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Streszczenie

W artykule przedstawiona zostanie metodyka i obliczenia uktadu chtodzenia silnika
rakietowego zasilanego ciektym tlenem i ciektym metanem. Okreslone zostanq kluczowe parametry
wptywajqce na sprawne dziatanie uktadu chtodzenia, a wykonane analizy pozwolg na sprawdzenie:
e niezawodnosci funkcjonowania poszczegdlnych elementéw uktadu chtodzenia w zakresie

dopuszczalnych i przewidywanych obciqgzen
e potencjalnych obszaréw podatnych na uszkodzenia, ich identyfikacje, kontrole Iub

przeprojektowanie, ograniczenie masy

WSTEP

Opracowanie wydajnego systemu chtodzenia komory i dyszy silnika rakietowego jest jednym
z podstawowych etapéw procesu projektowania. Ztozonos$¢ rozpatrywanego systemu wigze sie
z obecno$cig wzajemnie na siebie oddziatujacych mechanizméw wymiany ciepta: konwekc;ji,
radiacji i przewodzenia.

CHLODZENIE AKTYWNE

Rozwiazanie konstrukcyjne, w ktérym zapewniona jest cyrkulacja czynnika chtodzacego
omywajacego te czesci konstrukcji, ktére narazone sg na kontakt z gorgcymi gazami jest
okreslane mianem chtodzenia aktywnego.

Przeptyw goracych gazéw z bardzo duza predkoscia przez komore spalania i dysze generuje
strumien ciepta, ktéry na drodze konwekcji i promieniowania przekazywany jest do $cianki
wewnetrznej. Nastepnie ciepto na drodze przewodzenia przeptywa przez $ciane i w kontakcie
z ptynem chtodzgcym zachodzi jego podgrzanie.
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Warunkiem koniecznym do zaistnienia mozliwosci chtodzenia jest to by ciepto generowane
przez gorgce spaliny nie przekroczyto dopuszczalnej pojemnosci cieplnej czynnika chtodzgcego
- stabilny zakres pracy (linia ciggta od punktu A poprzez B, az do C; rys 1). W przeciwnym
wypadku nastgpi catkowite odparowanie czynnika chtodzacego i Scianka ulegnie przepaleniu.

Rys. 1. Zakresy pracy aktywnego, zewnetrznego chtodzenia. Zrédto [1]

Strumien ciepta w silnikach rakietowych osigga warto$ci nawet do 160 MW/m? na
przyktadzie SSME [2]. Natomiast silnik Vulcain generuje strumienie ciepta o wartosciach
dochodzacych do ok. 80 MW/m? [2], przy wydatku catkowitym réwnym 320 kg/s i ciSnieniu
w komorze wynoszacym 115 bar.

Wiec skuteczne rozwigzanie problemu chtodzenia sprowadza sie do tego, aby w zatozonych
warunkach dziatania silnika (ci$nieniu w komorze p., temperaturze T, i wydatku m) spetnié
ponizsze wymagania:

e utrzymania dopuszczalnej temperatury Ty na Sciance, w obszarze przekroju krytycznego

0 najwyzszym strumieniu ciepta, ktéra nie wptynie na przekroczenie wytrzymatos$ci $cianki
e zapewnienia temperatury cieczy na wyjsciu z kanatu chtodzenia na poziomie nizszym niz

temperatura wrzenia. Warunek ten bedzie spetniony, gdy catkowity strumien cieplny bedzie

mniejszy niz pojemnosc¢ cieplna cieczy chtodzace;.

Otrzymuje sie to poprzez prawidtowo zaprojektowane ptaszcze lub kanaty chtodzenia
przylegajace do gltowicy wtryskowej, komory i dyszy, ktére pozwalajg rowniez na zwiekszenie
bezpieczenstwa i niezawodnosci pracy silnika.

Dazenie do uzyskania wyzszych osiggéw silnika rakietowego jest mozliwe dzieki:
e zastosowaniu bardziej energetycznych materiatéw pednych
e wykorzystaniu wyzszych ci$nien w komorze

W obydwu przypadkach jednak nastepuje wzrost strumienia ciepta wynikajacy ze
zwiekszania obcigzen cieplnych i gestosci przeptywajacego gazu.

Okres$lenia wielko$ci, o jaka podniesie sie strumien konwekcyjny dokonuje sie w oparciu
o zalezno$¢ na stosunki ci$nien (p”/p’)®® [3]. Rowniez wzrost czastkowych ci$nien gazow silnie
promieniujgcych wplynie na intensywnos$¢ wymiany ciepta poprzez radiacje, ktorej charakter
jest proporcjonalny do wyktadnika potegi temperatury.
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MODEL TERMODYNAMICZNY

W opisie p6t-empirycznym najtrudniejszym problemem do rozwigzania jest oszacowanie
wspoétczynnika przejmowania ciepta, ktéory w zaleznoSci od przyjetego modelu bedzie
najdoktadniej odpowiadat warunkom rzeczywistej konstrukcji.

Rys. 2. Mechanizm chtodzenia aktywnego. Zrédto [4]

Warto$¢ wspébiczynnika przejmowania ciepta wyrazona jest ponizszym wzorem [3]
uwzgledniajacym wptyw parametrow takich jak:
sktad spalin i ich wtasciwos$ci
temperatura goracych gazéw
temperatura $§ciany wewnetrznej
predkos¢ i ci$nienie przeptywu

(1)

Réwniez w przypadku przeptywu chtodziwa w kanale chtodzenia nalezy okresli¢
wspo6tczynnik przejmowania ciepta ze Scianki. W tym celu przyjmujac, ze przeptyw jest
wymuszony i niescisliwy, stuszna jest empiryczna zaleznos¢:

(2)

Powyzszy wzor jest zmodyfikowang wersja zaleznoSci Dittus’a-Boelter’a/5] dla przeptywoéw
catkowicie turbulentnych przy zatozeniu statych wiasciwosci ptynu. Modyfikacji ulegty
wtasnosci, ktére w programie sg wyliczane dla Sredniej temperatury w warstwie przysciennej:

Tref= (Too + TS) /2

Z Rys. 3 wynika, ze jednoznacznos$¢ okreslenia wspdétczynnika przejmowania, nawet przy
$cisle zdefiniowanych warunkach, w znacznej mierze zalezy od przyjetego modelu go
opisujacego.

Na strumien ciepta opréocz konwekcji wptyw ma takze radiacja, ktérg uwzgledniono dla dwoch
najbardziej promieniujacych gazéw, CO, oraz H,0, zgodnie ze wzorami [3]:
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Rys. 3. Wartos¢é wspotczynnika przejmowania dla wodoru w zaleznosci od przyjetego

modelu w funkcji temperatury zredukowanej; Pr=1.6, Reb=2e6, Ts=300K, D=0.01m, x/D=40.

Zrodio [4]

(3)

(4)

OBLICZENIA WYMIANY CIEPEA W UKEADZIE CHLODZENIA AKTYWNEGO

Opis zasady dziatania systemu chtodzenia aktywnego opiera sie na zatozeniu r6wnowagi
bilansu strumieni ciepta. Wtedy poprzez zréwnowazenie i przyjecie warunkéw, ze ciepto
wydzielanie w trakcie pracy silnika nie zalezy od czasu dziatania silnika, mozna okresli¢ rozktad
temperatur we wszystkich punktach silnika.

W tym celu opracowano program, ktéry w sposéb iteracyjny i przy uwzglednieniu:

rzeczywistego rozktadu ci$nienia, temperatury i predkosci przeptywu w komorze i dyszy
silnika rakietowego oraz statego sktadu spalin, ,zamrozonego” w koncowym przekroju
komory spalania, pozwala na oszacowanie wspétczynnika przejmowania ciepta od
gorgcych gazéw do $cianki zgodnie ze wzorem (1)

geometrii przestrzeni, w ktorej przeptywa czynnik chtodzacy, jako ptaszcza chtodzacego
o statej wysokos$ci kanatu

oszacowania wspoétczynnika przejmowania ciepta od strony czynnika chtodzacego,
zaleznie od predkosSci przeptywu, parametréow fizycznych w funkcji temperatury
i ciSnienia zgodnie ze wzorem (2);

zmiane wspotczynnika przewodzenia materiatu, z ktérego wykonana jest Scianka
oddzielajgca gorace gazy wylotowe od cieczy chtodzacej, w funkcji temperatury.

Schemat przedstawiony na Rys. 4 obrazuje podziat geometrii silnika na wezty, w ktérych
przeprowadzano obliczenia.
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Rys. 4. Wezly obliczeniowe

Pierwszy krok to wczytanie plikdw, w ktérych zawarte sg informacje o geometrii silnika,
parametrach przeptywu oraz sktadzie spalin na konicu komory spalania, utworzonych
w programach REGANP[6] i VisualCea [7]. W ten sposéb mozna przeprowadzi¢ obliczenia dla
réznych konfiguracji geometrycznych silnika.

Rys. 5. Zaimportowana charakterystyka temperatury i ciSnienia

Warunek poczatkowy definiowano poprzez wprowadzenia w formie pliku rozkiadu
temperatury na $ciance, o ile jest on znany. W przeciwnym wypadku rozktad ten definiuje sie
poprzez podanie przypuszczalnych temperatur w charakterystycznych przekrojach: komory,
krytycznym i wylotowym, a miedzy tymi przekrojami nastepuje interpolacja liniowa.

Okreslenie ciepta wtasciwego, lepkoSci i przewodnosci, wykorzystywanych w rownaniach na
oszacowanie wspotczynnikéw przejmowania ciepta dla strony gorgcych gazéw, realizowane jest
poprzez wyliczenie danych termodynamicznych i transportowych ze wspoétczynnikow
okreslonych réwnaniami [8, 9]:

e ciepto wiasciwe

Cp (T)/R=a T ?+a,T *+az+a,T+asT*+agT® +a,; T
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e lepkosc¢iprzewodnos¢

Dane termodynamiczne i transportowe w przypadku chtodziwa pobierane sa z tabel, ktérych
zrodtem jest serwis National Institute of Standards and Technology (NIST) [10].

Majac tak zdefiniowane procedury odczytu danych potrzebnych do réwnania (1) na
wspotczynnik przejmowania, pierwszym krokiem jest wyliczenie strumieni ciepta w kazdym
z weztow od strony goracych gazow.

W pierwszej iteracji dokonywane jest to przy zatozeniu wstepnie okreslonego rozktadu
temperatury na Sciance.

)

gdzie - rozktad temperatury w weztach z poprzedniego kroku

Z zatozenia, Ze schemat dazy do rownowagi poprzez przeptyw ciepta przez $ciane, a nastepnie
pochtoniecie go przez ciecz chtodzacy, wylicza sie wzrost jej temperatury i okreslenie wzgledem
jej warto$ci wspotczynnika przejmowania od strony cieczy chtodzacej wedtug wzoru (2), ktory
postuzy do wyliczenia temperatury Sciany od strony chtodziwa, zgodnie z zasada przejmowania:

Ostatnim etapem kazdej iteracji jest sprawdzenie czy temperatura $ciany od strony goracych
gazow, zdefiniowana w poprzedniej iteracji zawiera sie w rozmiarze dopuszczalnego btedu.
W tym celu wykorzystywane jest r6wnanie przewodzenia ciepta w $cianie:

Rys. 6. Schemat struktury programu
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CHLODZENIE AKTYWNE NA PRZYKEADZIE SILNIKA I STOPNIA RAKIETY

Cisnieniowy system zasilania nie jest predestynowany z zalozenia do koniecznos$ci
zapewnienia chtodzenia aktywnego, ale w przypadku silnika pierwszego stopnia mozliwo$¢ taka
bytaby korzystna. Z tego wzgledu przeprowadzono analize chtodzenia dyszy i komory silnika.

Tabela 1 Parametry silnika rakietowego

Przyjmujac Srednig wartos$¢ ciepta wtasciwego dla metanu rowng 3500 J/kgK oraz zaktadajac,
ze ci$nienie na wylocie z kanatu chtodzenia musi by¢ wieksze o okoto 25% niz ciSnienie
w komorze, to temperatura wrzenia metanu wyniesie ok. 171K. Czyli maksymalna réznica
temperatur, przy nie uwzglednianiu ogrzewania sie metanu w zbiorniku oraz kanatach
doprowadzajacych, wyniesie 80 K.

Wtedy dla catkowitego wydatku metanu przepuszczonego przez kanat chtodzacy:

W celu jakos$ciowej oceny przydatnos$ci takiego rozwigzania przeprowadzono obliczenia
strumienia ciepta na hipotetycznie przyjetym rozktadzie temperatury na $ciance, symulujac
w ten sposob chtodzenie po drugiej stronie $cianki. Wartosci uzyskanego strumienia ciepta
przekraczaty pojemno$¢ cieplng metanu.

Rys. 7. Strumien ciepta na Sciance od strony spalin

Stad wniosek, Ze warto$¢ catkowitego strumienia ciepta mozliwego do odebrania, za pomoca
jednego sktadnika chtodzacego jakim byt metan, okazuje sie nie wystarczajacy przy zatozeniu,
ze chtodzeniu podlega cata dtugos$¢ Sciany komory i dyszy.

Kolejnym podej$ciem byto sprawdzenie czy skuteczne bedzie chtodzenie przy wykorzystaniu
dodatkowo drugiego sktadnika materiatu pednego jakim byt tlen. Warunek na odparowanie
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tlenu, przy zatozeniu, Ze ci$nienie na wylocie z kanatu chtodzenia tlenem réwniez nie moze by¢
nizsze niz 25 bar, pozwala na podniesienie temperatury o ok. 70K. Przyjmujac $rednie ciepto
wtasciwe tlenu 1500 ]J/kgK otrzymano:

Wtedy suma pojemnosci cieplnych tlenu i metanu, zaktadajac, ze przettaczany bedzie ich
catkowity wydatek, wynosi 13,88 MW. Wartos¢ ta pozwala przypuszczad, ze chtodzenie dwu
sktadnikowe okaze sie skuteczne.

CHEODZENIE DWUSKEADNIKOWE

Obliczenia przeprowadzono z uwzglednieniem wptywu szeroko$ci ptaszcza chtodzacego,
grubosci $cianki oraz przy uwzglednieniu wptywu zmiany kolejnosci czynnikéw chtodzacych.
Zatozenia:

e temperatura poczatkowa odpowiedniego czynnika jest wyzsza o 10 stopni od temperatury
krzepniecia

e koniec chtodzenia danym czynnikiem nastepuje w przypadku, gdy w kolejnym wezle
obliczeniowym ciecz chtodzaca uzyskuje temperature odparowania

e pominieto zmiane warto$ci parametréw - ciepta wtasciwego, lepkosci i przewodnosci
w funkgcji ci$nienia, poniewaz dla przedziatu ci$nien, z zakresu pracy silnika [ stopnia, réznica
ta jest mniejsza niz 5%

¢ nie uwzgledniano wrzenia powierzchniowego w kanale chtodzacym oraz kondensacji na
$ciance od strony goracych gazow

e przyjeto zmienne parametry materiatowe $cianki w funkcji temperatury dla materiatéw:
miedz, stal

I° Zmiana wysokosci kanatu chtodzenia - grubos¢ sciany = 2mm

Zagadnienie miato na celu wskazanie wptywu wysokosci kanatu(ptaszcza) na skutecznosc
chtodzenia.

Dla kazdego z 3 przypadkéw (kanat chtodzacy - 1, 2, 3 mm) temperatura $ciany od strony
kanatu chtodzenia na calym odcinku chtodzonym tlenem przekracza temperature wrzenia tlenu
i jest wyzsza wraz ze zwiekszaniem wysokosci kanatu.

Niezaleznie od wysoko$ci kanatu istniejg obszary, zaréwno na odcinku chtodzonym metanem
i tlenem, w ktorych temperatura $ciany od strony goracych gazéw jest nizsza niz warunki
kondensacji, a nawet zamarzania. Taki wynik pozwala przypuszcza¢, ze catkowity strumien
ciepta dla powyzszych przypadkoéw bytby nizszy gdyby uwzgledniono zmiany fazowe zwigzkow
zawartych w spalinach.

Wysoko$¢ kanatu wieksza niz 3 mm nie zapewni odpowiedniego chtodzenia, gdyZz wymuszona
konwekcja ostabnie, powodujac znaczny wzrost temperatury $Sciany od strony chtodzenia na
odcinku czynnika chtodzacego jakim jest tlen.

Najlepsze chtodzenie $ciany uzyskano dla wysokos$ci kanatu wynoszacego 1 mm, jednak
w tym przypadku na ostatnim odcinku kanatu chtodzacego komore spalania wystapito catkowite
odparowanie tlenu, wynikajace z najwyzszego strumienia ciepta. Jednak wnioskujac z wyzej
wspomnianego nie uwzgledniania przemian fazowych nalezy przypuszcza¢, ze taka konfiguracja
pozwalataby zapewni¢ skuteczne chtodzenie.
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Rys. 8. Geometria: Sciana - 2 mm, kanat - 1 mm

Rys. 9. Geometria: Sciana - 2 mm, kanat - 2 mm

Rys. 10. Geometria: Sciana - 2 mm, kanat - 3 mm
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II° Zmiana grubosci $ciany - wysoko$¢ kanatu chtodzenia = 3 mm

Zagadnienie obrazuje wplyw grubosci $ciany przy statej wysokoSci kanatu chtodzenia.
Rozpatrywano dwa przypadki (grubo$¢ $ciany - 3 i 5 mm; kanal - 3 mm) bedgce kontynuacja
ostatniego przypadku z poprzedniego zagadnienia.

Z przeprowadzonych obliczen wynika, ze zwiekszenie grubos$ci $ciany o 1Imm powoduje
wzrost maksymalnej temperatur o ponad 100 K. Jesli Sciana ma grubo$¢ wieksza niz 3 mm to
temperatura na catej dtugos$ci Scianki od strony chtodzenia w obydwu odcinkach jest wyzsza niz
temperatura wrzenia czynnikow chtodzacych dany odcinek.

Rys. 11. Geometria: Sciana - 3 mm, kanat - 3 mm

Natomiast gdy jej grubos¢ przekroczy 5mm to maksymalna temperatura od strony goracych
gazow w przekroju krytycznym zbliza sie do wartoSci granicy plastyczno$ci miedzi.

Rys. 12. Geometria: Sciana - 5 mm, kanat - 3 mm
I1I° Zmiana kolejnos$ci wpuszczania czynnikéw - tlen - metan
W zagadnieniu zmiany kolejno$ci czynnikéw chtodzacych, przy takiej samej geometrii jak 1

przypadek z I° zagadnienia (najkorzystniejszy), tez wystepuje odparowanie catkowite czynnika
chtodzacego, metanu, drugi etap silnika - komore. Jednak w tym przypadku strumien
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w przekroju krytycznym jest wyzszy. Dzieje sie tak, poniewaz tlen na wlocie do kanatu
chtodzenia dyszy ma duzo nizsza temperature. Z tego faktu wynikaja réwniez temperatury na
obydwdéch stronach Sciany. O ile niskg temperaturg od strony chtodziwa nie nalezy sie martwic,
o tyle niepokojaca jest temperatura na catej dtugosci Sciany od strony goracych gazéw nie
przekraczajaca 273 K. Tak niska temperatura podwaza stusznos$¢ stosowania chtodzenia
aktywnego na catej dtugosci dyszy i nasuwa mozliwos$¢ chtodzenia akumulacyjnego przy uzyciu
materiatow o wysokiej wytrzymatosci temperaturowej. Interesujagcym rozwigzaniem bytoby
wykorzystanie kompozytow, gtdwnie ze wzgledu matej masy. Ale w tym przypadku kluczowe
sg analizy nieustalonego przeptywu ciepta i charakter pracy poszczegélnych warstw kompozytu,
a doktadniej stref taczenia, ktére w ekstremalnych temperaturach narazone bylyby na
rozklejenie i rozwarstwienie [11].

Rys. 13. Rozktad temperatur w warstwach dyszy kompozytowej. Zrédto [11]

Rys. 14. Geometria: sciana - 2 mm, kanat - 1 mm

Natomiast znéw potwierdzono, ze kanat chtodzenia wiekszy niz 3 mm moze zagrazac
wytrzymatoSci $cianki, poniewaz temperatura w przekroju krytycznym od strony goracych
gazow osiggneta warto$¢ 900 K, co stanowi poziom niszczacy Sciane wykonang z miedzi.
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Rys. 15. Geometria: Sciana - 2 mm, kanat - 3 mm

WNIOSKI Z ANALIZ WYMIANY CIEPEA

Chtodzenie komory spalaniai czesci zbieznej dyszy silnika ciektym tlenem a czeSci rozbieznej
cieklym metanem, pomimo ztozonej struktury uktadu, jest wartym do rozwazenia rozwigzaniem.
W takim uktadzie mamy do czynienia z nastepujacymi zagadnieniami:

e Wraz ze zmniejszaniem wysokos$ci kanatu, wzrasta predkos$¢ przeptywu, intensyfikujac
wymiane ciepta, czego wynikiem sg nizsze temperatury Sciany. Cho¢ z drugiej strony, niskie
temperatury $cian powoduja wzrost strumienia ciepta, co prowadzi do szybszego
odparowania czynnikéw chtodzacych.

e Wozrost grubosci $ciany ogranicza strumien ciepta, jednak tym samym podnosi temperature
$ciany od strony goracych gazéw, czyni konstrukcje ciezsza.

e Zmiana kolejnosci czynnikéw chtodzacych powoduje nizsze temperatury $ciany, ale zwieksza
strumien ciepta. Pozytywnym zjawiskiem zwigzanym ze zmiang kolejnosci (Zagadnienie I11°)
byto przesuniecie sie miejsca odparowania tlenu, dalej od przekroju krytycznego. Miato to
miejsce zarowno dla wysokos$ci kanatu rownego 1mm, jak i 3mm.

Ze wzgledu na najkorzystniejsze rozwigzanie, ktérego konfiguracja przewiduje ograniczenie
grubos$ci Sciany, mniejszej niz 2 mm, koniecznym bedzie rozpatrzenie zagadnien wytrzy-
matos$ciowych.

Zaprezentowany model wymiany ciepta, zawierajacy niezbedne opisy zachodzacych zjawisk
i przedstawiony jako jednowymiarowy, wymaga uszczeg6towienia i rozszerzenia problematyki,
zwlaszcza w zakresie wymiany ciepta w plaszczu chtodzacym (dwu-wymiarowo$é,
symetryczno$¢ osiowa).

Réwniez przypadek w ktérym tylko cze$¢ dyszy rozbieznej jest chtodzona niewielka iloScig
ciektego metanu przedstawia rozwigzanie mozliwe do wykonania. Druga cze$¢ dyszy,
kompozytowa, moze by¢ w poczatkowej czesci izolowana powierzchniowo przez wyptywajacy
odparowany metan. Ten problem bedzie jednak zagadnieniem do oddzielnej analizy.
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Kamil Sobczak
SUITABILITY ANALYSIS OF REGENARATIVE COOLING SYSTEM APPLICATION
FOR ROCKET ENGINE USING ECOLOGICAL PROPELLANTS

Summary

Development of efficient cooling system for rocket chamber and nozzle is the one of the crucial
aspects of designing process. Complexness of considered application is mostly related to mutual
existence of three different modes of heat transfer: conduction, convection and radiation.

This paper describes the theoretical model of thermal-fluids processes in the propulsion system,
especially regenerative cooled engines. For calculation purpose program was written in Fortran.
This code uses iterative marching scheme to match the heat flux and temperature fields of cooling
process.

Description contains a design parameters qualification which influence a feasibility of cooling
system for ecologically propelled rocket engine.
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