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Streszczenie

Praca przedstawia projekt rozwoju ekologicznego silnika rakietowego wykorzystujgcego wy-
soko stezony nadtlenek wodoru jako utleniacz i weglowodory jako paliwo. Projekt realizowany
w ramach prac statutowych Instytutu Lotnictwa ma na celu budowe i przetestowanie jednostki
napedowej umozliwiajqcej transfer satelitow telekomunikacyjnych z niskiej na geostacjonarng
orbite ziemskq. Przedstawiono uktad konstrukcyjny silnika wraz z opisem jego kluczowych ele-
mentow. W pracy zawarto réwniez uproszczonq metodologie rozwoju projektu wraz z przykta-
dowymi wynikami obliczen. Projekt pozwolit na budowe i wstepne przetestowanie
zaproponowanego silnika rakietowego, pozytywnie weryfikujqc postawione zatozenia. Obecnie
trwajq prace nad kolejng wersjq tego typu jednostki napedowej, przystosowanej do realizacji
badarn laboratoryjnych.

Stowa kluczowe: silniki rakietowe, napedy satelitarne, ekologiczne napedy, nadtlenek wodoru,
rozktad katalityczny, weglowodory.

WSTEP

W ostatnich latach widoczny jest trend do poszukiwan nietoksycznych, przechowywalnych
w kosmosie chemicznych rakietowych materiatéw pednych. Jest to bardzo istotne miedzy in-
nymi dla misji realizowanych z wykorzystaniem orbity przejSciowej, w celu wyniesienia sate-
lity telekomunikacyjnego na orbite geostacjonarna. Dzi$ napedy satelitow wykorzystuja
utleniacze oparte na czterotlenku dwuazotu i pochodnych niezwykle toksycznej hydrazyny.
W celu wyeliminowania tych ciektych materiatéw pednych poszukuje sie innego rodzaju sil-
nikow. Coraz cze$ciej wskazuje sie na napedy elektryczne - miedzy innymi silniki jonowe, ktore
w przysztosci mogg umozliwi¢ znaczne zmniejszenie masy jednostki napedowej satelity. Jed-
nak to podejscie powoduje znaczny przyrost czasu trwania lotu na zadang orbite, a tym samym
wzrost kosztow misji. Dlatego tez, zdecydowana wiekszo$¢ rozwijanych duzych satelitow ma
napedy chemiczne. Z racji swojej elastycznosci, silniki na ciekte materiaty pedne sg prefero-
wane w przypadku wiekszo$ci aplikacji. Jednym z najpowazniejszych kandydatéw na dwu-
sktadnikowy ciekty materiat pedny do uzytku w kosmosie jest paliwo weglowodorowe spalane
w wysoko stezonym nadtlenku wodoru. Tego typu silniki sa obecnie rozwijane w Stanach Zjed-
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noczonych na Uniwersytecie w Purdue [1] [2], w Korei Potudniowej [3] [4], we Wtoszech [5],
w Moskiewskim Instytucie Lotnictwa w Rosji [6] oraz w szeregu innych o$§rodkéw naukowych
na $wiecie [7]. W roku 2013 w Pracowni Technologii Kosmicznych Instytutu Lotnictwa w War-
szawie zrealizowano pierwszy etap rozwoju ekologicznych silnikéw rakietowych do zastoso-
wan kosmicznych.

OPIS SILNIKA

Zaprojektowany zesp6t napedowy stanowi demonstrator technologii wykorzystania wysoko
stezonego (98%) nadtlenku wodoru jako utleniacz w dwusktadnikowych silnikach rakieto-
wych, gdzie paliwo stanowig weglowodory. Zaproponowana konfiguracja to tak zwany uktad
z zaptonem pseudo-hipergolicznym, w ktérym rozpoczecie wtasciwej pracy silnika poprze-
dzone jest krétkim zasilaniem zespotu komory spalania samym utleniaczem, ktéry uprzednio
przechodzi przez toze katalityczne, co powoduje rozktad nadtlenku wodoru na pare wodng
i tlen. Ten tak zwany paro-gaz moze osigga¢ temperature nawet 1200 K, co umozliwia zapo-
czatkowanie procesu spalania weglowodoréw od razu po ich wtrysku, bez dodatkowego Zrédta
zaptonu. Dane rozktadu 98% roztworu H»0 przedstawiono na Rys. 1. Wyniki uzyskano
wykorzystujac oprogramowanie NASA CEA 2 [7].

Rys. 1. Produkty rozktadu 98% nadtlenku wodoru [7]

Ztozenie zespotu komory spalania rozwijanego silnika przedstawiono na Rys. 2. Z racji faktu,
iz konstrukcja miata stuzy¢ jedynie do weryfikacji podstawowych zatozen projektowych, zde-
cydowano sie na konstrukcje ze stali nierdzewnej z ablacyjna wktadka termoizolacyjna. Prze-
ptyw czynnika z wysoka predkos$ciag wewnatrz komory powoduje pirolize systemu zywicznego
stanowigcego osnowe kompozytu, z jakiego wykonana jest izolacja. To z kolei powoduje po-
wstanie zweglonej warstwy o niskiej przewodnosci na wewnetrznej powierzchni izolacji, chro-
nigc gtdwna strukture silnika przed zbyt wysokim obcigzeniem termicznym [8]. Proces ablacji
jest zwiazany z ciagla erozja powierzchni materiatu, co uniemozliwia wydtuzenie zywotnosci
silnika ponad okre$lony czas. Zachodzi zar6wno odparowanie, jak i sublimacja materiatu sta-
nowigcego izolacje termiczng. Wraz ze wzrostem ci$nienia w komorze spalania, predko$¢ erozji
jest wieksza, co w praktyce wymusza wysoka mase catkowita zespotu napedowego i w nie-
ktoérych aplikacjach wyeliminowato wykorzystanie silnikéw rakietowych z ablacyjnymi izola-
cjami termicznymi. Zastosowanie kompozytowej izolacji termicznej o charakterze ablacyjnym
podyktowane byto jej niskim kosztem oraz doswiadczeniem cztonkéw zespotu z praca nad
tego typu elementami. Wstepne badania przeprowadzono na Politechnice Warszawskiej w ra-
mach SSRP [9] (ang. Small Sounding Rocket Program) - programu realizowanego przez Sekcje
Rakietowa Studenckiego Kota Astronautycznego dziatajaca przy Wydziale Mechanicznym
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i Energetyki przy wspomnianej wyzej uczelni, co opisali Okninski i Oleszczak [10]. Kontynua-
cja tych badan zostata zrealizowana przez Rapate i opisana przez Dominiaka et Al [11]. Od tej
pory wypracowane rozwiazania z powodzeniem stosowane sg takze w projektach silnikow
hybrydowych Pracowni Technologii Kosmicznych Instytutu Lotnictwa. Nominalnie izolacje
w projekcie silnika na ciekte materiaty pedne wykorzystywane byty jednokrotnie, cho¢ w przy-
padku bardzo krétkich testéw dopuszczano ich ponownego uzycia. Zastosowano prostg dysze
typu de Lavala, ktérg wykonano z grafitu. Cata konstrukcja oparta jest na silniku hybrydowym
rozwinietym przez Surmacza i Rarate [12].

Rys. 2. Schemat ztoZenia zespotu komory spalania silnika rakietowego
na ciekte, ekologiczne materiaty pedne [7]

Istotnym zagadnieniem z punktu widzenia eksploatacji silnika byto odpowiednie dobranie
materialéw ze wzgledu na ich chemiczng kompatybilno$¢ z 98% nadtlenkiem wodoru. Szcze-
g6lny nacisk potozono na odpowiednie przygotowanie do testow uktadu zasilania - konieczna
byta pasywacja elementéw wchodzacych w sktad linii zasilania komory spalania
utleniaczem. Fragment wykorzystanego ci$nieniowego uktadu zasilania przedstawiono na
Rys. 3. ]Jako gazowy czynnik roboczy wykorzystano azot. Istniejacy system zasilania pozwala na
zasilanie zbiorniko6w z materiatami pednymi ci$nieniem okoto 20 baréw.

Rys. 3. Schemat uktadu zasilania utleniacza [13]
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Na Rys. 4. przedstawiono zdjecie uktadu linii utleniacza, potozonego powyzej miejsca prze-
znaczonego na umieszczenie silnika. Widoczna pozioma belka stanowi strukture pod zamoco-
wanie przewodow zasilania i zaworu otwierajacego przeptyw. W ten sposéb ogranicza sie
mozliwos¢ ruchu przewoddéw zasilajacych, co jest istotne na poczatku pracy silnika, jak i po zu-
zyciu materiatu pednego i wylotu gazu ci$nieniujacego przez silnik. Ma to bezposredni wptyw
na wyniki pomiaru ciggu. Co nie mniej wazne, umieszczenie zaworu otwierajacego przeptyw
utleniacza na belce, niedaleko silnika, umozliwia uzyskanie bardzo kroétkiego czasu odpowie-
dzi zespotu napedowego na sygnat rozpoczynajacy jego prace, a takze zmniejsza sie ,martwa
objetos$¢” przewodu zasilajacego.

Rys. 4. Stanowisko badawcze (w tle fizyczna realizacja uktadu zasilania)
METODOLOGIA

Silnik zaprojektowano stosujac tradycyjng metodyke opisang w nowoczesnej literaturze fa-
chowej [14], [15], [16] wykorzystujac symulowanie osiggdéw poprzez quasi-jednowymiarowe
modelowanie przeptywow. Obliczenia termodynamiczne przeprowadzono w programie NASA
CEA 2, natomiast obliczenia wymiaréw silnika realizowane w byty programach typu MathCad
i Excel [7]. Dodatkowo, zamodelowano przeptyw w komorze spalania w pakiecie ANSYS Flu-
ent. W celu wstepnego poznania sposobu oddzialywania na siebie paro-gazu i wtryskiwanego
ciektego weglowodoru, zastosowano wzory pét-empiryczne umozliwiajace przyblizone wy-
znaczenie torow kropel cieczy wtryskiwanej pod katem prostopadtym do przeptywu goracego
czynnika gazowego [7]. Zgodnie z pracag Wu et al. [17] wtasnosci cieczy takie jak napiecie po-
wierzchniowe i lepko$¢ nie majg znacznego wptywu trajektorie wtryskiwanej cieczy. Niemniej
jednak, wyniki badan pokazaty, ze napiecie powierzchniowe ma wptyw na proces rozpadu stru-
mienia cieczy, w tym predkosci i wielkosci kropel. Wu przeprowadzat badania wykorzystujac
paliwo JP-7 oraz wode. Wielkosci kropel sa mniejsze dla cieczy o nizszym napieciu po-
wierzchniowym w przypadku prostopadtego wtrysku do gazu. Wu opublikowat takze prace
pokazujacg wptyw kata wtrysku na proces atomizacji cieczy [18]. Cho¢ obie wspomniane opra-
cowania opisujg wyniki oparte na doswiadczeniach wykorzystujacych gorace powietrze jako
czynnik gazowy, to zaproponowana metodologia nadaje sie do wstepnej analizy wtrysku paliwa
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do paro-gazu powstatego z katalitycznego rozktadu nadtlenku wodoru [2]. Mechanizm roz-
padu strugi jest okre$lany przez parametr T}, definiowany jako:

3 V.

J

b_;uw—Vjcos@'

Weg, to liczba Webera wyrazona wzorem:

dV?
We, = Py
c

Gdzie:

0 - kat wtrysku cieczy do gazu (miedzy osig wtrysku a przeptywem gazu)
pj- gestos¢ cieczy

Poo — gestos$¢ gazu

Vj - predko$¢ wtryskiwanego strumienia cieczy

Uy — predkosé przeptywu gazu

d - $rednica wylotu wtryskiwacza cieczy

o - napiecie powierzchniowe cieczy

Rys. 5. Trajektorie strug paliwa

Powyzszy model nie uwzglednia sit grawitacyjnych. W rozwinietym silniku kat 6= 75°. Im
wiekszy jest ten kat, tym gtebiej siega penetracja strug paliwa [14]. Dla projektowanego
silnika otrzymano: T}, = 6,86. T}, powyzej wartos$ci 1 oznacza, Ze sity wewnetrzne w plynie
miaty dominujace znaczenie i rozpad strugi nie odbyt sie poprzez oddziatywanie aerodyna-
miczne [16]. W rozwazanym przypadku przeptyw paro-gazu miat relatywnie niski ped i roz-
pylenie nastgpito poprzez turbulencje i wewnetrzne oddziatywania miedzy elementami ptynu
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w strudze. Nalezy jednak zauwazy¢, ze dla wysokich warto$ci parametru Tj, rozpylanie jest mi-
nimalne, a strugi majg niemal liniowe trajektorie [16]. W tej sytuacji, strugi z wtryskiwaczy po-
winny zderzy¢ sie w jednym punkcie, potozonym na osi podtuznej silnika [2]. Wykorzystujac
przedstawiong metodologie dokonano [7] obliczen toréw strug. Wyniki przedstawiono na Rys.
5.1o0znaczono jako metode ,,A”. Wida¢, ze zderzenie strug powinno nastapi¢ okoto 7,4 mm po-
nizej ptaszczyzny wylotéw wtryskiwaczy. Inne podejscie do zagadnienia przewidywania za-
chowania strugi cieczy wtryskiwanej do przeptywu gazowego zaproponowat Bazarov et. Al.
[14]. Na Rys. 5 przedstawiono poréwnanie trajektorii otrzymanych za pomoca metody ,A”, jak
i metody Blazarova, oznaczonej jako metoda ,B”, dla izooktanu jako paliwa. Widoczna jest
znaczna iloSciowa réznica w wynikach, ale co istotne obydwa podejs$cia pokazujg, Ze strugi sg
na tyle mato odchylone od kierunku ich wtrysku, ze zajdzie ich zderzenie na osi podtuznej sil-
nika. Wynika to, z faktu, iz w rozwazanej konstrukcji stosunek pedu czynnika gazowego i pa-
liwa jest bardzo niski. Stosunek ten mozna wyrazi¢ jako:

5 _ ngooz
P,V
Gdzie:

Pg - gestos¢ czynnika gazowego

Voo - predkos¢ gazu

Pj - gestoé¢ paliwa

Vj - predkos¢ wtryskiwanego paliwa

Cho¢ teoretycznie powinno dojs¢ do zderzenia w osi silnika, w praktyce jednak, w momen-
cie zderzenia, strugi beda juz w czesci zatomizowane [2]. Sisco podaje takze informacje, ze zja-
wisko to moze mie¢ zty wptyw na sprawnos¢ spalania, jako ze cze$¢ kropel zderzajac sie bedzie
sie taczy¢, formujgc wieksze krople paliwa w przeptywie [2]. Niemniej jednak, w zaprojekto-
wanym silniku komora spalania jest bardzo dtuga, co zapewni praktycznie catkowite spalanie.
Co wazne, Wu nie uwzglednia odparowywania paliwa [18], jednak metoda ta zostata uznana
za odpowiednia do wstepnych analiz. Lepsze poznanie sposobu oddziatywania wtryskiwacza
paliwa na pole predkosci w komorze i spos6b formowania sie mieszanki zostato zrealizowane
poprzez analizy w oprogramowaniu ANSYS Fluent. Wybrane wyniki symulacji dla izooktanu
jako paliwa przedstawiono na Rys. 6.

Rys. 6. Przyktadowe wyniki symulacji CFD. Z lewej: symulacja wtrysku ciektego paliwa
Z prawej: sktad mieszanki w wybranym przekroju
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STAN PROJEKTU

Zrealizowane prace pozwolity na ukonczenie wykonania silnika oraz jego pierwsze udane
préby. Uzyskano impuls wtasciwy na poziomie 90% osiggéw teoretycznych dla mocno prze-
bogaconego sktadu materiatu pednego (stosunek masy utleniacza i paliwa byt na poziomie
4,4). We wspomnianym te$cie paliwo stanowita nafta lotnicza. W celu wykonania wiekszej ilo-
$ci pomiaréw i mozliwosci optymalizacji konstrukcji trwaja obecnie prace nad udoskonalo-
nym silnikiem laboratoryjnym wraz z zapleczem badawczym umozliwiajacym zbieranie
szeregu warto$ci ci$nien i temperatur wzdtuz zespotu komory spalania, jak i uktadéw zasila-
nia.

Rys. 7. Widok konicowego fragmentu proéby silnika
MOZLIWE KIERUNKI ROZWOJU

Jak juz wspomniano, trwajg prace rozwojowe tego typu napedu. W trakcie przeprowadzo-
nych badan zdobyto cenne do$wiadczenie, ktére pozwala udoskonali¢ zar6wno metody ba-
dawcze jak i sam obiekt badany - silnik. Jesli chodzi o metodyke badan to zdecydowano sie
opracowac w petni zautomatyzowany system sterowania i pomiaru, dzieki ktéremu do mini-
mum zostanie sprowadzony wplyw czynnika ludzkiego.

Kierunkéw rozwoju samego silnika jest kilka:

¢ Rozwdj poprzez badania zmierzajace do zmniejszenia masy/wymiaréw i zwiekszenia trwa-
tosci toza katalitycznego (w tym poszukiwania nowych, bardziej efektywnych katalizatorow
oraz no$nikéw i zminimalizowanie spadku ci$nienia na fozu przy zachowaniu jego dobrych
osiggéw)

¢ Rozwdj samej komory spalania, w tym:

o Wtryskiwaczy, celem uzyskania lepszej atomizacji, szybszego odparowania i bardziej jed-
norodnej mieszanki przez co sprawnos¢ spalania wzrosnie i dzieki czemu mozliwe bedzie
skrécenie komory spalania

¢ Chtodzenia komory spalania, w tym zastosowanie chtodzenia radiacyjnego zamiast abla-
cyjnego. Zastosowanie metali o wysokiej temperaturze topnienia (ren, molibden itp.) w po-
taczeniu z odpowiednimi powtokami odpornymi na wysoka temperature w znaczacy
sposob zwiekszy trwatos¢, niezawodnos$¢ i osiagi rozwijanej konfiguracji napedu.

W chwili obecnej trwaja prace nad wszystkimi wymienionymi wyzej aspektami. Szczegdl-
nie perspektywiczne wydaje sie zastosowanie radiacyjnego chtodzenia komory spalania, jest
to zgodne z panujacymi obecnie trendami. Ze wzgledu na brak tego typu przemystu w Polsce
(liczne technologie np. powtok Zaroodpornych silnikow rakietowych sa chronione) jest to jed-
nak dziatalno$¢ wymagajaca znacznych naktadéw czasowych oraz kolejnych inwestycji.
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WNIOSKI

Projekt umozliwit realizacje pierwszych préb tego typu silnikow rakietowych w Polsce. Na
Rys. 8. przedstawiono zdjecie gotowego silnika na stanowisku badawczym. Cho¢ uzyskano
pomiary warto$ci ciggu oraz temperatury i ci$nienia w kluczowym przekroju ztozenia komory
spalania, dalszy rozwoj w tym kierunku wymaga budowy nowej jednostki - przystosowanej do
badan laboratoryjnych. Celem uzyskania iloSciowo rzetelnych danych nalezy znaczaco zwiek-
szy¢ilos¢ i dtugotrwatosc testow w mozliwie najbardziej powtarzalnych warunkach. Tak uzys-
kane informacje mogg by¢ wykorzystane do weryfikacji uzytych modeli obliczeniowych.

Rys. 8. Widok silnika umieszczonego na stanowisku badawczym
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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



