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NAGRZEWANIE S| E SCIANEK KOMORY SPALANIA
SILNIKA RAKIETOWEGO NA PALIWO STALE

W artykule pokazano mechanizm procesu przekazywania
ciepta od gogcych gazéw spalinowych d@ianki metalowej
silnika rakietowego na paliwo state, w wyniku ktgmenasg-
puje intensywne nagrzewaniee sicianki. Podano zwizane
Z tym zagréenia dla wytrzymaki elementéw silnika. Przed-
stawiono praktyczny sposOb oflemia rozktadu temperatury
na grubgci scianki silnika i okrglania sredniej temperatury
scianki. Umdliwia to uwzgédnienie procesu nagrzewanizae si
scianek silnika rakietowego przy obliczeniach wytnajosci
silnika.

1. Wstep

Podczas pracy silnika rakietowego tj. spalania ppgego tadunku naplowego w ko-
morze spalaniascianki komory nagrzewajsi¢ od przeptywacych wzdhi nich goscych
gazéw spalinowych o temperaturzedu 2000+-2500°C. Prowadzi to do obemia wtasnéci
mechanicznych materiatu komory oraz na skutek mirainiernego nagrzewaniasicianek,
do powstania w nich nagten cieplnych, ktore zale przede wszystkim od spadku tempera-
tury na grubéci scianki silnika. Oba te zjawiska, szczegdlnie gdianki nie g pokryte ter-
moizolach, nalery uwzgkdni¢ przy obliczeniach wytrzymadeoi silnika, a szczegdlnie ko-
mory [1]. Dla prawidlowego rozwrania zagadnienia wytrzymat silnika, konieczne jest
zatem okrélenie rozktadu temperatury na grgboscianki i wzdhy silnika. Wymaga to roz-
wiazania rOwnania przewodnictwa cieplnego pgimy gazem dcianka, wyrazajacego zale-
nos¢ miedzy temperatur, czasem i wspotkeinymi rozpatrywanego punktu przekroju ko-
mory.

Ze wzgkdu na wag przedstawionego problemu, w artykule omoéwiono mg&w przeka-
zywania ciepta od gazow daianki komory, przeptywu ciepta ¥ciance oraz przedstawiono
praktyczny sposob okskania rozktadu temperatury na grébbscianki silnika i okrélania
sredniej temperaturicianki.

2. Przekazywanie ciepta przez gazy spalinovéeiankom komory silnika

W komorze spalania przy przeptywie strumienia gazpalinowych nagpuje przeka-
zywanie ciepta od gazéw daoianki metalowej dragkonwekcji (unoszenia) i przewodnictwa
cieplnego. Maliwa jest ponadto dodatkowa wymiana cieptazaiay gazem i powierzchai
scianki (lub w kierunku odwrotnym) na drodze prom@wania. Taki przypadek nazywegsi
wymian ciepta przez wnikanie. Odgjie tego ztaonego zjawiska jednwspolry nazwg, ma
na celu uproszczenie obligzéechnicznych iléci ciepta wymienianego w takim przypadku.
W przyblizeniu dwie trzecie przekazywanego ciepta przekazew@st drog konwekciji,
reszta z&przez przewodnictwo i promieniowanie [2].
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Przeptyw gazu w silniku rakietowym jest przeptywborzliwym (turbulentnym). Jednak
nie cata masa gazu przeptywa chaotycznie. Weding f@odanej przez Prandla prigiance
komory ograniczajcej strumié gazu, znajduje sicienka warstwa graniczna, w ktérej utrzy-
muje se ruch laminarny, czyli wszystkie ggtki gazu przemieszczagic w jednym kierunku
réwnolegle doscianki. Wewntrz burzliwego gdra strumienia gazu wymiana ciepta w kie-
runku prostopadtym décianki odbywa si droga konwekcji, za w warstwie granicznej (ruch
laminarny) tylko na zasadzie przewodzenia cieptasitMku wystpuje réwnie nieznaczna
wymiana ciepta neidzy gazem &cianka poprzez promieniowanie.

llos¢ ciepta przejmowanego przeézianke metalowa od przeptywagego gazu drag
konwekcji i przewodzenia okika rownanie Newtona:

Q = ag DF [Dtg _t(x,r)] B- [kcal] (1)
gdzie: .
a, - wspdiczynnik wnikania ciepta [kcalAgodzC],
F - powierzchnigcianki [nf],
t, - temperatura gazéw (],
t., -temperaturdcianki [C],
4 - czas pracy silnika [godz].

Przy obliczaniu pola temperaturowegmanki konieczna jest zatem znajosdéavartasci
wspotczynnika wnikania ciepta , ktory okréla warunki wymiany ciepta mdzy gazem i
scianka. Okresla sk go zazwyczaj daviadczalnie na drodze uogoélnienia danych ekspery-
mentalnych, w oparciu o te@rpodobidgéstwa [3]. W literaturze podawanych jest wiele wzo-
row do obliczania tego wspotczynnika. Zsdoadczer autora wynikaze dla celéw praktycz-
nych (obliczenia na etapie projektowania silnikgjstarczajco doktadny jest wzor dwiad-
czalny podany przez Wimpressa [2] uwzliliajcy wymiarg ciepta przez konwekej prze-
wodnictwo i promieniowanie dla wewtrznej powierzchni komory spalania od przeptyaaj
cych gazow:

a, =500+ osstE P, 5@] [kcal/nmfgodzC] 2)
ps‘r
gdzie:
P, - cisnieniesrednie w komorze spalania [KG/m
Fo. - pole przekroju minimalnego dyszy fin
F - $rednie pole przekroju swobodnego komory na przegjswu [nd],

P

W literaturze fachowej trudno jest znatedane dotyczce wartéci wspoétczynnikaa, .

Dlatego dla oceny ikziowej, autor przeprowadzit wg wzoru (2) obliczemila silnika [1]
120 mm rakiety op, = 340-16 KG/n?*, F,;,, = 14,1.10 m’i F, = 68-10' n?’. Dla tego

silnika @, = 16070 [kcal/rfigodzC].

80



3. Przekazywanie ciepta na grubsci scianki

W $ciance komory silnika rakietowego ciepto przejmowan gazow rozchodzigsiha
drodze przewodzenia zgodnie z podstawowym praweumi¢ra, ktére ustalaze ilos¢ prze-
wodzonego ciepta jest proporcjonalna do spadku éeatpry, czasu i pola przekroju nor-
malnego do kierunku rozchodzenia siepta. Zalenos¢ t¢ dla jednostki przekroju i jednostki
czasu wyraa Sk rownaniem:

q=-1 ot [kcal/nfgodz] (3)
on
gdzie:
A - wspétczynnik przewodnictwa cieplnego, ktéry chkdeayzuje zdolnét
przewodzenia ciepta przez dany materiat,
% - gradient temperatury.

Wielkos¢ q okresla strumié cieplny, rowny ilgci ciepta przewodzonego przez jed-
nostlke powierzchni w jednostce czasu. Jest to wektomekfd kierunek odpowiada kierun-
kowi rozchodzenia sgiciepta i jest odwrotny do kierunku gradientu tenapery, na co wska-
zuje minus w réwnaniu (3).

4. Rozktad temperatury dla scianki komory spalania dla nieustalonego
przeptywy ciepta

Zagadnienie nagrzewaniagsicianki komory sprowadza i jak juz wspomniano, do
rozwiazania réwnania przewodnictwa cieplnego pgimy gazem a&cianka wyrazajacego
zaleznosé miedzy temperatur, czasem i wspotezinymi rozpatrywanego punktu przekroju
komory. Rozwizanie tego zagadnienia dla przypadku ogélnegodes&t skomplikowane
| dlatego przy praktycznym rozwaywaniu tego problemu wprowadza pewne zalgenia:

e cylindryczry scianke komory spalania traktujecsjako ptask. Grubaé scianki J jest
mata w poroéwnaniu z promieniem komory,ewipopetniony przy tym zaieniu bhd
jest nieznaczny,

e wymiana ciepta midzy gazem a powierzchngcianki odbywa si jednakowo na catej
diugcici; gradient wzdha tworzacej scianki jest pomijalnie maty w poréwnaniu z gra-
dientem temperatury w kierunku promieniowym; zateEmperaturacianki zalee¢
bedzie tylko od czasu i odlegtcci X,

e wspotczynnik wnikania cieptar, zmienia s nieznacznie w czasie i m® by przy-

jety jako staty,

e pomija s¢ straty ciepta z powierzchni zewtrznejscianki do atmosfery,

e temperatura gazow jest stata wgti catego czasu pracy silnika,

e materiakicianki nie zmienia stanu skupienia,

e Scianka nie jest pokryta termoizolacj

Przy takich zatgeniach rozktad temperatury $giance komory spalania w zafesci od
czasu i odleghci x opisany jest rownaniem a0iczkowym przewodnictwa cieplnego poda-
nym roéwnie: przez Fouriera:
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Otyn _ 0%tun :
D=a—2 dlar=0i0<x<d (4)
or 0X
gdzie:
o - gruba¢ scianki,

ktore rozwazuje s¢ dla warunkow brzegowych:

1.7=0 0<x<0 t=t,
2.7 - 0<x<9 t=t,
3. r—-dowadny x=9, 0ty
powierzchnia wewgtrzna A ox = ag[tg _t(a,x)]
4. 71-dowolny x=0, Ot
. . —' =0
powierzchnia zewgtrzna ox
gdzie:
gty - odpowiednio temperatura gazéeijanki, temperatura otoczenia (po-

czatkowa temperaturscianki),

A
a=—— -wspotczynnik wyréwnania temperatury materiatu ko

cly

C - ciepto wigciwe materiatu komory,
y - masa wiéciwa materiatu komory,
X - wspétrzdna normalna do powierzchigianki.

Wyrazenie a jest charakterystyczne dla danego materiatu (cialarela ono pedkosé
zmiany temperatury w nieustalonych zjawiskach wymiaiepta. Wskazuje ono, ze materiat
tym szybciej kdzie sk nagrzewa lub stygng¢, im lepsze bdzie przewodnictwo cieplne lub
mniejsze ciepto wkkiwe i mniejsza ¢stasé.

Roéwnanie (4) rozwizuje st przyjmujc (warunek brzegowy 3}e ilos¢ ciepta przejmo-
wanego przezcianke metalowy od przeptywajcego gazu dragkonwekcji i przewodzenia
okreslona rownaniem Newtona (1) jest rownasdbciepta przewodzonego watp scianki od
jej powierzchni wewstrznej do warstwy zewgtrznej zgodnie z prawem Fouriera (3).

Rozwigzanie rownania (4) jest znane z teorii przewodractieplnego. Ma ono nagtu-

jaca posta:

t _t N=c i 2
g (x,7) — Z ZSInﬂn @_ﬁnFo H:Os(Bn 5) (5)
t,~t, 4B, +sing,cosp, 5
gdzie:
;. - pierwiastki réwnania charakterystycznegtgs, =% okreslone na
[

podstawie tabeli 1 [3],

a,o
Bi = /91 - kryterium podobigstwa (liczba) Biota,

Fo - kryterium podobigéstwa (liczba) Fouriera
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Z rownania (5) wynika,ze bezwymiarowa temperatura jest funkdjryterium Bi,

wzglednej Wspé’frzdnejg_ I kryterium FourieraFo.

Tabela 1

Bi B B, Bs Bi B B> Bs
0 0,0000 | 3,1416| 16,2832 1,0 08603 3,4266  6,4373
0,001 0,0316| 3,1419 6,2833 1,5 0,9882 3,5422  6,5p97
0,002 0,0447| 3,1422 6,283 2,0 1,0769 3,6436  6,5783
0,004 0,0632| 3,1429 6,2838 5,0 1,31838 4,0336  6,9096
0,006 0,0774| 33,1435 6,2841 8,0 1,39Y8 4,2264 7,169
0,008 0,0893| 3,1441 6,2845 10,0 1,4289 4,3058 1,228
0,01 0,0998| 3,1448 6,2848 20,0 1,4961 4,4915  7,4054
0,02 0,1410| 3,1479 6,2864 30,0 1,5202 4,5615  7,6D057
0,06 0,2425| 3,1606 6,292}V 40,0 1,535 4,5979  7,6647
0,1 0,3111| 3,1731] 6,2991 50,0 1,5400 4,6202 7,7012
0,3 0,5218| 3,2341] 6,3305 60,0 15452 4,6353  7,7259
0,6 0,7051| 3,3204, 6,3770 100,0 1,552 4,6658 7,7764
0,09 0,8274| 3,4003 6,4224 1,5708 | 4,7124| 7,8540

Ze wzgkdu na wytrzymatéc scianki komory, konstruktora interesuje przede wiags

jej srednia temperatura, kiokreila si z wzoru:

8

tg _tir — < ZSinﬁn - B2Fo in:Bn

: (6)
B, +sinf, cosp, B,

ty =ty &

-

gdzie:

t - Srednia temperatur&ianki.

Sr
Analizujac wzor (4) widzimy,ze wyraz e#™ bardzo szybko maleje ze wzrosteff) i

dlatego w obliczeniach praktycznych oblicza sjlko trzy pierwsze wyrazy szeregu otrzy-
mujac dostatecznie dokladne rozzanie.

5. Praktyczne obliczenie rozktadu temperatury wsciance komory spalania
bez termoizolacji

Poniej przedstawiono obliczenie rozktadu temperaturycvance komory spalania sil-
nika rakietowego 120 mm rakiety. Obliczenia prze@dzono w oparciu o podamnv arty-
kule metodyk. Ma to na celu pokazanie jaki jeshdzwielkosci parametréw magych wptyw
na nagrzewanie gicianki. Obliczenia wykonano dla silnika przytoczgoeprzy omawianiu
wspotczynnika wnikania cieptdrednica wewatrzna komoryD, = 115 mm, grub& scianki
0 = 2,5 mm, czas pracy silnika= 0,6 s.).

Obliczenia przeprowadzono dlazej podanych parametrow cieplnych:

- ciepto widciwe stali ¢ = 0,11 kcal/kgC,
- masa whéciwa stali y = 7860 kg/m
- wspotczynnik przewodzenia ciepta dla A = 35,5 kcal/godz nC,
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stali

- wspdtczynnik wnikania ciepta (okre- g = 16070 kcal/rhgodz'C,
slony w pkt. 2)
- temperatura gazu t, = 2060°C,

- temperatura poagkowascianki t, =10°C.

Na podstawie ww. danych okteno:

- wspdiczynnik wyréwnania temperatury a = 0,041 ni/godz,

- liczbe Biota Bi =1,1317
- liczbe Fouriera Fo =1,8271,
- pierwiastki rownania charakterystycz- g, = 0,899,

negoctgs, =£”_ B, = 3,458,
Bi B, = 6,457,

Rozktad temperatury na grudm scianki okreélono dla czasu 0,2, 0,4 i 0,6 s. Wyzna-
czono réwnie wg wzoru (6) dla tych czasow temperatéirednia. Wyniki bada zestawiono
w tabeli 2.

X 0 [ 025 | 056 | 0750 | o t,
Liczckizalfo[j]riera Temperatura [°C] C]
TF: 3 ’5’36 4 350,3 391,9 515,3 717,2 989,Q 634,5
;0:3’04’ 228 782,8 814,8 909,5| 1062,3 12650 998/
;0:3’06, 1092 1108,4 | 1132,1| 1202,7 13165  1481|1 12688

Powyzsze rozwaania i obliczenia przeprowadzono dla jednolfigpnki komory spala-
nia, tzn. nie pokrytej warstwtermoizolacji. Obliczona wargé sredniej temperaturycianki
t, = 1268,8 °C dla catkowitego czasu pracy silnilst j|ardzo wysoka. Wskazuje t& na-

stapi znaczne obuenie wtasnéci mechanicznych materialu komory (stal) i komora wy-
trzyma obcizen od cinienia i obcizen termicznych. Zatem przeprowadzapowyzsze obli-
czenia ji na etapie wgpnych obliczé wytrzymatagciowych komory [1] mana ustak, ze
przyjete parametry konstrukcyjne i balistyczne silnike mapewry prawidtowej pracy ko-
mory i naley je skorygowdé. Mozna na przyktad zmieéimateriat na bardziej wytrzymaty,
przewidzi€ termoizolacgg komory lub przelicz§ powtérnie balistyk wewrgtrzng silnika
(zmniejszy cisnienie w komorze).

6. Podsumowanie

Nagrzewanie siscianek komory spalania w trakcie pracy silnika eadwego (spalania
tadunku napdowego), co w konsekwencji prowadzi do otemia wtasnéci mechanicznych
materialu komory (najeZciej stal) i powstania nagren termicznych, nie mae by pomi-
nigte przez konstruktora rakiety (pocisku rakietowegmy obliczaniach wytrzymasoio-
wych silnika. Dla prawidtowego rozazania zagadnienia wytrzymat silnika naley okre-
§li¢ rozktad temperatury na grudmd scianki, a przede wszystkigtedni temperatug scianki,
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ktora uwzgkdnia s¢ w obliczeniach. Podana metoda utiwia praktyczne obliczenie pola
temperaturowego dlgcianki jednolitej (bez termoizolacji) komory sil@k Przeprowadzenie
takich obliczé we wstpnym okresie projektowania silnika ugliavia ewentualne skorygo-
wanie przygtych zataen konstrukcyjnych i balistycznych. Nie wykonanie aegaze dopro-
wadzic do awarii silnika na hamowni (rozerwania komorgjlpzas préb prototypu silnika, co
Zznacznie opgnia i podraa realizagj projektu opracowania niezawodnego podstawowego
zespotu rakiety jakim jest silnik negowy.
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