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Streszczenie

Praca przedstawia projekt rozwoju ekologicznego silnika rakietowego wykorzystującego wy-

soko stężony nadtlenek wodoru jako utleniacz i węglowodory jako paliwo. Projekt realizowany

w ramach prac statutowych Instytutu Lotnictwa ma na celu budowę i przetestowanie jednostki

napędowej umożliwiającej transfer satelitów telekomunikacyjnych z niskiej na geostacjonarną

orbitę ziemską. Przedstawiono układ konstrukcyjny silnika wraz z opisem jego kluczowych ele-

mentów. W pracy zawarto również uproszczoną metodologię rozwoju projektu wraz z przykła-

dowymi wynikami obliczeń. Projekt pozwolił na budowę i wstępne przetestowanie

zaproponowanego silnika rakietowego, pozytywnie weryfikując postawione założenia. Obecnie

trwają prace nad kolejną wersją tego typu jednostki napędowej, przystosowanej do realizacji

badań laboratoryjnych.

Słowa kluczowe: silniki rakietowe, napędy satelitarne, ekologiczne napędy, nadtlenek wodoru,

rozkład katalityczny, węglowodory.

WStęp

W ostatnich latach widoczny jest trend do poszukiwań nietoksycznych, przechowywalnych
w kosmosie chemicznych rakietowych materiałów pędnych. Jest to bardzo istotne między in-
nymi dla misji realizowanych z wykorzystaniem orbity przejściowej, w celu wyniesienia sate-
lity telekomunikacyjnego na orbitę geostacjonarną. dziś napędy satelitów wykorzystują
utleniacze oparte na czterotlenku dwuazotu i pochodnych niezwykle toksycznej hydrazyny.
W celu wyeliminowania tych ciekłych materiałów pędnych poszukuje się innego rodzaju sil-
ników. Coraz częściej wskazuje się na napędy elektryczne – między innymi silniki jonowe, które
w przyszłości mogą umożliwić znaczne zmniejszenie masy jednostki napędowej satelity. Jed-
nak to podejście powoduje znaczny przyrost czasu trwania lotu na zadaną orbitę, a tym samym
wzrost kosztów misji. dlatego też, zdecydowana większość rozwijanych dużych satelitów ma
napędy chemiczne. z racji swojej elastyczności, silniki na ciekłe materiały pędne są prefero-
wane w przypadku większości aplikacji. Jednym z najpoważniejszych kandydatów na dwu-
składnikowy ciekły materiał pędny do użytku w kosmosie jest paliwo węglowodorowe spalane
w wysoko stężonym nadtlenku wodoru. tego typu silniki są obecnie rozwijane w Stanach zjed-



noczonych na Uniwersytecie w purdue [1] [2], w korei południowej [3] [4], we Włoszech [5],
w moskiewskim Instytucie Lotnictwa w rosji [6] oraz w szeregu innych ośrodków naukowych
na świecie [7]. W roku 2013 w pracowni technologii kosmicznych Instytutu Lotnictwa w War-
szawie zrealizowano pierwszy etap rozwoju ekologicznych silników rakietowych do zastoso-
wań kosmicznych.

OpIS SILNIkA

zaprojektowany zespół napędowy stanowi demonstrator technologii wykorzystania wysoko
stężonego (98%) nadtlenku wodoru jako utleniacz w dwuskładnikowych silnikach rakieto-
wych, gdzie paliwo stanowią węglowodory. zaproponowana konfiguracja to tak zwany układ
z zapłonem pseudo-hipergolicznym, w którym rozpoczęcie właściwej pracy silnika poprze-
dzone jest krótkim zasilaniem zespołu komory spalania samym utleniaczem, który uprzednio
przechodzi przez łoże katalityczne, co powoduje rozkład nadtlenku wodoru na parę wodną
i tlen. ten tak zwany paro-gaz może osiągać temperaturę nawet 1200 k, co umożliwia zapo-
czątkowanie procesu spalania węglowodorów od razu po ich wtrysku, bez dodatkowego źródła
zapłonu. dane rozkładu 98% roztworu H2O2 przedstawiono na rys. 1. Wyniki uzyskano 
wykorzystując oprogramowanie NASA CEA 2 [7].

rys. 1. produkty rozkładu 98% nadtlenku wodoru [7]

złożenie zespołu komory spalania rozwijanego silnika przedstawiono na rys. 2. z racji faktu,
iż konstrukcja miała służyć jedynie do weryfikacji podstawowych założeń projektowych, zde-
cydowano się na konstrukcję ze stali nierdzewnej z ablacyjną wkładką termoizolacyjną. prze-
pływ czynnika z wysoką prędkością wewnątrz komory powoduje pirolizę systemu żywicznego
stanowiącego osnowę kompozytu, z jakiego wykonana jest izolacja. to z kolei powoduje po-
wstanie zwęglonej warstwy o niskiej przewodności na wewnętrznej powierzchni izolacji, chro-
niąc główną strukturę silnika przed zbyt wysokim obciążeniem termicznym [8]. proces ablacji
jest związany z ciągłą erozją powierzchni materiału, co uniemożliwia wydłużenie żywotności
silnika ponad określony czas. zachodzi zarówno odparowanie, jak i sublimacja materiału sta-
nowiącego izolację termiczną. Wraz ze wzrostem ciśnienia w komorze spalania, prędkość erozji
jest większa, co w praktyce wymusza wysoką masę całkowitą zespołu napędowego i w nie-
których aplikacjach wyeliminowało wykorzystanie silników rakietowych z ablacyjnymi izola-
cjami termicznymi. zastosowanie kompozytowej izolacji termicznej o charakterze ablacyjnym
podyktowane było jej niskim kosztem oraz doświadczeniem członków zespołu z pracą nad
tego typu elementami. Wstępne badania przeprowadzono na politechnice Warszawskiej w ra-
mach SSrp [9] (ang. Small Sounding rocket program) – programu realizowanego przez Sekcję
rakietową Studenckiego koła Astronautycznego działającą przy Wydziale mechanicznym
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i Energetyki przy wspomnianej wyżej uczelni, co opisali Okniński i Oleszczak [10]. kontynua-
cja tych badań została zrealizowana przez rąpałę i opisana przez dominiaka et Al [11]. Od tej
pory wypracowane rozwiązania z powodzeniem stosowane są także w projektach silników
hybrydowych pracowni technologii kosmicznych Instytutu Lotnictwa. Nominalnie izolacje
w projekcie silnika na ciekłe materiały pędne wykorzystywane były jednokrotnie, choć w przy-
padku bardzo krótkich testów dopuszczano ich ponownego użycia. zastosowano prostą dyszę
typu de Lavala, którą wykonano z grafitu. Cała konstrukcja oparta jest na silniku hybrydowym
rozwiniętym przez Surmacza i raratę [12].

rys. 2. Schemat złożenia zespołu komory spalania silnika rakietowego 
na ciekłe, ekologiczne materiały pędne [7]

Istotnym zagadnieniem z punktu widzenia eksploatacji silnika było odpowiednie dobranie
materiałów ze względu na ich chemiczną kompatybilność z 98% nadtlenkiem wodoru. Szcze-
gólny nacisk położono na odpowiednie przygotowanie do testów układu zasilania – konieczna
była pasywacja elementów wchodzących w skład linii zasilania komory spalania 
utleniaczem. Fragment wykorzystanego ciśnieniowego układu zasilania przedstawiono na 
rys. 3. Jako gazowy czynnik roboczy wykorzystano azot. Istniejący system zasilania pozwala na
zasilanie zbiorników z materiałami pędnymi ciśnieniem około 20 barów.

rys. 3. Schemat układu zasilania utleniacza [13]
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Na rys. 4. przedstawiono zdjęcie układu linii utleniacza, położonego powyżej miejsca prze-
znaczonego na umieszczenie silnika. Widoczna pozioma belka stanowi strukturę pod zamoco-
wanie przewodów zasilania i zaworu otwierającego przepływ. W ten sposób ogranicza się
możliwość ruchu przewodów zasilających, co jest istotne na początku pracy silnika, jak i po zu-
życiu materiału pędnego i wylotu gazu ciśnieniującego przez silnik. ma to bezpośredni wpływ
na wyniki pomiaru ciągu. Co nie mniej ważne, umieszczenie zaworu otwierającego przepływ
utleniacza na belce, niedaleko silnika, umożliwia uzyskanie bardzo krótkiego czasu odpowie-
dzi zespołu napędowego na sygnał rozpoczynający jego pracę, a także zmniejsza się „martwą
objętość” przewodu zasilającego. 

rys. 4. Stanowisko  badawcze (w tle fizyczna realizacja układu zasilania)

mEtOdOLOgIA

Silnik zaprojektowano stosując tradycyjną metodykę opisaną w nowoczesnej literaturze fa-
chowej [14], [15], [16] wykorzystując symulowanie osiągów poprzez quasi-jednowymiarowe
modelowanie przepływów. Obliczenia termodynamiczne przeprowadzono w programie NASA
CEA 2, natomiast obliczenia wymiarów silnika realizowane w były  programach typu mathCad
i Excel [7]. dodatkowo, zamodelowano przepływ w komorze spalania w pakiecie ANSyS Flu-
ent. W celu wstępnego poznania sposobu oddziaływania na siebie paro-gazu i wtryskiwanego
ciekłego węglowodoru, zastosowano wzory pół-empiryczne umożliwiające przybliżone wy-
znaczenie torów kropel cieczy wtryskiwanej pod kątem prostopadłym do przepływu gorącego
czynnika gazowego [7]. zgodnie z pracą Wu et al. [17] własności cieczy takie jak napięcie po-
wierzchniowe i lepkość nie mają znacznego wpływu trajektorię wtryskiwanej cieczy. Niemniej
jednak, wyniki badań pokazały, że napięcie powierzchniowe ma wpływ na proces rozpadu stru-
mienia cieczy, w tym prędkości i wielkości kropel. Wu przeprowadzał badania wykorzystując
paliwo Jp-7 oraz wodę. Wielkości kropel są mniejsze dla cieczy o niższym napięciu po-
wierzchniowym w przypadku prostopadłego wtrysku do gazu. Wu opublikował także pracę
pokazującą wpływ kata wtrysku na proces atomizacji cieczy [18]. Choć obie wspomniane opra-
cowania opisują wyniki oparte na doświadczeniach wykorzystujących gorące powietrze jako
czynnik gazowy, to zaproponowana metodologia nadaje się do wstępnej analizy wtrysku paliwa
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do paro-gazu powstałego z katalitycznego rozkładu nadtlenku wodoru [2]. mechanizm roz-
padu strugi jest określany przez parametr Tb, definiowany jako:

Wefd to liczba Webera wyrażona wzorem: 

gdzie:
θ – kąt wtrysku cieczy do gazu (między osią wtrysku a przepływem gazu)
ρj – gęstość cieczy
ρ∞ – gęstość gazu
Vj – prędkość wtryskiwanego strumienia cieczy
u∞ – prędkość przepływu gazu
d – średnica wylotu wtryskiwacza cieczy
σ – napięcie powierzchniowe cieczy

rys. 5. trajektorie strug paliwa

powyższy model nie uwzględnia sił grawitacyjnych. W rozwiniętym silniku kąt θ= 75°. Im
większy jest ten kąt, tym głębiej sięga penetracja strug paliwa [14]. dla projektowanego 
silnika otrzymano: Tb = 6,86. Tb powyżej wartości 1 oznacza, że siły wewnętrzne w płynie
miały dominujące znaczenie i rozpad strugi nie odbył się poprzez oddziaływanie aerodyna-
miczne  [16]. W rozważanym przypadku przepływ paro-gazu miał relatywnie niski pęd i roz-
pylenie nastąpiło poprzez turbulencję i wewnętrzne oddziaływania między elementami płynu
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w strudze. Należy jednak zauważyć, że dla wysokich wartości parametru Tb rozpylanie jest mi-
nimalne, a strugi mają niemal liniowe trajektorie [16]. W tej sytuacji, strugi z wtryskiwaczy po-
winny zderzyć się w jednym punkcie, położonym na osi podłużnej silnika [2]. Wykorzystując
przedstawioną metodologię dokonano [7] obliczeń torów strug. Wyniki przedstawiono na rys.
5. i oznaczono jako metodę „A”. Widać, że zderzenie strug powinno nastąpić około 7,4 mm po-
niżej płaszczyzny wylotów wtryskiwaczy. Inne podejście do zagadnienia przewidywania za-
chowania strugi cieczy wtryskiwanej do przepływu gazowego zaproponował Bazarov et. Al.
[14]. Na rys. 5 przedstawiono porównanie trajektorii otrzymanych za pomocą metody „A”, jak
i metody Blazarova, oznaczonej jako metoda „B”, dla izooktanu jako paliwa. Widoczna jest
znaczna ilościowa różnica w wynikach, ale co istotne obydwa podejścia pokazują, że strugi są
na tyle mało odchylone od kierunku ich wtrysku, że zajdzie ich zderzenie na osi podłużnej sil-
nika. Wynika to, z faktu, iż w rozważanej konstrukcji stosunek pędu czynnika gazowego i pa-
liwa jest bardzo niski. Stosunek ten można wyrazić jako:

gdzie:
ρg – gęstość czynnika gazowego
V∞ – prędkość gazu
ρj – gęstość paliwa
Vj – prędkość wtryskiwanego paliwa

Choć teoretycznie powinno dojść do zderzenia w osi silnika, w praktyce jednak, w momen-
cie zderzenia, strugi będą już w części zatomizowane [2]. Sisco podaje także informację, że zja-
wisko to może mieć zły wpływ na sprawność spalania, jako że część kropel zderzając się będzie
się łączyć, formując większe krople paliwa w przepływie [2]. Niemniej jednak, w zaprojekto-
wanym silniku komora spalania jest bardzo długa, co zapewni praktycznie całkowite spalanie.
Co ważne, Wu nie uwzględnia odparowywania paliwa [18], jednak metoda ta została uznana
za odpowiednią do wstępnych analiz. Lepsze poznanie sposobu oddziaływania wtryskiwacza
paliwa na pole prędkości w komorze i sposób formowania się mieszanki zostało zrealizowane
poprzez analizy w oprogramowaniu ANSyS Fluent. Wybrane wyniki symulacji dla izooktanu
jako paliwa przedstawiono na rys. 6.

rys. 6. przykładowe wyniki symulacji CFd. z lewej: symulacja wtrysku ciekłego paliwa  
z prawej:  skład mieszanki w wybranym przekroju
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StAN prOJEktU

zrealizowane prace pozwoliły na ukończenie wykonania silnika oraz jego pierwsze udane
próby. Uzyskano impuls właściwy na poziomie 90% osiągów teoretycznych dla mocno prze-
bogaconego składu materiału pędnego (stosunek masy utleniacza i paliwa był na poziomie
4,4). We wspomnianym teście paliwo stanowiła nafta lotnicza. W celu wykonania większej ilo-
ści pomiarów i możliwości optymalizacji konstrukcji trwają obecnie prace nad udoskonalo-
nym silnikiem laboratoryjnym wraz z zapleczem badawczym umożliwiającym zbieranie
szeregu wartości ciśnień i temperatur wzdłuż zespołu komory spalania, jak i układów zasila-
nia.

rys. 7. Widok końcowego fragmentu próby silnika

mOżLIWE kIErUNkI rOzWOJU

Jak już wspomniano, trwają prace rozwojowe tego typu napędu. W trakcie przeprowadzo-
nych badań zdobyto cenne doświadczenie, które pozwala udoskonalić zarówno metody ba-
dawcze jak i sam obiekt badany - silnik. Jeśli chodzi o metodykę badań to zdecydowano się
opracować w pełni zautomatyzowany system sterowania i pomiaru, dzięki któremu do mini-
mum zostanie sprowadzony wpływ czynnika ludzkiego.

kierunków rozwoju samego silnika jest kilka:
• rozwój poprzez badania zmierzające do zmniejszenia masy/wymiarów i zwiększenia trwa-

łości łoża katalitycznego (w tym poszukiwania nowych, bardziej efektywnych katalizatorów
oraz nośników i zminimalizowanie spadku ciśnienia na łożu przy zachowaniu jego dobrych
osiągów)

• rozwój samej komory spalania, w tym:
• Wtryskiwaczy, celem uzyskania lepszej atomizacji, szybszego odparowania i bardziej jed-

norodnej mieszanki przez co sprawność spalania wzrośnie i dzięki czemu możliwe będzie
skrócenie komory spalania

• Chłodzenia komory spalania, w tym zastosowanie chłodzenia radiacyjnego zamiast abla-
cyjnego. zastosowanie metali o wysokiej temperaturze topnienia (ren, molibden itp.) w po-
łączeniu z odpowiednimi powłokami odpornymi na wysoką temperaturę  w znaczący
sposób zwiększy trwałość, niezawodność i osiągi rozwijanej konfiguracji napędu.  

W chwili obecnej trwają prace nad wszystkimi wymienionymi wyżej aspektami. Szczegól-
nie perspektywiczne wydaje się zastosowanie radiacyjnego chłodzenia komory spalania, jest
to zgodne z panującymi obecnie trendami. ze względu na brak tego typu przemysłu w polsce
(liczne technologie np. powłok żaroodpornych silników rakietowych są chronione) jest to jed-
nak działalność wymagająca znacznych nakładów czasowych oraz kolejnych inwestycji.
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WNIOSkI

projekt umożliwił realizację pierwszych prób tego typu silników rakietowych w polsce. Na
rys. 8. przedstawiono zdjęcie gotowego silnika na stanowisku badawczym. Choć uzyskano 
pomiary wartości ciągu oraz temperatury i ciśnienia w kluczowym przekroju złożenia komory
spalania, dalszy rozwój w tym kierunku wymaga budowy nowej jednostki – przystosowanej do
badań laboratoryjnych. Celem uzyskania ilościowo rzetelnych danych należy znacząco zwięk-
szyć ilość i długotrwałość testów w możliwie najbardziej powtarzalnych warunkach. tak uzys-
kane informacje mogą być wykorzystane do weryfikacji użytych modeli obliczeniowych.

rys. 8. Widok silnika umieszczonego na stanowisku badawczym

pOdzIękOWANIE

praca ta powstała na podstawie projektu statutowego Instytutu Lotnictwa „Budowa silnika
rakietowego na ciekły materiał pędny wykorzystujący stężony nadtlenek wodoru jako utle-
niacz” i jest oparta na bazie prac przejściowych magisterskich Adama Oknińskiego i Bartosza
Bartkowiaka zatrudnionych w pracowni technologii kosmicznych Instytutu Lotnictwa. Auto-
rzy chcieliby serdecznie podziękować prof. dr hab. inż. piotrowi Wolańskiemu, który nadzo-
rował projekt oraz mgr inż. kamilowi Sobczakowi, dr grzegorzowi raracie, mgr inż. pawłowi
Surmaczowi, mgr inż. dominikowi kublikowi i Błażejowi marciniakowi, którzy także znacznie
przyczynili się do powstania konstrukcji i uczestniczyli w jej testach.
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gREEN LiQUid ROCkET ENgiNE dESigN

Abstract

This paper presents the design of a green bipropellant rocket engine using highly-concentrated

hydrogen peroxide as oxidizer and hydrocarbons as fuel. Work is performed as part of an interior

project, at the Institute of Aviation. Building and testing the designed propulsion system has the

aim to enable the development of an apogee bipropellant rocket engine for transfer of

telecommunication satellites from low to geosynchronous orbit. In this paper, the rocket engine’s

design configuration is discussed. Key elements are described. A simplified design methodology and

examples of calculations are presented. This project enabled the assembly and conducting the

engine’s first tests verifying early design assumptions. Work is being continued and a modified

propulsion system, dedicated to laboratory research, is prepared.

Keywords: rocket propulsion, rocket engines, green propulsion, hydrogen peroxide, bipropellant

thrusters, apogee engine, catalytic decomposition
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