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Streszczenie

Elektrotermiczny naped rakietowy ze wzgledu na prostote swego dziatania i konstrukcji jest
atrakcyjnym rozwiqzaniem dla inzynierow projektujgcych systemy kontroli potozenia satelitow.
Ciggte poszukiwanie nowych rozwiqzan oraz stosowanie nowych materiatéw konstrukcyjnych
znaczqco podniosty sprawnos¢ obecnych silnikéw rakietowych, w tym elektryczno-termicznych
typu ,Resistojet”. Nowym rozwiqzaniem proponowanym w tego typu napedach jest wymiennik
ciepta z oscylujgcym elementem grzewczym. Dzieki temu termiczna warstwa przyscienna cha-
rakteryzujqca sie znacznie wiekszq temperaturq niz temperatura przeptywajgcego osrodka, po-
wstajgca na ptytce jako elemencie grzewczym, odrywa sie, a nastepnie miesza z pozostatq czesciq
ptynu ogrzewajqc jg. Wykazano, ze istnieje granica czestotliwosci oscylacji, ktéra w sposéb zna-
czqcy poprawia efektywnos¢ grzania czynnika roboczego. Badania wykonano w ramach projektu
ESA PECS 98104 Gas Resistojet Thruster for Medium Size Satellite Attitude Control.

WSTEP

W dobie intensywnie rozwijajacych sie technologii kosmicznych, w tym systemdéw zwig -
zanych z elektrycznym napedem kosmicznym, kluczowym zagadnieniem pozostaje stworze-
nie napedu o jak najwiekszej sprawnosci zamiany energii elektrycznej w energie cieplng
czynnika roboczego w silniku, przy zachowaniu prostoty i niezawodnosci konstrukcji przez-
naczonej do pracy w Srodowisku charakteryzujgcym sie wystepowaniem duzych gradientéow
temperatury oraz prdzni. Silniki rakietowe elektryczne od wielu lat s3 powszechnie stosowane
w systemach kontroli potozenia matych satelitdéw znajdujgcych sie na orbicie, ze wzgledu na ich
prosta konstrukcje, niezawodnos$¢ pracy oraz szybki czas reakcji.
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Tego typu naped jako jeden z niewielu moze generowac cigg rzedu mikroNewtonéw. Tak
mate sity ciggu wymagane sg w bardzo precyzyjnych systemach sterowania, tzw. ,Point Control
Systems”. Dotychczasowe wykorzystanie tego typu napedu w satelitach zebrano w tabeli 2.

Tab. 1. Klasyfikcaja mikrosatelitow (Mueller, 2000)

. Masa statku kosmicznego, Moc statku Wymiar statku
Oznaczenie " .
kg kosmicznego, W kosmicznego, m
Mikro statek kosmiczny
10-100 10-100 0.3-1
(definicja wg. USAJEU)
Klasal m.s.k
- - 2-04
(€10 kg, nanosat) 5-20 5-20 0.2-0
Klasall m.s.k 1-5 1-5 0.1-0.2
Klasalll m.s.k
1 1 0.1
(pikowat) B B B

Tab. 2. Silniki rezystancyjne uzywane w satelitach w latach 1965-1997, [1]

. Nazwa statkulub Uzyte medium )
Pierwszylot eksperymentu robocze Moc Ciag[mN] Impuls Isp [s]
Statki kosmiczne eksperymentalne
1967 ATS-2 & ATS-3 Amoniak 3.6 18 150
1968-1969 ATS-4 & ATS-5 Amoniak 36 18 150
1971 SolRad-10 Hydrazyna <10 - -
1999 UoSAT-12 Tlenek azotu 100 125 127
Statki kosmiczne na orbicie geosynchronicznej
1980 INTELSAT-V Hydrazyna 300-660 223-490 280
1983 Satcom-1R Hydrazyna 450 178-356 298
1994 GOMS Amoniak 450 - -
Inne orbity
1965 Vela Azot 92 187 123
1965 Satelita U.S. Navy Amoniak 30 89 132
1967 Advanced Vela Azot 30 89 132
1971 SatelitaU.S. Navy Amoniak 3 44-456 235
1981 Meteor3-1 Amoniak 450 - -
1988 Gstar-3 Hydrazyna 600 - -
1997 Iridium Hydrazyna 500 - -
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Rys. 1. Formacja satelitéow programu Darwin, ESA, [2]

W przysztosci tego typu systemy beda stosowane w planowanym przez ESA programie DAR-
WIN, ktdry sktadac sie bedzie z konstelacji pico-satelitow wyposazonych w interferometry
analizujace informacje wysytane przez planety podobne do Ziemi.

Silniki rakietowe tego typu charakteryzuja sie bardzo prostg konstrukcjg, ktéra sktada sie
z podstawowych elementéw takich jak:

- zbiornik z czynnikiem roboczym (np. amoniak, hydrazyna, wodér, CO,, H,0),
- wymiennik ciepta,
- akumulator,

- termiczna ostona w postaci bariery odbijajacej promieniowanie,

- dysza zbiezno-rozbiezna.
/— Izolacja termiczna

Materiat pedny ————— Wylot dyszy

\-—Podglzewacz

Zrédio zasilania
Rys. 2. Schemat elektrycznego silnika rakietowego, [1]

Schemat ogolny silnika rezystancyjnego przedstawia powyzszy rysunek. Przeptyw energii
odbywa sie od Zrddta pradu poprzez grzatke/wymiennik ciepta do czynnika roboczego, ktory



92 WojciEcH FLORCZUK, ARKADIUSZ KOBIERA

z naddzwiekowa predkoscig wyptywa z dyszy. W wyniku zjawiska Joule’a-Lenza w przewod-
niku, ktéry podtaczony jest do zZrédta pradu, generuje sie ciepto opisane ponizsza zaleznoscia.

O, ,=F M\t (1)
gdzie:
P, =R-I* - moc zrédta pradu elektrycznego, [W],
R - opor przewodnika (elementu grzewczego), [Q],
I - natezenie pradu ptynacego przez przewodnik, [A].

Stosowanie silnikéw elektrycznych rezystancyjnych w stosunku do innych rakietowych
napedow elektrycznych, tj. jonowych, arcjet, czy magnetoplazmodynamicznych ma wiele zalet,
do ktorych nalezg przed wszystkim:
prosta budowa mechaniczna,
powtarzalnos¢ ciggu podczas wielu uruchomien,
neutralny tadunek elektryczny gazu na wylocie z dyszy,
mate gabaryty,
duza sprawnos¢.

Najcze$ciej spotykanym rozwigzaniem konstrukcyjnym wymiennika ciepta w resitojecie
jest metalowa rurka o $rednicy nieprzekraczajacej @ = 1cm, ktéra nawinieta jest na wieksza
rurke. Dzieki temu czynng dtugos¢ rurki grzewczej mozna zmie$ci¢ na niewielkiej przestrzeni.
Przyktadowa konstrukcja resistojeta przedstawia rysunek 3.

Rys. 3. Resitojet satelity Alsat-1, [3]

Przeptyw energii ze zrédta elektrycznego do czynnika roboczego wigze sie z powstawaniem
strat. Najwieksze straty spowodowane s3 przez promieniowanie elementéw grzewczych,
ktdérych temperatura ograniczona jest do bliskiej im temperatury topnienia. Temperatury te
moga osiggac¢ nawet do 2700 K, totez energia wypromieniowana moze stanowi¢ do okoto 10%
catkowitej energii dostarczanej ze zrédla elektrycznego. W tym celu stosuje sie bariery
odbijajgce promieniowanie z powrotem do czynnika roboczego, w wyniku tego cze$¢ energii
jest odzyskiwana. Straty mogace wystapi¢ w czasie pracy silnika elektrycznego przedstawione
s3 na ponizszym rysunku.
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Komora grzewcza Dysza
Moc wejsciowa
materialu pednego 10.1% Calkowita moc Moc efektywna
Moc calkowita W przeplywie przeplywu
00% 89.9% 77.2% ,

Wyjscie
Wejscie

Moc elektryczna mierzona na
elektrodach 89.9%
Promieniowanie z
obudowy 9.2% Straty rozbieznosci dyszy 3.6%
*Przewodzenie ciepla z
8%

obudowy do otoczenia 0. Straty niecalkowitego rozprezania 6.1%

i 104
Promieniowanie z dyszy 0.1% Straty tarcla 3.0%

Wycieki(nieszczelnosci) 0%

~ « e —~— s
l';;;;;:llkowna 10% 12.7%
Straty wyimiany Straty wyplywajacego
ciepla z otoczeniem materialu pednego
* nieobecne w k i Straty 22.0%

Rozklad strat energii w rakietowym silniku termoelektrycznym

Rys. 4. Straty energiiw elektrycznym silniku rakietowym, [4]

W rakietowych napedach elektrycznych mozna wyrézni¢ dwie metody ogrzewania czyn-
nika roboczego, a mianowicie :
- metody posrednie,
- metody bezposrednie.

Metody posrednie polegaja na przesytaniu energii cieplnej do czynnika roboczego poprzez
promieniowanie. Dzieki temu nie ma bezpos$redniego kontaktu czynnika roboczego z ele-
mentem grzewczym, przez co zapobiega sie korozji/erozji tychze elementéw, co skutkuje
dtuzszym czasem dziatania napedu, a tym samym satelity. Metody posrednie majg jednak
niewielka sprawno$¢ grzewcza w stosunku do metod bezposrednich, przez co sg rzadko
stosowane.

Metody bezposrednie charakteryzujg sie tym, Ze energia cieplna z elementéw grzejnych
przesytana jest bezposrednio do czynnika roboczego poprzez wymiane ciepta na drodze prze-
wodzenia i konwekcji wymuszonej. Metody bezposrednie dajg wiekszg sprawno$¢ grzania, gdyz
czynnik roboczy bezposrednio ma kontakt z powierzchnia grzewcza. Dzieki temu dtugos¢
czynna elementu grzewczego jest znacznie krétsza, co skutkuje w mniejszych wymiarach silnika
i jego masy.

Najwazniejszym parametrem okreslajagcym mozliwosci napedu rakietowego jest jego im-
puls wtasciwy lub predkos$¢ wylotowa dla warunkéw optymalnych, ktory zalezy gtéwnie od
temperatury czynnika roboczego i jego masy molowej. I tak dla najcze$ciej stosowanych gazéw
roboczych zmienno$¢ ich predkosci wylotowej w funkcji temperatury przedstawia ponizszy
rysunek.
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Rys. 5. Wykresy predkosci wylotowej w funkcji temperatury czynnika roboczego,
D= 20bar, idealne rozprezanie na poziomie morza,[1]

Moc wymagana do podgrzania czynnika mozna wyrazi¢ za pomocg zalezno$ci:

I)heat:’;l.AHOZm.E (2)
gdzie:
Ppeqt— wymagana moc grzewcza [W],
n - liczba moli na sekunde [mol/s],
AH° - zmiana entalpii catkowitej [J/mol],
E - energia wtasciwa czynnika roboczego []/kg].

Wymagang energie do podgrzania czynnika roboczego do Zadanej temperatury przedstawia
ponizszy wykres.

10E+05 -

AT=2000K
BT=1000K

10E+04 -

10E+03 -

Wymagana energia, [kJ/kg]

10E+02 -
Wodor Hel Amoniak Woda Heon Azot Dwutlenek

Czynnik roboczy wegla

Rys. 6. Energia wymagana do podgrzania czynnika roboczego
ztemperatury 298 Kdo 1000 Ki 2000 K, dla wydatku masowego 1 kg/s, [1]
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Warto$¢ ciepta Joule’a-Lenza generowana na elemencie grzejnym, z géry ograniczona jest
jego wtasciwos$ciami fizycznymi, tj. opornoscia elektryczng. Opdr przewodnika pradu (elementu
grzejnego) wyraza ponizsza zalezno$c:

L
R=p — 3
vy (3)
gdzie:
p - opornosc¢ elektryczna [Qm],
L - dilugosc przewodnika [m],
A.s - powierzchnia przekroju poprzecznego przewodnika [m?].

Poniewaz dla statycznego elementu grzewczego jego efektywnos$¢ grzania, okreslona
ponizsza zaleznos$cia jest z géry ograniczona, totez, aby ja zwiekszy¢ zaproponowano ruchomy
element grzewczy poddany drganiom wymuszonym przez zmienne w czasie pole elektromag-
netyczne.

&= Tﬂuid,exit - Tﬂuid,inlet (4)

T i _T fluid jinlet

wai
gdzie:
T pvid inter Tnuia v — t€mperatura gazu na wlocie i wylocie z kanatu [K],
T

wall

- temperatura $cianki elementu grzewczego [K].

NOWA KONCEPCJA WYMIENNIKA CIEPLA

Nowa koncepcja podgrzewania czynnika roboczego w elektrycznym silniku rakietowym
polega na zastosowaniu jednostronnie utwierdzonej ptytki poddanej oscylacjom sinusoidalnie
zmiennym. Dzieki takiemu rozwigzaniu warstwa przy$cienna powstajaca na plytce zostaje
zaburzona, a nastepnie zerwana. Ptyn w zerwanej warstwie przysciennej charakteryzuje sie
zwiekszona temperaturg, totez przy oderwaniu od ptytki zaczyna sie mieszac i ogrzewac
pozostata czes¢ przeptywajacego czynnika roboczego zwiekszajac przy tym jego entalpie.
Zwiekszona entalpia czynnika roboczego skutkuje w poprawieniu osiggéw silnika. Ruch har-
moniczny ptytki moégtby by¢ wzbudzany za pomoca zmiennego w czasie pola elektromagnety-
cznego. Geometryczny model rozwazanego przypadku przedstawiono na rysunku ponize;.

Ruchoma plytka
N, 10mm
fiom Vot e o5 wiylot gy

I Omm

i Feb 30 2
FLEENT 5.0 124 & KM‘EII-'

Rys. 7. Geometria kanatu i ptytka

OBLICZENIA NUMERYCZNE

Gléwnym celem obliczen byto wykazanie wzrostu Sredniej temperatury na wylocie z kanatu,
przy wprowadzeniu ptytki w ruch oscylacyjny. Siatke modelu wykonano w programie Gambit.
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11,2010

Grid Feb 11
FLUENT 6.3 (2d. dp. pbns. lam)

Rys. 8. Siatka numeryczna modelu, Gambit

Siatka numeryczna modelu sktada sie z 23177 elementdw, gdzie 99.24% posiada wartos¢
wspotczynnika ,Skew” ponizej 0.1. Maksymalna wartos$¢ ,Skew” wynosi 0.38.
Badany model posiada nastepujace wtasciwosci:
- Ruch ptynu odbywa sie w przestrzeni 2D.
- Przeplyw jest niescisliwy.
- Czynnik roboczy: gazowy amoniak.
- Przeptyw laminarny, liczba Reynoldsa, Re = 1500.
- Ptytka posiada statg temperature, T = 1500K.
- Scianki kanatu traktowane sa jako adiabatyczne.
- Ci$nienie czynnika roboczego, py = Sbar.
- Temperatura czynnika roboczego na wlocie, Tjpjot = 300K,
Obliczenia wykonano za pomocg programu Fluent.
W poczatkowej fazie badan policzony zostatl przypadek nieruchomej ptytki dla warunkéw
przeptywu ustalonego. Wyniki jakie uzyskano przedstawiajq ponizsze rysunki.
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Rys. 9. Pola temperatury i predkosci w kanale
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Srednia temperatura na wylocie

(mass-weighted average temperature) 432.62K

Wedtug réwnania (4) sprawno$¢ grzania wynosi tylko e=11%. Jest to zbyt mata sprawno$¢
by uktad w takiej formie mogt znaleZ¢ zastosowanie w napedzie elektrycznym. Ruch harmo-
niczny ptytki opisany zostat réwnaniami:

V,=4,2mf-cos(2n f-At), (5)

Y, =4, sin(2z f-Ar) (6)

)

gdzie:

predkos$¢ ptytki [m/s],
wychylenie ptytki [m],
czestotliwos$¢ drgan ptytki [Hz],
amplituda wychylenia ptytki [m].

S:m \w



98 WojciEcH FLORCZUK, ARKADIUSZ KOBIERA

Potozenie i predkosé ptytki w funkcji czasu
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Rys. 11. Przyktadowe wychylenie i predkosé plytkidla f= 2Hz i A, = Imm

W celu przeprowadzenia obliczen typu ,dynamic mesh”, zaleznos¢ (5) zapisano w formie
kompilowanego makra i zaimplementowano do programu Fluent, a nastepnie powstate bib-
lioteki przypisano do geometrii ptytki. Obliczenia przeprowadzono dla nastepujacych
czestotliwosci: 20,40,60,80,100,150,200,300,400,500,600,800,1000Hz.

pP- Uin et L,
Na podstawie zatozonej liczby Re = —"“—L =1500 otrzymano predko$¢é wlotowa

réowna: V,,, =0,442m/s

nlet
Czas obliczen okreslono jako czas potrzebny jednostce objetosci do pokonania dtugosci ca-
tego kanatu, tj. to; = Lenannet/ Vintet:
t, =014
Wyniki obliczen dla poszczegoélnych wartosci czestotliwos$ci wychylen przedstawiajg
odpowiednio ponizsze rysunki.
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¢ 1000Hz

Rys. 12. Pola temperatur i predkosci bezwzglednych dla poszczegolnych
przypadkéw obliczer numerycznych
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Nastepnie po wykonaniu obliczent numerycznych dokonano analizy pomiaru $redniej tem-
peratury (mass-weighted average) na wylocie z kanatu.

Ir,[p-ad z,1p,|V-dd
Ip|-dd| — x, p,|V-di|

(7

Srednia temperatura gazu w przekroju wylotowym
kanatu w funkcji czestotliwosci drgan ptytki grzewczej
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R i
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Czestotliwo$é [Hz]
Rys. 13. Wykres zmiany Sredniej temperatury na wylocie z kanatu
w funkcji czestotliwosci drgan plytki grzewczej
WNIOSKI I PODSUMOWANIE

Celem wykonywanych obliczen byto wykazanie skutecznosci zastosowania drgajacej ptytki
jako elementu poprawiajacego wymiane ciepta miedzy ciatem statym(ptytka), a otaczajacym je
gazem(amoniak). Wyniki jakie uzyskano jednoznacznie wskazujg o skutecznos$ci omawianego
rozwigzanie, ktore docelowo mogtoby by¢ stosowane w elektrycznych silnikach rakietowych.
Wydajnos¢ ogrzewania czynnika roboczego obliczona wedtug réwnania (4) wyniosta az 58%.
Wozrost wydajno$¢ grzania jest az pieciokrotny, z 11% w przypadku nieruchomej ptytki.

Zauwazalny jest takze charakter asymptotyczny wykresu $redniej temperatury na wylocie
z kanatu w funkcji czestotliwosci drgan. Aby jednak znalez¢ zalezno$¢ matematyczng
okreslajaca ,sztywnym” rownaniem wykres przedstawiony na rysunku 13 wymagane sg jeszcze
dtugotrwate analizy przeptywu dla réznych liczb Reynoldsa i réznych amplitud wychylenia,
by¢ moze nawet dla r6znych dtugosci ptytki grzewczej.

Powyzsze wyniki pozwalajg stwierdzi¢, ze analizowane rozwigzanie budzi wielka nadzieje
w poprawieniu osiggéw silnikéw typu resistojet. Niemniej jednak wymagana jest dalsza anal-
iza mozliwosci zastosowania omawianego sposobu ogrzewania czynnika roboczego,
a zwtaszcza analiza masowa i energetyczna mechanizmu odpowiedzialnego za caty proces,
tj. oszacowanie masy uktad cewek elektromagnetycznych, przewodéw, a takze zrodta energii.
Wszystko to ostatecznie okresli konkurencyjno$¢ rozwazanego mechanizmu w stosunku do
obecnie stosowanych.
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WojcCIECH FLORCZUK, ARKADIUSZ KOBIERA

ANALYSIS OF THE OSCILLATING PLATE HEAT EXCHANGER
AT THE AMMONIA ENVIRONMENT AS ANEW CONCEPT OF HEAT EXCHANGER
FOR THE ELECTRIC ROCKET ENGINE

Abstract

Electric rocket propulsion belong to the group of rocket engines which use thermal energy con-
verted from electric. This energy conversion is crucial problem for this kind of rocket engines. The
electric rocket engines are divided by methods of energy conversion and in this work is presented
solution for resistance rocket engines called “resistojet”. Resistojets are mostly used as a propul-
sion for attitude control system of satellite platforms because their simplicity, relative high specific
impulse and long work-time duration ability. Recently development of new solutions and new
materials have significantly increased the efficiency of energy conversion and decreased losses of
thermal energy in resistojets. New solution proposed to the resistojets is heat exchanger with flat
plate. The phenomena of thermal boundary layer created on surface of plate is additional inten-
sify by high frequency oscillating. Because of dynamic move the boundary layer is broken and
mixed in downstream flow. Mixed fluid increase own temperature and enthalpy that is converted
to high velocity in the supersonic nozzle. In this work was shown that there is limitation of fre-
quency oscillation of flat plate to enhance thermal process to heating fluid. This work was done
as a part of project “ESA PECS 98104 Gas Resistojet Thruster for Medium Size Satellite Attitude
Control”.



