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\ CVUTV PRAZE DIPLOMOVA PRACE

1 Uvod

Trysky predstavuji klicovy prvek v kosmickych a raketovych systémech, kde efektivni
chlazeni hraje zdsadni roli v zajiSténi jejich spolehlivého a vykonného provozu. Spravny navrh

chlazeni umoZniuje optimalizovat Zivotnost raketovych motord, coZ je zasadni pro uspéch mise.

1.1 Cil prace

Obsah této prace se zaméruje na navrh trysky a jeji chlazeni pro tym CTU Space Research.
Tryska je soucdsti motoru Daedalus na kapalné pohonné latky. Ddle se prace zabyva vybérem
optimdlni kombinace okysliCovadla a paliva pro tento motor. Motor je navrhovan pro raketu,
ktera se zucastni evropské raketové soutéZe EuRoc. Proces chlazeni je simulovan a navrhovéan

pomoci CFD programu Ansys Fluent.

V prvni Casti prace je popsan model idedlniho raketového motoru a termodynamické
vztahy, které popisuji déje uvnitf motoru. Ddle jsou popsdny druhy raketovych trysek a postup
pfi jejich ndvrhu. Pozdéji jsou uvedeny rtizné metody chlazeni trysek, se zaméfenim na
regenerativni chlazeni. Na zavér je popsana filozofie pii navrhu chladicich kanalkt a navrhova

omezeni kovového 3D tisku metodou wLMD.

Prakticka ¢ést se zabyva vybérem paliva a okysli¢ovadla a ndslednym ur¢eni maximéalnich
teplot a specifickych impulzi pro riizné poméry okyslicovadla a paliva. Poté byla provedena
analyza v programu CEA, pomoci které byly spoCteny hmotnostni toky paliva a okyslicovadla
a definovany rozméry trysky. Déle byla vytvorena kontura trysky. Dal§im krokem nasledovalo
vytvoreni 1D modelu prestupu tepla, ktery byl pouzit k zndzornéni chladici schopnosti kandlku.
Pro pfesnéj$i urceni teplot na zkoumanych plochdch byl vyuZzit podrobnéjsi 1D model, ktery
zahrnuje vliv Zebra. Po vybéru rozmért kanalkd k CFD analyze, probehl pevnostni analyticky
vypocet. Pro ovéteni tlakové ztraty v chladicim kandlku byl uskuteCnén experiment, ktery mél
za cil zpresnit soucinitel tfeni. Ndsledovalo upfesnéni nastaveni hodnot Roughness Height a
Roughness Constant v programu Ansys Fluent, které popisuji drsnost stény. Program Ansys
Fluent byl dédle pouzit na provedeni teplotni analyzy a simulovéni tlakové ztraty v kandlku a v
rozvodu paliva. Na zavér probehla analyza symetrické pilky trysky a pro vyslednou trysku bylo

navrzeno umisténi tlakovych a teplotnich senzort pro budouci testovéni.

1.2 Tym CTU Space Research

»CTU Space Research je prvni univerzitni tym v Cesku zabyvajici se vyvojem vysoce
vykonnych raket a dalsich kosmickych technologii. Byl zaloZen v roce 2021 ze spolecné iniciativy
studentii a prof. Michaela Valdska, vedouciho Centra leteckého a kosmického vyzkumu pri

Fakulté strojni CVUT v Praze. Hlavni a nyni jiZ naplnénou vizi tymu bylo vytvoreni zdzemi
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pro studenty, ktefi se chtéji vénovat vesmirnym projektiim a rozvijet své praktické dovednosti jiz

pri studiu.

Tym tvo¥i studenti riiznych oborii prevdiné z CVUT v Praze. Jejich aktivity jiz od zaloZeni

podporuji akademicti a primyslovi partneri, ktefi se podileji na vyvoji a vyrobé.

Mimo vlastni projekty tym participuje na akcich pro Sirokou verejnost, kde inspiruje mladsi

generace ke studiu technickych oborii a objevovdni vesmiru.“[1]

1.3 EuRoc

European Rocketry Challenge je soutéZ porddand portugalskou kosmickou agenturou,

ktera ma za cil podnitit studenty na univerzitni drovni k ndvrhu a vyrobé malych raket.

Soutéz je rozdélena do nékolika kategorii, primarné€ podle cilové vysky apogea - 3 km nebo
9 km, a podle typu pohonného systému - raketovy motor na tuhé, hybridni a nebo na kapalné
pohonné latky. Dalsi rozdé€leni je podle toho, zda si tym navrhuje vlastni pohonny systém, a

nebo je koupeny, viz obrazek 1.

TARGET APOGEE 3000 M 9000 M

Origin COTS SRAD CoTS SRAD
Propulsion Solidv S3-c S3 59-c S9
System Hybrid H3-c H3 H9-c H9
Liquid 9

Obr. 1: Letové kategorie [2]

Navrhované ¢4sti motoru v této diplomové préci jsou uréené pro raketu, kterd bude soutéZzit

v roce 2025 v kategorii do 9 km s kapalinovym raketovym motorem.

1.3.1 Pravidla a omezeni

Pro tucast v soutéZi je nutno dodrZet stanovena pravidla, které omezuji navrh pohonného
sytému a predepisuji postup jeho testovani. V této Casti jsou uvedeny nékteré ze zasadnich bodd

z dostupné prirucky viz [3].

* Na soutéZi je nutno pouzivat pouze netoxické pohonné latky. Za netoxické se povazuji
oxid dusny, kapalny kyslik (LOX), peroxid vodiku, kerosin, propan, alkohol a podobné
latky. Toxické pohonné latky jsou definovany jako ty, které vyzaduji dychaci pfistroje,
jedinecnou infrastrukturu pro skladovéni a ptfepravu a specidlni ochranné vybaveni.
Zakazany jsou rovnéz podomécku vyrobené pohonné smési obsahujici jakykoli podil

toxickych hnacich latek.
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* Tlakové nadoby (napf. tryska a spalovaci komora) musi byt vyrobené vyhradné z
izotropnich materidlti (napf. kovil) a zaroveni musi byt navrZeny tak, aby tlak pfi selhan{

nebyl niZsi neZ dvojndsobek maximdlniho o¢ekavaného provozniho tlaku.

1.4 Prehled konceptu motoru a rakety

Motor Deadalus je navrzen s pretlakovym cyklem, viz obrazek 2. Jedna se o nejjednodussi
cyklus, ktery vyuziva stlaceného inertniho plynu k zajisténi toku paliva a okysli¢ovadla do

spalovaci komory. BéZné se vyuziva hélium nebo dusik. V pfipadé motoru Deadalus byl pouzit

dusik.
@ Stlaceny plyn

Obr. 2: Pretlakovy cyklus

Celkovd hmotnost prazdné rakety je odhadovdna na 18 kg, motorovéd sekce na 8,7 kg.
Pozadovany tah motoru je F' = 5000 N, tlak ve spalovaci komote p. = 30 bar a vystupni tlak
pe = 0,8 bar. Tlakova naddoba u testovaciho stojanu je navrZena na vnitini pretlak 100 bart.
Tato nadoba nam poskytuje dostatecnou tlakovou rezervu béhem testd, kdy nezname tlakové
ztraty v jednotlivych dilech. Navrh tlakové nadoby do rakety zavisi primarné na vysledku testt
motoru. Aby nebyla zbytecné predimenzovana a téZk4 bude se v této prici pocitat, Ze tlakova
zasoba je 60 bard. Po odecteni pozadovaného tlaku v komore a odhadované tlakové ztraty v
injektoru je zbyvajici tlakova zasoba 15 barii. Tato data jsou prevzaty z interni dokumentace
CTU Space Research [4]
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2 Teoreticka cast

2.1 Zaklady raketovych motoru

Raketové motory jsou zafizeni navrZzend k vytvafeni tahové sily potiebné k pohybu raket
ve vesmiru nebo atmosféie. Zakladni princip jejich fungovani spocivd v preméné chemické
potenciondlni energie uloZené v nadrzich ve formé paliva a okysli¢ovadla na energii tepelnou
a nasledné na energii kinetickou. Toho je dosdhnuto spalovdanim paliva a okyslicovadla ve
spalovaci komofe, kde je ndsledné vysokotlaky plyn urychlovdn a usmériovan pomoci trysky

viz obrazek 3.

CHEM. POT. ENERGIE KINETICKA ENERGIE

\ \
L

PALIVO OKYSLICOVADLO >

LYJ

TEP. ENERGIE

Obr. 3: Schéma rakety

Aby bylo mozno postoupit k ndvrhu a ureni nékolika klicovych konstrukénich parametra
raketového pohonu, jako je velikost trysky a obecny tvar, pro jakykoli dany poZadavek na
vykon, je nutno se sezndmit s termodynamickymi vztahy a procesy uvnitf trysky a spalovaci
komory rakety (2.1.2). Pfi ndvrhu nového raketového pohonu je praxi pouzivat zjednoduSeny
model "Idedlniho raketového motoru", ktery teoreticky popisuje kvazi-jednorozmérné proudéni
v trysce a vyrazné usnadiuje vypocet. V praxi se ukdzalo, Ze i pfi pouZiti tohoto modelu se

skutec¢né vykony 1i$i mezi 1 aZ 6 procenty. [5]
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2.1.1 Model idealniho raketového motoru
Model ideélniho raketového motoru vychazi z téchto 11 predpoklada [5]:
* Pracovni ldtka (nebo produkty chemické reakce) je homogenni.

* VSechny slozky pracovniho plynu jsou plynné. Jakékoli kondenzované faze (kapalina

nebo pevnd latka) predstavuji zanedbatelné mnozstvi celkové hmotnosti.

* Pracovni latka se fidi stavovou rovnici idedlniho plynu.

7 v oz

* Neprobiha Zadny prenos tepla pres stény rakety; proto je tok adiabaticky.
* Neni zde Zadné vyznamné tieni a vSechny efekty mezni vrstvy jsou zanedbany.
* V proudéni v trysce nejsou Zadné rdzové vlny ani nespojitosti.

* Priitok paliva je stabilni a konstantni. Expanze pracovni latky je rovhomérnd a stabilni,
bez vibraci. Prechodné jevy (napiiklad spuSténi a vypnuti) jsou velmi kratkého trvéani a

mohou byt zanedbény.
* Vsechny vyfukové plyny opoustéjici raketu maji axidlné¢ smérovanou rychlost.

* Rychlost plynu, tlak, teplota a hustota jsou vSechny stejné v prifezu kolmém na osu
trysky.

* Chemické rovnovéha je dosaZzena uvnitf raketové komory a sloZeni plynu v trysce se

nemeéni.

» Skladovana paliva jsou pfi pokojové teploté.

2.1.2 Termodynamické vztahy a procesy

Na zacatku kapitoly 2.1 bylo uvedeno, Ze k preméné tepelné energie na kinetickou dochazi
ve spalovaci komore a trysce. KdyZ jsou uvazovany predpoklady modelu idedlniho raketového
motoru, je mozno popsat jeho parametry pomoci rovnic vychdazejicich ze zdkona zachovéni

energie, zdkona zachovani hmotnosti, zdkona zachovani hybnosti a stavové rovnice idedlniho

plynu.
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Zakon zachovani energie pro izoentropicky tok mezi libovolnymi dvéma prifezy x a y
ukazuje, Ze ubytek entalpie nebo teploty se projevuje jako narUst kinetické energie, protoze

jakékoli zmény potencidlni energie mohou byt zanedbény.[6][5]

dh = c, * T @.1)

1
hx—hy:5*(02—v§):cp*(Tx—Ty

~—

2.2)

Zékon zachovéani hmotnosti v ustdleném toku s jednim vstupem a jednim vystupem je
vyjadfen pomoci rovnosti hmotnostniho toku 7 v libovolném prifezu x a 7 v libovolném

jiném prifezu y, viz obrazek 4, Tato rovnost je zndm4 jako rovnice kontinuity.
m = Av/V = pAv = konst. (2.3)

mvstup = Mprdlo = mv;’rstup

Obr. 4: Schéma rovnice kontinuity
Zékon idedlniho plynu je zapsén jako:
p = pRT = p(R.,/I)T (2.4)

kde M je moldrni hmotnost proudici smési plynu a R, je univerzalni plynova konstanta:

Nm

R, =8317T————
kgmol K

(2.5)
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Meérné tepelné kapacity jsou vyjadieny pomoci Poissonovy konstanty v = ¢, /c,:

Cp=——7,Cp = —— (2.6)

= —— 2.7)

Kdyz se mistni rychlost pfiblizuje k nule, mistni teplota a tlak se pfiblizi stagnaénimu
tlaku a stagnacni teploté. Ve spalovaci komote, kde je rychlost plynu mal4, je mistni spalovaci
tlak v podstaté roven stagnacnimu tlaku. Stagna¢ni podminky mohou byt spojeny s lokalnimi

statickymi podminkami pomoci Machova ¢isla:[7]

v

B YRT

M="1 (2.8)
a

kde v je lokdlni rychlost tekutiny a a je lokalni rychlost zvuku v plynu.

n_n

Pfifazenim dolniho indexu "c" k oznacleni stagnacnich nebo "komorovych" podminek

mohou byt izoentropické tokové vztahy napsany néasledovné: [7]

c —1 o

21i:(1+_72 M?)&=D (2.9)
P

T, 1

S=(1+ %MQ) (2.10)
Pe _ (14 2= Lapyets 2.11
?—( + M) (2.11)

Protoze predpokladame ustdleny pritok, musi byt hmotnostni pritok v libovolném bodé
trysky stejny. Pomoci této podminky a vyse uvedenych izoentropickych vztahl ziskaime pomér
Machovo ¢&islo/plocha: [7] [5]

A_ My
Ay M 2+ (y—1)M2

xT

_ 2 ~+1
2+ (v 1)M]2(;D (2.12)

Pokud tedy substituujeme A, = A; jako plochu hrdla, pak M, = 1, viz Obrazek 5. Vztah
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mezi Machovym ¢islem a pomérem plochy lze vyjadrit jako:

A1

[2+<’}/—1)M2 y+1

|26-D (2.13)

Obr. 5: Prubéh tlaku, teploty a rychlosti podél osy De Lavalovy trysky z podzvukové do nadzvukové
Casti [8]

2.1.3 Tah, specificky impuls a koeficient tahu

Tah raketového motoru je sila, kterd pohéni raketu vpred. Je to vysledek zmény hybnosti
vypusténé hmoty (pohonné latky) vysokou rychlosti z trysky raketového motoru podle
Newtonova tiettho pohybového zdkona. Jednoduse feceno, je to sila, kterd tlaci raketu ve sméru

opacném k vystupnim plyniim vypusténych z motoru. Je dan touto rovnici:

F= Oiz_T*v (2.14)

Tato sila pfedstavuje celkovou tahovou silu pohonu, kdyZ tlak na vystupu z trysky je roven
okolnimu tlaku. JelikoZ se zménou vysky se méni i tlak okoli musi se tato zména vzit v potaz.

Nasledné rovnice zméni tvar na:

F =1, + (pe — pa)Ae (2.15)

Nejvyssiho tahu motoru dosdhneme ve vakuu, kdy p, = 0

Specificky impuls udava palivovou t¢innost motoru, ktery 1ze ur¢it pomoci rovnice:
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2y RT. Pe .\ a1=1
I, = e 1——)"~ 2.1
- \/<7_1M>< ) 2.16)

Koeficient tahu lze urcit vydélenim tahu, tlakem ve spalovaci komote p. a plochou hrdla
Ay

L N
pcAt 7_1

‘4
==

DPe\1=1 Pe — Pa
ORI L e I R 2.17)

Cy =
kde € = ﬁ—: je pomér expanze trysky.

Z rovnice (2.17) vychézi, ze Cy = Cy(7, e, p—e, _Z) Na zdkladé této zavislosti vznikaji tii

At

Obr. 6: Schéma expanze plynu za tryskou [8] (upraveno)

ptipady viz obr. 6 [7]:

1. p. > p, To je ptipad podexpandované trysky, kde je ziskdn pretlakovy tah. Nedochazi k
odtrZeni proudu od stén a proud bude obsahovat vnéjsi expanzni vlny. Koeficient tahu C'y

a specificky impuls /,, budou niz§i neZ pfi optimalni expanzi.
2. pe = pq To je ptipad dokonale expandované trysky.

3. pe < pa To je pfipad preexpandované trysky, kde je ziskdn podtlakovy tah. Dochazi k
otrhavani proudu od stén. Primér vystupniho proudéni bude mensi neZ primér konce

trysky. Tah je vyrazné niZsi nez u predchozich variant.
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2.2 Navrh trysky

VétSina raketovych trysek je konvergentné-divergentniho typu. Vzhledem k tomu, Ze
rychlost proudéni plynt v konvergentni Casti raketové trysky je relativné nizkd, bude mit hladka

s Y 7z

a dobfe zaoblena konvergentni Cast trysky velmi nizké energetické ztraty. Naproti tomu kontura

divergentni Casti trysky je pro vykon velmi dilezitd, protoze rychlost proudéni je zde velice

vysoka.[9]

Vybér optimalniho tvaru trysky pro dany pomér expanzni plochy je obecné ovlivnén

nasledujicimi konstrukénimi dvahami a cili[9]:

1. Rovnomérné paralelni axidlni proudéni plynu na vystupu z trysky pro maximdlni vektor

hybnosti.
2. Minimadlni separace a ztraty turbulenci uvnitf trysky.

3. Co nejkratsi délka trysky pro minimélni prostorové naroky, hmotnost, ztraty tfenim stén

a pozadavky na chlazeni.
4. Snadnd vyroba ve skute¢né konstrukéni praxi.

V konstruk¢ni praxi by se mélo zabrénit jakékoli ndhlé zméné nebo nespojitosti v obrysu

stény trysky, aby se eliminovala moZnost vzniku rdzovych vin nebo ztrat turbulenci. [9]
Kuzelova tryska

V ranych aplikacich raketovych motort se téméf vyhradné pouzivala kénicka tryska, kterd
se ve vétsin¢ ohledl ukdzala jako vyhovujici. Vyhody kénické trysky jsou snadnd vyroba a
flexibilita premény stavajiciho ndvrhu na vyssi nebo nizs$i poméry expanzni plochy. Konfigurace
typické kuZzelové trysky je zndzornéna na obrizku 7. Usek hrdla trysky mé obrys kruhového
oblouku s polomérem R v rozmezi od 0,5 do 1,5 ndsobku poloméru hrdla R.. Polovi¢ni uhel
Casti sbihavého kuzele trysky se mize pohybovat od 20° do 45°. Polovi¢ni thel divergentniho
kuZele se pohybuje od pfiblizné 12° do 18°. [9]
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N
»
R, =R,

Osa trysky

Obr. 7: Kontura kuzelové trysky

Délku kuZzelovitého useku trysky Ize vyjadfit rovnici:

L = Ry(ye—1)

an(a) (2.18)

ProtoZe u kuzelové trysky dochdzi k urcitym ztratdm v proudéni, které neni plné osové, je

definovana geometricka efektivita ndsledujicim vzorcem:

A= %(I—COSQ) (2.19)

Kdy nejvyssi efektivity, je dosaZeno pro o = 0°, tento tihel v praxi nelze pouZit. BéZné se
setkdvame s dhlem o = 12 — 18°.

Zvonova tryska

Zvonovy tvar trysky je dnes nejrozsSitenéjSim tvarem trysky na svété. Vyznacuje se
vysokym thlem expanze divergentni Casti trysky pifimo za hrdlem - od 20 do 50°. Bezprostiedné
za hrdlem je mozné dosahnout velkych uhli, protoze vysoky relativni tlak, velky tlakovy
gradient a rychld expanze vysokoteplotniho plynu neumoziiuji separaci v této oblasti, pokud v
obrysu trysky nejsou nespojitosti. Po ni nasleduje postupnd zména sklonu obrysu trysky, takze

na vystupu z trysky je tihel expanze maly, obvykle mensi nez 10°. [9] [5]
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Parabolicka aproximace zvonovych trysek

Pohodlnym zptsobem, jak navrhnout téméf optimdlni zvonovou trysku, je parabolickd
aproximace. S touto metodou pfisel G. V. R. Rao, proto je nékdy tento druh trysek nazyvan

Raova tryska.

Re = ER,

Osa trysky

Obr. 8: Kontura Raovy trysky

Podle postupi navrZzenych G. V. R. Raoem, je ndvrhova konfigurace parabolické
aproximace zvonové trysky zndzornéna na obrazku 8. Kontura trysky ihned pred hrdlem (bod
T) je kruhovy oblouk s polomérem 1, 5R,. Kontura divergentni ¢asti trysky se skldda z kruhové
vstupni ¢asti s polomérem 0.382 R; od hrdla (bod T) po bod N a odtud parabolou ke konci trysky
(bod E). Pro navrh konkrétni trysky jsou vyZadovana ndsledujici data [9]:

1. Polomér hrdla R, sl
60% length

70% length
80% length
£90% length
100% length

40

2. Axidlni délka trysky L,,

6; initial parabola
angle (deg)

30 -
3. Pomér expanze trysky e -
20 -
60% length
70% length
| 80% length
-90% length
L 100% length

1 | 1
10 20 30 40 50
Expansion area ratio €

4. PocateCni thel stény paraboly 6,

[

0, final parabola
angle (deg)

0 1

5. Uhel stény na konci trysky 6,

Graf 1: 6,, a 6, jako funkce ¢ [9]

Uhly stén 6, a 6., jsou zobrazeny na grafu 1 jako funkce pomé&ru expanze trysky.
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2.3 Metody chlazeni trysky

Zpusobilost raketového motoru zavisi téméf vyhradné na jeho schopnosti pracovat bez
poskozeni pfi vysokych teplotich po dobu provozu, kterému je vystaven. Kvili vysokym
teplotdm spalovani (2500 K az 3600 K) a vysokym pfenostim tepla z horkych plynil na stény
komory (1 MW/m2 az pres 160 MW/m?2) musi byt pouzit chladici syst¢ém. Hlavnim cilem
chladiciho systému je zabranit dosazeni teploty stén spalovaci komory a trysky takové hodnoty,
Ze nebudou schopny odolat pisobicimu zatizeni, coZ by zpusobilo selhani komory nebo trysky.
VétSina materidli stén ztraci pevnost a stdvaji se slab$imi s ndrGstem teploty. S ohfevem
materidlu by stény nakonec selhaly nebo se dokonce roztavily. Chlazeni tedy sniZuje teploty
stén na pfijatelnou hodnotu. Vyznam chladiciho systému je obecné chdpan tak, ze zahrnuje
jakykoli zpiisob navrzeny k omezeni teploty stény, i kdyZ neni pouZito Zddné chladici médium.

[91[5]

Chlazeni raketovych motorli 1ze provést rliznymi zplisoby. NiZe jsou uvedeny hlavni

techniky chlazeni:
1. "Heat sink"chlazeni
2. Ablativni chlazeni
3. Radiaéni chlazeni
4. Regenerativni chlazeni

5. Chlazeni filmem kapaliny

2.3.1 "Heat sink"chlazeni

Nejpfimé&j$im zplisobem, jak omezit teplotu vnitiniho povrchu, je poskytnout dostatec¢né
tlustou sténu komory nebo trysky s potfebnou tepelnou kapacitou, kterd absorbuje teplo
prenesené béhem provozu motoru. Spalovaci komora a tryska nedosdhnou tepelné rovnovahy,
a teploty nadale stoupaji s Casem. Absorp¢ni schopnost pouZitého materidlu urcuje maximalni
trvani doby prace motoru. Provoz raketového motoru musi byt zastaven tésné pred dosazenim
kritické teploty nékteré z exponovanych stén, pfi které by mohlo dojit k selhdni. Nejvhodné;jsimi
materidly pro tento typ chlazeni jsou ty, které maji vysoké hodnoty souCinu mérné tepelné
kapacity x tepelné vodivosti x hustoty. Z tohoto hlediska je nejlepSim materidlem méd’. Toto
kritérium vSak neni jedinym predpokladem konstrukce motoru, protoZe dvahy o pevnosti a
hmotnosti jsou Casto duleZzitéjsi. S narGstem poZadovaného provozniho Casu pro nechlazeny
motor se hmotnost motoru stdvd nadmérnou pro praktické pouziti. V disledku toho, i kdyz
mad systém odvodu tepla vyhody jednoduchosti a ceny vyroby, pro doby trvani delsi nez 5 az

20 sekund, je nartist hmotnosti nevyhovujici. Tento zpiisob chlazeni byl vétSinou pouZivan pfi
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nizkych tlacich komory a nizkych prenosech tepla, protoze raketové motory se stejnym tahem,

Vv,

které pouzivaji regenerativni chlazeni dosahuji vyrazné nizSich hmotnosti. [10][11]

AL

q = hg(Tg - ng) Gg=0
— —
Tg
ng /

Vzdalenost od stfedu trysky

Obr. 9: Jednorozmérny model prenosu tepla - "Heat sink" chlazeni

JelikoZ se nejednd o ustdleny dé&j, je vedeni tepla popsano rovnici 2.20, za predpokladu, Ze
zanedbavame prenos tepla radiaci, pfenos tepla z vnéjsi stény do okoli a Ze tlouSt'’ka stény je

mald viic¢i poloméru trysky, viz Obrazek 9. [12]

or* 10T

= — 2.20

ox? « Ot (2.20)
Kde z je souradnice podél tloust'’ky stény AL z chladné strany a @ = % je tepelna

difuzivita.

2.3.2 Ablativni chlazeni

Pfi tomto procesu dochdzi k obétovani materidlu na vnitini strané trysky. Materidl je
taven a odpafovin a tim odvadi teplo pry¢ z motoru. Tato metoda je omezena mnoZstvim
materidlu, které muze odhotet, tak aby nebyla vyrazné€ naruSena geometrie trysky. Ablacni
materidl je obvykle dobrym tepelnym izolantem, ktery udrZuje na minimu teplo pfendsené do
vnéjsi konstrukce. Historicky byla metoda pouZivana u tuhych raketovych motord, ale poté
byla prizpisobena pro malé kapalné raketové motory. V neddvné dobé byly ucinény pokroky
ve vyvoji ablativnich materidli pro levné, lehké raketové motory s tlakem komory az do 0,9
MPa. [13]
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Ablative Liners
Insulation and 1ol Strensth
BATg Ot Sl
Obr. 11: Pouzité trysky s ablativni uhlikovou
Obr. 10: Schéma ablativniho chlazeni vloZzkou

2.3.3 Radiacni chlazeni

Radiacni chlazeni predstavuje jednoduché a elegantni feSeni pro chlazeni vystupnich
kuzelti kosmickych motort, protozZe ke konci trysky klesaji tepelné toky ze spalin na troven, kdy
lze chladit Zaruvzdorné kovy vyzarovanim prichazejiciho tepla do vesmirného vakua. BéZné
se pro tyto Casti trysek vyuziva niob tj. kov s vysokou teplotou tani 2 750 K. Pro systémy
pracujici v atmosféfe neni tato moznost pfili§ atraktivni, protoZe prenos tepla vyzafovanim neni

tak ucinny. [7]

q = hg(Ty —Tw) G = eoT,,*
—— b
T, -

Vzdélenost od stfedu trysky

Obr. 13: Schéma tepelné bilance radiacniho
Obr. 12: Merlin Vacuum Engine [14] chlazeni

hy (T, —T,) = eaTs (2.21)

Ustalena teplota trysky 73, je urcena rovnosti konvek¢niho tepelného toku, ktery trysku
ohfivd, s radiacnim tepelnym tokem, ktery dil ochlazuje, jak je zndzornéno na obrizku 13
a rovnici 2.21. Kde h, je soucinitel pfestupu tepla spalin, € je emisivita materidlu (niob ma

emisivitu 0.95) a o je Stefan—Boltzmanova konstanta.
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2.3.4 Regenerativni chlazeni

Regenerativné chlazeny raketovy motor vyuZziva jako chladici kapalinu jednu z pohonnych
hmot (obvykle palivo), ktera je pfivadéna do chladicich kandlkd kolem spalovaci komory a
trysky, a konvektivné tak ochlazuje stény komory pfed vstfikovanim do spalovaciho prostoru.
Aby bylo zajisténo dostateCné chlazeni, musi byt teplota vnitini strany stény komory 73,4,
kterd je pfimo vystavena pisobeni vysokoteplotniho plynu 7, snizena na urcitou pfijatelnou
uroven. To je obvykle teplota, pfi které md materidl komory jesté dostateCnou pevnost, aby
odolal vS§em doprovodnym namahédnim. DalSi omezeni regenerativniho chlazeni je maximalni
pripustné teplota chladici kapaliny (tzv. kriticka teplota), tloust'’ka stény komory nebo pokles
tlaku paliva v chladicich kandlcich. Tepelny tok se podél osy trysky vyrazné méni a v oblasti

hrdla trysky je nékolikandsobné vétsi nez v ostatnich ¢dstech.

Regenerativni chlazeni se ve vétSiné piipadii povaZuje za ustdleny proces, pri kterém
dochézi k prfijatelnému rozloZeni teplot ve spalovaci komore a sténé trysky. Za predpokladu,
Ze tato podminka plati, miZe regenerativni chlazeni fungovat prakticky po nekonec¢né dlouhou
dobu a je omezeno pouze dostupnym mnoZstvim pohonnych latek. Kromé toho se Cast tepla
preda palivu, ¢imZ se mirné zvysi specificky impuls motoru, protoZe se ziska urcité mnoZstvi
energie, které by se jinak ztratilo jako teplo do stén. Ackoli je toto zvySeni vykonu nepatrné,

regenerativni chlazenf je nejpouzivanéjsi u motort prvniho stupné nosnych raket. [7][9][5][15]

Vnitfni sténa Meznivrstva
Mezni vrstva trysky chladice

Teplota

i | ] ]

\A \ Chladici kapalina
Ty,

\“
Vysokoteplotni /

plyn >

N I

Vzdalenost od stfedu trysky

Obr. 14: Schéma prenosu tepla pro regenerativni chlazeni
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Na zédkladé Fourierova zdkona lze tepelny tok ¢ popsat rovnici 2.22.

(2.22)

kde t je tloust'’ka vnitini stény trysky, k je vodivost materidlu trysky a h. je soucinitel

prestupu tepla chladici kapaliny.

Existuje n€kolik metod jak ziskat hodnotu soucinitele pfestupu tepla spalin /4, nejbéznéji
je designery vyuZzivana Bartzova rovnice. Zde rovnice 2.23 uvedena podle knihy od Huzel a
Huanga [9].

0.026 MO-QOp) (Peyos D, 01 A 109, (2.23)

[ DY-2 ( Pro6 7t ex Te A

hg =
7. je sttedni polomér obrysu hrdla.

. 1.5R, + 0.382R;
c 2

(2.24)

Pr je Prandtlovo ¢islo a i je dynamicka viskozita. KdyzZ jejich hodnoty nejsou pro dané

palivo zndmy, Ize pro jejich urCeni pouZzit rovnice (2.25) a (2.26). [9].

4
pr=—" (2.25)
9u —5
p= ((46.6 % 107°)M%*(T % 1.8 + 491.67)%) % 17.86 (2.26)
o je korek¢ni faktor pro odchylky vlastnosti podél mezni vrstvy.
Ty —1 —1
o= [0572(1+ %MQ) +0.5]7068(1 + VTM%*W 2.27)

g
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(2.28)

Rovnice 2.29 Dittus—Boelter je explicitni funkci pro vypocet Nusseltova Cisla. Je snadno
reSitelnd, ale je méné presnd, pokud je velky teplotni rozdil napfic¢ tekutinou. Je navrZena pro

hladké trubky, proto pouZiti pro drsné trubky neni doporuceno. [17]

Nu = 0.023Re*/® Pr»

0.6 < Pr <160 (2.29)
Re > 10000
b2 10

Kdy n = 0.4 je pouZito pro zahfatou kapalinu a n = 0.3 pro nezahfatou.

Kdyz je rozdil mezi teplotami povrchu a tekutiny velky, miize byt nutné zohlednit variaci
viskozity s teplotou. Proto byla navrZzena upravena forma rovnice Dittus-Boelterem, kterou
predlozili Sieder a Tate rov. 2.30.[17]

Nu = 0.027Re"/> Prs ()
0.7 < Pr < 16700 (2.30)

Re > 10000
L >10

Dy ~

Vliv soucinitele tfeni na hodnotu Nussletova ¢isla popisuje Gnielinskiho rovnice.

_ (f/8)(Re—1000) Pr
Nu = 1+12.7(f/8)1/2(Pr2/3-1)

(2.31)
0.5 < Pr <2000

3000 < Re <5 % 10°

Kde f je Darcyho faktor tfeni, ktery Ize ziskat bud’ z Moodyho diagramu, viz graf 2), nebo

pro hladké trubky ze vztahu vyvinutém Petukhovem:

f=(0.79In(Re) — 1.64)~> (2.32)
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Moody Diagram
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Graf 2: Moodyho diagram zobrazujici Darcyho-Weisbachuv tfeci faktor f v zavislosti na Reynoldsové
¢islu Re pro rGizné hodnoty relativni drsnosti ¢/ D [8]

Filozofie navrhu chladicich kanalka

Navrh chladicich kandlki je klicovym prvkem pfi vyvoji chladicitho systému. Nespravné
navrzené kandlky by mohly zpiisobit fatdlni selhani chladictho systému a tak ohrozit bezpe¢nost
celé mise. NiZe jsou popsany nékteré z aspektii, kterymi je potieba se zabyvat pii navrhu
chladicich kanalkd.

* Obecné: Rozmér kandlkl je klicovy pro optimalizaci pfenosu tepla pfi minimalizaci
tlakové ztraty. Rozmér kandlku musi byt peclivé zvolen tak, aby tyto faktory byly

vyvéazené.

 Pri¢ny prurez: Pfi¢ny prufez chladicich kandlt se maze 1isit v zdvislosti na konkrétnich
pozadavcich konstrukce raketového motoru. Mezi bézné patii kruhovy, obdélnikovy a
trojuhelnikovy prifez. Kazdy prifez nabizi rizné vyhody z hlediska uc¢innosti pfenosu

tepla, tlakové ztraty a vyrobitelnosti.

* Pomér vyska/Sirka: Obecné plati, Ze kandlky s vyS$im pomérem vyska/Sitka poskytuji
lepsi chladici efekt. [18]

* Pocet: Vice mensich kandlkl zajiSt'uje vyssi rychlost pfenosu tepla, ale mohou také

zvySovat riziko ucpani pratoku nebo eroze.

Navrh trysky a jejiho chlazeni pro raketovy motor na kapalné pohonné latky 25



=% Fakuita . ,
A S DIPLOMOVA PRACE

* Orientace kanalku V praxi se vyuzivaji dvé metody: kanalky opisujici tvar trysky ve
sméru osy a spirdlovité kandlky. U kanalki vedoucich po spirdle hrozi dosazeni bodu

varu chladicitho média, protoZe doba v kanalku je del$i neZ v axidlnim sméru.

Obr. 15: Tryska tymu DARE [19] Obr. 16: Rez tryskou tymu DanSTAR [20]

Tlakova ztrata v kanalcich

Chladici kandlky jsou navrhovany tak, aby odvadé€ly, co nejvétsi mnozstvi tepla, které
prostupuje skrz sténu trysky. Vyssi tlakovy spad a vySsi rychlosti v kandlku zajist'uji lepsi
chlazenti, ale s vy$§im tlakovym spddem je i zapotiebi vySsi hodnota tlaku v pretlakové nadobé,
ktera cely systém pohani. To mé za nasledek nezddané zvysSeni hmotnosti. V. mnohych motorech
je rychlost v kandlcich ve spalovaci komotre mezi 3 a 10 m/s a v hrdle trysky mezi 6 a 24 m/s.

Typickad tlakova ztrata v kanalcich je mezi 5 a 25% tlaku komory. [5].

Mistni tlakovou ztratu v délce Az ve sméru pritoku chladici kapaliny 1ze urcit z rovnice
2.33

Ap=f——=pv (2.33)

kde dj, je mistni hydraulicky primér prichodu chladici kapaliny. Soucinitel tfeni f zavisi
na vlastnostech mezni vrstvy, a je proto funkci Reynoldsova ¢isla a relativni drsnosti stény.
Soucinitel tfeni 1ze urcit pomoci Moodyho diagramu, ktery udavd hodnoty f v zdvislosti na

Reynoldsové Cisle a relativni drsnosti.

Nejvyssi tlakovd ztrata 1ze ocekdvat v rozvodné siti, kde dochdzi k ndhle zméné sméru

Vv

toku kapaliny a ziZeni prufezu. V praxi se tlakova ztrata nepocita, ale méfi se aZ pri "cold flow"

testu.
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2.4 Metody vyroby trysek s regenerativhim chlazenim

Regenerativné chlazené trysky, jako jsou trysky SSME a F-1, byly zkonstruovény tak, Ze se
vyrobily jednotlivé trubky, které tvorily chladici kandly (v pfipadé SSME 1080 trubek), a ty se
poté privafily na vnéjsi sténu trysky. Nevyhodu je vyssi hmotnost a potieba dikladné kontroly
vSech svafovanych spoju. Zaroven chlazeni neni tak ucinné, protoZe teplo musi piejit pies sténu

trysky a stény trubky.

Dalsi pouZzivanou metodou je vytvoreni vnéjSich drazek do povrchu médéné trysky, které
se naplni voskem. Takto pfipravend tryska se ndsledn€ vlozi do nadoby s elektrolytem a
galvanickym pokovovdnim se nanese tlustd vrstva niklu, kterd drdzky uzavie a vytvofi tak

kandélky.

Obr. 17: Detail trysky motoru F-1 tvofeny Obr. 18: Nanaseni vosku na trysku motoru
mnoha malymi trubky [21] Vulcain [22]

V dneSni dobé dochdzi k revoluci ve schopnosti vytvaret komplexni kovové dily s
vysoce detailnimi prvky. Nové kovové 3D tiskarny umoziuji vyrobu vétSich a presnéjSich
dily postupnym vrstvenim jemnych vrstev kovového prasku. Materidl je taven pomoci
koncentrovaného paprsku energie, v tomto piipadé laserového paprsku. Stile probihd rozsihla
debata o mikrostrukturnich vlastnostech dilti, a proto se tato technologie ¢asto nepouZiva na
primarni konstrukce, které nesou hlavni zatiZeni, jako jsou nosniky nebo tlakové nadoby. VySsi
drsnost povrchu, kterd je pfitomna v diisledku zvolené technologie, je v pripadé navrhu chlazeni

trysky vitdna. S vyssi drsnosti se zvySuje i hodnota soucinitele prestupu tepla do chladiciho

kapaliny.

Béhem vypracovdvéni této price, navazujeme spoluprici s firmou BENES a LAT a.s,
u které bychom mohli mit k dispozici 3D tiskarnu EOS M290, vyuZivajici vySe zminénou
technologii. Jeji pracovni rozméry jsou 250 x 250 x 325 mm a Ize s ni tisknout materidly jako
$s630, Inconel 718 a nebo Ti64.
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Dalsi aditivni metodou je wLMD - wire Laser Metal Deposition, kterd tavi podavany
materidl pfimo v poZadovaném misté pomoci laserového paprsku. Tato technologie ma oproti
DMLS nevyhodu, Ze nedokéze tisknout tenké stény a nizké vrstvy. Siika stény je zavisld na
priméru pouzitého dratu. Nicméné vyhodou této technologie je, Ze umoznuje tisknout daleko
veétsi dily za pfijatelnéjsi cenu. Dalsi vyhodou je moznost tisknout vnitini a vnéjsi sténu z

odliSnych materidld napf. z médi a z nerezové oceli.

NaSemu tymu CTU SR se podafilo navdzat spolupréci, kterd ndm zajiSt'uje piistup k
tiskarné s technologii wLMD od znacky Meltio. Nésledujici ¢asti popisuji ndvrhové limity této

technologie podle Meltio Whitepapers Design Guidelines [23].

Obr. 19: Cast trysky vyrobena metodou wMLD [23]
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2.4.1

Navrhové limity technologie wLMD

Dostupné materialy pro tisk

Material | Hustota [kg/m3] | Mez kluzu [MPa] | Teplota tani [K] | Max. servisni teplota [K] | Mérna tepelna kapacita [J/kgK] | Tepelna vodivost [W/mK]
Cu 7760 32 1358 723 385 385
SS 316L 8000 347 1673 1150 500 15.9
Ti-6A1-4V 4400 693 1873 623 526 6.7

Tab. 1: Seznam dostupnych materiall a jejich vlastnosti pro tiskarnu Meltio
Sitka stény
Minimaln{ tloust’ka stény souvisi s primérem dratu viz obrazek 20.

Pokud ma model tendi stény, je potfeba upravit model CAD a pfidat materidl, aby bylo
dosazeno pozadované minimdlni tloust'’ky stén. Tento pfidany materidl bude odstranén pfi

nasledném zpracovani.

Wire diameter 0.8 mm 1.2 mm
Minimum wall thickness | 1.5 mm 2.5 mm
.\'\s/
AN

Obr. 20: Tabulka minimalni Sitky stény v zavislosti na priiméru dratu a schéma Sirky stény [23]
Minimalni Sirka Stérbiny

Minimadlni §itka Stérbiny predstavuje nejmensi vzdalenost mezi dvéma svislymi plochami,

které se béhem tisku neptekryvaji. Tato minimaln{ Sitka ¢inf 1,2 mm.

Tisk drazek pod jinymi dhly a také dily s vyssi vrstvou vyZaduji vétsi mezery mezi povrchy
kvili jejich hrubsimu povrchu. Pokud je to mozné, je doporuceno tisknout drazky co nejvetsi,

aby se zlepSila oddélitelnost.

29
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Obr. 21: Schéma Sitky Stérbiny [23]

Minimalni pramér vertikalniho otvoru

Minimdalni pramér svislého otvoru bez prekdzek je 2,0 mm. Stejné jako u Stérbin vyzaduje
tisk otvorti pod jinym nez svislym thlem dodate¢né oddé€leni obou povrchii. Dily tisténé s vEétsi
vyskou vrstvy vyzaduji vétsi odstup mezi povrchy, aby nedochézelo ke kontaktu kvili jejich

zvySené drsnosti povrchu.

&

Obr. 22: Schéma praméru otvoru [23]

Maximalni pripustny previs

Maximadlni pfesah, ktery lze provést bez potieby tiskové podpory, je urcen podle dhlu od
vodorovné osy a ¢ini 65 stupnid. Pokud je presah strmé&j$i neZ tato hodnota, je nutné pouZit
podpurny material pro 3D tisk. Proces wLMD spolecnosti Meltio umoziuje nejvetsi presahy pri

nizkych vyskach vrstev, které snizuji procento "pievislého materidlu" v jednotlivych vrstvach.
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Layer Height: 1.2 mm Layer Height: 0.6 mm
Layer Width: 1.0 mm Layer Width: 2.0 mm

Obr. 23: Schéma previsu [23]

Horizontalni chladici kanaly / horizontalni otvory

Horizontélni otvory nemohou byt vytiStény s kruhovym profilem, protoZe vytvéareji velmi

strmy pfesah a mostek nahote.

Resenim je zména priifezu na tvar slzy, kdy se maximalni thel pfevisu sniZi na pfijatelnou
miru. Tato moZnost je doporucena v pripadé€, Ze se nelze vyhnout vodorovnym otvortim nebo

chladicim kandliim, ke kterym neni pfistup pro obrabéni pii nasledném zpracovani.

£y

s

Obr. 24: Schéma zmény prifezu [23]
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3 Prakticka cast

3.1 Vybeér paliva

Vybér paliva byl proveden v souladu s pravidly soutéze EuRoc 1.3. Vybér byl déle zizen
na paliva, kterd nejsou kryogenni. N4S tym nem4d s témito palivy dosud zkuSenosti a pfi jejich
pouZziti by doslo k vyraznému zkomplikovani mnoha systému uvnitf i mimo raketu. Pro vybér
paliva byla vyuzita "trade-off" analyza podle ECSS-E-ST-10C.

Po konzultaci s tymem a s kolegy z leteckého ustavu byly vybrany k porovnéni tyto paliva:

* Propan

Ethanol

Methanol

¢ Aceton

* LPG

Jet-A
Jako hodnotici kritéria paliv byly stanoveny tyto body:
1. Specificky impuls
2. Dostupnost
3. Bezpecnost
4. Skladovani

Specificky impuls byl ur¢en pomoci programu CEA od NASA, viz graf 3. Dostupnost
zahrnuje cenu, dostupné mnozstvi, kvalitu paliva a zda je k nakupu nutnd licence nebo prikaz.
Cena v pripadé propanu, Jet-A a LPG je zndzornéna za minimalni mnozstvi, které 1ze koupit.
Bezpecnost vychézi s bezpecnostnich listi. Pii skladovani bylo primarné feseno, v jaké formé
je palivo uchovavéno - zda v tlakové lahvi nebo v kanystrech a rovnéz pod jakymi podminkami.

Bylo také zvéazeno, zda jsou podminky v nasi dilné dostateCné.
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Graf 3: Prehled specifickych impulsu pro rGizna paliva pfi odliSnych pomérech okysliCovadlo/palivo

V prvni fadé bylo provedeno slovni hodnoceni:

Palive
Propan Ethanol Methanol Aceton Jet-A LPG
Kritérium
B 33 kg ldhev ?ca L] Podle Eisot}( 120- | Podle Eisto‘Ey kolem |Podle Eistt?ty 100-300 20 tis. 2a 2001 33 kg ldhev ?ca L]
2000 Ké 1500 K&/1 150 K&/l K&/l 2000 Ké
vdechovéni mize Drazdi ki, pfi poiiti| Ve Spatn& vétranych
zplsobit podréZdéni avniknuti do nebo uzavienych
nosu a krku, bolesti o dychacich cestmlZe | prostordch mize
Toxicky pfi poiiti, pfi . e - . . x .
hlavy, nevolnost, ) styku s kit a pfi Zpusobuje vazm_a zplsobit smrt, dojit k bezvédomi
Bezpe&nost zvraceni, zdvraté a Zpusobuje vaing vdechovani, podr_éidéni oti, miie| toxicky provodni n_ebo uduieniv
ospalost. Pfi teploté podraZdéni ogi. zpiisobuje poskozent zpusobit ospalost organismy, s disledku vysoké
okoli snadno vytvaii organis (oko). nebo zavraté. dlouhodob_\'fmi koncentrace plynu,
vybuinou smés utinky, mize ktery vytésfiuje
vzduchu a par. TEZ5i zplsobit ospalost dostupny kyslik ze
nei vzduch. nebo zdvraté. vzduchu.
Skladovani V tlakové lahvi Plechovy kanystr Plechovy kanystr Plechovy kanystr Sud V tlakoveé lahvi
Isp [m/s] 2185 2324 2447 2263 2208 2185

Obr. 25: Slovni hodnoceni paliv

Nasledné byla tabulka vyhodnocena Ciselné - 1 nejlepsi, 5 nejhorsi:

Palivo

.. Propan | Ethanol |Methanol| Aceton Jet-A LPG
Kritérium
Dostupnost 1 1 1 1 3 1
Bezpeénost 2 1 4 1 2 2
Skladovani 2 1 1 1 1 2
Isp [m/s] 4 2 1 3 3 4
Vysledek 9 5 7 6 9 9

Obr. 26: Ciselné hodnoceni

Na zdkladé hodnotici analyzy bylo jako optimdlni palivo vybrédno ethanol. V pocitecnich
diskuzich bylo uvazovdno vyuZit acetonu, nicméné¢ kvili dostupnosti vétsiho mnoZstvi
informaci a faktu, Ze ethanol, jako raketové palivo, je vice rozsifeny a vyuZzivaji ho i jiné tymy,

bylo rozhodnuto nevybirat aceton.

Dulezité vlastnosti ethanolu jsou uvedené v tabulce 2 a ve fazovém diagramu na obrazku
27.
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Viskozita pii 293K W 0.001219 [Pas]
Viskozita pii 523K thot | 1.60225E-05 [Pas]

Hustota p 785.3 [kg/m3]
Mérna tepelnd kapacita | ¢, 2570 [J/kg K]
Vodivost k 0.167 [W/m K]

Tab. 2: Fyzikalni vlastnosti ethanolu

100
supercritical

90 phase

80 -
compressable liquid

Critical point

liquid phase

Pressure [bara]

i
o
solid phase

gaseous phase

eTriple point
-150 -50 S0 150 250 350

Temperature [°C]

Obr. 27: Fazovy diagram ethanolu
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3.2 Vybeér okyslicovadla

Od samého pocatku prace na motoru Deadalos bylo jasné, Ze jako okyslicovadlo bude
vyuzit oxid dusny. Oxid dusny je bezpecny a samotlakujici plyn. Toto okyslicovadlo bylo
uspésné vyuzito v predchozim projektu hybridniho motoru rakety Illustria, kde bylo dspésné

otestovano a osvédceno.

Vlastnosti dalSich moZnych okyslicovadel, jsou shrnuty v tabulce 3.

Oxidizer Density, kg/m? Positive Attributes Negative Attributes
H:0: 85wt% 1380 catalytic ignition possible unstable, dilutes in time
N:0 5501 safe, self-pressurizing high ignition threshold
N20u 1440 space heritage, stable highly toxic
LOX 1140 nontoxic, easy ignition  cryogenic storage required

! Density for safe storage up to worst hot case temperature of 309 K.

Tab. 3: Porovnani okysliCovadel[24]

3.3 Vybér O/F ratio

Na zdkladé€ vybéru paliva a okysliCovadla byla sestavena stechiometrickd rovnice, viz 3.1.
Tato rovnice vyjadfuje, v jakych pomérech spolu latky reaguji a umoznuje urcit optimalni pomér

okysli¢ovadla k palivu (O/F ratio).

Optimdlni O/F ratio bylo ureno z poméru relativni atomové hmotnosti okyslicovadla a

paliva:

CyHsOH = 2% (12) + 5% (2) + (16) + (1) = 46

6N20 =6 % [2% (14) + (16)] = 264 (3.2)
264
OfF = = =574
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Tento vypocet je zjednoduseny, protoZze v realité by bylo mnohem vice produktd této

reakce. Nicméné pro pocateCni odhad je tento pristup vice neZ dostaCujici. Pfi poméru

4

okyslicovadla a paliva kolem 5.74 dochézi k idedlnimu spalovani, coz vede k nejvyssi mozné
hodnoté specifického impulsu. AvSak zaroven takova reakce dosahuje nejvyssich teplot. Proto
byly provedeny vypocty v programu CEA i pro dal$i hodnoty poméru okyslicovadla k palivu

(O/F ratio), viz tabulka 4.

Tlak v komore [bar] 30
Pc/Pe (Komora/Vystup) | 37.5
O/F ratio | Isp [m/s] T. [K]
2 2039 1943
2.5 2179 2374
3 2273 2703
3.5 2337 2939
4 2381 3085
4.5 2409 3157
5 2422 3183
55 2418 3184
5.74 2410 3179

Tab. 4: Porovnani Teploty a specifického impulsu pfi rizném O/F ratio

Z tabulky 4 lze vycist, Ze nejvyssi specificky impuls pro pouZité vstupni parametry
odpovida hodnoté O/F = 5. Tento vysledek se lisi od pfedchoziho vypocCtu, protoze program
CEA je komplexnéj$i a zahrnuje proménné jako teploty paliva a okyslicovadla, rozméry

spalovaci komory a zdroven pocitd s vice moznymi produkty spalovani.

Pro dal$i postup byla zvolena hodnota O/F = 2. Toto rozhodnuti bylo podpofeno tim,
Ze i pres snizeni specifického impulsu o 16 % ve srovndni s maximem (O/F = 5), doslo k

vyraznému poklesu teploty ve spalovaci komore o 39 %.
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3.4 Navrh trysky

Rozméry trysky byly navrZeny pro tah ' = 5000V a vychdzeji z dat z programu CEA, viz
tabulka 5.

CEA

INJEKTOR | KOMORA | HRDLO | VYSTUP | JEDNOTKY
O/F 2 2 2 2 -
TEPLOTA 1943 1939 1706 942 K
HUSTOTA 3.618 3.561 2.244 0.203 kg/m3
m 19.48 19.48 19.49 19.90 1/n
Cp 1984 1983 1952 5172 J/kgK
KAPPA 1.275 1.275 1.280 1.173 -
Rychlost zvuku 1028 1027 965 680 m/s
MACH. CISLO 0 0.118 1 3 -

TRANSPORTNI VLASTNOSTI
PRANDTL. CISLO 0.558 0.558 0.565 0.668 -
VODIVOST 2.329 2.324 2.071 3.104 mW/m3K
VISKOZITA 0.655 0.654 0.599 0.401 millipoise
VISKOZITA 6.54E-05 6.54E-05 | 5.99E-05 | 4E-05 Pas
VYKONNOSTNI PARAMETRY

Ae/At 5 1 5.225 -
CSTAR 1373 1373 1373 m/s
Isp 122 965 2039 m/s
CF 0.089 0.703 1.485 -

Tab. 5: Data z programu CEA

Pro chemicky raketovy pohon je naméfeny skutecny vykon obvykle o 1 aZ 6 % nizsi nez
spocitand idedlni hodnota. [5].

Po sniZenf specifického impulsu 0 5% I, = 1937.35 m/s byl uréen hmotnostni tok smési

paliva a okyslicovadla pomoci rovnice 3.3.

. F 5000
my = —

I, 1937.35

=258 kg/s (3.3)

Kvili pouziti "pintle injectoru” a jeho zvolené technologie vyroby byl zvySen hmotnostn{
tok smési na hodnotu m = 2.587. Z té byly pak vypocteny hodnoty pro hmotnostni tok

okysli¢ovadla, viz rovnice 3.4, a pro hmotnostni tok paliva, viz rovnice 3.5.

M

O/F 2
=—1 vy = 2. =1.72 4
O/F—i—l*mt 2+1* 587 725 kg/s (3.4)
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my = my —m, = 2.587 — 1.725 = 0.862 kg/s (3.5)

Pomoci hodnot hmotnostniho toku smési paliva a okyslicovadla a hodnot ze CEA byla

urcena plocha a polomér v hrdle.

my 2.587 9
Ay = = = (0.00119 3.6
LT o wu | 22437+ 9653 " (36)
Ry =0.0195 m
Diéle byla urcena plocha a polomér na konci trysky.
A 9
Ae = Ay x — = 0.00119 % 5.2251 = 0.00624 m 3.7

Ay

R. =0.0446 m

Rozméry spalovaci komory vychazeji z jeji charakteristické délky L* a z poméru plochy
prifezu spalovaci komory k plose hrdla CR = ﬁ—i. Provedenim fady testl s riznymi délkami
komor a vyhodnocenim tucinnosti spalovéni lze urCit minimdlni hodnotu L*, kterd je nutna k

uplnému spdleni pohonnych létek.

Propellant combination L* [em]

LOX/RP-1 100 - 130
LOX /LH2 75 -100
LOX /GH2 55-75
LOX / Ammonia 75 - 100
LOX / alcohol 120 - 150
Nitrogen tetroxide / hydrazine 75-90
Nitric acid / hydrazine 75-90

Obr. 28: Typické hodnoty charakteristické délky spalovaci komory pro rtizn& paliva [25]

Pro kombinaci ethanolu a oxidu dusného byla stanovena charakteristickd délka L* = 1.2 m
na zakladé praci [25] a [26]. Studie [25] je podobnd navrhovanému motoru z hlediska pouzitého
paliva a okyslicovadla, zatimco v praci [26] je vyuZit "pintle injector" a obdobny tlak v komote

jako v pripadé€ naseho motoru.
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Propellant combination L* [cm]
NOx / RP-1 114.3 -132.8
NOx / Ethanol 125.6 - 167.8

Obr. 29: Hodnoty L* pro NOx/Ethanol [25]

Aby se zabrédnilo poklesu tlaku pfed vstupem do trysky, coZ by mohlo ovlivnit vykon
motoru, mél by byt pomér CR = ﬁ—j roven nebo VEtSi nez 3. Zaroven ¢im veétsi je pramér
spalovaci komory, tim vice plochy je vystaveno teplu, coZ znamend niZ$i pozadavky na chlazeni
komory [5]. Proto byl pomér plochy prifezu spalovaci komory k plose hrdla stanoven na

CR =5.

Délka spalovaci komory vychazi z rovnice 3.8

1 1
le=L"—==12x-=0.24 3.8
¢ R xz=02dm (3.8)

3.5 Kontura trysky

Kontura trysky byla vygenerovdna pomoci kédu napsaném v programu MATLAB, viz graf

Kontura trysk
0.05 . LY

Konvergentni éast
Divergentni cast
Parabolicka cast

0.04

0.03

0.02 \.

0.01

Y axis
o

-0011
002+t /—\
-0.03

-0.04

-0.05 . . . . .
-0.04 -0.02 0 0.02 0.04 0.06 0.08

X axis

Graf 4: Kontura trysky z MATLABuU
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Délka trysky vychdzi z rovnice 3.9

Ltryslm = 08(ﬂ)

tan(15) 39)

pro 80% délky kuZzelové trysky

Pro vstupni ¢ast je tvar dan rovnici 3.10

x = 1.5% R; * cosl
y=15xRyxsmnb +1.5%x R, + R
(3.10)

kdy —135<6 < —90

Pro divergentni ¢ast rovnici 3.11

x = 0.382 x R; x cosO

y = 0.382 % R; x sinf + 0.382 %« R, + R,
(3.11)

kdy —90 <6 < (6, — 90)

Hodnota 6,, = 28° byla urcena z tabulky 1

Parabolicka Cast trysky byla ziskdna z nésledujicich rovnic:

8
—~
~
SN—
I

(1—1)°N, +2(1 = t)tQ, +t*E, 0<t<1

(3.12)
=(1-1)>2N, +2(1 - t)tQ, +t*E, 0<t<1

<

~
~~

~—

Rovnice 3.12 jsou definovdny body N, ) a E/. Bod N je definovan rovnicemi 3.11 s tihlem
(0, — 90). Soufadnice F, je definovédna rovnici 3.9 a soufadnice E, je rovna R.. Bod @ je

prusecikem piimek:
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]V@ =muz + C}

Cﬁ = max + Cs
my = tan(6,) 3.13)
me = tan(0,)

C1 = Ny, —m N,

CQ == Ey - m2E$

Hodnota 6#,, = 13° byla urCena z tabulky 1

Prisecik téchto dvou piimek (v bodé ()) je dan vztahem:

Cy — Cy
mi1 — Mo
m1Cy — maChy

Qz =
(3.14)
Qy =

my; — Mma

Cel4 kontura vcetné spalovaci komory je zndzornéna na obrazkzu 30.

(314 86

Obr. 30: Kontura trysky se spalovaci komorou
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3.6 Navrh chlazeni

Regenerativni chlazeni bylo vybrano jako optimdlni chladici metoda. Jedna se o metodu,
kterd je pouZitd u vSech kapalinovych motorii na soutézi EuRoc, a zaroven protozZe se pro motor
vyuZije tzv. "pitnle injektor", ktery svymi vlastnostmi urychluje degradaci ablativniho chlazeni.

Yev s Yev s

Dalsi motivaci bylo rozsitit schopnosti tymu, vytvéret komplikovanéjsi a vykonné;jsi motory.

3.6.1 1D model prostupu tepla

Utelem této Casti je provést analyzu regenerativniho chladiciho systému pomoci
jednorozmérného modelu v ustidleném stavu, ktery ndm poskytne lepsi predstavu o vlivu
parametri chladiciho kandlku na chlazeni trysky a spalovaci komory. Analyza je provedena

pro trysku vyrobenou pomoci technologie wLMD, viz (2.4).

Nejdiive byl proveden vypocet podle modelu uvedeném v reSerSni Casti (2.3.4). Pro
vypocet byl zvolen nejmensi mozny rozmér kandlku (h = 2 mm a b = 2 mm), ktery je
konstantni po celé délce trysky a spalovaci komory, a nejvyssi mozny pocet kanalku, ktery
je uren geometrii trysky (n = 30). Kandlky s malym prafezem zajist'uji vyssi rychlost
proudéni chladici kapaliny, pfi které je dosazeno vétSiho soucinitele piestupu tepla. Soucinitel
prestupu tepla vysokoteplotniho plynu podél vnitini strany trysky byl ur¢en podle rovnice 2.23.
Soucinitel prestupu tepla chladici kapaliny . = 19008 W/m?K byl uréen podle rovnice 2.31.
Hodnota soucinitele tfeni f = 0.075 byla odhadnuta pomoci Moodyho diagramu, vizudlni
kontroly 3D tiSténého vzorku od sponzora a hodnot pro specificky tvar trubek, viz [27]. V
analyze byly porovnany hodnoty teplot na vnitfnim a vné&j$im povrchu vnitini sté€ny, z odliSnych

materidlii zminénych v kapitole (2.4.1) a s riznymi tloust’ky stény.

0.05 12000000
0.945
10000000
0.04

0.035

Tryska
8000000

0.03 Chamber

q Cu
0.025 6000000
gss316L
\\’N.L/ qTied

4000000

g [W/m"2]

0.035

0.01
2000000

0.005

] 0
0.1 -0.08 -0.06 -0.04 -0.02 0 0.02 0.04 0.06 0.08 01
OS5A TRYSKY [m]

Graf 5: Pfedpovéd tepelnych tok( podél osy trysky pfi tloustce vnitini stény ¢t = 2 mm

Hodnoty teplot jsou uvedeny v grafech v priloze 4. Z vysledku je patrné, Ze tlouSt'ka

stény ma nejvyssi vliv na zménu teploty u materidlu s nizsi tepelnou vodivosti. Pfi pouZziti veétsi
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tloust'’ky stény plati, Ze je teplota na vnitini stran¢ st€ny vyssi a teplota na vnéjsi strané nizsi nez
pfi pouZziti mensi tlousSt'’ky stény. Cilem je nalézt rovnovahu, pfi niZ je teplota na vnitini strané

niz$i nez teplotni limit pouZitého materidlu a teplota na vnéj$i strané stény je dostateCné nizka,

aby nedoslo k varu chladici kapaliny.

3.6.2 Model s zebry

Na rozdil od pfedchoziho modelu byl zahrnut vliv Zeber, vnéj$i st€ény a proménného
prifezu kanalktl podél osy trysky. Rovnice pro tento vypoctovy model jsou prevzaty z prace
[28].

VNEJSi STENA

CHLADICI
KAPALINA

VNITRNI STENA

Re

Obr. 31: Schéma prlfezu regenerativné chlazené trysky

Prenos tepla mezi vnitini a vnéjsi st€énou je modelovédn s ohledem na to, Ze se prostor
mezi nimi sklada z dvou pod-objemt, z nichZ jeden odpovida kandlku chladictho média a druhy
Zebru. Na obrdzku 32 jsou zndzornény vSechny diilezité teploty a teplotni toky. Teploty stén byly
pfitazeny symetrickym pozicim uvnitf pod-objemd, tj. t, = t/2, ds = d/2 a l = (b+ w)/2.
Kazdy pod-objem vyménuje teplo s okolnimi pod-objemy, vCetné chladiciho média. Vné;si

sténa je povazovana za adiabatickou a proto se nepredpoklada Zadny prenos tepla do vnéjsiho
prostiedi. [28]

1
ey
d Ore T, Qrf_ | s l Qrc
s
ds
Tee | Qct Tre fQT',t
¥ |
Teo
Teo 4 Qchb Trp 4 @rp
I 1
. Qri 1, QriT,;, _i%:
Tong 4 Qcng Trng 1Qr,h_q Its
] 1 1
]
T b w

Obr. 32: Schéma chladiciho kanalku s pfislusnymi teplotami a hodnotami pfenosu tepla (upraveno)[28]

Prenosy tepla na jednotku délky trysky jsou nédsledujici:
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k
Qr,t = wd_(Tr,t - Tr,o) (315)
k
Q’r,c - dT(Tr,a - Tc,o) (316)
k
Qc,t = bd_(Tc,o - Tc,t) = bhc<Tc,t - Tco) (317)
k
Qc,hg = bhhg (Tc - Tc,hg) = bt_ (TC,hg - Tc,i) (3.18)
k
Qr,hg = Whhg(Tc - Tr,hg) - wt_(Tr,hg - Tr,i) (319)
k
Qe = tj(Tc,z- —T4) (3.20)
k
Qc,b = bhc<Tc,b - Tco) = bt — (Tc,i - Tc,b) (321)
Qr,b = wenhc<Trb - Tco) == wt ¢ (Tr,i - Tr,b) (322)

Za predpokladd, Ze plati rovnovdha prenost tepla Q,; = 2Q,. = Qs> Qeng = 2Qc, =
Qecp a Qrpg + 2Qc, = @y jsou teploty v kontrolnich bodech urceny podle rovnic:

Hd, Hwl

Tr,o = Lyt — T(Tr,t - Tco) (323) Tc,o = Tr,o - M(Tr,t - Tco) (324)

— _ Huwd,
Ti=Tp~Te)*f+T B2 7, 7, - %(Tm ~T.,) (326
%Tc,i + Enthco %Tc,i + thco
Ty = I (3.27) Tep = N (3.28)
t—ts e t—ts ¢
higts hpgts
i =Ty = =3 (L= Topg) (329 Toy=Topy = = (T. = Topg)  (3.30)
a1a¢ — Q304 a3as — Q20¢
Topg = —" 3.31 Ty = ——"7— 3.32
'hg a1a5 — A90y ( ) 'hg a1a5 — A90y ( )
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kde H je celkova vodivost vnéjsi stény:

d wl wd w
H— (% W, v -1
G ot T

(3.33)

e je efektivita Zebra, kterd vyjadiuje pomér prostupu tepla Zebrem k rychlosti prostupu

tepla, kterd by existovalo bez Zebra.

2k

whe

€ =

(3.34)

7 je ucinnost Zebra, kterd vyjadiuje pomér rychlosti odvodu tepla Zebra k idedlni rychlosti

odvodu tepla, pokud by cely povrch Zebra mél stejnou teplotu jako zdkladna Zebra.

cosh(mh) —
= 3.35
sinh(mh) (3-39)
= L (3.36)
B L sinh(mh + cosh(mh) '
Koeficienty a; aZ ag jsou urceny nasledovné:
k o2ty 7=he
=h —+h 2
a1 = iy + (7 hg) (7 + %-ic)
2tts k
_Ss 4 p
az = == (g, + o)
tfs h‘C hc
ag = hpgT.(1 + — ; )+ h T (1 — ——)
2tts  k o c T (3.37)
(24 h
a4 wl (ts ba)
k oty o-enhe
=h —+h 2
as = iy + (7= + hng) (S +ﬁ+enhc>
t_SETI c € hc
a6 = hagTo(L+ =) - e T el -)
i—t, T €N i—t, €MMe
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S timto modelem bylo provéfeno tfindct pripadi pro stejné materidly, soucinitel tieni a
soucinitel prestupu tepla vysokoteplotniho plynu jako v pfedchozim modelu (3.6.1). Soucinitel
prestupu tepla chladici kapaliny byl urcen pro pfislusné rychlosti proudéni. Dal§i parametry

jsou uvedeny v tabulce 6.

. | Konst. prufez « ..o | Rozmér kanalku Tloust’ka Tloust’ka Material Material
i a Pocet kanalku VS 52 ST /57 TS 52 o
kanalku b x h [mm] vnitrni stény [mm] | vnéjsi stény [mm] | vnitini stény | vnéjsi stény

1 Ano 30 2x2 1 2 Cu ss 316L
2 Ano 30 2x2 1.5 2 Cu ss 316L
3 Ano 30 2x2 1 2 ss 316L ss 316L
4 Ano 30 2x2 1.5 2 ss 316L ss 316L
5 Ano 30 2x2 1 2 Ti64 Ti64

6 Ano 30 2x2 1.5 2 Ti64 Ti64

7 Ne 30 2x2 az 6x2 1 2 Cu ss 316L
8 Ne 30 2x2 az 6x2 1.5 2 Cu ss 316L
9 Ne 30 2x2 az 6x2 1 2 ss 316L ss 316L
10 Ne 30 2x2 az 6x2 1.5 2 ss 316L ss 316L
11 Ne 30 2x2 a7 6x2 1 2 Ti64 Ti64
12 Ne 30 2x2 az 6x2 1.5 2 Ti64 Ti64
13 Ne 20 2x2 az 9x2 1.5 2 ss 316L ss 316L

Tab. 6: Prehled vstupnich parametrd

Pro téchto tfindct pripadi byly vytvoreny grafy s vynesenymi teplotami
Teng, Trng, Tep, Trp, Teo a T, v pisluSnych kontrolnich bodech podél osy trysky,
viz pfiloha 4. Ddle byl proveden vypocet celkové tlakové ztraty navrhovanych kandlkd. Pro
lepsi prehled vysledkili byla vytvorena tabulka s celkovou tlakovou ztratou a s maximalnimi

teplotami v kontrolnich bodech podél osy trysky, viz tabulka 7.

i | p[bar] | T c,hg max [K] | T c,hg max [K] | T_c,b_max [K] | T_r,b_max [K] | T_c,o_max [K] [ T_r,o_max [K]
1 3.88 796 777 768 738 542 601
2 3.88 804 791 762 734 541 599
3 3.88 1224 1237 722 752 412 458
4 3.88 1319 1327 666 693 404 447
5 3.88 1441 1480 600 742 369 404
6 3.88 1544 1564 538 670 361 392
7 0.62 796 777 773 740 539 633
8 0.62 804 791 767 738 539 634
9 0.62 1224 1237 760 756 431 497
10 [ 0.62 1319 1327 734 710 425 488
11 0.62 1441 1480 705 774 386 443
12 | 0.62 1544 1564 666 725 377 429
13| 0.80 1280 1330 734 793 475 599

Tab. 7: Pfehled maximalnich teplot a celkovych tlakovych ztrat pro jednotlivé pFipady
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Ani v jednom piipadu nebyla prekrocena teplota tani materidlu na vnitini strané trysky
a odhadované tlakové ztraty jsou v pfijatelné vysoké (zbyva dostateCnd tlakova rezerva pro
navrh rozvodu paliva do kanalktl). Nicméné vypolty tlakové ztraty byly provedeny pro rovny
kandlek o délce 315 mm a nepocitaly se ztratami zpiisobenymi rozsifenim, ziZenim a zménou
sméru toku, je pravdépodobné, Ze celkova tlakova ztrata bude ve skutecnosti vys$si. U piipadi
s tlouSt'’kou vnitini stény 1 mm je teplota st€ny uvnit kandlku vySSi nez u stény s tloust'’kou
1,5 mm a tim padem hrozi vySsi riziko prehréati chladici kapaliny. Déle neni jistd kvalita
tisku a pfi ndsledném obrabéni hrozi vys$i riziko poruSeni vnitini stény. S konzervativnhim
ptistupem byl vybér ziZen na pfipady ¢ = 8, 10, 12 a 13. PonévadZ homogenni struktury
disponuji predvidatelnéjSimi vlastnostmi a soub€Zné neni jista dostupnost materidlu Ti64, bylo
rozhodnuto simulovat piipady ¢ = 10 a 13. Pfedpovédi teplot tepelnych tokt pro tyto piipady

jsou zndzornény v grafech 6 a 7.

0.05 1400
1200

1000 ——Kontura trysky
——Tehg
0.02 ——Trhg

——Teb

——Trb

—=—Tc0

e

OSATRYSKY [m]

(a) pfipad i=10

——Kontura trysky
——Tchg
0.03 —e—Trhg

——Tch

(ml
o
g
5
@
8
T

——Trb

—=—Tco

600
—=—Tro
0015
'—'—'\‘\‘\/"/_H 00

01 0.08 0.06 0.04 0.02 0 0.02 004 006 008 01
OSATRYSKY [m]

(b) pfipad i=13

Graf 6: Pfedpovéd teplot podél osy trysky pro pfipad i=10 a 13

Navrh trysky a jejiho chlazeni pro raketovy motor na kapalné pohonné latky 47



7] FAKuLTA

/&J@g STROJNI ! A
\ CVUTV PRAZE DIPLOMOVA PRACE

005 8000000
7000000
6000000
5000000 ——Kontura trysky

- —o—qchg
E o025 4000000

4W/m2]

—e—aqrhg

3000000
2000000
1000000

0 0
01 0.08 0.06 0.08 0.02 0 002 004 0.06 0.08 01
OSATRYSKY [m]

(a) pfipad i=10
0.05 8000000
7000000
6000000
5000000 ——Kontura trysky

= —e—dchg
E 0025 4000000
>

q[w/m2]

—e—qrhg

3000000
2000000

1000000

0.1 .08 .06 004 0.02 [ 002 004 006 .08 01
OSA TRYSKY [m]

(b) pfipad i=13

Graf 7: Pfedpovéd tepelnych tokl podél osy trysky pro pfipad i=10 a i=13

V obou pripadech dosahuje maximdlni teplota na vnitini strané trysky vysSich hodnot,
nez je maximdlni servisni teplota nerezové oceli ss 316l. Nicméné jako nosnd Cast trysky je
uvazovdna vnéjsi sténa. S timto pfedpokladem lze predpokladat, Ze chladici systém dokdze

trysku se spalovaci komorou uchladit, aniZ by doSlo k nevratnému poskozeni.

Jelikoz panovalo opravnéné podezieni, Ze odhad soucinitele tfeni f = 0.075, ktery byl
pouZzit pro vypocty, je prili§ optimisticky, byl navrZzen experiment, viz kapitola 3.8, s cilem
zptesnit tuto hodnotu. Soucinitel tfeni, jak jiZ bylo zminéno, ovliviiuje nejen tlakovou ztrétu,

ale 1 hodnotu soucinitele pfestupu tepla chladici kapaliny.
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3.7 Pevnostni analyza

Analytickd uloha byla zjednoduSena na otevienou silnosténnou nddobu s vnitfnim
pretlakem. Nejnamdhavej$im mistem je spalovaci komora, kde je nejvyssi hodnota tlaku p. =
p1 = 3M Pa. Nasledujici vypocet byl spocten pro vnéjsi sténu s tloust' kou 2 mm, kterd byla

navrZena jako nosna.

2,02

C wr2 —pyxr2 (D1 —p2)ds
O't(T1>:K—|——2:p1 ; p; 2+ . 27"
1 ry =T Ty
_ 34817 -0.101%5012 (3~ 0.101) 28-L25017 (3.38)
B 50.12 — 48.12 48.12
=71.1 MPa
O prer?—pyxr2 (01— p)E
UT(TI):K——szl ;_pg 2_ 5 2 1
1 Ty =T T
3548120101 %50.12 (3 —0.101) 2425 (3.39)
B 50.12 — 48.12 48.12
= -3 MPa
Ored = 04(11) — 07(r1) = 7T1.1 = (=3) = T4.1 M Pa (3.40)

Mez kluzu pro nerezovou ocel ss 316l je o, = 347 M Pa, viz tabulka 1, a bezpecnostni

koeficient je £ = 2, viz pravidla EuRocu 1.3.

04 = % - % —173.5 M Pa (3.41)

JelikozZ je 0,.q < 04 tryska je z pevnostniho hlediska bezpecna.
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3.8 Experimentalni méreni soucinitele treni

Pro ucely experimentu byl navrZzen model testovaciho kanalku, ktery mél byt ptivodné
vytisknut na kovové tiskarné Meltio. Jelikoz v pribéhu vypracovavani zadani nebyla tiskdrna
v provozu, byl ndvrh upraven pro pouZiti plastové 3D tiskarny Prusa MK3. Minimdlni vyska
vrstvy u tiskdrny Meltio je 0.6 mm, proto byla pouZita na plastové tiskarné tryska 0.8mm, ktera
umoznila tisknout vysku vrstvy 0.55 mm (byla snaha pouzit trysky 1 a 1.2 mm pro dosazeni
vysSich vrstev, ale netdspésné). I pres skutecnost, Ze nebylo dosaZzeno pozadované vysky vrstvy
a tisk probehl na plastové tiskdrné, bylo predpokladéno, Ze zméfeny soucinitel tfeni bude blize

realité neZzli prvotni odhad.

U plastového kandlku déle hrozil tnik kapaliny skrz stény, aby bylo tomuto jevu
zabranéno, byla celd vnéjsi plocha kanélku pokryta epoxidem. Rozméry testovaciho kanédlku
jsou zndzornény na obrazku 33. V odbérovych bodech byla navrtand dira s polomérem 0,4
mm a na ni byla posléze napojena rychlospojka QSM-M3-4. Na vstupu a vystupu byly pouZity
rychlospojky QSM-G1/8-6.

| =315mm

=7 o <t

b =4mm

Obr. 33: Rozmeéry testovaciho kanalku

r Uzavérvody

Snima¢ diferenéniho tlaku

U
T g@@

Obr. 34: Schéma zapojeni testovaci sestavy

oy
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Prutok [I/h] | Re[1] | Odhad dp [Pa]
20 1838 | 2138
40 3677 | 8551
60 5515 | 19240
70 6434 | 26187
80 7354 | 34204
90 8273 | 43289
95 8732 | 48233
100 9192 | 53443
110 10111 | 64666
120 11030 | 76958
125 11490 | 83505
130 11949 | 90319
135 12409 | 97400

Tab. 8: Odhad tlakové ztraty v kanalku pro rdzné Reyn. €isla

Podle odhadu tlakové ztraty, viz tabulka 8, byl pro experiment zvolen digitalni snimac

diferen¢niho tlaka BHV XMD s rozsahem od 0 do 2 bard. Pro ureni pritoku byl pouZit

rotametr s rozsahem 10-250 1/h. Sestava byla zapojena zplisobem, jak je zndzornéno na obrazku

35.

~ I

Rotametr [Py
N
S,

S

|| | Snimac dif. tlaku

Testovaci kanalek

Obr. 35: Zapojeni experimentalni sestavy

Hodnoty diference tlaku byly méfeny pro pritoky od 20 do 135 1/h. Nanestésti nebylo
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mozné zajistit vys$si pratok a zméfit diference tlakl pro vétsi Reynoldsova Cisla. I tak je rozsah

dostatecny, protoZze maximalni Reynoldsovo ¢islo v pfipadech i = 10 a7 = 13 je Re = 12000.

Vysledky méfeni byly zapsany do tabulky 9. Podle o¢ekdvani byly naméfeny vyssi tlakové
ztraty. Vypoctené hodnoty soucinitele tfeni pro namétené tlakové diference jsou dvakrat vyssi,
nez byl pivodni odhad. Tyto hodnoty s pfisluSnymi Reynoldsovi Cisly byly vyneseny do
Moodyho diagramu, viz graf 8.

Hmotnosti tok | Prutok | v Re dp dp f
[kg/s] [Vh] | [m/s] | [1] | [bar] | [Pa] [1]
0.0056 20 0.69 | 1838 | 0.05 4500 | 0.16
0.0112 40 1.39 | 3677 | 0.19 | 19200 | 0.17
0.0168 60 2.08 [ 5515 | 0.41 | 40500 | 0.16
0.0196 70 243 | 6434 | 0.56 | 56400 | 0.16
0.0224 80 2.78 | 7354 | 0.73 | 73000 | 0.16
0.0252 90 3.13 | 8273 | 0.90 | 90000 | 0.16
0.0266 95 3.30 | 8732 | 0.99 | 99000 [ 0.15
0.0280 100 347 | 9192 | 1.08 | 108000 | 0.15
0.0308 110 3.82 | 10111 | 1.39 | 139000 | 0.16
0.0336 120 4.17 | 11030 | 1.65 | 165000 | 0.16
0.0350 125 434 [ 11490 | 1.84 | 184000 | 0.17
0.0364 130 4.51 | 11949 | 1.90 | 190000 | 0.16
0.0378 135 4.69 | 12409 | 2.08 | 208000 | 0.16

Tab. 9: Vysledky méfeni
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Graf 8: Vysledky méreni vynesené do Moodyho diagramu
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3.8.1 Teploty a tlakova ztrata s novou hodnotou soucinitele tfeni pro pripad
, =10a: =13

Pro nové experimentem ziskanou hodnotou soucinitele tieni byl opét proveden analyticky

odhad teplot a celkové tlakové ztraty.

i | 0 pl[bar] [ T_c,hg max [K] [ T_c,hg max [K] [ T_c¢,b_max [K] | T_r,b_max [K] | T_c,0_max [K] | T_r,o_max [K]
10 1.31 1273 1290 618 635 378 425
12 1.70 1241 1295 622 704 420 513

Tab. 10: Pfehled maximalnich teplot a a celkové tlakové ztraty pro pfipad i = 10 a 12

i |0p[%] | T _chg max[%] | T _c,hg max[%] | T_c,b_max [%] | T_r,b_max [%] | T_c,0_max [%] | T_r,o_max [%]
10 | 213.3 96.5 97.2 84.2 89.5 89.0 87.1
12 | 213.3 97.0 97.4 84.7 88.7 88.3 85.7

Tab. 11: Procentudlni porovnani maximalnich teplot a celkovych tlakovych ztrat k plvodnim hodnotam

Z tabulky 38 je patrné, Ze s novou hodnotou f je tlakova ztrata dvakrat vyssi neZ-li
pro ptivodni hodnotu. Maximdlni hodnoty teplot naopak klesly mezi 2.6 az 14.3 procenty.

Predpovédi priibéht teplot pro oba piipady jsou znazornény v grafu 9.

0.05 1400

OSA TRYSKY [m]

(a) pfipad i=10

y I

°
S
&

TIK]

OSATRYSKY [m]

(b) pfipad i=13

Graf 9: Pfedpovéd teplot podél osy trysky pro pfipad < = 10 a : = 13 pro novou hodnotu f
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3.9 CFD analyza testovaciho kanalku

V této Casti byla provedena CFD analyza testovaciho kandlku, ve které bylo cilem
dosdhnout stejné tlakové ztraty jako v experimentu, pouze za zmény hodnot "roughness
constant" a "roughness height" v okrajové podmince typu "wall".

3.9.1 Preprocessing

CAD model byl vytvoren tak, aby odpovidal vnitfnimu objemu kandlku. Vysledny model

je kvéadr o rozmérech 4 * 2 x 315 mm

Nastaveni povrchové sité:

CFD surface mesh control

Min cell size 0.2 mm
Max cell size 0.5 mm
Growth Rate 1.2

Size functions
Curvature a Proximity | Vychozi nastaveni

Tab. 12: Nastaveni povrchové sité:

Celni strané byl pfifazen typ okrajové podminky "mass-flow-inlet", zadni strané
"pressure-outlet"a zbylym plochdm byl pfifazen typ okrajové podminky "wall".

Poté byla vytvofena sit’ pomoci ndstroje "Auto Mesh" s timto nastavenim:

Boundry Layer Mesh

Grow Prisms Scoped
First Aspect Ratio 10
Number of Layers 5

Rate 1.2
Volume Fill
Poly
Cell Sizing
Geometric
Growth Rate | 1.2

Tab. 13: Nastaveni Auto Mesh

Vyslednd sit’ m4 tyto parametry:

Bunky | Plochy | Uzly
138166 | 613208 | 363881

Tab. 14: Pocet bunék, ploch a uzl( sité

Navrh trysky a jejiho chlazeni pro raketovy motor na kapalné pohonné latky 54



e o
\ CVUTV PRAZE DIPLOMOVA PRACE

3.9.2 Nastaveni vypoctu CFD
* Resic:
— Pressure based, Steady time (staciondrni vypocty)
* Model:
— SST k-omega
* Materidly:
— water-liquid z Fluent Database
* Metody:
— Schéma Coupled, Druhy fad Upwind
* Controls:
— Vychozi dle programu Fluent
* Inicializace:
— Hybridni
e Mass flow inlet (coolant_inlet):
— Hmotnostni tok: Dané experimentem, viz tabulka 15
— Teplota: 300 K
¢ Pressure outlet (coolant_outlet):
— Vychozi nastaveni
e Wall (coolant_wall):
— Roughness Height - Rizné, viz graf 14

— Roughness Constant - Riizné, viz graf 14

3.9.3 Vypocet

Pfi vypoctu byla sledovdna diference tlaku na vstupu a vystupu z testovaciho kanalku.

Vypocet byl prohldsen za zkonvergovany, kdyz se sledované hodnoty ustalily, viz graf 10.

Nejblize k experimentdlnim hodnotim se pfiblizil model s nastavenim
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Graf 10: Zména diference tlaku pro rizné hodnoty hmotnostniho toku
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Graf 11: Residua
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Roughness Height = 1 mm a Roughness Constant = 1. Tyto hodnoty se zdaji byt

extrémni, proto byl pfehodnocen vysledek experimentu.

ERNETInEnT Roughness Height = 1 mm
Roughness Constant = 1
Hmotnosti tok [kg/s] | dp [bar] | dp [Pa] | f[1] | dp [Pa] | [%] f[1]

0.0056 0.045 4500 | 0.158 | 5433 121 0.191
0.0112 0.192 19200 | 0.168 | 20240 | 105 0.178
0.0168 0.405 40500 | 0.158 | 43925 | 108 0.171
0.0196 0.564 56400 | 0.162 [ 59078 | 105 0.169
0.0224 0.73 73000 [ 0.160 | 76436 | 105 0.168
0.0252 0.9 90000 | 0.156 | 95992 [ 107 0.166
0.0266 0.99 99000 | 0.154 [ 106580 | 108 0.166
0.028 1.08 108000 | 0.152 | 117751 | 109 0.165
0.0308 1.39 139000 | 0.161 | 141712 | 102 0.164
0.0336 1.65 165000 | 0.161 | 167871 | 102 0.164
0.035 1.84 184000 | 0.165 | 181767 | 99 0.163
0.0364 1.9 190000 | 0.158 | 196209 | 103 0.163
0.0378 2.08 208000 | 0.160 | 211197 | 102 0.163

Tab. 15: Porovnani vysledk( CFD analyzy, s nejvhodnéjsi hodnoty Roughness Height a Roughness
Constant, a experimentu

Experiment byl navrhovan pro kandlek tisknuty kovovou tiskarnou Meltio, ale kvili
nepiiznivym okolnostem byl test proveden na kanalku vyrobeném na plastové 3D tiskdrnég, coz

mohlo zptsobit nékolik vad, které ovlivnily méfeni.

Proto bylo rozhodnuto vytvofit CAD model testovacitho kandlku s vymodelovanymi
"vroubky" a pro tento model provést CFD analyzu. Nésledné byl tento model porovnan s

modely, které maji definované hodnoty "Roughness Height" a "Roughness Constant".
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3.9.4 Preprocessing upraveného kanalku s vroubky

Do ptivodniho modelu byly pfidany "vroubky"tak, jak je ukdzano na obrazku 36.

Obr. 36: Vykres znazorfujici Gpravu kanalku Obr. 37: Upraveny kanalek

Nastaveni povrchové sité pro upraveny kanalek s vroubky

CFD surface mesh control

Min cell size 0.1 mm
Max cell size 0.5 mm
Growth Rate 1.2

Size functions
Curvature a Proximity | Vychozi nastaveni

Tab. 16: Nastaveni povrchové sité

Typy okrajovych podminek byly nastaveny stejné jako v pfedchozim piipadu, viz (3.9.1).

Poté byla vytvorena sit’ pomoci ndstroje "Auto Mesh" s timto nastavenim:

Boundry Layer Mesh

Grow Prisms Scoped
First Aspect Ratio 10
Number of Layers 6

Rate 1.2
Volume Fill
Poly
Cell Sizing
Geometric
GrowthRate | 1.2

Tab. 17: Nastaveni Auto Mesh

Vyslednd sit’ ma tyto parametry:
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Bunky | Plochy Uzly
1319572 | 5688787 | 3229669

Tab. 18: Pocet bunék, ploch a uzl( sité

3.9.5 Nastaveni vypoctu CFD pro upraveny kanalek s vroubky

Nastaveni bylo provedeno stejné jako v pfedchozim piipadu, viz (3.9.2).

3.9.6 Vypocet

Pro urceni konvergence bylo sledovano ustdleni stejnych proménnych jako v predchozim

ptipadu, viz (3.9.3).

300000.0000
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200000.0000 B report-def-O(outlet)

100000.0000 —

Area-Weighted 0.0000 —
Average 1

of _100000.0000 |
pressure b
[Pa]
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Iterations

Graf 12: Zména diference tlaku pro rizné hodnoty hmotnostniho toku
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Graf 13: Residua
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Naméfena data byla vloZena do tabulky 19 k pfislusSnym hodnotdim hmotnostnich tok.

Nésledné byl dopocitan soucinitel tfeni.

Experiment Kanalek s vroubky

Hmotnosti tok [kg/s] | dp [bar] | dp [Pa] | f[1] | dp[Pa] | [%] | f[1]

0.0056 0.045 4500 | 0.158 [ 3179 | 70.64 | 0.112

0.0112 0.192 19200 | 0.168 | 10444 | 54.40 | 0.092

0.0168 0.405 40500 | 0.158 | 22247 | 54.93 | 0.087

0.0196 0.564 56400 | 0.162

0.0224 0.73 73000 | 0.160 | 38823 [ 53.18 | 0.085

0.0252 0.9 90000 | 0.156

0.0266 0.99 99000 | 0.154 | 54477 | 55.03 | 0.085

0.028 1.08 108000 | 0.152

0.0308 1.39 139000 | 0.161

0.0336 1.65 165000 | 0.161

0.035 1.84 184000 | 0.165 | 93919 | 51.04 | 0.084

0.0364 1.9 190000 | 0.158

0.0378 2.08 208000 | 0.160

0.0392 118142 0.085

0.0448 154808 0.085

0.0504 196390 0.085

Tab. 19: Porovnani vysledk( CFD analyzy, s vymodelovanymi "vroubky", a experimentu

3.9.7 Vyhodnoceni

Pro veskerd namétend data byl dopocitan soucinitel tfeni a ndsledné byl vytvoren graf jeho

zavislosti na Reynoldsové Cisle, viz graf 14.

Model s "vroubky" md primérné o 43,5 % niz$i hodnoty soucinitele tfeni neZ jsou
hodnoty vypoctené z dat z experimentu. Zarovein jsou hodnoty primérné vyssi o 12 % neZ byl
prvotni odhad soucinitele tfeni (f = 0.075). Modelu s "vroubky" se nejblize pribliZil model s

nastavenim Roughness Height = 0.275 mm a Roughness Constant = 0.55.

Jak bylo uvedeno dfive, viz 3.9.3, nejblize experimentu odpovidalo nastaveni

Roughness Height =1 mm a Roughness Constant = 1.

Pro tato dvé nastaveni bylo rozhodnuto provést analyzu tlakové ztraty pro findlni chladici
kandlek.

Navrh trysky a jejiho chlazeni pro raketovy motor na kapalné pohonné latky 60



i ssase { PRA
\F CVUTV PRAZE DIPLOMOVA PRACE

0.200

0.180

0.160

« Experiment

\\ « Rh=1mm,Re=1

Rh=1mm,Rc=0.5
0.140
Rh=0.55mm,Rc=1
- Rh=1mm,Rc=0.9
0.120
- Vymodelovana nerovnost

=0.100 - Rh=0.275mm,Re=0.5
: . = Rh=0.275mm,Rc=0.6
. s aa ™y s o e

. - & Y T
0.080 s . * Rh=0.275mm,Rc=0.55

0.060
0.040
0.020

0.000
1000 10000 100000
Re [1]

Graf 14: Porovnani vysledkd CFD analyzy pro rizné hodnoty Roughness Height a Roughness Constant,
kandlku s vymodelovanymi "vroubky" a experimentem

3.10 CFD analyza chladiciho kanalku
3.10.1 Preprocessing

V prvni fad€ byly v programu Autodesk Fusion 360 vytvoreny modely chladiciho kanélku
pro piipady ¢ = 10 a7 = 13.Z 1D analyzy byly pievzaty tloust' Ky vnitini, vn&jsi stény a prifezy
kandlku. Funkci "loft" byl vymodelovan zuzujici a tvar kanédlku. Model urcen pro CFD analyzu

tvori fez v pulce Sitky kandlku a v ptlce Sifky Zebra.

Obr. 38: Model kanalku

Pfipraveny ".step" soubor byl nahrdn do programu Ansys Fluent, kde byla nejdfive

vytvorena povrchova sit’.
Nastaveni povrchové sité:

Identické jako v pfedchozim feSent, viz (3.9.1).
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Po vytvoreni povrchové sité, byly pojmenovany dulezité plochy a zaroven jim byl pfifazen
typ okrajové podminky, viz obrazek 39.

coolant_outlet:
pressure-outlet

wall_atm:

coolant_wall_ss:
wall

wall

coolant_inlet:
mass-flow-inlet

coolant_symmetry:
symmetry

coolant_wall:
wall

wall_gas:
wall -

wall_ss_symmetry_1
wall_cu_symmetry_1: wall_ss_symmetry 2
symmetry wall_cu_symmetry 2:
symmetry

Obr. 39: Prehled typl okrajovych podminek

Nasledné byly vypocteny tfi objemy. Dva typu solid pro vnitini a vnéjsi st€nu kandlku a
jeden typu fluid, uvnitf kanélku.

Poté byla vytvofena sit’ pomoci ndstroje "Auto Mesh" s timto nastavenim:

Boundry Layer Mesh

Grow Prisms Scoped
First Aspect Ratio 10
Number of Layers 7

Rate 1.2
Volume Fill
Poly
Cell Sizing
Geometric
Growth Rate | 1.2
Tab. 20: Nastaveni Auto Mesh Obr. 40: Rez siti

Vyslednd sit’ m4 tyto parametry:

Bunky | Plochy Uzly
269657 | 1406479 | 976731

Tab. 21: Pocet bunék, ploch a uzll sité

K ovéfeni dostateCnosti sit¢ byla provedena citlivostni analyza. Pro jeji tcely byla

vytvorena dalSi "ovéfovaci" sit’ s vySSim pocCtem bunék a prismatickych vrstev s timto

nastavenim:
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Boundry Layer Mesh

Grow Prisms Scoped
First Aspect Ratio 20
Number of Layers 15

Rate 1.2
Volume Fill
Poly
Cell Sizing
Geometric
Growth Rate | 1.2

Tab. 22: Nastaveni Auto Mesh

Vyslednd sit’ m4 tyto parametry:

Obr. 41: Rez siti

Bunky

Plochy

Uzly

330440

1516853

932953

Tab. 23: Pocet bunék, ploch a uzl ovéfovaci sité

3.10.2 Nastaveni vypoctu CFD

e Resic:

— Pressure based, Steady time (staciondrni vypocty)

— Pressure-Based, Transient time (nestaciondrni vypocty)

e Model:

— SST k-omega , energy equation

* Materidly:

— SS 3161 a ethyl-alcohol- liquid z GRANTA MDS Database (upraveny podle dat z

tabulek 1 a 2)

* Metody:

— Schéma Coupled, Druhy fad Upwind

¢ Controls:

— Vychozi dle programu Fluent

¢ Inicializace:

— Hybridni
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Okrajové podminky

Mass flow inlet (coolant_inlet):
— Hmotnostni tok: Pro ¢ = 10 - 72 = 0.01435 kg/s apro i = 13 - 1 = 0.02155 kg/s
— Teplota: 300 K

¢ Pressure outlet (coolant_outlet):

— Vychozi nastaveni

Wall (wall_gas):
— Thermal Conditions - Convection
* Free Stream Temperature: UrCeny profilem, viz graf 15

x Heat Transfer Coefficient: UrCeny profilem, viz graf 15

Wall (wall_atm):

— External Emissivity: 0.28

Wall (coolant_wall):
— Roughness Height - Vychozi, 0.275 a 1 mm
— Roughness Constant - Vychozi, 0.55 a 1

e Symmetry:

— Vychozi nastaveni: nulovd hodnota normélové slozky rychlosti a nulové gradienty

vSech velicin po celé plose
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Graf 15: Profil teploty a soucinitele prestupu tepla vysokoteplotniho plynu podél osy trysky

3.10.3 Vypocet

Nejprve byla provedena citlivostni analyza dvou siti s odliSnym poctem bunék, pfi niZ byly

porovndny vysledky teplot, viz tabulka 24. Byly pouZity okrajové podminky pro piipad i = 10.

Cells Faces Nodes Cells Faces Nodes
269657 | 1406479 | 984123 406989 1900741 1184384
Area-Weighted Average [K] [ Area-Weighted Average [K] [%0]

coolant_outlet 402 coolant_outlet 401 100.24
coolant_wall 690 coolant_wall 695 99.28
wall_atm 508 wall_atm 510 99.67
wall_gas 1016 wall_gas 1020 99.60
Facet Maximum [K] Facet Maximum [K] [%]
coolant_wall 896 coolant_wall 895 100.10
wall atm 644 wall_atm 645 99.86
wall_gas 1313 wall_gas 1312 100.12

Tab. 24: Citlivostni analyza

Rozdil sledovanych hodnot mezi dvéma porovnavanymi sitémi je méné nez jedno procento

a proto lze sit’ oznacit za dostatecCnou.

Po ovéreni citlivosti sité byla provedena teplotni analyza ptipadi i = 10 a ¢ = 13. Byla
zkoumdana primérnd teplota na vnitini a vnéjsi strané trysky, primérnd teplota na povrchu
kandlku a také primérnd teplota na vystupu kandlku. Soubézné byly vyhodnoceny maximalni

teploty na téchto plochach a rychlost toku chladici kapaliny. V tomto vypoctu nebyla uvazovana
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drsnost kanalku, nebot’ nastaveni hodnot Roughness Height a Roughness Constant
by zdsadné ovlivnilo hodnotu y+ a tim by se znepfesnil vypocet prostupu tepla. Hodnoty

Roughness Height a Roughness C'onstant byly vyuZity aZ pro urCeni tlakové ztraty.

Teplotni analyza pripadu i = 10

1100.0000
1000.0000 |

report-det-1(coolant_outlefy

reporkee1 coniant_walh 900.0000

report-def-1 wall_atm) :

reportdet1 (wall_gas) 800.0000

Area-Weighted 700.0000 —
Average 1

of  600.0000

temperature ]

(Kl s00.0000

400.0000 |

300.0000 - . . . . . ‘ ‘ . .
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Iterations

Graf 16: Primérna teplota na analyzovanych plochach

1400.0000
1300.0000
1200.0000
—— port et 2ostant vy 1100.0000 |
report-def-2(wall_atm) ]
1000.0000
report-def-2(wall_gas) ]
Facet 900.0000
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temperature 7000000 ]
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Graf 17: Maximalni teplota na analyzovanych plochach

Primérné a maximalni teploty jsou zapsany v tabulce 24.

V ramci teplotni analyzy byla také vyhotovena kontura teplotniho a rychlostniho pole, viz
obrazky 42 a 43.

Static Temperature

1200
1060 \ ’
900
e \/
450 o~

~—

Obr. 42: Teplotni pole

1K1
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Obr. 43: Rychlostni pole

Teplotni analyza pripadu i = 13

Pro pfipad ¢ = 13 byla pfipravena nova sit’ se stejnym nastavenim, jaké bylo pouZito u
predchoziho pfipadu. Vysledné hodnoty jsou uvedené v tabulkdch 25 a 26. Na obrazku 44 je

znazornéno teplotni pole.

Area-Weighted Average [K]

coolant_outlet 398 Facet Maximum [K]

coolant_wall 728 coolant_wall | 951
wall_atm 556 wall_atm 775
wall_gas 1048 wall_gas 1367

Tab. 25: Primérné teploty na zkoumanych Tab. 26: Maximalni teploty na zkoumanych
plochach plochéach

Static Temperature

1350

1200

1050 >

600

450 \/

Obr. 44: Teplotni pole

[K]

3.10.4 Vyhodnoceni

V tabulkach 27 a 28 jsou porovnény teploty CFD a 1D analyzy. Maximdlni rozdil teplot je
na vnéj$im povrchu trysky u pfipadu ¢ = 10. Teplota vyhodnocena pomoci CFD analyzy je o
50 % vyssi. Vysledky na nejvice kritické ploSe, tedy na vnitini strané trysky, se 1i§{ maximalné
05.6 %.

Ani v jednom z pfipadii nebyla pfekrocena teplota tani materidlu, zdrovenl v obou piipadech
byla prekroena maximalni doporucend servisni teplota na vnitini strané trysky. JelikoZ jako

nosnd Cast trysky byla uvazovana vnéjsi st€na, lze fici, Ze tryska i pfi opakovaném zazehu
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Facet Maximum [K] 1D analyza [K] [%] Facet Maximum [K] 1D analyza [K] [%]
coolant_wall | 896 T_c,b_max | 618 | 144.9 coolant_wall | 951 T_c,b_max 622 | 153.0

wall_atm 644 T_r,0_max 425 | 151.5 wall_atm 775 T_r,0_max 513 | 151.0
wall_gas 1313 | T_c,hg_max | 1290 | 101.8 wall_gas 1367 | T_c,hg_max | 1295 | 105.6

Tab. 27: Porovnani CFD a 1D analyzy pfipadu
i=10

1 =13

Tab. 28: Porovnani CFD a 1D analyzy pfipadu

neselze. Pro dal$i analyzu byl vybran pfipad : = 10, protoZe priimérna teplota chladici kapaliny

na vystupu byla niz$i a je tedy nizsi riziko prechodu ethanolu do plynného skupenstvi.

LA

3.10.5 Nestacionarni vypocet

Pro simulaci redlného chodu raketového motoru byla provedena nestaciondrni simulace

pro piipad ¢ = 10 s casovym krokem time step = 0,1 s. Pribéh primérnych a maximdalnich

teplot na zkoumanych plochéach po dobu zaZehu je vykreslen v grafech 18 a 17.
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900.0000 |

reportdat.1(coolant_outlet)

reportdet-1(conlant_uall) 800.0000 -

reportdet.1(aall_atm)
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Area-Weighted ]
Average  600.0000 —|

of ]

temperature -
[K] 500.0000 —

400.0000 ]
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0 1 2 3 4 5

o

flow-time [s]
Graf 18: Pribéh primérnych teplot na analyzovanych plochach po dobu zazehu
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Graf 19: Prdbéh maximalnich teplot na analyzovanych plochach po dobu zazehu
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Hodnoty primérnych a maximalnich teplot dosazenych na konci zaZehu jsou vypsany do
tabulek 35 a 36.

Area-Weighted Average [K]

coolant_outlet 392 Facet Maximum [K]

coolant_wall 666 coolant_wall | 863
wall_atm 465 wall_atm 572
wall_gas 985 wall_gas 1312

Tab. 29: Primérné teploty na zkoumanych Tab. 30: Maximalni teploty na zkoumanych
plochach na konci zaZzehu plochach na konci zaZzehu

3.10.6 Tlakova ztrata v chladicim kanalku

Tlakova ztrata v kandlku byla simulovana pro dvé nastaveni drsnosti stény, které vychazeji

z predchozi analyzy, viz 3.9.7:
* Roughness Height = 0.275 mm, Roughness Constant = 0.55
* Roughness Height =1 mm, Roughness Constant = 1

V tabulce 31 byly zaznamenany vysledky.

Rh = 0.275 mm, Rc¢ = 0.55 Rh=1mm,Rc=1
Area-Weighted Average [Pa] | Area-Weighted Average [Pa]
dp [Pa] 97 812 dp [Pa] 191 788
dp [bar] 0.98 dp [bar] 1.92

Tab. 31: Tlakova ztrata v chladicim kanalku

Nésledné bylo provedeno porovnani s analytickym vypoctem, viz tabulka 32.

Rh=0.27S mm, Re=0.55 | Rh=1mm, Re=1
Vypocet 0.62 1.31
Simulace 0.98 1.92
[%] 159 146

Tab. 32: Celkova tlakova ztrata

Z teplotniho pole 42 je patrné, Ze ndrok na chlazeni je ke konci trysky (divergentni C4st)

niz§i. Z toho diivodu bylo navrzeno presunout vstup chladici kapaliny blize hrdlu. Zkracenim

délky kanalku by méla klesnout celkova tlakova ztrata.

3.10.7 Analyza optimalizovaného kanalku

Vstup chladici kapaliny byl posunut 10 mm za hrdlo, tedy celkova délka kandlku se zkrétila

priblizné o 64 mm, viz obrazek 46.
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Obr. 45: Schéma posunuti vstupu kanalku

Sit’ byla pripravena obdobné jako pro ptivodni chladici kandlek.
Teplotni analyza

Nejdrive byl proveden stacionarni vypocet, ktery md ovéfit vliv zkraceni kanalku na teploty

ke konci trysky.
Area-Weighted Average [K]
coolant_outlet 390 Facet Maximum [K]
coolant_wall 627 coolant_wall | 894
wall_atm 611 wall_atm 1227
wall_gas 1064 wall_gas 1313

Tab. 33: Primérné teploty na zkoumanych Tab. 34: Maximalni teploty na zkoumanych
plochéch - optimalizovany kanalek plochéch - optimalizovany kanalek

Satic Temparatura
1350 < Temgeratur
1350

1245 1330
1140 1 1310
1035 1290
930 1270

1250

825 - -

1230
720 1210 /
815 1180
510 1170
405 J 15

300

Obr. 46: Teplotni pole - optimalizovany kanalek

Z teplotniho pole na obrazku 46 je patrné, Ze v oblasti za vstupem kandlku dochézi k
vyraznému nartstu teploty. Celd zvyraznéna ¢ast presahuje servisni teplotu nerezové oceli ss
3161. Pro ovéfeni teplot béhem zdZehu byl proveden nestaciondrni vypocet. Vysledky jsou
uvedeny v tabulkéch 35 a 36.

Na obrazku 47 je zndzornéné pole nestacionarniho vypoctu. Béhem zdzehu dosahne
servisni teploty pouze uzka ¢ast vnitiku trysky. Na zdklade této analyzy je predpokladano, ze

béhem zdZehu je z pevnostniho hlediska tryska dostate¢né chlazena.
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Area-Weighted Average [K]
coolant_outlet 384 Facet Maximum [K]
coolant_wall 603 coolant_wall 866
wall_atm 501 wall_atm 813
wall_gas 1008 wall_gas 1307

Tab. 36: Maximdlni teploty na zkoumanych
plochach na konci zaZzehu - optimalizovany

kanalek

Tab. 35: Primérné teploty na zkoumanych
plochach na konci zdZzehu - optimalizovany

kanalek

Static Temperature
Buic Tamp
1350

1350
1245 1930
1140 - 1810
1035 ~ =
P 1270
930 1250
1230 \ ~ ~
- 1210 \_/
720 1150
615 1170
1150
510 0
405 ~ =
\___/

300
(K1

Obr. 47: Teplotni pole nestacionarniho vypoctu - optimalizovany kanalek

Analyza tlakové ztraty

Dile byl proveden novy vypocet tlakové ztraty pro kratsi kanalek.

Rh = 0.275 mm, Rc = 0.55 Rh=1mm,Rc=1
Area-Weighted Average [Pa] | Area-Weighted Average [Pa]
dp [Pa] 70 033 dp [Pa] 129 577
dp [bar] 0.70 dp [bar] 1.30

Tab. 37: Tlakova ztrata v optimalizovaném kanalku

Tlakova ztrata pro nastaveni Roughness Height = 1 mm a Roughness Constant = 1

je po optimalizaci 32,5 procent niz§i nez v predchozi verzi. S nastavenim
= 0.55 bylo dosazeno

Roughness Height = 0.275 mm a Roughness Constant =

sniZeni tlakové ztraty o 28.5 procent.
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3.11 CFD analyza rozvodu paliva

V této Casti byl feSen rozvod paliva do jednotlivych kanalki a jeho efektivita.

Nejdiive byl vytvoren model, ktery respektuje ndvrhovd omezeni a pomoci ziZeni naproti

pfivodu paliva optimalizuje distribuci paliva do jednotlivych kandlkd, viz obrazky 48 a 49.

Obr. 48: Model znazorfiujici vnitini objem  Obr. 49: Model znazorfiujici vnitini objem
paliva paliva

Dale byla vytvofena sit’ s pouZitim stejného nastaveni jako v pfedchozi analyze 3.9.1.
Vstup a vystupy paliva byly pojmenovény a byly jim pfifazeny typ okrajové podminky tak jak

je znazornéno na obrdzku 50.

Inlet
mass-flow inlet

outlet 1-30
pressure-outlet

Obr. 50: Oznaceni vstupu a vystupu rozvodu

Vysledné hmotnostni toky do jednotlivych kandlkd jsou zapsany v tabulce 39, v tabulce je
také znazornéno kolik procent optimdlniho hmotnostniho toku vstupuje do kandlku. Optimaln{

hodnota je 7 = 0.02874 kg/s. Barevné, podle tabulky 38, je pak odliSen procentudlni rozdil.
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[010% ] 11-20% [ 21-30% |00

Tab. 38: Barevné odliSeni procentuélniho rozdilu

Rh =0.275 mm, Rc=0.55 | Rh=1mm, Rc=1

i [kg/s]
outlet 1 | 0.0429

outlet_2 | 0.0248

outlet_ 3 | 0.0214 75 0.0234 81
outlet_ 4 | 0.0234 81 0.0239 83
outlet_5 | 0.0241 84 0.0246 85
outlet_6 | 0.0253 88 0.0256 89

outlet_7 | 0.0262 .
outlet_8 | 0.0268 .

outlet_ 9 | 0.0276
outlet_10 | 0.0290
outlet_11 | 0.0307
outlet_12 | 0.0321
outlet_13 | 0.0316
outlet_14 | 0.0318
outlet_15 | 0.0333
outlet_16 | 0.0332
outlet 17 | 0.0318
outlet_18 | 0.0317
outlet_19 | 0.0321
outlet_20 | 0.0306
outlet_21 | 0.0289
outlet_22 | 0.0276
outlet_23 | 0.0267
outlet_24 | 0.0262

outlet_25 | 0.0252 88 0.0256
outlet_26 | 0.0241 84 0.0246 85
outlet_27 | 0.0233 81 0.0239 83
outlet 28 | 0.0216 75 0.0233 81
outlet_29 | 0.0248 86 0.0264

outlet_30 | 0.0429

Tab. 39: Hmotnostni toky do jednotlivych kanalkd

Rh = 0.275 mm, Rc = 0.55 Rh=1mm,Rc=1
Area-Weighted Average [Pa] | Area-Weighted Average [Pa]
dp 169599 dp 210001
dp [bar] 1.70 dp [bar] 2.10

Tab. 40: Tlakova ztrata v rozvodu paliva
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Tlakova ztrita v rozvodu je uvedena v tabulce 40.

Z vysledku je patrné, Ze k nejvétSimu rozdilu v hmotnostniho toku dochdzi pfimo na
vstupu, kdy je v kandlkach 1 a 30 az o 50 % vétsi hmotnostni tok neZ je optimdlni hodnota.
U kandlkt 2 az 6 a 29 az 25 je naopak hmotnostni tok mensi o 11-25 %. To je zptsobené
primérné urychlenim rychlosti proudéni, viz obrazek 51. Na opacné stran€, nez je vstup paliva,
hmotnosti toky opét prekracuji optimalni hodnotu, to je zplisobeno propojeni dvou toki z levé

a pravé strany. V analyze s vyssi drsnosti je distribuce paliva vice rovnomérna.

Velocity Magnitude
25.00

2250
20.00
1750
15.00
1250
10.00
750
5.00
250
0.00

[m's]

Obr. 51: Proudnice zachycujici proudéni paliva v rozvodu paliva

Aby byl zachycen vliv zmény hmotnostnich tokl v jednotlivych kandlcich na schopnost
chlazeni, byla provedena simulace symetrické piilky trysky po dobu chodu motoru, viz obrazek
52 a53.

Staic Temperature
[K]

1300
1200
1100
1000
900
800
700
600
500

400
300

Obr. 52: Teplotni pole na vnittku trysky
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Static Temperature
[K]
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Obr. 53: Teplotni pole na vnéjsku trysky

Maximaln{ a primérné teploty na zkoumanych plochach jsou vypsany v tabulce 41 a 42.

coolant_wall 589
wall_atm 489
wall_gas 1007

coolant_wall | 942
wall_atm 777
wall_gas 1330

Tab. 41: Primérné teploty na zkoumanych
plochach - symetricka pulka trysky

Tab. 42: Maximalni teploty na zkoumanych
plochach - symetricka pulka trysky

Nejvétsi nejistotou pak byla vysledna teplota paliva na vystupu z kanalki. Teploty pro

jednotlivé kandlky jsou zapsany v tabulce 43 a teplotni pole je zndzornéno na obrazku 44.

outlet 1 358

outlet 2 396

outlet 3 417

outlet 4 401

outlet 5 404

outlet 6 400 P

outlet 7 393 e RS

outlet 8 389 T 2 ’ © L
outlet 9 387 o e 7 Y
outlet 10 384 996 I \
outlet 11 381 . i
outlet 12 378 “ i
outlet 13 373 o % d
outlet 14 372 " N V4
outlet 15 370 N\ Y4

Tab. 43: Teplotni pole na vystupech z kanalki Tab. 44: Teplotni pole na vystupu kanalku

Nejvyssi teploty paliva je dosazeno v kandlku 3 a 28, ktery je symetricky podle osy fezu.

Tato teplota je niZ§i neZ je teplota varu ethanolu pii o¢ekdvaném tlaku v kandlcich. Z tohoto
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hlediska je navrh bezpecny.

3.12 MKP pevnostni analyza

Jelikoz ptedchozi analyticky vypocet nebere v potaz tlak v kandlcich a vliv vnitini stény a
Zeber, byla provedena pevnostni simulace v programu Autodesk Fusion 360. RozloZeni zatiZzen{

je znazornéno na obrizku 54.

Obr. 54: Rozlozeni zatizeni

Vyslednd napéti presahujici 45 MPa jsou zvyraznéna na obrazku 55.

124.908 Max.

100.00

e e S R P 7500

5000

2500

L 1571 Min
Threshold: 44225- 124908

Obr. 55: MKP analyza

Nejvétsi napéti kolem 50 MPa je koncentrovano na vnitfnich stranach kandlkd a extrému
125 MPa je dosazeno ve Spicce kapkovitého tvaru rozvodu paliva. JelikoZ omezeni vyroby
definuje minimdlni tloust'’ky stén, je navrh velice pfedimenzovan. Bezpecnost koeficient pro
hodnoty napéti v kritickém misté vychdzi k = 3. Lze ale predpoklddat, Ze napéti ve Spicce
rozvodu paliva bude ve skutecnosti mensi, protoZe v redlné trysce nebude takto ostrd hrana, kterad
by koncertovala napéti. Pro hodnotu napéti na sténé v kandlkd je pak bezpecnostni koeficient
kolem hodnoty k = 7.
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3.13 Finalni uprava tisténé trysky

Po prevzeti vytisténé trysky bude potieba provést nékolik uprav, které jsou zndzornéni na
obrazcich 56 a 57. Nejdfive bude oddélen materidl na kterym tisk zapocal a tiskové podpéry
vedouci k vstupu do rozvodu paliva. Poté bude obrobena Vnitini plocha trysky na CNC
soustruhu. DalSi dpravou bude fezani zaviti M6, které budou slouZit k propojeni injektoru a
trysky. Na zdvér budu pfedvrtany diry pro zavit G1/4 na vstupu do rozvodu a v misté umisténi

tlakového senzoru. Po vyvrtani dér bude vyfezan prislusny zavit.

Obr. 56: Schéma obrabénych ploch - vnitfni sténa

Obr. 57: Schéma obrabénych ploch - zavity

Findlni hmotnost obrobené soucdsti je m = 3 835 ¢
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3.14 Rozmisténi senzoril behem testovani

Béhem "cold-flow" testu se bude na vyznalenych mistech, viz obrdzek 58, odebirat
staticky tlak a nasledné pti "hot-fire" testu se bude snimat teplota na povrchu spalovaci komory
a v mist¢ s maximdlni simulovanou teplotou, viz obrdzek 58. Prvni tlakovy senzor AP027 s
rozsahem 0 az 100 bart a analogovy vystup (4...20 mA) je umistén na piipravku na vstupu
paliva. Rozdil tlaku na tomto senzoru a na senzoru umisténém v injektoru urcuje tlakovou ztratu
v kandlcich a v rozvodu paliva. Stejny senzor napojeny skrz maly otvor mezi kandlky méfi tlak

ve spalovaci komofte. Jako teplotni senzory budou pouzity PT100 nebo PT1000.

Tlakové senzory

Teplotni senzory

Obr. 58: Rozmisténi senzoru
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4 Zaver

Hlavnim cilem této prace bylo provést ndvrh trysky a jejtho chlazeni pro budouci
kapalinovy motor studentské tymu CTU Space Research. Navrh mél respektovat omezeni a

pravidla soutéZze EuRoc a zdroven moZnosti tymu.

ReSerSni Cast této prace se vénuje uvodu do tématiky navrhu raketové trysky a jejiho

chlazeni. V préci byly zminény rizné metody chlazeni a jejich vyhody a nevyhody.

RovnéZ byla provedena reSerSe zpisobu vyroby trysky s regenerativnim chlazenim a

navrhova omezeni zaméfena na metodu wLMD.

V praktické casti byl na zdklad€ trade-off analyzy vybrdn ethanol jako vhodné palivo
pro navrhovany kapalinovy motor. Byly definovdny jeho vlastnosti a nédsledné byl urcen
pomér okyslicovadla ku palivu s ohledem na maximalni teploty ve spalovaci komote. Pomoci

programu CEA byly definovany hodnoty veli¢in potfebnych k navrhu rozméru trysky.

Po definovéani hlavni geometrie trysky, byl vytvoren 1D model piestupu tepla, ktery byl
vyuzit pfi optimalizaci rozméru kandlkd. Pro zpresnéni predpovédi teplot na zkoumanych
plochach, byl vyuzit model, ktery pocitd s vlivem Zebra. Pomoci téchto vypocti byl ziZen
vybér na dva pfipady (: = 10 a7« = 13). Jelikoz byla pii vypoctu pouzita odhadnuta hodnota

soucinitele tfeni byl navrhnut experiment, ktery mél za cil tuto hodnotu zptesnit.

V laboratofi na tstavu tekutin byl proveden navrhovany experiment a s novymi daty byly

prepocteny hodnoty pro vybrané piipady : = 10 a¢ = 13.

Nasledovala optimalizace okrajovych podminek v CFD programu Ansys Fluent. Nejvice
se experimentu pribliZzily hodnoty Roughness Height =1 mm a Roughness Constant = 1,
které se zdaly byt az pfili§ extrémni. JelikoZ panovalo podezieni, Ze hodnoty z experimentu
nejsou dostatecné presné, prevazné kvili provedeni testovaciho kanalku, bylo rozhodnuto
vytvofit a simulovat model s vroubky. Pro tento model se nejvice pfiblizily hodnoty
Roughness Height = 0.275 mm a Roughness Constant = 0.5. Déle bylo rozhodnuto
pocitat tlakové ztraty pro obé nastaveni a po testech redlné trysky vyhodnotit jakd metoda je

presnéjsi.

Poté se preslo k vytvoreni modelu kandlku, ktery respektoval geometrii trysky, a jeho
teplotni analyze. Z analyzy vysel jako lepsi pfipad ¢ = 10, primarné kvuli niz§i hodnoté
prumérné teploty paliva na vystupu z kandlku. Ponévadz rozlozeni teploty neni podél osy trysky
stejné a jeji hodnota se ke konci trysky snizuje, byl proveden navrh, kde je vstup do kandlkd
posunut blize hrdlu. Nasledna analyza potvrdila, Ze je tryska stdle bezpecné€ chlazend a Ze posun

m¢él vliv na sniZeni tlakové ztraty.
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Pro navrZeny a ovéfeny kandlek byl pfipraven rozvod paliva. V CFD analyze rozvodu

paliva byla feSena tlakova ztrata a hmotnostni tok do jednotlivych kanalk.

Po simulacich jednotlivych Casti byla provedena simulace symetrické piilky trysky, kterd
méla ovéfit vliv zmény hmotnostnich tokli v jednotlivych kandlcich na schopnost chlazeni
trysky. I s rdznymi pritoky v jednotlivych kandlcich je tryska béhem 6s chodu motoru

dostatecné chlazena a teplota na vystupu kanélku nikdy neprekroci kritickou teplotu ethanolu.

V préci byl také proveden analyticky pevnostni vypocet pro zjednoduseny model oteviené
tlustosténné nddoby s vnitinim pretlakem. JelikoZ zvolend metoda tisku pfedepisuje piisnd
omezeni, je ndvrh z pevnostniho hlediska pfedimenzovany. Ke konci prace byla také provedena
zakladni MKP analyza, kterd brala v potaz i vliv vnitfniho pfetlaku v kandlcich a vliv vnitini

stény a Zeber.
Na zavér byl urCen typ senzort a jejich polohy a napojeni pro budouci testovani.
Navazujici ¢cinnost

Pokud by se v ndvrhu déle pokracovalo, je doporuceno zaméfit se na sniZzeni hmotnosti.

7 Yz

Konkrétné v divergentni Casti trysky je prostor pro optimalizaci.

Nicméné ke konci této prace byla navazand spolupréce s jiZ zminénou firmou Bene$ a Lat
a. s., kterd ndm prislibila tisk trysky na tiskarné EOS M290. Protoze tato tiskdrna umoznuje
tisknou slozitéjs$i geometrie a st€ény o mensich tloust'’kach, je vhodnéjsi pro navrh trysky. Proto
je doporuceno upravit model pro technologii DMLS tiskarny EOS M290. Dile je uvazovéno o
navazani spoluprice s firmou CARDAM s.r.o., kterd by autorovi pii dalSim ndvrhu pomohla s

topografickou optimalizaci tisku.
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Obr. 59: Teplota na vnitfni strané stény pro rdzné tloustky stény
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Obr. 60: Teplota na vnéjsi strané stény pro rizné tloustky stény
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Obr. 61: Piedpovéd prabéhu teplot podél osy trysky pro pfipady i =1 — 3
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Obr. 62: Predpovéd prabéhu teplot podél osy trysky pro pripady i = 4 — 6
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Obr. 63: Piedpovéd prabéhu teplot podél osy trysky pro pripady i =7 —9
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Obr. 64: Predpovéd pribéhd teplot podél osy trysky pro pfipady ¢ =

1400

1200

1000

TIK]

400

200

1600

1400

1200

1000

300

TIK]

600

400

200

0.1

1800

1600

1400

1200

1000

TIK]

800

600

400

200

0.1

—— Kontura trysky
——Tchg
—s—Tr,hg
——Tc,b

—&—Trb

—=Tc0

—=-Tr,o

——Kontura trysky
——Tchg
—e—Tr,hg
——Tc,b

—&—Trb

—=-Tc,0

—a—Tr,0

——Kontura trysky
—s—Tc,hg
——Trhg
—Tcb

——Trb

—=Tc,0

—a—Tr,0

10 — 12



1400

1200

1000

TIK]

.———.ﬁ\-\.\././/’/—. 400

0.02 0
0SA TRYSKY [m]

0.02

(@)i=13

Obr. 65: Predpovéd pribéhd teplot podél osy trysky pro pfipady ¢ =
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