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temeperaturna konstanta u zakonu brzine sagorijevanja, stehiometrijski koeficijent
komponenata, lokalna brzina zvuka
karakteristicna brzina isticanja
koeficijent masene brzine
koeficijent potiska mlaznika
specificna toplota
koeficijenti difuzije i samodifuzije
precnik
precnik kritinog presjeka
energija aktivizacije
trenutna vrijednost potiska
maseni udio konstituenata
maseni fluks u popre¢nom presjeku kanala za prolaz gasova, slobodna energija Gibbsa
entalpija
specifi¢ni impuls
totalni impuls
odnos povrsina kriticnog presjeka mlaznice i povrSine kanala punjenja za prolaz gasova,
koeficijent zbijanja, koeficijent Klemung-a, konstanta ravnoteze
proizvod koeficijenta K i J
molekularna masa
masena brzina stvaranja produkata sagorijevanja
broj molova komponente produkata sagorijevanja, broj radijalnih otvora
broj krakova zvijezde
pritisak sagorijevanja
faktor sloZenosti geometrije punjenja, koordinata
Prandtlov broj
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univerzalna gasna konstanta,
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opseg gorenja poprecnog presjeka pogonskog punjenja, perimetar
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temperatura
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web ili debljina svoda sagorjevanja pogonskog punjenja
Relativna debljina svoda punjenja (odnos debljine svoda punjenja i radijusa punjenja)
maseni udjeli vrsta goriva
koordinata
poluugao konusa divergentnog dijela mlaznika
koeficijent prelaza toplote,
toplotna difuzivnost goriva
debljina inhibitora
hemijski potencijal
ekspanzioni odnos u divergentnom dijelu mlaznika
gustina
koeficijent toplotne provodljivosti
odnos specifi¢nih toplota
gubitak I, zbog pojave grani¢nog sloja
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gubitak I, zbog dvo-faznog toka

gubitak I, zbog izmjene geometrije ulaznog dijela mlaznika

promjene Iy, zbog sloZenosti gasnog toka kod viSe mlaznica periferno rasporedenih
gubitak I, zbog uronjenosti mlaznika

kineti¢ki gubitak I,
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promjena Iy, zbog erozije mlaznika

redukovani integral sudara
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dinamicki viskozitet gasa

koeficijent efikasnosti karakteristi¢ne brzine

koeficjent efikasnosti potiska

Indeks donji

ambijentalno stanje

srednja vrijednost

sagorijevanje (povrSine pogonske materije, kraj procesa)
stanje u komori
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eksperimentalna vrijednost
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i-ta hemijska materija
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broj faza smjese produkata sagorijevanja
eksponet pritiska u zakonu brzine gorenja
teoretska vrijednost
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PREDVIPANJE IDEALIZIRANIH UNUTRASNJO-BALISTICKIH
PARAMETARA RAKETNOG MOTORA NA DVOBAZNA GORIVA

Sazetak

Predvidanje unutrasnjo-balistickih parametara raketnih motora, pored poznavanja teoretskih
znanja, podrazumijeva potrebu posjedovanja podataka o slicnim konstruktivnim koncepcijama.
Time se postize skraCenje vremena i smanjenje troSkova razvoja novog raketnog motora i
pogonskog punjenja. Izbor optimalnog, a ne samo zadovoljavajuceg dizajna pogonskog punjenja,
podrazumijeva primjenu logickog redoslijeda dizajniranja: procjena strukturnih zahtjeva i
parametara unutra$nje balistike; poznavanje fundamentalnih parametara pogonske materije;
izbor 1 proracun konfiguracije pogonskog punjenja i analiza naprezanja strukture raketnog
motora i pogonskog punjenja.

Definisan je matematicki model koji opisuje vecinu fizickih i hemijskih fenomena koji se
odvijaju u raketnom motoru, a potrebni su u procesu balistickog 1 strukturalnog dizajna raketnih
motora na ¢vrsta goriva. Predstavljen je model za prora¢un zavisnosti pritiska, potiska i masenog
protoka od vremena rada motora, kao i neophodne ulazne veli¢ine za ove proracune, za raketne
motore sa 2D konfiguracijama pogonskih punjenja. Analizirani su gubici u komori 1 mlazniku
kako bi se sagledao njihov uticaj na performanse mlaznika i proizvedeni specificni impuls.

Razvijen je modularni kompjuterski program za predvidanje idealiziranih unutrasnjo-balistickih
parametara raketnog motora na dvobazna raketna goriva SPPMEF, koji je napisan u
programskom jeziku FORTRANU 77 za PC. Program se sastoji iz sljede¢ih modula:

e TCPSP — Proracun teorijskih performansi pogonske materije.
e LOSSCF — Proracun gubitaka u komori sagorijevanja i u mlazniku.
e GEOM — Dimenzionisanje pogonskog punjenja u obliku: cijevi sa unutra$njim

sagorijevanjem, cijevi sa unutrasnjo-spoljnim sagorijevanjem, viSe cijevi sa unutrasnjo-
spoljnim sagorijevanjem i zvijezda punjenje. Ovaj modul se sastoji iz dva dijela: dijela za
dimenzionisanje pogonskog punjenja i dijela za regresiju povrsine sagorijevanja pogonskog
punjenja.
e ROCKET — Proracun pritiska i potiska u funkciju vremena rada raketnog motora.
Pojedini moduli su verificirani sa slicnim programskim rjeSenjima kao i sa eksperimentalnim
rezultatima dobijenim u standardnim balistiCkim raketnim motorima i eksperimentalnim
raketnim motorima. Analiza rezultata pokazala je da postavljeni model omogucéava da se veoma

dobrom tacno$¢u predvide performanse raketnih motora na dvobazna goriva, u slucajevima gdje
nije znacajan uticaj gasnog toka na osnovnu brzinu sagorijevanja pogonskog punjenja.
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PREDICTION THE IDEALIZED INTERNAL BALLISTIC FEAUTURES
OF THE DOUBLE BASE SOLID PROPELLANT ROCKET MOTORS

Abstract

Prediction the internal ballistic features of solid propellant rocket motors, except knowledge of
fundamental theories on rocket propulsion, requires also collection of certain technical data on
some similar design solutions of real rocket motors. In this way a time shortening and decrease
of development costs of a new rocket motor and a corresponding solid propellant grain are
achieved. Selection of an optimal, but not only satisfactory design of the solid propellant grain,
comprises application of logical order in the design process, estimation of structural
requirements and internal ballistic performances, inclusion more accurate solid propellant
performances, as well as calculation of solid propellant grain configuration and stress analyses of
the rocket motor structure and solid propellant grain.

A mathematical model which describes most physical and chemical phenomena taking place in
the rocket motor, and which are crucial for ballistic and structural design of solid propellant
rocket motors, is presented. The model calculates combustion chamber pressure, thrust and
combustion gases flow rate through the nozzle during the burning time, based on all necessary
input data for 2D solid propellant grains configurations. Losses in the combustion chamber and
nozzle and their influence on performances of the nozzle and generated specific impulse are
analyzed.

A modular computer program for prediction the idealized internal ballistic performances of
double base solid propellant rocket motors SPPMEF has been developed. It was written in
FORTRAN 77 program language for PC. The program is consisted of the following modules:

e TCPSP — Calculation the theoretical performances of solid propellants.
o LOSSCF - Calculation the losses in the combustion chamber and nozzle.

o GEOM - Designing the solid propellant grain with following geometrical shapes:
cylinder with internal burning surface, cylinder with internal-external burning surfaces,
multiple cylinders with internal-external burning surfaces and star grain. This module is
consisted of two parts: a part for designing the propellant grain and a part for regression of
burning surface.

o ROCKET — Calculation chamber pressure and thrust as functions of burning time.

Particular modules are verified with similar program solutions as well as with experimental
results obtained from standard ballistic rocket test motors and experimental rocket motors.
Analysis of results has shown that the established model enables very good accuracy of
prediction the double base solid propellant rocket motors features in cases where influence of
combustion gases flow on burning rate is not significant.
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Predvidanje idealiziranih unutrasnjo-balistickih parametara raketnog motora na dvobazna goriva

1. UVOD

Pocetna faza razvoja raketnog motora sa ¢vrstom pogonskom materijom se karakteriSe brojnim
parametarskim studijama koje se poduzimaju u cilju ispunjenja misije rakete. Pri izboru i
ocjenjivanju mogucih rjesenja za oblik pogonskog punjenja, konfiguraciju motora i tip pogonske
materije, razmatraju se problemi izrade, zahtjevi za specificirane performanse motora i uslovi
eksploatacije. Premda su ove pocetne projektne studije sveobuhvatne i sadrzajne, sa prakticne
strane gledano, nije pogodno tretirati parametarski sve faktore koji uticu na performanse motora.
Radije se nakon prvih procjena mogucih rjeSenja, bira optimalna konstrukcija koja se potom
podvrgava detaljnoj analizi. Ovom analizom, kriti¢ki se ispituje kombinacija: pogonska materija
— geometrija pogonskog punjenja — struktura motora, da bi se ustanovilo da 1i ¢e motor
zadovoljiti parametre nuzne za dizajn motora na ¢vrsta goriva.

Jedan od glavnih ciljeva dizajnera raketnog motora na Cvrsta raketna goriva je definisanje
pogonskog punjenja koje ¢e omoguciti zahtijevanu promjenu potiska sa vremenom potrebnu za
ispunjenje misije rakete, vodeci racuna o ostalim specifi¢nim ograni¢enjima (anvelopa, masa,
itd.).

Analiza dizajna raketnih motora na ¢vrsta goriva se odvija u dva nivoa, pri ¢emu, ne zavisno od
nivoa, potrebno je razmatrati sljedeca Cetiri osnovna koraka [25,60]:

e Razmatranje nekoliko tipova goriva/konfiguracija,

e Definiranje geometrije pogonskog punjenja koja zadovoljava uslove unutrasnje
balistike 1 strukturalnog integriteta,

e Priblizno odredivanje erozivnog sagorijevanja i potencijalne pojave nestabilnosti
procesa sagorijevanja i

e CQOdredivanje strukturalnog integriteta punjenja za vrijeme porasta pritiska pri
pripaljivanju.

Prvi nivo ili preliminarna analiza dizajna, koristi alate koji moraju biti jednostavni i prilagodljivi
korisniku. To su uobicajeno jednostavni kompjuterski kodovi, bazirani na analitickim modelima,
ili dijagramima koji daju veoma jednostavne prve rezultate.

Drugi nivo je nivo finalnog dizajna punjenja. Alati za ovaj zadatak su prefinjeniji i njima rukuju
eksperti za dizajn pogonskog punjenja. Kompjuterski kodovi su bazirani na primjeni metode
konac¢nih razlika ili konaCnih elemenata sa 1D, 2D ili 3D modelima fizickih fenomena
(unutras$nja balistika, dinamika fluida, strukturalna analiza neprekidnih sredina, itd.). Oni
dozvoljavaju precizne proracune, odnosno optimizaciju do definiranja kona¢ne geometrije.

Alati preliminarne analize dizajna omogucavaju razmatranje visSe tipova goriva i konfiguracija
pogonskog punjenja na osnovu kojih se definira geometrija pogonskog punjenja.

Za ovu geometriju, izraunava se promjena povrsine sagorijevanja u funkciji izgorjelog svoda
punjenja. Poznavajuéi osobine goriva iz baze podataka, definiSe se promjena pritiska u komori sa
vremenom p.(¢) 1 potiska u funkciji vremena F(z). U ovom koraku, moguce je razmatrati uticaj
erozivnog sagorijevanja. Rezultati se uporeduju sa odgovaraju¢im balistickim parametrima
(maksimalni pritisak, vrijeme sagorijevanja, totalni impuls, itd.). Primjenom naprednih
kompjuterskih kodova za strukturalnu analizu, naknadno se procjenjuju sigurnosni faktori
pogonskog punjenja i strukture raketnog motora.

Ako su rezultati analize proracuna zadovoljavajuci, usvaja se dizajn raketnog motora i
geometrija punjenja i pristupa se inZzenjerskom razvoju. U slucaju nezadovoljavajucih rezultata,
definirana geometrija se modificira. Strukturalnom analizom ponovo se vrSi provjera
modificirane geometrije punjenja. Razvoj povrSine sagorijevanja u funkciji izgorjelog svoda
punjenja, pritisak i potisak u funkciji vremena, takoder moraju biti provjereni, tako da balisticki
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zahtjevi ostanu zadovoljeni. Moze se dogoditi da poslije ovih modifikacija neki od balisti¢kih
zahtjeva nisu zadovoljeni, u tom sluc¢aju razmatra se novi tip goriva/konfiguracija, ili ako nema
drugih mogu¢énosti, razmatra se modifikacija nekih od balisti¢kih zahtijeva u vezi sa dizajnom
raketnog motora.

Pri proracunu unutras$njo-balistiCkih performansi raketnog motora sa c¢vrstom pogonskom
materijom moraju se identifikovati 1 kvantitativno procijeniti odstupanja od idealnih uslova u
procesu sagorijevanja kao i ekspanziji produkata sagorijevanja kroz mlaznik. Ta odstupanja
rezultiraju smanjenjem performansi u odnosu na teoretske. Nedovoljno sagledavanje razlika
izmedu teorijskih performansi ili performansi standardnih balistickih opitnih motora i modela u
smanjenoj razmjeri i performansi ostvarljivih sa realnim pogonskim sistemom dovodi do toga da
prve izvedbe raketnog motora ne ispunjavaju specificirane performanse.

Tipi¢ni dijagram toka procesa dizajna i razvoja raketnog motora na Cvrsta raketna goriva,
prikazan je na slici 1.1.
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Sl. 1.1 Proces dizajna i razvoja raketnog motora na cvrsta raketna goriva [50]

Generalno, proces dizajna raketnog motora na Cvrsta raketna goriva, zasniva se na primjeni
sljedeceg skupa modula:

e Modul za proracun teorijskih performansi pogonske materije

e Modul za predvidanje gubitaka performansi raketnog motora



Predvidanje idealiziranih unutrasnjo-balistickih parametara raketnog motora na dvobazna goriva

e Modul dizajna pogonskog punjenja
e Modul strukturalne analizu
e Modul za predvidanje unutrasnjo-balistickih parametara.

Pored navedenih modula, trenutni trend u svijetu, u procesu predvidanja performansi raketnih
motora, je razvoj modula koji detaljnije opisuju proces sagorijevanja pogonske materije i pojavu
nestabilnosti pri sagorijevanju.

Svi moduli zasnovani su na koristenju analitickih ili eksperimentalnih izraza koji opisuju fizicke
1 hemijske procese u raketnom motoru. UspjesSnost ovih modela zavisi od usvojenih pretpostavki
1 upotrijebljenog numerickog metoda. Verifikacija modela za predvidanje ukupnih unutrasnjo-
balistickih performansi jedino je moguca eksperimentalnim putem.

Svi trenutno postoje¢i modeli u svijetu, za predvidanje performansi raketnog motora sa ¢vrstom
pogonskom materijom, generalno se zasnivaju na procedurama koje su prikazan na slici 1.
Razlika u veli€ini odstupanja u predvidanju performansi postoje¢ih modela ogleda se najvecim
dijelom u obimu i tacnosti baza podataka o postoje¢im rjeSenjima raketnih sistema i one
predstavljaju osnovu za definisanje novih raketnih sistema.

Procesom predvidanja performansi raketnog motora sa c¢vrstom pogonskom materijom
neprekidno se bave zemlje sa visokim tehnoloskim nivoom, prvenstveno USA 1 zapadno
evropske zemlje. TeziSte njihovog razvoja su balisticke vodene raketa velikog dometa, bazirane
na kompozitnom gorivu, tako da se najveci broj publikovanih podataka o procesu predvidanja
performansi odnosi na raketne motore sa kompozitnim gorivom. Takoder, veliki broj
eksperimentalnih istraZivanja, izvrSenih tokom razvoja ovih raketnih sistema, omogucili su
uspostavu obimne baze podataka o faktorima koji utiCu na odstupanje stvarnih od idealnih
performansi raketnog motora za svaki sistem pojedinacno.

Sedamdesetih godina proslog vijeka pojavile su se prve informacije o postojanju softverskog
paketa za predvidanje unutrasnjo-balistickih performansi raketnog motora sa ¢vrstim pogonskim
materijama, pod nazivom SPP (Solid Performance Program), a koji je bio fleksibilan, modularan
1 potpuno automatiziran program. Od tog perioda, razvoj racunarske tehnike kao i neprekidno
Sirenje baze podataka dobivenih eksperimentalnim istrazivanjem su omogucile usavrSavanje i
uvodenje novih programa. Trenutna verzija programa SPP je SPP97, 1 on omogucava: analizu
performansi mlaznice, dizajn pogonskog punjenja sa unutar$njo balistickim performansama i
analizu nestabilnosti sagorijevanja [26,27]. Modul za predvidanje performansi u mlaznici
analizira i sumira gubitke performansi u mlaznici kroz sljedeée kategorije: gubici sagorijevanja u
komori, gubici zbog grani¢nog sloja, hemijsko kineticki gubici, gubici zbog dvofaznog toka 1
gubici uslijed divergencije. Za proracun teorijskih performansi raketnog motora Koristi se
program CEA (Chemical Equlibrium with Aplication) razvijen u NASA Lewis Research Center.
Modul za analizu unutrasnjo-balistickih parametara zasnovan je na 1D balistickom modelu
strujanja unutar motora i omogucava predvidanja srednjih performansi kao §to su maseni fluks,
pritisak, potisak i specifi¢ni impuls u funkciji vremena.

Od septembra 1997 godine Center for Simulation of Advenced Rocket (CSAR), the University
of Illionis at Urbana-Champaign, za potrebe U.S. Department of Energy, razvija program za
predvidanje performansi raketnog motora sa ¢vrstom pogonskom materijom koji se zasniva na
numerickoj simulaciji performansi kroz dva odvojena softvera [1,2]:

e ROCFLO se bavi problematikom unutraSnjeg toka, modeliranjem sagorijevanja
povrsine, disperzijom 1 sagorijevanjem Al Cestica primjenom metode konacnih
volumena [7,8].

e ROCSOLID se bavi se problemom strukturalne analize pogonskog punjenja kao 1
strukture raketnog motora primjenom metode kona¢nih elemenata.

Razvoj ovog programa trebao bi da bude okoncan do kraja 2002 godine [1].
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Slicna programska rjeSenja, programu SPP, na osnovu dostupne literature imaju razvijene
zapadno evropske zemlje kao Sto su Francuska [25,60] 1 Italija [50].

Dvobazna raketna goriva, u odnosu na kompozitna goriva imaju slabije energetske karakteristike
1 manji raspon brzina sagorijevanja, predstavljaju podrucje interesovanja za one zemlje koje nisu
u stanju da savladaju visoke tehnologije u preradi sirovina nuzne za proizvodnju kompozitnih
goriva. U dostupnoj literaturi nema detaljnih podataka o procesu predvidanja performansi
raketnih motora na dvobazna goriva kao i1 faktorima koji uti¢u na odstupanje unutrasnjo-
balisti¢kih parametara dobivenih eksperimentalnim putem od idealnih parametara.

U Bosni i Hercegovini su u periodu do rata vrSena intenzivna eksperimentalna istrazivanja
raketnih motora sa dvobaznim raketnim gorivom (bazirana na nitroglicerinu i nitrocelulozi sa
dodacima), ali detaljnije izucavanje teoretskih termohemijskih i energetskih veli¢ina pogonskih
materija 1 punjenja nije vrSeno. Stepen tacnosti previdanja realnih unutras$njo-balisti¢kih
parametara raketnog motora zavisi od poznavanje idealiziranih unutras$njo-balistickih parametara
raketnih motora i faktora koji uti¢u na odstupanja od idealnih uslova.

Teziste ovoga rada ¢e biti na identifikaciji svih veli¢ina koje je potrebno poznavati u procesu
proracuna idealiziranih unutrasnjo-balistickih parametara i veli¢ina raketnih motora 1 stvaranje
pretpostavki da se za postojea dvobazna raketna goriva proizvedena u Bosni i Hercegovini
utvrde teoretski unutrasnjo-balisticki parametri 1 veli¢ine. Stoga je potrebno definisati
matematicki model koji ¢e omoguciti razvoj racunarskog programa za predvidanje idealiziranih
unutrasnjo-balistickih parametara raketnog motora na dvobazna goriva. Model za predvidanje
performansi raketnog motora sastojat ¢e se od sljede¢eg skupa modula:

e Modul za proracun teorijskih performansi raketnog motora treba da omoguci
izraunavanje sastava 1 svojstava produkata sagorijevanja (koristi se program za
odredivanje sastava i svojstava produkata sagorijevanja uglja [44]), kako za slucaj
reagirajuce tako i nereagirajuce smjese.

e Modul za predvidanje performansi u mlaznici treba da omogucava procjenu gubitaka
performansi u mlaznici kroz sljedee kategorije: gubici sagorijevanja u komori, gubici
zbog granicnog sloja, hemijsko kineticki gubici, gubici zbog dvofaznog toka i gubici
uslijed divergencije, koriStenjem eksperimentalnih izraza na bazi preporuka Advisory
Group for Aerocpace Research and Development (AGARD) u okviru Propulsion and
Energetics Panel Working Group 17.

e Modul za definisanje parametara potrebnih za dizajn pogonskog punjenja treba da
omogucava razmatranje 2D konfiguracija pogonskog punjenja upotrebljavanih na
podruc¢ju Bosne i Hercegovine (cijev sa unutrasnjim sagorijevanjem, cijev sa unutrasnjo-
spoljnim sagorijevanjem, vise cijevi 1 zvijezda punjenje).

e Modul za predvidanje unutrasnjo-balistickih parametara bit ¢e baziran na 1D balistickom
modelu. Osnova za ovaj modul ¢e biti podaci o zakonu promjene brzine sagorijevanja
odredeni u eksperimentalnim balistickim motorima i veli¢ine odredene u modulu za
proracun teoretskih performansi raketnih goriva. U okviru ovog modula ¢e biti razmatran
uticaj promjene temperature i pritiska okoline u zavisnosti od uslova eksploatacije
raketnog motora. Ovaj modul treba da omogucava predvidanje srednjih ostvarenih
performansi kao $to su maseni fluks, pritisak, potisak, impuls u funkciji vremena.

Eksperimentalna istrazivanja u okviru ovog rada su izvrSena u standardnim balistickim 1
eksperimentalnim raketnim motorima. Ova istrazivanja su omogucila da se identificiraju veli¢ine
koje utiCu na odstupanje unutrasnjo-balistiCkih parametara dobivenih eksperimentalnim putem
od idealnih parametara, kao i uspostavljanje baze podataka o termohemijskim i1 kinetiCkim
karakteristikama dvobaznih raketnih goriva koja se proizvode u Bosni i Hercegovini.



Predvidanje idealiziranih unutrasnjo-balistickih parametara raketnog motora na dvobazna goriva

2 UNUTRASNJO-BALISTICKI PARAMETRI RAKETNOG MOTORA
NA CVRSTA GORIVA

2.1 Osnove

Analiza misije raketnog projektila u cjelini omogucéava postavljanje balistickih zahtjeva za
raketni motor a na osnovu kojih se moze pristupiti dizajniranju pogonskog punjenja. Strukturalna
otpornost 1 ograni¢enja uslovljena nivoom tehnoloskog razvoja su osnovni zahtjevi pri
dizajniranju raketnog projektila, ali se oni ponekad mogu prevazi¢i pravilnim izborom
geometrije 1 tipa pogonskog punjenja. Zahtjevi misije, kao potisak i1 vrijeme rada, odnosno
totalni impuls raketnog motora, su nezavisni balisticki parametri i pomoc¢u njih se odreduju
zavisni balisticki parametri.

Osnovni cilj u procesu dizajniranja raketnog motora na ¢vrsto gorivo je izbor takvog pogonskog
punjenja, koje ¢e obezbjediti pretvorbu njegove hemijska energije u kineticku energiju sagorjelih
gasova u komori sagorijevanja raketnog motora, pri tome generiSu¢i takvu promjenu
potiska u funkciji vremena koja je u skladu sa zahtjevima misije raketnog projektila. Balisticki
parametri koji omogucavaju ostvarenje traZzene promjene potisak u funkciji vremena su primarni
zahtjevi koji se postavljaju pred dizajnera pogonskog punjenja i oni se dijele na nezavisne i
zavisne parametre. Strogo vodenje racuna o ovoj podjeli onemogucéava postavljanje protivrje¢nih
zahtjeva 1 stvara uslove za slobodniji pristup u procesu dizajniranja pogonskog punjenja.

Nezavisni parametri su:
e Balisticke performanse (potisak, vrijeme rada i totalni impuls raketnog motora),

e (Osobine pogonske materije (specificni impuls, brzina sagorijevanja, temperaturna
osjetljivost brzine sagorijevanja, gustina pogonske materije, odnos specifi¢nih toplota),

e COgraniCenja vezana za misiju raketnog projektila (anvelopa projektila, maksimalno
o¢ekujuci radni pritisak, temperaturni interval upotrebe letjelice, pritisak okoline).
Zavisni parametri su:

e Pritisak u komori sagorijevanja (funkcija maksimalnog ocekivanog pritiska u komori
sagorijevanja, temperature okoline i temperaturne osjetljivosti pogonske materije),

e Koeficijent potiska (funkcija stepena divergencije mlaznika, pritiska u komori
sagorijevanja, pritiska okoline, odnosa specifi¢nih toplota sagorjelih gasova i gubitaka u
mlaznika),

e Povrsina kriticnog presjeka mlaznika (funkcija potiska, pritiska u komori sagorijevanja i
koeficijenta pritiska),

e Zapremina pogonskog punjenja (funkcija geometrije punjenja, gustine pogonske materije i
specificnog impulsa pogonske materije),

e Relativna debljina goruceg sloja punjenja (funkcija brzine sagorijevanja, vremena rada
motora i pre¢nika pogonskog punjenja),

e Koeficijent J ( funkcija povrSine kanala za prolaz gasova 1 kriti¢nog presjeka mlaznika),

e Vitkost punjenja (funkcija duzine, pre¢nika punjenja, odnosno anveleope pogonskog
punjenja).
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2.2 Opis raketnog motora na ¢vrsta goriva

Raketni motor na ¢vrsto raketno gorivo je sistem u kome se hemijska energija ¢vrste pogonske
materije tokom procesa sagorijevanja u komori motora pretvara u energiju gasnih produkata
(visoka temperatura i visok pritisak). U procesu strujanja produkata sagorijevanja kroz mlaznik
energija se transformira u kineticku energiju gasnih produkata.

Raketni motor na ¢vrsta raketna goriva sastoji se od sljedecih glavnih komponenti (sl. 2.1):
o Komora za sagorijevanje,
e Pogonsko punjenje,

e Termicki izolator,

e Milaznik i
e Pripala.
Povrsina za Kompenzator
. prolaz gasova dilatacija
Debljina svoda

h |

Z / Z _ Sklop

= —

N mlaznika

Izolator/Lajner

\I’ogﬂnsko k Pripala \\\
punjenje \ Komora za

sagorijevanje
Sl. 2.1 Tipicna konstrukcija raketnog motora na évrsta goriva

Komora za sagorijevanje je mehanicki najoptereceniji dio motora jer je izloZena uticaju
produkata sagorijevanja visoke temperature i pritiska sagorijevanja (od 3 do 25 MPa).

Pogonska punjenja su napravljena od c¢vrstog raketnog goriva oblikovanog prema datoj
geometriji prilikom proizvodnje 1 smjeStena su u komori sagorijevanja. Povr§ina pogonskog
punjenja moze biti lokalno ogranicena ili moZze biti inhibirana sa vatrootpornim prijanjajuc¢im
materijalom-inhibitorom u cilju regulacije povrSine sagorijevanja. Regresija slobodne povrSine
pogonskog punjenja u procesu sagorijevanja je okomita na ovu povrsinu i odreduje razvoj krive
pritiska 1 potiska sa vremenom. Kod pogonskih punjenja koja su ¢vrsto vezana za komoru,
punjenje se veze za untra$nje zidove komore i izolator. Vrijeme sagorijevanja pogonskog
punjenja u taktickim sistemima opcenito varira izmedu nekoliko 1 30 sec.

Za raketne motore kod kojih proces sagorijevanja traje viSe sekundi unutrasnjost komore
raketnog motora je prekrivena izolatorom koji je termicki Stiti 1 povecava otpornost na eroziju od
gasnog toka ¢ija temperatura kre¢e od 1500 do 3500 K.

Mlaznik se sastoji iz kombinacije konvergentnog dijela, kriticnog dijela mlaznika (cilindricni
dio) i divergentnog dijela.

Sistem za pripaljivanje raketnog goriva ima zadatak da dovede potrebnu toplotnu energiju
slobodnoj povrsini goriva za pocetak sagorijevanja.
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2.3 Unutrasnjo-balisticki parametri raketnih motora na ¢vrsto gorivo

Balisticke performanse raketnih motora na cvrsto gorivo se definiraju totalnim impulsom
raketnog motora i vremenom ili potiskom uz dopunska ogranicenja kao Sto su maksimalni
potisak, ubrzanje ili maksimalni pritisak u komori sagorijevanja. Pored totalnog impulsa
potrebno je poznavati ili srednji potisak ili vrijeme.

Definicije vrijednosti balistiCkih parametara bazirane su na dijagramima potisak-vrijeme i
pritisak-vrijeme. Njihove srednje vrijednosti su definirane za odgovarajuéi interval vremena u
dijagramima potisak-vrijeme i pritisak-vrijeme. Postoje zajednicki intervali vremena i to su
vrijeme sagorijevanja f#, (primjena u USA), odnosno efektivno vrijeme rada motora #., (primjena
u Francuskoj i u prethodnoj Jugoslaviji) i ukupno vrijeme rada raketnog motora ¢, [16,25,53],
slika 2.2.
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SI. 2.2 Dijagram pritisak (potisak) u funkciji vremena za obradu rezultata [16,25,53]

Po americkoj nomenklaturi [16,32,33], vrijeme sagorijevanja ¢, se definira kao interval izmedu
tatke na uzlaznom dijelu krive pritiska ili potiska u funkciji vremena (odredena sa 10%
maksimalnog pritiska ili potiska) i taCke na silaznom dijelu krive pritiska ili potiska (odredena
presjekom krive pritisak odnosno potisak u funkciji vremena i bisektrise tangenti na ovu krivu).
Tacka na silaznom dijelu krive, se Cesto definiSe kao tacka maksimalne brzine promjene krivine
na dijagramu pritisak (potsiak) u funkciji vremena. Ukupno vrijeme rada raketnog motora ¢, je
vremenski interval izmedu taaka na uzlaznom 1 silaznom dijelu krive koje oznacavaju 10 %
vrijednosti maksimalnog pritiska.

Po francuskoj nomenklaturi [24] efektivno vrijeme rada motora ¢ se definira kao vremenski
interval izmedu taaka na uzlaznom 1 silaznom dijelu krive pritisak-vrijeme koje oznacavaju
50% vrijednosti pritiska odredenog presjekom bisektrise tangenti na silaznu krivu. Ukupno
vrijeme rada raketnog motora ¢, je definiran kao vremenski interval izmedu ta¢aka na uzlaznom 1
silaznom dijelu krive koje ozna€avaju 1 % maksimalnog pritiska.

Razlika izmedu tako odredenih vremena rada motora i vremena sagorijevanja, odnosno
efektivnog vremena rada, su do 2% za sagorijevanje bez erozije 1 za pogonska punjenja bez
zaostataka (sliver-a), dok u suprotnom, ta razlika iznosi vise od 5 %. Uticaj zaostalog dijela mase
punjenja u razlici vremena je proporcionalan odnosu zaostalog dijela prema ukupnoj masi
punjenja.
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2.3.1 Totalni impuls raketnog motora
Totalni impuls se definiSe kao :
tu
L =IF‘dt (2.1
0

1 koristi se odredivanje srednje vrijednosti potiska za odredenu vrijednost vremena rada motora
(vrijeme sagorijevanja t, ili efektivno vrijeme rada #..), odnosno vrijednosti specificnog impulsa
raketnog motora.

2.3.2 Masena brzina toka

Masa produkata sagorijevanja, generirana u komori raketnog motora, funkcija je brzine
sagorijevanja 1 mase koja odlazi kroz kriti¢ni presjek mlaznika, tako da jednacina odrzanja mase
ima oblik [16,24,52]:

dlp,-V.)
dt

gdje su V. -slobodna zapremina u komori i p, - gustina sagorjelog gasa u komori.

=, =1y, (2.2)

Masena brzina generirana u komori sagorijevanja je jednaka masenoj brzini sagorijevanja
pogonske materije:

my=p,-4,r (2.3)
gdje su: p, - gustina pogonske maaterije, A, - povrSina sagorijevanja i » - linearna brzina
sagorijevanja.

Masena brzina isticanja produkata sagorijevanja kroz kriti¢ni presjek mlaznika je proporcionalna
pritisku u komori sagorijevanja:

mth = CD ’ Azh P (2.4)
gdje su: p. - pritisak u komori sagorijevanja, Cp - koeficijent masene brzine i 4, - povrSina
kriti¢nog presjeka mlaznika,

2.3.2.1 Koeficijent masene brzine

Koeficijent proporcionalnosti Cp naziva se koeficijent masene brzine u mlazniku i zavisi od
termodinamickih parametara gasa, kao $to su temperatura, molekularna masa i specificna toplota
sagorjelog gasa. Izraz za koeficijent masene brzine u mlazniku ima oblik:

7+l

F(;/) ( 2 jZ(y—l)

C,=—F—= gdjeje Tly)=y-|—— 2.5
b=k 89 (r)=r o y (2.5)

gdje su R, - gasna konstanta i 7, - temperatura gasa.

Gornji izraz se moZe napisati i u obliku:
7+l
2 M

C. = . . 2.6
' (7 + lj R-T, 20

gdje su M - molekularna masa gasai R - univerzalna gasna konstanta.
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Koeficijent masene brzine C,, je funkcija procesa sagorijevanja pogonske materije, tj. zavise od
temperature sagorijevanja i srednje molekularne mase produkata sagorijevanja. Parametri 7.1 y
se ne mijenjaju mnogo sa promjenom pritiska i u mnogim slucajevima se usvaja da je Cp
nezavisan od pritiska. Tipi¢na vrijednost Cp je 6,5 10 s/m [25,58].

2.3.2.2 Karakteristicna brzina isticanja

Umjesto koeficijenta masene brzine se veoma Cesto upotrebljava parametar C* , koji se naziva
karakteristi¢na brzina isticanja i izmedu njih postoji sljedeca zavisnost:

CH=—o 2.7)

Stvarna karakteristicna brzina, a time 1 specifi¢ni impuls koji proizvede raketni motor su manji
od teoretske vrijednosti i posljedica su gubitaka koji se deSavaju u struji gasa duz komore
sagorijevanja 1 mlaznika do kriticnog presjeka (gubici strujanja zbog kineticke 1 termicke
neuravnotezenosti, gubitaka toplote ka metalnoj strukturi motora i neefikasnosti sagorijevanja)
[16,24,52].

2.3.3 Pritisak sagorijevanja

Kod kvazistacionarnog procesa sagorijevanja, uspostavlja se ravnoteza izmedu gasnog toka
stvorenog sagorijevanjem pogonske materije i gasnog toka koji isti¢e kroz mlaznik, tako da
jednacina o odrzanju mase sada ima obliku [16,24,52]:

pp.Ab.r:CD.Ath.pc (28)
Iz gornjeg odnosa, izraz za ravnotezni pritisak u komori sagorijevanja ima oblik:
‘A, -1
p. = Py Sl (2.9)
CD ’ Ath

Ovaj izraz je primjenljiv kada je brzina promjene pritiska u komori dovoljno mala, tako da je
njen uticaj na balistiCke karakteristike pogonske materije zanemarljiv i kada je pritisak
sagorijevanja priblizno konstantan po Citavoj povrSini sagorijevanja.

2.3.4 Potisak raketnog motora

Postoje vise definicija potiska raketnog motora, u zavisnosti od toga da li se definira trenutna
vrijednost potiska, srednja vrijednost ili maksimalna vrijednost potiska. U zavisnosti od toga,
potrebno je poznavati geometrijske parametre strukture raketnog motora i pogonskog punjenja,
balisticke parametre pogonske materije i pripalnog punjenja, trenutno vrijeme rada motora i
parametre okoline [16,24,52].

Srednja vrijednost potiska se definira odnosom:

1 1
aver = & ili Faver = o (2' 1 O)

t, t

ce

Trenutna vrijednost potiska za stacionaran motor i jednodimenzionalno stacionarno strujanje se
moze definirati izrazom:

F=m,-v,+(p,—p,) A4, (2.11)
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gdje su 71, - maseni protok gasa na izlazu iz mlaznika, v, -brzina gasa na izlazu iz mlaznika, p. -

staticki pritisak gasa na izlazu iz mlaznika, p, -pritisak okoline i 4.-povrSina izlaznog presjeka
mlaznika.

S obzirom da je veoma teSko mjeriti veliine kao $to su 1, v. i p. , Cesto se koriste izrazi za
potisak kao:

F=p, C, A, (2.12)
gdje je Cr-koeficijent potiska mlaznika.

2.3.5 Koeficijent potiska

Za jednodimenzionalno i izentropsko strujanje u idealnom konvergentno-divergentnom mlazniku
koeficijent potiska ima oblik [16,25,46,47,52]:

2 (7+D(y-1) (r-D/y
- A
S (Lj .1_[P6J +M.(_eJ @.13)
7/_1 7/+1 pc pc Ath

gdje je ¥ -odnos specifi¢nih toplota gasnih produkata sagorijevanja.

Iz gornjeg izraza je vidljivo da koeficijent Cr zavisi samo od koeficijenta y, ekspanzionog
odnosa u divergentnom dijelu mlaznika (&= A4,/ 4, , odnos izmedu povrSine na izlazu i

povrsine kritinog presjeka mlaznika) i odnosa izmedu pritiska u komori sagorijevanja i pritiska
okoline, p./p, (pri ¢emu je odnos p./p, funkcija samo y 1 ¢), slika 2.3. Koeficijent Cr predstavlja

kriterij efikasnosti mlaznika za datu pogonsku materiju i geometriju mlaznika [16,25, 46,52].

Cel

Maximalna vrijednost Cp = 2.246
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SI. 2.3 Tipicni uticaj ekspanzivnog odnosa i odnosa pritisaka na koeficijent
potiska za y= 1,2 [25]

U stvarnosti, potrebno je izvrsiti korekciju teoretskog koeficijenta potiska 1 to samo ¢lana koji se
odnosi na koli¢inu kretanja [16]. Izraz za stvarni koeficijent potiska ima sada oblik:

2 (r+1D) /(-1 (r-D7y
Cos = 2L (LJ .1_(17@] +M.(i} 2.14)
y—1 \r+l1 P, P, Ay,

gdje je 7., - stepen korisnog dejstva koeficijenta potiska Cr.
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Kada su raketni motori projektovani za rad na velikim visinama ili se tokom njihovog rada
znatno mijenja raspon visina leta, a mlaznik je definisan za neku srednju visinu leta, pri cemu se
ispitivanja motora na opitnim stanicama vrSe bez kompenzacione komore, tada je pritisak
okoline ve¢i od pritiska za koji je mlaznik projektovan i dolazi do umanjenja performansi
mlaznika. Takvi radni uslovi indukuju odvajanja grani¢nog sloja uz zidove mlaznika, pojave
kosih udarnih talasa i pojave odvajanja gasne struje. Kada se gasna struja odvoji dolazi do

ublazavanja negativnih efekata na potisak, jer dolazi do porasta statickog pritiska na zid
mlaznika (sl. 2.4).

= = Osamlaznika —— =
wlU=0,6

u/U=0,99

Kosi udarni talas

Oblast powa.l.nog
(recirkulacionog) \
strujanja Oblast vrio
o malih brzina
&
2 y— Pa
= Beialass kalo t
1
a
% — e o e e e | P
=
]
S
N
. i [
~
Raspored pritiska —11 e
e — - pe
kada nema odvajanja

€ £ € s €,

SI. 2.4 Odvajanje gasne struje unutar mlaznika [16,38]

Kalt 1 Badel [38] su, razmatraju¢i odvajanje gasne struje unutar koni¢nog divergentnog dijela
mlaznika, postavili opSte relacije za odredivanje uticaja ove pojave na performanse mlaznika.
Uspostavljena je veza izmedu pritiska odvajanja gasne struje p;, pritiska okoline p, 1 pritiska u
komori sagorijevanja p, :

0,2
2
p,:—-pa-(&j (2.15)
3 D,

Kod mlaznika kod koga je doslo do odvajanje gasne struje, koeficijent potiska se sastoji od sume
dvije komponente: komponente koja uzima u obzir strujanje do presjeka mlaznika u kome se
desava odvajanje gasne struje i komponente koja uzima u obzir strujanje od tog presjeka do
izlaznog presjeka mlaznika. Izraz za koeficijent potiska ima sada oblik:

2 (r+D/A(y-1) (r=D/y
: [ A A
S (Lj . 1{&} *ﬁ'[_’}“fpa'[_e} 2.16)
]/_1 ?/+1 pc pc Ath pc Ath

Drugi dio koeficijenta potiska tj.AC, se racuna iz empirijskog izraza, kada su poznate

vrijednosti pritiska odvajanja pj, zatim stepen Sirenja mlaznika do te tacke, A/Am, uz
pretpostavku jednodimenzionalnog, izoentropskog 1 neviskoznog strujanja:

Pi‘p_f’mj (095 — &) +0.975- ?Z (&, — &0s) 2.17)

AC, = 0,55-(

11
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gdje su:

+0,377 (2.18)

A A A A
g =~ T2 ako je(—lJ - l—fh +0,377 (2.19)

1,45 A,
Poos = 0,95 p, (2.20)

Koeficijent potiska idealnog motora zavisi od geometrije mlaznika, odnosa specificnih toplota
gasa, pritiska u komori sagorijevanja, pritiska okolne sredine i pritiska na izlazu mlaznika. U
stvarnosti, na vrijednost ovog koeficijenta utiCu joS: zaostajanje u dvofaznoj struji, stepen
hemijske neravnoteze, gubici u grani¢nom sloju i prenosu toplote sa gasa na metalnu strukturu
mlaznika.

2.3.6 Specifi¢ni impuls

Proracun performansi raketnih motora na ¢vrsto gorivo zahtjeva poznavanje vrijednosti jednog
od najvaznijih parametara pogonske materije, odnosno specificnog impulsa u realnim uslovima.
Specifi¢ni impuls je mjera promjene impulsa ili koli¢ine kretanja koji proizvede jedinica mase
sagorjele pogonske materije u raketnom motoru [16,24,52]. U izrazima za konstrukciju punjenja,
specifi¢ni impuls je odnos potiska motora i masenog protoka:

Faver
[, =—2=. (2.21)
m

e

On obuhvata gubitke strujanja do i iza kritiénog presjeka mlaznika, gubitke nepotpunosti
sagorijevanja, gubitke ulazne geometrije mlaznika, gubitke uslijed neparalelnosti isticanja gasa,
gubitke zbog trenja, toplotne gubitke, rekombinacione gubitke i gubitke zbog dvofaznog
strujanja.

Teoretska vrijednost specificnog impulsa je funkcija termo-hemijskih karakteristika pogonske
materije i ekspanzionog procesa unutar mlaznika i izrazava se kao:

r 7+l
. . -1 2:(y-1) R-T — A
“ \r-1 M p. y \y- M\ p. ) A4,

Procjene vrijednosti specificnog impulsa se vrSe nekad analitickim putem, ali obi¢no se
upotrebljavaju podaci dobiveni eksperimentalnim ispitivanjem.

Uobicajeno je da se eksperimentalni podaci za specificni impuls i1 brzinu sagorijevanja dobijaju
pomocu motora za balisticka ispitivanja koji se razlikuju od realnih raketnih motora. Neophodno
je usaglasavanje ovih eksperimentalnih rezultata obzirom na razliCitosti u strukturi motora.
Ostvareni specificni impuls bitno zavisi od masene brzine pogonske materije i veli¢ine motora.
Pored toga, postoje znatne razlike izmedu teoretskog specificnog impulsa Cvrste pogonske
materije i specifiénog impulsa ostvarenog prilikom sagorijevanja pogonske materije u raketnom
motoru, te se usaglasavanje vrsi analitickim postupcima zasnovanim na kombinaciji teoretskih 1
empirijskih odnosa:

1, :Ispwo e, M (2.23)
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gdje su /[,  teoretski specifi¢ni impuls, a 7. efikasnosti karakteristi¢ne brzine (efikasnosti
sagorijevanja).

Stvarna vrijednost specificnog impulsa se odreduje koriste¢i eksperimentalno dobijene
vrijednosti totalnog impulsa raketnog motora i mase pogonskog punjenja:

I tot
I =—" (2.24)

P

Ako gornji izraz transformiramo koristeci izraze koji su ve¢ navedeni, onda izraz za specifi¢ni
impuls ima sljedeci oblik:

= —CF;EXD = C

sp Fop exp
Dexp

*

(2.25)

gdje su Creyp, Cpexp 1 C*exp koeficijent potiska, koeficijent masene brzine i karakteristicna brzina
respektivno 1 predstavljaju eksperimentalne vrijednosti.

Procjena specifi¢nog impulsa ostvarenog u motoru:
1,=n.n,-C-Cp (2.26)

se zasniva na odredivanju teoretskih vrijednosti karakteristicne brzine i koeficijenta masene
brzine u radnim uslovima raketnog motora i procjeni koeficijenatar. i7 . .
F C

U praksi se Cesto koriste standardni uslovi rada raketnog motora koji imaju za cilj moguénost
uporedenja balistickih parametara razli¢itih motora. Ti standardni uslovi podrazumijevaju radni
pritisak u raketnom motoru od 7 MPa, pritisak na izlazu iz mlaznika jednak ambijentalnom
pritisku na nivou mora, optimalni mlaznik bez gubitaka na divergenciju. Procjena vrijednosti
specifi¢nog impulsa za standarne uslove se moze izvrsiti koristeéi izraz [24]:

. G (standardni uslovi) C " (standardni uslovi)
Pua TP C(radni uslovi)) C"(radni uslovi)

(2.27)

2.3.7 Brzina sagorijevanja

Sagorijevanje pogonskog punjenja karakteriSe izmjena njegove povrsine sagorijevanja i brzina te
izmjene je put koji prede plamen u jedinici vremena, mjereno normalno na povrSinu
sagorijevanja. Brzina kojom se pomjera front plamena, pri sagorijevanju pogonske materije u
raketnom motoru, obi¢no je vezana za odgovarajuci pritisak u komori sagorijevanja. Ona se
moze predstaviti nekim od analiti¢kih izraza, kao funkcija pritiska za datu pocetnu temperaturu
pogonskog punjenja. Brzina sagorijevanja pogonske materije je funkcija pritiska i generalno, u
ogranicenom podrucju pritiska, izrazava se u obliku de Saint-Robert ili Vieill-ovog zakona:

r=a-p" (2.28)

Eksponent pritiska #» 1 temperaturna konstanta a su zavisni od hemijskog sastava pogonske
materije 1 pocetne temperature pogonskog punjenja. Koeficijenti proporcionalnosti i red
funkcionalne zavisnosti brzine sagorijevanja od pritiska, odreduju se eksperimentalnim
ispitivanjem u balisti¢kim motorima [16,31,32,52,55].

Jednacina brzine sagorijevanja je bazirana na brojnim empirijskim mjerenjima 1 treba voditi
racuna o tome da navedeni zakon odgovara strogo odredenoj oblasti pritiska sagorijevanja i u
slucaju kada je pritisak jedina znaCajna promjenljiva. Primijenjene konfiguracije pogonskih
punjenja u standardnim balistickim motorima treba da obezbjeduju malu brzinu gasne struje
iznad povrSine sagorijevanja, odnosno mali maseni fluks u kanalu za prolaz gasova, a eksponent
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pritiska »n treba da je neovisan od pritiska u odredenoj oblasti pritiska ispitivanja i da vazi za
odredenu temperaturu okoline. Brzina sagorijevanja odredena eksperimentalnim putem u
standardnim balistiCkim motorima koriguje se u realnim motorima u zavisnosti od veliine
motora i uslova njihove primjene. Pri upotrebi tih podataka u realnim raketnim motorima,
potrebno je voditi racuna o uslovima za koji je definisan zakon promjene brzine sagorijevanja i
izvrSiti odgovaraju¢a podeSavanja. Tipicni koeficijent podeSavanja brzine sagorijevanja za
primjenu u realnim raketnim motorima je 1.01-1.05 [16].

Za postojeca raketna goriva u oblasti pritiska od 3 do 15 MPa, eksponent pritiska u zakonu
brzine sagorijevanja se krec¢e izmedu 0,2 do 0,7 [25]. Kod dvobaznih raketnih goriva koja sadrze
katalizatore brzine gorenja, eksponent pritiska #n se koristi za procjenu efektivnosti katalizatora u
proizvodnji “plateau” i “mesa” efekta (sl. 2.5). Kada je eksponent pritiska » priblizno nula javlja
se “plateau” efekat, a kada je negativan “mesa” efekat. Eksponent pritiska » u podru¢ju super
brzog gorenja, “plateau” ili “mesa” efekta, uveliko zavisi od fizikalnih i hemijskih svojstava,
geometrijskih 1 masenih karakteristika Cestica jedinjenja olova i hemijske strukture dvobaznog
goriva.

de Saint Robert's

Log r

] ! ] 1 |
log p¢

Sl. 2.5 Zavisnost promjene brzine sagorijevanja u funkciji pritiska sagorijevanja [31,32]

Stvarna brzina sagorijevanja u realnim raketnim motorima je podlozna i drugim uticajima, pa je
brzina sagorijevanja jedan od balistickih parametara kojeg je najteze procijeniti.

2.3.7.1 Osjetljivost pogonske materije na pocetnu temperaturu okoline

Temperatura okoline 7, odnosno pocetna temperatura pogonske materije utice na brzinu
sagorijevanja » 1 time na pritisak i potisak motora. Osjetljivost brzine sagorijevanja na
temperaturu pogonske materije mora biti poznata za operativni interval temperatura za koji je
projektovan raketni motor. Najces¢e se koriste sljede¢a dva koeficijenta koji opisuju tu

osjetljivost:
1 |dp 1| or
- | L =—.| — 2.29
), (aTjK % (ﬂT,,] 229

p
U motorima, kod kojih pad pritiska u komori sagorijevanja nije veliki, treba koristiti koeficijent
7, za procjenu promjene radnog pritiska sa temperaturom. Ovaj koeficijent se naziva 1 kao
konstanta Klemmung i karakterizira osjetljivost motora.
Kod motora sa znacajnom brzinom strujanja gasa u kanalu pogonskog punjenja, uticaj pritiska na

brzinu sagorijevanja pogonske materije se moZe definirati preko koeficijenta o,. On karakterizira
osjetljivost goriva pri konstantnom pritisku i nezavisan je od konstrukcije motora.

Raketni motor radi stabilno, kada je eksponent pritiska u zakonu brzine sagorijevanja n < /, u
slucaju kada eksponent » ima visoku vrijednost efekt promjene povrSine sagorijevanja moze
znatno povecati pritisak u raketnom motoru. Ta pojava je generalno nepozeljna i preporucuju se
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nize vrijednosti eksponenta pritiska n. Ponekad je pozeljna velika vrijednost eksponenta pritiska,
kao u slucaju potrebe nagle izmjene nivoa potiska.

Veza izmedu ova dva koeficijenta se izrazava odnosom:
o

ﬂK:l—iz (2.30)

Promjena pritiska u komori sagorijevanja za izmjenom pocetne temperature pogonske materije
postaje velika, kada je o, veliko i/ili kada je eksponet pritiska u zakonu brzine sagorijevanja

velik.

Na primjer, pri promjeni pocetne temperature goriva od 233 K do 333 K i pri koeficijentu
0,=0.005 K, brzina sagorijevanja se promijenila za 50 %. Pri eksponentu pritiska n=0,5, u
zakonu brzine sagorijevanja i koeficijentu 7z = 0.001 K, pritisak u komori sagorijevanja se
promijenio za 100 % u datom temperaturnom intervalu (sl. 2.6) [40]. Ova velika promjena
pritiska u komori sagorijevanja uti¢e na potisak raketnog motora (potisak je povecan za vise od
100 %, jer se 1 koeficijent Cr povecava sa povecanjem pritiska p.). Izmjena brzine sagorijevanja
pri promjeni pocetne temperature pogonske materije ne odrazava se samo na pritisak u komori
sagorijevanja i1 potisak raketnog motora, ve¢ i na vrijeme rada raketnog motora, a time i na
aktivnu duzinu leta rakete.

4.0

[
o
1

[
(=
T TTTT]

o
.
w

Brzina sagorijevanja, [em/s|

=]
()
I

0.1 Lol 1
10 50 100 300
Pritisak sagorijevanja, [atm]|

SI. 2.6 Osjetljivost pogonske materije na pocetnu temperaturu punjenja [40]

Vazno je naglasiti da promjena pocCetne temperature pogonske materije, nikada ne mijenja
hemijsku energiju sadrzanu u materiji, ali mijenja brzinu hemijske reakcije pri sagorijevanju
goriva.

Brojna eksperimentalna istrazivanja su pokazala da konstanta @ u zakonu brzine sagorijevanja
zavisi od pocetne temperature raketnog goriva i ta zavisnost se izrazava relacijom:

a=a,-& ) 2.31)

gdje su ay -temperaturna konstanta za temperaturu 7, , 7, - standardna pocetna temperatura
goriva, T; -trenutna temperatura goriva. Ovaj koeficijent se moZe u prvoj aproksimaciji smatrati
konstantnim za dato gorivo.

2.3.7.2 Uticaj gasnog toka

Da bi se u potpunosti poznavao gasni tok unutar raketnog motora, potrebno je poznavati lokalnu
brzinu, pritisak i temperaturu. Razvijeni su kompjuterski kodovi, koji omogucavaju poznavanje
svake od ovih karakteristika, s tim da je potrebno posebno razmatrati proces pripaljivanja, kojeg
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karakteriSu intenzivne promjene pritiska po vremenu, zatim proces po uspostavljanju stabilnog
gasnog toka unutar kanala punjenja i strujanje u konvergentnom dijelu mlaznika. Problem se
komplikuje kod kanala punjenja ¢iji je poprecni presjek nije kruzni, kao §to je slucaj kod
geometrije kanala oblika zvijezde, kada postoji N simetrija. Strujanje fluida postaje jo§ sloZenije
kod raketnih motora koji imaju obrtanje oko uzduzne ose simetrije [58,56].

Odnos povrsine sagorijevanja A, 1 povrSine kriti€nog presjeka A, je veoma vaZan parametar za
unutras$nju balistiku (strujno polje) raketnih motora na ¢vrsto gorivo. U Njemackoj se zove
koeficijent Klemmung, a u Francuskoj koeficijent zbijanja:
K =B (2.32)
Ath

Vrijednosti koeficijenta zbijanja K u praksi se kre¢e u intervalu: 50 < K < 600.

Medutim, u praksi je Cesto potrebno izvrSiti balisticku analizu dizajna pogonskih punjenja s
obzirom da se javljaju dva fenomena, kao Sto su pad pritiska izmedu prednjeg i zadnjeg dijela
kanala za prolaz gasova 1 lokalnog poveéanja brzine sagorijevanja, nazvanog erozivnim
sagorijevanjem, u slu¢ajevima kada brzina gasnog toka iznad povrSine sagorijevanja dostigne red
veli¢ine 100-150 m/s. Pod padom pritiska [25], podrazumijeva se smanjenje pritiska uzduz ose
punjenja, od prednjeg dna ka kraju punjenja do mlaznika. To indukuje povecanje ceonog pritiska
u prvoj fazi starta motora i samim time do povecanja maksimalnog pritiska u motoru. Pad
pritiska je uzrokovan energetskim gubicima unutar gasnog toka i to se dogada zbog medusobnog
uticaja gasnog toka i povrSine sagorijevanja ili uslijed nagle izmjene poprec¢nog presjeka kanala
za prolaz gasa ili pravca gasnog toka i to od povrSine sagorijevanja.

Za brzu balisticku analizu, da bi se uspostavila veza izmedu dizajna pogonskog punjenja i
unutra$njeg gasnog toka, koriste se pored koeficijenta zbijanja K 1 sljedeci koeficijenti:

ko gt
| A

P 4

(2.33)

gdje je 4, - povrsina poprecnog presjeka kanala za prolaz gasa.

Koeficijent J uzima u obzir maksimalnu brzinu gasne struje i odrazava sve poteSkoce u
unutrasnjo balistickom dizajnu. Visoke vrijednosti koeficijenta J se primjenjuju kod geometrije
pogonskih punjenja prilagodenih visokom padu pritiska duz njegove ose simetrije, visokom
erozivnom sagorijevanju i kriticnoj fazi pripaljivanja (J=1) $to je slucaj kod motora sa upustenim
mlaznikom.

U praksi se nastoji posti¢i vrijednost koeficijenta J < 0,5.

Veza izmedu navedenih koeficijenata ima oblik:
K,=K-J (2.34)

Maseni fluks u kanalu pogonskog punjenja se moze izraziti preko koeficijenta K, :

G=p,rK,. (2.35)

Jedan od kriti¢nih koraka u funkcionisanju raketnih motora se javlja u procesu neposredno po
pripaljivanju, kada je povrSina kanala za prolaz gasova minimalna. Srednja vrijednost pada
pritiska, izmedu prednjeg i zadnjeg kraja punjenja, koje se susrecu u realnim uslovima primjene
raketnih motora je reda 0,/ MPa, a kada je taj pad ve¢i od I MPa, potrebno je izvrSiti posebna
razmatranja konstrukcije punjenja i motora.

Pri balistickim analizama, znacajno je poznavati intenzitet uticaja tih fenomena, izazvanih
unutra$njim gasnim tokom [25]. U tabeli 2.1 su date empirijske vrijednosti brojnih analiza
dizajna pogonskog punjenja u zavisnosti od dva veoma vazna faktora K, 1 J.
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Tabela 2.1 Intenziteti fenomena na koje utice unutrasnji tok gasa [25]

J K Erozivno sagorijevanje Pad pritiska
<30 Ne
<02 ]500(51100 Da, ll:ada J er =10 mm/s Manji od 5% pritiska na prednjem
, -150 Da, kada je r < 20 mm/s kraju motora
~ 150 Da, za sve hemij skp sastave.
Veoma znacéajno kada je r < 10 mm/s
<50 Ne
50-100 Da, kada je r < 10 mm/s Priblizno 10 % pritiska na
0,2 do 0,35 100-150 Da, kada je ¥ < 20 mm/s prednjem kraju motora kada je
> 150 Da, za sve hemijske sastave. J=0,3
Veoma znacajno kada je r < 10 mm/s
5;_}52 0 Ba, taga — z ég mm;s Priblizno 10 % pritiska na
0,35do 0,5 a, xada je - s prednjem kraju motora kada je
~ 150 Da, za sve hemuskp sastave. J=0,4
Veoma znacéajno kada je r < 10 mm/s
< ¢aj je r<
3 0_?? 0 DD 4, znavc a.J 1o 11: a(ciia J © r< 2200 mm//s 40% qd pritiska na predl}j em
0,5do 0,8 4, ZNacajno xa anje r /s kraju motora i mora biti
~ 750 Da, za sve hemij skp sastave. kontrolisan
Veoma znacajno kada je » < 10 mm/s
Sve Da,intenzivno kada je » < 10 mm/ Pritisak u soni¢nom podrucju je
1 vrijednosti Da, znacajno kada je » <20 mm/s p=0,56 pritiska na prednjem kraju
Da, neznatno kada je » <30 mm/s motora

2.3.7.3 Erozivno sagorijevanje

Pod erozivnim sagorijevanjem nazivamo pojavu izmjene brzine sagorijevanja pogonske materije,
uzrokovane pojavom gasnog toka paralelnog povrsini sagorijevanja. Koeficijent K, se moze u
prvom priblizenju, koristiti kao indikator mogucée pojave erozivnog sagorijevanja. Fenomen
erozivnog sagorijevanja, izazvan je povecanjem prenosa toplote iz zone plamena ka povrSini
sagorijevanja [45,48]. Postoje brojni fizicki modeli koji to pokuSavaju da objasne i kvantitativno
da izraze ovaj fenomen.

Jedno-dimenzionalni modeli su prihvatljivi za proracune unutrasnje balistike, kod taktickih
raketnih motora velike vitkosti 1 visokog koeficijenta zapreminskog punjenja, kod kojih dolazi
do neprekidne izmjene gasnog toka u popre¢nom presjeku duz uzduzne ose. Tacnost ovih
modela zavisi od uzimanja u obzir dizajna pogonskog punjenja sa visokom vrijednoSéu
koeficijenta J i visokim nivoom erozivnog sagorijevanja u ¢eonom regionu motora.

Dvo-dimenzionalani modeli su neophodni kada je gasni tok kompleksniji 1 kada je geometrija
pogonskog punjenja slozenija.

Tro-dimenzionalni modeli se koriste za izraCunavanje uticaja toka u pojedinim zonama kanala za
prolaz gasova, u kojima prisustvo erozivnog sagorijevanja nosi rizik razaranja strukture motora,
zbog medusobnog uticaja gasnog toka i procesa sagorijevanja. To je naro€ito prisutno u pocetnoj
fazi rada motora tj. u procesu pripaljivanja i nuzno je, radi poveéanja sigurnosti sistema u cjelini,
predvidati razvoj pritiska u procesu pripaljivanja.

U pojednostavljenom ra¢unarskom kodu, baziranom na modelu jedno-dimenzionalnog toka, za
proracun razvoja ¢eonog pritiska i pritiska na izlazu iz kanala pogonskog punjenja za prolaz
gasova, pri prisustvu erozivnog sagorijevanja, moze se koristiti zakon erozivnog sagorijevanja
[60]:

r,=r-1+a(G-G,)| (2.36)

gdje su r, - brzina gorenja pri pojavi erozivnog sagorijevanja, ry - brzina gorenaj bez erozivnog
sagorijevanja, o - koeficijent zavisan od tipa pogonske materije, G - maseni fluks u trazenom
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poprecnom presjeku kanala za prolaz gasova, Gy - maseni fluks pri kojem se ne javlja erozivno
sagorijevanje.

Ovaj tip koda koristio se dugo u prethodnim unutrasnjo balistickim analizama, jer sadrzi u sebi
geometriju punjenja, odnosno geometriju popre¢nog presjeka kanala za prolaz gasova duz
aksijalne ose motora. Erozivna brzina sagorijevanja se racuna u viSe poprecnih presjeka kanala
pogonskog punjenja za prolaz gasova, u zavisnosti od karakteristika gasnog toka, kao $to su
statiCki pritisak p 1 lokalni maseni fluks G. U fazi pripaljivanja, kada je proces izrazito
nestacionaran, potrebno je razmatrati uticaj erozije u vremenskim koracima od / do 5 ms. Po
uspostavljanju stabilnog procesa sagorijevanja, ti vremenski koraci mogu biti 0,05 do 0,1 s (slika
2.7).
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Sl. 2.7 Pritisak u funkciji vremena sa i bez erozivnog sagorijevanja [25]

Slozeniji model za analizu erozivnog sagorijevanja dvobaznih raketnih goriva, koji se Cesto
koristi, model Lenoir and Robillard (L-R), koji objaSnjava povecanje brzine sagorijevanja pri
erozivnom sagorijevanju, kao rezultat poveéanja prenosa toplote sa gasne faze na ¢vrstu fazu i
to preko sljedeca dva nacina:

e sa primarne zone sagorijevanja, koja je nezavisna od brzine gasne struje i funkcija je
samo pritiska sagorijevanja,

e iz jezgra vruce gasne struje, koja zavisi samo od brzine gasa.

Kod tog modela, ukupna brzina sagorijevanja sadrzi komponentu brzine sagorijevanja pri
normalnom (bez erozivnom sagorijevanju) 7y i komponentu koja je rezultat erozivnog
sagorijevanja r,:

r=r+r, (2.37)

Najcesce primjenjivani oblik jednacine za odredivanje komponente koja definiSe uticaj erozije na
brzinu sagorijevanja je jednacina Lenoir i Robillard:

r.=a-G" -exp(-p-r,-p,/G)/ L (2.38)
gdje su: G — maseni fluks, p, — gustina pogonske materije, L — aksijalna pozicija razmatranog
presjekai f — empirijska konstanta.

Rezultati analiza viSe tipova goriva, pokazuju da je koeficijent £ ocevidno nezavisan od
strukture goriva i da je njegova vrijednost oko 53.
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Koeficijent prenosa toplote « je predstavljen preko jednacine:
0,2 —2/3
, _00288-c, p°° B .(T,.—TS)
Py € I, -1,

(2.39)

gdje su: ¢, - specificna toplota gasa, P, - Prandtlov broj, 7, T ,T), - temperature plamena,
povrsine sagorijevanja i pocetne temperature pogonske materije, ¢; - specifi¢na toplota cvrste
pogonske materije.

Postoji vise modifikacija gornjeg zakona koje se ogledaju u :
e Uvodenje ¢lana koji predstavlja mehanicku eroziju,

e Uvodenje dopunskog ¢lana koji uzima u obzir prisustvo efekta plateau kod dvobaznih
goriva sa katalizatorima.

2.3.7.4 Uticaj procesa izrade goriva

Efekat grbe (hump) [30] se uzima kao posljedica izmjene brzine sagorijevanja u funkciji debline
svoda punjenja tj. brzina sagorijevanja se povecava sa kretanjem fronta plamena u radijalnom
pravcu u zoni izmedu centralnog kanala za prolaz gasova i unutrasnje povrSine tijela raketnog
motora. Ovaj efekat je primije¢en kod analize krivih pritiska 1 potiska, kod jednostavnih
standardnih balistickih ispitivanja kompozitnih pogonskih punjenja izrazavao se kroz devijaciju
krive u odnosu na promjenu teoretske povrsine sagorijevanja i vjerovatno je posljedica procesa
izrade. Kod krive pritiska u funkciji web-a, najvec¢i uticaj hump efekta se javlja priblizno na
polovici web-a. Prorauni pokazuju da je brzina povecana za 3-7 % i da veli€ina hump nije
funkcija brzine sagorijevanja goriva. Analiza rezultata, dobijenih posle pojave ovog efekta,
pokazuje da se zakon brzine sagorijevanja mijenja sa promjenom debljine sagorijelog svoda
goriva. To je vjerovatno rezultat raspodjele aditiva dodanih tokom procesa izrade. Uticaj efekta
hump, u procesu balistickih predvidanja, moguce je wuzeti u obzir, ako se tokom balistickih
ispitivanja ustanovi empirijska zakonomjernost promjene brzine sagorijevanja u funkciji od
izgorjelog sloja. Kod pogonskih punjenja sa cilindricnim ili zvjezdastim kanalom za prolaz
gasova, moze se prikazati ova zakonomjernost, dok kod punjenja finocyl geometrije
(sagorijevanje je u vise pravaca), ta promjena ima sinusoidalni karakter.

Prema [35] uticaj hump efekta na brzinu sagorijevanja je oko 5% i moze izazvati povecanje i
smanjenje brzine sagorijevanja. Slika 2.8 prikazuje faktor hump u funkciji relativne debljine
svoda punjenja (odnos debljine svoda punjenja i radijusa punjenja) za razli¢ite raketne motore.
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SI. 2.8 Hump faktor u funkciji relativne debljine svoda za razlicite raketne motore [50]
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2.3.8 Ogranifenja vezana za misiju raketnog projektila

Neki zahtjevi, kao anvelopa, maksimalno ocekivani radni pritisak, uslovi okolne sredine,
direktno uti¢u na dimenzije motora i letjelice.

2.3.8.1 Maksimalno ocekivani radni pritisak

Maksimalno o¢ekivani radni pritisak (MEOP) se koristi za definisanje strukturalnih ogranicenja
tijela motora. Maksimalni radni pritisak, na maksimalnoj radnoj temperaturi 7, pogonske
materije mora biti manji od MEOP uzimajuci u obzir reproduktibilne tolerancije.

Maksimalni radni pritisak p__ (T , )se odreduje po sljedecoj jednacini:

Puax(T,) = MEOP- (1 —tolerancije reprodukcije letjelice) (2.40)

2.3.8.2 Uslovi okolne sredine

Temperaturni interval upotrebe i visina djelovanja su parametri koji efektivno uti¢u na izbor
pogonske materije s obzirom na temperaturnu osjetljivost brzine sagorijevanja. Projektovana
visina upotrebe raketnog projektila zajedno sa nominalnim radnim pritiskom sagorijevanja,
odreduje optimalan ekspanzivni odnos u divergentnom dijelu mlaznika.

Nominalni pritisak sagorijevanja u komori raketnog motora se odreduje koriStenjem sljedece
jednacine:

P = PunlT, ) explry (T~ T, ] 2.41)

1 on je limitirajuci faktor pri izboru pogonske materije i geometrije pogonskog punjenja.
2.3.8.3 Anvelopa
Anvelopa definiSe fizicke granice pogonskog punjenja (duzinu L, unutrasnji pre¢nik komore sa
nanijetom termoizolacijom D i slobodnu zapreminu za smjestaj pogonske materije).
Time su stvorene pretpostavke da se odredi srednja brzina sagorijevanja 7,,(1):
raty) = (2.42)
b

gdje je: w — ukupan put koji prode front sagorijevanja, web (za pogonsko punjenje sa unutrasnim
sagorijevanjem debljina svoda je priblizno 0,25 pre¢nika pogonskog punjenja).

Ukupni raspoloZivi volumen V, za pogonsko punjenje:

V_D2-7z
“T 4

L (2.43)
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3 TEORETSKE PERFORMANSE POGONSKE MATERIJE

3.1 Uvod

Jedan od osnovnih pravaca razvoja raketne tehnike predstavlja istrazivanje 1 razvoj
visokoenergetskih pogonskih materija veceg specificnog impulsa i1 gustine, kao 1 sa
odgovaraju¢im obiljezjima toka produkata sagorijevanja unutar raketnog motora. Stoga je
racunsko-teoretski postupak odredivanja ovih parametara jedan od vaznih zadataka savremene
raketne tehnike, ¢ak osnovni u stadiju definisanja 1 izbora pogonskih materijala. Za definisanje
fizickog 1 matemati¢kog modela, koji opisuje sloZzene fenomene koji se javljaju u raketnom
motoru, potrebno je uvesti nekoliko hipoteza. Ove hipoteze odnose se na uslove odvijanja
procesa sagorijevanja pogonske materije u komori raketnog motora i procesa ekspanzije smjese
produkata sagorijevanja u mlazniku raketnog motora, kao i na svojstva smjeSe produkata
sagorijevanja. Gasovita faza smjese produkata sagorijevanja razmatra se na dva nacina: kao
realni gas Cije se stanje opisuje virijalnom jednadinom stanja ($to povecava tacnost rezultata
proracuna na vi$im pritiscima sagorijevanja) i kao smjese gasovitih komponenti za koju vrijedi
jednacina stanja idealnog gasa $to je uobicajeni i naj¢es¢i nacin tretiranja gasovite faze smjeSe
produkata sagorijevanja.

Teziste proratuna energetskih performansi raketnih goriva predstavlja odredivanje sastava
smjeSe produkata sagorijevanja u uslovima uspostavljanja energetske, fazne i hemijske ravnoteze
u sistemu. Stoga ovaj postupak ukljucuje postavljanje i rjeSavanje sistema jednacina koje opisuju
faznu 1 hemijsku ravnoteZzu. Upravo ova dva zahtjeva, za faznu 1 hemijsku ravnotezu,
predstavljaju i kriterij na osnovu koga se mogu klasifikovati metode odredivanja ravnoteznog
sastava.

Podaci neophodni za proracun energetskih karakteristika raketnih goriva su: hemijski sastav i
entalpija formiranja konstituenata pogonskih materija, termodinamicka svojstva individualnih
materija koje se mogu javiti kao produkti sagorijevanja u Sirokom dijapazonu temperatura i
parametri medumolekulskog potencijala individualnih materija u odgovaraju¢em temperaturnom
opsegu. Osnovne izvore ovakvih podataka predstavljaju razni inostrane baze podataka i
publikacije [37, 3.4,5].

Proracun baziran na navedenim osnovama treba:
e da omoguci optimizaciju sastava raketnih goriva po energetskim karakteristikama i

e da obezbjedi podatke potrebne za projektovanje raketnih motora.

3.2 Tipovi ¢vrstih raketnih goriva

Raketna goriva se definiSu kao c¢vrste pogonske materije koje generiSu veliki broj gasnih
molekula pod uticajem visoke temperature tokom procesa sagorijevanja i koje mogu da
medusobno reagiraju u ambijentu oksidirajuéeg sagorijevanja. Samo sagorijevanje je
samoobnavljaju¢a egzotermicka, brzo oksidirajuca reakcija, pri ¢emu je neophodno da se goriva
1 oksidiraju¢a komponenta nalaze u gorivu.

Cvrsta raketna goriva se dijele u sljedeée dvije osnovne grupe [23,40]:

o Homogena ili dvobazna raketna goriva. Sastoje se od nestabilnih hemijskih jedinjenja
koja u jednom molekulu sadrze gorive komponente i oksidans.

e Heterogena ili kompozitna raketna goriva. Najées¢e predstavljaju smjesu kristalnog
oksidatora 1 goriva koje istovremeno sluZzi kao vezivo.
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3.2.1 Dvobazna raketna goriva

Kada su oksidiraju¢e i gorive molekule povezane hemijski, odnosno kada je njihova fizicka
struktura homogena, tada se to gorivo naziva homogeno ili dvobazno raketno goriva.

Homogena ili dvobazna raketna goriva su do sada obicno koriStena kod nevodenih raketa, male 1
srednje veli¢ine, zbog njihove bezdimnosti, relativno jednostave i jeftine tehnologije izrade
pogonskih punjenja i sposobnosti primjene pri razliitim temperaturama okoline (od jako niskih
do jako visokih temperatura okoline).

Dvobazna raketna goriva se sastoje od dvije komponente tipa nitro estera, ¢iji su osnovni
predstavnici nitroceluloza i nitroglicerin, a koje su homogeno pomijeSane sa stabilizatorima i
ostalim dodacima (tabela 3.1).

Tabela 3.1 Lista komponenti koristenih za dvobazna raketna goriva [40]

Komponente dvobaznih goriva

. o ey NG: nitroglicerin TEGDN: trietilen glikol dinitrat
Plastifikator (gorivo T oksidator) | /b1 timetiloletan trinitrat DEGDN: dictilen glikol dinitrat
Plastfikator (gorivo) TDE&?;;I&M PU: poliuretan
Vezivo(gorivo i oksidator) NC: nitroceluloza

- EC: etil centralit
Stabilizator 2NDPA: 2-nitrodifenilamin
Katalizator brzine PbSa: olovo salicat CuSa: bakar salicat
sasoriievania PbSt: olovo stearat CuSt: bakar stearat

gorly J Pb2EH: olovo 2-etilhexoat LiF: litijum fluorid
RDX: ciklotrimetilen trinitramin ili heksogen
Visoko energetski aditivi HMX: ciklotetrametilen tetranitramin ili oktogen
NGD: nitrogvanidin
Opecifer C: ugljik ili ¢ad

KNO;: kalijum nitrat

Prigusivac¢ plamena J!
K,SOy,: kalijum sulfat

Metalno gorivo Al: aluminijum

AL: aluminijum
Zr: cirkonijum
ZrC: cirkonijum karbid

Prigusivac nestabilnog
sagorijevanja

Nitroceluloza je vlaknasti materijal koji omogucava da se ostvari potrebna forma gorivog bloka.
Tecni materijal nazvan plastifikator, se mijeSa sa nitrocelulozom do Zelatinizacije u specifi¢ni
oblik potreban za formiranje gorivog bloka. Najces¢e koriSteni plastifikatori su nitroglicerin 1
trimethylolethan trinitrat. Goriva koja sadrZe nitrocelulozu 1 nitroglicerin ili trimethylolethan
trinitrat i male koli¢ine stabilizatora se zovu dvobazna goriva ili tipiéna homogena goriva.
Nitroglicerin 1 nitroceluloza sadrze kiseonik u vidu grupa O-NO;, vezanih sa odredenim
organskim molekulama (obi¢no sa celulozom). Svaki nitro ester sadrzi gorivu i oksidirajuéu
komponentu u molekulu, s tim da jedan nitro ester mora biti nad oksidisan a drugi pod oksidisan.
Tokom sagorijevanja u procesu termicke dekompozicije, oksidans nastao iz nitratne grupe,
reaguje sa drugim produktima dekompozicije molekula i pri tome se oslobada toplota.

Dvobazna goriva imaju vazne prednosti u odnosu na kompozitna goriva kao §to su “plateau” na
zavisnost brzine gorenja od pritiska i bezdimnost produkata sagorijevanja. Njihov nedostatak je
niZi specifiéni impuls, manja gustina 1 ogranien dijapazon brzina sagorijevanja.

Povecanje brzine sagorijevanja moze se ostvariti dodavanjem katalizatora, kao Sto su olovo
stearat ili salicat. Dvobazna goriva mogu raditi samo u ograni¢enom dijapazonu brzina gorenja i
veoma tesko je znatno povecati ili smanjiti njithovu brzinu gorenja. Istrazivanja su pokazala da
brzina gorenja dvobaznih goriva zavisi od energije samih goriva i da je direktna funkcija
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koncentracije NO, u gorivu pri istom pritisku sagorijevanja. UopSteno se smatra da brzina
sagorijevanja raste pri povecanju masenog udjela NO, u gorivu 1 pri porastu pritiska
sagorijevanja.

Toplotna energija Cvrstih goriva se izrazava preko specificnog impulsa koji je funkcija
temperature plamena i molekularne mase produkata sagorijevanja. Temperatura plamena i
specificni impuls dvobaznih goriva su manje zavisni od odnosa smjeSe nitroceluloze i
nitroglicerina, nego §to su kompozitna goriva zavisna od odnosa smjeSe oksidansa i goriva.
Nitroceluloza je neznatno bogatija gorivom komponentom, dok je nitroglicerin neznatno bogatiji
oksidiraju¢om komponentom. Kako svaka molekula dvobaznog goriva sadrzi oksidirajuéi i
gorivnu komponentu u okviru svoje hemijske strukture, termohemijske karakteristike ove smjese
su sli¢ne karakteristikama svakog sastavnog dijela goriva. Maksimalna temperatura i specifi¢ni
impuls se dobije kada gorivo sadrzi 20% nitroceluloze 1 80% nitoglicerina. Medutim,
konvencionalna dvobazna goriva obi¢no sadrze oko 10 % plastifikatora i 1% stabilizatora koji
sluzi kao rashladno sredstvo, tako da se medusobni odnos nitroceluloze i nitroglicerina u
molekulu dvobaznog raketnog goriva krec¢e u rasponu od 4/6 do 6/4. Zbog toga su i vrijednosti
temperature sagorijevanja i specificnog impulsa manje od teoretski ostvarljivih [40].

Da bi se znatno povecao specifi¢ni impuls dvobaznih goriva, potrebno je u gorivo uvesti
oksidanse ili visokoenergetske materije ( u vidu Cestica heksogena ili amonijum perhlorata ).
Time se mijenja i osnovna struktura dvobaznih goriva i tada se ona nazivaju modifikovana
kompozitna dvobazna goriva. Uvodenjem kompozitnih materija mijenja se znatnije specifini
impuls, ali se dijapazon brzina sagorijevanja neznatno mijenja u poredenju sa osnovnim
sastavom dvobaznog raketnog goriva.

Kako su dvobazna raketna goriva koriste kod raketa male i srednje veli¢ine, one su Cesto
izloZena uticaju okoline sa razli¢itim temperaturama u malim vremenskim intervalima (dan-no¢,
jutro-podne-predvecerje). Osjetljivost raketnog motora na promjenu temperature zavisi mnogo
od brzine sagorijevanja, koja je opet zavisna od temperature okoline i pritiska sagorijevanja.
Sposobnost dvobaznog raketnog goriva da stabilno sagorijeva, pri razliitim temperaturama
okoline, postize se dodavanjem gorivu odgovaraju¢ih aditiva, odnosno katalizatora brzine
sagorijevanja'. Aditivi omoguéavaju da se minimizira operativna osjetljivost motora na
temperaturu okoline. Potrebno je naglasiti da je takvo ponaSanje moguce samo u odgovaraju¢em
intervalu pritiska sagorijevanja. Dodavanje male koli¢ine razli¢itih spojeva olova u strukturu
dvobaznog goriva, praceno je efektima super brzog sagorijevanja na nizim pritiscima, iza kojeg
slijedi podrucje pritiska sagorijevanja kojeg prati “plateau” efekat ili “mesa” efekat.

“Plateau” efekat karakteriSe proces sagorijevanja u kome brzina sagorijevanja prakti¢no ne zavisi
od pritiska u datom podrucju pritiska, dok podru¢je “mesa” efekta karakteriSe proces u kome
brzina sagorijevanja opada sa povecanjem pritiska sagorijevanja. Znaci, da se dvobazna raketna
goriva sa “plateau” efektom koriste kod raketnih motora kod kojih se trazi jako smanjena
temperaturna osjetljivost brzine sagorijevanja u podrucju pritiska rezima ‘“plateau”, dok se
goriva sa “mesa” efektom upotrebljavaju kada su raketni motori izloZeni jakim promjenama
temperature okoline.

Cad, koja se primjenjuju kao katalizator brzine kod dvobaznih raketnih goriva, ima razli¢ite
fizicke 1 fizicko-hemijske osobine 1 porijeklo. U Americi, proizvodnja ¢adi se vrsi iz prirodnih
gasova, dok se u Njemackoj kao polazna sirovina koristi katran kamenog uglja iz kojeg se dobija
naftalin 1 zatim atracen, Cijim sagorijevanjem se izdvajaju Cadi. U Hrvatskoj, u sistemu
INA-Kutina, ¢ad se proizvodi u pe¢ima sagorijevanjem ulja (cad ROF-58) ili plina (¢ad tipa
SRF-HM). Medusobna odstupanja c¢adi, ogledaju se u odnosu specifi¢ne povrsine prema velicini

! Katalizatori brzine sagorijevanja nisu katalizatori u &isto hemijskom smislu jer se oni stalno mijenjaju u pojedinim
oblastima strukture talasa sagorijevanja. Oni ubrzavaju gorenje i obi¢no se zovu katalizatori brzine gorenja u smislu
aksceleratora brzine sagorijevanja.
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estice. Cadi koje imaju priblizno jednake veli¢ine &estica imaju priblizno jednake krive
distribucije Cestica. Ukoliko su Cestice manjih dimenzija, utoliko je uZa raspodjela. Uticaj
veli¢ine Cestice 1 specifi¢ne povrSine Cestice ¢adi na pojavu “plateau” efekta nije jednoznacan.
Manji srednji precnik cestice Cadi, povecava brzinu sagorijevanja, ali negativno uti¢e na
odrzavanje “plateau” efekta. Povecanje specificne povrSine, u manjoj mjeri povecava brzinu
sagorijevanja i iznad odredene vrijednosti negativno uti¢e na “plateau” efekta.

3.2.2 Kompozitna raketna goriva

Kada su oksidator i gorivo pomijesani i fizicki sjedinjeni u ¢vrstu pogonsku materiju, takva
materija se naziva kompozitno ili heterogeno raketno gorivo. Kompozitno raketno gorivo sastoji
se od neorganskih nitrata i perhlorata koji sluze kao oksidator i od organskih smola i plasti¢nih
masa koji sluze kao gorivo i kao vezivni materijal. Radi povecanja energetskih karakteristika u
gorivo se dodaju metali 1 hibridi metala koji takoder imaju ulogu goriva. U goriva se takoder
dodaju modifikatori brzine sagorijevanja i drugi aditivi koji uti¢u na proizvodne ili krajnje
karakteristike proizvoda aditivima (tabela 3.2).

Tabela 3.2 Lista komponenti koristenih za kompozitna raketna goriva [40]

Komponente kompozitnih goriva

AP: amonijum perhlorat KP: kalijum perhlorat
Oksidator AN: ammonium nitrat RDX: ciklotrimetilen trinitramin ili heksogen
NP: nitronijum perhlorat HMX: ciklotetrametilen tetranitramin ili oktogen
. PS:p OhSl.ﬂﬁd. . CTPB: polibutadijen sa karboksilnim zavrsetkom
Vezivo PVC: polivinil hlorid . s ) o
. HTPB: polibutadijen sa hidroksilnim zavrsetkom
PU: poliuretan

Agensi za umreZavanje MAPO: tris{1-(2-methyl)azirdinyl} phosphine oxid | TDI: toulene-2,4-diisocyanate
PQD: paraquinone dioxime IPDI: isophorone diisocyanate
DOA: dioctyl adipate

Plastifikator IDP: izideczl pelargonete

DOP dioctzl ftalat

Fe,0;: zeljezni oksid DnBF: di-n-butil ferrocene

FeO(OH): hidratni-zeljezni oksid LiF: litijum fluorid

nBF: n-butil ferrocene
Al: aluminijum Be: Berilijum
Mg: magnezijum B: Boron

Al: aluminijum

Zr: cirkonijum

ZrC: cirkonijum karbid

Katalizator brzine
sagorijevanja

Metalno gorivo

Prigusivac nestabilnog
sagorijevanja

Polimerna veziva, organska jedinjenja ugljovodi¢ne strukture, treba da ispune dvostruku
funkciju: da proizvode energiju kada se oksidiSu i povezu kristalne Cestice oksidatora i metalnog
praha [28]. Ovim dvjema funkcijama polimernog veziva raketno gorivo dobija definisanu fizicku
strukturu, a pogonsko punjenje zahtjevani geometrijski oblik. Od polimera se za proizvodnju
kompozitnih goriva najceS¢e koriste: poliizobutilen, polisulfidi, poliuretan, polibutadijeni
(polibutadijen — akrilonitril, polibutadijen — stiren, polibutadijen — akril — acid— akrilonitril),
polidimetilsilikon, itd. [22]. Ovi polimeri obi¢no imaju veliku molekularnu masu i nalaze se
poslije umrezavanja u ¢vrstom stanju.

Oksidansi treba da budu S$to bogatiji kiseonikom, da su u cvrstom stanju na normalnoj
temperaturi, da su kompatibilni sa vezivom. Od neorganskih nitrata najSiru primjenu ima
amonijum-nitrat (NH4NO3), a od perhlorata, amonijum-perhlorat (NH4ClO4), nitronijum-
perhlorat (NO,ClO,), kalijum-perhlorat (KC1O4). Perhlorati su bogatiji kiseonikom od nitrata, ali
sagorijevanjem daju veoma korozivne produkte. Relativna koli¢ina kiseonika je manja u
NH4ClO4 nego u KClOy, ali zbog manje molekularne mase produkata sagorijevanja, goriva na
bazi sa NH4CIO4 imaju bolje balisticke osobine. Nedostatak KCIlO4 je 1 trag bijelog dima pri
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sagorijevanju, koji je nepozeljan zbog otkrivanja mjesta lansiranja. UopSte, goriva na bazi
NH4ClO4 imaju malu brzinu sagorijevanja. LoSa osobina im je promjena dimenzija u toku
skladiStenja zbog promjene alotropske modifikacije NH4ClO4. Upotrebu nitrata i KCIO4
ogranicava i velika osjetljivost na vlagu.

Metali u prahu treba da posjeduju Sto vecu gustinu, da sagorijevaju u okside koji su stabilni na
visokim temperaturama i daju Sto vecu toplotu pri sagorijevanju. Prakticno se koriste: litijum,
aluminijum, berilijum, cink i magnezij. Naj¢eS¢e se koristi aluminijum. Berilijum daje veci
specificni impuls, ali daje 1 otrovne produkte sagorijevanja. Litijum ima malu gustinu (0.5
g/em’). Ako se koristi aluminijum u prahu, prostorije u kojima se vr§i homogenizacija moraju
biti dobro provjetravane da se sprijeci eventualno nagomilavanje H, nastalog pri reakciji metala s
vlagom iz vazduha.

Kompozitna raketna goriva uglavnom se proizvode tehnologijom livenja, i imaju sljedece
osobine:
o veliki specificni impuls,
e mehanicki su stabilni na viSim temperaturama i ne deformiSu se pod dejstvom
spostvene mase,

e mogu se vezivati za unutraSnje zidove komore ali i rad raketnog motora pri visokim
temperaturama,

e imaju dobru hemijsku i mehanicku stabilnost i

e veliku gustinu.

Fizicko-hemijske osobine kompozitnih goriva uglavnom zavise od vrste i koliine polimera, a
specifiéni impuls od koli¢ine perhlorata i metala u prahu.

Zbog visoke temperature produkata sagorijevanja (oko 3000 K) kao i znacajnog sadrzaja
metalnih Cestica u produktima sagorijevanja zahtjeva se uvodenje termoizolacijskih slojeva na
zidovima komore raketnih motora kao i na konvergentno-divergentnom dijelu mlaznice.

3.3 Izbor pogonske materije

U zavisnosti od balistickih zahtjeva i namjene misije letjelice, potrebno je izvrsiti prethodni izbor
tipa pogonske materije koja ¢e omoguciti ispunjenje traZzenih zahtjeva (unutraS$njo balistickih
karakteristika, temperature plamena, mehanickih karakteristika, sposobnosti dugotrajne stabilne
pohrane pogonskih punjenja, zahtjeve bezbjednosti 1 odgovaraju¢i IC ili vizuelni odraz
produkata sagorijevanja po izlasku iz mlaznika). Potrebno je poznavati ili procijeniti parametre
pogonske materije kao $to su brzina sagorijevanja r, temperaturna osjetljivost 7, gustina p,,

sastav 1 osjetljivost pogonske materije na uticaj promjenljivog polja radijalnog ubrzanja (na
brzinu sagorijevanja, pritisak sagorijevanja, maseni fluks, specifi¢ni impuls itd.).

U tabeli 3.3 sazete se neke karakteristike za glavne familije pogonskih materija.
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Tabela 3.3 Glavne karakteristike familija pogonskih materija [25,60]

Livena Ne aluminizirana | Aluminizirana
. Ekstrudovana | Livena DB . kompozitna kompozitna Ne aluminizirana | Aluminizirana
Gorivo . . modifikovana DB . .. . .. ) :
DB goriva goriva oriva polibutadijen polibutadijen dvobazna goriva | dvobazna goriva
& goriva goriva
Maksimalni
ostvareni Iy u 245 s (sa AP)
standardnim 225s 215s 230 s 240 s 245's 235 s (bez AP) 254 s
uslovima
Maksimalna 1,79
sustina [kg/dm3] 1,65 1,60 1,70 1,73 1,86 1.75 1,86
Opseg brzina
sagorijevanja pri 7 5-40 4-22 3-28 i i 10—-25 i
MPa (il pri (plateau) (plateau) (plateau) 4- 60 33 - 80 5-10 9-25
plateau) [mm/s]
Eksponent pritiska ~0 ~0 0-0,2 0,3-0,5 0,2-0,5 0,45-0,6 0,5-0,7
Tempefaturm Veoma nizak Ve?oma Nizak Nizak — srednji | Nizak — srednji Srednji Srednji
koeficijent nizak
Slobodno stoje¢e | Slobodno stojece .Sl<’)b<.)<%no ~ *
. Slobodno Slobodno | .~ Cy stoje¢e i ¢vrsto | Cvrsto vezana za | Cvrsto vezana
Arhitektura . . 1 cvrsto vezana za | 1 Cvrsto vezana za
stojece stojece vezana za komoru za komoru
komoru komoru
komoru
Primarni i Primarni i Primarni 1 Primarni
Dim . . : Primarni Dim (i sekundarni bez Dim
sekundarni sekundarni sekundarni AP)
Osjetljivost na
clektorstaticka Ne Ne Ne Ne Cesto Ne Ne
praznjenja
Cijena proizvodnje Niska Visoka Visoka Umjerena Umjerena Umjerena Umjerena
Umjerena (RDX) Prili¢no visoka
Cijena sastojaka Niska Niska Umjerena (RDX) Niska Niska Prili¢no visoka
(HMX) (HMX)
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3.4 Fizicki model za proracun teoretskih performansi pogonske materije

Sagorijevanje pogonske materije i ekspanzija produkata sagorijevanja u raketnom motoru
predstavljaju slozen problem koji ukljuuje vrlo razli¢ite pojave (hemijsku reakciju,
nastrujavanje produkata sagorijevanja iznad povrsine sagorijevanja, transportni fenomeni, itd.).
Za definisanje fizickog i matemati¢kog modela, koji opisuje ove slozene fenomene u raketnom
motoru, potrebno je uvesti nekoliko hipoteza.

Prvo opste uproséenje [33,41,6,51,29,39,19] je pretpostavka da sagorijevanje pogonske materije
i ekspanzija produkata sagorijevanja predstavljaju dvije odvojene pojave, lokalizovane u komori
za sagorijevanje 1 u mlazniku raketnog motora.

Drugo, procesi sagorijevanja i ekspanzija imaju adijabatski karakter i odvijaju se stacionarno, a
produkti sagorijevanja su homogeni po popre¢nom presjeku komore, odnosno mlaznika raketnog
motora.

Smjesa gasovitih produkata sagorijevanja ponasa se kao smjesa idealnih gasova nerastvorenih u
kondenzovanim fazama, pa se na ovu smjesu mogu primijeniti zakoni koji vaze za idealne
gasove [33,41,6,51,29,39,19]. Kondenzovane faze eventualno prisutne u smjesi produkata
sagorijevanja u ¢istom su stanju i smatraju se nemjesljivim (precnik Cestica je dovoljno mali da
je njihova zapremina zanemarljiva u odnosu na zapreminu gasova). Smjesa produkata
sagorijevanja je homogena, a kondenzovane Cestice su u termickoj i kinetickoj ravnotezi sa
gasovitom fazom. Ova ravnoteza se bolje ostvaruje ukoliko su dimenzije Cestica manje.

Usvaja se da se stacionarno i adijabatsko isticanje odvija uz odsustvo nepovratnih pojava $to
ovom procesu daje karakter izoentropnosti. Brzina strujanja na ulazu u mlaznik zanemarljivo je
mala u odnosu na onu koja se u njemu dostize. Tokom ekspanzije sastav produkata sagorijevanja
moze se posmatrati kao:

e Smjesa na kraju procesa sagorijevanja ostaje zamrznuta (u skladu sa pretpostavkom o
odsustvu nepovratnih pojava) — zamrznuta ekspanzija, ili

e Smjesa ostaje u hemijskoj ravnotezi u funkciji lokalnog pritiska 1 temperature u
svakom trenutku ekspanzije — ravnoteZna ekspanzija.

Parametri stvarnog procesa se nalaze unutar vrijednosti dobijenih proracunom po ove dvije Seme.

3.4.1 Termodinamic¢ke osnove

3.4.1.1 Jednacina stanja

Parametri stanja sistema predstavljaju sveukupnost parametara koji odreduju razmatrane
makroskopske karakteristike termodinami¢kog sistema. U njih spadaju pritisak, temperature,
zapremina 1 koli¢ina molova odredene komponente u sistemu. Ove parametre medusobno
povezuje jednacina stanja. Kao S$to je ranije spomenuto, pri odredivanju termodinamickih
karakteristika produkata sagorijevanja obicno se koristi jednaCina stanja idealnog gasa i to za
svaku gasovitu individualnu materiju kao i za njihovu smjesu:

pv =nRT (3.1)
ili

P _ Rt (3.1a)
P
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gdje je: p — pritisak [Pa], v — specifi¢na zapremina [m’/kg], n — broj molova [kmol/kg], R —
univerzalna gasna konstanta, 8314.51 J/(kmol K), 7— temperatura [K] i p - gustina [kg/m’].

Jednacina (3.1) ¢e dati ta¢ne rezultate i ako je u smjesi prisutna mala koli¢ina kondenzovanih
materija. U ovom slucaju kondenzovane materije zauzimaju neznatnu relativnu zapreminu u
odnosu sa gasovitim materijama [33].

3.4.1.2 RavnoteZni sastayv produkata sagorijevanja

Proradun sastava kompleksne, viSekomponentne smjese produkata sagorijevanja pogonske
materije predstavlja suStinu postupka za proracun karaketristicnih veli¢ina. S obzirom na
pretpostavku da je potpuna termodinamicka ravnoteza izmedu svih reakcionih produkata
zamrznuta, rije¢ je o ravnoteznim sastavima. Stanje takve smjese ukazuje da postoji veci broj
hemijskih ravnoteza uspostavljenih izmedu pojedinih komponenata, odnosno da postoji
simultana ravnoteza [28]. Postoje dvije opSte metode izraCunavanje ravnoteze:

¢ metoda konstanti ravnoteze 1

e metoda minimizacije termodinamickih potencijala.

U ovom radu ¢e se koristiti metoda minimizacije Gibbs-ove energije.

Minimizacija Gibbs-ove energije

U opsStem slucaju produkti sagorijevanja raketnih goriva predstavljaju smjesu koja moze
sadrzavati viSe faza, ali u vecini slu¢ajeva prisutne su samo dvije ili tri faze. Uslov za ravnotezno
stanje smjese pri konstantnom pritisku i1 temperaturi je [44]:

dG,, =0 (3.2)

gdje je G — slobodna energija Gibbsa.

Gibbsova slobodna energija za viSefazni sistem jednaka je sumi energija pojedinih faza za koje
se pretpostavlja da su homogene:

G=>G" (3.3)

gdje je NP — broj faza.

Izrazavaju¢i Gibbs-ovu energiju za pojedine komponente pomocu hemijskih potencijala,
prethodna jednacina se moze pisati u obliku:

G= > uin! (3.4)

gdje je n! - broj molova, a ! - hemijskog potencijala jednog mola komponente i u fazi k.

Hemijski potencijal gasovite komponente, uz pretpostavku da se gasovita faza ponasa kao smjesa
idealnih gasova, moZe se odrediti pomocu izraza:

g ="+ RTIn "+ RTInP (3.5)
n

gdje je u;- hemijski potencijal u standardnom stanju, P — pritisak u odnosu na pritisak u
standardnom stanju (za standardno stanje je usvojeno da je po = 0.10132472 MPa) [44].

Pretpostavljajuci da se 1 kondenzovane faze ponaSaju kao idealni rastvori, hemijski potencijal
kondenzovane komponente, moze se odrediti pomocu izraza [44]:
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k

n
=g +RTlnn—’k (3.6)

gdje je n* - ukupan broj molova kondenzovane faze k.

Moze se usvojiti da produkti sagorijevanja predstavljaju dvofazni sistem, tada se koriStenjem
jednacine (3.5) 1 (3.6) dobija da je Gibsova energija produkata sagorijevanja:

NG . n NS . n_k
G:Z‘ni[,ui +RT1n7+RT1nPj+__%1ni U +RT1nn—k : (3.7)

gdje je NG — broj komponenti u gasovitoj fazi, NS — ukupan broj produkata sagorijevanja. Znak
~ se odnosi na kondenzovanu fazu.

Pri odredivanju sastava ovako definisanog dvofaznog sistema u stanju hemijske ravnoteze, pored
uslova (3.2) moraju biti zadovoljeni i uslovi bilansa za sve elemente koji su sadrzani u
produktima sagorijevanja:

NG NS
Dlagn, Y agi—a,, =0, zaj=12...,1 (3.8)
i=1 NG+l

gdje su a; — stehiometriski koeficjenti komponenata, odnosno broj atoma j u komponenti 7, ag; —
ukupan broj atoma elementa j u produktima sagorijevanja, a [ — broj elemenata u produktima
sagorijevanja.

Za odredivanje sastava takoder mora biti zadovoljen 1 uslov bilansa molova u pojedinim fazama,
tj.

NG
Zni -n=0 (3.9)
i=1
NS
n-n=0 (3.9a)
i=NG+1

3.4.1.3 Hemijska formula sastava pogonske materije

Sastav pogonske materije pogodno je izraziti u obliku uslovne hemijske formule, tj. molskim
sadrzajem hemijskih elemenata u pogonskoj materiji odredenoj masenim udjelima i racionalnim
hemijskim formulama njenih konstituenata.

Neka je hemijska formula pogonske materije:
AV AP 4™ (3.10)
a racionalna hemijska formula 4-tog konstituanta pogonske materije:
Av(ll) (k)Avf) (k)... A" (k) (3.11)

Koeficijenti uslovne hemijske formule pogonske materije izracunavaju se na sljede¢i nacin [51,
29,39]:

NK v(k)

=8 (3.12)

gdje je: g, — maseni udio k-tog konstituenta, M; — molska masa k-tog konstituenta, v'*'—

koeficijent racionalne hemijske formule odredenog konstituenta (superskript) i odnosi se na
odredenu atomsku vrstu (subskript).
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3.4.1.4 Procedure za odredivanje ravnoteinog sastava

Iz jednacina (3.2), (3.7) do (3.9a) se vidi da se za odredivanje sastava produkata sagorijevanja
treba rijesiti sistem od NS + [ + 2 nelinearnih jednadina.

Broj jednacina za odredivanje sastava produkata sagorijevanja se moze smanjiti na / + 2
primjenom zakona odrzanja mase ili primjenom Newton-Raphsonovog metoda i supstitucijom
jednacina koje iz njega proizlaze [33,34]. Smanjivanje broja jednacina se moze, takoder, posti¢i
primjenom metoda geometrijskog programiranja [44].
DefiniSimo funkciju v kao:

G

v=e RT (3.13)

odnosno nakon uvrstavanja jednacine (3.7) za Gibbs-ovu energiju

= ci " n~n
v=1:[ o n'"n (3.14)

gdje je
—uf [RT
¢, = ¢ (3.15)
P
za gasovite komponente i
g = IR (3.15a)

za kondenzovane komponente.

Minimum slobodne energije Gibbs-a sa ograni¢enjima (3.8) do (3.9a) se zamjenjuje sa
odredivanjem maksimuma funkcije v, definisane jednacinom (3.14) uz ista ogranicenja.

Iz teorije geometriskog programiranja [44] slijedi da funkcija v sa ogranic¢enjima (3.8) do (3.9a)
predstavlja dvojnu funkciju ¢ija direktna kriterijalna funkcija ima oblik

/
g =]1t" (3.16)
Jj=1

gdje je t — nezavisno promjenljiva kriterijalne funkcije.
Ogranicenja (3.8) do (3.9a) se tada svode na dva ogranicenja
NG / .
g=Yel]o = 6.17)
=1 =l

NS

/
g =2 o] =1 (3.18)

i=NG+l  j=1
Sto ustvari predstavlja uslove
NG
D5 =1 (3.17a)
i=1
za gasovitu fazu i
NS
Y6, =1 (3.18a)
i=NG+1
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za kondenzovanu fazu, a gdje su o'i S - molski udjeli komponenata u gasovitoj 1 kondenzovanoj
fazi.
Maksimum funkcije v sa ograni¢enjima (3.8) do (3.92) odgovara minimumu funkcije gy sa

ograni¢enjima (3.17) 1 (3.18). Odredivanje minimuma funkcije sa datim ograni¢enjima se moze
svesti na odredivanje minimuma funkcije

f=8g+A4g +48,, (3.19)
gdje su A; i A, — Lagrange-ovi mnozitelji.

Iz navedenih razmatranja slijedi da se problem odredivanja minimuma slobodne energije Gibbs-a
sa ogranicenjima (3.8) do (3.9a) svode na odredivanje minimuma funkcije (3.21) sa / + 2
promjenljivih.

Kako izmedu optimalnih vrijednosti nezavisno promjenljivih direktne kriterijalne i dvojne
funkcije postoji medusobna veza, slijedi da su molarni udjeli:

/
s =c] ]t (3.20)
Jj=1
za gasovitu fazu i
- !
5, =c.[ ]t (3.20a)
J=l

za kondenzovanu fazu.

Za odredivanje udjela kondenzovane faze u produktima sagorijevanja mogu se koristiti bilo koje
dvije jednacine bilansa elemenata, tj. dvije iz jednacina (3.8). Uzimajuci u obzir da je:

n,=on (3.21)
i
A =50, (3.21a)
iz bilansa bilo koja dva elementa dobija se:
NG NS
”Z%@ +n Zayléi —dy =0 (3.22)
=l i=NG+1 '
i
NG NS
nzaii2§i +n Zaij25i —dyjr = 0 (3.22a)
i=1 i=NG+1

Rjesavanjem jednacina (3.22) i (3.22a) dobijaju se izrazi za brojeve molova gasovite i
kondenzovane faze:

NS - NS
Qo1 Z%—z@ ~ 42 Zam@

_ i=NG+1 i=NG+l1
=73 NS NG NS - (3.23)
Z%@ Zaijz&i —Z%z@ Zav‘15i
i=1 i=NG+1 i=1 i=NG+1
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NG NG

o2 za@/@ ~ 4o Z%z@
i=1 i=1

NG NS NG NS
Zaw@ Z%z@ —Z%z@ Zam@
i=1

i=NG+l1 i=1 i=NG+1

n=

(3.23a)

Konvergencija

Minimum direktne kriterijalne funkcije sa odgovaraju¢im ogranic¢enjima, jednacine (3.16) do
(3.18), se odreduje primjenom metode Newton-Raphsona.

Kao kriterij za odredivanje vrijednosti nezavisno promjenljivih u minimumu direktne kriterijalne
funkecije koristi se uslov

V—g,

c

<107 (3.24)

Pocetne vrijednosti mnozitelja Lagrangea (A;=-2,45 1 A,=-0,003) odabrane su na osnovu analize
broja iteracija potrebnih za odredivanje minimuma direktne kriterijalne funkcije [44].

Konvergencija i njena brzina zavise od izbora pocetnih vrijednosti za sve nezavisno promjenljive
direktne kriterijalne funkcije. Pocetne vrijednosti za sve nezavisno promjenljive direktne
kriterijalne funkcije u jednadini (3.16) iznose 10™°. Ove vrijednosti se koriste za proradun
gasovitih produkata sagorijevanja, za sve pocetne temperature i dati pritisak. Pri proracunu
smjese produkata sagorijevanja koja u svom sastavu ima i kondenzovanu fazu moguce je da
nema konvergencije te u tom slucaju treba koristiti podatke koji su dobijeni pri proracunu samo
gasovite faze, za datu temperaturu i pritisak, za svaku nezavisno promjenljivu.

3.4.2 Jednacdine za proracun termodinamickih svojstava

Termodinamicka svojstva produkata sagorijevanja se odreduju pomocu poznatih izraza za
svojstva smjese idealnih gasova i idealnih rastvora [44]:

e molarna masa

NG
M= 6M,, (3.25)

i=1

M= >6M,, (3.252)

M, =—7:; (3.26)

e entalpija

h=" (3.27)

Bo=izNe 3.27a

7 ( )

h = th+n]\~4h : (3.28)
Ms(n+n)
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e entropija

1 NG NG
s:—( 5,0,—RY .6, lné'i—RlnPj, (3.29)
M i=1 i=1
1 NS _ NS - -
§=T( D 5.6,-R Y0, lné‘ij, (3.29a)
M i=NG+1 i=NG+1
s, = M; (3.30)
M, (n +n )
e specifi¢na toplota pri konstantnom pritisku nereagiraju¢e smjese
NG
Zcpi5i
_ =l
c,, ——M s (3.31)
NS N
Zcpi5i
Epf :%, (3.31a)
nMc_ + ﬁANIEp/ 33
c = ; .
br M (n+7) G-32)

Indeks s se odnosi na produkte sagorijevanja u cjelini.

Specifi¢na toplota pri konstantnom pritisku reagirajuc¢e smjese se moze odrediti pomocu izraza

[44]:
¢, :L[%j , (3.33)
M\eoT ),
- _1(on
¢ =—|—1, 3.33a
il o3
P
c, L Ch, : (3.34)
M \oT ),
Gasna konstanta i gustina gasovite faze se odreduju kao za idealan gas:
R
Rg =M’ (3.35)
pzi. (3.36)
oL

Odnos specifi¢nih toplota i brzina zvuka za nereagirejuéu smjesu se odreduju pomocu izraza:

(-]
y=1-2%1 , (3.37)
cP

a=R,T, (3.38)

a za reagirajucu smjesu [44]:
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[1 T (o) }
R M \or),

-1

y =41 , (3.37a)
Cp. P (oM,
o+ —
M \ oP ),
R, T
a= " . (3.38a)
4_44517 E%ll;
M, \ oP ),
Termicki koeficijenti za reagiraju¢u smjesu racunati su sa sljede¢im izrazima:
a =1—L oM, , (3.39)
g M.\ oT ),
i
P (oM
=1+— s | 3.40
e () -

Parcijalni izvodi u jednacinama (3.33), (3.33a), (3.34), (3.37) do (3.40) odredivani su numericki
sa razlikama AT = 0,01 K1 AP = 0,1 Pa.

Koli¢ina kondenzovane faze u odnosu na / kg gasovite faze iznosi:
M

x=—. 3.41
.y, (3.41)

3.4.3 Termodinamicki podaci

Svojstva komponenata se racunaju preko redukovanog termodinamickog potencijala
odredivanog pomocu izraza:

3

®° = pln(107T)+ Y g, (10T (3.42)
a=-2
1 odnosa
p=Ah-TO", (3.43)

gdje je A/ — entalpija obrazovanja na temperaturi 298,15 K.

Za koeficijente @ u jednacini (3.42), entalpiju obrazovanja i1 molarnu masu pojedinih
komponenata koriSteni su podaci Gluska i dr. [3,4,5].

Izrazi za proracun svojstava termodinamickih potencijala 1 njihove vrijednosti za pojedine
komponente su sljedeéi [44]:

e entalpija
3
HO(T)-H(0)= Y ag,(10*Tf" | (3.44)
a=-2

e entropija
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S'(T)=g[l+1n(107))+ 23:(05 +1)p, (10T), (3.45)

a=-2

e specifi¢na toplota pri p = const

CYT)=p+ ia(a +1)p, (10T, (3.46)

a==2
e konstanta ravnoteze

(3.47)

A H0
logK = 0.052234[@00) —f—()j .

T

Izrazi za entalpiju 1 konstantu ravnoteze, (3.44) 1 (3.47), dati su u odnosu na temperaturu od 7' =
0 K. Kako se entalpija formiranja pogonske materije daje u odnosu na referentnu temperaturu od
T =298.15 K, potrebno je izvrSiti korekciju izraza (3.44) 1 (3.47) na datu temperaturu, tako da ¢e
ovi izrazi imati sljedeci oblik:

H(T)— H°(298.15) = ia% (o~ 7y - ia% (298.15-107 " (3.444)

a==2 a==2

(3.47a)

‘(I)-H° A H(0
10gK=0.052234(CD°(T)+H (N-H(298.15) 4, ()J

T T

3.5 Jednacine za proracun transportnih svojstava

Transportna svojstva se racunaju samo za gasovitu fazu koriste¢i, uglavnom, izraze dobijene na
osnovu kineticke teorije gasova.

Koeficijent viskoznosti smjeSe moze se odrediti primjenom kineti¢ke teorije gasova [6], ali se za
prakti¢ne proracune ¢esce koristi priblizan izraz Wilkea [18]:

0.
M, =l (3.48)

,. Zcb,.jdj ’
J

2
M
14+ [T, 25
I VR B
TR M >
1+M
\ j

a 1; (1;) — koeficijent viskoznosti komponente odreden pomocu empirijske formule, koristeci
potencijal Lennard-Jonesa [6]:

gdje je:

o (3.49)

NMT
2022

*

n=2,7627-10"° (3.50)

gdje su: o — pre¢nik efektivnog poprenog presjeka sudara [0 m], a €.>° — redukovani
integral sudara.
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Vrijednosti redukovanih integrala sudara su odredivane pomocu pribliznih izraza Alemasova i
dr. [6]:

0" =3 d in7")

i=0

(3.51)

gdie je T" =T E, k — Boltzmanova konstanta, a & — maksimalna energija privla¢enja dva
&

molekula.

Koeficijenti polinoma, d;, za odgovarajuce redukovane integrale sudara su dati u tabeli 3.4.

Tabela 3.4 Koeficijenti aproksimacionog polinoma za redukovane integrale sudara [6]

do.10° d..10° d,.10° d;.10° d,.10° ds.10°

03<T <5,5

QM | 1439,6435 | -706,50844 | 286,77440 | -23,373507 | -29,989490 8,8454862

QM | 1203,7926 | -516,12035 | 266,60427 | -63,320568 | -18,564372 10,251218

O | 1075,5808 | -384,34371 | 212,95921 | -75,358762 | -0,33996966 5,5427196

Q> | 1588,3268 | -794,96290 | 288,96971 | 26,799450 |  -52,694092 | 10,2133004
55<T <400

QM | 1330,1749 | -511,56274 | 187,12609 | -43,622599 52021133 | -0,24437988

QM | 10543655 | -222,21026 | 45,094750 | -8,6065975 | 0,96739491 | -0,04427591

Q' 979,1039 | -171,47526 | 23,132181 | -3,5260261 | 0,38408896 | -0,01793860

Q> | 1377,0429 | -448,32893 | 148,17628 | -37, 886531 3,7890558 | -0,17337076

Maksimalna greSka aproksimacije vrijednosti redukovanih integrala sudara odredenih pomocu
jednacine (3.51) iznosi [6]:

e 0,5%7a03<T <55
e 0,6%za55<T <400

Parametri potencijala Lennard-Jonesa, o i & mogu se odrediti na osnovu eksperimentalnih
podataka o razliitim svojstvima, proratuna kvantne mehanike, posrednim putem ili pomocu
empirijskih izraza.

Vrijednosti parametara o 1 &k koje daju reference [6,44] koriStene su u ovom radu, a indeksi
elemenata i spojeva dati su u tabeli 7.1.

Podaci o parametrima potencijala Lennard-Jonesa, o1 ¢ su vrlo oskudni, te se za odredivanje
ovih parametara, za uzajamno djelovanje nejednakih molekula, primjenjuju razli¢ita empirijska
pravila kombinovanja. Ova pravila ustvari dozvoljavaju da se na bazi poznatih vrijednosti
potencijala pojedinih komponenti ocijene parametri uzajamnog djelovanja nejednakih molekula,
a najcesce primjenjivani izrazi su:

_Gi+0'j

(3.52)

(3.53)

Koeficijent toplotne provodljivosti smjeSe reagirajuc¢ih gasova se odreduje pomocu slijedeceg
izraza [44,33,6]:
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A=A, +2,, (3.54)
gdje je A; — koeficijent toplotne provodljivosti smjeSe nereagirajuc¢ih gasova, a A. — udio
toplotne provodljivosti nastao uslijed hemijskih reakcija u smjesi.
Za proracun koeficijenta toplotne provodljivosti smjese nereagirajucih gasova koristi se slijedeci
izraz [18,44,6]:

Ay =A"+A" (3.55)
gdje je A" — koeficijent toplotne provodljivosti smjeSe jednoatomnih gasova (tj. kao da su svi

gasovi u smjesi jednoatomni), A°° — udio u koeficijentu toplotne provodljivosti prouzrokovan
prenosom energije unutras$njih stepeni slobode.

Koeficijent toplotne provodljivosti smjese jednoatomnih gasova se moze odrediti pomocu
molekularno-kinetic¢ke teorije. Za prakti¢ne proracune se koristi priblizan izraz [18,44,6]:

5,2,

A=) (3.56)
i Zwy‘é‘j
J
gdje je
15 R
Al=——n, 3.57
wval (3.57)
koeficijent toplotne provodljivosti jednoatamnog gasa, a
12 1/4 2
: M.
1+ [ 4 ] [’j
(v, -, Y, - 0,142 ) A) M,
w,; =|1+2,41 > X 7 (3.58)
' (M i +M, ) M.
221+ 1
M .
J
Udio 4’ u koeficijentu toplotne provodljivosti se odreduje pomocu izraza:
A= 21)o.
A" = z—( i ’g d (3.59)
i 251‘ ii
7Dy

gdje je 4; — koeficijent toplotne provodljivosti viSeatomnog gasa, koji se moze odrediti iz
pribliznog izraza Hirschfeldera [18,44] :

M. D. D.
AM; _pD, 3RS pD; (3.60)
nicw’ 77[ 2 cw’ 2 77[

Koeficijenti samodifuzije i binarne difuzije, D, Dj; i Dj u jedna¢inama (3.59) i (3.60) odreduju se
prema izrazu [6]:

TJT\M,+M ) 2M M,

211
po,;Q

D, =0,2628-10"° : (3.61)

gdje se pritisak p uvrstava u barima.

Clan 4. u jednacini (3.60) predstavlja udio toplotne provodljivosti koji se javlja uslijed
difuzionog prenosa energije nastale hemijskim reakcijama u produktima sagorijevanja. Za
odredivanje 4,. najcesce se koristi izraz [6,44,39]:
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A A ... AH _
! N 1 4, 4, v 1
A4, 4,, ... AH,
1 . 4, 4, ... 4,
= T : . (3.62)
A4, 4,, .. AH,
4, 4, ... A4,
AH, AH, 0

gdje je v broj nezavisnih reakcija koji je jednak razlici izmedu broja komponenata u smjesi 1
broja prisutnih elemenata u svim komponentama, a AH; - toplotni efekt nezavisne reakcije.

Toplotni efekt j-te reakcije na temperaturi 7 iznosi:

AH, =Y a (H,-H,), Jj=12 ..,v (3.63)

gdje je H; - entalpija (u odnosu na referentnu temperaturu) komponente koja ucestvuje u j-toj
reakciji, H; - entalpija obrazovanja (na referentnoj temperaturi) gasovite faze odgovarajuce
komponente, a;; - stechiometrijski koeficijent i-te komponente u j-toj nezavisnoj reakciji.

Elementi determinanti u jednacini (3.62) se odreduju pomocu izraza:
NS S (a0, _aflaz)(ajk51 _ajlé‘k)

AU-:ZZ

k=1 I=k+1 5k§]Dk]

(3.64)

Stehiometrijski koeficijenti u nezavisnim reakcijama su komponente vektora baznih
koeficijenata iz homogenog sistema linearnih jednadina koje predstavljaju bilans masa po
elementima [44].

3.5.1 Prandtl-ov broj

Prandtl-ov broj je bezdimenzionalna veli¢ina vazna u konvektivnom prenosu toplote. Za slucaj
nereagirajuce smjese odreduje se pomocu izraza:

1,
Prfr =P (365)
s
a za reagirajucu smjesu:
c
Pr = "Zg (3.66)

3.6 Teoretske performanse raketnog motora

3.6.1 Pretpostavke

Proradun teorijskih performansi raketnog motora zahtjeva uvodenje odredenog broja
pretpostavki. Za isto gorivo i1 radne uslove, teorijske performanse ¢e veoma zavisiti od uzetih
pretpostavki. Ovaj rad razmatra pretpostavke za model komore sagorijevanja sa konacnim
povrSinama tzv. FAC (Finite-area combustion chamber) model (sl. 3.1a). Pored ovog modela
pojedini autori uvode i model komore sagorijevanja sa nepoznatim povrSinama tzv. [AC
(Infinite-area combustion chamber) model (sl. 3.1b) [33].
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|

Nepoznata povriina komore, inf

' Nepoznata povrsina komore, inf

Izlazni presjek, e

1

1

1

'

\

'

1
\

v [zlazni presjek, e

v Kraj komore, ¢
\

\‘ 1

N

Izlazni produkti Kritiéni presjek, t
sagorijevanja

|
- 1
Gorivo |
1

=
Kritiéni presjek, t
SI. 3.1 Sema komore sagorijevanja rakete sa karakteristicnim presjecima: a) FAC-model; b)
1AC-model [33]
Oba ova modela zasnivaju se na sljede¢im pretpostavkama [33,39]:
¢ 1-D formi jednacina kontinuiteta, energije i koli¢ine kretanja,

e Dbrzina gasne struje u komori sagorijevanja u odnosu na onu u mlaznici se zanemaruje,

tj. uzima se da je brzina nula,
e potpuno i adijabatsko sagorijevanje,
e izoentropska ekspanzija u mlaznici,
e homogena smjesa,
e zakon idealnog gasa i

e ne postoje razlike u temperaturi 1 brzini izmedu kondenzovane i1 gasne faze.

Raketni motor u FAC modelu pretpostavlja da imamo konstantne povrSine presjeka pojedinih
sekcija (komora, kriticni presjek mlaznice 1 izlazni presjek mlaznice). U komori sagorijevanja se
odvijaju ne izoentropski i ne povratni procesi. Za vrijeme procesa sagorijevanja, dio oslobodene
energije se upotrebljava za povecanje entropije i1 pada pritiska.

Model uzet u ovom radu zasniva se na proracunu teorijskih raketnih performansi za slucaj
zamrznute 1 ravnotezne ekspanzije.

3.6.2 Parametri

3.6.2.1 Jednacine odrianja

Proracun raketnih performansi, kao i ostali parametri mehanike fluida u ovom programu,
baziraju se na sljede¢im jedna¢inama odrzanja [33]:

1. Jednacina kontinuiteta:

Py Ayuy = pr A, (3.67)
2. Jednacina koli¢ine kretanja:
Py +pyu; =P + pu (3.68)
3. Jednacina energije:
us u’
h2+?2:h1+?1 (3.69)
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Jednacina (3.67) opisuje uslov konstantnog masenog protoka # , koji je dat sljede¢im izrazom:
m= pAu (3.70)

gdje je A — povrSina posmatranog poprecnog presjeka (kritiéni ili izlazni presjek), u — brzina
gasne struje.

3.6.2.2 Brzina toka

Ukoliko oznacimo komoru sagorijevanja sa subskriptom c, a izlazni presjek sa subskriptom e,
tada iz jednacine odrzanja energije (3.69) mozemo dobiti izraz za brzinu toka [33,39]:

u, =2(h.—n,) (3.71)

gdje je h — entalpija u datim presjecima izraZzena u J/kg, u — brzina izraZzena u m/s.
3.6.2.3 Potisak

Potisak raketnog motora za jednodimenzionalno stacionarno strujanje moze se definisati
1zrazom:

F =, +(P.—P,)A, (3.72)
gdje je P, — pritisak okoline.
3.6.2.4 Specifi¢ni impuls

Specifiéni impuls se definiSe kao odnos potiska motora i mase utroSenog goriva u jedinici
vremena:
F_, \P=R)A

]:—.:ME'F
m m

(3.73)

Ako je pritisak na izlazu mlaznice jednak ambijentalnom pritisku onda specifi¢ni impuls
oznacavamo simbolom /,, 1 polaze¢i od jednacine (3.73) dobijamo izraz:

I =u,. (3.74)

sp

Ukoliko je ambijentalni pritisak jednak nuli (uslovi rada u vakumu) specificni impuls
oznacavamo simbolom /,,., te polaze¢i od jednacina (3.73) 1 (3.74) dobijemo izraz:

;=g s 2A (3.75)

vac sp
m

Specificni impuls omogucava da se brojno izrazi energetska vrijednost raketnog goriva, ali on
znatno zavisi i od uslova rada motora i to narocito od pritiska sagorijevanja p., i od ekspanzionog
odnosa mlaznika.

3.6.2.5 Machov broj

Mahov broj je definisan kao odnos brzine toka i lokalne brzine zvuka:
M=— (3.76)
a

Brzina toka data je jednac¢inom (3.71), a brzina zvuka data je jednacinom (3.38) ili (3.38a).
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3.6.2.6 Karakteristicna brzina

Karakteristi¢na brzina je data simbolom C* i definisana je kao
_B4
m

c* (3.77)
gdje se subskript # odnosi na sekciju kriti¢nog presjeka.

3.6.2.7 Ekspanzioni odnos mlaznika

Koriste¢i jednacinu kontinuiteta (3.67) dobit ¢emo izraz za odnos povrsina izlaznog presjeka 1
kriti€nog presjeka mlaznika:

e = £t (3.78)

3.6.2.8 Koeficijent potiska

Koeficijent potiska je definisan je izrazom:

C,=—2. (3.79)

3.6.3 Karakteristike procesa sagorijevanja

Termodinamicki proracun procesa sagorijevanja bazira se na odredivanju karakteristika
produkata sagorijevanja kada su zadati elementarni sastav pogonske materije i uslovi pri kojima
se odvija proces.

U skladu sa hipotezama koje se odnose na proces sagorijevanja, osnovna jednacina odrzZanja
energije u komori za sagorijevanje, p. = const, ima oblik:

H —H, =0 (3.80)

gdje je H. — entalpija produkata sagorijevanja u komori, H,. — entalpija formiranja pogonske
materije.

Za izraCunavanje temperature sagorijevanja koriSten je iterativni postupak rjeSavanja: za
pretpostavljenu temperaturu sagorijevanja izraCunava se na zadatom pritisku ravnotezni sastav
smjese produkata sagorijevanja i provjerava da li je zadovoljena jednacina energetskog bilansa
(3.80). Primjenom Newton-ove metode, vrsi se korekcija temperature do zadovoljenja uslova
(3.80).

Za zadatu temperaturu 7 jednacina (3.80) pise se u obliku [6]:

H,-H, =9, (3.81)
Primjenom Newtonove metode odredujemo prirast temperature pomocu sljedeceg izraza:
0, 0,
AT =——F——=—"+. (3.82)
I
oT ),
Korigovana temperatura 7 ¢e se odrediti iz izraza:
TV =T 4 AT (3.83)
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gdje je r — broj iteracija.
Iterativni postupak se ponavlja do zadovoljenja uslova:

AT <0,01. (3.84)

3.6.4 Karakteristike procesa ekspanzije

Osnovna jednacina u procesu odredivanja karakteristika procesa ekspanzije u mlazniku raketnog
motora, a u skladu sa pretpostavkama izlozenim u prethodnom dijelu, je jednaina postojanosti
entropije:

§-5.=0 (3.85)
gdje je S, — entropija produkata sagorijevanja u komori, S — entropija produkata sagorijevanja u
posmatranim presjecima mlaznika.

U okviru dvije varijante ekspanzije produkata sagorijevanja; ravnotezne i zamrznute, razmatraju
su tri slu¢aja ekspanzije produkata sagorijevanja [33,6,29,39]:

e ckspanzija do zadanog pritiska na izlazu iz mlaznika raketnog motora,
e ckspanzija do zadanog Mach-ovog broja,

e ckspanzija do zadanog ekspanzionog odnosa (odnos povrSina poprecnog presjeka na
izlazu iz mlaznika 1 kriticnog presjeka mlaznika).

Odgovarajuci sistemi jednacina koje treba rijesiti dobijen je Newton-ovim metodom linearizacije
[33,6,29,39].

3.6.4.1 Ekspanzija do zadanog pritiska na izlazu iz mlaznika

Za slucaj ekspanzije do zadatog pritiska:

( Os J AlnT =-5,, (3.86)
olnT ),
gdjeje o, =5-5,1

AlnT:—L?i (3.86 a)

[ Os j c,
olnT ),

Iterativni postupak se ponavlja do zadovoljenja uslova:

|AInT|<0,1-107*. (3.87)

3.6.4.2 Ekspanzija do zadanog Mach-ovog broja

Za slucaj ekspanzije do zadanog Mach-ovog broja simultano treba rjeSavati jednacinu (3.85) 1
koriStenjem izraza za brzinu toka, jednacina (3.71), kao i1 brzinu zvuka, izrazi (3.38) ili (3.38a),
do zadovoljenja uslova:

2
u, —a

<0,4-107*. (3.88)

u,

Pritisak u kriticnom presjeku odreduje se na osnovu izraza:
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Y

2 1
P =PC(—J (3.89)
Y+

gdje se za pocetnu vrijednost y uzima ona ostvarena u komori sagorijevanja za razli¢ita stanja
produkata sagorijevanja.

3.6.4.3 [Ekspanzija do zadanog ekpanzionog odnosa mlaznika

Za slucaj ekspanzije do zadanog odnosa 4/4. nuzno je rjesavati i izraz (3.86a). Iterativni
postupak se ponavlja do zadovoljenja uslova (3.87).

Inicijalna vrijednost pritiska na izlazu iz mlaznika odreduje se na osnovu eksperimentane
formule [33]:

ln£:7+1,4ln 4, za 4, >2 (3.90)
P A A

e t t

gdje se za y uzima vrijednost iz prethodnog posmatranog presjeka mlaznice. U daljim
iteracijama, za izracunavanje pritiska koristi se jednacina stanja.
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4 GUBICI U MLAZNIKU

4.1 Osnove

Poznavaju¢i teoretske vrijednosti temperature sagorijevanja, pritiska sagorijevanja, sastava
produkata sagorijevanja i vremena rada i osnovna geometrijska ogranicenja, proistekla iz misije
projektila, moguce je pristupiti izboru konfiguracije mlaznika 1 materijala koji stoje na
raspolaganju. Kod raketnih projektila koji se obréu velikom ugaonom brzinom oko uzduZzne ose,
koriste se mlaznice koje su periferno rasporedene po odgovarajuCem podionom precniku
mlaznika i ¢ije ose su nagnute za neki ugao u odnosu na osu obrtanja. Ta ogranicenja, proistekla
iz misije raketnog projektila, obicno onemogucavaju uspostavljanje optimalne ekspanzije
produkata sagorijevanja kroz divergentni dio mlaznica (natpritisak na izlaznom presjeku
mlaznica) i uzrokuju dodatne kinematske gubitke strujanja posebno na konvergentnom dijelu
mlaznika 1 u podru¢ju kriticnog presjeka. Uocena je intenzivna erozija kriticnog presjeka
mlaznica i pojava neprojektovanog povecanja pritiska u prvom periodu procesa sagorijevanja,
uzrokovanog smanjenjem efektivne povrSine za prolaz gasova zbog zakoSenja kriticnog presjeka
[58].

Postoje bitne razlike u razvoju krive pritisak-vrijeme kod raketnih motora sa centralnom
mlaznicom i1 kod motora sa perifernim mlaznicama (sl. 4.1). Pritisak sagorijevanja u prvom
dijelu stacionarnog procesa sagorijevanja je znatno vec¢i kod motora sa periferno rasporedenim
mlaznicama. To povecanje je jo$ veée kod mlaznica Cije ose su nagnute za neki ugao u odnosu
na osu motora. To povecanje pritiska bitno utie na brzinu sagorijevanja i samo vrijeme rada
motora, odnosno u prisustvu polja radijalnog ubrzanja i na maksimalni pritisak na kraju procesa
sagorijevanja.

a)

Slika 4.1 Tipovi mlaznika: a) centralna mlaznica i b) periferne mlaznice

Zakosenje osa mlaznica uzrokuje i intenzivniju mehanicku eroziju mlaznica, iako je karakter
promjena isti za isti tip mlaznica.

4.2 Predvidanje gubitaka performansi u mlaznici

Za predvidanje stvarnog specificnog impulsa, koriste se empirijske formule pri procjeni gubitaka
koje su preporucene od strane AGARD-a, u okviru Propulsion and Energetics Panel Working
Group 17 ili slican metod, koriSten u programu SPP, razvijen u Air Force Rocket Propulsion
Laboratory [21,42]. Empirijske formule, prvenstveno su odredene za kompozitna goriva sa
aluminijumom, te je potrebno posebno procjeniti njihov znacaj za dvobazna goriva. Razmatrati

45



Gubici u mlazniku

¢e se posebno koeficijent efikasnosti sagorijevanja 7. od koeficijenta efikasnosti potiska 7. 1

posmatrat ¢e se kao nezavisne funkcije.

4.2.1 Koeficijent efikasnosti potiska

Koeficijent efikasnosti potiska 7.~ se racuna kao suma efekata slijedecih gubitaka [20,45,39]:
¢ Gubitak zbog neparalelnosti istjecanja ¢,,, ,
e Gubitak zbog dvo-faznog toka &, ,
e Gubitak u grani¢nom sloju ¢y, ,
e Kineticki gubitak ¢, ,
e Gubitak zbog uronjenosti mlaznika &g,

e Gubitak zbog erozije mlaznika &, ,

Koeficijent efikasnosti potiska 7.~ se definiSe u skladu sa jednacinom:

Me, 21—0,01'(5[)11/ TEp T Ep TEN T Eup T+ ‘9ER05) (4.1)

4.2.1.1 Gubitak zbog neparalelnosti istjecanja

Kod mlaznika sa konusnim divergentnim dijelom i uz pretpostavku o strujanju iz tackastog
izvora, prisutan je gubitak zbog neparalelnosti istjecanja gasa. On je posljedica prisustva
radijalne komponente brzine gasa na izlazu iz mlaznika.

Za konusne divergentne mlaznike, gubitak zbog neparalelnosti istjecanjas,,, se moze izraziti
jednadinom:

Epry :50-(1—cosa) (4.2)

dok za mlaznik sa krivolinijskim profilom divergentnog dijela ima oblik:
£y = 50-{1 —cos(“meﬂ 4.3)

gdje su: o -poluugao konusa divergentnog dijela mlaznika, «,, - ugao tangente na krivolinijski
profil mlaznika neposredno posle kriti€nog presjeka i ¢, - ugao tangente na krivolinijski profil
mlaznika na izlaznom dijelu mlaznika.

Pri velikom stepenu ekspanzije mlaznika i uglovima divergentnog dijela mlaznika od 25— 50 °

postoji dobro slaganje vrijednosti dobijenih gornjom jednacinom sa rezultatima ta¢nog proracuna
metodom karakteristika [15].

4.2.1.2 Gubitak zbog dvo-faznog toka

Ovaj gubitak je uzrokovan prvenstveno usporenjem kondezovanih materija u produktima
sagorijevanja koji istjeu pomijesani kroz izlazni otvor mlaznika. Kondezovane materije se
odvajaju od zida mlaznika i koncentriSu se u jezgru gasne struje, te se zbog toga javljaju nize
performanse za dvodimenzionalno strujanje. Najve¢i dio ovih gubitaka se ostvaruje ispred
kriticnog presjeka mlaznika.

M 54 . les

& =C
P 3 0.15 0.08 C
pc & .Dth()

(4.4)
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gdje su D,, -pre¢nik kriti¢nog otvora mlaznice [m], D, -srednji precnik A/, O, Cestica [ um] i

racuna se po izrazu:

_ _ 10.4692
D, =18.995543 D" 45)

gdje su p, -pritisak u komori sagorijevanja izrazenu [Pa], C; -koeficijenti zavise od kriticnog
precnika mlaznice, tabela 4.1, M, - molna frakcija kondezovane faze, mola /100 g reaktanta i

& - stepen Sirenja divergentnog dijela mlaznika.

Tabela 4.1 Koeficijenti u jednacini gubitaka dvo-faznog toka

Koeficijenti
Cs Cy Cs Cs
D, <0.0254 0.8607045 1 1
0.0254 < D, <0.0508 1.794268076 1 0.8
D, >0.0508i D, <4 2.671465802 0.5 0.8 0.8
D, >0.0504 i 4<D, 6 <8 8.837135332 0.8 0.4
D, >0.0508i D, >8 8.849262953 0.8 0.33

Gubitak u dvo-faznom toku se javlja samo kod kompozitnih pogonskih materija sa dodatkom
aluminijuma. Za dvobazne pogonske materije nije prisutan znac¢ajan dvo-fazni tok.

4.2.1.3 Gubitak u grani¢nom sloju

Ovaj gubitak uraCunava smanjenje povrsine opstrujavanja i gubitke uslijed prijenosa toplote.
Gubitak u grani¢nom sloju &, je izrazen jednacinom:
pO.S p0.8
& =Co i {1 +2- exp(— C, 4,” [1+0.016-(£-9)] (4.6)

th th

U gornjoj jednacini pritisak p,_se izrazava u [Pa], a pre¢nik D, u [m], a vrijednosti koeficijenata
C, i C, dati su u tabeli 4.2.

Tabela 4.2 Koeficijenti C; i C,

Tip mlaznika
Koeficijenti Za obicne Za celi¢ne
C; 1.487457E-06 2.062064E-06
C, 0.381848E-06 0.

4.2.1.4 Kineticki gubitak

Ovaj gubitak (ili smanjenje performansi zbog promjene ravnoteZe gasnog toka) povezan je sa
nemogucno$éu postizanja hemijske ravnoteze tokom ekspanzionog procesa u mlazniku. Njegova
vrijednost je procijenjena na jednu treinu razlike izmedu specifi¢nog impulsa za ravnotezno /,,

i zamrznuto stanje 7, :

Isp,»
S =333 1=~ (4.7)

Sps
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Vrijednosti za [, 1 [ ,se dobijaju termohemijskim proraunom za odgovarajuci sastav

sp
pogonske materije i radne uslove razmatranog raketnog motora.

4.2.1.5 Gubitak zbog uronjenosti mlaznika

Ovaj gubitak se razmatra kada je mlaznik uronjen u komoru sagorijevanja i to je slucaj kod
raketnih motora vecih dimenzija i slozenijih taktic¢kih zahtjeva.
0.8
pc £ SOA
Esup = 3.39632E -07- [A—MJ . D0'2

th

(4.8)

Veli¢ina S predstavlja duzinu uronjenosti mlaznika u komori sagorijevanja izraZzenu u metrima.
4.2.1.6 Gubitak zbog erozije mlaznika

Tokom procesa sagorijevanja javlja se erozija kritiénog presjeka mlaznika i kao rezultat toga,
gubitak performansi motora se izrazava u obliku:

I,
Exnos =| 1= 7| 100 (4.9)

SPn
gdje su [, -teoretski specifi¢ni impuls za poCetni odnos ekspanzije mlaznika i/ , -teoretski
specificni impuls za srednji odnos ekspanzije mlaznika.

Specificni impuls 7/, - se odreduje interpolacijom za razli¢ite odnose ekspanzije mlaznika.
4.2.2 Koeficijent efikasnosti sagorijevanja 7 .

Koeficijent efikasnosti karakteristi¢ne brzine ili efikasnosti sagorijevanja 7 _. prvenstveno zavisi
od vremena prebivanja gasa i1 Cestica metala u komori sagorijevanja za vrijeme procesa
sagorijevanja[15,46].

U NASA Report SP-8064, koeficijent efikasnosti sagorijevanja 7. se definiSe kao “potpunost

sagorijevanja metalnih dodataka u raketnom motoru i stepen postizanja hemijske ravnoteze
izmedu produkata sagorijevanja” [13].

Vrijeme prebivanja molekula gasa u raketnom motoru ¢, se moze izraziti odnosom:

I/O p_CM:ng/U‘

t =2

4.10
e % A (4.10)

gdje su V, - slobodna zapremina komore sagorijevanja, p, - pritisak u komori sagorijevanja,

T - temperatura sagorijevanja, M - molekularna masa, R- univerzalna gasna konstanta,

c

m - masena brzina potroSnje gorivai p, - gustina produkata sagorijevanja.

Eksperimentalna istrazivanja razli¢itih veli¢ina raketnih motora, pokazuju da ako je vrijeme
prebivanja izmedu 10-15ms, tada je efikasnost procesa sagorijevanja izmedu 0.90-0.95.
Povecanje slobodne zapremine u komori sagorijevanja uti¢e na povecanje vremena prebivanja.
Dostizanje visoke efikasnosti procesa sagorijevanja zahtijeva da vrijeme prebivanja mora biti
veée od neke minimalne vrijednosti. Uticaj brzine sagorijevanja na ovaj proces nije znacajan i
moze se zanemariti [49].
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Prema NASA Report SP-8064 [13], eksperimentalna istrazivanja vise raketnih motora razli¢itih
veli¢ina sa kompozitnim gorivom i sa dodatkom aluminijuma, omogucéavaju postavljanje
zavisnosti utjecaja vremena prebivanja na efikasnost procesa sagorijevanja u obliku, slika 4.2:

7. =0.7898 1% 4.11)

Ova zavisnost mozZe se usvojiti i za raketne motore na dvobazna goriva sa odgovaraju¢om
rezervom.

0,96 —
A /

0,94 i —
é 0 4 %
*:— M /
% 0,92 ]
2 oM X & Motor od| O Motor od
2] A
g 09 *, 4 A 0,445 kg 1,78 kg
© / SN A Motor od| X Motor od
§_O,88 4,448 kg 22,2 kg
% / ® Motor od

0,84

0 10 20 30 40 50

Vrijeme zadrzavanja u raketnom motoru, ms

Sl. 4.2 Koeficijent efikasnosti sagorijevanja za raketne motore sa kompozitnim gorivima [21]

4.3 Povrsina kriti¢nog presjeka i izlaznog presjeka mlaznika

Tacno odredivanje povrSine kriticnog presjeka mlaznika i ekspanzionog odnosa mlaznika su
jedni od glavnih ciljeva u procesu dizajniranja raketnog motora na ¢vrsta goriva. Na ovaj proces
utie vise razlicitih faktora, od kojih su najznacajniji koeficijenti efikasnosti sile potiska,
efikasnosti procesa sagorijevanja, ostvareni specificni impuls, itd.

Za odredivanje povrsina kriticnog presjeka mlaznika potrebno je poznavati teoretske vrijednosti
svih vaznih parametara raketnog motora na osnovu kojih se vr$i procjena uticaja gubitaka uz
primjenu iterativnog postupka.

Odredivanja povrSine kriticnog presjeka, odnosno ekspanzionog odnosa mlaznika moguce je ako
se poznaju:
e Srednja vrijednosti sile potiska F,., proistekla iz spoljno balisti¢ke analize misije
letjelice.

e Radni pritiska p. u komori raketnog motora, odreden tokom procesa izbora tipa
pogonske materije.

e Teoretske vrijednosti termohemijskih parametara pogonske materije, za slucaj
ravnoteznog 1 zamrznutog stanja produkata sagorijevanja, za usvojeni radni pritisak
sagorijevanja 1 idealnu ekspanziju produkata sagorijevanja (pritisak na izlazu iz
mlaznika jednak je ambijentalnom pritisku).

Osnovni algoritam procesa odredivanja povrSine kriticnog presjeka, odnosno ekspanzionog
odnosa mlaznika je:
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Odredivanje teoretskog koeficijenta potiska C,. ~ za zamrznuto stanje produkata
sagorijevanja.

Odredivanje povrsine kriticnog presjeka mlaznika:

4y = Lo (4.12)
Cr,, " P.

Odredivanje koeficijenta efikasnosti sile potiskaz, .

Odredivanje koeficijenta potiska Cp :

Cr=Cp 1, (4.13)
. Korigovanje povrsine kriti€nog presjeka mlaznika:
A, = aar (4.14)
CF ' pc

. Ponavljanje koraka 3 do 5 dok vrijednosti za povrSinu sagorijevanja Ay 1 7., ne

konvergiraju. Postupak iteracije se prekida kada se razlike A, izmedu dva koraka budu
manje od 1%.

Izlazna povrsina kriti¢nog presjeka se racuna kao:

A4,=4, -€ (4.15)

pri ¢emu je ¢ ekspanzioni odnos povrSina mlaznika 1 odreduje se iz termohemijskog proracuna
uz pretpostavku da pritisak na izlazu iz mlaznika je jednak lokalnom ambijentalnom pritisku za
jednodimenzionalan i idealan gasni tok.
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5 DIZAJN POGONSKOG PUNJENJA

5.1 Osnovni koraci u procesu dizajna pogonskog punjenja

Jedan od glavnih ciljeva u procesu dizajna raketnog motora na Cvrsta raketna goriva je
definisanje pogonskog punjenja koja ¢e omoguciti zahtijevanu promjenu potiska sa vremenom
potrebnu za ispunjenje misije rakete, vode¢i raCuna o ostalim specificnim ogranic¢enjima
(anvelopa, masa, itd.).

Analiza dizajna raketnih motora na ¢vrsta goriva se odvija u dva nivoa, pri ¢emu je potrebno
razmatrati sljedeca Cetiri osnovna koraka [25,60]:

e Razmatranje viSe tipova goriva/konfiguracija,

e Definiranje geometrije pogonskog punjenja koja zadovoljava uslove unutrasnje
balistike 1 strukturalnog integriteta raketnog motora,

e Priblizno odredivanje erozivnog sagorijevanja i potencijalne pojave nestabilnosti
procesa sagorijevanja i

e QOdredivanje strukturalnog integriteta punjenja za vrijeme porasta pritiska pri
pripaljivanju.

Prvi nivo ili preliminarna analiza dizajna, koristi softverske alate koji moraju biti jednostavni i
prilagodljivi korisniku. To su uobicajeno jednostavni kompjuterski kodovi, bazirani na
analitickim modelima, ili dijagramima koji daju veoma jednostavne prve rezultate.

Drugi nivo je nivo finalnog dizajna punjenja. Alati za ovaj zadatak su prefinjeniji i njima rukuju
eksperti za dizajn pogonskog punjenja. Kompjuterski kodovi su bazirani na primjeni metode
konac¢nih razlika ili konacnih elemenata sa 1D, 2D ili 3D modelima fizickih fenomena
(unutrasnja balistika, dinamika fluida, strukturalna analiza neprekidnih sredina, itd.). Oni
dozvoljavaju precizne proraune, odnosno optimizaciju do definiranja kona¢ne geometrije.

Alati preliminarne analize dizajna omogucéavaju razmatranje vise tipova goriva i konfiguracija
pogonskog punjenja na osnovu kojih se definira polazna geometrija pogonskog punjenja.

Za ovu geometriju, izraCunava se promjena povrsine sagorijevanja u funkciji izgorjelog svoda
punjenja. Poznavajuéi osobine goriva iz baze podataka, definiSe se promjena pritiska u komori sa
vremenom p.(?) i potiska u funkciji vremena F(z). U ovom koraku, moguce je razmatrati uticaj
erozivhog sagorijevanja. Rezultati se uporeduju sa odgovaraju¢im balistickim parametrima
(maksimalni pritisak, vrijeme sagorijevanja, totalni impuls, itd.). Primjenom naprednih
kompjuterskih kodova za strukturalnu analizu, naknadno se procjenjuju sigurnosni faktori
pogonskog punjenja i strukture raketnog motora.

Ako su rezultati analize proracuna zadovoljavajuci, usvaja se dizajn raketnog motora i
geometrija punjenja i pristupa se inzenjerskom razvoju. U slucaju nezadovoljavajucih rezultata,
definirana geometrija se modificira. Strukturalnom analizom vrSi se ponovna provjera
modificirane geometrije punjenja. Razvoj povrSine sagorijevanja u funkciji izgorjelog svoda
punjenja, pritisak i potisak u funkciji vremena, takoder moraju biti provjereni, tako da balisticki
zahtjevi ostanu zadovoljeni. MoZe se dogoditi da poslije ovih modifikacija neki od balistickih
zahtjeva nisu zadovoljeni, u tom slucaju razmatra se novi tip goriva/konfiguracija, ili ako nema
drugih moguénosti, razmatra se modifikacija nekih od balisti¢kih zahtijeva u vezi sa dizajnom
raketnog motora.
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5.2 Tipovi konfiguracija pogonskog punjenja

U zavisnosti od veze pogonskog punjenja sa tijelom raketnog motora, mozemo razlikovati dva
osnovna tipa pogonskih punjenja (sl. 5.1) [25,60]:

e Pogonska punjenja koja stoje slobodno u komori raketnog motora i
¢ Punjenja koja su ¢vrsto vezana za komoru raketnog motora.
Prvu grupu ¢ine goriva koji se proizvode teholoSkim postupkom presovanja ili livenja u kalupe,

te se zatim integriraju u komoru raketnog motora. Drugu grupu ¢ine goriva koja se proizvode

tehnoloskim postupkom livenja u komoru raketnog motora i postepeno se veze za komoru
raketnog motora.

Komora

Termalna

'IIIIIIIIIII.."'A izolacija

Zadnji pomo¢ni element Prednji pomoéni element
\\

Lajner
i . ; ; [

®\%\ Gorivo

Slobodno stojec¢e punjenje ) Cvrsio vezano punjenje

S1.5.1 Slobodno stojeca punjenja i ¢vrsto vezana punjenja [25,60]

Karakter promjene potiska (pritiska) moze biti raznolik i zavisi od konfiguracije punjenja. Prema
tome da li povrSina sagorijevanja punjenja raste, opada li ostaje stalna pri sagorijevanju
pogonskog punjenja, imamo (slika 5.2):

e progresivan potisak (pritisak),
e degresivan potisak (pritisak),

e neutralan potisak (pritisak).
!

2z Degresivan
2

= Neutralan
1

2

=

= Progresivan
W

2

S

=W

Vrijeme-;
Sl. 5.2 Karakteri promjene potiska (pritiska)u funkciji viemena u zavisnosti od promjene
povrsine sagorijevanja [52]
Uopsteno, tipovi punjenja su grupisani prema orijentaciji povrsine sagorijevanja u odnosu na
uzduznu osu punjenja na:
o Ceono sagorijevanje (front plamena se kreée u aksijalnom pravcu pogonskog punjenja;
e Punjenja sa radijalnim sagorijevanjem (2-D model sagorijevanja pogonskog punjenja) i

e Punjenja koja sagorijevaju radijalno i aksijalno, (3-D model sagorijevanja pogonskog
punjenja)
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U ovom radu ¢e biti razmatrana punjenja sa:

e radijalnim sagorijevanjem: punjenje sa unutrasnim sagorijevanjem sa kanalom za
prolaz gasova u obliku cijevi i u obliku zvijezde,

e punjenja koja sagorijevaju radijalno i aksijalno; punjenja sa unutras$njo-spoljasnjim i
aksijalnim sagorijevanjem (punjenje u obliku cijevi ili punjenje u obliku vise cijevi).

5.2.1 Punjenje u obliku cijevi sa unutrasnjo-spoljasnjim sagorijevanjem

Punjenje u obliku cijevi sa unutrasnjo-spoljas$njim sagorijevanjem gori radijalno po unutrasnjem
1 spoljaSnjem plastu kao i sa ¢ela punjenja. Zanemarivanjem uticaja krajeva i strukturalnih faceta
za cijev sa relativno velikim odnosom L/D, punjenje sagorijeva neutralno. Ono je definisano sa
spoljnim (D,) i1 unutra$njim (D,,) pre¢nikom 1 duzinom L. Debljina sloja sagorijevanja jednaka je
polovini debljine svoda punjenja (slika. 5.3).

SI. 5.3 Punjenje u obliku cijevi sa unutrasnjo-spoljasnjim sagorijevanjem

Glavne balisticke prednosti punjenja u obliku cijevi sa unutrasnjo-spoljaSnjim sagorijevanjem su
karakteristika neutralnog sagorijevanja i odsustvo zaostalog dijela punjenja. Ovo punjenje je bez
inhibitora i omogucava obezbjedenje vece povrSine sagorijevanja. Zid komore raketnog motora
je izlozen kontinuirano produktima sagorijevanja i zbog toga se zahtijeva dodatna obloga na
unutrasnjoj stjenci komore raketnog motora ili veca debljina zida stjenke motora. U cilju
pravilnog centriranja punjenja unutar komore raketnog motora punjenja imaju odgovarajuce
uzduzne facete i ono spada u grupu slobodno stoje¢ih punjenja. Nedostatak ovog punjenja je Sto
u zavrS$noj fazi gorenja nastupa razaranje punjenja, ¢ime se povecava povrSina sagorijevanja
odnosno pritisak sagorijevanja. Ta pojava moze ugroziti strukturalni integritet raketnog motora.

5.2.2 Punjenje u obliku cijevi sa unutrasnjim sagorijevanjem

.....

konfiguracija, kada relativni debljina svoda i odnos L/D dozvoljavaju njenu upotrebu. Ukoliko su
krajevi punjenja inhibirani, punjenje sagorijeva progresivno. Medutim krajevi se mogu ostaviti
neinhibirani u cilju regulacije karaktera promjene povrsine sagorijevanja. U ovom radu ¢e biti
1zlozen proracun goriva kod kojeg su inhibirani krajevi punjenja.

Punjenje je definisano duzinom L i pre¢nicima R, 1 R, kao §to se vidi na slici 5.4.

Ovo punjenje je najmanje od svih tipova osjetljivo na erozivno sagorijevanje s obzirom da je
slika strujanja gasa duz kanala najjednostavnija.
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SI. 5.4 Punjenje u obliku cijevi sa unutrasnjim sagorijevanjem

5.2.3 Punjenje u obliku viSe cijevi sa unutra$njo-spoljnim sagorijevanjem

Kada postoje zahtjevi za ve¢im stepenom ispune raketnog motora i znatno ve¢om povrSinom
sagorijevanja koristi se punjenje sastavljeno od viSe punjenja u obliku cijevi sa unutra$njo-
spoljnim sagorijevanjem (tehnoloski proces izrade ovih punjenja je veoma jednostavan). Broj
punjenja u obliku cijevi sa unutrasnjo-spoljnim sagorijevanjem koji se mogu uzeti pri proracunu
u ovom radu je: 3,4,5,6,7,13 1 19 [54].

SI. 5.5 Raketni motor sa vise cilindricnih punjenja

5.2.4 Pogonsko punjenje u obliku zvijezde

Pogonsko punjenje u obliku zvijezde je jedno od najviSe primjenjivanih tipova pogonskog
punjenja u savremenim konstrukcijama raketnih motora sa ¢vrstim gorivom (slika 5.6). Njegove
glavne prednosti su u tome $to su zidovi motora zasti¢eni od dejstva vrelih gasova i §to je pri
tome moguce ostvariti konstantnu promjenu povrSine sagorijevanja sa debljinom izgorjelog
svoda. Zbog specificnosti oblika mogude je ostvariti relativno male vitkosti motora, bliske
optimalnoj vrijednosti. Kada se govori o manama ovakvog tipa pogonskog punjenja onda se
mora reci da pri kraju njegovog gorenja dio goriva (4-10%) sagorijeva pri niskim pritiscima (Sto
prakticno znaci loSe iskoriStenje hemijske energije goriva), Sto kod njega nije moguce postici
velike relativne debljine svoda za sagorijevanje wy1 tehnoloski proces proizvodnje ovih punjenja
je znatno slozeniji nego prethodnih tipova.
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SI. 5.6 Pogonsko punjenje u obliku zvijezde

5.2.5 Metoda izbora konfiguracije punjenja

Za izbor geometrije punjenja, glavni faktori koji se uzimaju u analizi su [60]:
e Raspoloziva zapremina za pogonsko punjenje,
e (Odnos duzine i pre¢nika punjenja (vitkost punjenja),
e Odnos debljine svoda i radijusa punjenja (relativni web),

e Zavisnost potiska sa vremenom (promjena povrsine sagorijevanja u funkciji izgorjelog
svoda: neutralna, degresivna, progresivna, viSestruka),

e Stepen ispune (odreduje se na osnovu zahtjeva za totalnim impulsom i vrijednosti
specifiénog impulsa raspolozivog goriva),

e Kriticna optereCenja (toplotni ciklusi, brzina prirasta pritiska pri pripaljivanju,
ubrzanje, unutrasnji tok),

e Tehnologi¢nost izrade, zavisi od geometrije punjenja,
e Cijena izrade moze biti kriti¢an faktor za izbor geometrije punjenja.

Zavisni parametri, relativni web, stepen ispune i vitkost punjenja, su osnova za izbor opsteg tipa
geometrije punjenja. Svaki tip geometrija punjenja primjenjuje se za odredenu oblast relativnog
weba 1 vitkosti punjenja. Stepen ispune moze se varirati u ogranicenoj oblasti sa fiksnim
relativnim webom kod onih geometrija punjenja koje nemaju kruzni poprecni presjek. Stepen
ispune za punjenja sa kruznim presjekom za prolaz gasova, medutim, zavisi direktno od
relativnog weba. Kod ovih punjenja se moze ostvariti brza procjena i definisanje geometrije.

U tabeli 5.1 prikazani su glavne karakteristike grupe konfiguracija punjenja koji sagorijevaju
radijalno i ona se posmatraju kao dvodimenzionalna punjenja.

Izabrana geometrija punjenja proistice iz preliminarne analize zavisnih parametara. Dalji
proracuni su dovoljni za dimenzioniranje punjenja za detaljnu balisti¢ku analizu i1 predvidanje
performansi. Uzastopna priblizavanja potrebna su za kona¢no dimenzionisanje punjenja u cilju
obezbjedenja predvidenih raketnih performansi u propisanim granicama. Osnovni tip geometrije
punjenja, medutim, obi¢no prezivi ovu balisticku analizu.
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Tabela 5.1 Glavne karakteristike dvodimenzionalnih punjenja

Stepen Debljin Povrsina Neutralnost Sliver Relativna
Konfiguracija >tep y . . povrsine o debljina Napomena
ispune a svoda sagorijevanja sagorijevanja [%o] svoda
Cijev sa
unufrasnjo- 0,75-0,85 ; Srednja odli¢na 0 0,3-0,5 [10,52]
spoljasnjim
sagorijevanjem
Cijev sa Neutralnost
unutrasnjim 0,85-0,95 - Mala dobra 0 0,5-0,9 za L/D<2,
sagorijevanjem [10,52]
Vise punjenja sa
unutrasnjo- do0.712 | Yeoma Velika dobra 0 <0,1 [10]
spoljnim mali
sagorijevanjem
Zvijezda g;z:g:zg srednji Srednja dobra 5-10 g:ig:g:ég Eg}
Vagonski tocak 0,5-0,7 mali Veoma velika odli¢na 5-10 0,17-0,33 [60]

5.3 Zahtjevi za pogonska punjenja

Zahtjevi za pogonska punjenja se dijele na: funkcionalne, operativne i zahtjevi uslijed
interakcije izmedu podsistema u raketnom motoru.

Prioriteti u definisanju ovih zahtjeva su rezultat kompromisa u znacaju argumenata izmedu
dizajnera raketnog motora i dizajnera pogonskog punjenja. Oni moraju biti jasni, potpuni i
dosljedni, tako da dizajner pogonskog punjenja moze precizno definisati geometriju i kona¢no
pripremiti odgovarajuci inzenjerski razvojni program.

5.3.1 Funkcionalni zahtjevi

Glavni unutrasnjo-balisticki zahtjevi

Srednja, minimalna i maksimalna vrijednost pritiska u komori sagorijevanja, potisak, totalni
impuls 1 vrijeme sagorijevanja moraju biti specificirani unutar Ccitavog operativnog
temperaturnog opsega upotrebe raketnog motora. Razvoj krive potiska u funkciji vremena ili
masene brzine gasnog toka u funkciji vremena moraju biti specificirani.

Posebni zahtjevi

Drugi zahtjevi koji su potrebni dizajneru za definisanje zadovoljavaju¢e geometrije punjenja su:
e Maksimalna masa pogonskog punjenja,
e Maksimalna masa termalne izolacije, lajnera i grani¢nika

e Maksimalna dopustena uzduzna i1 popre¢na ubrzanja kojim mogu biti izloZzena
pogonska punjenja za vrijeme rada raketnog motora,

e Potrebna uzduzna brzina obrtanja rakete u cilju dinamicke stabilnosti (za ne vodene
rakete),

e Dopusteno rasturanje pritiska, potiska, totalnog impulsa i vremena sagorijevanja.

e OgraniCenja izazvana raspolozivim tehnoloskim procesima proizvodnje i operacijama
kontrole procesa proizvodnje koji direktno uti¢u na troskove izrade punjenja.

e Trag iza rakete za vrijeme rada motora (vidljivost izduvnih gasova, spektar
infracrvenih 1 elektromagnetskih talasa) .

56



Predvidanje idealiziranih unutragnjo-balistickih parametara raketnog motora na dvobazna goriva

5.3.2 Operativni zahtjevi

Uslovi okoline u kojoj se eksploatiSe raketni motor uti¢u na definisanje geometrije pogonskog
punjenja. Ovi uslovi moraju se dakle definisati prije izbora tipa konfiguracije punjenja i uzimaju
se u obzir za vrijeme strukturalne analize pogonskog punjenja. To su:

Vrijeme skladistenja. Zahtjev za Sto duzim vremenom skladistenja, uz pojavu temperaturnih
ciklusa i uslova skladiStenja moraju biti jasno definisani. Uslovi kao relativna vlaZnost, slanost
atmosfere, direktno uti¢u na ponasanje pogonskog punjenja.

Uticaj okoline sa termickog stanovista. Priroda 1 broj toplotnih ciklusa kojim moze biti izloZena
raketa (u toku borbenog leta za vazdusne rakete) moraju se definisati. Uopste, oni su limitirajuci
faktori za strukturalnu analizu punjenja, zbog toga Sto se mogu kod vazduhoplovnih raketa
pojaviti veoma niske temperature u toku leta rakete.

Ubrzanje. Prije 1 za vrijeme rada raketnog motora mora se specificirati: uzduzno ubrzanje i
radijalno ubrzanje uslijed rotacije rakete.

Rukovanje i transport. Potrebno je specificirati dinamicka optere¢enja kao Sto su udari i vibracije
koje se mogu javiti pri rukovanju (padovi) i proces transporta.

Pouzdanost. Stepen pouzdanosti je jedan od kriti¢nih zahtjeva. Bitno je definisati koji uslovi
moraju biti zadovoljeni i koje mjere pouzdanosti treba objektivno propisati za pogonska
punjenja.

Odrzavanje. Sadrzaj 1 plan posmatranja projektila, inspekcija i odrzavanje moraju biti definisani,
u mjeri koliko bi oni mogli uticati na okolne uslove raketnog motora.

Sigurnost i sposobnost prezivljavanja. Ovi zahtjevi su povezani sa sigurno$¢u ljudi za vrijeme
skladiStenja, odrzavanja i ekspoaltacije, kao i na sigurnost sredstava u slucaju eventualnog
pogadanja projektilom. U novije vrijeme vodi se racuna da ¢vrsta pogonska materija bude veoma
malo ili nikako osjetljiva na ovakve nacine inicijacije.

5.3.3 Zahtjevi uslijed interakcije izmedu podsistema u raketnom motoru

Geometrija komore za sagorijevanje. Poznavanje geometrije komore za sagorijevanje (duZina,
pre¢nik, konfiguracija glave) je nuzno da bi se mogao obaviti preliminarni dizajn pogonskog
punjenja. Fizicke 1 mehanicke karakteristike materijala komore za sagorijevanje imaju direktan
uticaj na strukturalni i balisticki dizajn raketnog motora (tip komore sagorijevanja, ekspanzija
produkata sagorijevanja, longitudinalne deformacije/dilatacije kao funkcija unutrasnjeg pritiska,
maksimalno ocekivani pritisak sagorijevanja, maksimalna dozvoljena temperatura zidova
komore za sagorijevanje na kraju rada raketnog motora, itd.).

Termalni izolatori. Priroda i geometrija termalnih izolatora utiCu na izbor tipa pogonskog
punjenja, sa aspekta balistike ili sa strukturalnog aspekta. Kompatibilnost izmedu raketnog
goriva 1 materijala izolacije mora biti provjerena.

Mlaznica. Karakteristike mlaznice diktiraju prakticne balisticke performanse raketnog motora.
Sljedec¢e karakteristike mlaznika su veoma znacajne dizajneru pogonskog punjenja: broj i
orijentacija mlaznice (ugao izmedu ose mlaznice i ose raketnog motora), stepen uronjenosti
mlaznice, erozija mlaznice sa vremenom rada u podrucju kriticnog presjeka i na divergentnom
dijelu mlaznika, ugao divergencije, pritisak razaranja membrane pri pripaljivanju (omogucava
definiciju sistema za paljenje i1 kontrolu pritiska pri paljenju) itd.

Sistem za pripaljivanje. 1zbor sistema za pripaljivanje pogonskog punjenja zavisi od njegove
konfiguracije (polozaja, zapremine, dizajna), pritisaka na kraju sagorijevanja pripale i gradijenta
promjene pritiska (uti¢e na strukturalni integritet za vrijeme gorenja).
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5.4 Dimenzionisanje punjenja i regresija povrsine sagorijevanja

5.4.1 Dimenzionisanje i regresija povrSine sagorijevanja punjenja u obliku cijevi sa
unutrasnjo-spoljasnjim sagorijevanjem

Radijusi goriva (unutrasnji i spoljasnji) su odredeni ako su ispunjeni sljedeéi uslovi:

e Prviuslov je da odnos povrSine gorenja i povrSine slobodnog presjeka za prolaz gasova
mora biti jednak za svaki kanal paralelan uzduznoj osi motora [54], odnosno
Ry R (5.1)
o2 7 b :
R”-R,
gdje je R — unutras$ni radijus komore raketnog motora.

Ovaj odnos je posebno znacCajan u pocetnom momentu sagorijevanja, kada je slobodni
presjek za prolaz gasova minimalan i pad pritiska duz motora i brzine strujanja gasa
maksimalan.

e Drugi uslov je da debljina svoda punjenja je jednaka dvostrukom putu koji prede front
plamena u toku sagorijevanja sa srednjom brzinom r,,. Pri tome se trebaju uzeti u obzir
gubici zbog razaranja punjenja, na kraju procesa sagorijevanja (reda veli¢ine &= 5%).

Tada je, debljina svoda punjenja jednaka

w=2-1,t,1+&)=(R, - R, J1+¢&) (5.2)
Na osnovu prethodne dvije jednadine odredujemo unutrasnji i spoljni radijus punjenja.

DuzZinu punjenja odredujemo na osnovu pocetne povrsSine sagorijevanja po formuli:

L= 4, (5.3)
" 22(R, +R,) '

gdje je 4, - poCetna povriina sagorijevanja.

Pocetna povrSina sagorijevanja moze se odrediti za unaprijed date uslove rada (priroda pogonske
materije, temperatura punjenja, pritisak sagorijevanja i dr.) na osnovu izraza:

p

A =K A =—1e .
a-C-p,

o t

A (5.4)

e

Analiza sagorijevanja pogonskog punjenja obuhvaca simulaciju kretanja fronta plamena u
stvarnim uslovima rada motora. Debljina svoda se dijeli na dovoljno velik broj intervala, n,, i na
pocetku svakog intervala se odreduju: povrSina sagorijevanja, slobodna povrSina za prolaz
gasova, brzina sagorijevanja, vrijeme sagorijevanja jednog intervala kao i ostale unutrasnjo
balisticke parametre.

Put fronta plamena je dat izrazom

wi:iAwi:Zp: w/2 (5.5

gdje je: n, — ukupan broj intervala.

U realnom procesu rada raketnih motora, u pojedinim slucajevima javlja se znatno povecanje
pritiska, koje se ne moZe objasniti povecanjem povrSine gorenja. Povecanje pritiska praceno je
periodi¢nim kolebanjem pritiska i nenormalnim rastom brzine gorenja na pojedinim dijelovima i
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ta nenormalnost se moze otkloniti buSenjem radijalnih otvora helikoidno postavljenih duz
punjenja (sl. 5.7) [54].

o
o
O
2R, +2w o
O
‘ 1 0
S <
3 5
SI. 5.7 Radijalni otvori na punjenju
Pocetna slobodna povrsina za prolaz gasova je data izrazom:
4, =x(R* - R* + R?) (5.6)

U toku rada raketnog motora povrSina sagorijevanja se mijenja i za razne intervale vremena ¢e
biti
4, =27(R, +R,)-(L-2w,) (5.7)

Ukoliko se na punjenju nalaze radijalni otvori tada ¢e povrSina sagorijevanja biti uvecana za
prirast

A4, =2, (R +w,)-(R,—R, —~R-3w,) (5.8)
gdje je: n, - broj radijalnih otvora i R, - radijus radijalnih otvora.
Slobodna povrSina za prolaz gasova u toku rada raketnog motora data je izrazom:

A, =7|R*-R*+R*+2W(R +R | (5.9)

5.4.2 Dimenzionisanje i regresija povrSine sagorijevanja punjenja u obliku cijevi sa
unutras$njim sagorijevanjem

Dimenzionisanje ovog punjenja vrsi se na osnovu poznatih dimenzija komore motora, srednjeg
vremena gorenja i srednje brzine gorenja za usvojeni nominalni pritisak sagorijevanja.

Spoljni pre¢nik dobijamo kao razliku:

R,=R-(5,+0.) (5.10)

gdje je: o; - debljina inhibitora i &. - zazor izmedu stjenke motora i punjenja.

Unutras$nji radijus odredujemo iz uslova da je debljina svoda punjenja jednaka putu koji prede
front plamena u vremenu ¢ krecuéi se srednjom brzinom, r,,. Pri tome se uzimaju u obzir gubici
zbog razaranja punjenja, na kraju procesa sagorijevanja, reda veli¢ine £= 5%, pa je

R,—R,=(1+&)w (5.11)

gdje se w odreduje na osnovu izraza
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w=r t 5.12
b

av

Duzinu punjenja L odredujemo na osnovu poznate pocetne povrSine sagorijevanja. Kod
izraCunavanja povrSine sagorijevanja uvodi se jo§ jedna veli¢ina, tj. perimetar gorenja, odnosno
obim unutrasnjeg kruga (slika 5.8).

U pocetnom trenutku perimetar sagorijevanja je jednak unutraSnjem obimu punjenja,

S, =27R,, (5.13)
a na kraju sagorijevanja perimetar je jednak spoljnjem obimu punjenja
S,, =27R,. (5.14)
0.40
0.35 "/
0.30 o
E 0.25 1 /
v 0.20
E
S 015 1
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SI. 5.8 Promjene perimetra gorenja za punjenje u obliku cijevi sa unutrasnjim sagorijevanjem

Prilikom izraCunavanja kriticnog presjeka uzima se u obzir srednja vrijednost potiska, i srednja
vrijednost pritiska u komori sagorijevanja. Takoder, pri izraCunavanju koeficijenta K uzima se
srednja vrijednost pritiska u komori sagorijevanja.

Povrs$ina sagorijevanja se izracunava po formuli
A=K -4 =SL (5.15)

Za odredivanje duzZine punjenja uzima se srednja vrijednost povrSine sagorijevanja, tj. srednja
vrijednost perimetra gorenja

S,=x-(R, +R,) (5.16)

Ukoliko se pri odredivanju duzine goriva uzima pocetna vrijednost perimetra gorenja Sy, moZze se
dobiti relativno mala slobodna povrsina za prolaz gasova i mala povrSina sagorijevanja u odnosu
na kritiéni presjek, Sto se odrazava na povecanje vrijednost koeficijenta J (odnos povrSine
kritiénog presjeka mlaznika i povrSine popre¢nog presjeka kanala za prolaz gasova), a time i na
vrijednost pada pritiska na prednjem dijelu motora. Ako se pri odredivanju duzine goriva uzima
konac¢ni perimetar S, povrSina sagorijevanja i slobodna povrSine za prolaz gasova mogu biti
znatno vece u odnosu na kriticni presjek, Sto moZe izazvati poviSenje vrijednosti pritiska na
prednjem dijelu motora.

Dakle, duzina goriva je

4
= hn (5.17)
ﬁiRp +R, )
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gdje je povrsina sagorijevanja data jednac¢inom (5.4).

Pri izraCunavanju parametara sagorijevanja kao kod prethodne konfiguracije punjenja, debljinu
svoda dijelimo na odredeni broj tacaka. Put fronta plamena je dat izrazom (5.5), a debljina svoda
punjenja i za cijev sa unutraSnjim sagorijevanjem data je izrazom:

w=R, —R, (5.18)
Pocetna slobodna povrSina za prolaz gasova je data izrazom:

A, =7 R. (5.19)

P

Ukoliko su ¢eone povrsine punjenja inhibirane, kako je pokazano na slici 5.4, za razne intervale
vremena povrSina sagorijevanja ¢e biti

4, =27(R, +w,) L (5.20)
Slobodna povrsina za prolaz gasova u toku rada raketnog motora data je izrazom:

4, =7(R, +w,) (5.21)

P

5.4.3 Dimenzionisanje i regresija povrSine sagorijevanja punjenja u obliku viSe cijevi sa
unutras$njo-spoljnim sagorijevanjem

U cilju dimenzionisanja pogonskog punjenja ovog tipa potrebno je uvesti dva koeficijenta. Prvi
predstavlja odnos vanjskog pre¢nika cijevi punjenja i precnika komore. Drugi koeficijent se
naziva stepen ispune i zavisi kao i prethodni koeficijent od broja cjevastih punjenja. Oba
koeficijenta su geometriskog karaktera i funkcija su broja cjevastih punjenja. Ovi koeficijenti su
bezdimenzionalni i neovisni su o stvarnim dimenzijama spoljnjeg i unutrasnjeg radijusa cijevi
punjenja [54].

Za punjenje u obliku tri cijevi sa unutrasnjo-spoljnim sagorijevanjem (slika 5.9) imamo da je:

D, V3

=cos30° = BN (5.22)

D-D

SI. 5.9 Dimenzionisanje pogonskog punjenja sa tri cijevi [54]
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Dizajn pogonskog punjenja

Prvi koeficijent oznacimo sa ¢, tada za punjenje sa tri cijevi imamo da je:

Dpﬁ

D :2+\/§

Prema tome u ovom slucaju, ukoliko je zadat radijus komore sagorijevanja, spoljni precnik
punjenja je

= 0.464 (5.23)

D, =0.464-D (5.24)

Analogno je moguce izracunati vrijednost koeficijenta za broj cijevi N=4, 5,6, 7, 131 19.
Unutrasnji precnik punjenja moze biti odreden na jedan od sljedec¢a dva nacina:

e KoriStenjem stepena ispune, V; i

e Na osnovu zadanog vremena rada motora i brzine sagorijevanja.

Pri izracunavanju koeficijenta ispune potrebno je definisati odnos povrSine sagorijevanja i
slobodne povrSine za prolaz gasova na poc¢etku rada motora na unutras$noj strani punjenja,
ND,Lx 4L
. D
N u u
4

0,= (5.25)

1 na vanjskoj strani punjenja,

ND,Lx 4ND L
0, = P = — (5.26)

! %(Dz —ND;) D*-ND;

Uz pretpostavku da je brzina gasne struje u kanalu, kojeg ¢ine unutrasnja stjenka raketnog
motora 1 spoljaSna povrSina pogonskog punjenja, jednaka brzini gasne struje u unutraSnjem
kanalu pogonskih punjenja u presjeku prednjeg dna vazi odnos:

0,=9, (5.27)
odnosno
AND L
4_L - Z—PZ (5.28)
D, D"-ND,

Posebno je vazno zadovoljiti ovaj uslov u pocetku gorenja punjenja, kada je povrSna porecnog
presjeka za prolaz gasova minimalna, odnosna kada je brzina strujanja gasa u presjeku prednjeg
dijela motora najveca.

Iz prethodne jednacine moze se dobiti unutrasnji prec¢nik punjenja:

D?—ND?
D =—*% (5.29)
ND,
Iz izraza za koeficijent ispune
N(D?-D?)
V,= # (5.30)

1 eliminacijom prec¢nika komore D iz izraza (5.28) do (5.30) moze se dobiti unutrasnji precnik
punjenja u zavisnosti od stepena ispune i spoljnjeg precnika punjenja:

D,=D,(1-7,). (5.31)
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Transformacijom izraza (5.31) i (5.32) dobivamo zavisnost izmedu koeficijenta ¢ i stepena
ispune [54]:
1

V,=2-
No

(5.32)

2

U tabeli 5.2 su date vrijednosti za koeficijent ¢ 1 stepen ispune V; za odredeni broj cijevi u
punjenju.

Tabela 5.2 Zavisnost koeficijent @ i stepen ispune od broja cijevi u punjenju [54]
N 3 4 5 6 7 13 19

Q 0,464 | 0,414 0,37 0,333 | 0,333 | 0,224 0,2
Vi 0,452 | 0,541 0,539 | 0,495 | 0,712 0,46 0,685

Unutrasnji radijus punjenja se moze odrediti na osnovu zadanog vremena rada motora i brzine
sagorijevanja pogonske materije koriStenjem jednacine (5.2).

Ne postoji pravilo koje upucuje na upotrebu jednog od ova dva metoda. Najbolje je izbor
radijusa izvrSiti u zavisnosti od krajnjih rezultata i u zavisnosti od postavljenih zahtjeva pri
dizajniranju pogonskog punjenja.

Nakon definisanja precnika punjenja moguce je odrediti duzinu goriva na osnovu poznate
pocetne povrsine sagorijevanja

4,

L= (5.33)
272V(R, +R,)

Pocetna slobodna povrsina za prolaz gasova je data izrazom:

A, =z|R*~N(R> - R (5.34)

P
U slucaju vise cilindri¢nih punjenja nece se razmatrati uticaj radijalnih otvora.

Put fronta plamena je dat izrazom

L L R —R
W, =ZI:Awi :Zﬂ;p_—l) (5.35)
Promjena povrSine sagorijevanja tokom vremena je
4,,=22N(R +R, )-(L-2w)) (5.36)
Slobodna povrs$ina za prolaz gasova u toku rada raketnog motora data je izrazom:
A, =7{R* - N|R2—R>-2w(R, +R,) |} (5.37)

5.4.4 Dimenzionisanje i regresija povrSine sagorijevanja punjenja u obliku zvijezde

Zvijezda punjenje sagorijeva radijalno, a karakter promjene povrSine sagorijevanja u funkciji
izgorjelog svoda punjenja bitno zavisi od njenih geometrijskih osobina. Zvijezdu karakterise
sedam nezavisnih geometrijskih promjenljivih (slika 5.10) [10,20,26,43,50]:

N - broj krakova zvijezde

w - debljina svoda

17 - ugao polukraka zvijezde
&-ugao

r; - radijus korijena kraka zvijezde

63



Dizajn pogonskog punjenja

7> - radijus vrha kraka zvijezde
R, - polupre¢nik punjenja

1\__'

|+

SI. 5.10 Geometrijska definicija zvijezde[10,20,26,43,50]
Da bi se mogla izvrSiti optimizacija dizajna zvijezde punjenja, nuzno je poznavati sljedece dvije
veliCine:
e Povrsinu sagorijevanja pogonskog punjenja

Ay =5;-L (5.38)

gdje su: S; - perimetar sagorijevanja (unutraS$nji obim poprec¢nog presjeka punjenja) u
funkciju debljine izgorjelog svoda w; (slika 5.11); L - duzina goriva.

e Slobodnu povrsinu poprecnog presjeka za prolaz gasova Ap;.

r,=20 Degresivna,
ry 0 ; neutralnaili _ Tipic¢no
™ progresivna zavisno progresivna

. o0dNi uglan
3 ¢ VR

)

\

|
|
| , ,
| Zona 2 ona 3
|

Zona 1 ~Shver

Perimetar

- ——=r—— -

I
|
l ) .s . .
o | Debljina svoda sagorijevanja
2 v
w -

i

SI. 5.11 Zone sagorijevanja i perimetar u funkciji dijela izgorjelog svoda [20]

Kod punjenja u obliku zvijezde prisutne su Cetiri karakteristicne zone gorenja (slika 5.11).
PovrSina sagorijevanja zvijezda punjenja je funkcija dijela izgorijelog svoda, odnosno zone
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sagorijevanja zvijezda. Neutralnost u sagorijevanja (druga faza) obezbjedena je interakcijom
degresivno goruceg kraka zvijezde i progresivno goruceg cilindra.

Prva zona definisana je u granicama:

0<w, <r,.

Perimetar sagorijevanja u funkciji izgorjelog svoda dat je izrazom [59,43]:

S _ T o sinf_
2N_(Rp W+WIXN cfj—i—(rl—i-w[)a—i-(Rp w rl)sinn

(5.39)

T
gdje je & =E—f7+(§.

Perimetar sagorijevanja u zoni 1 bit ¢e uvijek progresivan. Zbog toga je veoma vazno da radijus
7> bude minimalan.

PovrSina poprecnog presjeka za prolaz gasova u zoni 1 definisana je izrazom [59]

sin&

% = (Rp —w+ Wi)z[%—fj+(l’l +w,.)2a+(Rp —w-r) Cosncos(n—f)—
' 5 (5.40)
|:(Rp _W_rl)zg;i _(”1 +Wi)} tg(%_fj"'(rz —Wi)z{tg(%—fj—(%—fj}
Druga zona definisana je granicama
1/2<WiSY*:(Rp—w—rl)Sing—r1 (5.41)

cos7n

Perimetar sagorijevanja u drugoj zoni ima oblik,
S, T sin& V4
—==\R —w+w. | —=¢ |+(n+w )Ja+\R —w—r, )J—=—(r, +w, tan| — — 5.42

Stepen progresivnosti perimetra sagorijevanja u zoni 2 moze se analiticki odrediti preko izvoda
funkcije S, po debljini izgorjelog svoda:

oS, V2 V4 V2
—==2N| —-n+-——tan| —— 5.43
Rk Eaas e G| 64

Na stepen progresivnost perimetra sagorijevanja u zoni 2 uticu ugao 7 i broj krakova zvijezde N.

Obi¢no se tezi da se u zoni 2 obezbijedi kvazi neutralnost. Jednafina (5.43) omogucava
odredivanje stepena neutralnosti sagorijevanja kod zvijezde. Kada je 65, /0w, =0, tada je ugao 7

definisan implicitno kao funkcija N:

T T T
=% _tan| Z-p |+ 5.44
T=N (2 77) 2 (544

RjeSenje ove jednacine daje jednu vrijednost ugla 7, koji obezbjeduje neutralnost zvijezde, u
funkciji broja krakova zvijezde N (tabela 5.3).
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Tabela 5.3 Vrijednosti ugla n u funkciji broja krakova zvijezde N

Dizajn pogonskog punjenja

N 3 4 5 6 7 8 9
n[°] 24.55 28.22 31.13 33.53 35.56 37.31 38.84
7N [°] 60.00 45.00 36.00 30.00 25.71 22.50 20.00

Vazno je napomenuti, kada je ugao 17 < z/N iugao &< z/N, potrebno je voditi raduna da ne

dode do preklapanja nasuprotnih krakova zvijezde (fizicki neizvodljivo). Generalno, ugao ¢ je
uvijek manji od 7z/N .

Povrsna za prolaz gasova definisana je izrazom,

A (g, —w+wi)2(%—§j+(n +wfa+(R,—w-rf zin§ cos(—¢)-

N 0s7]
{(Rp—w—n)smé —(n+w,~)ﬂ tg(%—éj

cosn
Y <w <w.

(5.45)

Zona 3 definisana je granicama:

U ovoj zoni zavisnost promjena perimetra sagorijevanja tezi da bude progresivna, posto je
sastavljen od lukova koji se neprekidno povecavaju. Ugao o se smanjuje sa kretanjem fronta
plamena.

Perimetar sagorijevanja u ovoj zoni definisan je sljede¢im izrazom:

S, V1 (R, —w—n .
— =R, —w+w,| —=& |[+(r, +w, ) & +arcsin| —2———sin 5.46
Povr$na za prolaz gasova definisana je izrazom,
4 I 5 R —w-r,
2 = (R, —w+w, f| ==& |+(r,+w, )| & +arcsin| —2——Lsin& ||+
R L N e E |
(5.47)
. (r+w) .
(Rp—w—rl)zsmé cosé + —sin” &
R,—w-n
Zona 4 definisana je u granicama:
w<w, <w,
gdje je w, maksimalni put fronta sagorijevanja i definisan je izrazom:
w, \/l —w— r1 s1n§J +lR ( w—rl)cosfj2 - (5.48)

Povrsina sagorijevanja u zoni 4 je degresivna, poSto se perimetar sagorijevanja neprekidno
smanjuje.

Primjenom kosinusne teoreme, perimetar sagorijevanja u ovoj zoni definisan je izrazom

(1”1 +Wi)2 +(Rp _W_rl)z _Rp
20 +w R, —w-r,) 4

w—hn

s, (R —w-
—=\rn+w +arcsinf ———
2N (1 z{f [ l

KW,

sin 5] -7+ arccos(

66



Predvidanje idealiziranih unutragnjo-balistickih parametara raketnog motora na dvobazna goriva

Povrsina za prolaz gasova u ovoj zoni odredena je numericki, pomocu pravila centralnog
pravougaonika, na osnovu izraza:

(7) ()]
A = ZA(’ by S +2S Aw, (5.50)

gdje se za pocetnu vrijednost A;’:” uzima vrijednost povrSine za prolaz gasova na kraju trece

zone, a Aw, - korak integracije.

5.4.4.1 Optimizacija punjenja u obliku zvijezde

Zahtjevi koji se postavljaju pri dizajnu zvijezda punjenja kao npr.: minimalni relativni gubitak
goriva, maksimalni stepen ispune i1 kvazi neutralna promjena perimetra gorenja su medusobno
kontradiktorni i nemoguce ih je u potpunosti ostvariti. Stoga balisticka optimizacija punjenja
obuhvata ispitivanje 7 nezavisnih varijabli koje opisuju geometriju punjenja u obliku zvijezde.
Analiza obuhvaca varijaciju ovih nezavisnih varijabli na osnovu kojih ¢e se dobiti optimalnu
geometriju punjenja u obliku zvijezde za prethodno usvojeni interval stepena ispune i relativnog
gubitka goriva (sliver), te stepena neutralnosti sagorijevanja zvijezde.

Postupak optimizacije zasniva se na sljede¢im postavkama [20]:
e Razmatraju se svih sedam varijabli koje odreduju konfiguraciju zvijezde.

e Kao nezavisan parametar uzima se odnos maksimalnog i srednjeg perimetra gorenja
koji je mnogo znacajniji za dizajn punjenja nego ukupni stepen progresivnosti.
S

= Sma 5.51
S (5.51)

av

e Za zahtijevani stepen ispune kao i relativni gubitak goriva (dat u nekom tolerancijskom
polju) usvaja se minimalna vrijednost odnosa maksimalnog i srednjeg perimetra, 7/,
iz skupa razmatranih geometrija zvijezda (slika 5.12).

Stepen ispune, veli€ina slivera i stepen neutralnosti povrSine sagorijevanja su veoma znacajni u
balisti¢koj analizi geometrije zvijezde. Kvazi neutralno sagorijevanje se ostvaruje pri najmanjoj
vrijednosti /,,;,, za datu geometriju zvijezda punjenja.

1.1 15
—--TI min
L' min —&— Sliver
1.08 - 12
1.06 - 9o
[=)
I =
o
=
1.04 6 0
1.02 3
1 T O

20 25 30 Ugaon,[°] 35

Sl. 5.12 Dizajn zvijezde sa Cetiri kraka, sa w=0.35, V,=0.8 i ri/R,=r»/R,=0.05
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U balistickoj analizi geometrije zvijezda punjenja razmatraju se dvije definicije srednjeg
perimetra:

e Srednji perimetar, S, , kada nije ukljucen sliver i

e Srednji perimetar, Sy, ,kada je ukljucen sliver u razmatranje.

Obi¢no se u preliminarnim analizama dizajna raketnog motora, odnosno pogonskog punjenja
nastoji ostvariti kvazi neutralan karakter promjene potiska sa vremenom. Odnos perimetara
povrSine gorenja koji omogucava ispunjenje neutralnog karaktera promjene potiska sa
vremenom, je onaj odnos maksimalnog i1 srednjeg perimetra sagorijevanja za usvojenu debljine
svoda w, tj. kada nije ukljucen sliver.

Medutim, za prakti¢nu primjenu je znacajniji minimalni odnos maksimalnog i srednjeg pritiska
sagorijevanja u raketnom motoru koji obezbjeduje ocekivani specificni impuls. Ovaj odnos za
izabrano zvijezda punjenje zavisi od veliCine slivera kao i1 od stepena neutralnosti promjene
pritiska sagorijevanja sa vremenom. Rad motora na srednjem pritisku sagorijevanja koji je blizak
maksimalno o¢ekivanom pritisku postize se kada je ostvaren minimalan odnos maksimalnog i
srednjeg perimetra sagorijevanja za ukupnu debljinu svoda sa sliverom, w;.

Odredeni stepen neutralnosti (za usvojeni stepen ispune, veli¢inu slivera 1 broja krakova N)
postize se u prvom redu za usvojenu vrijednost relativnog weba wy, a koja se krece u intervalu
w= 0,3 — 0,6. Parametri zvijezde: R,, r;, r2, w 1 N odreduju familiju zvijezde, dok uglovi £1 7
omogucavaju postizanje odgovarajuceg stepena ispune raketnog motora i stepena neutralnosti
povrSine sagorijevanja. Balisticka optimizacija zvijezda punjenja omogucava definisanje
Jjedinstvene geometrije zvijezde za zadati wy sa minimalnim odnosom maksimalnog i srednjeg
perimetra sagorijevanja (tabela 5.4). Optimalni dizajn zvijezde, baziran samo na kriteriju
neutralnosti gdje nije ukljucen sliver postignut je za wy= 0,33 sa velikom vrijednoS¢u slivera od
16,7 %. Ako se u optimizaciju dizajna zvijezde ukljuci i sliver, optimalni dizajn zvijezde
postignut je za wy = 0,43, ali mnogo manjom vrijednoS¢u slivera u odnosu na prethodnu
geometriju, sa ve¢im odnosom 7, 1 manjom vrijednoscu ugla 7.

Tabela 5.4 Neutralnost kao funkcija wy za V; = 0.85, N = 5 i ri//R,=r»/R,=0.05 [20]

wr L in (za w) L in (za wy) Sliver ¢I° n[°]
0,31 1,041 1,413 0,159 30,15 26,74
0,33 1,004 1,329 0,167 31,66 31,04
0,43 1,084 1,257 0,064 26,48 22,60
0,45 1,113 1,259 0,049 24,81 19,58

Uticaj broja krakova zvijezde na optimizaciju

Pri balistickoj optimizaciji zvijezda punjenja veoma je vazno posmatrati uzajamnu vezu izmedu
veliine slivera 1 stepena neutralnosti povrSine sagorijevanja. Dizajner punjenja postavlja zahtjev
za stepen ispune F;, stepen neutralnosti povrSine sagorijevanja i veli¢inu slivera. Na ova tri
parametra (sliver, V;1 stepen neutralnost) uticu tri varijable zvijezda punjenja: wy &1 7 [20].

Uticaj broja krakova zvijezde N, na stepen neutralnosti povrsine sagorijevanja i veli¢inu slivera,
je veoma kompleksan i zavisi bitno od stepena ispune (V; = 0,7 — 0,9). Za usvojenu vrijednost
stepena ispune (V; = 0,7, V; = 0,8 i V; = 0,9) 1 za razmatrane brojeve krakova zvijezde (N =3 - 6)
u intervalu relativne debljine svoda w~= 0,3 — 0,6, odreduje se funkcija promjene 7, od
vrijednosti slivera (slika 5.13).

Analizom dijagrama prikazanih na slici 5.13, za bilo koju vrijednost slivera, minimalnu
vrijednost odnosa maksimalnog i srednjeg perimetra sagorijevanja je postignuta za (slika 5.14):

e Stepen ispune V; = 0,7 kod zvijezde sa tri kraka,
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e Stepen ispune V; = 0,8 kod zvijezde sa Cetiri kraka,
e Stepen ispune V; = 0,9 kod zvijezde sa pet krakova.

1.20 [ ) R TS S S SR ;| |

. Vs 00
Vg 0. 30 - 1
Lo R, = 0.05 [ Vg = 0.8 [in N

1 R. = 0.05 R] = 0.05
s | Ry = 0.08 1.15 L 1-"5'“12:0.05

[
1.104 110

1.05|

l.ooL____ 1.00 |

] U SO WO O O - “
0 0.05  Sliver [%] 0.10 0 0,05 Sliver [%] 0. 10 0.15 0 0.05 Sliver [%] 0. 10 0.15

1.05

SI. 5.13 Neutralnost u funkciji slivera za zvijezdu sa N krakova za V; = 0.7, 0.8 0.9
(ri/R,=r»/R,=0.05) [20]
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\\\ e ~
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Sl. 5.14 Uticaj stepena ispune na sliver i neutralnost [20]

Za datu vrijednost slivera i porastom stepena ispune i brojem krakova zvijezde povecava se
minimalni odnos maksimalnog i srednjeg perimetra sagorijevanja. Ta promjena nije linearna.

Sljede¢i korak u procesu balisticke optimizacije zvijezde je da se iz dijagrama sa slike 5.14 za
usvojenu vrijednost veli¢ine slivera (u ovom sluc¢aju 10%) odredi minimalna vrijednost /,,;, za
razlicite stepene ispune (V; = 0.7 do 0.9) i za brojeve krakova N= 3, N=4 i N= 5, ¢ime je
uspostavljena funkcionalna veza izmedu 7,,, i stepena ispune i broja krakova za usvojenu
vrijednost slivera (sl. 5.15). Za neku drugu usvojenu vrijednost slivera dobit ¢e se druga
funkcionalna zavisnost.

Analizom ovog dijagrama, moguce je konstatovati da:
e uintervalu V; 0od 70 do 77 % optimalna geometrija zvijezde ima tri kraka,
e uintervalu V; od 78 do 87 % optimalna geometrija zvijezde ima Cetiri kraka.
e uintervalu V; od 87 do 90 % optimalna geometrija zvijezde ima pet krakova.
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1.15

r1/Rp=r2/Rp=0.05
1.10 /
N=3 2
E — — N~ //
- - - =N=5
1.05 - ]/_ .-
e
. — ;—’ —
e s -
b mm— —
1.00
70 75 80 8 Vi[%] 90

SI. 5.15 Neutralnost u funkciji V; za zvijezdu sa N krakova i c = 10% [20]

Uticaj radijusa r, i r, na optimizaciju

Pri balistickoj optimizaciji zvijezda punjenja, tezi se da radijusi korijena kraka zvijezde i vrh
kraka zvijezde budu S§to manji, jer oni utiCu na stepen neutralnost povrSine sagorijevanja i
veli¢inu slivera, pri zadovoljenju uslova minimalne vrijednosti odnosa maksimalnog i srednjeg
perimetra sagorijevanja. Medutim male vrijednosti ovih radijusa nisu pogodni sa stanovista
jednostavnosti tehnologija izrade punjenja, a posebno tokom procesa pripaljivanja 1 pri
sagorijevanju pri nizim temperaturama moze do¢i do pojave pukotina (u sluc¢ajevima kada je
radijus 7, jako mali).

Uticaj radijusa korijena kraka na neutralnost i sliver, za fiksne vrijednosti N, wy, r, 1 V; 1 razliite
vrijednosti uglova &1 i dat je u tabeli 5.5.

Tabela 5.5 Uticaj r, na velicinu slivera i neutralnost (N=4, V,=0.8, w=0.35 i r/R,=0.05) [20]

/R, [ ¢[7 o Tinin
0,00 27.87 25,86 0,090 1,007
0,05 26,98 30,01 0,110 1,014
0,10 25,44 34,61 0,133 1,026
0,15 22,94 39,83 0,162 1,044

Iz tabele se vidi da sa povecanjem radijusa korijena kraka povecavamo vrijednost slivera a
stepen neutralnost povrsSine sagorijevanja se narusava.

Povecanjem r, (bez mijenjanja ostalih dimenzija) smanjuje se stepen ispune. UopSte neutralnost
povrsine sagorijevanja i veli¢ina slivera ne zavise bitno od promjene r, kao §to je to u slucaju
promjene r; [20].

Sa smanjenjem vrijednosti radijusa r, smanjuje se radijus kruznice koja tangira vrhove krakova
zvijezde r. Minimalni radijus r te kruznice ¢e biti kada je zadovoljen uslov kada je n<7z/N

(slika 5.10) [20].
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6 PRORACUN ZAVISNOSTI PRITISKA I POTISKA OD VREMENA

6.1 Model strujnog polja u komori sagorijevanja

Matematski model koji opisuje strujno polje u raketnom motoru, se zasniva na primjeni
jednacina odrzanja mase, koli¢ine kretanja i energije.

Za opis strujnog polja u komori sagorijevanja se koristiti jednodimenzioni gasodinamicki model.
Kod vecine raketnih motora proces sagorijevanja moze se posmatrati u tri faze:

e Faza pripaljivanja,

e Kvazistacionarni reZim rada i

e Faza zavr$nog pada pritiska.
Osnovne gasodinamicke i termodinamicke relacije koje se koriste u prora¢unima ovih strujnih
polja u komori sagorijevanja, date u jednodimenzionalnom obliku duz aksijalne ose motora, su:

e Jednacina odrzanja mase,

0 0

“(oud)+—(p4)=0 6.1
= (oud)+ = (p4)=0, 6.1)
e Jednacina koli¢ine kretanja,
0 0 2 oP
—(pud)+— A)=-A4— 6.2
~oud)+ (o 4)= -4, (6.2)

e Jednacina energije (izvedena iz izraza 3.69, s pretpostavkom da je specifi¢na toplota pri
konstantnom pritisku konstantna),

T=T _M (6.3)
2yR

4
gdje je R, — gasna konstanta;

Primjena prethodnih jednacina bazirana je na sljede¢im pretpostavkama:

e Dotok mase je trenutan proces, pri kome je komponenta brzine gasa, paralelna osi
motora, jednaka nuli.

e Produkti sagorijevanja se smatraju idealnim gasom,
e Strujanje gasa je jednodimenzionalno i adijabatsko,

e Temperatura sagorijevanja, odnos specifi¢nih toplota i molekularna masa su konstantni
po ¢itavoj zapremini motora,

e Sile trenja gasovitih produkata u kanalu pogonskog punjenja su zanemarljivo male,

e Strujanje gasa u prostoru izmedu ravni izlaza iz pogonskog punjenja i ravni ulaza u
mlaznik je izoentropsko.

6.2 Performanse raketnog motora u kvazistacionarnom reZimu rada

Pritisak u raketnom motoru u funkciji vremena se racuna na osnovu zakona o odrzanju mase tj.
masa gasa nastala sagorijevanjem pogonske materije 7z, jednaka je sumi mase produkata

sagorijevanja akumuliranih u raketnom motoru dM/dt i mase produkata sagorijevanja isteklih
kroz mlaznicu m,, (sl. 6.1):
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Proracun zavisnosti pritiska i potiska od vremena

m,=——+m,. (6.4)

ANV VNNV VNV
AV VAR NV NV AN SV VAV VRS
NANAN AN NN NN NS
\/X\/\/\/\/\/\/\/\/\/

dM/dt m, m,

- -

Sl. 6.1 Bilans mase gasa nastale sagorijevanjem goriva u raketnom motoru
Masa gasa nastala sagorijevanjem pogonske materije 7z, data je izrazom,
m,=p,-A,-r (6.5)
gdjeje: p, — gustina pogonske materije [kg/m’];
Ay, —povrsina sagorijevanja pogonske materije [m’];
r  —brzina sagorijevanja pogonske materije [m/s].

Mase produkata sagorijevanja akumuliranih u raketnom motoru dM/dt da je

avM  d dv  dp
—=—((pV)=p, —+V —=, 6.6
dt dz(pg V=P dt dt (66)
gdjeje: p, = Rp c — gustina gasovitih produkata sagorijevanja u raketnom motoru [kg/m’];
g c

V — slobodna zapremina za prolaz gasova [m’];

De — pritisak sagorijevanja [Pa];

T. — temperatura sagorijevanja u raketnom motoru [K] 1

dp, 1 dp

~ -——< promjena gustine gasovitih produkata sagorijevanja,
dit TRT i promjena g g p gor1] y

odnosno

dt “dt R,-T, dt

Mase produkata sagorijevanja isteklih kroz mlaznicuzi, data je izrazom
s P ¢’ Ath
i, =P (6.7)
gdje je: Ay — povrsina kriti¢nog presjeka mlaznice [m’];
C*  — karakteristi¢na brzina gasovitih produkata sagorijevanja.

Promjena pritiska sagorijevanja u raketnom motoru se odreduje numerickom integracijom izraza
(izveden iz izraza 6.4 nakon uvrSatavanja izraza 6.5, 6.6a16.7):

dp, 1 P, Ay, av,
_c:_.R.T.E A gy 6.8
dt VCI_ |: g c (il pp b i C j pcl. dt ( )
Promjena sile potiska se odreduje na osnovu izraza:
EF,=Cpnc, - P, - Ay, (6.9)
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6.3 Mehanizam prelaznog procesa sagorijevanja

Prelazni fenomeni pri sagorijevanju cCvrstih pogonskih materija javljaju se pri naglim
promjenama pritiska u komori sagorijevanja. Pri tome se remeti ravnoteza dovodenja toplote sa
produkata sagorijevanja na povrSinu goriva i u samom gorivu, tako da, s obzirom na veliku
brzinu promjena koje se deSavaju, ne mogu da se uspostave stacionarni uslovi sagorijevanja.

Prelazni fenomeni se javljaju najcesce u procesu pripaljivanja raketnih motora i u fazi zavrsnog
pada pritiska ili u procesu prelaza sa buster na mar§ fazu rada raketnog motora. Medutim,
prelazni fenomeni mogu biti uzrokovani i pojavom oscilatornog sagorijevanja pogonske materije
ili uticajem ubrzanja letjelice na proces sagorijevanja.

6.3.1 Prelazni procesi pri pripaljivanju

Funkcija pripale je da preda raketnom gorivu potrebnu koli¢inu toplote u odredenom vremenu.
Pri pripaljivanju osnovnog punjenja na povrsini sagorijevanja dolazi do formiranja gorucih
taCaka, a zatim dolazi do lokalnog pripaljivanja oko tih ta¢aka i na kraju se plamen rasprostire po
cijeloj povrsini.
Da bi se izvrSilo definisanja promjene pritiska 1 masenog toka u procesu pripaljivanja potrebno je
poznavati:

e Masu pripale;

e Oblik 1 dimenzije zrna pripalne mase 1

e Polozaj, oblik i tip pripale u komori sagorijevanja.
Pripalni mehanizam mora zadovoljiti sljedece zahtjeve:

e Sigurnost i pouzdanost funkcionisanja,

e Mogu¢énost pripaljivanja osnovnog punjenja,

e Minimalne dimenzije mase pripale,

e Ravnomjeran priraStaj pritiska u raketnom motoru na ¢vrsto gorivo bez “skokova” i
“stepenica”,

e Minimalno vrijeme pripaljivanja povrSine gorenja osnovnog punjenja,
e Moguénost dugotrajnog skladistenja.
Na proces pripaljivanja osnovnog punjenja uticu sljedece veli¢ine:
e Pocetna temperatura punjenja,
e Hemijski sastav punjenja,
e Hrapavost povrSine punjenja,
e Sastav produkata sagorijevanja pripale,
e Brzina strujanja produkata pripale iznad povrSine sagorijevanja punjenja i
e Oblik kanala za prolaz gasova.
U procesu pripaljivanja pogonskog punjenja mogu se javiti sljede¢i slucajevi:
e Produkti sagorijevanja pripale ne predaju potrebnu koli¢ina toplote na povrSinu
sagorijevanja osnovnog punjenja i tada proces pripaljivanja nije potpun i raketni motor

¢e izvjesno vrijeme raditi pri nizem pritisku sagorijevanja, a zatim iza¢i na stabilan
rezim rada (sl. 6.2, krivulja A) [54].
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Proracun zavisnosti pritiska i potiska od vremena

e Ako je predata koli¢ina toplote od produkata sagorijevanja jo§ manja, tada ne dolazi do
uspostavljanja stabilnog gorenja (sl. 6.2, krivulja B) 1 moze do¢i do gaSenja raketnog
motora.

e U slucaju da povecamo masu sagorjelih gasova pripale moze do¢i do naglog povecanja
pritiska motora sa karakteristicnim skokom pritiska (sl. 6.2, krivulja C), a §to moze
uzrokovati pojavu pukotina u strukturi pogonskog punjenja, nekontrolisanog rasta
pritisaka u komori sagorijevanja i na kraju do razaranja strukture raketnog motora.

e Pravilnim izborom pripalnog mehanizma osigurava se ravnomjeran i brz rast pritiska u
raketnom motoru (sl. 6.2, krivulja D).

y 7

SI. 6.2 Razliciti slucajevi pripaljivanja osnovnog punjenja raketnog motora
na ¢vrsta goriva [54]

t

oo

Proracun pritiska i potiska moraju obuhvacati prelazni rezim pri pripaljivanju kad god su pred
raketni motor postavljena ogranicenja porasta pritiska ili kada je vrijeme rada motora takvo da je
impuls ostvaren u fazi pripaljivanja znacajan dio totalnog impulsa.

Kod razmatranja procesa pripaljivanja, pored nestacionarnosti strujanja, mora se voditi racuna o
dotoku mase od pripale 1 brzini prostiranja plamena po povrSini sagorijevanja pogonskog
punjenja, tako da izraz za promjenu pritiska u vremenu (6.8), ima sljede¢i oblik:

dp, 1 . p. Ay, dv,
Le o — R, T |1ty + > p, - Ay 1= |~ p 6.10
dt V{g "[’g izlp" B Jp”f dt (6.10)

gdje je m,, - masena brzina toka produkata sagorijevanja pri sagorijevanju pripale.

Prethodni izraz izveden je pretpostavljajuéi da su [53,16,14]:

e Temperatura gasovitih produkata sagorijevanja i pritisak su uniformni u cijelom
motoru,

e Vaze zakoni za idealni gas,

e Gasoviti produkti sagorijevanja pripale 1 gasoviti produkti sagorijevanja pogonske
materije imaju sli¢ne osobine,

e Povrsina sagorijevanja je funkcija brzine prostiranja plamena,

e Izraz se primjenjuje kada je uspostavljeno proticanje kroz mlaznik (nakon razaranja
membrane pri pripaljivanju).

Dotok mase pripale odreduje se pomocu neke nezavisne balisticke analize pripale.
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6.3.2 Prelazni procesi pri zavrSnom padu pritiska

Znacajno smanjenje povrSine sagorijevanja pogonske materije, do koga dolazi na kraju rada
motora ili pri prelasku sa buster na mars§ fazu rada, prac¢eno je padom pritiska. Za slucaj kada se
u komori nalazi zaostala pogonska materija, pritisak sagorijevanja odreduje se na osnovu izraza
(6.8). Nakon potpunog sagorijevanja pogonske materije jednacina (6.8) poprima oblik:

dp, P Ay R-T,

=-fa 6.11
dt C 4 (6-11)

a

RjeSenjem ove jednaline moZe se izraziti zavisnost pritiska u komori od vremena izduvavanja
(za uslov da je u kriticnom presjeku mlaznika M = 1):

RT, Ay, -t
v,-Cc*

P, = D€ (6.12)

gdje je: pp — zaustavni pritisak u komori nakon potpunog sagorijevanja pogonske materije, ¢ —
vrijeme, od trenutka potpunog sagorijevanja pogonske materije.

Najveci problem pri proracunu ovog procesa je taéno predvidanje prisustva, oblika i veli¢ine
ostatka. Ovo predvidanje zavisi, opet, od postignutog uspjeha u modeliranju strujnog polja 1
predvidanju balistickih performansi u kvazistacionarnom rezimu rada.
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7 PREDVIDANJE UNUTRASNJO-BALISTICKIH PARAMETARA
RAKETNOG MOTORA NA DVOBAZNA GORIVA

7.1 Model za predvidanje unutrasnjo-balistickih parametara raketnih motora
na ¢vrsta raketna goriva

Model za predvidanje unutrasnjo-balistickih parametara raketnih motora na ¢vrsta raketna goriva
zasniva se na procedurama izloZzenim u poglavlju 1 (prikazani na slici 1.1) i on se sastoji od
skupa neovisnih modula.

Modul za strukturalnu analizu podrazumijeva razmatranje kako pogonskog punjenja tako i
strukture raketnog motora i uticaj gasnog toka i termalnih opterecenja na svaku od komponenti
raketnog motora. Ovo zahtjeva veoma slozen numericki model koji opisuje interakciju
viskoznog, kompresibilnog fluida 1 Cvrstog tijela, kao nestacionarno rjeSavanje momentne i
energetske jednacine, stoga ovaj model u ovom radu nece biti razmatran.

Usvojen je sljede¢i model za predvidanje unutrasnjo-balistickih parametara raketnih motora na

¢vrsta raketna goriva €iji je dijagram toka prikazan na slici 7.1. Model je sastavljen od skupa
sljede¢ih modula:

e  Modul za proracun teorijskih performansi pogonske materije.

o Modul za predvidanje gubitaka performansi u mlaznici, omoguéava procjenu gubitaka
performansi u mlaznici kroz sljede¢e kategorije: gubici sagorijevanja u komori, gubici
zbog granicnog sloja, kineticki gubici, gubici zbog dvofaznog toka i gubici uslijed
divergencije, koriStenjem eksperimentalnih izraza na bazi preporuka AGARD-a.

e  Modul za dizajn pogonskog punjenja, omogucava odredivanje dimenzija sljede¢ih 2-D
konfiguracija pogonskog punjenja: cijev sa unutraSnjim sagorijevanjem, cijev sa
unutras$njo-spoljnim sagorijevanjem, vise cijevi sa unutras$njo-spoljnim sagorijevanjem i
zvijezda punjenje.

o Modul za predvidanje unutrasnjo-balistickih parametara, zasniva se na jedno-
dimezionalnom balistickom modelu. Ovaj modul omoguéava predvidanje srednjih
ostvarenih performansi kao $to su maseni fluks, pritisak, potisak, impuls u funkciji
vremena.

Ovi moduli, omogucavaju da se koriStenjem analitiCkih ili eksperimentalnih izraza opiSu fizicki 1
hemijski procesi u raketnom motoru. Uspjesnost ovih modela zavisi od usvojenih pretpostavki i
upotrijebljenog numerickog metoda. Verifikacija modela za predvidanje ukupnih unutrasnjo-
balistickih performansi jedino je moguca eksperimentalnim putem. Eksperimentalna istrazivanja
treba da omoguce da se identificiraju veli¢ine koje uti¢u na odstupanje unutraS$njo-balisti¢kih
parametara dobivenih eksperimentalnim putem od idealnih parametara.
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S1. 7.1 Dijagram toka modela za predvidanje unutrasnjo-balistickih parametara raketnih motora
na ¢vrsta raketna goriva

7.1.1 Parametri za dizajn raketnog motora na ¢vrsta goriva

Glavni cilj dizajna raketnog motora na ¢vrsta raketna goriva je izbor pogonskog punjenja koje ¢e
obezbjediti zahtijevani razvoj krive potisak u funkciji vremena potrebnu za misiju letjelice,
uzimajuci u obzir ostala specifi¢na ogranicenja (anvelopa, masa, itd.).

Prije nego $to pocne proces dizajniranja punjenja, moraju biti definirani sljede¢i razvojni
parametri:

e Srednji radni pritisak i maksimalni o¢ekivani pritisak,

e Povrsina kriti¢nog presjeka i ekspanzioni odnos u mlazniku,

e Stepen ispune,
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e Relativna debljina svoda,
e (dnos povrsina za prolaz gasova — povrsina kriti¢nog presjeka i
e (Odnos duzina — pre¢nik punjenja (vitkost punjenja).

7.1.1.1 Balisticki zahtjevi

Sama namjena misije raketnog projektila definiSe potrebne unutrasnjo-balisticke parametre i
zahtjeve koje se postavljaju pred strukturu raketnog projektila u cjelini. Kod raketnih projektila
potrebno je poznavati sljedece parametre:

e Srednji potisak F, . ili funkciju promjene potiska raketnog motora u funkciji vremena,

ver

e Vrijeme sagorijevanja t,ili

e Totalni impuls raketnog motora /,,,.
7.1.1.2  Zahtjevi misije projektila
Strukturni zahtjevi postavljeni pred projektil, proistekli iz same namjene misije, uti¢u direktno na

dizajn raketnog motora u cjelini i odrazavaju se na:

Anvelopu koja definiSe fizicke granice pogonskog punjenja (duzinu L, unutra$nji precnik komore
sa nanijetom termoizolacijom D i zapreminu koja ostaje na raspolaganju za smjestaj pogonske
materije).

Time su stvorene pretpostavke da se odredi potrebna srednja brzina sagorijevanja r,,(t):
() = wit, (7.1)

(za pogonsko punjenje sa unutrasnim sagorijevanjem, debljina svoda je priblizno 0,25 precnika
pogonskog punjenja).

Na osnovu procijenjene brzine sagorijevanja, r,, pristupa se izboru pogonske materije za dati
dijapazon pritisaka sagorijevanja.

Ukupni raspoloZivi volumen V, za pogonsko punjenje:
- D*-r

“T 4
Maksimalno ocekivani radni pritisak, MEOP, se koristi za definiranje strukturalnih ogranicenja
tijela motora. Maksimalni radni pritisak, na maksimalnoj radnoj temperaturi 7, pogonske

materije mora biti manji od MEOP, pri tome uzimajuci u obzir toleranciju reprodukcije pritiska
sagorijevanja.

L (7.2)

Maksimalni radni pritisak p__ (T , )se odreduje po sljedecoj jednacini:
Poax(T,)) = MEOP- (1 —tolerancije reprodukcije) (7.3)

Temperaturni interval upotrebe i visina djelovanja su parametri koji efektivno uticu na izbor
pogonske materije s obzirom na temperaturnu osjetljivost brzine sagorijevanja. Projektovana
visina upotrebe raketnog projektila, zajedno sa nominalnim radnim pritiskom sagorijevanja,
utiCu na odredivanje optimalnog ekspanzionog odnosa u mlazniku.

Nominalni pritisak sagorijevanja u komori raketnog motora se odreduje koriStenjem sljedece
jednacine:

P.

“nom

= Pon\T, ) exp[7 - (T = T ] (7.4)

i on je limitirajuc¢i faktor pri izboru pogonske materije i geometrije pogonskog punjenja.
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7.1.1.3 Izbor pogonske materije

U zavisnosti od balistickih zahtjeva i namjene misije letjelice, potrebno je izvrsiti prethodni izbor
tipa pogonske materije, koja ¢e omoguditi ispunjenje trazenih zahtjeva (unutras$njo-balisti¢kih
karakteristika, temperature plamena, mehanickih karakteristika, sposobnosti dugotrajne stabilne
pohrane pogonskih punjenja, veoma povoljne zahtjeve bezbjednosti i odgovarajuci IC ili vizuelni
odraz produkata sagorijevanja po izlasku iz mlaznika). Potrebno je poznavati ili procijeniti
parametre pogonske materije kao Sto su brzina sagorijevanja r, temperaturna osjetljivost 7,

gustina p, , sastav i osjetljivost pogonske materije na uticaj promjenljivog polja radijalnog
ubrzanja.

Kompozitna raketna goriva (tabela 3.3), po nekim svojim karakteristikama (max. ocekujuéi /g,
max. gustina, Sirok raspon brzina sagorijevanja, itd.), su se pokazala da su superiornija u odnosu
na dvobazna raketna goriva. S obzirom na cijenu proizvodnje goriva ili cijene sirovina za
proizvodnju kompozitnih goriva, kao i1 zahtjeve za visoke tehnologije u preradi sirovina,
kompozitna goriva su dostupna samo tehnoloski visoko razvijenim zemljama.

Dvobazna raketna goriva, pored slabijih energetskih karakteristika i manjeg raspona brzina
sagorijevanja, predstavljaju podrucje interesovanja za one zemlje koje nisu u stanju da savladaju
visoke tehnologije u preradi sirovina nuznih za proizvodnju kompozitnih goriva. U ovu grupu
spada Bosna i Hercegovina. U periodu do rata, vrSena su intenzivna eksperimentalna istrazivanja
1 proizvodnja dvobaznih raketnih goriva, te ¢e se ovaj rad zasnivati na analizi 1 predvidanju
performansi raketnih motora sa dvobaznim raketnim gorivima.

7.1.2 Modul za proracun teorijskih performansi pogonske materije

Proracun teorijskih performansi raketnog motora zahtjeva uvodenje odredenog broja
pretpostavki. Za isto gorivo i radne uslove, teorijske performanse ¢e veoma zavisiti od uzetih
pretpostavki. Ovaj rad obuhvata pretpostavke za model raketnog motora sa konacnim
povrSinama i zasniva se na sljede¢im pretpostavkama [33,29,39]:

¢ jednodimenzionalnoj formi jednacina kontinuiteta, energije i koli¢ine kretanja,

e brzina gasne struje u komori sagorijevanja u odnosu na onu u mlaznici se zanemaruje,
tj. uzima se da je brzina nula,

e potpuno i adijabatsko sagorijevanje,
e izoentropska ekspanzija u mlaznici,
e homogena smjesa,

e zakon idealnog gasa i

e ne postoje razlike u temperaturi i brzini izmedu kondenzovane i gasne faze.

U komori sagorijevanja se odvijaju ne izentropski 1 nepovratni procesi. Model uzet u ovom radu
omogucava predvidanje teorijskih performansi raketnog motora za slucaj zamrznute i ravnotezne
ekspanzije.

7.1.2.1 Programsko rjeSenje

Proracun teorijskih performansi pogonskih materija 1 performansi raketnog motora predstavlja
sloZzen 1 dugotrajan postupak koji zahtijeva veliki broj ponavljanja istih matematskih izraza kao i
rjeSavanja velikog broja nelinearnih jednacina za odredivanje sastava produkata sagorijevanja.
Koriste¢i predloZzenu metodologiju i jednacine izloZene u poglavlju 3 razvijen je program 7CPSP
(Thermo-Chemical Properties Solid Propellant) za proratun sastava produkata sagorijevanja,
termodinamskih i transportnih svojstava produkata sagorijevanja kao i za proracun teorijskih
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performansi raketnog goriva u pojedinim sekcijama raketnog motora. Dijagram toka glavnog
programa dat je na slici 7.2.

cnum'

v
IZBOR POGONSKE BAZA PODATAKA
MATERIJE O GORIVIMA

v

\ Thermo.dar /

v

KARAKTERISTIKE
PROCESA SAGORIJEVANJA

v

KARAKTERISTIKE
PROCESA EKSPANZIJE

'

MACH=1 DO ZADANOG PRITISKA NA -
(THROAT) IZLAZU 1Z MLAZNIKA (EXIT) 1=1D0O3

A

Y
DO ZADANOG EKSPANZIONOG
ODNOSA (EXIT)

N

REZULTATI PRORACUNA
(OUTPUT)

SI. 7.2 Dijagram toka za proracun teorijskih performansi pogonske materije

Program TCPSP zahtjeva dva tipa ulaznih podataka. Prvi tip podataka se odnosi na
termodinamicke veli¢ine 1 podatke za transportna svojstva produkata sagorijevanja i smjestani su
u bazu pod nazivom termo.dat, a drugi tip podataka odnosi se na ulazne podatke koji se
pripremaju za svaki tip pogonske materije i uslove rada raketnog motora.

Ulazni podaci za odredivanje svojstava pojedinih elementa i1 spojeva koji se koriste u programu
odnose se na 156 komponenata u gasovitom stanju i 39 u kondenzovanom  stanju.
Komponentama je obuhvacen 21 element. Indeksi elemenata i komponenata dati su tabeli 7.1
(komponente sa indeksom ve¢im od 160 su u kondenzovanom stanju). Podaci za komponente se
mogu dopunjavati, tj. moze se povecati broj komponenata s kojim se racuna. U tom slucaju
potrebno je, u datoteci termo.dat, na rezerviranim mjestima za komponente unijeti vrijednosti za
koeficijente termodinamickih potencijala kao i molarnu masu, entalpiju formiranja komponente i
ostale veli¢ine koje su potrebne u ulazu. Baza podataka o termodimamickim i transportnim
svojstvima produkata sagorijevanja se moze i dalje dopunjavati. U tom sluc¢aju u programu se
trebaju promijeniti odgovarajuce vrijednosti za: ukupan broj mjesta komponenti, broj mjesta za
gasovite komponente i broj elemenata.
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Tabela 7.1 Hemijski elementi i produkti sagorijevanja koji su obuhvaceni u ovom modulu

Indeks Oznaka Indeks Oznaka Indeks Oznaka Indeks Oznaka

1 Al* 51 C,H* 101 S,0* 151 PH,

2 C* 52 C,H,* 102 SiO* 152 PH

3 Ca* 53 C,H,* 103 TiO* 153 PO,

4 H* 54 SiC,* 104 0,* 154 P,04

5 K* 55 Cs* 105 SO,* 155 PO

6 Mg* 56 C;0,* 106 SiO,* 156 P,

7 N* 57 Cy* 107 SOs* 157 Ps

8 Na* 58 Cs* 108 SF 158 Pb,

9 o* 59 CaO* 109 SF, 159 PbO
10 P* 60 CaOH* 110 SF, 160 -

11 S* 61 KH* 111 SFs 161 Al
12 Si* 62 KOH* 112 S, 162 C

13 Ti* 63 MgH 113 Sip* 163 Ca
14 Ar* 64 MgOH 114 Siz* 164 Si

15 He* 65 NH* 115 F,* 165 KAIO,
16 -e 66 HNO* 116 AlO,- 166 AIN
17 F 67 NaOH 117 C- 167 AL Os
18 Cs 68 OH* 118 C+ 168 ALG;
19 Fe* 69 HO,* 119 Cl2 169 K,CO;,
20 Cl 70 SH* 120 HCI 170 MgCO;,
21 Pb 71 SiH* 121 CO+ 171 Na,COs
22 - 72 Hy* 122 H- 172 SiC
23 - 73 H,O* 123 H+ 173 CaO
24 - 74 H,0,* 124 OH- 174 KH
25 AlH* 75 K,0,H, 125 OH+ 175 KOH
26 AlOH* 76 MgO,H, 126 K+ 176 NaOH
27 HalO 77 H,S* 127 N+ 177 KO,
28 AIN* 78 NH;* 128 NO+ 178 K,0
29 AlO* 79 KNO; 129 NO,- 179 K,0,
30 AlOy* 80 KO* 130 N+ 180 K,SO,
31 AIS* 81 Ky* 131 Na+ 181 K,Si03
32 AlH, 82 K,O%* 132 0O- 182 K,Si1,05
33 Aly 83 K,0, 133 O+ 183 MgO
34 ALO* 84 K,S0, 134 PCl 184 MgSO,
35 ALOs* 85 MgO* 135 0,- 185 SisNy
36 CH* 86 NO* 136 O,+ 186 P40
37 HCN* 87 NOy* 137 AlCl1 187 Na,O
38 HCO* 88 NS 138 AlCl, 188 Na,0,
39 CH,* 89 SiN 139 AlCl; 189 Na2S04
40 CH* 90 NF 140 CCl 190 TiO
41 K,COs3 91 NF, 141 CCl, 191 SiO,
42 CN* 92 NF; 142 ClO 192 TiO,
43 CO* 93 Ny* 143 ClO, 193 Mg
44 COSs* 94 N,O* 144 FeO,H, 194 Fe,04
45 CO,* 95 N,O; 145 P,05 195 AlLSiO
46 CS* 96 N,O, 146 P304 196 AlSi,013
47 CS,* 97 N,F, 147 P40, 197 MgSiO;
48 SiC* 98 NaO 148 P40y 198 Fe;0,
49 Si,C* 99 Na, 149 P40y 199 PbO
50 Cy* 100 SO* 150 P40y 200 -
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Svojstva komponenata, ra¢unaju se preko redukovanih termodinamskih potencijala, odreduju se
pomocu podprograma COEF. Termodinamicka svojstva koja se odnose na gasnu, kondenzovanu
fazu, kao 1 ukupne karakteristike obje faze racunaju se sa podprogramom PROPERT.

Drugi tip ulaznih podataka odnosi se na podatke koji se pripremaju za svaki tip pogonske
materije i uslove rada raketnog motora, a odnose se na:

e naziv pogonske materije i uslove rada raketnog motora;
e sastav pogonske materije;

e ukupan broj produkata sagorijevanja, broj gasnih produkata sagorijevanja i broj
elementata;

e indekse produkata sagorijevanja i indekse elemenata koji sainjavaju pogonsku
materiju;

¢ indekse elementata koji se koriste za odredivanje bilansa za gasne i kondenzovane
produkte.

Ovi podaci se unose nakon podataka za svojstva komponenata.

Za komponente koje definiSu pogonsku materiju formirana je baza podataka, a ona se sastoji od:
naziva konstituenata, hemijske formule konstituenata, molarnu mase konstituenata, entalpije
formiranja 1 gustine konstituenata. Baza je formirana na osnovu dostupnih podataka koji je
publikovala firma MARTIN MARIETA [22] i podataka koji su dati NATO standardom [9] kao i
podacima konstituenata pogonskih materija koje su se koristile u fabrici Vitezit. Ova baza
podataka se moze dalje nadogradivati sa novim komponentama.

Za izraCunavanje sastava produkata sagorijevanja, kako za sluCaj reagiraju¢e (podprogram
EQULIBR) tako i nereagiraju¢e smjese, koristi se modificirani program za odredivanje sastava i
svojstava produkata sagorijevanja uglja [44]. Odredivanje minimuma direktne kriterijalne
funkcije 1 Lagrang-eovih mnozitelja u tacki minimuma, koristi se modificirani program Kuester i
Mizea za geometrijsko programiranje (podprogrami GEOP, GP3, GPI0 i GP22) [44].
Transportna svojstva produkata sagorijevanja racunaju se samo za gasnu fazu, za produkte
sagorijevanja koji su dati u tabeli 7.1 (oznaceni sa *), pomocu podprograma TRANS.

Karakteristike procesa sagorijevanja

Za odredivanje karakteristika procesa sagorijevanja pretpostavlja se da su pritisak sagorijevanja
u komori raketnog motora i entalpija formiranja pogonske materije konstantni. Ulazni podaci za
odredivanje karakteristike procesa sagorijevanja su sastav i entalpija formiranja pogonske
materije. Za izraCunavanje temperature sagorijevanja koristi se iterativni postupak, gdje se za
pocetnu temperaturu uzima 7 = 2500 K, do zadovoljenja uslova datog izrazom (3.84).

Za predvidenu temperaturu produkata sagorijevanja u komori sagorijevanja odreduju se
karakteristike reagirajuce 1 nereagirajuce smjese (C,, 7, S, H, p, M, a), kao 1 transportna svojstva
gasovitih produkata sagorijevanja (7 1 A). Dijagram toka odredivanja karakteristika procesa
sagorijevanja (podprogram KOMORA), dat je na slici 7.3.

Ekspanzija do zadanog Mach-ovog broja

Za proracun karakteristika procesa ekspanzije u kriticnom presjeku koristi se uslov da je S, M =
const. IzraCunavanje temperature u kriticnom presjeku zasniva se na iterativnom postupku, gdje
se za poCetnu temperaturu uzima 7 = 7. — 300K, dok se za izraCunavanje pritiska koristi
jednacina (3.89), a u prvom priblizenju za vrijednost koeficijenta odnosa specificnih toplota
uzima se vrijednost dobivena u komori sagorijevanja. Iterativni postupak se ponavlja do
zadovoljenja uslova datim izrazima (3.87) 1 (3.88).
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Za odredenu temperaturu produkata

sagorijevanja i pritisak u kriticnom presjeku mlaznika

odreduju se karakteristike reagiraju¢e i nereagiraju¢e smjese (C,, 7, S, H, p, M, a) kao 1
transportna svojstva gasovitih produkata sagorijevanja (7 i A). Pored ovih parametara u
kriticnom presjeku se odreduju i performanse raketnog motora: karakterusti¢na brzina, Mach-ov
broj, Cy, Iy, za slucaj adaptiranih 1 neadaptiranih uslova i za rad mlaznice u vakumu. Dijagram
toka odredivanja karakteristika procesa ekspanzije u kriticnom presjeku (podprogram THROAT),

dat je na slici 7.4.

I
T
Y

_ | Odredivanje sastava produkata
o sagorijevanja za PciT

Termodinamicka svojstva
nerecagirajue smjese
(PROPERT)

\
T=T,- 300K

@ Ravnoteina;

Zamrznuta Odredivanje sastava produkata
Y sagorijevanjaza Pci T

P, (Tzraz 3.89) 4—,

Termodinamicka svojstva
nereagirajuce smjese (PROPERT)

@ RavnoteZna
y

AT=(H-H e,

<>

DA
Y

‘ T=T+AT

L

Termodinamicka svojstva

Termodinamicka svojstva
reagirajuce smjese (EQULIBR)

!

Transportna svojstva (TRANS)

l

=T+
T=T+AInT Zamrznuta reagirajuée smjese (EQULIBR)
x ¥
AlnT (Izraz 3.86 a) =
NE

Uslovi iz izraza
(3.87)i (3.88)

DA
Y

Transportna svojstva (TRANS)

v

ROCKETPER

¢

SI. 7.3 Dijagram toka podprograma KOMORA  Sl. 7.4 Dijagram toka podprograma THROAT

Karakteristike procesa ekspanzije na izlazu iz mlaznika

Kod proracuna karakteristika procesa ekspanzije na izlazu iz mlaznika posmatraju se dva slucaja

ekspanzije:

e Ekspanzija do zadanog pritiska na izlazu iz mlaznika i

e Ekspanzija do zadanog ekpanzionog odnosa.

Za odredivanja temperature koristi se uslov postojanosti entropije tj. S = const. Temperatura u
izlaznom presjeku mlaznika odreduje se iterativnim postupkom, gdje se za pocetnu temperaturu
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uzima 7 = 1000K. U prvom slucaju
ekspanzije = pored  temperature
ulazna vrijednost je i pritisak na
izlazu iz mlaznika i u ovom
programu njegova vrijednost je
pe=1,01325bar, dok u drugom
slu¢aju ekspanzije nam je poznata
vrijednost ekspanzionog odnosa, te
se za vrijednost pritiska u prvom
priblizenju koristi eksperimentalni
izraz (3.90). Iterativni postupak se
ponavlja do zadovoljenja uslova
datim izrazom (3.87).

Za odredenu temperaturu 1 pritisak
odreduju se karakteristike
reagirajue 1 nereagirajue smjese
produkata sagorijevanja (C,, 7, S,
H, p, M, a), kao i transportna
svojstva  gasovitth  produkata
sagorijevanja (77 i A). Pored ovih
parametara u izlaznom presjeku
mlaznika se odreduju i performanse
raketnog motora (Mach-ov broj, Cr,
Iy) za sluCaj adaptiranih 1
neadaptiranth uslova 1 za rad
malznice u vakumu.

Dijagram toka odredivanja
karakteristika procesa ekspanzije u
izlaznom presjeku mlaznika
(podprogram EXIT), dat je na slici
7.5.

U  sluaju  pretpostavke o
zamrznutoj ekspanziji produkata
sagorijevanja posmatra se da je
smjesa  nereagiraju¢a, dok kod
pretpostavke 0 ravnoteznoj
ekspanziji posmatra se da je smjesa
reagirajuca.

T =1000K
Do zadanog
@ ekspanzionog
odnosa 1

P=1,01325 bar P, (Izraz 3.90)

RavnoteZna

Odredivanje sastava
produkata sagorijevanja

Zamrznuta zaPciT

é«:»

‘ P, (jednadina ‘

. ™ : stanja
Termodinamicka svojstva i2)

nereagirajuée smjese 4—‘

(PROPERT)
@ Ravnotezna
Termodinamicka
T=T+AInT Zamrznuta svojstva reagirajuce
* smjese (EQULIBR)
AInT (Izraz 3.86 a) =
NE

Uslov, izraz (3.87)

DA
Y

Transportna svojstva (TRANS)

Y

ROKETPER

v

Sl. 7.5 Dijagram toka potprograma EXIT

U sklopu potprograma ROKETPER racunaju se teorijske performanse raketnog motora.

Program je koncipiran tako da omogucava da se jednim propusStanjem izvr$i proracun sastava i
svojstava produkata sagorijevanja, teorijskih performansi raketnog motora i transportnih
svojstava gasnih produkata sagorijevanja u:

e komori raketnog motora,
e kriticnom presjeku,

e izlaznom presjeku:

e ckspanzija do zadanog pritiska, p. = 1.01325 bar.
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e ckspanzije do zadanog ekspanzionog odnosa mlaznika, tri vrijednosti odnosa A./4,
(A/As opr. — 1.55 A/As opr. — 1.0 1 A/A;s opr. + 1.0).

U potprogramu OUTPUT su definisani uslovi za Stampanje podataka i moguce je tabelarno
prikazati sljedece podatke:
e Uslovi rada raketnog motora;

e Sastav pogonske materije, entalpija formiranja konstituenata 1 procentualni sadrZaj
konstituenata;

e Atomski sastav pogonske materije, entalpija formiranja pogonske materije i1 bilans
kiseonika;

e Molski udjeli produkata sagorijevanja u pojedinim sekcijama raketnog motora;

e Termodinamska i transportna svojstva kompletnog sastava produkata sagorijevanja kao
1 performanse raketnog motora i to za slucaj ravnotezne i zamrznute ekspanzije
produkata sagorijevanja.

7.1.3 Modul za predvidanje gubitaka performansi raketnog motora

Predvidanje realne vrijednosti specificnog impulsa raketnog motora, predstavlja kompleksan
zadatak, koji podrazumijeva poznavanje teoretske vrijednosti specificnog impulsa pogonske
materije 1 koeficijenata efikasnosti procesa sagorijevanja 7. 1 koeficijenta efikasnosti potiska

Me, -

I,=1, -n.-17, (7.5)
Teoretska vrijednost specifiénog impulsa pogonske materije se odreduje programom 7CPSP,

dok se koeficijenti 7. 1 7. odreduju na bazi preporuka AGARD-a.

Koeficijenta efikasnosti potiska 7. za dvobazna goriva ne ukljucuje gubitke zbog dvofaznog
toka [58]:

e, :1—0,01-(6‘div +&,+&E,, TE +gems) (7.6)

sub

Za dvobazna raketna goriva, koeficijent efikasnosti procesa sagorijevanja 7. odreduje se

koriste¢i izraz (4.11), a vrijeme prebivanja molekula gasa u raketnom motoru na osnovu izraza
(4.10).

Koriste¢i eksperimentalne izraze za efekte pojedinih gubitaka, izloZzeni su u poglavlju 4,
napravljen je podprogram za proracun gubitaka performansi, pod nazivom LOSSCF, slika 7.6.

ULAZ PREDVIDPANJE GUBITAKA PERFORMANSI IZLAZ

P t.crost |- GUBITAK ZBOG NEPARALELNOSTI ISTJECANJA

¢! 'h?

- GUBITAK ZBOG DVO-FAZNOG TOKA

i SI_’ - GUBITAK U GRANICNOM SLOJU Ner
Isp,, Isp,za adaptirane uslove, s
koncentracija AL O,(c), ekspanzioni - KINETICKI GUBITAK
odnosi i vrijednost specifi¢nog impulsa

- GUBITAK ZBOG URONJENOSTI MLAZNIKA

GEOMETRIJA MLAZNICE I
MATERIJAL - GUBITAK ZBOG EROZIJE MLAZNIKA

4

SI. 7.6 Dijagram toka proracuna gubitaka performansi
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7.1.3.1 Definisanje kriticnog presjeka i izlaznog presjeka mlaznika

Tacno odredivanje povrSine kritinog presjeka mlaznika i1 ekspanzionog odnosa mlaznika su
jedni od glavnih ciljeva u procesu dizajniranja raketnog motora na ¢vrsta goriva. Na ovaj proces
utice vise razlicitih faktora, od kojih je najznacajniji koeficijent efikasnosti sile potiska.

Polazna osnova u procesu dizajniranja je poznavanje teoretskih vrijednosti svih vaznih
parametara na osnovu kojih se vr$i procjena uticaja gubitaka i onda postupkom iterativnog
priblizavanja, odreduje se konveregentno rjesenje povrsine presjeka mlaznika.

Proces odredivanja povrSine kritiénog presjeka, odnosno ekspanzionog odnosa mlaznika
zahtjeva poznavanje:

e Srednje vrijednosti sile potiska F,. (odredena u spoljno balistickoj analizi misije
letjelice).

e Radni pritiska p. u komori raketnog motora (odreden tokom procesa izbora tipa
pogonske materije).

e Teoretske vrijednosti termohemijskih parametara pogonske materije, za slucaj
ravnoteznog stanja i zamrznutog stanja produkata sagorijevanja, za usvojeni radni
pritisak sagorijevanja i optimalnu ekspanziju produkata sagorijevanja (pritisak na
izlazu iz mlaznika jednak je ambijentalnom pritisku).

Osnovni algoritam procesa odredivanja povrSine kriti¢nog i izlaznog presjeka mlaznika, baziran
je na metodologiji izloZenoj u poglavlju 3. Dijagramom toka potprograma AREATH dat je na
slici 7.7.

F, e Poo t, cTOSK
Y TCPSP
Broj mlaznica, ugao > ULAZ | Ispe., Cfe, Ae/At za
divergencije, materijal mlaznka i ' T adaptirane uslove, C *

A

A,, (izraz 4.19)

EFTKASNOST
KOEFICIJENTA POTISKA
(LOSSCF)

A 4

\ 4
KOREKCIJA
KOEFICIJENTA POTISKA
(izraz 4.20)

NE A
KOREKCIJA A,

(izraz 4.21)

<G>

DA
v
- POVRSINA KRITICNOG PRESJEKA
- POVRSINA IZLAZNOG PRESJEKA

SI. 7.7 Dijagram toka za proracun geometrije mlaznika
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7.1.4 Modul za dizajn pogonskog punjenja

7.1.4.1 Preliminarni dizajn pogonskog punjenja

Osnovni zadatak u procesu dizajniranja pogonskog punjenja je odredivanje njegove geometrije,
koja ¢e omoguciti da raketni motor ostvari trazene performanse (krive potisak - vrijeme i pritisak
- vrijeme).
U procesu odabira geometrije pogonskog punjenja postoji viSe parametara koji moraju biti
odredeni:

e Relativni web (odnos debljine svoda sagorijevanja prema poluprecniku punjenja) wy,

e Stepen ispune V;,

e Vitkost pogonskog punjenja tj. odnos duzine prema prec¢niku punjenja L/D.
Vitkost pogonskog punjenja je odreden iz ogranienja proisteklih iz misije projektila 1 analize
strukture rakete.
Relativni web-a je odnos debljine svoda i radijusa punjenja:

w, = W/R}7 (7.7)

Stepen ispune definiSe se kao odnos zapremine zauzete pogonskim punjenjem V), prema ukupno
raspolozivoj zapremini motora za pogonsko punjenje V,:

V,=V,/V, (7.8)
Potrebna zapremina pogonske materije se odreduje iz izraza za totalni impuls raketnog motora:
Ly = Fpe ty=m, -1, =V, -p, -1, (7.9)
odnosno,
V,= M (7.10)
I,-p,

Poznavajuéi parametre wy, V; 1 L/D moze se pristupiti po¢etnom izboru geometrije pogonskog
punjenja i za odabranu konfiguraciju pogonskog punjenja potrebno je odrediti promjenu povrSine
sagorijevanja 1 povrsine za prolaz gasova u zavisnosti od web-a.

Povrsina kanala za prolaz gasova se racuna iz izraza:

4 :D2-7r

P

(1-1), (7.11)

odnosno, ekvivalentni pre¢nik kanala za prolaz gasova:
D, =D-\1-V, (7.12)

Iz uslova ravnoteze izmedu gasnog toka stvorenog sagorijevanjem pogonske materije i gasnog
toka koji istice kroz mlaznik moguce je sracunati povrSinu sagorijevanja za poznate polazne
parametre:

CD 4 Cpom ’ Ath
Pyt

4, = (7.13)

Slozenost geometrije kanala pogonskog punjenja za prolaz gasova se odreduje preko faktora
perimetra sagorijevanja kojeg ¢ine odnos stvarnog perimetra gorenja S i perimetra ekvivalentnog
precnika D,
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N A,
Dpe T Dpe -+ L

P = (7.14)

Za cilindri¢ni kanal pogonskog punjenja faktor perimetar ps.=1, dok za druge konfiguracije
kanala za prolaz gasova p,, > 1.

7.1.4.2 Izbor tipa konfiguracije i dimenzija punjenja

Ovaj model omogucava izbor sljedecih tipova konfiguracija punjenja:
e Punjenje u obliku cijevi sa unutrasnjo-spoljasnjim sagorijevanjem,
e Punjenje u obliku cijevi sa unutras$njim sagorijevanjem,
e Vise punjenja u obliku cijevi sa unutrasnjo-spoljas$njim sagorijevanjem,
e Zvijezda punjenje.
Ova punjenja radijalno sagorijevaju i mogu se posmatrati kao dvodimenzionalna punjenja.

Na osnovu parametara odredenih u preliminarnoj analizi, izbor opSte konfiguracije punjenja u
ovom modelu zasniva se na sljedeca tri parametra: relativnog web-a, stepena ispune i vitkosti
punjenja. Na osnovu ovih zavisnih parametara, dizajneru je omogucen izbor najpovoljnije
konfiguracije iz tabele 5.1. Pored parametara odredenih preliminarnom analizom mora se voditi
racuna o tehnoloSkim ograni¢enjima, strukturalnoj valjanosti kao 1 trazenom karakteru promjene
potiska u vremenu (neutralan, progresivan ili degresivan).

Nakon izbora tipa konfiguracije punjenja, pristupa se dimezionisanju punjenja.

U ovom modelu polazi se od toga da nam je poznat odnos duzina/pre¢nik punjenja, tako da
ostaje da se definiSu ostale veli¢ine koje opisuju datu konfiguraciju punjenja.

Odredivanje dimenzija punjenja za prva tri tipa konfiguracija zavisi od stepena ispune (direktno
zavisi od relativnog weba) i uslova strujanja unutar kanala za prolaz gasova. Zbog toga je
mogucée ostvariti brzu procjenu 1 definisati geometriju ovih tipova punjenja upotrebom
jednostavnih izraza i tabela, izloZenih u poglavlju 5.

Za razliku od prva tri tipa konfiguracija, gdje se dimenzionom analizom dobija samo jedna
geometrija, zvijezda punjenje pruza moguénost izbora vise geometrija koja zadovoljavaju uslove
iz preliminarne analize. Tako da u ovom slucaju je potrebno izvrSiti optimizaciju zvijezde sa
stanovista stepena progresivnosti, stepena ispune i veli¢ine slivera.

Analiza obuhvaca varijaciju ovih nezavisnih varijabli na osnovu kojih se dobija optimalna
konfiguracija zvijezda punjenja, sa usvojenom tolerancijom stepena ispune i relativnog gubitka
goriva (sliver) uz odgovarajuce uslove kvazi neutralnosti sagorijevanja zvijezde.

Postupak optimizacije zvijezda punjenja zasniva se na sljede¢im postavkama [20]:
e Razmatra se svih sedam varijabli koje odreduju zvjezdastu konfiguraciju.
e Zausvojeni stepen ispune i relativni gubitak goriva (dat sa nekom tolerancijom) usvaja

se rjeSenje koje ¢e dati najmanji odnos maksimalnog i srednjeg perimetra, /,,;, , izraz
(5.51).

Srednji perimetar se rauna za cjelokupni interval debljine svoda, tj. u procesu optimizacije
zvijezda punjenja posmataramo promjenu perimetra u prve tri zone. Srednji perimetar rauna se
na osnovu izraza:

(7.15)
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Integral jSid W odreduje se primjenom pravila centralnog pravougaonika.

Ulazne veli¢ine u program za optimizaciju zvijezda punjenja su:
e Minimalni i maksimalni broj krakova zvijezde,
e Minimalni i maksimalni relativni web, 1 prirastaj relativnog web-a,
e Minimalni ugao Sirenja kraka zvijezde 1 prirastaj ugla kraka Sirenja,
e Minimalna i maksimalna vrijednost koeficijenta ¢, kao i njegov prirastaj. Ugao & u
funkciji koeficijenta ¢, dat je izrazom:

_
f=e (7.16)

e Minimalna i maksimalna vrijednost radijusa korijena kraka i njegov prirastaj,
e Minimalna i maksimalna vrijednost radijusa vrha kraka i njegov prirastaj,

e Stepen ispune, usvaja se u toku preliminarne analize. Dopusteno odstupanje vrijednosti
stepena ispune date geometrije zvijezde od one usvojene u preliminarnoj analizi je
0.5%.

e Donja i gornja vrijednost veli¢ine slivera.
Maksimalna vrijednost ugla Sirenja kraka zvijezde odreduje se na osnovu izraza (5.44).

Programsko rjeSenja optimizacije zvijezda punjenja omogucava da za usvojeni stepen ispune i
veli¢inu slivera, dobije set geometrija zvijezde sa najmanjom vrijednosti odnosa maksimalnog i
srednjeg perimetra sagorijevanja u funkciji broja krakova zvijezde i relativni web. Koristeci ovaj
skup podataka dizajneru punjenja je omoguceno da izabere optimalnu geometriju zvijezde
uzimajuci u obzir uticaje pojedinih parametara zvijezde na neutralnost povrSine sagorijevanja,
sliver 1 strukturalni integritet pogonskog punjenja.

Regresiona analiza povrsine sagorijevanja punjenja

U ovom dijelu dizajna punjenja simulira se kretanje fronta plamena kroz punjenje u stvarnom
motoru, tj. procjenu trenutne vrijednosti povrsine sagorijevanja i povrsine za prolaz gasova. Ova
simulacija se zasniva na tome da se debljina svoda punjenja podjeli na dovoljno veliki broj
intervala 1 za svaki interval odreduje povrsSina sagorijevanja, slobodna povrSina za prolaz gasova
1 izgorjela masa pogonske materije u funkciji izgorjelog svoda punjenja. Izrazi za promjenu ovih
parametara za pojedine konfiguracije punjenja izlozene su u 5 poglavlju.

Dijagram toka modula za dizajn pogonskog punjenja (podprogram GEOM), dat je na slici 7.8.

Gustina PP ULAZ
v
PRELIMINARNI DIZAJN iz
POGONSKOG PUNJENJA
HEUNERO6 PUNEN MODUL ZA DIZAJN PP
i &l AT " ol
: ggf‘;g:&:'zﬁ“fﬁi q————. -1ZBOR TIPA KONFIGURACIJE PP 1
: ' - DIMENZIONISANJE PP S(web), Ab(web),

- PERIMETER FAKTOR sl FaKTORY Apwed)
- ZAHTJEVANI ODNOS W/R d i ; :
prip. - ANALIZA SAGORIJEVANJA PP Masa PP .
-FAKTOR J

SI. 7.8 Dijagram toka modula za dizajn pogonskog punjenja
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7.1.5 Modul za predvidanje unutrasnjo-balistickih parametara raketnog motora

Ovaj modul omogucava predvidanje razvoja krive potisak 1 pritisak u raketnom motoru u
funkciji vremena, primjenom zakona o odrzanju mase.

Osnovne pretpostavke na kojima se zasniva ovaj modul su:
e Produkti sagorijevanja smatraju se idealnim gasom,
e Zakonitost brzine sagorijevanja pogonskog punjenja opisuje se jednacinom:
r=ap" (7.17)
e Nema uticaja masenog fluksa ili erozivnog sagorijevanja na brzinu sagorijevanja u
komori raketnog motora.

o Karakteristicna brzina nije funkcija pritiska sagorijevanja ve¢ pogonske materije i
odreduje se na osnovu izraza

* *

C 7, (7.18)

Penom

gdje su: C; — karakteristiéna brzina dobivena na osnovu teorijskog prorauna

performansi raketnog motora pri nominalnoj vrijednosti pritiska sagorijevanja za
slu¢aj ravnotezne ekspanzije; 7. — koeficijent efikasnosti sagorijevanja.

e Uticaj pocetne temperature punjenja, na brzinu i pritisak sagorijevanja, se izrazava
relacijom:

a = a,e” ™) (7.19)

gdje su: ay - temperaturna konstanta za temperaturu 7, = 209C, T, - trenutna
temperatura goriva i

o, =m(l-n). (7.20)

Promjena pritiska sagorijevanja u raketnom motoru se ra¢una na osnovu izraza (6.8),

dp 1 pcn.Ath dl/c
——<¢—=—_ R -T . E ‘A |- . /
dt Vv {g C(,.zlpf' ¢ j Pt

Ci

primjenom metode konac¢nih razlika, za vrijeme dok ne sagori pogonska materija. Nakon
sagorijevanja pogonske materije, promjena pritiska sagorijevanja u komori raketnog motora
racuna se po izrazu (6.12), koji je objasnjen u poglavlju 6.
Promjena sile potiska sa vremenom se racuna na osnovu izraza (6.9):

F= CE e, " P, - A,

1[

Koeficijent potiska racuna se sa konstantnim koeficijentom odnosa specificnih toplota produkata
sagorijevanja. Modul omogucava korekciju koeficijenta potisak i1 u slucaju znatnije promjene
pritiska okoline tj. uticaj odvajanja gasne struje (objaSnjeno u prvom poglavlju).

Dijagram toka za predvidanje unutrasnjo - balistickih parametara (programa ROCKET) dat je na
slici 7.9.
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ULAZ MODUL ZA ANALIZU UNUTRASNJO-BALISTICKIH IZLAZ
PARAMETARA

TCPSP | T, CHy,M
Py P Mo CisFu

- USLOVI KVAZI-STACIONARNOG STANJA TOKA funkciji vremena
GUSTINA PP —»

- DOTOK MASE
GEOMETRLJA MLAZNIKA —»] » o
- PROMJENA POVSINE ZA PROLAZ GASOVA Pritisak (maksimalni
GEOB S(web), A, (web), srednji), Integral pritiska
) A (web) - PROMJENA BRZINE SAGORIJEVANJA
EFIKASNOST - METODA KONACNIH RAZLIKA Pistisak fiskstmali
SAGORIJIEVANJA

- ODVAJANJE GASNE STRUJE U MLAZNIKU srednji), Integral potiska

a,n,m, T, —»
- GUBICI SPECIFICNOG IMPULSA U MLAZNIKU

Izgorjela masa PP

HUMP(web) —»

v

SI. 7.9 Program za predvidanje unutrasnjo - balistickih parametara
Ulazni podaci, u programu ROCKET, koji su potrebni za predvidanje promjene potiska i pritiska
u raketnom motoru u funkciji vremena su:
e Povrsna kriti¢nog presjeka mlaznika
e Povrs$na izlaznog presjeka mlaznika
e Ukupna zapremina komore motora
e Pritisak 1 temperatura okoline

e Odnos specificnih toplota produkata sagorijevanja u komori raketnog motora (dobiven
teorijskim proracunom performansi pogonske materije, modul 7CPSP)

e Nominalni pritisak u raketnom motoru

e Zakon promjene povrsine kriticnog presjeka mlaznika uslijed erozije

e Brzina sagorijevanja pogonskog punjenja: eksponent pritiska i temperaturna konstanta
u zakonu brzine sagorijevanja i podru¢ju pritisaka za koji vrijedi taj zakon. U ovom
programu omoguceno je da se unesu dva zakona promjene brzine sagorijevanja u
funkciji pritiska.

e Temperaturna osjetljivost pogonskog punjenja

e Karakteristicna brzina

e Eksponent za korekciju karakteristicne brzine

¢ Gustina pogonskog punjenja

e Matrica promjene povrSine sagorijevanja i povrSine za prolaz gasova u funkciji
izgorjelog svoda punjenja.

Program ROCKET omogucava proracun i prikaz sljedecih podataka:

e Pritisak u komori raketnog motora u funkciji vremena

e Pritisak na izlazu iz mlaznice raketnog motora u funkciji vremena

e Potisak u funkciji vremena

e Nesagorjela masa pogonskog punjenja, povrsina kriti¢nog presjeka, trenutna vrijednost
brzine sagorijevanja, koeficijent potiska.

Takoder, program omogucava prikaz i sljede¢ih podataka:

e Ukupna masa pogonskog punjenja
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e Maksimalni i srednji potisak
e Totalni impuls
e Maksimalni i srednji pritisak

o Integral I pdt

e Vrijeme rada raketnog motora dok egzistira web i

e Ukupno vrijeme rada raketnog motora.

Ovi podaci omogucuju da se uporede ostvarene performanse sa onim koje su zadati kao ulazni
parametri u procesu dizajna raketnog motora.

7.2 Metodologija eksperimentalnog istraZivanja

Cvrsta raketna goriva imaju slozenu hemijsku strukturu tako da dosada$nja obimna
eksperimentalna i teoretska istrazivanja omogucavaju sagledavanje osnovnih procesa razlaganja i
gorenja, mada detaljni mehanizmi ovih procesa i dalje ostaju nepoznati. Obzirom da je struktura
¢vrstog raketnog goriva homogena, struktura plamena sagorijevanja izgleda takoder homogeno 1
usvaja se da je jednodimenzionalna duz pravca sagorijevanja. Gasni produkti dekompozicije i
povrsina sagorijevanja sadrze izmijeSane oksidiraju¢e i gorive komponente na molekularnom
nivou [55].

Osnovni izvor objektivnih informacija o karakteristikama sagorijevanja Cvrstih goriva
predstavljaju eksperimentalna istrazivanja. Postoje brojne eksperimentalne metode odredivanja
brzine sagorijevanja, neke se koriste u razliitim stadijima istrazivanja, dok se druge koriste
tokom procesa kontrole proizvodnje. Vec¢inom su to test metode sa umanjenim balistickim
modelima i one su uslovljene veli¢inom troSkova istrazivanja.

Uobicajena istraZivanja sagorijevanja vrse se u standardnim balisti¢kim raketnim motorima, ¢ije
su dimenzije i karakteristike zavisne od tipa pogonske materije i veli¢ine realnog raketnog
motora za koji ¢e se koristiti rezultati istrazivanja. Da bi se rezultati istrazivanja mogli
uporedivati, potrebno je znati karakteristike goriva, primijenjenu metodu ispitivanja, uslove
ispitivanja i tek tada primijeniti odgovarajuce tehnike redukcije podataka.

Sama priroda eksperimentalnih ispitivanja (kratko vrijeme rada, visoke temperature produkata
sagorijevanja, visoki pritisci itd.) su onemogucavali postavljanje senzora za mjerenje
temperature, brzine gasne struje i brzine pomjerana povrsine sagorijevanja. Bilo je moguce samo
registrovanje promjene pritiska, potiska u funkciji vremena sagorijevanja.

Da bi se analiziralo sagorijevanje geometrije pogonskog punjenja, ispitivane su dvije geometrije
pogonskih punjenja €iji su poprecni presjeci kanala za prolaz gasova imali oblik zvijezde i kruga.

7.2.1 Eksperimentalna oprema za istraZivanje

Sva eksperimentalna ispitivanja raketnih motora i pogonske materije izvrSena su na opitnoj
stanici tvornice “Vitezit” (predratni naziv tvornice “Slobodan Princip-Seljo”) u Vitezu.

Ispitivanja standardnih balisti¢kih raketnih motora za odredivanje zakona gorenja dvobaznih
raketnih goriva izvrSena su na horizontalnom opitnom stolu sa lamelnim obujmicama.

Odredivanje toplotne mo¢i pogonske materije izvrSena su u kalorimetrijskoj bombi.
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7.2.1.1 Horizontalni opitni sto sa lamelama

Klasi¢ni horizontalni opitni sto sa lamela se najvise koristi za karakterizaciju pogonskih materija.
Raketni motor je u¢vr§éen na veoma krut okvir ovjeSen o nedeformabilne nosace sa grupom
fleksibilnih lamela. Lamele igraju jedino ulogu mehanicke veze, bez uticaja na proces mjerenja
sile potiska. Njihova fleksibilnost ne smije biti velika da bi se izbjegao parazitski vibracioni
rezim malog prigusenja u procesu pripaljivanja pogonskog punjena [22]. Sila potiska se prenosi
na dava¢ potiska i kontinualna veza motor-dava¢ sile je unaprijed ogranicena sa velikim
masivnim betonskim temeljima na koje se prenosi sila potiska motora.

Konstrukcija opitnog stola mora biti veoma pazljivo uradena da bi se ostvarila suosnost raketnog
motora 1 ose davaca sile.

Prednaprezanje Senzor sile potiska Lamele MNosac lamela

= 7

Masivni betonski -
temel]

S\

Nl e E
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S1.7.10 Horizontalni lamelni opitni sto [24]

7.2.1.2 Kalorimetrijska bomba

Toplotna mo¢ dvobaznih raketnih goriva se mjeri u kalorimetrijskoj bombi na uzorku pogonske
materije u skladu sa standardima za ispitivanje dvobaznih raketnih goriva.
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7.2.1.3 Mjerna oprema

Mjerna elektronska oprema ima ulogu ta¢nog registrovanja signala koje Salju senzori postavljeni
na odgovarajuéim mjestima na opitnom stolu. Analogna obrada signala ima ograni¢enja s
obzirom na tacnost, te je pozeljna alternativa numericka obrada signala. Mjerna oprema
instalirana u tvornici “Vitezit” je posjedovala moguénost digitalne obrade podataka, ali ona nije
koriStena jer je postojeci vojni standard za obradu podataka podrazumijevao analognu obradu
signala.

Klasi¢na mjerna oprema prikazana je na sljede¢oj Semi:

— Proracun
Procesna jedinica podataka
. Razdvajani Proraéun
Potisak Pojatalo Multiplekser = A/D = aiag,ﬁme regist';o-.raknih
- konverzija kN
- E Numericki integrator $tampaé Ruéna obrada
| Pretvaranje = = Proraé
napona Obrada roracun
| | frekvencije ™
Pritisak Pojacalo
SE ki Ruéna
-
Prijem Pojatalo Pretvorba podataka |‘Z)|:§£2ﬁ;9nih
podataka
S1.7.11 Opsta Sema opreme za akviziciju podataka
Senzori
Tokom ispitivanja koriSteni su senzori pritiska, potiska.
Tabela 7.2 Osnovne karakteristike koristenih senzora
Pretvarac pritiska Pretvarac potiska
“TELEDYNE TABER” “BHL Eletronics”
Model pretvaraca 2201 C3P2
Opseg upotrebe 0-35 MPa 0-45,36 kN
Nelinearnost +0,15% FSO 0,05 % RO
Histerezis 0,10 % FSO 0.02 % RO
Ponovljivost 0,10 % FSO 0.02 % RO

7.2.2 Eksperimentalni raketni motori

Eksperimentalna fenomenoloska istrazivanja sagorijevanja dvobaznih raketnih goriva izvrSena
su sa dva osnovna tipa raketnih motora:

e Balistic¢ki opitni raketni motor FLS-2 (32x16x125 mm) za odredivanje zakona gorenja
pogonskih materija i

e Eksperimentalni realni raketni motori za odredivanje unutrasnjo balistickih parametara.
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7.2.2.1 Balisticki opitni raketni motor FLS-2

Za odredivanje zakona gorenja pogonske materije koristi se balisticki opitni raketni motor
FLS-2 (sl. 7.12).

S1.7.12 Balisticki opitni raketni motor FLS-2

Jednacdina brzine sagorijevanja je bazirana na brojnim empirijskim mjerenjima i treba voditi
racuna o tome da navedeni zakon odgovara strogo odredenoj oblasti pritiska sagorijevanja i u
slu¢aju kada je pritisak jedina znacajna promjenljiva. Primijenjene konfiguracije pogonskih
punjenja u standardnim balistickim motorima treba da ispunjavaju slijedece kriterije:

e Malu brzinu gasne struje iznad povrSine sagorijevanja, odnosno mali maseni fluks u
kanalu za prolaz gasova;

e Eksponent pritiska n treba da je neovisan od pritiska u odredenoj oblasti pritiska
ispitivanja i da vazi za odredenu temperaturu okoline;

e Razvoj povrSine sagorijevanja treba da omogucéi:

e da brzina sagorijevanja bude konstantna po cijeloj duzini kanala i bez fenomena
poremecaja sagorijevanja, kao Sto su erozivno ili nestabilno sagorijevanje,

e da geometrijske karakteristike, posebno gusto¢a i masa punjenja mogu biti precizno
odredeni,

e nagli prelazni proces pri pripaljivanju i zavrSnom padu pritiska;
e Da izrada bude jednostavna, radi smanjivanja troskova proizvodnje i

e Da masa pogonskog punjenja bude dobar kompromis, izmedu vrijednosti dovoljne da
podnese odredenu relativnu gresaku u procesu mjerenja i1 vrijednosti koja posStuje ranije
navedene kriterijume.

U francuskoj firmi SNPE se pretezno koriste pogonska punjenja sa centralnim kanalom za prolaz
gasova u obliku zvijezde sa deset krakova, dok se u americkoj industriji koriste punjenja sa
kruznim kanalom za prolaz gasova i bez inhibiranih Ceonih povrSina. U tabeli 7.3 date su
geometrijske 1 masene karakteristike pogonskih punjenja koja se koriste kod ispitivanja
standardnih balistickih motora.

Odnos povrsine za prolaz gasova unutar raketnog motora 4, i kriticnog presjeka mlaznika A4,
mora da bude takav da onemogu¢i efekt erozivnog gorenja tj. da je odnos J=4,/4,<0,2.

Odnos duZine i precnika punjenja treba da je manji od 4 ili poZeljnije oko 2. Konvergentni ugao
mlaznika treba da je 90°, a divergentni ugao da je 30°
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Tabela 7.3 Geometrijske karakteristike pogonskih punjenja standardnih balistickih raketnih

motora
Punjenje sa kanalom u Punjenje sa Punjenje sa ceonim
. A obliku zvijezde cilindricnim kanalom gornjem
Naziv punjenja

Mimosa C::ll:l[;a- l?:;?,s Ba;f,e s Blazt’e,:s 32x16 | Flora | Phlox | Panisse
Pre¢nik punjenja, mm 203 90 90 177,8 | 304,8 32 157 90 100
Pre¢nik goriva, mm 198 86 86 167,6 | 298,4 32 151 85 90
Duzina goriva, mm 500 298 157 | 304,8 | 508 125 100 90 90
Pre¢nik zvijezde, mm 113,5 50,3 - - - - - - -
Pre¢nik kanala, mm - - 60 116,8 | 203,2 16 - - -
Volumen goriva, cm’ 12.000 1.340 470 | 3.460 | 19.00 75 1.790 | 510 570
Web punjenja, mm 43,6 18,6 13 25,4 47,6 8 100 90 90

Osnovni zakon promjene brzine sagorijevanja odreden je iz skupa krivih pritisak vs vrijeme,
dobivenih ispitivanjem uzoraka dvobaznog raketnog goriva u standardnom balistickom motoru
32 x 16 (domaca oznaka FLS-2), u odredenom intervalu pritisaka i za sve tri uslovne temperature
ispitivanja (-30°C, 20°C i 50°C). Broj krivih za svaku uslovnu temperaturu ispitivanja zavisi od
karaktera promjene zakona brzine sagorijevanja, pri ¢emu minimalan broj eksperimentalnih
taCaka je pet. Dimenzije 1 geometrija pogonskog punjenja su standardizirane. Pri ispitivanju
goriva u standardnom balistickom raketnom motoru 32 x /6 pretpostavlja se da ne postoji
prisutno erozivno sagorijevanje i da gas koji nastrujava iznad povrsine sagorijevanja ne utice na
brzinu sagorijevanja.

Zakon gorenja pogonske materije, za odredenu oblast pritiska sagorijevanja, odreden je sa pet do
sedam tacaka na krivoj pritisak vrijeme sagorijevanja. Svaka tacka krive predstavlja jedan opit i
postignuta je izborom odgovarajuceg kriticnog presjeka mlaznice. Balisti¢ki opitni raketni motor
1 pogonsko punjenje su projektovani tako, da promjena pritiska sagorijevanja sa vremenom ima
priblizno neutralan karakter, sa priliéno strmim padom pritiska u fazi izduvavanja produkata
sagorijevanja.

Za odredenu temperaturu ispitivanja pogonske materije ( 243 K,293 K ili 323 K) zakon gorenja
je odreden sa jednom ili viSe krivih u zavisnosti da li se javlja “plateau” ili “mesa” efekat.

7.2.2.2 Eksperimentalni realni raketni motori

Za procjenu unutra$njo - balistickih parametara raketnog motora na dvobazna goriva, koristeni
su realni eksperimentalni motori sa mlaznicom bez erozije kriti€nog presjeka mlaznika.
Analizirana su unutraSnjo - balisticki parametri dva tipa pogonske materije sa razliCitim
konfiguracijama pogonskog punjenja.

Prvi eksperimentalni realni raketni motor, oznaka ERM-1, sadrzavao je 4 punjenja u obliku cijevi
sa unutra$njo-spoljasnjim sagorijevanjem i centralnu mlaznicu (slika 7.13).

Drugi eksperimentalni raketni motor, oznaka ERM-2, sadrzavao je pogonsko punjenje u obliku
zvijezde 1 mlaznik sa centralnom mlaznicom, (slika 7.14).
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SI. 7.14 Realni eksperimentalni raketni motor ERM-2

7.2.3 Pogonska punjenja

U eksperimentalnim raketnim motorima primjenjivani su sljede¢e geometrije pogonskog
punjenja:

e Punjenje u obliku cijevi sa unutrasnjo-spolja$njim sagorijevanjem. Punjenje se koristi
za ispitivanje zakona brzine sagorijevanja pogonske materije. Ceone povrsine nisu
inhibirane.

e Vise punjenja u obliku cijevi sa unutrasnjo-spoljasnjim sagorijevanjem. Primjenjuje se
kod eksperimentalnog realnog motora ERM-1, slika 7.15. Ceone povrSine nisu
inhibirane.

e Pogonsko punjenja sa unutrasnjim sagorijevanjem c¢ija povrSina kanala za prolaz
gasova je imala oblik Sestokrake zvijezde, slika 7.16. Vanjska i Ceone povrsine
pogonskog punjenja su bile inhibirane.
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1 0
*
SI. 7.15 Pogonsko punjenje NGR-1054 SI. 7.16 Pogonsko punjenje NGR-A

7.2.4 Karakteristike dvobaznih goriva

Ispitivanja su vrsena sa dva tipa dvobaznih goriva, razli¢itog hemijskog sastava (tabela 7.4).

Tabela 7.4 Hemijski sastav dvobaznih raketnih goriva

Naziv komponenti NGR-A NGR-105A
Nitroceluloza % 55,24 55,7
saN, % 12,00 12,00
Nitroglicerin % 33,84 30,0
Dinitrotoluol % - 7
Dietilftalat % 2,96 -
Centralit % 2,96 3,00
Vazelin % - 1,30
Olovo bazni stearat % 2,00 -
Olovo oksid % - -
Vinofil ( CaCO ) % 1,00 3,00
Acetilenska ¢ad % 1,00 -
Kobalt tri oksid % 1,00 -

7.2.4.1 Mehanicke karakteristike

Mehanicke karakteristika razmatranih dvobaznih raketnih goriva su odredene ispitivanjem po
dvadeset pet epruveta izvadenih iz originalnih pogonskih punjenja i obradenih po vazeé¢im
vojnim standardima. Za dvobazna raketna goriva veoma je vaZno poznavanje njihovih
mehanickih karakteristika i njihovo ponasanje pod uticajem izmjene temperature okoline.

U tabeli 7.5 dati su osnovni podaci o mehani¢kim karakteristikama za dvobazna goriva pri
temperaturi okoline od 293 K.

Tabela 7.5 Osnovne mehanicke karakteristike uzoraka dvobaznih goriva

Karakteristike NGR-A
Zatezna Cvrstoca, MPa 6,94
Relativno izduzenje, % 26,16
Cvrstoéa na pritisak, MPa 14,68
Kriti¢ni napon, MPa 1,90
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7.2.5 Kineticke karakteristike

Za pogonske materije NGR-A 1 NGR-105A, zakon promjene brzine sagorijevanja u zavisnosti
od pritiska sagorijevanja eksperimentalno je odreden u balistickom opitnom motoru FLS-2 za tri
temperature okoline 243 K, 293 K i1 323 K.

Ispitivanja su vrSena sa pogonskim punjenjem cija geometrija odgovara Supljem cilindru
vanskog precnika 32 mm, unutrasnjeg 15,9 mm i duZine 125 mm. Promjena povrSine
sagorijevanja ima priblizno neutralan karakter.

Svakoj tacki na dijagramu odgovara jedan opit, kojeg karakteriSe odgovarajuci pre¢nik mlaznice
standardnog opitnog motora.

Na sljede¢im slikama prikazani su zakoni promjene brzine sagorijevanja za pogonske materije
NGR-A i NGR-105A.

0.026
.'F'I:I'__E’_—.'El _____ [ g= = ]
J v v
- 0.024 e ¢
@ o Y
E R
8 *® 2T
= 002 »
2 4o
= o ]
=) _" J
F 0020 .t
= A A 243K
5 ».l'" R
= b o
B 0.018 - ,«'!,l ¢ 293K
K o 323K
’
0.016 = T T T
5 8 11 14 17 P[MPa] 20
SI. 7.17 Kineticke karakteristike pogonske materije NGR-A
0.02
_0.018 - _ -
E - -
= T
'20.016 - —
=)
=]
§0.014 //"’/ oo
= sl e A 243K
< LT
o .= s 203K
0.012 =
-t o 323K
0.01
8 10 12 14 16 P [MPa] 18

SI. 7.18 Kineticke karakteristike pogonske materije NGR-1054

100



Predvidanje idealiziranih unutrasnjo-balistickih parametara raketnog motora na dvobazna goriva

7.2.6 Postupci izvodenja opita

Priprema raketnih motora:

Dimenziona i masena kontrola metalnih dijelova motora,

Ugradnja elekticne kapsle, membrane i pripalnog punjenja u mlaznik, ispitivanje
elektricnog strujnog kruga,

Spajanje mlaznika sa komorom raketnog motora,
Ugradnja pogonskog punjenja sa temperaturnim dilatatorom u komoru motora,

Spajanje dna motora sa raketnim motorom.

Priprema stola, opreme i izvodenje opita

Provjera i bazdarenja senzora pritiska i1 potiska,
Postavljanje raketnog motora na opitni sto,
Postavljanje senzora pritiska i potiska sa uredajem za akviziciju podataka,

Uspostavljanje strujnog kruga izmedu pripalnog sistema raketnog motora i komandne
table mjerne opreme,

Aktiviranje pripalnog sistema i dovodenje raketnog motora na radni rezim,
Registrovanje parametara pritiska 1 potiska u funkciji vremena na fotoosjetljivom
papiru,

Pregled raketnih motora, odvajanje motora od opitnog stola i mjerenje mase i
dimenzija kriti¢nih presjeka mlaznica.

Obrada rezultata ispitivanja

Pregled i obrada analogno ili digitalno snimljenih podataka mjerenja (pritisak, potisak u funkciji
vremena).
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8 ANALIZA 1 DISKUSIJA REZULTATA

8.1 Metode analize rezultata

Verifikacija postavljenog kompjuterskog programa za predvidanje idealiziranih unutrasnjo -
balistickih parametara raketnog motora na dvobazna goriva, ¢ije su matematicke i fizicke osnove
opisane u prethodnim poglavljima, treba da pozitivan odgovor na pitanje o stepenu slaganja
dobivenih rezultata sa rezultatima referentnih kompjuterskih programa, kao i sa rezultatima
dobivenim eksperimentalno.

Kompjuterski program za predvidanje idealiziranih unutras$njo - balistickih parametara raketnog
motora na dvobazna goriva je modularnog tipa, te je verifikacija pojedinih modula izvrSena na
sljede¢i nacin:

e Rezultati proracuna primjenom modula za proracun teorijskih performansi raketnih goriva
uporedit ¢e se sa rezultatima objavljenim u referenci [39] (dobiveni na osnovu programa
TPPM-ver.1, TPPM-ver.2 i programa Ophelia, version 3), kao i sa eksperimentalnim
podacima.

e Rezultati proracuna primjenom modula za predvidanje gubitaka performansi raketnog
motora uporedit ¢e se sa rezultatima dobivenim eksperimentalnim putem.

e Rezultati proracuna primjenom modula za dizajn pogonskog punjenja, dio koji se odnosi
na optimizaciju zvijezde, uporedit ¢e se sa rezultatima objavljenim u referenci [36]
(dobiveni ra¢unarskim putem), dok ¢e se za ostale konfiguracije rezultati verificirati kroz
modul za predvidanje unutrasnjo — balistickih performansi raketnog motora.

e Rezultati prora¢una primjenom modula za predvidanje unutrasnjo - balistickih parametara
raketnog motora bit ¢e uporedeni sa eksperimentalnim rezultatima dobivenim u
standardnim balistickim raketnim motorima i u realnim raketnim motorima.

8.1.1 Verifikacija modula za proracun teorijskih performansi raketnih goriva

Program za proracun teorijskih performansi raketnog motora verificiran je tako $to su rezultati
programa uporedivani sa rezultatima referentnih kompjuterskih programa, objavljenim u
referenci [29,39] odnosno sa eksperimentalnim rezultatima. U dostupnoj literaturi, za analizu
teorijskih performansi raketnog goriva, nema rezultata proracuna performansi dvobaznih goriva,
osim rezultata objavljenih u referencama [57,58,17], koji su odredeni na osnovu programa
TPPM-ver.1 i TPPM-ver.2, VTT KoV Beograd.

U referenci [39] su verificirane programske verzije TPPM-ver.1 i TPPM-ver.2, za kompozitno
raketno gorivo BUTALANE 82/4 i uporedivane sa francuskim programom Ophelia, version 3.
U tabelama 8.1 do 8.5 prikazana je uporedna analiza rezultata programa TCPSP sa prethodno
navedenim programskim verzijama za kompozitno raketno gorivo BUTALANE 82/4. IzvrSena je
takoder detaljna uporedna analiza niza dvobaznih raketnih goriva, a u ovom radu ¢e biti
prikazane neke performanse za sljedece pogonske materije (tabele 8.6 1 8.7):

e DRG-016 — upotrijebljeno za izradu izbacnog pogonskog punjenja rakete PARS “S-
2M”

e DRG-A — upotrijebljeno za izradu pogonskog punjenja rakete 128 mm M87.

Analizom vrijednosti molskih udjela produkata sagorijevanja (tabele 8.1 i 8.2) moze se
primijetiti da su odstupanja postavljenog modela za sve varijante proraCuna veoma male za
komponente koje prevladavaju u smjesi produkata sagorijevanja. Rezultati prora¢una programa
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TCPSP i TPPM-ver.2 se veoma dobro slazu sa rezultatima programa Ophelia, jer omoguéavaju
analizu znatno veceg broja produkata sagorijevanja nego program 7PPM-ver.1. Ove programske
verzije koriste pouzdanije i savremenije izvore podataka o termodinamickim svojstvima
produkata sagorijevanja datim u referencama [3,4,5], dok se TPPM-ver.l oslanja na podatke iz
reference [19]. Ovo je posebno vidljivo kod podataka za toplotni kapacitet pri konstantnom
pritisku pri uslovima ravnotezne ekspanzije. Naime, kako se ova termodinamicka karakteristika
odreduje uz uceSée Clana koji uzima u obzir toplotu utroSenu na promjenu sastava smjese
produkata sagorijevanja i uzimajuci u obzir navedenu razliku u analiziranom broju produkata
sagorijevanja u njihovoj smjesi objasnjava se veée odstupanje za TPPM-ver.1, odnosno bolje
slaganje za TCPSP 1 TPPM-ver.2 sa vrijednostima dobivenim programom Ophelia.

Vrijednosti pritisaka i temperature gasne smjese u kriticnom presjeku i u slucaju ekspanzije do
zadanog ekspanzionog odnosa, znacajno ne odstupaju kod svih programskih verzija.

Uporedivanje rezultata proracuna performansi dvobaznih raketnih goriva (DRG-016 i DRG-A)
date u tabelama 8.6 1 8.7 pokazuju da nema znacajnijih odstupanja rezultata dobivenih
programom 7CPSP u odnosu na referentne programske verzije.

Rezultati proracuna transportnih svojstava gasovite smjese produkata sagorijevanja pokazuju
slican nivo odstupanja programa. Kod programskih verzija TCPSP i TPPM-ver.2 postignuto je
bolje slaganje koeficijenta viskoziteta i1 koeficijenta toplotne provodljivosti, sa rezultatima
dobivenim programom Ophelia, jer su primjenjeni izrazi bazirani na molekularno kinetickoj
teoriji gasova i tecnosti, u odnosu na programsku verziju 7PPM-ver.1 koja koristi empirijske

izraze iz teorije gasova niske gustoce.

Tabela 8.1 Uporedna analiza sastava smijese produkata sagorijevanja u komori i kriticnom
presjeku za raketno gorivo BUTALANE 82/4

Sastav smjese u molskim udjelima
Oznaka ~ : YT -
produkata Komora sagorijevanja Kriti¢ni presjek
TCPSP Ophelia | TPPM-v.1 |TPPM-v.2| TCPSP Ophelia | TPPM-v.1 | TPPM-v.2
CcOo2 0.06757000] 0.068390] 0.06646000] 0.0643620] 0.07098000| 0.07170| 0.0712400{ 0.069356
CcO 0.17560000] 0.174660] 0.17690000] 0.1833090| 0.17310000| 0.17232| 0.1776000| 0.179268
H2 0.12140000] 0.122470] 0.11980000] 0.1198940] 0.12340000| 0.12424| 0.1243000| 0.123291
H20 0.34250000f 0.341580] 0.34360000] 0.3558000] 0.34360000| 0.34278| 0.3515000| 0.354179
N2 0.08763000] 0.087590] 0.08783000] 0.0892200] 0.08809000| 0.00013| 0.0898800{ 0.089712
HCL 0.16980000f 0.169070] 0.17180000] 0.1689170f 0.17290000| 0.17242| 0.1774000| 0.173561
OH 0.00499400] 0.005180] 0.00510300] 0.0034150] 0.00237900|  0.00290| 0.0023830| 0.001627
H 0.00559700f 0.005710] 0.00539700] 0.0053120] 0.00332500| 0.00312| 0.0003189|  0.003246
NO 0.00040950] 0.000450] 0.00010210] 0.0004980] 0.00015950|  0.00018| 0.0004130| 0.000199
N < 0.5E-05] <0.5E-05] 0.00003653] <0.5E-05] <0.5E-05| <0.5E-05| 0.0000129| < 0.5E-05
o 0.00014160] 0.000150] 0.00012880] 0.0001290] 0.00004067|  0.00004| 0.0000413|  0.000037
Cl 0.00522100] 0.005340] 0.00889700] 0.0077626] 0.00315200| 0.00333| 0.0002368| 0.000488
AlCI 0.00006832| 0.000070] 0.00001654] 0.0000669] 0.00002291 0.00002| 0.0000216| 0.000023
02 0.00015740] 0.000170] 0.00015900] 0.0002272] 0.00004533| 0.00005| 0.0000433| 0.000067
CI12 0.00002562| 0.000030] 0.00001697] 0.0000551] 0.00001319| 0.00001| 0.0000086|  0.000030
Al203(C)] 0.01840000] 0.018290] 0.01866000] 0.0184915] 0.01862000f 0.01867| 0.1908000| 0.018816
P < 0.5E-05] 0.000030] 0.00003303] <0.5E-05] <0.5E-05| 0.00003| 0.0000334| <0.5E-05
AlOH 0.00021330] 0.000010 / 0.0000205| 0.00006529| < 0.5E-05 / 0.000007
AlCI2 0.00013410f 0.000310 / 0.0007544] 0.00005663| 0.00015 / 0.000368
AICI3 0.00006375] 0.000070 / 0.0001763] 0.00003910{  0.00004 / 0.000118
ClO < 0.5E-05] 0.000010 / 0.0000093] < 0.5E-05| <0.5E-05 / <0.5E-05
NH3 0.00000626] 0.000010 / 0.0000077| 0.00000439| < 0.5E-05 / 0.000005
HCO 0.00000559] 0.000005 / 0.0000069] 0.00000244| 0.00003 / <0.5E-05
PO 0.00003283] < 0.5E-05 / 0.0000525| 0.00003301| < 0.5E-05 / 0.000042
*Produkti sagorijevanja ¢iji je molski udio < 0.5E-05: Al, C, AlH, AIN, AlO, AlO2, Al2, A120, CH, HCN, CH2,
CH4, C2, C2H2, NH, N20, PCl, CCl, CCI2, CIO, ClO2, PH, C(C), Al(C), AIN(C)
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Tabela 8.2 Uporedna analiza sastava smijese produkata u izlaznom presjeku za A./4,=30 za
raketno gorivo BUTALANE 82/4

Oznaka Sastav smjese u molskim udjelima Produkti sagorijevanja ¢iji

produkata | TCPSP | Ophelia |TPPM-v.1|TPPM-v.2| je molski udio < 0.5E-05
CcO2 0.14710000] 0.144130] 0.1406000] 0.145190] AL, C, AlH, AIN, A1O, AlO2,
Co 0.09806000] 0.101060] 0.1093000] 0.104709|AI2, AI20, CH, HCN, CH2,
H2 0.19840000]  0.195490] 0.1929000] 0.197583|CH4, C2, C2H2, NH, N20,
H20 0.27190000] 0.274790| 0.2864000| 0.281729|PCl CCl, CCI2, CIO, ClO2,
N2 0.08857000] 0.088670] 0.0902700| 0.090271|FH: H, O, Cl, AIOH, HCO,
HCL 017710000 0.171100] 0.1805000| 0.180510 i}gzﬁg;\]&gaﬁ%
AL203(C) [0.01880000| 0.018810| 0.0191700 0.019171f ey ™ ’
P <0.5E-05| 0.000030| 0.0000392| < 0.5E-05
PO 0.00000222| < 0.5E-05 / 0.000001
NH3 0.00000198| < 0.5E-05] <0.5E-05| < 0.5E-05
P2 0.00001553] <0.5E-05| <0.5E-05] <0.5E-05
C(C) 0.00003697 / / /

Tabela 8.3 Uporedna analiza nekih performansi u komori za raketno gorivo BUTALANE 82/4

p.=6.91 MPa
TCPSP Ophelia TPPM-v.1 TPPM-v.2

T(K) 2948.9 2950 2938 2943
Cp(J/gK) 2.5557/1.9002* 2.5134/1.8661 2.3372/1.8553 2.5134/1.8823
GAMAs 1.1796/1.2105* 1.1749/1.2104 1.1657/1.2116 1.1749/1.2082
SJ/gK) 9.943 9.955 9.943 9.952
H(J/g) -2417.8 -2417.8 -2417.8 -2417.8
G(g/m"3) 7091 7392.6 7450 7333.5
M(g/mol) 25.162 25.631 25.662 25.635
Vzv(m/s) 1069.8/1086.1%* 1061.7/1077 1053.5/1074 1058.9/1073.7
Dv(Pas)10° 8.591 8.6328 9.111 8.9607
K(W/mK) 0.2823 0.295 0.2427 0.2898
(dvt)p 1.0875 1.0951 1.0544 1.0906
(dvp)t -1.0044 -1.0047 -1.004 -1.0046
* Prva vrijednost se odnosi na reagirajuc¢u smjesu, a druga na nereagirajucu smjesu.

Tabela 8.4 Uporedna analiza nekih performansi u kriticnom presjeku (M=1) za raketno gorivo

BUTALANE 82/4
RavnoteZna ekspanzija Zamrznuta ekspanzija

TCPSP | Ophelia | TPPM-v.1| TPPM-v.2| TCPSP | Ophelia |TPPM-v.1| TPPM-v.2
P(bar) 39.137 39.19 40.92 39.1 38.815 38.82 40.71 38.64
T(K) 2713 2724 2702 2710 2665.6 2674 2657 2663
Cp(J/gK) 2272 2.2631 2.1283 2272 1.8729 1.8635 1.8563 1.8569
GAMAs 1.1898 1.1864 1.1817 1.1843 1.2142 1.2135 1.2114 1.2116
S(J/gK) 9.943 9.955 9.945 9.952 9.943 9.955 9.943 9.952
H(J/g) -2947.7 -2936.7 -2933 -2936.1 -2952.5 -2941.8 -2939 -2941.1
G(g/m"3) 4382 4571.4 4693 4465.1 4407 4593.7 4730 4473.5
M(g/mol) 25.257 25.735 25.758 25.733 25.162 25.631 25.662 25.635
Vzv(m/s) 1029.6 1021.3 1015.2 1018.2 1034.2 1026 1021.2 1023
c*(m/s) 1531.5 1519 1489 1539.8 1516.3 1504 1468 1529.6
Ae/At 1 1 1 1 1 1 1 1
Isp,ad(Ns/kg) 1029.6 1021.3 1015.2 1018.2 1034.2 1026 1021.2 1023
Dv(Pas)10"5 8.1354 8.1645 8.585 8.4664 8.0396 8.0631 8.513 8.3723
K(W/mK) 0.2633 0.2762 0.2087 0.2487 0.2589 0.2724 0.1829 0.2006
(dvt)p 1.0506 1.055 1.0278 1.0548
(dvp)t -1.0024 -1.0025 -1.0021 -1.0026
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Tabela 8.5 Uporedna analiza nekih performansi u izlaznom presjeku za A./A,=30 za raketno
gorivo BUTALANE 82/4

RavnoteZna ekspanzija

Zamrznuta ekspanzija

TCPSP | Ophelia | TPPM-v.1 TPPM-v.2] TCPSP | Ophelia | TPPM-v.1 TPPM-v.2
P(bar) 0.1947 0.201 0.196 0.2 0.1784 0.181 0.186 0.183
T(K) 1069.3 1094 1046 1100 949.3 951 952 976
Cp(J/gK) 1.779 1.7539 1.8187 1.7566 1.5079 1.5192 1.5071 1.5146
GAMAs 1.2258 1.2244 1.2147 1.224 1.2806 1.2715 1.2738 1.2724
S(J/gK) 9.943 9.955 9.943 9.952 9.943 9.955 9.943 9.952
H(/g) -6081.2 -6036.7 -6107 -6017 -5986.2 -5898.6 -6003 -5922.3
G(g/m"3) 55.55 57.825 58 56.48 56.87 59.512 60.1 57.621
M(g/mol) 25.372 25.863 25.864 25.863 25.162 25.631 25.662 25.635
Vzv(m/s) 655.39 656.2 639 657.8 633.81 626.4 616.9 635.4
Mach 4.13 4.102 4.251 4.075 4.2149 4.214 4.272 4.166
Ae/At 30 30 30 30 30 30 30 30
Cf 1.7675 1.7619
Isp,ad(Ns/kg) 2706.8 2691.9 2716.5 2683 2671.5 2640.7 2677.9 2647.4
Dv(Pas)10"5 4.3002 4.2345 4.394 4.3317 3.9439 3.8016 4.17 3.9796
K(W/mK) 0.1121 0.1236 0.0939 0.1197 0.0982 0.1052 0.0763 0.0848
(dvt)p 1.0001 1 1 1
(dvp)t 1 1 1 1
Tabela 8.6 Uporedna analiza nekih performansi raketnog goriva DRG-016 za slucaj ravnotezne
ekspanzije
Komora Kriti¢ni presjek Izlazni presjek, P,=1.01325 bar
TCPSP Ref. [17] TCPSP Ref. [17] TCPSP Ref. [17]
P(bar) 70 70 39.291 39.06177 1.0132 1.01325
T(K) 2707.4 2713.646 2450.4 2456.116 1243.5 1255.148
Cp(J/gK) 2.0179 1.956785 1.8572 1.85441 1.7569 1.754506
GAMAs 1.2031 1.207725 1.2179 1.215954 1.228 1.226543
S(J/gK) 9.808 9.817313 9.808 9.817313 9.808 9.817313
H{/g) -2540.5 -2526.06 -3026.3 -3010.07 -5154.5 -5128.98
G(g/m"3) 7913 7947.671 4913 4905.147 249.9 249.1641
M(g/mol) 25.447 25.61563 25.475 25.64242 25.494 25.66102
Vzv(m/s) 1031.1 1031.366 986.7 984.0306 705.68 706.2475
Mach - - 1 1 3.2401 3.230641
c*(m/s) - - 14439 1450.459 - -
Ae/At - - 1 1 8.486 8.489087
cf - - 0.683 - 1.5835 -
Isp,v(Ns/kg) - - 1797 1793.269 2463.8 2459.864
Isp,ad(Ns/kg) - - 986.7 983.8758 2286.5 2281.632
Isp,na(Ns/kg) - - 1779.5 1775.656 2315.1 2310.348
(dvt)p 1.0215 1.02111 1.0093 1.008932 1.0001 1.000136
(dvp)t -1.001 -1.00094 -1.0004 -1.00037 -1 -1.00001
Dv(Pas)10"5 8.038 8.612451 7.5346 8.031059 4.7829 4.873312
K(W/mK) 0.2094 0.201479 0.1934 0.182242 0.1082 0.121703

U tabeli 8.8 dati su rezultati eksperimentalno odredenog specificnog impulsa za dva realna
raketna motora sa dvobaznim gorivom (NGR-A i1 NGR-B) i rezultati teoretskih vrijednosti
specificnog impulsa dobiveni primjenom programa 7CPSP. Odstupanje specificnog impulsa za
gorivo NGR-A je 7.98%, a za gorivo NGR-B je 9.96% 1 ona su uslovljena ¢injenicom da su u
realnim uslovima rada raketnog motora prisutni razli¢iti mehanizmi gubitaka: divergentno
strujanje, dvofazni tok, gubici u granicnom sloju, znatna erozija mlaznika, koeficijent efikasnosti
sagorijevanja itd. Ova odstupanja su u skladu sa javno publikovanim rezultatima razli¢itih
istrazivaca (ovi gubitci se krecu od 2 do 10 %).
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Tabela 8.7 Uporedna analiza nekih performansi raketnog goriva NGR-A

Komora Kriti¢ni presjek Izlazni presjek
TCPSP | TPPM-v.1 | TCPSP | TPPM-v.1 | TCPSP | TPPM-v.1
RavnoteZna ekspanzija
P(bar) 130 130 72.325 75.78 2.3808 2.4723
T(K) 2350.3 2394 2098.9 2139 1084.3 1092
Cp(J/gK) 1.8171 1.8619 1.7774 1.8009 2.2028 1.854
GAMAs 1.2366 1.2292 1.2419 1.2367 1.2091 1.2271
S(J/gK) 9.614 9.643 9.614 9.643 9.614 9.643
H(J/g) -2486.8 -2487 -2937 -2941 -4740.4 -4754
G(g/m"3) 16010 15823 9976 10324 636.95 660
M(g/mol) 24.066 2422 24.07 24.226 24.119 24228
Vzv(m/s) 1001.9 1004.8 948.9 952.8 670.98 678.1
Mach - - 1 1 3.164 3.14
c*(m/s) - - 1373.4 1322 - -
Ae/At - - 1 1 7 7
cf - - 0.691 0.72 1.5458 1.61
Isp,v(Ns/kg) - - 1713 1723.4 2299.1 2305.6
Isp,ad(Ns/kg) - - 948.9 952.8 2123 2129.6
Isp,na(Ns/kg) - - 1702.3 952.8 2224.1 22335
(dvt)p 1.0032 1.0117 1.0012 1.0043 1.0531 1
(dvp)t -1.0002 -1.0004 -1.0001 -1.0001 -1.0038 -1
Dv(Pas)10"5 7.267 7.214 6.7441 6.688 43311 4.202
K(W/mK) 0.1896 0.1653 0.1726 0.1491 0.0972 0.9059
Zamrznuta ekspanzija

P(bar) 130 130 72.167 75.48 2.203 2.3638
T(K) 2350.3 2394 2092.2 2131 997.5 1036
Cp(J/gK) 1.7617 1.7517 1.7334 1.724 1.5152 1.5142
GAMAs 1.244 1.2437 1.2489 1.2488 1.2954 1.2932
S(J/gK) 9.614 9.643 9.614 9.643 9.614 9.643
H(J/g) -2486.8 -2487 -2938 -2944 -4734 -4733
G(g/m"3) 16010 15823 9984 10319 639.26 665
M(g/mol) 24.066 24.22 24.066 24.22 24.066 24.22
Vzv(m/s) 1005 1011 950.1 955.8 668.15 678.2
Mach - - 1 1 3.1729 3.125
c*(m/s) - - 1370.4 1318 - -
Ae/At - - 1 1 7 7
cf - - 0.693 0.724 1.547 1.607
Isp,v(Ns/kg) - - 1710.8 1721.2 2282.5 2287.4
Isp,ad(Ns/kg) - - 950 955.8 2120 2119.5
Isp,na(Ns/kg) - - 1700.2 955.8 2207.8 22154
Dv(Pas)10"5 7.267 7.214 6.7316 6.675 4.095 4.085
K(W/mK) 0.1804 0.1573 0.1719 0.1437 0.0886 0.0794

Tabela 8.8 Uporedna analiza eksperimentalnih i izracunatih vrijednosti specificnog impulsa

raketnih goriva

Lp Pogonska materija i uslovi rada
Izvor podataka [Ns/kg] raketnog motora

TCPSP. 22136 NGR-A, p~130 bar, p,=1.01325 bar,
Eksperiment 2050 AJA=T 5]

Odstupanje [%] 7.98 e

TCPSP. 2243.3 NGR-B, p~=130 bar, p,=1.01325 bar,
Eksperiment 2040 AJA=T 5]

Odstupanje [%] 9.96 et
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Teorijske performanse raketnih goriva predstavljaju znacajan izvor podataka pri projektovanju
pogonskih punjenja raketnih motora, kao i samih raketnih motora. Stoga je analiziran uticaj
nominalnog pritiska sagorijevanja u komori raketnog motora na energetske performanse
raketnog goriva za usvojenu vrijednost ekspanzije mlaznika. 1z slike 8.1 moZe se konstatovati
sljedece:
e Sa porastom pritiska sagorijevanja nema znacajnog porasta temperature sagorijevanja,
Sto ide u prilog valjanosti pretpostavke da je temperatura gasa konstantna u toku
procesa rada raketnog motora.

e Takoder je potvrdena konstatacija da je karakteristi¢na brzina isticanja gotovo neovisna
od pritiska sagorijevanja, tj. da je funkcija procesa sagorijevanja pogonske materije.

e Sa porastom pritiska sagorijevanja u komori raketnog motora dolazi do znaajnog
povecanja specificnog impulsa kao i koeficijenta potiska. Prema tome, u procesu
dizajna raketnog motora potrebno je izabrati takvu konfiguraciju pogonskog punjenja
koja ¢e obezbjediti rad raketnog motora €iji ¢e srednji radni pritisak biti blizu
maksimalnog pritiska u raketnom motoru, a time bi se oslobodio vec¢i specifi¢ni impuls.
Medutim za raketna goriva sa "plateau" i "mesa" efektom ove relacije ¢e biti nesto

drugacije.
2500 o o o o 1.8
A A
2300 A . 1.5
A *
2100 ¢ 12
& ® Tc [K] :
PN ’ * 4
& 1900 " CE ms] + 0.9
S @ Isp [Ns/kg]
= 1700 ACE 0.6
1500 + 0.3
[ | [ | [ | [ | T
1300 -0
0 3 6 9 P. [MPa] 12

SI. 8.1 Uticaj pritiska sagorijevanja na temperaturu sagorijevanja i neke performanse raketnog
motora za pogonsku materiju NGR-B za slucaj ravnotezne ekspanzije

8.1.2 Verifikacija modula za predvidanje gubitaka performansi

Modul za predvidanje specificnog impulsa obuhvacéaju proratune gubitaka koji se ocekuju
uslijed dvofaznog toka, divergencije, grani¢nog sloja, kinetickih gubitaka, uronjenosti mlaznika
u komoru raketnog motora kao i efikasnost sagorijevanja. U ovom radu koriSteni su empirijski
izrazi preporuceni od strane AGARD-a i to prvenstveno za kompozitna pogonska punjenja sa
aluminijem.

Upotrebljivost preporucenih izraza za predvidanje specificnog impulsa dvobaznih goriva
verificirat ¢e se na sljedeéi nacin:

e Za dati raketni motor i izabrano pogonsko punjenje izraCunat je specificni impuls, za
pe=const ili A./A,=const (tabela 8.9).

e Na osnovu zadate geometrije mlaznika izvrSena je procjena gubitaka u mlazniku. Kako je
kod dvobaznih raketnih goriva udio kondenzovanih CcCestica u sastavu produkata
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|
sagorijevanja veoma mali i nema znacajniji udio na energetske performanse datog
raketnog goriva u ovom modelu se ne racunaju gubitci dvofaznog toka (izraz je izveden za
udio Cestica aluminija u smjesi produkata sagorijevanja).

e [spitivani raketni motori nemaju uronjenu mlaznicu u komoru raketnog motora tako da i
ovaj gubitak nije razmatran.

e Procjena koeficijenta efikasnosti sagorijevanja.
e Procjena specificnog impulsa s obzirom na gubitke u raketnom motoru.

e Poredenje procijenjenog specificnog impulsa sa vrijednostima specificnog impulsa
odredenih u eksperimentalnim raketnim motorima.

Tabela 8.9 Podaci o raketnim motorima za teorijski proracun performansi

Raketni Mlaznica Paver

motor Tip dt [mm] N o [°] € (za p=p,) [MPa]
ERM-1 Centralna 29.4 1 13 14.131 12.437
ERM-2 Centralna 29.4 1 11 12.963 12.262

Pregledom i obradom analogno ili digitalno snimljenih podataka promjene pritiska i potiska u
funkciji vremena odredene su vrijednosti totalnog impulsa raketnog motora, integrala pritiska, a
prije ispitivanja je izmjerena pocetna masa pogonskog punjenja (m,). Eksperimentalne
vrijednosti specificnog impulsa odredene su na osnovu izraza:

_det

SPexp ?
m
P

dok je eksperimentalna vrijednost karakteristicne brzine odredena na osnovu izraza:

c :M.

exp

m,

Eksperimentalni izraz za proracun efikasnosti sagorijevanja, preporucen od strane AGARD-a za
sagorijevanje kompozitnih raketnih goriva sa dodatkom aluminija, daje veca odstupanja u
odnosu na eksperimentalne vrijednosti dobivene analizom sagorijevanja dvobaznih goriva
(tabela 8.10). Analizom datih vrijednosti, tabela 8.10, izraz za proracun efikasnosti sagorijevanja,
preporucenog od strane AGARD-a, sa odgovaraju¢om rezervom se moze Koristiti u analizi
efikasnosti sagorijevanja dvobaznih raketnih goriva.

Za predvidanje specificnog impulsa koriStene su eksperimentalne vrijednosti koeficijenta
efikasnosti sagorijevanja. Eksperimentalna vrijednost koeficijenta efikasnosti sagorijevanja
predstavljen je odnosom izmjerene vrijednosti karakteristicne brzine i teoretske vrijednosti
karakteristi¢ne brzine:

£
_Cew

UC:xp - C*O )

Tabela 8.10 Uporedna analiza vrijednosti efikasnosti sagorijevanja preporucenog od strane
AGARD-a i eksperimentalnih vrijednosti

Raketni 0 o Koeficijent efikasnosti sagorijevanja
motor C ex 77C:X Izraz (7.7)
ERM-1 1405.0 1377.00 0.9800 0.815562
ERM-2 1373.0 1335.24 0.9725 0.806764
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Rezultati uporedene analize procijenjenog specificnog impulsa i eksperimentalno odredenog
specifiénog impulsa prikazani su u tabeli 8.11.

Tabela 8.11 Uporedna analiza predvidene i eksperimentalne vrijednosti specificnog impulsa

Raketni Specifi¢ni impuls . n Gubici u mlazniku [%]

motor Isp® Ispex | ISPprea ¢ Cr Epiv g1, EKIN EEROS |
ERM-1 2320.5 | 2098.5 | 2097.6 | 0.9800 | 0.92241 | 1.28149 | 6.42378 | 0.05391 -
ERM-2 2250.3 | 2026.9 | 2023.5] 0.9725 | 0.92464 | 0.91864 | 6.24160 | 0.37579 -

Model za predvidanje gubitaka performansi raketnog motora daje veoma dobra slaganja sa
rezultatima dobijenim eksperimentalnim putem. Maksimalna odstupanja specifi¢cnog impulsa su
0,2%.

Za raketne motore na dvobazna goriva gdje nije poznata eksperimentalna vrijednost koeficijenta
efikasnosti sagorijevanja, u procesu predvidanju specificnog impulsa, preporucuje se da je
N =11 u tom slu¢aju, za ispitivanu grupu raketnih motora, maksimalno odstupanje

ex

predvidenog specifi¢nog impulsa iznosi 2,6%.
8.1.3 Verifikacija modula za dizajn pogonskog punjenja

Provjera modula za dizajn pogonskog punjenja je vrSena u odnosu na rezultate izlozene u
referenci [36], a koja se odnosi na optimizaciju zvijezda punjenja.

Usvojeni su isti ulazni podaci koriSteni u referenci [36] 1 rezultati proraCuna optimizacije
zvijezda punjenja sa pet i Sest krakova dati su u tabelama 8.12 1 8.13. Cilj optimizacije je bio da
se dizajnira punjenje koje ¢e imati:

¢ Minimalnu vrijednost odnosa maksimalnog i srednjeg perimetra,
e Vrijednost stepena ispune V;=0.85,
e Odnos radijusa vrha kraka, odnosno korijena kraka, sa radijusom punjenja je 0.05

Postignuto je veoma dobro slaganje postavljenog modela u odnosu na rezultate objavljene u
referenci [36]:

e Maksimalno odstupanje minimalne vrijednost odnosa maksimalnog 1 srednjeg
perimetra je 0.04%,

e Maksimalno odstupanje veli¢ine slivera je 0.8%,
e Maksimalna odstupanja ugla & i ugla Sirenja kraka zvijezde je 0.5%.
Ova odstupanja mogu biti manja, smanjenjem veli¢ine inkrementa prirasta koeficijenta ugla &i

ugla Sirenja kraka zvijezde 7, tokom procesa optimizacije, ali se time povecava vrijeme
proracuna.

Stoga se moze rec¢i da je postavljeni model za optimizaciju zvijezda punjenja kao i za regresiju
povrSine sagorijevanja dobro postavljen i da dobiveni rezultati iz ovog modela predstavljaju
dobru osnovu za odredivanje unutrasno - balistickih parametara raketnog motora.
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Tabela 8.12 Uporedna analiza rezultata programa za optimizaciju zvijezde sa 5 krakova

W Tin Sliver [%] £l nl°

7 I oPTIMZ | Ref. [36] | OPTIMZ | Ref. [36] | OPTIMZ | Ref. [36] | OPTIMZ | Ref. [36]
0.30 1.0608 1.06064 15.4104 15.4210 2930 | 29.3105 24.60 | 24.6151
0.31 1.0414 1.04145 15.8893 15.9045 30.13 30.1464 26.75 26.7433
0.32 1.0226 1.02239 16.2967 16.3215 30.92 30.9427 28.90 | 28.9183
0.33 1.0042 1.00431 16.5951 16.6117 31.64 | 31.6603 31.05 31.0361
0.34 1.0046 1.00457 15.5858 15.5814 31.50 | 31.4955 31.00 31.0032
0.35 1.0076 1.00761 14.4758 14.4610 31.21 31.1976 30.65 30.6509
0.36 1.0125 1.01248 13.3331 13.3321 30.82 30.8149 30.10 30.1014
0.37 1.0188 1.01892 12.2403 12.2194 30.38 30.3620 29.40 | 29.3914
0.38 1.0269 1.02682 11.1346 11.1370 29.84 | 29.8470 28.55 28.5478
0.39 1.0360 1.03603 10.1175 10.0909 2930 | 29.2737 27.60 | 27.5698
0.40 1.0465 1.04642 9.0674 9.0861 28.62 28.6439 26.45 26.4621
0.41 1.0576 1.05786 8.1647 8.1364 28.01 27.9697 25.30 | 25.2703
0.42 1.0704 1.07038 7.2943 7.2381 27.32 27.2463 24.10 | 23.9773
0.43 1.0838 1.08377 6.4062 6.3976 26.50 | 26.4811 22.60 | 22.6040
0.44 1.0980 1.09812 5.6309 5.6083 2570 | 25.6639 21.15 21.1259
0.45 1.1129 1.11314 4.8961 4.8796 24.84 | 24.8079 19.60 19.5786

Tabela 8.13 Uporedna analiza rezultata progra

ma za optimizaciju zvijezde sa 6 krakova

W, Trvin Sliver [%] TN nl°

7 ['oPTIMZ | Ref. [36] | OPTIMZ | Ref. [36] | OPTIMZ | Ref. [36] | OPTIMZ | Ref. [36]
0.30 1.0494 | 1.04936 | 16.7272 | 16.7519 28.35 | 28.3687 28.05 | 28.0545
0.31 1.0312 | 1.03106 | 17.1072 | 17.1242 29.07 | 29.0813 30.20 | 30.2142
0.32 1.0133 | 1.01332| 17.3872 | 17.3984 29.73 | 29.7396 32.35 | 32.3448
0.33 1.0046 | 1.00419 | 16.9506 | 16.9956 29.97 | 30.0000 3340 | 33.4518
0.34 1.0057 | 1.00562 | 15.9158 | 15.8910 29.82 | 29.8005 33.30 | 33.2857
0.35 1.0092 | 1.00929 | 14.7215 | 14.7322 29.49 | 29.5002 32.85 | 32.8459
0.36 1.0145 | 1.01447 | 13.5800 | 13.5902 29.13 | 29.1388 32.25 | 32.2596
0.37 1.0212 | 1.02117 | 12.4597 | 12.4604 28.71 | 28.7111 31.50 | 31.4953
0.38 1.0292 | 1.02921 11.3649 | 11.3700 28.23 | 28.2347 30.60 | 30.6086
0.39 1.0384 | 1.03851 10.3300 | 10.3151 27.72 | 27.7042 29.60 | 29.5839
0.40 1.0490 | 1.04893 9.3015 9.3122 27.12 | 27.1326 28.45 | 28.4591
0.41 1.0602 | 1.06045 8.3852 8.3539 26.55 | 26.5114 27.25 | 27.2105
0.42 1.0726 | 1.07287 7.4802 7.4538 25.89 | 25.8536 25.90 | 25.8761
0.43 1.0860 | 1.08633 6.6392 6.6054 25.20 | 25.1508 24.50 | 24.4466
0.44 1.1002 | 1.10056 5.8386 5.8102 24.45 | 24.4058 22.95 | 22.8853
0.45 1.1150 | 1.11549 5.1004 5.0738 23.67 | 23.6232 21.30 | 21.2522

8.1.4 Verifikacija modula za predvidanje unutrasnjo balisti¢ckih parametara

Rezultati verifikacije prethodnih modula pokazali su veoma dobra slaganja sa rezultatima
dobivenim na osnovu referentnih kompjuterskih programa odnosno rezultata dobivenih
eksperimentalnim putem, $to omogucuje postavljanje pouzdanih ulaznih podataka za analizu
kona¢nih performansi raketnog motora. Valjanost postavljenog modela, za predvidanje
unutrasnjo balistickih performansi raketnog motora na dvobazna goriva, utvrdit ¢e se na taj nacin
Sto Ce se rezultati predvidanja porediti sa rezultatima dobivenim eksperimentalnim putem.

Predvidanje ovisnosti pritiska u funkciji vremena, izvedenog na osnovu jedna¢ine odrzanja mase
u jednodimenzionalnom obliku, verificiran je tako Sto su rezultati proraCuna uporedeni ¢e se
eksperimentalnim rezultatima dobivenim u balistiCkom opitnom raketnom motoru FLS-2. Ovaj
raketni motor koristi se za odredivanje zakona brzine sagorijevanja pogonske materije i koristi
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Analiza i diskusija rezultata

pogonsko punjenje sa unutra$njo spoljnim sagorijevanjem ¢ije su dimenzije: Dy=32 mm, D,,,=16
mm i L=125mm. Ceone povrine nisu inhibirane. Postizanje odgovarajuéeg radnog pritiska
sagorijevanja postize se izmjenom precnika kritiénog presjeka mlaznika. Tokom eksperimenta
snima se promjena pritiska u funkciji vremena i na osnovu koje se odreduju: srednja vrijednost
pritiska sagorijevanja, maksimalni pritisak sagorijevanja i integral pritiska - vrijeme. Na slikama
8.2 do 8.7 prikazani su uporedni rezultati promjene pritiska sa vremenom, dobiveni
predvidanjem na osnovu postavljenog modela (bez korekcije zakona brzine sagorijevanja) i
dobiveni eksperimentalnim putem za pogonsku materiju NGR-A.
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SI. 8.6 Pritisak u funkciji viemena za d,=10,5mm SI. 8.7 Pritisak u funkciji vremena za d,=11mm

Postignuto je veoma dobro slaganje rezultata promjene pritisaka sa vremenom dobijenih
primjenom modula za predvidanje unutra$njo-balistickih parametara raketnog motora sa
rezultatima eksperimenata. Ova slaganja su bolja kod raketnih motora koji rade na visem pritisku
sagorijevanja (od 14 do 20 MPa).

Uporednom analizom veli¢ina datih u tabeli 8.14 moze se uociti da je maksimalno odstupanje
integrala pritiska sa vremenom do 5,7%, dok je maksimalno odstupanje srednjeg radnog pritiska
do 4,3%, za srednji pritisak sagorijevanja ispod 14 MPa. Za pritiske sagorijevanja iznad 14 MPa
maksimalno odstupanje srednjeg pritiska iznosi oko 1,15%.

Tabela 8.14 Uporedna analiza nekih parametara raketnih motora dobivenih obradom dijagrama
pritisak u funkciji viemena za balisticki opitni raketni motor FLS-2

Br. | d, tus [s] Puus IMPa] | [pdi,IMPas] | Py, [MPa]

opita [ mml |6 T ShpMEF | Opit | SPPMEF | Opit | SPPMEF | Opit | SPPMEF
80| 0,161 0.1603 | 19,73 | 19.,7305| 3,15 3,0986 | 19.55] 19,33020
85| 0,157 15528 | 18,55| 18.3478| 2,91 | 2,8624 | 18,55 | 18.43380
90| 0159 15350 | 15,64 15,8827 | 247 | 23645 | 15,53 | 1540407
95| 0,167 1,5830 | 13.45| 14,0808 | 2,22| 2,1004 | 13,27 | 13,6845
10,5| 0,188 o0,1882 | 10,52 | 10,2314 1,89 | 18099 | 10,03 | 9,61698
10| 0203] 02012 801 89238 1,77] 16873 8,73 | 838599

AN B [W[N|—

Slaganje promjene pritiska sa vremenom je posebno izrazeno u fazi kvazistacionarnog
sagorijevanja, dok su znacajnija odstupanja u fazi izduvavanja. Promjena pritiska sa vremenom
u fazi izduvavanja u razmatranom modelu ima eksponencionalan oblik, dok stvarna promjena
pritiska sa vremenom u fazi izduvavanja ima drugaciji oblik.

Dalja provjera modula za predvidanje unutrasnjo-balisticki parametara raketnog motora je
izvrSena sa eksperimentalnim raketnim motorima. Svi eksperimentalni raketni motori imali su
mlaznik kod kojih nije bilo erozije kriticnog presjeka mlaznika. Pri eksperimentalnim
ispitivanjima registrovane su krive promjene pritiska odnosno potiska u vremenu ¢ime su
stvorene mogucnosti da se odrede eksperimentalne vrijednosti totalnog impulsa i specificnog
impulsa raketnog motora.

Slike 8.8 1 8.9 prikazuju promjenu pritisaka odnosno potisaka u funkciji vremena za raketni
motor ERM-1 dobivene programom SPPMEF i eksperimentalnim mjerenjem.
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Si. 8.9 Potisak u funkciji viemena za eksperimentalni raketni motor ERM-1

Postignuto je veoma dobro slaganje u predvidanju promjene pritisak sa vremenom sa podacima
dobivenim eksperimentalnim mjerenjem. Odstupanja u procesu dovodenja raketnog motora u
kavzistacionarni rezim rada uslovljena su time S§to model ne razmatra uticaj procesa
pripaljivanja. Uvodenjem u model faze pripaljivanja raketnog motora i masene brzine toka
produkata sagorijevanja pri sagorijevanju, povecala bi se ta¢nost u predvidanju krivulje pritisak
odnosno potisak raketnog motora.

U tabeli 8.15 dati su osnovni unutras$njo-balisti¢ki parametari raketnog motora dobiveni obradom
dijagrama pritisak odnosno potisak u funkciji vremena, i parametri dobiveni proracunom u
okviru modula za predvidanje unutrasnjo-balistickih parametara raketnog motora. Odstupanje
vrijednosti totalnog impulsa iznosi 0,73%, Sto predstavlja visoko slaganje u odnosu na rezultate
dobijene eksperimentalnim putem, dok je odstupanje srednjeg pritiska sagorijevanja jako malo 1
iznosi 0.9 %, a najvece odstupanje je kod parametara kao §to su vrijeme sagorijevanja ¢, (2.49%)
1 srednji potisak (1.79%). Odstupanja srednjeg potiska i vremena sagorijevanja su rezultat
nesavrSenosti modela u oblastima prelaznih procesa (proces pripaljivanja 1 proces izduvavanja

gasa).
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Tabela 8.15 Uporedna analiza nekih parametara raketnih motora dobivenih obradom dijagrama
pritisak, odnosno potisak u funkciji vremena za eksperimentalni raketni motor ERM-1

Opit SPPMEF Odstupanje Napomena

th, [s] 0.735 0.7538 -2.49% ) ' ‘ '

Pmax, [MPa] 12.7478 13.08724 -2.59% Vrijednosti  dobivene iz
. o

[pat,MPas]  [9.16861 [ 9.469591 318% | Guagrama  prifisak
funkciji vremena

Payer, [MPa] 12.45 12.56247 -0.90%

[Fat,Ns] 9609.88 9680.202 -0.73% | Vrijednosti dobivene iz
dijagrama potisak u

Faver, [N] 13071.398 12841.87 1.79% funkciji vremena

Na slici 8.10 prikazani su rezultati za eksperimentalni raketni motor, ERM-2, sa centralnom
mlaznicom i punjenjem u obliku zvijezde. Kod ovog motora mjeren je pritisak na ¢elu raketnog
motora i na ulazu u mlaznik. Analizom ove dvije krive moze se primijetiti da nema erozivnog
sagorijevanja pogonskog punjenja. Predvidena promjena pritiska sa vremenom predstavlja
pritisak u sredini komore sagorijevanja i moze se primijetiti da karakteri predvidene krive i one
dobivene eksperimentalnim putem odstupaju. Ovo odstupanja posljedica su toga da zakon brzine
sagorijevanja odreden u standardnim balistickim raketnim motorima ne odgovara u potpunosti
brzini sagorijevanja u realnim raketnim motorima, te da se treba korigovati osnovna brzina
sagorijevanja sa faktorom koji uzima u obzir uticaj tehnologije izrade pogonskog punjenja, tzv.
HUMP efekat.
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SI. 8.10 Pritisak u funkciji vremena za eksperimentalni raketni motor ERM-2

Korekcioni faktor osnovne brzine sagorijevanja zbog uticaja HUMP efekta odreden je odnosom
trenutne vrijednosti brzine sagorijevanja u realnom raketnom motoru i osnovne brzine
sagorijevanja odredene u standardnom balistickom raketnom motoru pri istim radnim pritiscima 1
uz zanemarivanje uticaja masenog fluksa na proces sagorijevanja:

Opump =1; (pc ’G)/Vo (pc ’G)
Trenutna vrijednost brzine sagorijevanja odredena je na osnovu izraza [55,58]:

1 . pc d_V+ V 'dpc+Aﬂ7.pc
p, A4, \R,-T, dt R-T, dt ¢

=
a osnovna brzina sagorijevanja na osnovu izraza (2.28).
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Za eksperimentalni raketni motor ERM-2, korekcioni faktor zakona brzine sagorijevanja uslijed
HUMP efekta, odreden je analizom dijagrama pritisak u funkciji vremena. Slika 8.11 prikazuje
uticaj HUMP efekta na promjenu brzine sagorijevanja u funkciji relativne debljine svoda, wy za
raketni motor ERM-2.
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SI. 8.11 Uticaj HUMP efekta za eksperimentalni raketni motor ERM-2

Kada se izvrsi korekcija osnovne brzine sagorijevanja, dobivene u standardnom balistickom
raketnom motoru, sa uticajem HUMP efekta rezultati predvidanja promjene pritiska sa
vremenom su veoma zadovoljavajudi, slika 8.12.

14
=12 %
z :
; 10 ~ <
= °
< o
> 8 °
D .
= ° ¢ Izmjereno \>
gn 6 f*———— """~ " Predvidanje >
5 4 \
s: 2 ’2 %%
0 K "
0 0.3 0.6 0.9 1.2 t [s] 1.5

SI. 8.12 Pritisak u funkciji vremena za eksperimentalni raketni motor ERM-2, nakon uvodenja
korekcionog faktora uslijed HUMP efekta

Na slici 8.13 prikazani su rezultati predvidanja promjene potisaka u funkciji vremena, za raketni
motor ERM-2, bez i sa uticajem Hump efekta i eksperimentalno izmjereni rezultati.

Iz prethodne dva slucaja je vidljivo da za pravilno predvidanje unutra$njo-balisti¢kih parametara
raketnih motora je nuzno posjedovati eksperimentalnu bazu podataka pomocu koje je moguce
izvrsiti odgovarajuée korekcije predlozenog modela predvidanja parametra.
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Sl. 8.13 Potisak u funkciji viemena za eksperimentalni raketni motor ERM-2

8.2 Rezultati drugih modela

Softverski model predlozen od SNIA-BPD (Bombrini Parodi-Delfino S.p.A.), Defense and
Space Division, Colleferro, Italy, omogucava: analizu performansi mlaznice, dizajn pogonskog
punjenja sa unutra$njo - balistickim performansama [50]. Za proracun teorijskih performansi
raketnog motora koristi program CEA (Chemical Equlibrium with Aplication) razvijen u NASA
Lewis Research Center’s. Modul analize performansi u mlaznici analizira i sumira gubitake
performansi u mlaznici predloZene od strane AGARD-230. Modul za dizajn pogonskog punjenja
omogucava analizu 2-D i 3-D konfiguracija. Modul za analizu unutra$njo-balisti¢kih parametara
zasnovan je na 1D balistickom modelu strujanja unutar motora i omogucava predvidanja srednjih
performansi kao $to su maseni fluks, pritisak, potisak i specifi¢ni impuls u funkciji vremena.
Ulazni parametri u ovaj modul su: uticaj pripale, promjena brzine sagorijevanja uslijed Hump
efekta kao i erozivnog sagorijevanja. Koristi se za predvidanje performansi veceg broja razli¢itih
raketnih motora. Ovaj model omogucava predvidanje I, sa tatnoS¢u od 1%. Takoder, ovaj
model omoguéava predvidanje erozije mlaznika sa ta¢nosc¢u od 20% [50].

Rezultati predvidanja promjene potiska sa vremenom prikazani su na slici 8.14 za startni raketni
motor rakete ARIANE 3 i ARTANE 4 sa pre¢nikom pogonskog punjenja od 1 m.

1000 e

-~

800 i
,/”’:‘:w%;g:"_’/_}“’\
A o]

=
-
% 600 = e
4]
g !
400 4 Max. oGekujuci potisak
© Ostvareni nominalni potisar( \
X Ostvareni potisak nakon kgrekcije
A
200 sa Hump faktorom
O Eksperimentalni rezultati KK
l | e
] 5 10 15 20 25 30 35
Vrijeme [s]

SI. 8.14 Potisak u funkciji vremena za startni raketni motor ARIANE 3 [50]
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U prvom priblizenju koristi se osnovni zakon brzine sagorijevanja, dobiven u standardnim
balisti¢kim motorima, na osnovu ¢ega se dobiva nominalna krivulja potisak-vrijeme. Poredenjem
sa eksperimentalnim rezultatima vidi se znacajno odstupanje nominalne krive potisak-vrijeme.
Uporedivanjem teorijske krive i1 krive dobivene eksperimentalnim mjerenjem, kod ovog
raketnog motora vidi se da je znacajan uticaj tehnologije izrade pogonskog punjenja izrazen
preko Hump efekta, slika 8.15. U sljede¢em priblizenju, korekcijom osnovne brzine
sagorijevanja sa uticajem Hump efekta dobivaju se rezultati koji imaju veoma dobra slaganja sa
eksperimentalnim rezultatima.

Hump

1.0 |

. e i W \web[mm] 2°

SI. 8.15 Uticaj Hump efekta za startni raketni motor ARIANE 3 [50]

Na slikama 8.18 1 8.19 prikazane su krive potisak-vrijeme 1 pritisak vrijeme dobivene
eksperimentalnim mjerenjem i one dobivene predvidanjem za raketni motor GEOS A.B.M. Ono
Sto je vidljivo na ovim slikama je da i ovaj model ne omogucava da se predvidi prirast potiska
odnosno pritiska u pocetnoj fazi kod pripaljivanja raketnog motora, kao i pojave koje se javljaju
u zavr$noj fazi rada raketnog motora.
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SI. 8.16 Pritisak u funkciji viemena za SI. 8.17 Potisak u funkciji vremena za
raketni motor GEOS A.B.M [50] raketni motor GEOS A.B.M [50]

Program SPP koriste vode¢i proizvodaci raketnih motora na ¢vrsta goriva u USA 1 viSe stranih
zemalja. Koristi se za predvidanje i/ili analizu performansi stotine razlicitih raketnih motora.
Nazalost, ve¢ina ovih podataka generalno nisu raspolozivi [26]. Medutim, dio paketa, SPP
omogucava temeljnu analizu dvanaest razli¢itih konfiguracija mlaznica.

Srednje apsolutno odstupanje izmedu predvidenih i1 izmjerenih performansi je 0.45%, sa
standardnom devijacijom od 0.52%. Procijenjeni nivo pouzdanosti izmjerenih podatka ne moze
biti bolji od £0.5% za I, [26,27]. Za efekte koji nisu modelirani u SPP moZe se raCunati sa
dodatnim gubicima od 0.5% u /,. Potisak i totalni impuls predvidaju se sa greSkom do 3% [26].
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Na slikama 8.18 i 8.19 prikazan je razvoj krivulje pritisak sa vremenom odnosno potisak sa
vremenom, dobiven na osnovu modela SPP kao i podaci dobiveni mjerenjem, za raketni motor
Sidewinder MK-35. Za predvidanje unutrasnjo-balisti¢ckih performansi ovog raketnog motora
vrSena je korekcija osnovnog zakona brzine sagorijevanja uslijed erozivnog sagorijevanja. U
ovom sluc¢aju koristen je model za erozivnu brzinu sagorijevanja Lenoir and Robillard. Rezultati
uporedne analize pokazuju veoma dobro slaganje promjene pritiska odnosno potiska sa
vremenom dobivene predvidanjem i eksperimentalnim putem. Kao i u predlozenom modelu i u
ovom modelu imamo znacajnija odstupanja u prelaznim procesima rada raketnog motora.
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SI. 8.18 Pritisak u funkciji vremena za SI. 8.19 Potisak u funkciji vremena za
raketni motor Sidewinder MK-35 [26] raketni motor Sidewinder MK-35 [26]

Potvrda visoke tacnosti programa SPP u predvidanju performansi, moze se vidjeti na slikama
8.20 1 8.21, gdje je prikazana promjena pritiska odnosno potiska sa vremenom za raketni motor
RSRM. Kod ovog raketnog motora predvidene i izmjerene performanse su gotovo identi¢ne.
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SI. 8.20 Pritisak u funkciji vremena SI. 8.21 Potisak u funkciji vremena
za raketni motor RSRM [26] za raketni motor RSRM [26]

ROCFLO kao razvojni program, zasnovan na metodi kona¢nih volumena, razvija Center for
Simulation of Advenced Rocket (CSAR), the University of Illionis at Urbana-Champaign, za
potrebe U.S. Departmet of Energy. On omogucava predvidanje performansi raketnog motora kao
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Analiza i diskusija rezultata

1 prethodni modeli. Razvojni paket obuhvaé¢a modeliranje u prelaznim procesima rada raketnog
motora a naroCito u fazi pripaljivanja raketnog motora, §to je bio najveci nedostatak trenutno
postoje¢ih modela. Model se takoder zasniva na predvidanju performansi sa osnovnom brzinom
sagorijevanja. Na slici 8.22 prikazani su trenutni rezultati promjena pritiska u funkciji vremena
dobiveni predvidanjem i eksperimentalnim mjerenjem [7,8].
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SI. 8.22 Pritisak u funkciji vremena za raketni motor Space Shuttle [7,8]

I ovaj model u prvom koraku korist osnovni zakon brzine sagorijevanja, i predvidena promjena
pritiska sa vremenom znacajnije odstupa od rezultata dobivenih eksperimentalnim putem. Vrsi
se korekcija brzine sagorijevanja, odredena u standardnim balistickim raketnim motorima. Za
realni raketni motor za Space Shuttle, brzina sagorijevanja povecana je za 1% ¢im je ostvarena
priblizno ista promjena pritisak sa vremenom u odnosu na podatke dobivene eksperimentalnim
putem. Na ovom dijagramu nije uzet u obzir uticaj prelaznih procesa posebno procesa
pripaljivanja. Medutim, prema posljednjim dostupnim podacima uspjelo se ostvariti jako dobro
predvidanje promjene pritiska sa vremenom i u fazi procesa pripaljivanja (slika 8.23) [2].
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SI. 8.23 Pritisak u funkciji vremena za takticki raketni motor NAWC 13 (a=0.07696 cm/sec,
n=0.461, pritisak u atmosferama i L* =7.5m) [2]
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Predvidanje idealiziranih unutras$njo-balistickih parametara raketnog motora na dvobazna goriva

9. ZAKLJUCAK

Definisan je matematicki model za predvidanje idealiziranih unutrasnjo-balisti¢kih parametara
raketnih motora na Cvrsta goriva, koji opisuje ve¢inu osnovnih fizi¢kih 1 hemijskih fenomena
koji se odvijaju u raketnom motoru, a neophodni su u procesu balistickog i strukturalnog dizajna
raketnog motora. Na osnovu ovog modela razvijen je kompjuterski program SPPMEF, sastavljen
od Cetiri modula, za predvidanje idealiziranih unutras$njo-balisti¢kih performansi raketnih motora
na dvobazna goriva.

Program omogucava sljedece:

e Proracun teorijskih performansi pogonske materije,

e Predvidanje gubitaka performansi u mlazniku raketnog motora,

e Dimenzionisanje i regresiju povrsine sagorijevanja pogonskog punjenja u obliku: cijevi
sa unutraSnjim sagorijevanjem, cijevi sa unutraSnjo-spoljnim sagorijevanjem, vise
cijevi sa unutra$njo-spoljnim sagorijevanjem i zvijezda punjenje.

e Predvidanje srednjih performansi kao Sto su maseni fluks, pritisak, potisak i specificni
impuls u funkciji vremena.

e Modularnost strukture kompjuterskog programa omogucava njegovu dalju nadogradnju
u smislu poboljsanja pojedinih modula u budu¢em radu.

e Koristeni metod proracuna posjeduje univerzalan i sa stanovista brzine rjeSavanja
ekonomican algoritam koji garantuje veoma dobru tac¢nost rjesenja.

Za potrebe programa formirane su sljedece baze podataka:

e Baza podataka o termohemijskim karakteristikama veceg broja mogucih konstituenata
pogonske materije i

e Baza podataka o koeficijentima redukovanih termodinamickih potencijala za
izraCunavanje termodinamickih 1 termofizickih svojstava mogucéih produkata
sagorijevanja kao 1 vrijednosti parametara potencijala.

Uporedna analiza rezultata programa SPPMEF sa rezultatima referentnih programskih verzija i
eksperimentalnim ispitivanjem pokazala su:

e Postignuta su veoma dobro slaganja u predvidanju promjene pritiska odnosno potiska
sa vremenom sa podacima  dobivenim eksperimentalnim mjerenjem u fazi
kvazistacionarnog sagorijevanja raketnog motora.

e Predvidanja promjene pritiska odnosno potiska sa vremenom u prelaznim procesima
rada raketnog motora su u skladu sa rezultatima koji obezbjeduju predstavljeni
referentni programi razvijeni u USA, Francuskoj 1 Italiji.

e Za raketne motore koji imaju stabilan rad moguée je procijeniti srednje vrijednosti
pritiska 1 potiska kao 1 njihove integrale sa tacnoS¢u do 3%, dok za raketne motore koji
imaju izrazenu nestabilnost pri sagorijevanju maksimalna greska predvidanja je do 6%.

e Preporuceni empirijski izrazi za proratun gubitaka performansi u mlazniku mogu
koristiti 1 za dvobazna raketna goriva.

e Za raketne motore na dvobazna goriva, preporucuje se da se za koeficijent efikasnosti
sagorijevanja usvoje eksperimentalni podaci, jer izraz za efikasnost sagorijevanja,
izveden za kompozitna goriva na bazi sa aluminijem, moZe se sa odgovaraju¢om
rezervom upotrebljavati u predvidanju efikasnosti sagorijevanja dvobaznih goriva.
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Zakljucak

Preporuke za dalji rad

122

Trenutnu bazu 2D konfiguracija pogonskih punjenja potrebno je proSiriti sa jos
moguéim 2D konfiguracijama kao i uvesti 3D konfiguracije.

Definisati model koji ¢e mo¢i da razmatra proces pripaljivanja i promjenu pritiska i
masene brzine toka pripale u funkciji vremena.

Uvesti izraze za erozivno sagorijevanje pogonskog punjenja.

Definisati numericki model koji ¢e omoguciti da se procjeni strukturalni integritet
raketnog motora u cjelini kao 1 moguénost predvidanja pukotina i njihovog oblika u
pogonskom punjenju kako bi se izvrSila korekcija povrSine sagorijevanja kao i njen
uticaj na promjenu performansi raketnog motora.

Formirati bazu podataka, za postojece raketne motore na dvobazna goriva, parametara
koji uti¢u na odstupanje realnih od idealnih parametara, Sto ¢e omoguciti dizajneru
raketnog motora veoma dobru osnovu u procesu dizajniranja novih raketnih motora.

Istraziti uticaj tipa mlaznika na promjene uslova strujanja unutar raketnog motora
primjenom numerickih metoda (3D CFD model simulacije).
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