DIZAJN RAKETNOG MOTORA UZ CFD SIMULACIJU

Marasek, Attila

Undergraduate thesis / Zavrsni rad
2024

Degree Grantor / Ustanova koja je dodijelila akademski / strucni stupanj: University of
Rijeka, Faculty of Engineering / Sveuciliste u Rijeci, Tehnicki fakultet

Permanent link / Trajna poveznica: https://urn.nsk.hr/urn:nbn:hr:190:160168

Rights / Prava: Attribution 4.0 International/Imenovanje 4.0 medunarodna

Download date / Datum preuzimanja: 2024-12-20

Repository / Repozitorij:

Er
o
!
o

[TeH @

s
"
o o
b

Repository of the University of Rijeka, Faculty of
Engineering

UN (] 2siaxa aopar

Z i r. n 5 k. h r DIGITALNI AKADEMSKI ARHIVI I REPOZITORILII



https://urn.nsk.hr/urn:nbn:hr:190:160168
http://creativecommons.org/licenses/by/4.0/
http://creativecommons.org/licenses/by/4.0/
https://repository.riteh.uniri.hr
https://repository.riteh.uniri.hr
https://zir.nsk.hr/islandora/object/riteh:4518
https://www.unirepository.svkri.uniri.hr/islandora/object/riteh:4518
https://dabar.srce.hr/islandora/object/riteh:4518

SVEUCILISTE U RIJECI
TEHNICKI FAKULTET

Sveucili$ni prijediplomski studij strojarstva

Zavrsni rad

DIZAJN RAKETNOG MOTORA UZ CFD SIMULACIJU

Rijeka, srpanj 2024. Attila Marasek
0069090293



SVEUCILISTE U RIJECI
TEHNICKI FAKULTET

Sveucili$ni prijediplomski studij strojarstva

Zavrsni rad

DIZAJN RAKETNOG MOTORA UZ CFD SIMULACIJU

Mentor: prof. dr. sc. Tomislav Senci¢

Rijeka, srpanj 2024. Attila Marasek
0069090293



SVEUCILISTE U RIJECI
TEHNICKI FAKULTET
POVJERENSTVO ZA ZAVRSNE ISPITE

Rijeka, 11.03.2024.

Zavod: Zavod za termodinamiku i energetiku

Predmet: Toplinski strojevi i uredaji

ZADATAK ZA ZAVRSNI RAD

Pristupnik: Attila Marasek (0069090293)

Studij: Sveucilisni prijediplomski studij strojarstva (1010)

Zadatak: Dizajn raketnog motora uz CFD simulaciju / Rocket engine design with CFD
simulation

Opis zadatka:

Opisati funkcioniranje raketnog motora te glavne ciljeve i probleme pri projektiranju. Proracunati
dizajn injektora temeljen na principima termodinamike i mehanike fluida. Dizajnirati mlaznicu koja
omogucuje optimalne performanse. Provesti CFD analizu sustava kako bi se dobio uvid u raspodijelu
temperatura, tlaka i brzine ispusnih plinova, omogucujudi identifikaciju klju¢nih parametara za
optimizaciju dizajna injektora.

Rad mora biti napisan prema Uputama za pisanja diplomskih / zavrsnih radova koje su objavljene na

mreZnim stranicama studija.

Zadatak urucen pristupniku: 20.03.2024.

Predsjednik povjerenstva za
Mentor: zavrsni ispit:

prof. dr. sc. Tomislav Senci¢ izv. prof. dr. sc. Samir Zic



1ZJAVA

Izjavljujem da sam zavr$ni rad “Dizajn raketnog motora uz CFD simulaciju” izradio
samostalno uz znanje steceno tijekom studiranja te uz koristenje navedene literature i pod
struénim vodstvom mentora prof. dr. sc. Tomislava Sencica.

Rijeka, srpanj 2024.

Attila Marasek
0069090293



ZAHVALA

Zahvaljujem se mentoru prof. dr. sc. Tomislavu Senci¢u na savjetima i utroSenom vremenu
tijekom izrade ovog rada. Zahvaljujem se svojoj obitelji na podrsci i potpori tijekom studija.

Posebno se zahvaljujem kolegama u Riteh rocket team-u 1 kolegama u Euroaviji Zagreb za
podrsku i motivaciju izrade zavrSnog rada kao i kolegama iz Nucleus Aerospace.



Attila MaraSek Dizajn raketnog motora uz CFD simulaciju

Sadrzaj
TIo UVOD ..ottt e et e e e et s 2
2. RAKETNIMOTORI .....ccooiiiiiiiiiiiiniiiiiiiiiiii ettt ee et s e e e 3
2.1. Princip rada raketnih motora.............cc.....ooiiiiiiiiiiiiii 3
2.2. Problem odabira goriva i okSidansa ............cc...ooooiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii 4
2.2.1. VISTE ZOTIVA ceeruenieituniieetiieeeeteeie e ettt s e etena e e e tena s eetenae s eetanae s eerenaeeseeaenaeseerenaeseerennnns 5
2.3. Sustavi napajanja raketnog motora ..............ccooieiiiiiiiiiiiiiiiii e 7
2.3.1. SUSLAVI SPIEIMNIKA. .eeettiierniieereeeeiiiiitieee e eee ittt e e e ee et teeenee e s e eeereeensnaee e e eeeeeeeennnns 8
2.4. Teorija i dizajn MIAZNICE............coooceiiiiiiiiiiiiiiii it 9
2.4, 1. VISTE MIAZNICA. ... teeteruereeiinieeettiieeeettaeeeetteteeeetenaeseetesaeeetennenseetenaeseerennenseresnnnseenens 12
2.5. KOMOra iZGATAMJA ......ovvnniiiiniiiiiiiiiiii ittt ettt s ete e tea s eta e tan s eene e taaeeas 13
2.5.1 Hladenje raketnog MOTOT@. ... .ceeeuuunreeienneeetinieeettene e eetenaeeeereeneseetenaeseetenaeeeeennaneeenens 15
3. INICIJALNI ZAHTJEVI RAKETNOG MOTORA .......ocoiiiiiiiiiiiiinneeeetteeeee e e 17
3.1. Dizajn samotlacivih spremmika............cooooiiiiiiiiiiii e 17
3.2. Dizajn injektora raketnog motora...............ccouuiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e 19
3.3. Modeliranje injektora ...........ccocoeeuiiiiiiiiiiiiiiiiii ettt et 20
3.4. Modeliranje ispraznjivanja spremnika..........c.....cccooiiiiiiiiiiiiiiiiiiiii e, 24
4. 1ZGARANJE U RAKETNOM MOTORU ......cccoooiiiiiiiiiiiiiniiiiniiiiii e 27
4.1. KOMOra iZGATANMJA .....ueevnniiinieiiieiiie et ettie e etieeteieeetaeeeteaeeeneseteeereneserneserensseenesensenenen 31
4.2. Modeliranje izgaranja raketnog motora.............ccccoceviiiiiiiiniiiiiiiiiiiiiiiiei e 32
5. CFD ANALIZA RAKETNOG MOTORA .......cooociiiiiiiiiiiiiiiiinccenttiiie et 34
5.2. Princip rada OpenFOAM-a i odabir rjeSavaca.........cc...ccoooiiiiiiiiiiiiiiniiiiiiiiiiiiinnnennn 36
5.3. Rezultati SIMUIACIJE ......ccouniiiniiiiiiiii ittt et e e e et s et s erenseenenes 39
6.  ZAKIJUCAK ....ccovueniiiiiiiiiiiiie ettt et e et e e e et e s e e ae s e e tea s e e aaaa e eaaan e eanans 45
A 01 15 1111 TR PPN 46
8. PrIlOZi cccooovniiiiiiiii e e e 47



Attila MaraSek Dizajn raketnog motora uz CFD simulaciju

1. UVOD

Zrakoplovni sektor raste posljednjih godina s pojavom novih privatnih tvrtki koje
istrazuju ovo trziste koje je prije bilo pod dominacijom vlada. S rastu¢om potraznjom za
satelitskom komunikacijom, posebno za malim satelitima, postaje sve vaznije posjedovati
tehnologiju za postavljanje tih satelita u orbitu. Raketni motori su jedan od glavnih komponenti
potrebnih za postizanje ovog cilja i, stoga, razvoj ove vrste tehnologije bit ¢e kljucan u bliskoj
buduénosti.

Glavna motivacija za ovaj rad bila je razviti Sto jednostavniji i jeftiniji motor na tekuce
gorivo s ciljem natjecanja na studentskim raketarskim natjecanjima, kao i stvoriti temeljno
znanje 1 iskustvo za razvoj ve¢ih motora koji bi lansirali CubeSat satelite kao $to je CroCube.
U Hrvatskoj postoji veliki problem razvoja amaterskih raketa jer je proizvodnja raketnih
motora na kruto gorivo zabranjena ukoliko se ne posjeduje dozvola za proizvodnju
eksplozivnih materijala. Eksplozivnim materijalima smatraju se svi materijali koji koriste
smjesu koja je pod inicijacijom temperature zapaljiva, §to ukljucuje smjesu oksidansa i gorivog
materijala, a to je glavni princip rada motora sa krutim gorivom. Jo§ jedna motivacija ovog
zavr$nog rada je dizajnirati raketni motor koji ¢e dose¢i znacajne visine uz S§to manje troskove,
te ponovno popularizirati hobi raketnog amaterizma u Hrvatskoj, kao S§to je taj hobi bio
aktualan za vrijeme utrke na Mjesec.

U prvom dijelu rada bit ¢e objasnjeni osnovni principi rada raketnih motora, ukljucujuéi
probleme odabira goriva i nacina napajanja, te razlicite dizajne mlaznica. Poseban naglasak bit
¢e stavljen na aspekte dizajna injektora. Zatim ¢e se detaljno opisati proces dizajna komore
izgaranja, uz razmatranje kemijske ravnoteZze 1 kinetike izgaranja.

U drugom dijelu rada fokus ¢e biti na CFD analizi sustava u programu OpenFOAM
koriste¢i rjeSava¢ sonicFoam. Bit ¢e objaSnjeni alati 1 metode koriStene za simulacije,
ukljucuju¢i GMSH za generiranje mreze 1 odabir rjeSavaca za simulacije. Simulacija se provodi
kako bi se potvrdili podaci dobiveni proraCunom za dizajn, unato¢ nedostatku financija 1
vremena za proizvodnju i testiranje dizajniranog raketnog motora. Rezultati simulacija bit ¢e
analizirani kako bi se identificirali klju¢ni parametri za optimizaciju dizajna raketnog motora.

Na kraju, rad ¢e prikazati kako dobiveni rezultati mogu pomo¢i u poboljSanju dizajna
raketnih motora, te ¢e ponuditi preporuke za buduce istrazivanje i razvoj u ovom podrucju.
Ovaj rad ima za cilj doprinijeti razumijevanju i unapredenju tehnologija raketnih motora kroz
primjenu naprednih simulacijskih metoda.
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2. RAKETNI MOTORI

U razvoju raketnih motora, inZenjeri se susrecu s mnogim izazovima, ukljucujuéi i
odabir optimalne vrste goriva za odabranu misiju kao i1 optimalni dizajn spremnika kako bi
spremnici podrzavali potrebna naprezanja uz §to manje mrtve mase, odabir optimalnog sustava
napajanja za raketni motor, dizajn mlaznice i odvodenje topline sa mlaznice, kao i stabilnost
izgaranja u komori izgaranja. Svaka od ovih komponenti igra klju¢nu ulogu u performansama
motora 1 njegovoj sposobnosti da efikasno i sigurno ispuni svoju misiju.

2.1. Princip rada raketnih motora

Raketni motori omogucavaju letjelici da prevlada Zemljinu gravitaciju i1 postigne potrebne
brzine za ulazak u orbitu ili putovanje u duboki svemir. U svojoj osnovi, raketni motori
funkcioniraju na principu Newtonovog treceg zakona — za svaku akciju postoji jednaka i
suprotna reakcija.

U praksi, raketni motor kontinuirano sagorijeva gorivo koje reagira s oksidansom u komori
izgaranja. Ova reakcija stvara produkte izgaranja koji rapidno ekspandiraju i stvaraju velike
pritiske na stjenke komore izgaranja. Plinovi u sustavu nastoje posti¢i stanje minimalne
energije, te stoga pocinju izlaziti iz komore prema tocki minimalnog tlaka sto je najceSce
atmosfera ili vakuum. Na putu prema atmosferskim uvjetima, plinovi prolaze kroz mlaznicu
¢iji se promjer smanjuje. Prema Bernoullijevom zakonu, kada fluidu raste brzina, tlak mu pada.

Zbog toga, na izlazu iz mlaznice dobivamo fluid ¢€iji je izlazni tlak jednak atmosferskom, dok
mu je kineti¢ka energija maksimizirana, kao Sto prikazuje slika 1.

atmosferski uvjeti
(atmosphere)

IO N N B R ) . . ,
, . grlo mlaznice izlaz mlaznice
komora izgaranja (throat) (exit)
(combustion chamber)

Slika 2.1 Prikaz rasporeda tlakova na stjenke raketnog motora kao i brzine koje se razvijaju
prilikom izlaza plinova iz raketnog motora [1]

Ovaj proces pretvaranja kemijske energije u kineticku rezultira stvaranjem potiska koji pogoni
raketu prema naprijed. 1z 3-¢eg njutnovog zakona poznata je jednadzba:

Fakcijska = l'reakcijska (2.1)
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Reakecijsku silu mozemo zapisati kao promjenu koli¢ine gibanja u vremenu:

dp
Freakcijska = d_t

Dalje raspisujemo koli¢inu gibanja kao:

dim*v) dm=xv m=x*dv
Freakcijska = dt = dt + dt

Slijedi:
Freakcijska = M * Ve + M * a
Freakcijska = M * Ve + Fipa (2.2)
Gdje je Fma razlika izlazne sile plina na tijelo rakete i sile atmosfere koja djeluje na tijelo rakete:
Fna = Fplina — Fatmosfere = Pe * Ae — Pa * Ae
Fna = (pe = Pa) * Ae (2.3)

Ubacivanjem jednadzbe 2.3 u jednadzbu 2.2 dobijemo reaktivnu silu koja je jednaka masenom
protoku kroz raketni motor pomnozena sa efektivnom izlaznom brzinom ispusnih plinova
raketnog motora zbrojena sa razlikom tlaka izlaznih plinova iz mlaznice i atmosferskog tlaka
pomnozeni sa povr§inom mlaznice na izlazu [1].

Fp=m*ve+(pe_pa)*14e (2.4)

2.2. Problem odabira goriva i oksidansa

Odabir goriva i oksidansa je jedan od prvih koraka pri izradi raketnog motora. Svako gorivo
ima svoje svojstvo kao 1 oksidansa, prilikom odabira ovih fluida potrebno je dobro poznati
misiju koju raketa mora obaviti te na osnovu misije odabire se kombinacija fluida koja
najefikasnije uz S§to jednostavniji sustav moZe obaviti tu misiju. Efikasnost raketnog motora
prikazuje se pomocu vrijednosti specificnog impulsa (Isp) koja je omjer sile potiska raketnog
motora (F) sa masenim protokom fluida kroz mlaznicu () pomnoZeno sa zemljinom
gravitacijskom akceleracijom (g). Ukoliko se razmatra sila potiska pri optimalnim uvjetima
specifiéni impuls moZe se razmatrati kao omjer efektivne izlazne brzine mlaza (ve) 1 zemljine
gravitacijske akceleracije.

F Ve

T hxg g

Igp

Kod odabira goriva, u jednadzbi 2.5. vidimo da je bitno da produkti fluida koji pogoni raketni
motor imaju malu molekularnu masu (M) s toga kombinacija vodika i fluora bi davala najvecu
izlaznu brzinu medu svim kombinacijama fluida za istu temperaturu komore izgaranja (T¢) 1
omjer izlaznog tlaka (pe) 1 tlaka komore izgaranja (p.). Problem kod ove kombinacije je taj $to
je fluor visoko toksican te je zabranjen za korisStenje te se zbog tog razloga se koristi kisik [1].
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y—-1
Rxy T De\ v
= |2 — 1—(—) 2.
Ve *y—]_*M*( o (2.5)

Kemijske rakete mogu se podijeliti u nekoliko potkategorija, ovisno o vrsti goriva: kruto,
tekuce ili plinovito. Budu¢i da u svemiru nema zraka koji bi pomogao u sagorijevanju goriva,
pogonsko gorivo mora sadrzavati gorivo i oksidans. Kada se gorivo i oksidans pomijesaju i
pravilno zagriju, sagorijevaju u kemijskoj reakciji oslobadaju¢i toplinu i ispusne plinove.
Oksidans i gorivo ne moraju biti u istom agregatnom stanju. Na primjer, hibridne rakete koriste
kruto gorivo, ali teku¢i oksidans. Da bi stvar bila sloZenija, rakete koje koriste plinove poput
vodika 1 kisika ne pohranjuju ih u plinovitom stanju. To je zato §to bi spremnici morali biti
ogromni i morali bi izdrZati ogromna naprezanja zbog velikih tlakova.

2.2.1. Vrste goriva

Kruta goriva koriste se u ¢vrstom agregatnom stanju. Proizvode se na nacin da se prah
oksidansa pomijesa s vezivnim materijalom (engl. binder) koji smjesi daje svojstvo tenosti
kako bi se smjesa mogla lijevati u kalupe. Kalupi koji se koriste za lijevanje moraju biti
posebnih dizajna kako bi motor dobio Zeljene performanse. Materijal koji se koristi za vezivo
najcesce je materijal s dugim lancem ugljikovodika (npr. hidroksil-terminirani polibutadien).
Najpoznatija smjesa medu raketnim amaterima je smjesa kalijevog nitrata koji se koristi kao
oksidans 1 Secer koji se otopi 1 karamelizira te predstavlja vezivo. U ovu mjeSavinu mogu se
dodati razni materijali koji mogu povecavati ili smanjivati ljevljivost teku¢ine, brzinu izgaranja
ili mijenjati boju ispusSnih plinova. Dodatni prahovi omoguc¢avaju kontrolirano sagorijevanje
koje proizvodi visoke temperature 1 potisak. Cilj kod motora s krutim gorivom je posti¢i
jednoliko 1 predvidljivo izgaranje, $to je Cesto teSko posti¢i zbog Cestih greSaka lijevanja i
mijeSanja smjese u proizvodnom procesu. Najpoznatiji oksidans u krutim gorivima je amonijev
perklorat, ¢iji je jedini nedostatak to Sto proizvodi korozivne plinove poput klorovodi¢ne
kiseline. Najpoznatije vezivo je hidroksil-terminirani polibutadien, koji daje dobra mehanicka
svojstva krutini 1 prilagodljiv je razli¢itim uvjetima. Poliuretan se koristi kada je potrebna dobra
fleksibilnost 1 otpornost na habanje, dok se polibutadien-akrilat koristi kada je potrebna dobra
otpornost na oksidaciju i starenje. Modifikatori brzine izgaranja mogu ubrzavati ili usporavati
brzinu izgaranja smjese, a najces¢i su aluminij, Zeljezni oksid 1 bakreni kromit. Plastifikatori
omeksSavaju vezivo, poboljSavaju¢i mehani¢ka svojstva goriva ili ljevljivost. Stabilizatori
sprjecavaju degradaciju goriva tijekom skladiStenja i produzuju vijek trajanja goriva.
Prigusivaci vidljivog plamena smanjuju vidljivost ispusnih plinova, a najéeS¢e se koriste za
vojne projektile kada se Zeli minimizirati $ansa za uoavanje projektila. Cesto koristeni
prigusivaci vidljivog plamena su toluen diizocijanat i izoforon diizocijanat.

Prednost raketnih motora s krutim gorivom je ta $to su jednostavniji za dizajn, Sto ih ini
sigurnijima 1 pouzdanijima jer nema potrebe za sloZenijim sustavima. Jednostavniji su za
rukovanje, proizvodnju i1 odrZavanje. Mogu se aktivirati bez kompliciranih postupaka paljenja
takoder eliminiraju se komplicirane tehnologije dobave fluida u komoru, $to ih ¢ini idealnim
za aplikacije koje zahtijevaju brza i1 iznenadna lansiranja, kao $to su vojne rakete. Veliki
nedostatak motora s krutim gorivom je drasti¢no manja efikasnost u usporedbi s motorima na
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tekuce gorivo 1 mala ili gotovo nikakva moguénost kontrole potiska ispusnog mlaza. Prema
hrvatskom zakonu o eksplozivima, bilo koja smjesa koja sadrzi oksidans i gorivo je
eksplozivna smjesa te stoga nije legalno proizvoditi raketne motore s krutim gorivom bez
licence dobivene od Ministarstva unutarnjih poslova.

Tekuca goriva su najpoznatija kao kriogena goriva. Kriogena goriva su plinovi u standardnim
uvjetima (temperatura od 25 stupnjeva celzijusa i tlak od 101325 paskala) koji hladenjem na
niske temperature postaju tekucine. Pored raketnih motora koji koriste dva fluida (oksidans 1
gorivo) za stvaranje potiska, postoje i raketni motori koji koriste isklju¢ivo jedan fluid (eng.
monopropellant) koj sadrzi oksidans i gorivo unutar jedne tvari. Takve tekucine su Cesto
lakozapaljive tekucine i koriste se u satelitima i letjelicama kojima nije potreban veliki potisak
1 potrebna je Sto manja masa. Stabilni su pod normalnim uvjetima, ali oslobadaju energiju kada
su katalizirani ili zagrijani. Uobi¢ajeni primjeri ukljucuju vodikov peroksid i hidrazin. Veliki
nedostatak ovakvih motora je veoma mala efikasnost. Hipergoli¢na goriva zapoc€inju reakciju
¢im se pomijeSaju (oslobadaju energiju kemijskim reakcijama), generirajuci visok tlak i
temperaturu bez potrebe za vanjskim izvorom paljenja kao Sto su iskre ili dodatni plamen.
Zahvaljujuéi tome, motori koji ih koriste izuzetno su pouzdani. Na njih se mozZe osloniti u
sluc¢aju opasnosti, a takoder su idealni za kratka paljenja potrebna za manevriranje satelitima.
Toliko su pouzdani da se mogu ponovno paliti na djeli¢ sekunde, $to je potrebno za precizne i
delikatne manevre, poput pristajanja na svemirsku stanicu. Nazalost, hipergoli¢na goriva
obicno su vrlo toksi¢na u ne izgorenom obliku. SpaceX koristi diduSikov tetroksid 1
monometilhidrazin) u svojim svemirskim kapsulama ,,Dragon®, koji imaju specifi¢ni impuls
od 235 sekundi.

Kriogeni pogonski fluidi (npr. teku¢i kisik 1 teku¢i metan) su izuzetno lagani za potisak koji
proizvode, jer su gotovo iskljucivo sastavljeni od duboko hladenih plinova niske molekularne
mase, poput vodika ili kisika koji na ekstremno niskim temperaturama mijenjaju svoje
agregatno stanje u tekucinu s ciljem povecanja gustoce fluida. To ih ¢ini idealnima za kemijske
rakete. Isparavanje plinova u spremnicima raketnih motora postaje veliki problem jer uzrokuje
Sirenje 1 povecavanje tlaka unutar spremnika Sto povec¢ava naprezanja unutar stjenka spremnika
kriogenih fluida. Zbog toga spremnici kriogenih goriva nikada nisu potpuno napunjeni ili na
sebi imaju ventil za ispuh isparenih plinova. Zbog njihove niske temperature tekucine kriogenih
goriva, teku¢ina se moze usmjeriti u sustav cijevi u mlaznici motora za regenerativno hladenje
Sto povecava efikasnost raketnog motora. To omogucava odrzavanje hladnih mlaznica i
sagorijevanje goriva na vi§oj temperaturi, kako bi se postigla vec¢a brzina ispusnih plinova. Iako
vecina kriogenih goriva koristi teku¢i kisik kao oksidans, postoji nekoliko opcija kada je rije¢
o0 gorivu:

Teku¢i vodik (LH2) je najlakSe moguce gorivo. Zbog toga je koriSten u motoru RS-25 koj
koristi vozilo Space Shuttle. Isparava na -253°C 1 ima maksimalni specificni impuls od
priblizno 450 sekundi kada se mijesa s teku¢im kisikom. Za paljenje je potrebna iskra.

Teku¢i metan sa specificnim impulsom od 380 sekundi, nije ucinkovit kao i teku¢i vodik.
Takoder mu je potrebna iskra za paljenje. Zadnjih godina dobio je posebnu popularnost zbog
relativne jednostavnosti modeliranja izgaranja kao i planiranje budu¢ih misija na Mars te ga
isparavanje na temperaturi od -161°C 1 laka proizvodnja iz ugljikovog dioksida i1 vodika
sadrzanog u vodi ¢ini idealnim za takve misije gdje kombiniraju ugljikov dioksid iz atmosfere
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Marsa s vodikom dobivenim elektrolizom vode kako bi stvorili metan 1 vodu. Ovaj proces
omogucava stvaranje goriva na Marsu, smanjujuci potrebu za transportom goriva s Zemlje.

RP-1 je visokorafinirani oblik kerozina, vrlo sli¢an avionskom gorivu. Ne uklapa se u gotovo
nijednu od gore navedenih kategorija, zbog Cinjenice da je u teku¢em stanju na sobnoj
temperaturi 1 koristi se u kombinaciji s teku¢im kisikom, koji je kriogen. Ima visoku tocku
paljenja, Sto je dobro iz sigurnosnih razloga, ali loSe zbog tezine paljenja. Za paljenje je
potrebna hipergolicna mjesavina. Kao i drugi naftni derivati, relativno je jeftin, ali nakon
mijesanja s teku¢im kisikom, njegov maksimalni specifi¢ni impuls iznosi samo 353 sekunde.

2.3. Sustavi napajanja raketnog motora

Sustavi za napajanje teku¢im gorivom imaju dvije glavne funkcije: poveéanje tlaka goriva i
njegovo dovodenje u komoru izgaranja. Energija za ove funkcije dolazi iz visokotlacivog plina,
centrifugalnih pumpi ili kombinacije oboje. Odabir odredenog sustava napajanja i njegovih
komponenti ovisi o primjeni rakete, trajanju misije, broju i vrsti komora za izgaranje, iskustvu
s prijaSnjim misijama te opéim zahtjevima jednostavnosti dizajna, lakoéi proizvodnje, niskim
troSkovima i minimalnoj inertnoj masi.

Na slici 2. prikazana je klasifikacija vaznijih tipova sustava napajanja. Svaki sustav napajanja
sastoji se od cjevovoda, ventila i kontrolnih uredaja za pokretanje, zaustavljanje i regulaciju
protoka [1].

sustavi napajanja
teku€im pogonskim

tlacni sustavi

| |

sustavi tlaceni
turbostrojevima

direktno tlacenje fleksibilni balon tlacenje turbina napajanje plinom i
pomocu plina u spremniku pomocu Klipa odvod plina
| [ visestupanjski jednostupanjski

tlacenje inertnim

tlacenje pomocu

impeleri

impeleri

kemijski generiranih

komora za
predizgaranje

odvojeni
generator plinova

plinom isparenih plinova plinova
mall udio jednog protoka | |jedna pumpa dvije glavne plinovit vodik | |[ispustanje vrucih
[prirodno stanje] Ignjani | pogonskog plina podignut za gorivo i pumpe i dvije iz sustava za | || plinova iz glavne
na tlak predizgaranja s oksidator kompresijske hladenje komore
dodatnim propelerom pumpe miaznice izgaranja
= —— regulirani [ T ‘
tlagno regulirani | g\ znim ventilom turbina vru¢ih pogonjen teku¢im
plinova pogonskim gorivom od -
velikim tlakovima (iskljugivo tok kroz turbine tok kroz turbine u
kompresijske pumpe) u seriji paraleli

jednostupanjska I dvostupanjska

\—’4

I
jedna turbina napaja
i pumpu goriva i
oksidatora

I
dvije turbine, jedna
za pumpu goriva,
druga za oksidator

1
cetiri turbine, dvije za
glavne pumpe, dvije
za kompresijske

[

T

ispusni plinovi idu u
auspuh turbine

[
ispusni plinovi idu
u divergentni dio
mlanize

1
ispusni plinovi idu
u injektor od
glavne komore
izgaranja

direktni pogon

sa zupc¢astim
prijenosom
Slika 2.2 Dizajnerske opcije sustava napajanja za raketne motore s tekuc¢im pogonskim gorivom [1]

Klju¢ni parametri svakog sustava napajanja teku¢im gorivom su koli¢ina protoka 1 lokalni
tlakovi u sustavu tlacnog sistema. Najvisi tlak nalazi se naj¢ceS¢e u spremnicima fluida, tlak
opada u napojnom sustavu za tla¢enje kao i u podsustavima protoka tekuceg goriva (cjevovodi,
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ventila, filtera, injektora ili hladenja mlaznice) prije ulaska u komoru za sagorijevanje, gdje
mjesavina sagorijeva pri tlaku komore. Tlak doseze minimum na izlazu iz mlaznice.

Analiza lokalnih protoka i tlakova je vazna iz nekoliko razloga. Koriste se u analizama
naprezanja i ponekad u termalnim analizama komponenti sustava. Potrebni su za kalibraciju
raketnog motora, kako bi motor radio pri predvidenom omjeru mjesavine, tlaku komore ili
potisku. Kalibracija zahtijeva pravilnu ravnotezu protoka i tlakova. Mjerenje stvarnih protoka
1 klju¢nih lokalnih tlakova tijekom ispitivanja motora na testnom postolju ili tijekom stvarne
letne operacije omogucava usporedbu stvarnih vrijednosti s izracunatim, $to moze pomo¢i u
identificiranju razlika izmedu prakse i teorije te u prepoznavanju mogucih gresaka u dizajnu ili
proizvodnji [1].

2.3.1. Sustavi spremnika

U raketnim motorima goriva se obi¢no pohranjuju u odvojenim spremnicima za oksidans 1
gorivo unutar rakete. Monopropelantni raketni motori imaju samo jedan spremnik goriva.
Cesto su prisutni i visokotlaéni spremnici plina koji sluze za tla¢enje glavnog spremnika goriva
koji su do desetak puta nizim tlakovima nego visokotla¢ni spremnici.

Postoje razliciti nacini tlacenja spremnika, ukljucujuci koristenje samotlacive tehnologije koja
koristi plin koj isparava iz tekucéine koj je u spremniku, ¢ime se izbjegava potreba za teskim
spremnicima visokotlatnog plina. Ogranienja ovakvog dizajna je maksimalni nazivni tlak
isparenog plina pri radnoj temperaturi koj plin moze dati, ti tlakovi su relativno mali. Najbolji
samotlacivi fluid je diduSikov tetroxid koj moze posti¢i tlakove do 95 bar-a ali jedina mu je
mana §to je toksic¢an i zbog toga koristi se isklju¢ivo na satelitima. Najpopularnija alternativa
je didusikov oksid kojem ishlapljeni plinovi doseZzu tlakove do 70 bar-a. Dizajn, oblik i poloZaj

3 spremnika oksidatora

6 spremnika goriva

sferni tadnem

o ;T Tandem spremnici s koncentriéni visestruki
spremnici SPIEMMEl'S ynutarnjim cjevovodima i spremnici spremnici
vanjskim 5 aiednigkim pregradnim
cjevovodom zidom

Slika 2.3 Pojednostavljeni crteZi tipicnih rasporeda spremnika za velike raketne
motore na tekuce gorivo [1]
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spremnika mogu utjecati na promjenu tezista vozila, a tipicne aranZzmane spremnika prikazuje
slika 2.3.

Spremnici su izradeni od materijala kao $to su aluminij, nehrdajudi celik, titan i mogu biti
ojacani karbonskim vlaknima. Ovi spremnici sadrze dodatni prazni volumen (eng. ullage), koji
omogucava termalnu ekspanziju tekuc¢ina, akumulaciju plinova otopljenih u gorivu i reakcijske
plinove tijekom skladiStenja. Prazni volumen obi¢no iznosi izmedu 3 i 10% ukupnog volumena
spremnika. Efikasnost istiskivanja goriva iz spremnika i cjevovoda je omjer izmedu koli¢ine
istisnutog goriva i ukupne koli¢ine goriva u spremniku, s tipicnim vrijednostima od 97 do
99.7%. Gubici se javljaju zbog zarobljenih goriva u utorima, cijevima, ventilima, te zbog
povrsinske napetosti. Najoptimalniji oblik spremnika je sferni, jer za zadani volumen i ¢vrstocu
ima najmanju tezinu. Manji sferni spremnici Cesto se koriste u sustavima tla¢enja glavnog
spremnika ili satelita, dok se veci spremnici koriste za glavne pogonske sustave izraduju kao
cilindri¢ni kako bi se bolje uklopili u vozilo.

Prosjecan tlak u glavnim spremnicima kada se koristi svojstvo samotlacivosti je izmedu 50 i
70 bar-a. Prosjecan tlak u glavnim spremnicima kada je tlacen visokotla¢nim spremnicima je
obi¢no izmedu 70 1 700 bar-a. Kada se koristi tlacni sustav koj koristi turbo strojeve tlak u
spremnicima je izmedu 0.7 i 3.4 bar-a. 1z ovih podataka za isti radijus i materijal spremnika
prema jednadzbama 2.6 mozemo vidjeti da najmanju masu spremnika imati ¢e dizajn sustava
sa turbo strojevima jer je tlak u spremnicima najmanji te zbog toga stjenke spremnika nisu
izlozene velikim naprezanjima [1].

Slika 2.4 Raspodjela naprezanja u spremnicima za velike raketne motore na tekuce gorivo.

p*R p*R

(2.6)

T 2%0, _2*0(p

2.4. Teorija i dizajn mlaznice

Mlaznica raketnog motora je klju¢na komponenta koja omogucava efikasno pretvaranje
toplinske energije izgorenih plinova u kineticku energiju. Idealni sustav raketnog pogona
koristi osnovne termodinamicke principe koji se mogu izraziti jednostavnim matematickim
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izrazima. Ovi izrazi teoretski opisuju kvazi-jednodimenzionalni tok mlaznice, Sto predstavlja
idealizaciju 1 pojednostavljenje stvarnih ponaSanja toka fluida u mlaznici.

U kemijskom raketnom pogonu, izmjereni stvarni u¢inak obicno je izmedu 1% i 6% ispod
izraCunatih idealnih vrijednosti. U projektiranju novih raketa, postalo je uobicajeno koristiti
idealne parametre rakete koji se zatim modificiraju odgovaraju¢im korekcijama.

Za idealizirani raketni sustav vrijede pretpostavke da je radna tvar (produkti kemijske reakcije)
homogena (idealno pomijeSana). Sve vrste radnog fluida u mlaznici su plinovite. Radna tvar se
ponasa kao idealan plin Sto opisuje jednadzba 2.7.

p*xV=RxT (2.7)

Pretpostavlja se da nema prijenosa topline kroz stijenke rakete (adijabatski tok). Ne postoji
znacajno trenje. Nema udarnih valova ili diskontinuiteta u toku mlaznice. Tok goriva je
konstantan. Kemijska ravnoteza je uspostavljena unutar komore izgaranja i sastav plina se ne
mijenja u mlaznici. Princip ofuvanja energije za otvoreni sistem moZze se jednostavno
primijeniti na adijabatski proces bez rada vratila unutar mlaznice pri gore navedenim
pretpostavkama prema jednadzbi 2.8.

Q - W = UZ - U1 + Ekz - Ekl + Epz— Epl (28)

Promjena potencijalne energije E, je zanemariva jer duzina same mlaznice u prosjeku ne iznosi
viSe od 1 metar, za male motore iznosi do 40-tak centimetara. Kako se radi o adijabatskom
procesu nema promjene topline Q te se moZe zanemariti. Brzine fluida koje ulaze u mlaznicu
su zanemarive naspram drugih brzina u mlaznici zbog toga je kineticka energija na ulazu u
mlaznicu Ex; zanemarena. Ostale ¢lanove ¢emo raspisati.

2
v
_(PZ*VZ_P1*V1)=U2_U1+W*72 (2.9)

Ako podijelimo jednadZbu 2.9 sa masom dobijemo:

v3

2+p2*v§—p1*v{=0 (2.10)

U, —u; +
Gdje je v' specifi¢ni volumen. Za entalpiju vrijedi:
h=u+p*v (2.11)

Raspisivanjem jednadzbe 2.10 1 ubacivanjem jednadzbe 2.11 u jednadzbu 2.10 dobijamo
sljede¢i izraz za jednadzbu 2.10:

vy =2 % (hy —hy)
Daljnjim raspisom znamo da je :
h=c,*T

slijedi:

1

T3
v2=J2*cp(T1—T2)= \/Z*CP*Tl*(l—T—> (2.12)

10
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Daljnjim raspisom jednadzbe 2.12 sa jednadzbama adijabatskih procesa i preoblikovanjem
specificne topline dobije se jednadzba 2.5 u koja sluzi za raCunanje izlazne brzine mlaza
mlaznice.

Pomocu jednadzbe kontinuiteta moZe se izracunati maseni tok mlaznice koj se temelji na
pretpostavci da je maseni protok kroz mlaznicu konstantan.

m; = p; * V¢ * Ay = konst.
Brzinu u grlu mlaznice vi mozemo zapisati koristec¢i jednadzbu brzine zvuka:

My = pp* My *\Jy * Re * Ty * Ay

Koristenjem jednadzbe idealnog plina jednadzba dobiva oblik:

. Pt I
mt:Rt*Tt*Mt* y*Rt*Tt*At (2.13)

Kako bi postigli priguseni tok na grlu mlaznice mahov broj na grlu mlaznice M; mora biti
jednak jedan.Ubacivanjem adijabatskih izraza 2.14 1 2.15 u jednadZbu 2.14. Matematickim
manipulacijama dobijamo maseni protok za dizajniranu povrSinu na grlu mlaznice At
(jednadzba 2.16):

T\v-1
pr = pc* (Ft) (2.14)
C
y _ -1

T,=T.x (1 . Mg) (2.15)

i

. Pt Y 2x(y-1
m; = At ¥ —— % [— % (—) (2.16)

\/TC R \y+1

Slika 2.5 prikazuje odnose razli€itih parametara u ovisnosti o mahovom broju za dvije razlicite
vrijednosti adijabatskog faktora gama. Kljucni parametri prikazani na grafu ukljucuju omjer
tlakova, omjer temperatura i omjer povrsSina. Graf je podijeljen na dva glavna podrucja.
Podzvucno (subsonicno) podrucje gdje je mahov broj manji od 11 nadzvu¢no (supersoni¢no)
podrucje gdje je mahov broj vec¢i od 1.

Omjer tlakova 1 temperatura prikazuje padajuéi trend kroz mlaznicu. Za oba prikazana
adijabatska faktora vy, vrijednosti padaju kako mahov broj raste. Ovaj pad je mnogo strmiji u
nadzvucnom podrucju nego u podzvuc¢nom podrucju. Omjer povrsina u podzvuc¢nom podrucju
se smanjuje do grla mlaznice (gdje je mahov broj jednak jedan), a zatim se povecava u
nadzvucnom podrucju. Ovo povecanje je mnogo strmije za veci adijabatski faktor gama.

Razumijevanje ovih odnosa je kljucno za dizajn i optimizaciju raketnih motora, jer omogucuje
inZenjerima da precizno proracunaju promjene u tlaku, temperaturi i povrsini kroz mlaznicu,
Sto je kljucno za postizanje maksimalne efikasnosti i performansi raketnog sustava.

11
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Slika 2.5 Graficki prikaz ponaSanja fluida u mlaznici kada se postigne priguseni
tok u grlu mlaznice [1]

2.4.1. Vrste mlaznica

Slika prikazuje pojednostavljene dijagrame razli¢itih konfiguracija mlaznica za raketne
motore, zajedno s njihovim efektima na protok plinova pri razli¢itim uvjetima. Razli¢iti dizajni
mlaznica koriste se za optimizaciju performansi raketnog motora u razli¢itim fazama leta, bilo
na tlu ili na velikim visinama. Ovdje su opisane glavne karakteristike i ponasanje protoka za
svaki tip mlaznice.

Koni¢na mlaznica s kutom od 15° ima vecu duljinu zbog svog oblika, §to u€inkovito hladi
mlaznicu zbog veceg omjera povrSine i volumena toplina biva odvodena radijacijom.
Dizajnerski je relativno jednostavna ali je manje efikasna u pretvaranju toplinske energije u
kineticku. Zvonasta mlaznica je kraca i optimiziranija za bolju efikasnost, ali zahtijeva sloZeniji
dizajn i preciznu izradu. Aerospike mlaznica ima kompaktan dizajn s centralnim Siljkom, §to
omogucuje ucinkovitu ekspanziju plinova pri razliitim visinama, ali zahtijeva napredne
metode hladenja 1 sloZzen dizajn. Skracena aerospike mlaznica je kraca verzija s vecim
problemima hladenja zbog male povrSine hladenja, ali 1 dalje sloZzen dizajn. Mlaznica s
ekspanzijskom deflekcijom ima specificne izazove s hladenjem zbog recirkulacijskih zona, ali
recirkulacijske zone mogu pomo¢i u odrzavanju stabilnosti protoka i smanjenju gubitaka
energije. Aerospike mlaznice su efikasnije pri razli¢itim visinama u usporedbi s zvonastim
mlaznicama koje imaju fiksnu geometriju i gube efikasnost pri promjenama visine.

12
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Konus sa kutom zvonasta skracena aerospike skracena mlaznica sa
15 stupnjeva mlazmcg pune zvonasta mlaznica aerospike ekspanzijskom
velicine mlaznica pune velicine mlaznica deflekcijom
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Slika 2.6 Prikaz dizajna mlaznica sa njihovim karakteristikama [1]

2.5. Komora izgaranja

Komora za izgaranje je klju¢ni dio raketnog motora gdje dolazi do mijeSanja oksidansa i goriva
te izgaranje pomijeSane smjese. Temperature sagorijevanja plinova su cesto znatno vise od
tocke topljenja vecine materijala od kojih su izradeni zidovi komore, zbog ¢ega je nuZno
efikasno hladenje ili prekid rada rakete prije nego Sto kriticni dijelovi zida postanu previse
vru¢i. U suprotnom, komora ¢e doZivjeti oStecenje zbog smanjenja cvrstoc¢e materijala prilikom
povecanja temperature. Na slici 2.7 vidljiv je trend opadanja ¢vrstofe materijala sa povecanjem
temperature te iz tog razloga potrebno je na ispravan nacin zastititi zidove komore izgaranja od
zagrijavanja kako bi tlak komore mogao biti sto veci s time i efikasnost motora sto veca.
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= 40— ;
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Slika 2.7 Utjecaj temperature na ¢vrstocu materijala
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Sfericne komore pruzaju najmanju unutarnju povrsSinu i masu po jedinici volumena, ali su
skupe za izradu, dok se danas ¢esce koriste cilindricne komore. Volumen komore mora biti
dovoljno velik za adekvatnu atomizaciju, mijeSanje, isparavanje i potpuno izgaranje goriva.
Volumeni komore variraju za razli¢ita pogonska goriva ovisno o vremenu potrebnom za
isparavanje 1 aktivaciju pogonskog goriva te o brzini reakcije izgaranja kombinacije goriva.
Kada je volumen komore premalen, izgaranje je nepotpuno i performanse su lose. Kod visih
tlakova u komori ili kod vrlo reaktivnih pogonskih goriva te s injektorima koji osiguravaju
bolje mijesanje, manji volumen komore je obi¢no dopusten.

Promjer i volumen komore mogu utjecati na zahtjeve hladenja. Ako su volumen komore i
promjer komore veliki, brzine prijenosa topline na zidove ¢e biti smanjene, podrucje izlozeno
toplini ¢e biti veliko, a zidovi ¢e biti nesto deblji. Suprotno tome, ako su volumen i poprecni
presjek mali, unutarnja povrsSina zida i inertna masa ¢e biti manji, ali ¢e brzine plinova u komori
1 brzine prijenosa topline biti pove¢ane. Za komoru postoji optimalan volumen i promjer
komore gdje ¢e ukupna apsorbirana toplina u zidovima biti minimalna. Ovo je vazno kada je
raspoloZivi kapacitet hladenja rashladnog sredstva ogranicen ili ako maksimalna dopusStena

omjer povrsina tlak u grlu smanjenje smanjenje
komore i grla . . specificnog
mlaznice miEANICETR) poliskai(7) impulsa (%)
o0 100 0 0
3.5 99 1.5 0.31
2.0 96 5.0 0.55
1.0 81 19.5 1.34

Slika 2.8 Cvrstoéa materijala pod utjecajem temperature [1]

temperatura rashladnog sredstva mora biti ograni¢ena. Ukupni prijenos topline se takoder moZe
dodatno smanjiti prelaskom na gorivom obogaceni omjer smjese ili dodavanjem filmskog
hladenja.

Kada komora ima poprec¢ni presjek koji je veci od otprilike Cetiri puta povrSine grla mlaznice
(Ac/At > 4), brzina ve u komori moze se zanemariti, kao §to je spomenuto u odjeljku 2.4.
Medutim, ogranicenja prostora ili tezine vozila Cesto zahtijevaju manje povrSine komora
izgaranja. Energija potrebna za ubrzanje Sire¢ih plinova unutar komore takoder ¢e uzrokovati
pad tlaka 1 dodatni gubitak energije. Ovaj proces ubrzanja u komori je adijabatski (bez prijenosa
topline) ali nije izentropni. Taj gubitak je najvec¢i kada je promjer komore jednak promjeru
mlaznice, Sto znaci da ne postoji konvergentni dio mlaznice. To se naziva motor rakete bez grla
1 koriSten je u nekoliko taktickih raketnih boostera, gdje je postojala velika potreba za
minimalnom inercijskom masom 1 duljinom. PoboljSanje performansi leta zbog usStede
inercijske mase nadmasuje gubitak performansi mlaznice motora bez grla.

Duzina komore i mlaznice utjee na ukupnu duZinu rakete, gdje kratka komora i mlaznica
omogucavaju krace vozilo s manjom strukturnom masom. Gubici pritiska unutar komore
moraju biti minimalni kako bi se smanjio gubitak performansi vozila. Poveéani radni pritisak
komore smanjuje volumen i duzinu komore 1 mlaznice, ali takoder povecava prijenos topline.
Prijenos topline unutar komore odvija se uglavnom konvekcijom, a maksimalni intenzitet
prijenosa topline obi¢no se javlja u blizini grla mlaznice. Upravljanje prijenosom topline
kljucno je za optimizaciju performansi i sigurnosti raketnog motora.
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Prethodna razmatranja o komori medusobno se sukobljavaju. Na primjer, nemoguce je imati
veliku komoru koja osigurava potpunu izgaranje, a istovremeno ima malu masu. Ovisno o
primjeni, obic¢no se odabire kompromisno rjeSenje koje zadovoljava veéinu ovih razmatranja i
verificira se eksperimentom.

Karakteristi¢na duljina komore definirana je kao duljina koju bi komora istog volumena imala
da je ravna cijev bez konvergentnog dijela mlaznice:

Ve

L' = — 2.18
i 2.18)

gdje je L* karakteristicna duljina komore, A; povrSina grla mlaznice, a V. volumen komore.
Komora ukljucuje sav volumen do dijela grla mlaznice. Tipi¢ne vrijednosti za karakteristi¢nu
duljinu komore su izmedu 0.8 1 3.0 m za nekoliko dvokomponentnih goriva i viSe za neka
jednokomponentna goriva. Buduéi da ovaj parametar ne uzima u obzir nikakve varijable osim
povrsine grla, koristan je samo za odredenu kombinaciju goriva i uski raspon omjera smjese i
tlaka komore. Parametar karakteristi¢ne duljine koriSten je prije oko 40 godina, no danas se
volumen 1 oblik komore odabiru koriStenjem podataka iz uspjesnih dizajna komora.

Vrijeme zadrzavanja plinova goriva je prosje¢na vrijednost vremena koje svaka molekula ili
atom provede unutar volumena komore. Definirano je [1]:

_
ts_ : !
m * v,

(2.19)

gdje je m maseni protok goriva, v'| prosjecni specificni volumen ispusnih plinova u komori koj
se moze smatrati kao 1 gustoc¢a ispuSnih plinova, a V¢ volumen komore. Minimalno vrijeme
zadrzavanja pri kojem se postize dobra izvedba definira volumen komore koji osigurava
suStinski potpuno izgaranje. Vrijeme zadrzavanja varira za razliita goriva i mora se
eksperimentalno odrediti. Ono ukljucuje vrijeme potrebno za isparavanje, aktivaciju i potpuno
sagorijevanje goriva. Vrijednosti vremena zadrzavanja krec¢u se od 0.001 do 0.040 sekundi za
razliCite tipove 1 veli¢ine potisnih komora te za razli¢ita goriva.

U daljnjem radu vrijeme zadrzavanja ra¢unano je kao suma vremena mijesanja, isparavanja i
potpunog sagorijevanja [1].
ls = tmi]’esanja + tisparavan]'a + tizgaranja

Gdje je vrijeme potrebno za mijeSanje, isparavanje i izgaranje fluida potrebno je odrediti
eksperimentalno ili pomoc¢u simulacije fluida koji ratunaju brzine odvijanja kemijskih reakcija
pomocu eksperimentalno dobivenih podataka o kemijskim reakcijama.

2.5.1 Hladenje raketnog motora

Toplina se prenosi na sve povrSine izlozene vru¢im plinovima, a to su povrsina injektora,
unutarnji zidovi komore i mlaznice. Brzina prijenosa topline, lokalne temperature zidova i
prijenos topline po jedinici povrSine zida variraju unutar potisne komore. U prosjeku 0,5 do
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5% ukupne energije generirane u plinu prenosi se kao toplina na zidove komore. Koli¢ina
topline koja se prenosi kondukcijom je zanemariva jer se daleko najveci dio topline prenosi se
konvekcijom. Dio (obi¢no 5 do 35%) prenesene topline pripisuje se radijaciji.

Veci tlak u komori dovodi do boljih performansi vozila, ali takoder do veée inertne mase
motora. Medutim, rezultirajuée povecanje prijenosa topline s tlakom u komori ¢esto namece
dizajnerska ili materijalna ogranienja na maksimalni prakti¢ni tlak u komori za rakete s
tekucim 1 ¢vrstim gorivom te se cesto dovodi u pitanje optimizacija ovih parametara. Intenzitet
prijenosa topline u kemijskoj raketnoj propulziji moze varirati od vrijednosti manjih od 50
W/em? do vrijednosti viSih od 16 kW/cm?. Visoke vrijednosti odnose se na podrucje grla
mlaznice velikih potisnih komora s teku¢im gorivima i raketnih motora s visokim tlakom
komore s krutim gorivom. Nize vrijednosti odnose se na generatore plina, izlazne dijelove
mlaznice ili male komore pri niskim tlakovima.

Primarni cilj hladenja je sprijeciti da zidovi komore 1 mlaznice postanu previSe vruci, ¢ime bi
mogli postati nesposobni izdrzati naprezanja Sto bi uzrokovalo kvar komore ili mlaznice. Kao
sto je prikazano u slici 2.7 ve¢ina materijala postaje slabija s pove¢anjem temperature. Daljnjim
zagrijavanjem, zidovi bi na kraju popustili ili se ¢ak otopili. Hladenje stoga smanjuje
temperature zidova na prihvatljivu vrijednost. Najpopularnije tehnologije hladenja komore
izgaranja i mlaznice su:

Regenerativno hladenje provodi se izradom rashladih kanala u stjenke mlaznice i komore, prije
nego sto injektor ubrizga hladno gorivo iz spremnika prvo prolazi kroz kanale u stjenkama
motora kako bi toplina sa mlaznice 1 komore presla na fluid. Ova tehnika hladenja je u¢inkovita
1 uCestala primjenama s visokim tlakom komore 1 visokim brzinama prijenosa topline.

Kod hladenja zra¢enjem mlaznica ima zid izraden od materijala visokog talista, kao $to je niobij
ili molibden. Kada dostigne toplinsku ravnotezu, ovaj zid obi¢no svijetli crveno ili bijelo 1 zraci
toplinu u okolinu ili u prazan prostor. Hladenje zracenjem najceS¢e se koristi u motorima sa
mlaznicom omjera povrsina od oko 6 do 10 koje imaju ve¢u povrsinu za efektivnije radijacijsko
hladenje.

Ablativno hladenje provodi se uporabom materijala koji polako izgara i tesko provodi toplinu.
Ablativni materijal je sloj materijala koj se stavlja u komoru izgaranja nalijeZe na stjenke
komore te biva pri¢vr§¢en za komoru ¢vrstim spojem. Ova metoda hladenja je ucinkovita u
aplikacijama gdje je potrebno izdrZati ekstremne temperature i gdje drugi sustavi hladenja nisu
prakti¢ni. Ablativno hladenje najc¢eSce se koristi u raketnim motorima za jednokratnu upotrebu
(motori na kruto gorivo), gdje se troSenje materijala mlaznice tijekom kratkog vremenskog
razdoblja moze prihvatiti.

Hladenje tankim filmom goriva provodi se ubrizgavanjem tankog sloja goriva duz unutarnje
povrsine komore izgaranja i mlaznice. Ovaj sloj goriva stvara barijeru izmedu vruc¢ih plinova i
stjenki motora, apsorbirajuci toplinu i isparavaju¢i u tom procesu. Hladenje tankim slojem
ucinkovito smanjuje temperature stjenki i produzuje zZivotni vijek motora. Ova tehnika se cesto
koristi u motorima s visokim tlakom komore i visokim brzinama prijenosa topline, gdje se
kombinira s drugim metodama hladenja radi optimalne zastite stjenki.
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3. INICIJALNI ZAHTJEVI RAKETNOG MOTORA

Primarna motivacija za ovaj projekt je dizajniranje pogonskog sustava za raketu koji je Sto
jednostavniji 1 jeftiniji za proizvodnju. Cilj je omogucditi entuzijastima raketnog modelarstva u
Hrvatskoj pristup kvalitetnim 1 pristupacnim raketnim motorima, ¢ime bi se popularizirao ovaj
hobi na nasim prostorima.

Specifican cilj projekta je dizajnirati raketni motor s kojim se timovi Euroavia Zagreb 1 Riteh
Rocket Team mogu natjecati u klasi leta do 9 kilometara na natjecanju European Rocketry
Challenge (EuRoC) 2025. godine. Euroavia Zagreb je 2024 godine odlucila koristiti raketni
motor na kruto gorivo proizvodaca Cesaroni, model P150-40K, koji tezi priblizno 32
kilograma, od ¢ega je 18 kilograma gorive smjese. Prosjecni potisak motora iznosi oko 5000
njutna, dok je vrijeme izgaranja motora 7.5 sekundi. Motor ima specifi¢ni impuls od 214 s i
ukupni impuls od 37000 Ns.

Potrebno je kopirati performanse motora na kruto gorivo i biti u okviru tezine sustava pogona,
potiska, vremena izgaranja, kao i ukupnog impulsa, uz minimalne troskove dizajna. Time bi se
omogucilo uklapanje strukturnog dizajna motora krutog goriva sa strukturnim dizajnom motora
na tekuce gorivo.

Proces dizajna bit ¢e iterativan, Sto znaci da je vrlo kompleksno i neefikasno rjesavati ove
proracune ruc¢no zbog mnogih varijabli koje ovise jedne o drugima. Zbog toga je ideja razviti
racunalni program u Pythonu koji ¢e racunati podatke za razlicite dizajne. Takoder, zelimo
naglasiti da program racuna isklju¢ivo idealno stanje bez ikakvih gubitaka u sustavu,
ukljucujuéi podsustave kao Sto su vodovi, mlaznice 1 slicno.

3.1. Dizajn samotlacivih spremnika

Najvazniji kriterij u ovom radu je cjenovna pristupacnost izrade motora. U procesu odabira
tehnologije tlatenja odabran je sustav tlaka u spremnicima jer sustavi s turbopumpama
zahtijevaju puno znanja 1 financijskih sredstava. Sustav spremnika ima nekoliko dizajna, pri
¢emu je najpristupacniji samotlacivi dizajn spremnika 1 dizajn s odvojenim visokotlatnim
spremnikom. Visokotla¢ni spremnik je uvijek bolja opcija jer omogucuje koriStenje visih
tlakova 1 koristenje kriogenih fluida, Sto rezultira boljom efikasnos¢u sustava. Medutim, mana
visokotla¢nih spremnika je ve¢i troSak materijala 1 novca, stoga je za tehnologiju napajanja
raketnog motora odabran dizajn samotlacivih spremnika.

Kao sto je navedeno u odjeljku 2.2.1. najpopularniji oksidans za samotlacni sustav spremnika
je didusikov oksid (N20). Jedan od klju¢nih aspekata koriStenja didusikovog oksida je ¢injenica
da su boce u kojima se pohranjuje mnogo jeftinije za nabavu u usporedbi s, bocama za tekuci
kisik (LOX) ili vodikov peroksid (HTP). lako je sam diduSikov oksid prilicno skup po litri,
cijelokupni sustav napajanja koji koriste N2O su jeftiniji zbog niZih troskova spremnika, §to je
posebno vazno za amatersko raketarstvo. Za razliku od LOX-a, koji zahtijeva hladenje ispod -
120°C kako bi se odrzao u teku¢em stanju, N>O se moZe pohraniti na sobnoj temperaturi u
jednostavnim spremnicima, $to dodatno smanjuje troSkove.
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Didusikov oksid je Siroko dostupan u mnogim izvorima, kao $to su trgovine automobilskih
dijelova, dok je za nabavu LOX-a ili HTP-a potrebna opsezna zdravstvena i sigurnosna
dokumentacija. Ovo ¢ini N>O pristupacnijim oksidansom za amaterske raketne entuzijaste.
Sli¢no kao kod peroksida, za potpuno izgaranje didusikovog oksida u komori za izgaranje
potreban je velik omjer oksidansa i goriva (otprilike 7:1 po masi) ovako veliki omjer zahtijeva
velike koli¢ine N>O i time vece spremnike. Na sobnoj temperaturi, N>O je subkriti¢an, §to znaci
da tekuca i plinovita faza mogu koegzistirati unutar zatvorenog spremnika. Ova karakteristika
omogucuje pohranu tekucée faze N>O u kompaktnim spremnicima. Blizina zasi¢enim uvjetima
rada znac¢i da mala smanjenja tlaka uzrokuju znacajnu proizvodnju dodatne pare, Sto odrzava
visok tlak u spremniku tijekom praznjenja. Ova svojstva ¢ine dizajn injektora jednostavnijim i
manje osjetljivim na preciznost. Pri sobnoj temperaturi, tlak zasi¢ene plinske faze N>O je oko
55 bara. Ovaj tlak zasi¢ene plinske faze moze se koristiti za tlacenje zasi¢ene tekuce faze i
ubrizgavanje tekuce faze u komoru za izgaranje relativno vrlo visokim pritiscima. Ve¢i tlak u
komori za izgaranje rezultira viSim specifi¢nim impulsom.

Didusikov oksid mora biti zagrijan na relativno visoku temperaturu prije nego §to se pocne
raspadati 1 oslobadati kisik, §to je dobro sa sigurnosnog aspekta. Medutim, to takoder znaci da
se pri paljenju mora unijeti mnogo topline iz nekog vanjskog izvora. Termodinamicka svojstva
N0 variraju s temperaturom. Povecanjem temperature, tlak pare i gustoca pare rastu, dok se
gustoca tekuce faze smanjuje. U kriti€noj tocki (36,42°C), gustoce tekuce 1 plinovite faze
postaju jednake, ¢ine¢i N2O superkritiénim fluidom. Blizina kriti€noj temperaturi znaci da 1
male promjene u temperaturi mogu uzrokovati znacajne promjene u tlaku i gustoci, $to moze
utjecati na performanse raketnog motora.

Dizajni spremnika koji se koriste u sustavu s didusikovim oksidom prikazani su na slici 3.1.
Postoje tri osnovna dizajna: tandem spremnici s vanjskim cjevovodom, naslagani spremnici 1
koncentri¢ni spremnici.

plinoviti oksidator

gorivo

o —
D plinoviti oksidator

gorivo

| L

komora izgaranja komora izgaranja komora izgaranja
tandem spremnici s naslagani spremnici koncentricni spremnici

vanjskim cjevovodom

Slika 3.1 Cesti dizajni spremnika koji koriste samotladivi fluid
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Tandem spremnici s vanjskim cjevovodom predstavljaju tradicionalan dizajn koji je
najjednostavniji za proizvodnju. Medutim, problem ovog dizajna je dodatna masa koju raketa
mora nositi zbog pricvrs¢ivanja spremnika na tijelo, kao 1 dodatnih cijevi koje su potrebne za
protok fluida. Ova dodatna masa negativno utjece na ukupnu ucinkovitost rakete.

Naslagani spremnici su najefikasniji dizajn s financijske strane. Jedini problem koji imaju je
povecana kompleksnost modeliranja ekspanzije plina uslijed velikih omjera potiska i tezine.
Za manje amaterske sustave ovaj efekt nije znacajan, te se samo kao gubitak koristi trenje klipa
na stjenke spremnika. Velika prednost naslaganih spremnika, kao i koncentri¢nih spremnika,
je ta $to se spremnici mogu koristiti kao strukturni dio rakete, $to smanjuje masu u usporedbi s
tandem spremnicima s vanjskim cjevovodom.

Koncentri¢ni spremnici, po dizajnu i kompleksnosti, stoje izmedu tandem 1 naslaganih
spremnika. Mana ovog dizajna je dodatna tezina zbog srednjeg spremnika koji mora odvajati
gorivo od oksidansa. Medutim, ako se postignu uvjeti jednakih tlakova tekucina, debljina
stjenke srednjeg spremnika moze biti vrlo tanka $to u stvarnosti ¢esto nije tako zbog trenja
kojeg klip ostvaruje na stjenke na taj nacin ostvaruje se gubitak tlaka u sistemu goriva te gorivo
i oksidans nisu pri jednakim tlakovima.

U nastavku rada radi jednostavnosti proracuna koristit ¢e se koncentri¢ni spremnici.

3.2. Dizajn injektora raketnog motora

Injektor raketnog motora ima funkcije sli¢ne injektoru u motoru s unutarnjim izgaranjem.
Njegova uloga je doziranje protoka tekucih fluida u komoru za izgaranje, rasprSivanje fluida u
male kapljice (proces nazvan atomizacija), te ravnomjerno mijeSanje goriva i oksidansa kako
bi se osigurala pravilna smjesa [2],[3].

Postoje dva osnovna pristupa za ubrizgavanje fluida u komoru za izgaranja, prvi je stariji 1
koristi set rupa na injektorskoj plo¢i (injektori na lijevoj strani slike 3.2 ), dok drugi tip koristi
cilindriéne injektorske elemente koji stvaraju konusni sprej goriva u komoru (injektori na
desnoj strani slike 3.2). Prvi tip je bio Siroko koriSten u SAD-u za razlicite veli¢ine komora,
dok je drugi tip bio popularniji u Rusiji. Postoje i kombinirani tipovi koji koriste mlaznice 1
sprejeve zajedno. NajCesce koristen tip injektora s viSestrukim rupama je dvostruki kolizijski
injektor (eng. Impinging doublet). Ovi injektori koriste male rupe kroz koje gorivo i oksidans
udaraju jedno u drugo, stvarajuci tanke tekuce lepeze koje olakSavaju atomizaciju i mijeSanje.
Postoje i injektori s paralelnim mlaznicama (eng. Shower head) koji koriste turbulenciju 1
difuziju za mijeSanje. Ovaj tip viSe nije u upotrebi jer zahtijeva veliku komoru za dobro
izgaranje.

Sprej injektori daju cilindricne ili konusne sprejeve koji se sudaraju i time promoviraju
mijeSanje 1 atomizaciju. Veli¢ina kapljica iz ovih elemenata je obi¢no ujednacenija nego kod
kolizijskog injektora. Promjenom unutarnjih dimenzija sprej elemenata moguce je prilagoditi
kut spreja i poboljsati efikasnost izgaranja. Koaksijalni injektori se ¢esto koriste za tekuci kisik
1 plinoviti vodik, gdje visoka brzina vodika pomaze u razbijanju kisika u male kapljice,
poboljSavajuci atomizaciju [1].
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Slika 3.2 Razli¢iti dizajni injektora [1]

Sve vec¢a popularnost koaksijalnih swirl injektora dolazi zbog njihovih poboljSanih sposobnosti
mijeSanja 1 atomizacije, §to omoguéava manju komoru za izgaranje. Pintle injektor, koji je
postao popularan zahvaljujué¢i uspjesima SpaceX-ovih raketa Falcon i Falcon Heavy,
omogucuje direktnu kontrolu masenog protoka u komoru za izgaranje, §to direktno utjece na
potisak 1 omogucéuje gasenje motora. Pintle injektor to postize regulacijom masenog protoka
oksidansa otvaranjem i zatvaranjem ventila pintle injektora ili ventila na rukavcu cilindri¢nog
toka goriva. Dodatna prednost pintle injektora je stvaranje recirkulacijskih zona koje
zagrijavaju ubrizganu smjesu, Sto ubrzava isparavanje i atomizaciju i bolje mjeSanje.

U nastavku rada radi jednostavnosti razvoja raCunalnih simulacija fluida koristit ¢e se
dvokomponentni pintle element sa fiksnim elementima bez kontrole potiska.

3.3. Modeliranje injektora

0Od 2008. godine znanstvenici su poceli intenzivno istrazivati podru¢je modeliranja dvofaznog
toka duSikovog oksida u injektorima. Od tada, zanimanje za ovo podrucje stalno raste, a
razvijeno je ve¢ desetak razli¢itih modela. Tako jo§ uvijek nijedan model ne moze s velikom
sigurno$c¢u 1 tocnosc¢u predvidjeti ponaSanje injektora, postignut je znac¢ajan napredak i doslo
se vrlo blizu tom cilju. U daljnjem tekstu bit ¢e rijeci o tri najpopularnija modela.

Modeliranje sustava napajanja s duSikovim oksidom moze biti teSko zbog prisutnosti
dvofaznog toka, posebno u injektoru. Proveden je veliki broj testova kako bi se vidjeli ucinci
geometrije injektora. Pokazalo se da zaobljeni i zakoSeni ulazi pruZaju gotovo identi¢no
poboljSanje masenog protoka u usporedbi s kvadratnim rubovima otvora. Posebna paznja je
posvecena identificiranju kritiénog rezima protoka, gdje je uzvodni protok neovisan od
nizvodnom toku zbog gusenja toka prilikom prijelaza faza. Za jednostavan injektor s otvorom,
pokazano je da se kriti¢ni protok javlja kada tlak nizvodno padne dovoljno ispod tlaka zasi¢ene
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pare, osiguravajuéi generaciju pare unutar injektorskog elementa. Takva generacija pare moze
se iskoristiti za smanjenje osjetljivosti kriticnog masenog protoka na nizvodni tlak za
sprjeCavanje pojave nestabilnosti izgaranja. Osim toga, prisutnost dvofaznog toka moze
prigusiti fluktuacije pritiska uzvodno injektora, pruzajuc¢i odredeni stupanj izolacije izmedu
cjevovoda za napajanje i nizvodnih poremecaja pritiska komore.

Zakljuceno je da je ugljicni dioksid dobra alternativa diduSikovom oksidu prilikom ispitivanja
testova bez zapaljenja. Uglji¢ni dioksid ima vrlo slicna termodinamicka svojstva kao didusSikov
oksid, ali je jeftiniji i dostupniji. Razlika u termodinamickim svojstvima izmedu ova dva fluida
je zanemariva, s razlikom do 5%. Uglji¢ni dioksid se ponasSa isto kao i didusikov oksid u
kontekstu dvofaznog toka, Sto ga ¢ini jeftinom alternativom za upotrebu u ovakvim
testiranjima.

Kod modeliranja jednofaznog nestlacivog toka (eng. Single-phase incompressible liquid flow)
tekucine kroz injektorski provrt, Cesto se koriste tipicni raketni pogonski materijali kao $to su
tekuci kisik, kerozin i teku¢i vodik. Za ovakav tok koristi se Bernoullijeva jednadzba koja
dovodi do poznate "CdA" jednadzbe za volumetrijski protok, kao §to je prikazano u jednadzbi
3.1[2]:

3.1)

gdje je Cd bezdimenzijski koeficijent protoka, p je gustoca tekucine koja ide kroz injektor, A
je poprecni presjek otvora, A; je poprecni presjek uzvodnog dijela. Promjena tlaka Ap
definirana je kao razlika izmedu uzvodnog tlaka p: 1 nizvodnog tlaka p>. U mnogim prakti¢nim
slu¢ajevima, kada je A2<<A1, nazivnik pod korijenom u jednadzbi 3.1 pribliZzava se jedinici, $to
rezultira pojednostavljenom formom "C4A" jednadZbe prikazane u jednadzbi 3.2:

Mgpy = Cq * Ay * /2% p x Ap (3.2)

Kada je koeficijent protoka dobro karakteriziran za odredeni dizajn injektora, "CdA" jednadzba
moze se koristiti s visokim stupnjem povjerenja. Medutim, ova metoda ¢esto se nepravilno
primjenjuje na injektore s visokim tlakovima pare, kao Sto je didusikov oksid, $to dovodi do
pogresaka uzrokovanih stlacivosti pare i razvojem dvofaznog toka unutar otvora.

Slika 3.3 prikazuje profil statickog tlaka za diduSikov oksid $to prolazi kroz injektor, gdje je
vena contracta (v.c.) uzrokovana odvajanjem strujanja i moze sadrzavati mjehurice pare visno
o tlaku u blizini fluida. Zbog pojave vena contracta gdje dolazi do suzavanja mlaza i pada tlaka
koj se moze smanjiti zaobljivanjem i skoSenijem ulaza injektora lokalni staticki pritisci unutar
injektora mogu pasti znatno ispod zasi¢enog tlaka pare (pv) dok se tekucina ubrzava 1 $iri. Pod
tim uvjetima, moze do¢i do kavitacije 1 brze vaporizacije unutar injektora, Sto znacajno
smanjuje gustocu tekucine sto je prikazano u slici 3.3. Da bi se precizno modelirao maseni
protok u dvofaznim injektorima, potrebno je uzeti u obzir fenomen kriticnog/zagusenog toka.
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Kriti¢ni tok se dogada kada se masa toka ne mijenja s promjenom nizvodnog tlaka. U tom
rezimu, maseni protok je neovisan o nizvodnom tlaku.

pocetak isparavanjap

(a) (b)

Slika 3.3 Graficki prikaz fenomena unutar injektora pri dvofaznom toku fluida [2]

Jedan od najceS¢e koriStenih modela za predvidanje dvofaznog kriticnog protoka kroz
injektorski otvor je model homogene ravnoteze (HEM). U ovom modelu pretpostavlja se da su
tekuca 1 zasi¢ena para u termalnoj ravnoteZzi, da nema brzinske razlike izmedu faza i da je tok
izentropan kroz injektor. Kriti€ni maseni protok izracunava se traZzenjem maksimuma u izrazu
za maseni protok izvedenom iz prvog zakona termodinamike, prikazano u jednadzbi 3.3 [2]:

Mypm = Cq * A * pp % /2 * (hy — hy) (3.3)

Ovdje je hi uzvodna specifi¢na entalpija, a ho nizvodna specifi¢na entalpija. Kada su poznati
uzvodna temperatura i pritisak, kao i nizvodni pritisak, izraunavanje masenog protoka za
didusikov oksid pomoc¢u modela homogene ravnoteze dobije se iS¢itavanjem vrijednosti iz
tablica kao sto su REFPROP ili python alata CoolProp.

P-T Dijagram - N20

plinovito stanje

T T T T T

80 -60 -40 20 0 20 40
Temperatura (C)

Slika 3.4 p-T dijagram dobiven iz CoolProp tablica
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Model termodinamicke ravnoteze opisan gore pocinje gubiti valjanost kada fluid u injektoru
ne moze posti¢i termodinamicku ravnotezu zbog malih brzina prijenosa topline 1 mase izmedu
tekuce 1 plina. Takve nestabilnosti nastaju zbog dva glavna procesa: pregrijavanja tekucine
tijekom ekspanzije 1 brzine rasta mjehurica.

Kada tlak tekué¢ine u injektoru padne ispod zasi¢enog tlaka, stvaranje pare kreée instantno.
Medutim, Cesto to nije slucaj, ve¢ tekucina ulazi u metastabilno stanje. U tom slucaju,
didusikov oksid postaje pregrijana tekucina, pri ¢emu vrlo male smetnje mogu rezultirati
lokalnim prelaskom tekuéine u paru. Zbog sloZenosti odredivanja koliko daleko fluid ulazi u
metastabilno podrucje i stvarne termodinamicke putanje koju prolazi, neki modeli ne
pokusavaju razrijesiti ovu putanju, ve¢ pronalaze druge nacine za ukljucivanje nestabilnih
ucinaka. Za racunanje konacne stope rasta mjehuri¢a pare, Dyer 1 suradnici definirali su
karakteristi¢no vrijeme rasta mjehurica kao $to je prikazano u jednadzbi 3.4 [2].

(3.4)

Vrijeme koje tekuéina provede u injektoru definirano je omjerom duzine injektora i brzine
tekucine u injektoru prikazano u jednadzbi 3.6:

L p1
=—=,
=3 ! 2% Ap

(3.5)

Koli¢ina isparavanja koja se moze dogoditi unutar elementa injektora ovisi o omjeru vremena
rasta mjehuri¢a prema vremenu boravka fluida, koji je obrnuto proporcionalan brzini protoka
kroz injektor kao Sto je prikazano u jednadzbi 3.6. Uveden je nestabilni parametar «, koji je
prikazan u jednadzbi 3.6.

— t
k= [Pr”P2_1 (3.6)
Pv — P2 tr

Model koji su prvi predlozili Dyer i1 kasnije ispravio Solomon racuna nestabilne ucinke
dopustaju¢i da se brzina protoka glatko mijenja izmedu predvidenog modela homogene
ravnoteze 1 jednofazne nestlacive jednadzbe [2].

. k ) 1 )
Mpygr = Ay * (1+—k * Mgpy + 1+k * mHEM)

Dyerov model usporeden je s ogranicenim skupom eksperimentalnih podataka s testova na
sveucilistu u Stanfordu i pokazao je razumnu uskladenost. Cak i uz prosje¢nu vrijednost
koeficijenta protoka Cq od 0,66 model predvida protok mase s to¢noS¢u unutar £15% za veéinu
testova. Medutim, zahtijevaju se bolje predikcije za razvoj raketa sa samotlacivim
spremnicima.

Svaki od navedenih modela je uvjetno koristan, ali zajednicki nedostatak je potreba za dobro
karakteriziranim podacima o koeficijentu protoka injektora, koji cesto nisu dostupni.
Standardna praksa u razvoju hibridnih raketa je izvodenje testiranja hladnog toka (samo protok
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oksidanta, bez paljenja) radi karakterizacije dizajna injektora u smislu protoka mase i
atomizacije. Medutim, vecina hladnih testova provodi se bez komore za izgaranje 1 s
injektorom koji tee do okolnog tlaka, Sto rezultira mnogo vecim Ap nego Sto se oCekuje
tijekom testiranja izgaranja za istu opremu. Kao Sto je jasno iz teoretskog tretmana, tlak na
izlazu p> 1 pad tlaka Ap su vazni parametri koji utjecu na stvarne performanse i modeliranje
protoka mase injektora.

U nastavku rada zbog jednostavnosti proracuna i razvoja racunalnih simulacija fluida koristit
¢e se model jednofaznog nestlacivog toka.

3.4. Modeliranje ispraZnjivanja spremnika

S obzirom na definirane inicijalne podatke za raketni motor, dizajn spremnika koji ¢e se
koristiti 1 nacin projektiranja injektora, mozemo provesti prvi test hladnog toka. Za simulaciju
testa hladnog toka potrebno je znati tlak u spremniku u svakom trenutku tijekom praznjenja
spremnika. Cilj nije izraCunavanje brzine isparavanja tekucine jer je to veoma kompleksan
proracun ve¢ se pretpostavlja da je spremnik uvijek u adijabatskoj termalnoj ravnotezi, Sto
znaci da nema ulaza ni izlaza topline te da je plin jednake temperature kao i tekucina.

Tekuci dusikov oksid tece iz spremnika, uzrokujuéi pad razine tekucine prema jednadzbi 3.7.
To povecéava prostor iznad tekucine. Tlak pare dusikovog oksida pada zbog poveéanja prostora
iznad tekucine (ekspanzije ) kao sto je prikazano u slici 3.51 3.6 . Dio tekuéeg dusikovog oksida
zatim isparava kako bi pokusao povisiti tlak pare. Energija potrebna za isparavanje tekuéine
dolazi iz same tekucine, zbog Cega se njezina temperatura snizava [5].

Ne trebamo znati koliki je pad tlaka kako bismo modelirali praznjenje spremnika, umjesto toga
procjenjujemo koliko je mase tekuceg duSikovog oksida isparilo da bi se pokusalo povisiti tlak
natrag na pocetnu vrijednost. Iz tablica pomocu inicijalne temperature ocitavamo
termodinamicka svojstva za diduSikov oksid kao sto su tlak 1 gustoca. Koriste¢i inicijalni tlak

1e6 P-T Dijagram - N20
7 -
6 4 Tekuce stanje
5 -
i
F 31
2 -
1:4
0 = plinovito stanje

-80 -60 -40 -20 0 20 40
Temperatura (C)
Slika 3.5 Prikaz pada tlaka u spremniku uslijed ispraZnjivanja spremnika
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mv?pourised

komora izgaranja /A\“ komora izgaranja komora izgaranja
inicijalni uvjeti

Slika 3.6 Graficka demonstracija istjecanja didusikovog oksida iz spremnika

spremnika i trenutni tlak atmosfere kao i Zeljenu povrSinu injektora, izraCunavamo brzinu
protoka tekuceg dusikovog oksida iz spremnika:

m=Cq*xA, x\/2%p *xAp (3.7)

Radunanjem masenog protoka zapravo raCunamo masu koja je napustila spremnik.
Rezultiraju¢a vrijednost za miold je masa tekucine koja bi bila u spremniku ako dusikov oksid
ne bi reagirao na ekspanziju pare duSikovog oksida i pad tlaka. Na Zalost to u stvarnosti nije
tako te novu vrijednost mase tekucine gdje se desilo isparavanje oznacujemo kao minew.
Gustoce tekucine 1 pare funkcije su temperature. DuSikov oksid je prisiljen stati u volumen
spremnika, pa je prisiljen pridrZavati se sljedece formule:

Vspremnik = VtekuciOksidans + VplinovitOksidans + Vgorivo (3-8)

Masu koja je isparila raunamo:
Myapourised = Ml g — Mipey (3.9)

Posto nije poznata masa koja je isparila ni novu masu ovu jednadzbu 3.9 moguce je zapisati
kao funkciju poznatih varijabli, matemati¢kim manipulacijama dobijemo [4]:

V. o Myola + My
spremnik Dy
Mipew = T 1 (3.10)
P by

Rezultat nove mase u spremniku mmew ubacuje se u jednadzbu 3.9. Na taj nac¢in moZe se dobit
vrijednost za masu koja je isparila iz tekuceg stanja myapourised Nakon ¢ega se moze izracunati
toplina uklonjena iz tekuceg didusikovog oksida tijekom isparavanja:
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AQ = Myapourised * H,

gdje je Hy entalpija (latentna toplina) isparavanja na trenutnoj temperaturi dusikovog oksida a
Myapourised J€ Masa koja je isparila. Zatim izraCunavamo pad temperature preostalog tekuceg
dusikovog oksida tj. vrijednost za koju se tekucina ohladila:

—AQ

Mnew * Cliquid

AT =

gdje je Ciiquia specificni toplinski kapacitet tekuceg didusikovog oksida na trenutnoj
temperaturi. Oduzimamo ovaj pad temperature od trenutne temperature tekucéeg dusikovog
oksida kako bismo dobili novu, nizu temperaturu tekuéeg oksida. Gustoc¢a tekucine, gustoca
pare i tlak pare (tlak u spremniku) sada se ocCitavaju iz tablica na temelju ove niZe temperature
i sa novom gusto¢om i tlakom ide se nazad na jednadzbu 3.7. Proces se iterira sve dok ima
tekucine u spremniku [4].

Nakon sto sva tekucina izade iz spremnika koristimo adijabatske formule za plin koj je ostao u
spremniku:

m = Cq * Ay /2 % py x Ap

my, \7e1
T =T *( v )V—
2 v Myold
¥
Gh
= * | —

Na slici 3.7 prikazana je usporedba modela hladnog toka razvijenog u Pythonu s
eksperimentalnim podacima testa hladnog toka raketarskog tima Project Sunride. Uocljivo je
da model s minimalnim odstupanjima prati eksperimentalne podatke sve do trenutka kada se
svo gorivo istisne iz spremnika. U tom trenutku masa isparavanja bi se trebala smanjivati, §to
bi usporilo pad tlaka. Medutim, model to ne predvida zbog oscilacija koje se javljaju u
programu, pa je potrebno postaviti promjenu pada tlaka kao konstantu prije nego Sto se dogode
oscilacije. Nakon $to svo gorivo istece, motor gubi sav potisak jer nema mjesSavine goriva i
oksidans. Taj dio nije toliko bitan za precizno simuliranje jer se odnosi na kraj procesa kada
motor viSe ne proizvodi potisak.
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Vapor Tank Pressure Over Time

—— Ox Cold Flow Model
—— Experimental Cold Flow Data
—— Fuel Cold Flaw Model

Tank Pressure (Pa)

0 5 n 15 20 E 0

Slika 3.7 Usporedba stvarnog i modeliranog testa hladnog toka

4. IZGARANJE U RAKETNOM MOTORU

Tjekom istrazivanja procesa izgaranja znanstvenici su pokusali pojednostaviti proces izgaranja
na nacin da se medu dogadaji izostavljaju kako bi dobili krajnje vrijednosti pomocu iskljucivo
pocetnih. Medutim, u prakti¢noj primjeni stanje produkta ovisi o brzini promjene. Znanosti
koje opisuju brzinu procesa uglavnom su empirijske. Prijenos topline, prijenos mase, mehanika
fluida 1 kemijska kinetika su takve empirijske znanosti koje postaju nuzne za dizajn prakti¢ne
opreme. Zapravo, ove se brzine mogu objasniti mikroskopskim pogledom na materiju, u kojem
se proucavaju interakcije izmedu molekula 1 atoma. Te su interakcije u sustini statisticke, pa je
potrebno pozvati se na ideje razvijene u kineti¢koj teoriji 1 kvantnoj teoriji. Ovo podrucje
znanja naziva se statisticCka termodinamika. Zakoni klasi¢ne termodinamike bave se samo
makroskopskom materijom.

Drugi zakon termodinamike omogucava razlikovanje izmedu povrativog 1 nepovrativog
procesa. Ako zatvoreni sustav prolazi kroz kruzni proces, tada:

ds > Tq ; Za nepovrativ proces

dq .
ds = I a povrativ proces
Za izolirani sustav, gdje nema izmjene topline (Q) ni rada (W) sa okolinom, entropija sustava
uvijek raste ili ostaje konstantna, ali nikada ne opada. Svemir se moze definirati kao izolirani
sustav koji se sastoji od sustava i njegove okoline. Prema drugom zakonu termodinamike,
entropija svemira uvijek raste ili ostaje konstantna, Sto znaci da se svemir stalno priblizava
stanju maksimalne entropije. Pitanje je na koji ¢e se nacin sustav pribliZiti ravnotezi?

s(t)—s, =0 (4.1)
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gdje je s(t) trenutna entropija. Njena varijacija s viemenom prikazana je na slici 4.1. Jednadzba
4.1 nam govori da razlika entropija moze samo rasti (nepovrativa promjena) ili biti jednaka
nuli (povrativa promjena). Medutim, hoce li to biti neograni¢eno povecanje? Slika 4.1 nam
pokazuje da ¢e u odredenim vremenima promjena entropije biti pozitivna ali nakon nekog
vremena kako sustav tezi stanju ravnoteZze veli¢ina promjene teziti ¢e ka nuli. Drugim rije¢ima,
u tom stanju, ds/dt=0 kaze se da je postignuto stanje ravnoteze. Nadalje, jednadzba 4.1 takoder
nam govori da pristup ravnotezi nikada ne moze biti kao $to je prikazano na slici 4.1 . To jest,
za izolirani sustav, smanjenje entropije ispod sp je nemoguce.

stanje ravnoteze

- ’7 - nemoguce
’ ¢ _ = 0
’ ’ \ dt S() N
/~ nepovrativost L
/ LS
/, % = \}\>
So ! e E——
povrativost
vrijeme vrijeme
(a) (b)

Slika 4.1 Prikaz stabilnosti sustava pomocu entropije [9]

Vrlo veliki sustavi (okolina) nazivaju se rezervoarima u termodinamici. Kada razmatramo
sustav konstantnog volumena koji razmjenjuje toplinu Q s vrlo velikom okolinom koj ima
temperaturu Ty (slika 4.2). Razmjena topline s rezervoarom ne mijenja temperaturu rezervoara
To. Dakle, okolina ¢e ostati na temperaturi Ty tijekom procesa. S obzirom da je sustav
konstantnog volumena, ne dolazi do interakcije s okolinom u obliku rada. Stanje sustava
karakterizirano je njegovom temperaturom Tsys. Neka je temperatura sustava Tsys < To.

ogromna okolin

(svemir)
T,
konstantni ——— A B
o
volumen —1=0
@ (©)
ds,
=0
S [P e— L Sicn -
g e —— | ,\3 -7 ’7 Impossible
e e i
1 > - & //
1 & /
’
’
Time Time
(b) (d)

Slika 4.2 Primjer stabilnosti pomocu predaje topline tijela Ai B [9]
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Tada ¢e prijenos topline biti od okoline prema sustavu i nastavit ¢e se sve dok Tsys ne postane
jednak temperaturi okoline.

dsy = dssys + dSokolina (4.2)

Iz drugog stavka termodinamike uz matematicke manipulacije mozemo dobiti

d d Ty —T.
@Su — |_q w20 Sys >0 (4.3)
dt dt Ty * Tsys

Jednadzba 4.3 tvrdi da ¢e entropija svemira (tj. sustava + okoline) nastaviti rasti s viemenom
jer je temperatura okolike veca od temperature sistema u svim trenucima. Toplina ¢e se
smanjivati kako se temperatura sistema priblizava temperaturi okoline, 1 konacno ¢e doseci
nulu kada temperatura sistema postane jednaka temperaturi okoline. Prijenos topline dogada se
spontano jer tijelo zeli biti u ravnoteZi sa sustavom. Kada su temperature okoline i sistema
jednake i nema prijenosa topline onda promjena ukupne entropije sustava iznosi nula. Svemir
sada postize termalnu ravnotezu te ukupna entropija sustava ostaje jednaka nuli do poremecaja
uvjeta sistema.

Postoji 1 drugi scenarij kada razmotrimo dva sustava A i B koji su u kontaktu jedan s drugim.
Postavit ¢emo ih na nacin da (A + B) budu u ravnotezi tako da temperatura tijela A, B je jednaka

Tp=Tg = Tpp

Pretpostavimo da se slucajno dogodi prijenos topline dQ od B prema A .Kao rezultat toga,
temperature sustava ¢e biti

TB = TAB_ dT, TA: TAB+ dr
Sli¢no jednadzbi broj 4.2 ubacivanjem drugog Stavka i1 matematickim manipulacijama dobit
¢emo:

dspap = —2 *dQ * ;i—ZT <0 ; dT K Tpp (4.4)
AB

Prema jednadzbi 4.4 ovaj rezultat je oc¢igledno apsurdan. Govori nam da izmedu sustava u
termalnoj ravnoteZi ne moze se dogoditi spontani prijenos topline, Sto znaci da entropija
svemira ne moze opadati nakon postizanja ravnoteZe. Drugi nacin izraZavanja prethodne
¢injenice je da cak i ako bi se ovaj scenarij dogodio slu¢ajno, sustav ¢e se brzo vratiti na
promjenu ukupne entropije koja je jednaka nuli. Stoga, nakon Sto je ravnoteza postignuta,
mozemo reci da su sustavi A 1 B u stabilnoj ravnotezi. Prethodno dobiveni rezultati za sustav
konstantnog volumena mogu se generalizirati na sljedeci nacin

ds, > 0 ; spontana promjena
ds, =;stanje ravnoteze

ds, <;stabilna ravnoteza

Spontan proces je onaj koji se dogada sam od sebe, bez potrebe za vanjskom energijom ili
intervencijom. Proces ¢e biti spontan ako ukupna promjena entropije svemira bude pozitivna.
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To znaci da se entropija svemira povecava tijekom spontanog procesa. Ako je promjena
entropije negativna ili nula, proces nece biti spontan, odnosno nece se odvijati sam od sebe.

Ovaj postupak takoder se moze koristiti za odredivanje spontanosti kemijskih reakcija,
ukljucujuéi izgaranja. KoriStenje entropije za izraCun kemijskih reakcija moze biti nezgodno
jer je entropija apstraktan koncept i tesko ju je mjeriti. S druge strane, gibbsova energija je
funkecija koja ovisi o temperaturi i tlaku, §to omogucuje njeno jednostavno mjerenje.

Kombiniranjem prvog i drugog zakona termodinamike dobijemo:
du=Txds—p=dv' (4.5)

Entalpija je poznata:

dh=du+dp*v' +px*dv' (4.6)

Ubacivanjem jednadZzbe 4.6 u jednadZbu 4.5 dobijemo:

dh=Txds+v' =dp (4.7)
Sto zapravo nazivamo gibbsovom energijom te jednadzba 4.7 glasi:
dg=Tx+ds+v' xdp (4.8)

U termodinamici, kemijske reakcije se proucavaju pod uvjetima konstantne temperature 1 tlaka.
Nadalje, pretpostavlja se da temperature 1 tlakovi sustava i okoline ostaju isti u svakom trenutku
tijekom reakcije. Stoga koristenjem termodinamickih formula gibbsova energija dobija sljedeci
oblik:

9=9°Dres T) + R+ T = ln( P )
Pref

Gdje je g°(pres, T) vrijednost gibbsove energije za referentni tlak koj se uzima kao 101325
paskala. Gibbsova energija za mjeSavinu ispuSnih plinova glasit Ce.

p.
dglpr = E (gjo(pref,T)H%*T*ln( J))
Pref

j

Ako je promjena gibbsove energije negativna, reakcija je spontana, §to znaci da ¢e se reakcija
odvijati bez potrebe za dodatnom vanjskom energijom. To implicira da kemijska reakcija jos§
uvijek nije u ravnoteZi, tj. da se oCekivani finalni produkti jo$ nisu u potpunosti formirali. Kada
promjena gibbsove energije tezi prema nuli, moZzemo sa velikom sigurno$¢u re¢i da su
ocekivani produkti formirani i da je kemijska reakcija dostigla ravnotezu. Ovo svojstvo €ini

.....
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Pomocu eksperimentalno dobivenih koeficijenata iz laboratorija NASA-e [7], koji racunaju
termodinamicka svojstva molekula. Iterativnom metodom koriste¢i gibbsovu energiju, moguce
je odrediti svojstva produkta izgaranja kao Sto su kompozicija, adijabatska temperatura
izgaranja, plinska konstanta itd. Uvjet za postizanje kemijske ravnoteze je da dizajn komore za
izgaranje mora omoguciti razvoj produkta do stanja kemijske ravnoteze.

Budu¢i da nije bilo vremena za izradu programa za izracun kemijske ravnoteze, u daljnjem
radu koriSten je NASA-in CEARUN program i Pythonova biblioteka pod nazivom Cantera,
koja je jedna od vodecih biblioteka za rjeSavanje problema vezanih uz kemijske reakcije i
izgaranje.

4.1. Komora izgaranja

Adijabatska temperatura izgaranja moze se dobiti i putem kemijske kinetike. Potreba za
ukljucivanjem kemijske kinetike proizlazi iz potrebe za izra¢unom duljine komore, koja ovisi
o vremenima mijesanja, hlapljenja i potpunog izgaranja smjesa. Vremena mijes$anja i hlapljenja
ovise o vrsti injektora, a prvenstveno o razlici tlakova u injektoru. Veca razlika tlakova
poboljSava proces evaporacije i mijeSanja. Da bismo odredili vremena ishlapljivanja i
mijeSanja, potrebno je provesti testove hladnog toka kako bismo ta vremena to¢no utvrdili.
Alternativno, moguce je provesti CFD analize koje mogu pruziti uvid u vrijeme mijesanja i
hlapljenja. Medutim, rizik kod CFD simulacija je taj Sto njihova valjanost mora biti potvrdena
stvarnim testovima kako bi rezultati bili pouzdani.

Budu¢i da je prethodno odabran pintle injektor, njegova prosje¢na udaljenost mijeSanja prema
eksperimentalnim podatcima je izmedu 50mm 1 130mm (slika 4.3) zavisno o padu tlaka u
injektoru. KoriStenjem brzine strujanja fluida iz injektora i prosjecne duzine mijeSanja i
evaporizacije mozemo dobiti vrijeme potrebno za mijeSanje 1 evaporizaciju [6]. Ovaj broj je
znatno manji kada se radi o testovima izgaranja iz razloga sto pintle injector stvara vruce
cirkulacijske zone koje dodatno griju plinova te ubrzavaju proces evaporizacije. Vrijeme

Detailed view Outlet plane

nnnnnnnnnnnnnnm

Slika 4.3 Atomizacija i mijeSanje pintle injektora [6]
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sagorijevanja je izracunato koriStenjem Python modula Cantera. Pomoc¢u kemijske kinetike
program izraCunava brzinu kemijske reakcije izmedu goriva i oksidansa uz minimizaciju
volumena komore. Cilj ovog koda je pronac¢i minimalnu zapreminu komore koja omogucava
sagorijevanje reaktanata kako bi se postigla zeljena temperatura plinova.

U slici 4.4 mozemo vidjeti brzinu pretvaranja reaktanata u produkte. Ta brzina najviSe ovisi o
tlaku pri kojem se reakcija odvija. Ukoliko je tlak veéi, ove krivulje ¢e biti strmije, $to znaci

(a) (®) T, K

0.08 0.08
0y J

1800
F 1600
- 1400
+ 1200
k1000
- 800
- 600
k400

! d S ')
0 02 04 06 08 10 12 14 2, mm
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Slika 4.4 Grafi¢ki prikaz brzine odvijanja kemijskih reakcija [9]

da ¢e se reaktanti pretvoriti u produkte u manjem vremenskom intervalu. 1z slike mozemo
zakljuciti da je za postizanje potpunog stanja ravnoteze potrebno znacajno vrijeme. Zbog toga
ukoliko je nagib ovih krivulja manji od 10%, sagorijevanje smatra dovedenim u stanje
ravnoteze, kako bi se minimizirao volumen komore.

Kada se dobiju sva vremena potrebna za dizajniranje komore izgaranja prema jednadzbi 2.19
moguce je dobiti karakteristicnu veli¢inu komore koja bi trebala biti u skladu sa
eksperimentalnim podatcima.

4.2. Modeliranje izgaranja raketnog motora

S poznatim tlakom sagorijevanja 1 temperaturom sagorijevanja, koji su kljucni za postizanje
zeljenog potiska, moguce je prema jednadzbi 3.7 izraCunati maseni protok. Na temelju ovog
masenog protoka moguce je dizajnirati inicijalnu idealnu mlaznicu. Medutim, kako se tlak u
spremnicima smanjuje zbog isparavanja, odnosno hladenja tekucine, dolazi do smanjenja
masenog protoka. Ova promjena uzrokuje varijacije tlakova u injektoru kao 1 u komori za
sagorijevanje, $to rezultira smanjenjem sile potiska.

Prema navedenoj teoriji 1 odabranim dizajnerskim karakteristikama, simulirani podaci razvijeni
u Pythonu (prilog 1) prikazani su na slici 4.5 1 pruzaju uvid u dinamiku smanjenja ovih varijabli.
Na gornjim grafikonima mozemo pratiti kako se tlak oksidansa, komore 1 goriva mijenja
tijekom vremena sa opadanjem masenog toka. U donjim grafikonima vidimo kako se smanjuje
masa tekuce 1 plinovite faze u spremnicima, kao 1 promjenu potiska raketnog motora kroz
vrijeme.
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Slika 4.5 Prikaz performansi dizajniranog raketnog motora pomocu python programa
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5. CFD ANALIZA RAKETNOG MOTORA

U ovom poglavlju razmotrit ¢emo detaljnu numericku analizu raketnog motora koristeci
racunalnu dinamiku fluida (CFD). CFD analiza omogucava razumijevanje sloZzenih fenomena
unutar komore za sagorijevanje, mlaznice i cijelog raketnog motora, Sto ukljucuje turbulentno
strujanje, mijeSanje reaktanata 1 sagorijevanje. KoriStenjem CFD alata mozemo precizno
modelirati strujanje plinova, prijenos topline 1 kemijske reakcije koje se odvijaju unutar motora.
Ovi alati omogucuju simulaciju stvarnih uvjeta rada motora, pruzajuc¢i dubinski uvid u
distribuciju tlaka, temperature i brzine unutar komore i mlaznice. Na temelju dobivenih
rezultata, moguce je identificirati klju¢na podruc¢ja za poboljSanje performansi, kao Sto su
optimizacija oblika mlaznice ili poboljsanje u¢inkovitosti sagorijevanja. CFD analiza takoder
pomaze u predvidanju mogucih problema poput pregrijavanja ili neefikasnog sagorijevanja,
omogucavajuc¢i rano otkrivanje i rjeSavanje tih problema u fazi dizajna. KoriStenjem ovih
naprednih simulacijskih tehnika, inZenjeri mogu znacajno smanjiti potrebu za skupim
eksperimentalnim testiranjima, ¢ime se ubrzava razvoj i smanjuju troskovi proizvodnje
raketnih motora. Svaki test raketnog motora moze kostati izmedu 1 i 5 milijuna dolara, ovisno
o slozenosti i veli¢ini motora te uvjetima testiranja. Tvrtke koje proizvode raketne motore ¢esto
trose desetke milijuna dolara godiSnje na fizicka testiranja kako bi osigurale da njihovi motori
ispunjavaju potrebne performanse i sigurnosne standarde. Primjenom CFD analiza, moguce je
smanjiti broj potrebnih fizickih testova za 50% ili viSe, Sto moze rezultirati ustedama od
nekoliko milijuna dolara godisnje. Osim smanjenja troskova, CFD simulacije omogucuju brze
iteracije dizajna, jer se promjene mogu testirati i analizirati virtualno u roku od nekoliko sati
ili dana, za razliku od tjedana ili mjeseci potrebnih za pripremu i izvodenje fizickih testova. Na
primjer, ako se tvrtka oslanja na CFD analize za optimizaciju dizajna i predvidanje performansi,
moze smanjiti broj fizickih testova sa deset na pet, Sto bi moglo rezultirati uStedama od 5 do
25 milijuna dolara godiSnje, ovisno o specificnim troskovima svakog testa. Ove uStede
omogucuju preusmjeravanje sredstava u daljnje istraZivanje i razvoj, Sto moze dovesti do jos
inovativnijih i u¢inkovitijih raketnih motora.

5.1. GMSH kod i mreZa za simulacije

Gmsh je besplatni program za generiranje geometrije koji omogucava stvaranje
visokokvalitetnih mreZa potrebnih za precizne CFD analize te iz tog razloga odabran je kao
softver za tu svrhu. Generacija geometrije i mreZe provodi se putem Python modula Gmsha.
Gmsh se pokazao korisnim alatom za ovakve simulacije zbog svoje sposobnosti brzih
iterativnih promjena u dizajnu. Takoder je upotrjebljen za optimizaciju dizajna provodenjem
velikog broja simulacija u sluc¢aju kada je potrebno optimizirati dizajn, simulacija provodi
analizu kako bi se utvrdio najbolji oblik geometrije.

Budu¢i da su resursi ograniceni, simulacije su provedene na 2D osno-simetri¢noj geometriji.
Prvo je potrebno definirati tocke geometrije koje su izraCunate prethodnim postupcima. Te
tocke se zatim povezuju linijama 1 zatvaraju kako bi se formirale povrSine. Nakon §to je
geometrija definirana, slijedi stvaranje mreze. Svaka povr§ina moze imati svoju gusto¢u mreze,
koja se odreduje specificiranjem gustoce svake linije. Gusto¢a mreze moze varirati prema
potrebama simulacije, omogucujuci detaljnu analizu strujanja fluida u razli¢itim dijelovima
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geometrije. Nakon generiranja mreze, povrSine s mrezama mogu se ekstrudirati kako bi se
stvorila 3D geometrija, Sto je potrebno za daljnje simulacije. U OpenFOAM-u, 3D geometrija
se moze transformirati u 2D geometriju koriste¢i posebne funkcije koje omogucuju simuliranje
osno-simetri¢nih tokova kako bi se povecala efikasnost raCunanja i smanjila potreba za
koristenjem super racunala pri racunanju ovakvih simulacija.

¢85,4mm
/

24 4mm
/

48.5mm{;

N

Slika 5.1 Prikaz gusto¢e mreZe i 2D geometrije mlaznice

Konacan korak prilagodbe geometrije za simulacije u OpenFOAM-u je definiranje rubnih
uvjeta. Rubni uvjeti odreduju ponasanje fluida na zidovima geometrijskih modela. Oni su
kljuéni jer precizno definiraju interakciju fluida s zidovima kreirane geometrije. Primjerice,
rubni uvjeti za simulaciju toka mlaznice raketnog motora ukljucuju: ulaz fluida (eng. inlet),
zidovi mlaznice (eng. walls), aksijalna os (eng. axis) i izlaz u atmosferu (eng. outlet).
Definiranje ovih rubnih uvjeta kljucno je za precizno modeliranje stvarnih uvjeta rada motora
1 evaluaciju performansi.
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/. —— ulaz fluida
zidovi izlaz
oS fluida

simetrij 4

izlaz fluida

Slika 5.2 Prikaz domene i rubnih uvjeta za ulazak u simulaciju

5.2. Princip rada OpenFOAM-a i odabir rjeSavaca

OpenFOAM je sveobuhvatan CFD softverski paket koji je razvio OpenCFD Ltd 2004. godine.
OpenFOAM se koristi za simuliranje Sirokog spektra aplikacija, uklju¢ujuéi strujanje fluida
koja ukljuCuju turbulenciju, kemijske reakcije 1 prijenos topline. Glavne prednosti
OpenFOAM-a u odnosu na druge CFD softvere su da je besplatan i otvorenog koda. Zbog toga
privlaci sve veci interes kako iz industrije tako 1 iz akademskih institucija. OpenFOAM
rjesavaci se redovito testiraju i poboljSavaju, a mnogi korisni testni slucajevi dostupni su u
primjerima. Verzija OpenFOAM-a koriStena je OpenFOAM-v2312. OpenFOAM je uglavnom
skup C++ biblioteka koja se koristi za kreiranje izvrSnih datoteka. IzvrSne datoteke, poznate
kao aplikacije, podijeljene su na rjeSavaCe (solvere) i alate. RjeSavaci su dizajnirani za
rjeSavanje specificnog problema, dok su alati dizajnirani za obavljanje zadataka koji ukljuc¢uju
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manipulaciju podacima. Rijesavaci i alati mogu biti potpuno razvijeni od strane korisnika, ali
u vecini slucajeva koristi se ve¢ implementirani rijeSavac uz neke manje modifikacije.

Da bi se problem rijesio koriste¢i OpenFOAM, potrebno je kreirati direktorij (case directory),
koji mora sadrzavati minimalni broj datoteka kako bi aplikacija mogla raditi. Minimalne
datoteke koje direktorij slu¢aja mora sadrzavati prikazane na slici 5.3.

F—"
l cases
L ] system

- eontralDict
fSchemes
hSolution

- blockMeshDict

- ]mrnsmnr
+ xProperties

@ polyMesh

boundary
faces
neighbour
= OwTner
pounts

' :] time directories

Slika 5.3 Prikaz organizacije OpenFOAM datoteka

system: Ovaj direktorij sadrzi parametre povezane s postupkom rjeSenja, ukljucujuci
pocetno/konacno vrijeme, vremenski korak, sheme diskretizacije i tolerancije.

constant: Ovaj direktorij sadrZi nekoliko datoteka koje opisuju svojstva strujanja, puni opis
mreZe u poddirektoriju polyMesh. Poddirektorij polyMesh se automatski generira kada se
mreZa kreira. U datoteci turbulenceProperties odabiru se modeli turbulencije, a isto vrijedi i za
modele zra¢enja ili izgaranja.

time directories: Svaki direktorij vremena sadrzi nekoliko datoteka podataka za odredena polja.
Ime direktorija odgovara vremenu simulacije. Na primjer, O direktorij vremena se obi¢no
koristi za specificiranje pocetnih polja i rubnih uvjeta. Medutim, slu€aj ne mora zapoceti u
vremenu t = 0 i rubni uvjeti mogu biti specificirani u bilo kojem trenutku.

Rjesavac koj je odabran za problematiku rjeSavanja ovog problema je sonicFoam. RjeSavac je
temeljen na tlaku, dizajniran za prijelazne simulacije stlacivog strujanja. Rukuje laminarnim 1
turbulentnim, jednofaznim strujanjima i rjeSava jednadzbu energije. Rezim strujanja za ovaj
rijeSavaC su podzvucna i nadzvucna strujanja. Precizno predvida udarne valove 1 fenomene
prijenosa topline. Osim za prouc¢avanje mlaznih motora i1 pogonskih sustava, moze se koristiti
za modeliranje eksplozija 1 udarnih valova, strujanja u ventilima i otvorima, izmjenjivaca
topline i sustava hladenja.
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Za turbulentni nacin strujanja potrebno je definirati inicijalnih vrijednosti izracunati vrijednosti
turbulentne kineticke energije (k) 1 disipacije turbulencije (€). Te vrijednosti su kljucne za
postavljanje turbulentnog modela. U ovom radu koristen je RAS (Reynolds Averaged Navier-
Stokes) model, specificno k-€ model turbulencije. Ovaj model je Siroko prihvacen u industriji
zbog svoje jednostavnosti 1 robusnosti u simuliranju razli¢itih vrsta strujanja, ukljucujuci
turbulentna. Slika 5.4 prikazuje kalkulator putem kojeg je moguce izraCunati vrijednosti k 1 €.
Odabrana metoda izracuna temelji se na omjeru eddy viskoznosti, brzine strujanja i intenziteta
turbulencije. Za brzinu strujanja (U,) odabrana je prosjecna brzina u mlaznici, koja iznosi
priblizno 1000 m/s. Omjer eddy viskoznosti (i /i) odabran je na temelju iskustvenih podataka
za turbulentno strujanje koje iznosi izmedu 100 i 1000. Na isti nacin, intenzitet turbulencije
(Tu) je odabran u rasponu od 5% do 10% za turbulentno strujanje.

Koriste¢i ove ulazne parametre, kalkulator izracunava vrijednosti turbulentne kineticke
energije (k) 1 disipacije turbulencije (¢) koje su neophodne za inicijalizaciju RAS k-¢ modela u
simulaciji [8].

Freestream welocity Uea 1000 s
Turbulence kinetic energy b 8437.5 m2/82
Turbulence dissipation £ 110469423 4913793 m?/s°
Specific turbulence dissipation o 145474 1353793103446 lfs
Turbulence intensity T Fia] e
Turbulence length scale Ty, T
Kinematic viscosity A 5 Be-05 m2/s*
Eddy viscosity ratio Mefpe 1000 i

Slika 5.4 k-¢ kalkulator [8]

Popis regija s razli¢itim rubnim uvjetima:

Wedge (klin), budu¢i da je slucaj osno-simetri¢an, rubni uvjet za klin mora biti primijenjen na
obje strane domene.

Zidovi (wall) su fiksirani i smatramo da postoji rubni uvjet bez klizanja (no slip), $to znaci da
fiksiramo brzinu zida na nulu. Takoder se smatra da fluid ne moze prolaziti kroz zid, Sto je
poznato kao uvjet bez penetracije. Nadalje, smatrat ¢e se da su zidovi adijabatski. Ovo je
pretpostavka jer zidovi do odredene mjere provode toplinu, ali to ne¢emo uzeti u obzir.
Matematicki, Cinjenica da nema toka topline ili vrsta kroz zid izrazava se postavljanjem
gradijenta na nulu. Da sumiramo, rubni uvjeti na zidovima su sljedeci:

e U: tip noSlip;
o P T: tip zeroGradient;
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e nut: tip nutkWallFunction; vrijednost uniform 0;

e k: tip kqRWallFunction; vrijednost uniform 8437;

e epsilon: tip epsilonWallFunction; vrijednost uniform 110469423;

e alphat: tip compressible::alphatWallFunction; vrijednost uniform 0;

Ulaz (inlet) konstantna vrijednost ubrizgavanja od 22m/s koristi se kao brzina fluida na ulazu
u mlaznicu dobivena iz python programa. Stoga su rubni uvjeti na ulazu:

U: tip fixedValue; uniform (0 0 44);

T: tip fixedValue; uniform 1788;

P: tip fixedValue; uniform 2800000;

nut, alphat: tip calculated; uniform 0;

e k: tip fixedValue; uniform 8437;

e cpsilon: tip fixedValue; uniform 110469423;

Izlaz (outlet), tok se ubrzava na suzenju mlaznice i o¢ekuju se supersoni¢ne brzine. Stoga se
mora implementirati rubni uvjet bez refleksije. Imaju¢i to na umu, odabran je rubni uvjet
waveTransmissive. Ovaj rubni uvjet uspostavlja vrijednost polja tlaka daleko od stvarne
granice. Pretpostavljamo da 10 m od izlaza ve¢ imamo p0 = 1 bar. Rubni uvjet
waveTransmissive za tlak mora se koristiti zajedno s uvjetom nultog gradijenta za brzinu. Stoga
su rubni uvjeti na izlazu:

e U: tip pressurelnletOutletVelocity; uniform (0 0 0);

T: tip fixedValue; uniform 300;

P: tip waveTransmissive; gamma 1.4; fieldInf 101325; lInf 10;
Nut, alphat: tip calculated; uniform 0;

k: tip inletOutlet; uniform 8437;

e cpsilon: tip inletOutlet; uniform 110469423;

Simulacije su izvedene na Ryzen 7 2700x procesoru koj se sastoji od 8 jezgara. Da bi se resursi
ucinkovito iskoristili, potrebno je paralelizirati proces racunanja. Za podjelu domena, datoteka
system/decomposeParDict je morala biti uklju¢ena. Racunanje simulacije trajalo je 26094
sekundi sto iznosi otprilike 7 sati 1 30 minuta.

5.3. Rezultati simulacije

Prvi korak je prikazati veli¢ine na izlazu kako bi se vidjelo je li postignuto stanje konvergencije.
Grafovi su jednostavan nacin za utvrdivanje postizanja stanja konvergencije jer su veli¢ine u
tom stanju stabilizirane. Prema grafovima, moZe se vidjet da brzine i tlakovi jo$ uvijek nisu
postigli konvergenciju ali su blizu tog stanja. Moze se primijetiti da su oscilacije posebno velike
u slucaju racunanja tlakova.
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Convergence History
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Slika 5.5 Konvergencija rezultata simulacije

ParaView je alat za post procesiranje koji dolazi uz OpenFOAM. ParaView omogucuje
vizualizaciju razlicitih polja u domeni 1 generiranje animacija evolucije toka.

Slika 5.6 vizualizira polje tlakova u domeni. Moze se uociti da je u komori izgaranja najveci
tlak te se taj tlak smanjuje tokom fluida kroz mlaznicu. Na izlazu iz mlaznice vidljivi su
aerodinamicki fenomeni koji se pojavljuju usred ne optimizirane mlaznice. Slika 5.7 graficki
opisuje pad tlaka uzduz osno simetri¢ne osi domene.
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Slika 5.6 Distribucija tlakova u domeni
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Slika 5.7 Grafic¢ki prikaz tlaka po osi domene

Slika 5.8 vizualizira raspodjelu temperatura kroz domenu dok slika graficki opisuje pad tlaka
uzduz osno simetri¢ne osi domene. Iz grafa mozemo uociti da u dijelu mlaznice gdje se
smanjuje promjer, ne smanjuje se znacajno i temperatura, ve¢ temperatura znacajno pocinje
padati nakon sto fluid dode u stanje gusenja u grlu mlaznice 1 ostvari brzinu od mahovog broja
jednakom jedan
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Slika 5.8 Distribucija temperatura u domeni
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Slika 5.9 Grafic¢ki prikaz temperatura po osi domene

Slika vizualizira raspodjelu brzina kroz domenu dok slika graficki opisuje graf brzine uzduz
osno simetri¢ne osi domene. 1z slike se moZe vidjeti rapidno ubrzavanje fluida u mlaznici kao
1 velika disipaciju brzine u okolinu koja smanjuje efektivni potisak raketnog motora. Takoder,
na ovoj vizualizaciji se najdetaljnije mogu istaknuti aerodinamicki fenomeni koji se dogadaju
u mlazu ispusnih plinova raketnog motora, a najizraZeniji su mahovi dijamanti. Ovaj fenomen
je rezultat periodi¢nog kompresijskog i ekspanzijskog sudara valova unutar mlaza. Kada
plinovi istjeCu iz mlaznice, oni se Sire i ubrzavaju do nadzvucnih brzina, stvarajuéi Sok valove
koji stlacuju 1 zagrijavaju plinove, $to rezultira svijetlim prugama. Izmedu tih kompresijskih
zona dolazi do ekspanzije plinova, $to uzrokuje tamnije pruge. Prisutnost i izgled mahovih
dijamanata moze ukazivati na efikasnost mlaznice i kvalitetu izgaranja goriva.
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Slika 5.10 Distribucija brzina u domeni
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Iz grafa moZemo ocitati efektivnu izlaznu brzinu iz mlaznice koja iznosi 1950m/s koja je
0.008% manja od teoretske efektivne brzine.
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Slika 5.11 Graficki prikaz brzina po osi domene

U slici broj 5.12 1 slici broj 5.13 prikazan je tlak fluida u blizini zida divergentnog dijela
mlaznice, zbog neravnomjernog rasporeda tlakova po popre¢nom presjeku u divergentnom
dijelu mlaznice, pretpostavlja se da dolazi do odvajanja fluida od zidova uslijed specificne
geometrije mlaznice.

Slika 5.12 Distribucija tlakova u mlaznici
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Zbog efekata turbulencija usred odvajanja toka fluida na grlu mlaznice izlazni tlak na izlasku
iz mlaznice nije optimalan sto prikazuje slika gdje je minimalan tlak izmjeren na 119117
paskala sto je povecanje od 17% u izlaznom tlaku
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Slika 5.13 Grafi¢ki prikaz tlakova u blizini zidova mlaznice
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6. Zakljucak

U ovom zavr$nom radu proveden je proracun za dizajn raketnih motora s naglaskom na dizajn
sustava propulzije koji ¢e biti Sto jednostavniji kako bi se smanjili troSkovi proizvodnje
dijelova, a istovremeno zadrzale znacajne performanse za amatersku upotrebu u raketnom
modelarstvu ili ¢ak za lansiranje korisnog tereta do znacajnih visina. U tu svrhu koriSten je
sustav koncentri¢nih samotlacivih spremnika te dizajn koni¢ne mlaznice bez dodatnog hladenja
stijenki komore izgaranja, s procijenjenim potiskom od 6000 njutna.

Python programom simuliran je na¢in praznjenja spremnika, klju¢an za modeliranje izgaranja
u raketnom motoru i procjenu njegovog potiska. Na temelju provedenih proracuna dobivena je
geometrija raketnog motora. Kako bi se provela CFD simulacija toka fluida u raketnom motoru,
potrebno je kreirati numericku mrezu za geometriju mlaznice uz dodatnu domenu u kojoj ¢e
te¢i ispuSni plinovi iz raketnog motora. Program koriSten za simuliranje toka fluida je
OpenFOAM, s rjesavacem sonicFoam. Provedena je simulacija toka ispusnih plinova u
koni¢noj mlaznici kako bi se proucilo dolazi li do odvajanja toka fluida kod grla mlaznice.

Rezultati simulacije usporedeni su s idealnim proracunatim podacima te je zakljuceno da
efektivna brzina idealnih i simuliranih rezultata ima odstupanje od samo 0.008%. Pretpostavlja
se da dolazi do odvajanja fluida od zidova mlaznice na grlu zbog ostrih rubova geometrije
mlaznice. U mlaznici se stvaraju recirkulacijske zone, a lokalni tlakovi u divergentnom dijelu
nisu jednaki po popre¢nom presjeku. Ovaj fenomen uzrokuje povecani tlak ispusnih plinova
pri izlazu iz mlaznice koj iznosi 17%, §to se mozZe vidjeti kroz dijamantne udarne valove.

Ne mozemo sa velikom sigurnos$cu tvrditi da ¢e se dizajnirani motor u stvarnosti ponasati na
isti nac¢in kao u CFD simulaciji, niti moZzemo garantirati tocnost same simulacije. Stoga je
potrebno ispitati ove fenomene na stvarnom modelu kako bismo verificirali rezultate CFD
simulacije. Ako se podaci iz simulacija 1 stvarnih testova poklapaju, otvara se mogucnost za
buducu optimizaciju dizajna uz smanjenje financijskih troskova razvoja optimalnog dizajna
mlaznice.

Preporuke za nadogradnju:

Dodati dinamiku leta u Python skriptu: Integrirati dinamiku leta kako bi se bolje modeliralo
ponasanje rakete tijekom cijelog leta.

Napraviti CFD analizu razli¢itih dizajna mlaznica: Provesti simulacije za razliite geometrije
mlaznica kako bi se optimizirale performanse i smanjilo odvajanje toka fluida od zidova
mlaznica.

Napraviti CFD simulaciju mijeSanja plinova, izgaranja i toka fluida u jednoj simulaciji:
Modificirati OpenFOAM rijeSava¢ kako bi se omogucila simultana simulacija mijeSanja
plinova, izgaranja i toka fluida, ¢ime bi se postigla realisti¢nija predikcija ponaSanja sustava.
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8. Prilozi

Prikazan Python kod je automatizirani proracun za dizajn raketnog motora koj simulira
ispraznjivanje spremnika i promjenu efektivne potisne sile uz pomoc¢ obradene teorije u ovom
zavrsnom radu.

from CoolProp.CoolProp import PropsSI
import numpy as np

import matplotlib.pyplot as plt
import pandas as pd

import csv

from functions import *

time step = 0.03 #if program fails to execute randomly, change
this number, it is because of sequence for plotting a graph
temp degrees = 20 #initial temperature of an oxidizer
oxidizer mass 1 kg = 10

# oxidizer, fuel, fuel CEA = 'N20' , 'Acetone', 'C3H60,acetone’
#for fuel has two different names because CEApy has special name
for acetone

oxidizer, fuel, fuel CEA = 'N20' , 'Acetone', 'C3H8' # C3H8 1is
gas phase only because of gri30 file supporting only gas phase
yaml file = 'gri30.yaml'

# yaml file = '-Mevel2015.yaml’

# yaml file = '-hexanePartial.yaml'

of =3

pc = 28e5 #pa, initial chamber pressure

P atmosphere = 1leb

liquid , gas = 0 , 1

gamma = 1.3 #for N20 vapour

R = PropsSI('GAS CONSTANT', 'NitrousOxide') / PropsSI('M',
'NitrousOxide') # Specific gas constant in J/ (kg*K) for N20
temp = 273.15 + (temp degrees) #pressure of a tank is dependant
on a tank temperature

pressure frictionLoss = 2e5 #pressure loss due to piston
friction in fuel tank needs to be determined experimentaly

Cd = 0.5 #this injector property has to Dbe determined
experimentaly usually between 0.5 and 0.77

d mm = 6

A = (d mm/1000)**2 * np.pi/4

density v, pressure v, density 1, pressure 1 =

get nZ2o properties T (temp, gas, liquid, oxidizer)
density f = PropsSI('D', 'P', pressure 1, 'T', temp, fuel)

#tank modeling

V_liquid = oxidizer mass_1 kg/density 1 # additional 10 percent
for gas

V _gas =0.05*V_1liquid

V_tank = V liquid + V_gas

mass v = V gas * density v

mass 1 = oxidizer mass 1 kg
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mass f = oxidizer mass 1 kg / (o f * 1.51)
mass f initial = mass f
V_fuel = mass f / density f

#injector modeling (pintle)

ml dot = C d * A * np.sqrt(2 * density 1 * (pressure 1 - pc))
mf dot = ml dot / o f

A fuel = mf dot / (C d * np.sqgrt(2 * density f * (pressure 1 -
pressure frictionLoss - pc)))

D fuel mm = np.sqrt(A fuel * 4/np.pi) * 1000

speed OxInjector = ml dot / (density 1 * A)

speed FInjector = mf dot / (density f * A fuel)

# speed = np.maximum(speed OxInjector, speed FInjector)

pintle angle = 60 #degrees

v3dy = (mf dot * speed FInjector + ml dot * speed OxInjector *
np.sin(np.radians (pintle angle)))/(mf dot + ml dot) #effective
downstream velocity

v3x=ml dot*speed OxInjector*np.cos (np.radians (pintle angle)) / (
mf dot + ml dot)

v3 = np.sgrt (v3y**2 + v3x**2)

beta = np.degrees (np.arctan (v3y / v3x))

#combustion modeling
df= CEA cantera(yaml file, o f, fuel CEA, oxidizer, temp, pc)

At m2, Dt = Dt mm(df["gam"], de("t"],df["mw"], ml dot +
ml dot/o f, pc, df['R'])

De = De mm (df ["gam"], dfr[("t"j, ml dot T ml_dot/o_f,
P atmosphere, pc, df['R'])

# Ac m2 , Dc mm = Dc mm(ml dot + mf dot, df["rho"], v3y) #
teoretski

Dc mm = 3.5 * Dt #dobiveno iz iskustvenih podataka

Ac = (Dc_mm/1000)**2 * np.pi/4

#test code

burn time = BurnTime (yaml file, ml dot + mf dot, o f, temp, pc,
fuel CEA, oxidizer)

mix time = 50/(1000 * v3y) #30mm - 100mm is average mix range
for pintle

stay time = burn time + mix time

volume chamb = (mf dot + ml dot) * 1/df['rho'] * stay time

1 star = volume chamb / At_52
1 chamber = volume chamb / Ac

print ("adiabatic flame temperature =",df["t"])
# print (Ac_m2/At m2)
# print (Dc_mm/Dt, Dc_mm, Dt)

liquid pressure = []
liquid massflow []
vapor pressure = []
[

vapor mass flow =

]
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mass_ liquid = []
mass_vapour = []

O F shift = []
fuel massflow = []
fuel pressure = []
dp dt = []
pressure c = []
temperature c = []
total thrust = []
density ex gas = []
o f old = o £

i=0

while mass 1 > ml dot * 1.5:

mass_ liquid , mass vapour = np.append(mass liquid, mass 1)
, nNp.append(mass_vapour, mass V)

pressure old = pressure 1

density v, pressure v, density 1, pressure 1 =
get n2o properties T (temp, gas, liquid, oxidizer)

if mass 1 < oxidizer mass 1 kg *0.5 and pressure old -
pressure 1 < np.mean(dp dt[-5:])*0.5:

temp = PropsSI('T','P', pressure old - np.mean(dp dt[-
5:1),'Q', gas, oxidizer)
density v, pressure v, density 1, pressure 1 =

get n2o properties T (temp, gas, liquid, oxidizer)

ml dot, mass 1, mass 1 old = mdot liquid oxidizer SPI(C d,
A, density 1, pressure 1, pc, time step, mass 1)

if mass f > mf dot * 1.5:
pressure f = pressure 1 - pressure frictionLoss
density f = PropsSI('D', 'P', pressure 1, 'T', temp ,

fuel)

mf dot = Cd * A fuel * np.sqrt(2 * density f *
(pressure f - pc)) * time step

mass_f -= mf dot

V_tank += mf dot / density f

mass 1, mass_v, mass_ vapourised =
mass_evapouration (V_tank, mass 1 old, mass_ v, density v,
density 1)

o f =ml dot / mf dot

if int(o_f * 100) % 10 != int(o f old * 100) % 10:
i+=1
df = CEA cantera(yaml file, o f, fuel CEA,

oxidizer, temp, pc)
pc = pc_func(df["gam"], df["t"], df["mw"], (ml dot
+ mf dot)/time step, P atmosphere, At m2, df['R'])
o f old = o £ # Update O _F old

49



Attila MaraSek Dizajn raketnog motora uz CFD simulaciju

thrust = (ml dot + mf dot)/time step *
Ve func(df(["gam"], df["t"], df["mw"], P atmosphere, pc)

fuel pressure = np.append(fuel pressure, pressure f)
O F shift = np.append (O F shift, o f)
fuel massflow = np.append(fuel massflow, mf dot)

total thrust.append(thrust)
pressure c.append(pc)
density ex gas.append(df["rho"])

else:
mf dot = 0
fuel massflow, fuel pressure = np.append(fuel massflow,
mf dot), np.append(fuel pressure, mf dot)

mass 1, mass v, mass_ vapourised =
mass_ evapouration (V_tank, mass 1 old, mass v, density v,
density 1)

Heat of vapourisation =
PropsSI('H','T',temp, 'Q',gas,oxidizer)
PropsSI('H','T',temp, 'Q',liquid, oxidizer)

heat removed deltaQ = mass_vapourised *
Heat of vapourisation

deltaT = -heat removed deltaQ/ (mass 1 *
PropsSI('C','T',temp, 'Q', liquid ,oxidizer))

temp += deltaT #promjena temperature tekucine wusljed

hladjenja tekucine zbog isparavanja
dp dt = np.append(dp_dt, pressure old - pressure 1)
liquid pressure = np.append(liquid pressure, pressure V)
liquid massflow.append(ml dot)
temperature c.append (pc)

# Initial settings for vapor loop

mass v _initial = mass v

# Modeling for vapor pressure as ideal gas

while pressure v > P atmosphere * 1 and mass v > mass v _initial
* 0.05:

fuel massflow, fuel pressure = np.append(fuel massflow,
mf dot), np.append(fuel pressure, mf dot)
mass liquid , mass vapour = np.append(mass liquid, mass 1)

, nNp.append(mass_ vapour, mass V)
O F shift = np.append (O _F shift, mf dot)

mv dot = Cd * A * np.sqgrt(2 * density v * (pressure v -
P atmosphere)) * time step

mass old = mass v

mass v —-= mv_dot

# Update temperature and pressure using polytropic relations
T 2 = temp * (mass_v / mass_old) ** (gamma - 1)
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P 2 = pressure v * (T 2 / temp) ** (gamma / (gamma - 1))
temp = T 2

pressure v = P 2

vapor pressure.append (P _2)

vapor mass_ flow.append (mv_dot)

tank pressure = np.concatenate ((liquid pressure v
vapor pressure) )

tank massflow = np.concatenate ((liquid massflow,
vapor mass_ flow)) / time step

fuel massflow = fuel massflow / time step

sequence = np.arange (0, len(tank massflow)*time step,time step)
pressure c = np.array(pressure C)

sequence?2 = np.arange (0, len(pressure c)*time step,time step)

# Plotting results
fig = 10
plt.figure(figsize=(fig * 2 , fiqg))

# Plot for vapor tank pressure

plt.subplot (2, 2, 1)

plt.plot (sequence, tank pressure/le5, color='red')

# plt.plot(dataset['timeShift'], dataset['pressureShift']-3,
label='"'Dataset Pressure', color='blue')

plt.plot (sequence2, pressure c / le5, color='blue')

plt.plot (sequence, fuel pressure/le5, color='green')
plt.xlabel ('Time (s)"'")

plt.ylabel ('tank pressure (Pa)')

plt.legend(['oxidizer pressure', 'chamber pressure', 'fuel
pressure'])

plt.grid (True)

# Plot for vapor mass flow

plt.subplot (2, 2, 2)

plt.plot (sequence, tank massflow, color='red')

plt.plot (sequence, fuel massflow, color='green')
plt.xlabel ('Time (s)"'")

plt.ylabel ('massflow (kg/s)')

plt.legend ([ 'N20 mass flow rate', 'Fuel mass flow rate'])
plt.grid(True)

# Plot for vapor tank pressure

plt.subplot (2, 2, 3)

plt.plot (sequence, mass liquid, color='red')
plt.plot (sequence, mass vapour, color='green')
plt.xlabel ('Time (s)"')

plt.ylabel ('mass in tank (kg)"'")
plt.legend(['mass liquid', 'mass_ vapour'])
plt.grid(True)
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plt.subplot (2, 2, 4)

plt.plot (sequence2, total thrust, color='blue')
plt.xlabel ('Time (s)')

plt.ylabel ('Total thrust (N)')

plt.tight layout ()

plt.show ()

print (f"mean ox mass flow = {np.mean (liquid massflow) /
time step:.2f}, mean fuel mass flow =
{np.mean (fuel massflow[fuel massflow 1= 0]):.2f}, average

thrust = {np.mean(total thrust)}")

print (f"L* = {1 star:.2f}, volume chamb = {volume chamb}")
print (mix time, beta, burn time)

from CoolProp.CoolProp import PropsSI
import numpy as np

import matplotlib.pyplot as plt
import pandas as pd

import cantera as ct

def mass evapouration(V_tank, mass 1 old, mass v, density v,
density 1):

mass 1 = (V_tank-
(mass_1 old+mass_v)/density v)/(l/density 1-1/density v)

mass_ vapourised = mass 1 old - mass 1

mass v += mass_ vapourised

return mass 1, mass v, mass vapourised

def get n2o properties T(temp, gas, liquid, fluid):

density v, pressure v =
PropsSI('D','T',temp, 'Q',gas, fluid),
PropsSI('P','T',temp, 'Q',gas, fluid) # promjena gustoce plina

density 1, pressure 1 =
PropsSI('D','T',temp, 'Q',liquid, fluid),
PropsSI('P','T',temp, 'Q',liquid, fluid) # promjena gustoce
tekucine, pressure vapour = pressure liquid

return density v, pressure v, density 1, pressure 1

def mdot liquid oxidizer SPI(C d, A, density 1, pressure 1,
P downstream injector, time step, mass 1):

ml dot = Cd * A * np.sqrt(2 * density 1 * (pressure 1 -
P downstream injector)) * time step

mass 1 -= ml dot

mass 1 old = mass 1

return ml dot, mass 1, mass 1 old

def CEA cantera(yaml file, O F ratio, fuel, oxidizer,
init temp, pressure chamber) :

52



Attila MaraSek Dizajn raketnog motora uz CFD simulaciju

# Create gas object
gas = ct.Solution(yaml file)

gas.TPX = init temp, pressure chamber, {fuel:1} # odabire
svojstva mjesavine na 300K i latmosferi

density fuel = gas.density

gas.TPX = init temp, pressure chamber, {oxidizer:1}

density ox = gas.density

# Calculate mass fractions

m fuel =1 / (1 + O F ratio)

m ox = O F ratio / (1 + O F ratio)

gas.TPY = 1init temp, pressure chamber, {fuel: m fuel,
oxidizer: m ox}

# Perform equilibrium calculation at constant pressure and
enthalpy
gas.equilibrate ('HP')

results = {
't': gas.T,
'rho': gas.density,

'h': gas.enthalpy mass,

'g': gas.gibbs mass,

's': gas.entropy mass,

'mw': gas.mean molecular weight,

'cp': gas.cp mass,

'gam': gas.cp _mass / gas.cv_mass,

'R': ct.gas constant / gas.mean molecular weight,
"mu’ gas.viscosity

}
return results

def gas fuelNox density(yaml file, fuel, oxidizer, 1init temp,
pressure chamber) :

# Create gas object

gas = ct.Solution(yaml file)

gas.TPX = init temp, pressure chamber, {fuel:1} # odabire
svojstva mjesavine na 300K i latmosferi

density fuel = gas.density

gas.TPX = init temp, pressure chamber, {oxidizer:1}

density ox = gas.density

return density fuel, density ox
def Ve func(k, Tc, M, pe, pc):

Rmolar = 8314 # J/ (kmol*K)
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return np.sqgrt(2 * (Rmolar * k) / (k - 1) * Tc / M * (1 -
(pe / pc) ** ((k - 1) / k)))

def Dt mm(k, Tc, M, m dot, pc, R):

At = m dot / ((pc * np.sqgrt(k)) / np.sqrt(R * Tc) * (2 /
(k + 1))**((k + 1) / (2 * (k - 1))))

return At, np.sqrt(4*At/np.pi) * 1000

def De mm(k, Tc, m dot, pe, pc, R):

At = m dot / ((pc * np.sqgrt(k)) / np.sqrt(R * Tc) * (2 /
(k + 1))**((k + 1) / (2 * (k- 1))))
Re = At * np.sqgrt((k - 1) / 2) * (2 / (k + 1))**((k + 1)

~ O

(2 * (k- 1))) *1 / ((pe / pc)**(L / k) * np.sqrt(l - (pe
pc) **((k - 1) / k)))
return np.sqrt (4*Ae/np.pi) * 1000

def pc func(k, Tc, M, m dot, pe, At, R):
return m dot/At * np.sqgrt(Tc) *np.sqgrt(R/k) * ((k+1)/2)** ((k
+ 1) / (2 * (k- 1)))

def thrust (mdot, Ve):
return mdot * Ve

def Dc_mm(mdot, density, speed):
Ac m2 = mdot / (density * speed)
Dc mm = np.sqrt(4*Ac m2/np.pi) * 1000
return Ac m2 , Dc mm

def BurnTime (yaml file, mass_flow rate, O F ratio, temp,

pressure, fuel, oxidizer, tolerance = 3e-2):
# Load the gas model excluding Argon
gas = ct.Solution(yaml file)

# Initial values

combustor volume = 0.01 # m"3 - 10 litara

temperature threshold = 500 # K

combustor update = 0

initial change rate = None # Variable to store the initial

change rate

# Define the fuel and oxidizer mixture

m fuel =1 / (1 + O F ratio)

m ox = O F ratio / (1 + O _F ratio)

gas.TPY = temp, pressure, {fuel: m fuel, oxidizer: m ox}

inlet = ct.Reservoir (gas) # Create the inlet reservoir
with the initial gas state
exhaust = ct.Reservoir (gas) # Create the exhaust reservoir

# Prepare to store the results
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states = ct.SolutionArray (gas, extra=['volume',
'residence time'])

# Run the loop over decreasing volumes until the combustor
is extinguished
while True:

# Create the combustor, and fill it initially with a
mixture consisting of the equilibrium products of the inlet
mixture.

gas.equilibrate ('HP'")

combustor = ct.IdealGasReactor (gas)

combustor.volume = combustor volume

# Define the mass flow rate function
def mdot (t) :
return mass flow rate

inlet mfc = ct.MassFlowController (inlet, combustor,
mdot=mdot)
outlet mfc = ct.PressureController (combustor, exhaust,

primary=inlet mfc, K=0.01)

# The simulation only contains one reactor
sim = ct.ReactorNet ([combustor])

# Run the simulation to steady state
sim.initial time = 0.0 # reset the integrator
sim.advance to steady state()

# Calculate residence time
residence time = combustor.volume / mass flow rate

# Print current status
print (f'Volume= {combustor volume:.Ze} m"3; Temperature
= {combustor.T:.1f} K; Residence time = {residence time:.2e} s')

# Store the state
states.append (combustor.thermo.state,
volume=combustor volume, residence time=residence time)

# Exit loop if temperature drops below the threshold
(combustor is extinguished)
if combustor.T < temperature threshold:
break

# Calculate the change in heat release rate

if combustor update != 0:
current change rate = 100 *
abs (combustor.thermo.heat release rate - combustor update) /

combustor update
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print (f'Change in heat release rate:
{current change rate:.2f}%")

# Set the initial change rate if it's not already
set

if initial change rate is None:
initial change rate = current change rate

# Exit loop if the change in heat release rate is
different from the initial wvalue
if abs(current change rate - initial change rate) >
tolerance: # Small tolerance for floating-point comparison
print ("Change in heat release rate is different
from the initial value. Stopping simulation.")
break

# Update combustor heat release rate for the next
iteration
combustor update = combustor.thermo.heat release rate

# Decrease the combustor volume for the next iteration
combustor volume *= 0.9

# Plot results: Heat release rate and temperature vs
combustor volume

fig, (axl, ax3) = plt.subplots(2, 1, figsize= (10, 8))

# Plot heat release rate and temperature vs combustor volume

axl.plot (states.volume, states.heat release rate, .-ty
color="C0")

ax?2 = axl.twinx ()

ax2.plot (states.volume, states.T, '.-', color='Cl")

axl.set xlabel ('Combustor volume [m$"3$]"')
axl.set ylabel ('Heat release rate [W/m$73S]', color='C0')
ax2.set ylabel ('Temperature [K]', color='Cl"')

# Plot residence time vs combustor volume

ax3.plot (states.volume, states.residence time, Vo=t
color="'C2")

ax3.set xlabel ('Combustor volume [m$”"3$]"')

ax3.set ylabel ('Residence time [s]', color='C2'")

fig.tight layout ()
plt.show ()

return states.residence time[-1]
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SAZETAK I KLJUCNE RIJECI

Sazetak

U ovom radu proveden je proracun i dizajn raketnih motora, s naglaskom na sustave propulzije
koji smanjuju troskove proizvodnje dijelova, a zadrzavaju visoke performanse za amatersku
upotrebu ili lansiranje korisnog tereta do znacajnih visina. KoriSten je sustav koncentri¢nih
samotladivih spremnika i1 dizajn koni¢ne mlaznice bez hladenja komore izgaranja, s
procijenjenim potiskom od 6000 njutna. Python programom simulirano je praZnjenje
spremnika, klju¢no za modeliranje izgaranja i procjenu potiska.

Na temelju proracuna dobivena je geometrija motora, a CFD simulacija toka fluida provedena
je koristenjem programa OpenFOAM 1 rjeSavaca sonicFoam. Simulacija je pokazala da postoji
minimalno odstupanje izmedu idealnih i simuliranih brzina (0.008%), ali i da dolazi do
odvajanja fluida od zidova mlaznice na grlu, stvarajuci recirkulacijske zone 1 neravnomjerni
tlak u divergentnom dijelu. Ovaj fenomen uzrokuje povecani izlazni tlak ispusnih plinova
(17%), sto je vidljivo kroz dijamantne udarne valove.

Abstract

This study involves the calculation and design of rocket engines, focusing on propulsion
systems that reduce production costs while maintaining high performance for amateur use or
launching payloads to significant altitudes. A system of concentric self-pressurizing tanks and
a conical nozzle design without combustion chamber cooling was used, with an estimated
thrust of 6000 newtons. A Python program simulated the tank discharge, which is crucial for
modeling combustion and estimating thrust.

Based on the calculations, the rocket engine's geometry was determined, and a CFD simulation
of the fluid flow was conducted using OpenFOAM and the sonicFoam solver. The simulation
indicated minimal deviation between ideal and simulated velocities (0.008%), but also revealed
fluid separation from the nozzle walls at the throat, creating recirculation zones and uneven
pressure in the divergent section. This phenomenon causes increased exhaust gas pressure
(17%) at the nozzle exit, evident through diamond shock waves.

Kljucne rijeci

Raketni motor, python, mlaznica, raCunalna dinamika fluida, CFD, izgaranje, raketni injektor

Keywords

Rocket engine, Python, nozzle, computational fluid dynamics, CFD, combustion, rocket
injector
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