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Oz

S1v1 yakith roket motorlari yiiksek yanma sicakliklarinda uzun siire ¢alismalart nedeniyle sogutulmalar1 gerekmektedir. Sivi yakitl
roket motorlarinda sogutma sistem tasarimi en 6nemli konularin baginda gelmektedir. Ciinkii roket motorlart ¢alisma esnasinda
2500-3500 K sicakliga maruz kalmakta ve bu sicaklik araligi ¢ogu metalin ergime sicakliginin tizerindedir. Sivi yakith roket
motorlarinimn kararli ve giivenli bir yapida ¢aligmasi i¢in farkli sogutma teknikleri uygulanmaktadir. Genellikle s1v1 yakith roketlerde
rejeneratif sogutma yontemi kullanilmaktadir. Bu ¢alismada 100 kN itki iireten bir sivi oksijen ve sivi hidrojen ile ¢alisan roket
motorunun rejeneratif es eksen sogutma sistemi ve roketin yiiksek sicakliga maruz kalan kisimlari zirkonya (ZrO2) kaplamali
tasarim1 yapilmistir. Tasarimu yapilan roket yedi bolgeye ayrilmig ve sogutma analizi RPA programi aracilig ile niimerik olarak
yapilmustir. Sogutma kanalina 23.75 MPa basingta ve 45 K sicaklikta giren sivi hidrojenin 23.095 MPa ve 141.21 K sicaklikta
kanaldan ¢ikmasi ile karali sogutma kosulunun sagladigi goriilmistiir.
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Abstract

Liquid fueled rocket engines have to be cooled due to their long-term operation at high combustion temperatures. Cooling system
design is one of the most important issues in liquid fueled rocket engines since rocket engines are exposed to 2500-3500 K
temperature during operation and this temperature range is above the melting temperature of most metals. Different cooling
techniques are applied for the safe and stable operation of liquid fueled rocket engines. Generally, regenerative cooling method is
used in liquid fueled rockets. In this study, the regenerative coaxial cooling system was designed for rocket engine which produces
100 kN thrust with liquid oxygen and liquid hydrogen. The parts of the rocket exposed to high temperatures were coated with
zirconium oxide (ZrO2). Numerical analysis of rocket was carried out through the RPA program by dividing into seven zones. It
was observed that liquid hydrogen entering the cooling channel at 23.75 MPa pressure and 45 K temperature provides stable cooling
conditions with the output of 23.095 MPa and 141.21 K temperature.
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1. Giris

Sivi yakitli roket motorlari; oksitleyiciyi ve yakiti sivi formda kullanan kimyasal roket motorlaridir (Sutton ve Biblarz, 2016).
Roketlerin tahriki i¢in gerekli enerji, roket yakitlarinin biinyesinde bulunan kimyasal enerjinin kinetik enerjiye ¢evrilmesiyle saglanir.
Kimyasal yakitin roket yanma odasinda yiiksek basing altinda yakilmasi esnasinda ortaya ¢ikan gazin sicakligi 4500 K kadar
yiikselebilmektedir. Yiiksek basing ve sicaklikta iiretilen gaz nozul vasitasiyla yiiksek hiz kazandirilarak roketten disar1 atilmasi ile itki
kuvveti uretilmektedir (Ward, 2010).

Sivi yakitli roketlerde yanma sicakliklar genellikle 2500-3500 K arasinda degismekte ve buna karsin birgok metalin ergime noktasi
2000 K altinda kalmakatadir. Bu sebepten dolayi sivi yakitli roketlerin yanma odasi1 ve nozulun sogutulmasi gerektirmektedir. Kisa
stireli operasyonlar i¢in sogutma sistemi yerine 1s1 kuyusu olarak gérev yapan yeterince kalin yanma odas1 duvari kullanilabilmektedir.
Uzun siireli operasyonel ¢aligsmalarda ise bir sogutma sistemi kullanilmalidir (Huang ve Huzel, 1971; Turner, 2006).

Yakit veya yakitla oksitleyicinin birlikte, enjektdre gonderilmeden 6nce nozul ve yanma odasi duvarlariin iginde bulunan sogutma
kanallarindan dolastirilmaktadir. Sogutucu sivi yakit, tasiim yoluyla 1s1 transferi yaparak yanma olayinda meydana gelen 1siy1
emmekte ve duvar sicakliklarini istenen seviyede tutmaktadir (Kim vd, 2014; Song ve Sun, 2016). Bu olaya rejeneratif sogutma
denilmektedir. Roketlerde en yaygin bigimde kullanilan sogutma sistemidir. Yiiksek 6zgiil itki ve kimyasal kararlilik istenen yuksek
sicaklik ve basing uygulamalarinda kullanilmaktadir. Sekil 1'de rejeneratif sogutma sisteminin sematik gosterimi verilmistir (Dhara vd,
2020; Sichler vd, 2018).

Oksitleyici Girisi
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Sekil 1 Rejeneratif sogutma sisteminin sematik gosterimi

2. Metaryel ve Metod

Siv1 yakitli roket motorlar yiiksek yanma sicakliklarima ve uzun siire ¢aligmalari nedeniyle sogutulmalar1 gerekmektedir (Ulas ve
Boysan, 2013). Roket motorlarinda yanma sicakligi birgok metalin erime sicakligindan yiiksektir. Bu yiizden roket motorlarinin diizgiin
bir gekilde caligmasina devam igin sogutma sistemi hayati bir rol listlenmektedir. Stvi yakitli roketlerde genellikle rejeneratif sogutma
yontemi kullanilmaktadir. Roket motorlarinda 1s1 transfer mekanizmasi Sekil 2'de goriildiigii gibi sirastyla sicak gazlardan roket motor
duvarimin i¢ kismina ardindan roket motor duvari araciligi ile roket motor duvart sogutucu ylizeyine son olarak sogutma sivisina dogru
gerceklesmektedir.
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Sekil 2 Sogutucu siv1 ile sogutulan roket motorunun 1s1 transfer mekanizmasi

Gaz tarafindan roket motoru i¢ duvarina 1s1 transferi Denklem 1 ile gosterilmektedir. Burada q 1s1 akisi, hg 1s1 transfer katsayisi, Tg
gaz sicakligini ve Twg roket motoru i¢ duvar sicakligini ifade etmektedir.

9= hg(Tg - ng) @

Roket motorunu i¢ duvari boyunca 1si1 transferi Denklem 2 ile gosterilmektedir. k duvar malzemsinin termal iletkenlik katsayisini ve
Twl sogutma sivist tarfaindaki roket motor duvar sicakligini ifade etmektedir.

q= ti (ng - Twl) @)

Roket motor duvarindan sogutma sivisina dogru 1s1 transferi denklem 3'te oldugu gibi ifade edilmektedir. Sogutma sivist 1s1 taginim
katsayist hl ile gosterilmektedir ve TI ise sogutma s1vist sicakligidir.

q=hy(Ty1 — T) @)
Denklem 1, 2 ve 3 birlikte tekrar yazildigi zaman Denklem 4 elde edilmektedir.

= (Tg — Tl) 4

1/hg + ty/x+ 1/l
Gaz tarafinda 1s1 transfer katsayis1 hg Bartz kolerasyonu kullanilarak Denklem 5°ten hesaplanabilmektedir.
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Denklem 5 ve 6 da p viskoziteyi, Pr Prantl sayisini, Mg mol agirlini ifade etmektedir. Prantl say1si boyutsuz bir sayidir ve momentum
yayiliminin termal yayinim oranina esittir. R nozul bogaz ortalama yarigapidir.

Sivi yakith roket motorunun rejeneratif sogutma analizi Rocket Propulsion Analysis (RPA) programi ile gergeklestirilmistir.
Alexander Ponomarenko tarafindan gelistirilen RPA programi, roket motorlarimin performans tahmini ve optimizasyonu i¢in kullanilan
bilgisayar destekli bir programdir (Munk vd, 2022). Roket motorlarinin tasarimi ve analizi az sayida parametre girilerek
yapilabilmektedir. Bu sayede hem zaman hem de maliyet agisindan {istiin ve dogru sonuglarin elde edilmesi saglamaktadir
(Ponomarenko, 2009, 2012). Siv1 Hidrojen - Sivi Oksijen ile ¢alisgan 100 kN'luk roket i¢in duvar malzemesi olarak yiiksek termal
iletkenlige sahip olan oksijensiz bakir se¢ilmistir. Oksijensiz bakirmn erime sicakligi 1350 K ve termal iletkenligi 390 W/m.K'dir..
Sogutma sistemi olarak rejeneratif sogutmayla birlikte roket i¢ ylizeyine termal bariyer kaplanmasi secilmistir. Termal bariyer
malzemesi olarak yiiksek sicakliga dayanikli zirkonya (ZrO2) secilmistir. Zirkonyanin erime sicakligi 3000 K ve termal iletkenligi 3
W/m.K'dir. Sogutma s1visi olarak Sivi Hidrojen kullanilmaktadir. Rejenaratif sogutma kanalinin boslugu 2 mm olarak belirlenilmistir.

0.12

(6)
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Tablo 1 Sogutma sistemini kademelerinin parametreleri

Sogutma Asamalart ~ Enjektore Olan Uzakligi (mm) Termal Bariyer Kalinligi (mm) I¢ Duvar Kalinligi (mm)
sl 0 0.22 6
s2 51.84 0.2 6
s3 180 0.17 5
s4 330 0.15 6
s5 350 0.12 6
S6 390 0.05 6
s7 440 0 6

. Roketin sogutulmasi 7 asamada sirasiyla sl'den s7'ye dogru yapilmistir. Tablo 1'de sogutma asamalarinin parametreli
gosterilmektedir. Tablo 1'deki parametrelerle olusturulan roket sogutma sisteminin kesit goriiniimii Sekil 3'te goriilmektedir.

Oksijensiz Bakir

Zirkonya (Zr0O2) Kaplama

Sekil 3 Roket sogutma sistemi kesit goriiniisii

3. Bulgular

RPA programui ile sogutma sistemi analiz edildiginde roket duvarlarindaki sicaklik degerleri Sekil 4’de verilmistir. Sogutma sivisi
sogutma kanalina 23.75 MPa basingla girmektedir ve 20.95 MPa basingla ¢ikmaktadir. Sogutma sivisinin Kitlesel debisi 4.33 kg/s 'dir.
Roket geometrisi boyunca zirkonya kaplama sicakligi 2638.24 K ile enjektérden 301.25 mm uzakliginda goriilmiistiir. Sicak gaz tarafi
duvar sicakligi en yitksek 1032.87 K iken duvar boyunca sicaklik 1000 k altindadir. Sogutucu sivi tarafindaki duvar sicakligi en ylksek
787.79 K olarak yanmanin basladigi lokasyonda meydana gelmistir.
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Sekil 4 Roket malzemesi sicaklik grafigi
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Roket boyunca 1s1 akist dagilim grafigi Sekil 5'te gosterilmektedir. Sekil 5 incelendiginde en yiiksek 1s1 akisi beklenildigi gibi yiizey
alaninin minumum oldugu nozul bogazinda olmustur.
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Sekil 5 Sogutma sistemini 1s1 akis1 dagilim grafigi

Yapilan ¢aligma ile optimum sogutma igin uygun yakit debisi vasitasiyla roketin herhangi bir problem yasamadan ¢alisabilirligi
belirlenmistir. Kritik bolgelere zirkonya kaplamasi ile yiiksek sicakliga dayanimli yapi olusturulmustur. Ayrica yiiksek 1s1l iletkenlige
sahip olan oksijensiz bakir kullanimi sayesinde iyi bir 1s1 transferi ile roketin emniyetli ¢aligma kosullart saglanmistir.

4. Tartisma ve Sonu¢

Bu ¢alismada co-axial (es eksenli) rejeneratif sogutma sistem tasarimi ve analizi yapilmistir. Roket itki odasi malzemesi olarak
yiiksek mukavemet ve 1sil iletim Ozelliklerinden dolay1 oksijensiz bakir secilmistir. Oksijensiz bakirin sicakliga bagli olarak
deformasyon, ¢arpilma ve erimesini engellemek i¢in roket gdvdesinin yiiksek sicakliga maruz kalan kisimlari zirkonya seramik
malzemesi ile kaplanmistir. Sogutma yedi kademe kullanilarak en efektif sekilde yapilmistir. Sogutma sivist olarak rokette ayni
zamanda yakit olarak kullanilan sivi hidrojen se¢ilmistir. Sogutucu olarak kullanilan sivi hidrojen, roketin sogutulmasi sonrasi digari
atilacak enerjiyi lizerine alarak yanma odasina rejeneratif kazangla gelmektedir. Boylece sivi yakith roket daha verimli ¢alismaktadir.
Bu rokette 45 K sicaklik ile sogutma kanalina verilen sivi hidrojen 141.21 K sicakliga ¢ikarak yanma odasina girdigi tespit edilmistir.
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