 39 

In figuur 38 en 39 is goed te zien hoe de watertank, in het blauw aangegeven, óm de 
onderdelen heen “gevouwen” is. Op deze manier kan een zo’n groot mogelijke opslaginhoud 
bereikt worden.  
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Figuur 40 

In figuur 40 is het buisje op het uitende van de elektrolyse opstelling nog te zien. Dit buisje 
wordt aangesloten op de watertank. In figuur 41 is de waterstoftank wel compleet. De 
aansluiting aan de elektrolyse opstelling is niet meer te zien. 

 

Figuur 41 

Alle onderdelen zijn nu toegevoegd aan de opstelling. Om een beeld te vormen van het 
formaat van de opstelling, heb ik in figuur 42 een blikje naast de opstelling gezet. 
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Figuur 42 

In figuur 42 is duidelijk te zien waarom het zo belangerijk is dat er optimaal gebruik gemaakt 
wordt van elke kleine beetje ruimte die beschikbaar is in de cubesat.  
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6.3 berekeningen aan raketmotor 

6.3.1 Schatting krachtstoot geleverd per eenheid brandstof (specifieke stoot): 
 
Nu het ontwerp af is, kunnen de berekening aan het ontwerp beginnen. Het doel is om te 
berekenen wat de specifieke stoot van de raketmotor is. De specifieke stoot is namelijk 
nodig om uit te kunnen reken hoe lang de raketmotor met zijn brandstofvoorraad kan 
blijven werken. 
 
 
6.3.1.1 Temperatuur in de verbrandingskamer 
Er moeten een aantal variabelen berekent worden om de specifieke stoot uit te rekenen. De 
eerste is de temperatuur van de verbranding in de verbrandingskamer, aangegeven met Tc 
in figuur 43. De temperatuur Tc is de temperatuur 
die de watermoleculen hebben ná de verbranding 
van de waterstof. De temperatuur is het best te 
bepalen met behulp van de soortelijke warmte. De 
formule die hiervoor gebruikt wordt is: 

∆𝑇 =
∆𝑄

𝑚 ∗ 𝐶௩
 

Waarin ∆𝑇 het verschil in temperatuur, ∆𝑄 het 
verschil in energie, m de massa van datgene wat 
opgewarmd wordt en 𝐶௩ de soortelijke warmte. 
∆𝑄 is een goede variabelen om mee te beginnen. 
De verbrandingsreactie is als volgt: 

2𝐻ଶ + 𝑂ଶ

௔௔௡௦௧௘௞௘௡
ሱ⎯⎯⎯⎯⎯⎯ሮ 2𝐻ଶ𝑂 + 𝐸𝑛𝑒𝑟𝑔𝑖𝑒         [39] 

Om de warmte te kunnen berekenen, moeten we 
weten hoeveel waterstof er verbrand wordt en 
hoeveel energie daarbij vrij komt. De hoeveelheid energie is te berekenen met behulp van 
de volgende formule: 

𝐻ଶ +
1

2
𝑂ଶ

௔௔௡௦௧௘௞௘௡
ሱ⎯⎯⎯⎯⎯⎯ሮ 𝐻ଶ𝑂 + 286.000 𝐽        [40] 

Deze vergelijking geldt als er één mol aan waterstof wordt verbrand. Nu moeten we nog 
weten hoeveel waterstof er verbrand wordt. Dat hangt af van twee waarde, de inhoud van 
de verbrandingskamer en de druk in de verbrandingskamer. De druk in de kamer is gelijk aan 
1 bar. Dit heb ik zelf gekozen als waarde voor de luchtdruk in de verbrandingskamer. Dit is 
namelijk een druk waarbij het nog niet lastig is om waterstof en zuurstof op te slaan met 
grote kans op lekkage en het kost niet veel energie om die druk te behalen. Het is 
tegelijkertijd wel een druk die hoog genoeg is om een goede verbranding plaats te laten 
vinden. De inhoud van de verbrandingskamer zal aangegeven worden als de variabele 𝑣௖. Ik 
gebruik hier een variabele en geen waarde omdat deze variabele later in de berekening weg 
zal vallen.  

Figuur 43 
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De hoeveelheid mol gasmoleculen in één specifiek volume is constant als de druk en 
temperatuur constant zijn. De druk en de temperatuur in de verbrandingskamer zijn op het 
moment van verbranding altijd constant, namelijk 1 bar en 250K (gemiddelde temperatuur 
van satellieten in een lage baan om de aarde). Daarom kan er gebruik gemaakt worden van 
de wet van Avogadro. Deze zegt dat het aantal moleculen van een gas in een volume 
constant is onafhankelijk van de gassoort. Als deze wet toegepast wordt bij 1 bar en een 
temperatuur van 250K, is de uitkomst dat 1 mol aan gasmoleculen ongeveer 22.3L aan 
volume hebben. Dit is echter alleen het geval bij “ideale gassen”. Bij reële gassen is deze 
waarde ongeveer 22.0L/mol. Deze waarde zal ik dus ook gaan gebruiken.  

Bij de reactie tussen waterstof en zuurstof, is er twee keer zo veel mol waterstof nodig dan 
zuurstuf. Uit de wet van Avogadro volgt dan de ruimte die de waterstof inneemt gelijk is aan: 

𝑑𝑒𝑒𝑙 𝑣. 𝑑. 𝑟𝑢𝑖𝑚𝑡𝑒 =
2

3
∗ 𝑣௖  

Door gebruik te maken van de waarde 22.0L/mol, kan het aantal mol per volume eenheid 
uitgerekend worden: 

#𝑚𝑜𝑙 𝐻ଶ =
1

22
∗

2

3
∗ 𝑣௖ =

1

33
∗ 𝑣௖  

met 𝑣௖  in liter. Eerder hebben we gezien dat er per mol verbrandde waterstof, er 286.000J 
aan energie wordt vrijgemaakt. Omdat het getal 286000 niet makkelijk rekent, gebruiken we 
286 KJ. Als we dit toepassen in de formule krijgen we: 

𝐸௧௢௧ =
1

33
∗ 𝑣௖ ∗ 286 = 8

2

3
∗ 𝑣௖  

Met E in KJ. Omdat we later in kubieke meter gaan rekenen in plaats van liter, moet er nog 
vermenigvuldigd worden met duizend: 

𝐸௧௢௧ = 8
2

3
∗ 𝑣௖ ∗ 10ଷ    [41] 

Met 𝑣௖  in kubieke meter en E in KJ. Nu hebben we een formule voor de energie. Dit is de 
energie waarmee de uitlaatgassen opgewarmt zullen worden. Om te weten hoeveel deze op 
gaan warmen hebben we ook nog de massa nodig van datgene wat opgewarmd gaat 
worden. In dit geval is dat water. Het aantal mol water is altijd gelijk aan het aantal mol 
waterstof dat verbrand is. Dus: 

#𝑚𝑜𝑙 𝐻ଶ𝑂 =
1

33
∗ 𝑣௖ 

De molaire masssa van water is gelijk aan 18.016 g/mol. Het gewicht per volume eenheid is 
dus: 

𝑚𝑎𝑠𝑠𝑎 = 18.016 ∗
1

33
∗ 𝑣௖        [42] 

met de massa in gram en volume in liter. De eenheden die gebruikt gaan worden, zijn 
kubieke meter en kilogram. Aangezien er gedeeld moet worden door duizend om de massa 
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in kilogram te krijgen, maar vermenigvuldigd met duizend om de inhoud in kubieke meter te 
krijgen, hoeft er niks verandert te worden. De eenheden die gebruikt worden in deze 
formule zijn dus kg voor de massa en kubieke meter voor 𝑣௖. 

Tenslotte hebben we de soortelijke warmte nodig van datgene wat we verwarmen. In dit 
geval is dat waterdamp (het is belangrijk om de soortelijke warmte van waterdamp te 
nemen, want die van water in vloeibare fase is niet hetzelfde). De soortelijke warmte van 
waterdamp is niet constant voor alle temperaturen. Deze begint bij 1.85 KJ/(Kg K) voor lage 
temperaturen, en eindigt bij 3.35 KJ/(Kg K) voor hoge temperaturen. De grafiek van de 
temperatuur (T) tegenover de soortelijke warmte (Cv) is te zien in figuur 44. 

 

Figuur 44 

De soortelijke warmte is bij lage temperaturen niet zo hoog. Het waterdamp in de 
verbrandingskamer zal dus op het begin van de verbranding snel opgewarmd worden. 
Daardoor zal de soortelijke warmte ook al snel tegen de 2,8 of hoger liggen. Om er zeker van 
te zijn dat ik in mijn berekening niet een té hoge temperatuur uitreken, heb ik ervoor 
gekozen om een gemiddelde soortelijke warmte van 3,0 te gebruiken. Als ik namelijk een 
soortelijke warmte gebruik die lager is dan de realiteit, is de eindtemperatuur van de 
waterdamp té hoog. Dat zou dan een fout beeld geven van hoe goed de motor werkt. Een 
hogere temperatuur is namelijk beter (meer warmte energie is uiteindelijk ook meer 
kinetische energie). Ik wil er zeker van zijn dat mijn resultaten niet te ver van de realiteit af 
liggen. Daarom kies ik bij de waarde van de soortelijke warmte voor een iets te hoog 
gemiddelde. De gemiddelde soortelijke warmte is dus 3,0 KJ/(Kg K). 

We hebben nu alle variabelen die nodig zijn om de warmte uit te reken via de formule: 

∆𝑇 =
∆𝑄

𝑚 ∗ 𝐶௩
          [43] 
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Met T de temperatuur, Q de energie, m de massa en Cv de soortelijke warmte. Aangezien de 
begintemperatuur gelijk is aan 250 Kelvin, moet deze nog het warmte verschil opgeteld 
worden. De temperatuur ná de verbranding is dan: 

𝑇 = 𝑇௕௘௚௜௡ +
∆𝑄

𝑚 ∗ 𝐶௩
    [44] 

Invullen van Cv=3,0 , [41] en [42] in de formule [44] geeft: 

𝑇 = 250 +
8

2
3

∗ 𝑣௖ ∗ 10ଷ

(18.016 ∗
1

33
∗ 𝑣௖) ∗ 3,0

 

De 𝑣௖  valt weg, aangezien deze boven én onder de deelstreep staat: 

𝑇 = 250 +
8

2
3

∗ 10ଷ

18.016 ∗
1

33
∗ 3,0

 

Deze som uitrekenen geeft dan: 

𝑇 = 250 +
8

2
3

∗ 10ଷ

18.016 ∗
1

33
∗ 3,0

= 250 + 5291,59 … . = 5541.59 … ≈ 5542 𝐾 

 

 

6.3.1.2 Druk in de verbrandingskamer 

Nu de warmte is uitgerekend, kan vanuit hier de druk in de verbrandingskamer uitgerekend 
worden met behulp van de ideale gaswet: 

𝑝𝑉 = 𝑛𝑅𝑇 

𝑝 =
𝑛𝑅𝑇

𝑉
 

𝑝 = 𝜌𝑅𝑇    [45] 

Met 𝜌 de dichtheid in Kg/m3, R de gas constante≈ 8315 J/(Kg K) en T de temperatuur in 
Kelvin. Om de dichtheid uit te reken maak ik gebruik van de formule die ik al eerder 
opgesteld heb, formule [42]: 

𝑚𝑎𝑠𝑠𝑎 = 18.016 ∗
1

33
∗ 𝑣௖  

Waarin massa in Kg en Vc in kubieke meter. Als er nu bij Vc 1 wordt ingevuld, is de uitkomst 
de massa per kubieke meter, oftewel de eenheid van dichtheid: 
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𝑑𝑖𝑐ℎℎ𝑒𝑖𝑑 = 18.016 ∗
1

33
∗ 1 = 0,545939 … ≈ 0,5459 𝐾𝑔/𝑚ଷ 

Het invullen van de benodigde waardes in formule [45] geeft: 

𝑝 = 𝜌𝑅𝑇 = 0,5459 ∗ 8315 ∗ 5542 = 25.156.016,4 … ≈ 252 ∗ 10ହ 𝑃𝑎 

 

6.3.1.3 Effectieve uitstootsnelheid en specifieke stoot 

We zijn nu al heel dicht bij het eind van deze berekening. Er is nog één grote formule die we 
moeten gebruiken om te weten wat de specifieke stoot van de raketmotor is. Deze is: 

𝑉௘
ଶ =

𝐾 ∗ 𝑅௚௔௦ ∗ 𝑇௖ ∗ ൭1 − ቀ
𝑃௘

𝑃௖
ቁ

௄ିଵ
௄

൱

𝐾 − 1
          [46] 

Met 𝑉௘ de effectieve snelheid van de uitlaatgassen, K de soortelijke warmte verhouding, 
𝑅௚௔௦ de individuele gasconstante, 𝑇௖ de temperatuur in de verbrandingskamer, 𝑃௖  de druk in 
de verbrandingskamer en 𝑃௘ de druk van de uitlaatgassen. 

De soortelijke warmte verhouding wordt als volgt uitgerekend: 

𝐾 =
𝐶௣

𝐶௩
≈ 1,25 

Waarin 𝐶௣ de soortelijke warmte in een situatie met een constante druk en 𝐶௩ de soortelijke 
warmte in een situatie met een constant volume. De waarde 1,25 is verkregen uit resultaten 
van experimenten, omdat deze niet te bereken is met een formule.  

𝑅௚௔௦ , de individuele gasconstante, is de universele gasconstante gedeeld door de molaire 
massa van het gasmolecuul. In dit geval is dat water, dus 18,016: 

𝑅௚௔௦ =
8315

18,016
= 461,53 … . ≈ 461,5 𝐽 𝐾𝑔ିଵ 𝐾ିଵ 

De temperatuur 𝑇௖  is niet de maximale temperatuur die berekend is in 6.3.1.1 . De 
temperatuur neemt namelijk direct na de verbranding geleidelijk af. De gemiddelde 
temperatuur zal dan tussen de hoogste temperatuur, 5542 K, en de laagste, 250K, liggen. Dit 
is gemiddeld dus: 

𝑇௖ =
5542 + 250

2
= 2896 𝐾 

Dan blijft tenslotte 𝑃௘ en 𝑃௖  over. 𝑃௖  is de druk in de verbrandingskamer en 𝑃௘ de druk van de 
uitlaatgassen. De druk in de verbrandingskamer is gelijk aan 252 ∗ 10ହ 𝑃𝑎. De druk 𝑃௘ kan 
berekent worden met de efficiëntie van de straalpijp. De straalpijp die ik ontworpen heb, 
heeft een “expansion ratio” van 165. Gewoonlijk levert dit een efficiëntie van ongeveer 95% 
op. Dit betekent dat de druk van de uitlaatgassen nog maar 5% is van de druk in de 
verbrandingskamer. Omdat ik zoals ik al eerder heb genoemd een marge wil nemen om bij 
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een realistische uitkomst te komen, kies ik ervoor gekozen om een efficiëntie van maar 85% 
te gebruiken. Ik schat dat de efficiëntie van de straalpijp in het echt rond de 90% zal liggen, 
maar omdat ik een foutmarge wil nemen, gebruik ik 85%. De druk 𝑃௘  zal dan gelijk zijn aan: 

 

𝑃௘ = 0,15 ∗ 252 ∗ 10ହ = 37,8 ∗ 10ହ 𝑃𝑎 

 

Alle variabelen van de formule zijn nu uitgerekend. Door alles in te vullen in de formule [46] 
geeft dit: 

𝑉௘
ଶ =

1,25 ∗ 461,5 ∗ 2896 ∗ ቌ1 − ൬
37,8 ∗ 10ହ

252 ∗ 10ହ ൰

ଵ,ଶହିଵ
ଵ,ଶହ

ቍ

1,25 − 1
 

 

𝑉௘
ଶ = 2.109.969,4 … 𝑚/𝑠 

𝑉௘ = 1452,5 … . 𝑚/𝑠 

Door formule [4] te gebruiken, kunnen we de effectieve uitstootsnelheid omzetten naar de 
specifieke stoot: 

𝐼௦௣ =
1452,5 …

9,81
= 148,07 … ≈ 148 𝑠 

 

 

6.3.2 Brandstofverbruik per dag 

Als de specifieke krachtstoot gelijk is aan 148, kan er met behulp van formule [3] de totale 
massa berekend worden: 

𝐼௦௣ =
∫ 𝐹𝑑𝑡

௧మ

௧భ

𝑚௧௢௧௔௔௟
∗

1

𝑔଴
        [3] 

 
Deze formule moet nog herschreven worden zodat 𝑚௧௢௧௔௔௟  voor het is-teken. Verder is 
∫ 𝐹𝑑𝑡

௧మ

௧భ
 de totale krachtstoot (zie formule [1]). 

 

𝑚௧௢௧௔௔௟ =
𝐽

𝐼௦௣ ∗ 𝑔଴
        

 
Omdat er 0.1666801 Ns krachtstoot per dag nodig is (berekend in kopje 5.5.1), zal de totale 
verbruikte massa aan brandstof gelijk zijn aan: 
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𝑚 =
0.1666801

148 ∗ 9.81
= 1,1480 ∗ 10ିସ 𝐾𝑔 

 
Per dag zal er dus 1,1480 ∗ 10ିସ Kg aan water nodig zijn om de satelliet in constante baan te 
houden om de aarde. 
 
 
 
6.3.3 Tijd van operatie 
Om te weten hoe de lang de raket met de brandstof voorraad kan blijven werken, moet 
eerst de hoeveelheid brandstof bepaald worden. Het 3D model dan ik heb gemaakt van de 
hele opstelling ( ingebouwd in cubesat) bevat ook het model van de watertank. Het 3D 
programma dat ik heb gebruikt, heeft een ingebouwde functie om de inhoud van objecten te 
bepalen. De watertank had een inhoud van 6,9 ∗ 10ିସ 𝑚ଷ. Dat is gelijk aan 0,69 L. Het 
gewicht van het water in de watertank is dus ongeveer 0,69 Kg. Om te beginnen moet het 
brandstofverbruik per jaar uitgerekend worden door de berekende waarde uit kopje 6.3.2. 
te vermenigvuldigen met 365: 
 

1,1480 ∗ 10ିସ ∗ 365 = 0,041902 𝐾𝑔 𝑝𝑒𝑟 𝑗𝑎𝑎𝑟 
Het totaal aantal jaar dat de raketmotor met de brandstofvoorraad kan werken is dan: 
 

0,69

0,041902
= 16,46 …  ≈ 16 𝑗𝑎𝑎𝑟 

 
 
6.3.4 Energieverbruik elektrolyse 
Bij de elektrolyse van water wordt er 56.28 kWh verbruikt om één kg aan waterstof te 
maken. Aangezien er 1,1480 ∗ 10ିସ  Kg per dag nodig is, is de totale energieverbruik per dag 
gelijk aan: 

1,1480 ∗ 10ିସ ∗ 56.28 = 6,4609 ∗ 10ିଷ kWh 
 
Een zonnepaneel produceert ongeveer 0.5 kW per vierkante meter, en met 12 uur zonlicht 
per dag is dat ongeveer: 

𝑜𝑝𝑝𝑒𝑟𝑣𝑙𝑎𝑘 =
3.18748 ∗ 10ିଷ 

12 ∗ 0.5
= 1,0768 ∗ 10ିଷ 𝑚ଶ 

 
Dat is ongeveer gelijk aan: 
 
 

1,0768 ∗ 10ିଷ ∗ 10000 = 10,76 𝑐𝑚ଶ  
 
Dat is de oppervlak van het zonnepaneel dat nodig is voor de elektrolyse opstelling. Op een 
cubesat is hier ruim genoeg plaats voor. Een cubesat heeft zijplaten van 10x10 cm, dus 100 
cm2 per zijkant. Omdat alle kanten van de satelliet bedekt zijn met zonnepanelen, is er op 
z’n minst één zijkant in het zonlicht. Ongeacht van de draaiing van de cubesat, is er op z’n 
minst 100 vierkante centimeter aan zonnepaneel die in de zon staat. Slechts een tiende 
hiervan is nodig om de elektrolyse opstelling (oftwel de hele raketmotor) te laten werken. 
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7. Conclusie 
 
7.1 Deelvraag 1 

Wat zijn de mogelijke voortstuwingssystemen van satellieten in de ruimte? 

Er zijn twee soorten raketmotoren die gebruikt kunnen worden voor de voortstuwing van 
satellieten. Deze zijn de vloeibare brandstofmotor en de ionenmotor. Vloeibare 
brandstofmotoren worden echter alleen gebruikt in satellieten waarbij het nodig is om een 
grote snelheidsverandering te hebben in een kleine tijd. Ionenmotoren worden meer 
gebruikt bij satellieten die dit niet nodig hebben. 

7.1.1 Sub-deelvraag 1.1 

Welke voortstuwingssystemen zijn het efficiëntst en hoe komt dat? 

Ionenmotoren zijn de meest efficiënte raketmotoren. Ze maken veel beter gebruik van de 
brandstof die beschikbaar is. Dit komt omdat ze de brandstof onder veel hogere snelheid 
wegschieten. Uit de derde wet van newton volgt dan dat er een grotere kracht geleverd 
wordt per massa eenheid. Meer kracht voor dezelfde hoeveelheid brandstof is dus 
efficiënter. 

7.1.2 Sub-deelvraag 1.2 

Wat zijn de mogelijke voorstuwingssystemen voor cubesats? 

Ionenmotoren zijn voor nu de enige manier van voortstuwing van cubesats. Dit komt omdat 
ze goed schaalbaar zijn en maar weinig brandstof nodig hebben vanwege de hoge efficiëntie. 
De meest gebruikte soort ionenmotor is de “hall-effect thruster”. Deze kan namelijk 
makkelijk klein gemaakt worden, zodat deze precies in een cubesat past. Andere 
voortstuwingssystemen voor cubesats dan ionenmotor worden nog niet gebruikt omdat er 
nog geen oplossing is gevonden om de massa en het formaat van deze voorstuwingsystemen 
klein genoeg te maken. 

7.2 Deelvraag 2 

Wat is de weerstand die een cubesat ondervindt in een baan om de aarde? 

De luchtweerstand van een cubesat hangt af van wat voor baan deze heeft om de aarde. Bij 
een gemiddelde baan om de aarde, met een perigeum van 300 km en een apogeum van 700 
km is de krachtstoot die de lucht levert op de satelliet gelijk aan: 0.1666801 𝑁𝑠  per dag. 
Elke andere baan kan ook berekend worden met behulp van een computerprogramma. 

7.3 Deelvraag 3 

Wat zijn de eisen van een raketmotor voor een cubesat? 

1. De raketmotor én de opslagtank moeten samen in één unit passen (10x10x10cm) . 
2. De raketmotor moet makkelijk herhaalbaar aan en uit te zetten zijn. 
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3. De motor moet niet veel energie verbruiken (minder dan 20% van de totale 
opgwekte energie). 

4. Het voortstuwingssysteem moet goedkoop zijn (niet meer dan 5000 euro). 
5. De raketmotor moet op z’n minst 0.1666801 𝑁𝑠 aan kracht per dag kunnen leveren. 
6. De raketmotor moet op z’n minst 5 jaar met de brandstof voorraad kunnen doen. 

 

7.4 Deelvraag 4 

Wat kan een mogelijk nieuwe soort brandstof en raketmotor zijn voor cubesats? 

Een raketmotor die werkt op gas in plaats van vloeibare brandstof, namelijk waterstof en 
zuurstof in gasvorm. Een verbranding van deze gassen is zeer explosief en levert veel energie 
op. De waterstof en zuurstof kunnen verkregen worden door water te splitsen. Water 
opslaan is namelijk een stuk makkelijker. 

7.4.1 Sub-deelvraag 4.1 

In hoeverre voldoet de door mij ontworpen raketmotor aan alle gestelde eisen?  

Volgens de berekeningen voldoet de ontworpen raketmotor aan alles eisen. Het hele 
systeem past in één unit (eis 1), de raketmotor is zo gemaakt dat deze herhaalbaar kleine 
duuwtjes kan geven voor een lange tijd (eis 2), de hele raketmotor verbruikt minder dan 20% 
van de totale beschikbare energie, namelijk maar 10% (eis 3), de raketmotor kan ook 
0.1666801 𝑁𝑠 aan kracht per dag leveren (eis 5), de hoeveelheid kracht per dag kan 
namelijk bepaald worden door het aantal de raketmotor wordt afgevuurd. De prijs van de 
hele raketmotor is zeker ook niet hoog. Er wordt veel geld bespaard door gebruik te maken 
van water als brandstof. De prijs van de andere onderdelen bepalen is echter wat lastiger, 
maar omdat het relatief makkelijke onderdelen zijn om te produceren, zal de prijs zeker niet 
boven de 5000 euro komen (eis 4). De raketmotor voldoet dus aan alle eisen. 

7.4.2 sub-deelvraag 4.2 

In hoeverre zal de raketmotor de cubesat helpen om in een baan om de aarde te blijven? 

De raketmotor kan 16 jaar lang genoeg kracht leveren om tegen de luchtweerstand te 
werken voordat de brandstof op zal raken. Dit zal de missielengte van een cubesat verlengen 
van 2 jaar, naar 18 jaar. Een enorme verbetering, de missielengte wordt bijna 
vertienvoudigd. Een cubesat kan daardoor veel langer informatie verkrijgen. Zonder 
raketmotor zal er dus elke 2 jaar een nieuwe cubesat de ruimte in moeten worden 
geschoten als het onderzoek vervolgt wil worden, alleen bij een cubesat met de raketmotor 
zal dit maar elke 18 jaar moeten. De extra kosten die gemaakt worden door het toevoegen 
van de raketmotor zijn daarom te verwaarlozen in vergelijking met het opnieuw lanceren 
van de cubesats elke twee jaar. 
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7.5 Onderzoeksvraag 

Hoe kan een cubesat op een brandstof efficiënte en goedkope manier voortgestuwd worden? 

Een efficiënte en goedkope voorstuwing van cubesats kan bereikt worden door gebruik te 
maken van een raketmotor die werkt op waterstof en zuurstof in gasvorm. Van opslagtank 
tot verbranding gaat als volgt: 

- Water in de opslagtank gaat naar een elektrolyse opstelling 
- Het water wordt gesplitst in zuurstof en waterstof (gas) en deze komen terecht in 

kleine opslagtanks 
- zodra de tanks vol zijn,  worden ze geleegd in een verbrandingskamer 
- De afsluiting van de nek van de raketmotor, die de ontsnapping van de gassen 

tegenhoudt, gaat open 
- De gassen worden direct na de opening aangestoken. 

Het is goedkoop omdat er geen gebruik wordt gemaakt van ingewikkelde onderdelen. 
Daarnaast is de brandstof enorm goedkoop, de kosten van het water zijn nagenoeg nul. Dit is 
een enorme verbetering ten opzichte van bestaande systemen. 

Tenslotte is de raketmotor ook nog eens efficiënt. Per verbranding wordt er maar een klein 
beetje waterstof en zuurstof verbruikt. Door de stoffen op te slaan in de vorm van water, is 
de dichtheid waarmee de stoffen worden opgeslagen hoog. Beide factoren zorgen ervoor 
dat dit voortstuwingssysteem een cubesats missie duur bijna kan vertienvoudigen.  
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8. Discussie 
 
8.1 Toelichting conclusie 
De oplossing die gegeven is bij de onderzoeksvraag is natuurlijk één oplossing en niet de 
énige oplossing. Er zijn altijd nog andere oplossingen voor een goedkoop en efficiënt 
voortstuwingssysteem. Om nog meer oplossingen te bedenken en bespreken is veel te veel 
werk voor de omvang van dit onderzoek. 
 
8.2 Reflectie hypothese 
De verwachting die in de hypothese staan komen grotendeels overeen met de conclusie. Er 
zijn echter twee deelvragen die niet kloppen. Bij deelvraag 1.2 was de verwachting dat alleen 
ionenmotoren zouden werken voor cubesats. Dit is dus niet het geval. Bij deelvraag 4.2 was 
de verwachtte tijd van operatie maar 4 jaar, terwijl de conclusie uiteindelijk was dat de 
raketmotor ongeveer 16 jaar zou werken. 
 
8.3 Beperkingen in het onderzoek 
De grote beperking in het onderzoek is dat er niet de mogelijkheid is geweest om de 
raketmotor te maken en te testen. De middelen (en de tijd) die hiervoor nodig zijn 
gewoonweg niet beschikbaar. Om de specifieke stoot van de raketmotor exact te bepalen 
moet namelijk een test gedaan worden. Het is namelijk onmogelijk om deze exact te 
verkrijgen via formules. Dit brengt ons bij het volgende kopje, een vervolgonderzoek 
 
8.4 Vervolgonderzoek 
Er zijn nog veel punten waarop de raketmotor onderzocht kan worden. De meest belangrijke 
is een beter onderzoek naar de specifieke stoot van de raketmotor. Als er een ontwerp in 
het echt gemaakt wordt, kan deze exact bepaalt worden. Er kan daarnaast ook nog 
onderzoek gedaan worden naar de werking van het irismechanisme, namelijk of deze wel 
effectief de gassen tegenhoudt van ontsnappen. Een ander mechanisme bedanken kan ook 
nog een optie zijn voor een vervolgonderzoek. Tenslotte kan er nog meer onderzoek gedaan 
worden naar de elektrolyse opstelling, namelijk wat het effect is van een gewichtloze 
omgeving op de prestatie van de opstelling. 
 
8.5 Ander onderzoek 
Het onderzoek naar voortstuwingssystemen van cubesats gaat vooral over ionenmotoren. 
Dat komt vanwege de hoge specifieke stoot die deze motoren hebben. Het onderzoek is 
vooral gericht op het verkleinen van deze motoren en het verhogen van de kracht die de 
motoren kunnen leveren. De kracht die de motoren kunnen leveren is namelijk heel klein, 
waardoor ze niet voor alle situaties geschikt zijn. 
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10. Bijlage 
 
10.1 Logboek 

Logboek van: Juno Schuwer 

Datum tijd Verrichte werkzaamheden Moeilijkheden tijdens het 
werken / opmerkingen 

15-02-2019 3 uur Onderwerp bedenken - 

16-02-2019 2 uur Onderwerp voorstel uitwerken - 

08-08-2019 4 uur Informatie opzoeken over 
onderwerp 

Dit is om eerst “expert” te 
worden in het vakgebied 
zodat ik alles kan 
begrijpen wat ik lees 

09-08-2019 3,5 uur Informatie opzoeken over 
onderwerp, technische termen 
leren 

- 

09-08-2019 4,5 uur Video’s bekijken over onderwerp 
+ bestaande onderzoeken 
bekijken  

- 

12-08-2019 6 uur Informatie zoeken over het 
onderwerp + bestaand 
onderzoeken bekijken 

- 

13-08-2019 4,5 uur Hoofdvraag + deelvragen 
formuleren 

Lastig om een 
afgebakende hoofdvraag 
te formuleren 

14-08-2019 2 uur Hypothese - 

16-08-2019 4 uur Informatie over het onderwerp 
vergaren + plan maken van 
inhoud verslag 

- 

18-08-2019 4 uur Werken aan basisbegrippenlijst + 
analyse voortstuwingssystemen 

Tijdens het werken aan 
analyse, zoek ik formules 
die de uitleg van de 
analyse verduidelijken 

5-10-2019 5 uur Werken aan basisbegrippenlijst + 
analyse voortstuwingssystemen 

- 

6-10-2019 3,5 uur Werken aan basisbegrippenlijst + 
analyse voortstuwingssystemen 

- 

8-10-2019 4 uur Begin maken aan luchtweerstand 
stuk, informatie opzoeken 

Lastig om uit te zoeken 
waar te beginnen 
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12-10-2019 4,5 uur Werken aan luchtweerstand 
formule, info opzoeken over 
luchtweerstand + 
basisbegrippenlijst uitbreiden 

Extra basisformules 
toevoegen aan de lijst 
zorgt voor verduidelijking 
van het stuk over 
luchtweerstand 

13-10-2019 3,5 uur Werken aan luchtweerstand 
formule 

- 

14-10-2019 2 uur Werken aan luchtweerstand 
formule, informatie opzoeken 
over ellipsen 

- 

15-10-2019 5 uur Werken aan luchtweerstand 
formule, informatie opzoeken 
over ellipsen 

- 

16-10-2019 3,5 uur Werken aan formule voor ellipsen Erachter gekomen dat de 
formule van kepler nodig 
is, maar niet op te lossen 
is. 

17-10-2019 4 uur  Werken aan een oplossing voor 
het vinden van de excentrische 
anomalie 

- 

18-10-2019 5 uur Werken aan een oplossing voor 
het vinden van de excentrische 
anomalie 

De formule waaraan ik 
aan het werken was bleek 
niet te de gewenste 
uitkomst te hebben, ik 
moet dus deels opnieuw 
beginnen 

20-10-2019 4,5 uur Oplossing excentrische anomalie 
vinden (opnieuw) 

- 

22-10-2019 3,5 uur Oplossing excentrische anomalie 
vinden (opnieuw) 

Een redelijke oplossing 
gevonden 

23-10-2019 2,5 uur Rest van de formule uitwerken en 
opschrijven 

- 

24-10-2019 2,5 uur Formule afronden De formule is te groot 
voor een A4 papier 

02-11-2019 5 uur Werken aan 
computerprogramma 
luchtweerstand 

- 

03-11-2019 5 uur Werken aan 
computerprogramma + bugfixes 

Het kost veel tijd om de 
formules goed in te 
voeren in de code zonder 
fouten te maken 
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04-11-2019 3,5 uur Laatste puntjes op de i zetten 
over het hele 
luchtweerstandgedeelte 

- 

05-11-2019 0 uur Inleveren van het 
luchtweerstandgedeelte voor 
controle 

Een extra controle van dit 
gedeelte is wel handig, 
omdat het erg 
foutgevoelig is. 

23-11-2019 5,5 uur Verbeteren van luchtweerstand 
gedeelte en beginnen aan het 
ontwerpen van de raketmotor 

Verbeteringen op basis 
van feedback 

24-11-2019 6,5 uur Ontwerpen van raketmotor, 
brandstof keuze + schematisch 
uitwerken raketmotor 

- 

30-11-2019 5,5 uur Ontwerpen van raketmotor, 
brandstof keuze + schematisch 
uitwerken raketmotor 

- 

1-12-2019 4 uur Ontwerpen van raketmotor, 
concepttekeningen maken van 
raketmotor 

- 

7-12-2019 5,5 uur Ontwerpen van raketmotor, 
concepttekeningen maken van 
raketmotor 

- 

15-12-2019 4,5 uur Werken aan technische details 
ontwerp, vorm van de straalpijp 

- 

22-12-2019 5 uur Werken aan technische details 
ontwerp, vorm van de straalpijp + 
irismechanisme 

- 

23-12-2019 4,5 uur Irismechanisme maken + 3D 
model maken 

- 

24-12-2019 7 uur 3D model maken - 

27-12-2019 6,5 uur 3D model maken + berekeningen 
aan raketmotor 

- 

28-12-2019 6 uur Berekeningen aan raketmotor Zeer lastig om de goede 
formules te kunnen 
vinden 

29-12-2019 4,5 uur Berekeningen aan raketmotor - 
 

30-12-2019 4 uur Laatste berekingen aan 
raketmotor + conclusie 

- 



81 
 

02-01-2020 3 uur Discussie + opmaak - 

03-01-2020 5,5 uur Formulelijst maken+bronnen in 
apa stijl zetten +  

- 

04-01-2020 5 uur Verslag afronden - 

05-01-2020 4 uur Verslag afronden - 

Totaal aantal uur: 190,5 uur 
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10.2 Persoonlijke evaluatie 

Zoals te zien is, heb ik best wat meer dan 80 uur in het verslag gestopt. Dit vind ik echter niet 
zo’n groot probleem. Ik vind dit onderwerp namelijk zeer interessant dus meer tijd in dit 
project steken was alleen maar leuk. Tijdens het werken aan dit project heb ik veel nieuwe 
vaardigheden geleerd, zoals concepttekening maken (zie de omslag) en werken met grote 
formules. Daarnaast heb ik geleerd dat sommige dingen gewoon niet meer te berekenen zijn 
met formules en dat computers de enige optie zijn om iets te bereken. Dit is iets wat we 
tijdens normale lessen op school niet snel tegen komen. Op het begin dacht ik dat het 
ontwerpen van een goede raketmotor erg lastig was. Ik had verwacht dat deze nooit aan alle 
eisen zal voldoen. Het tegendeel was uiteindelijk waar. Door hard te werken en meer uren te 
maken dan eigenlijk nodig is voor een PWS, is het me toch gelukt om een resultaat neer te 
zetten waar ik erg tevreden mee ben.  

Echter, een goede planning maken is iets waar ik me nog wel op wil verbeteren. Dit geeft 
niet alleen voor mij meer overzicht, maar ook voor de begeleider, zodat die ook een beetje 
weet waar ik mee bezig ben.   
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10.3 Formulelijst 

[1] :  

 

[2]:    𝐼௦௣ =
ி

௚బ∗௠
 

[3]: 𝐼௦௣ =
∫ ிௗ௧

೟మ
೟భ

௠೟೚೟ೌೌ೗
∗

ଵ

௚బ
 

[4]: 𝐼௦௣ =
௩೐

௚బ
      

[5]: Δ𝑣 = 𝑣௘ ∗ ln ൬
௠బ

௠೑
൰ 

[6]: 𝐹௟௨௖௛௧ = 1
2ൗ ∗ 𝑃 ∗ 𝐴 ∗ 𝐶ௗ ∗ 𝑣ଶ 

[7]: 𝑣 = ට
ఓ

௥
 

[8]: 𝜇 = 𝐺𝑀       

[9]: 𝑣௣௘௥௜௚௘௨௠ = ට
2∗𝐺∗𝑀

𝑟𝑝+𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑝

 

[10]: 𝑇 =
ଶగ௥

௩
 

[11]: 𝑇 = 2𝜋ට
௔య

ఓ
 

[12]: 𝐽(ℎ) = ∫
ଵ

ଶ
∗ 𝑃(𝑡) ∗ 𝐴 ∗ 𝐶ௗ ∗ ൫𝑣(𝑡)൯

ଶ
𝑑𝑡

்

଴
 

[13]: 𝑃(ℎ) = 10
ିቀ଺.଻ହଽଶ଺∗ଵ଴షల∗௛ା଼

ఱ

ల
ቁ
     

[14]: 𝑣(ℎ) = ට
ீெ

௛ା௥ೌೌೝ೏೐
  

[15]: 𝐽(ℎ) = 𝐶 ∗ 𝑇 

[16]: 𝑇 =
ଶగ(௛ା௥ೌೌೝ೏೐)

௩
 

[17]: 𝑇 =
ଶగ(௛ା௥ೌೌೝ೏೐)

ට
ಸಾ

೓శೝೌೌೝ೏೐
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[18]: zie kopje 5.3.5 

[19]: 𝐸௞௜௡௘௧௜௦௖௛ =  𝐸௧௢௧௔௔௟ − 𝐸௛௢௢௚              

[20]: 𝐸௞௜௡௘௧௜௦௖௛ =
1

2
∗ 𝑚 ∗ ൬

2∗𝐺∗𝑀

𝑟𝑝+𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑏

൰                      

[21]: 𝐸௛௢௢௚௧௘ = 𝐺
𝑚∗𝑀

𝑟𝑝

 

[22]: 𝐸௧௢௧௔௔௟ =
1

2
∗ 𝑚 ∗ ൬

2∗𝐺∗𝑀

𝑟𝑝+𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑝

൰ + 𝐺
𝑚∗𝑀

𝑟𝑝

 

[23]: 𝐸௞(𝑡) =
1

2
∗ 𝑚 ∗ ൬

2∗𝐺∗𝑀

𝑟𝑝+𝑟𝑎

∗
𝑟𝑎

𝑟𝑝

൰ + 𝐺
𝑚∗𝑀

𝑟𝑝

− 𝐺
𝑚∗𝑀

𝑟𝑡

                    

[24]: 𝑣ଶ(𝑡) =
ଶ

௠
∗ 𝐸𝑘 

[25]: 𝑣ଶ(𝑡) =
ଶ∗ீ∗ெ

௥೛ା௥ೌ
∗

௥ೌ

௥೛
+ 2 ∗ 𝐺

ெ

௥೛
− 2 ∗ 𝐺

ெ

௥೟
 

[26]: 𝑟௧ = 𝑎 ∗ ൫1 − 𝑒 ∗ cos(𝐸)൯ 

[27]: 𝑒 = ට1 −
௕మ

௔మ
 

[28]: 𝐸(𝑡) =
ௗ(௧)

௔
   

[29]: 𝑑(𝑡) = ∫ 𝑣(𝑡)𝑑𝑡
௧

଴
 

[30]: 𝑣(𝑡) = 𝑧 ∗ − ቚsin ቀ
గ

்
∗ 𝑡ቁቚ + 𝐵 

[31]: 𝐵 =  
ଶగ∗௔

்
+

ଶ௭

గ
 

[32]: 𝑣(𝑡) = 𝑧 ∗ − ቚsin ቀ
గ

்
∗ 𝑡ቁቚ + 

ଶగ∗௔

்
+

ଶ௭

గ
    

[33]: 𝑑(𝑡) =
௭்

గ
∗ 𝑐𝑜𝑠 ቀ

గ

்
∗ 𝑡ቁ +  

ଶగ∗௔∗௧

்
+

ଶ௭∗௧ି௭்

గ
 

[34]: 𝐸(𝑡) =
௭்

గ௔
∗ 𝑐𝑜𝑠 ቀ

గ

்
∗ 𝑡ቁ + 

ଶగ∗௧

்
+

ଶ௭∗௧ି௭்

గ௔
   

[35]: 𝑀 = 𝐸 − 𝑒 ∗ sin(𝐸) 

[36]: 𝑡 =  ට
௔య

ீெ
∗ (𝐸 − 𝑒 ∗ sin(𝐸))      

[37]: zie kopje 5.4.4 

[38]: zie kopje 5.4.4 
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[39]: 2𝐻ଶ + 𝑂ଶ

௔௔௡௦௧௘௞௘௡
ሱ⎯⎯⎯⎯⎯⎯ሮ 2𝐻ଶ𝑂 + 𝐸𝑛𝑒𝑟𝑔𝑖𝑒 

[40]: 𝐻ଶ +
ଵ

ଶ
𝑂ଶ

௔௔௡௦௧௘௞௘௡
ሱ⎯⎯⎯⎯⎯⎯ሮ 𝐻ଶ𝑂 + 286.000 𝐽 

[41]: 𝐸௧௢௧ = 8
ଶ

ଷ
∗ 𝑣௖ ∗ 10ଷ 

[42]: 𝑚𝑎𝑠𝑠𝑎 = 18.016 ∗
ଵ

ଷଷ
∗ 𝑣௖ 

[43]: ∆𝑇 =
∆ொ

௠∗஼ೡ
           

[44]: 𝑇 = 𝑇௕௘௚௜௡ +
∆ொ

௠∗஼ೡ
     

[45]: 𝑝 = 𝜌𝑅𝑇     

[46]: 𝑉௘
ଶ =

௄∗ோ೒ೌೞ∗ ೎்∗൭ଵିቀ
ು೐
ು೎

ቁ

಼షభ
಼ ൱

௄ିଵ
           

 


