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Oz

Bu ¢aligmada, kriyojenik hidrojen yakitli 100 kN itki kapasiteli bir roketin teorik itki odasi tasarim ve analizleri yapilmustir.
Oksitleyici olarak kriyojenik oksijen kullanilmigtir. Yanma odasi basinct 20 MPa ve nozul ¢ikis basinct 0.101325 MPa sinir sartlari
olarak belirlenmistir. Sinir sartlar1 dahilinde RPA bilgisayar programi kullanilarak optimum roket geometrisi olusturulmustur.
SOLIDWORKS programi ile ii¢ boyutlu roket modeli ¢izilmistir. Tasarim1 yapilan roketin analizleri RPA ve CEA programlar
kullanilarak gergeklestirilmistir. Roket i¢ balistik parametreleri olan basing, sicaklik ve Mak sayisi degisimleri incelenmigtir. Analiz
sonuglarina gére yanma odast sicakligi 3290.9 K ve nozul ¢ikis sicakligr 1310 K olarak 6l¢iilmiistiir. RPA ve CEA programlarindan
elde edilen nozul ¢ikis basinci arzu edildigi gibi deniz seviyesi sartlarinda 0.1013 MPa olarak saglanmistir.

Anahtar Kelimeler
“Itki odasi tasarimi, Analiz, RPA, CEA”

Abstract

In this study was made a conceptual design and analysis of thrust chamber of 100 kN rocket powered by cryogenic hydrogen.
Cryogenic oxygen was used as oxidizer. It was determined as boundary conditions which the combustion chamber pressure is 20
MPa and the nozzle outlet pressure was determined 0.101325 MPa. The optimum rocket geometry was created using the RPA
computer program within the boundary conditions. Three-dimensional rocket model was drawn with the SOLIDWORKS program.
The analysis of the designed rocket was carried out using RPA and CEA programs. Changes of pressure, temperature and Mach
number which is rocket internal ballistic parameters were investigated. According to the analysis outputs, the combustion chamber
temperature was 3290.9 K and the nozzle exit temperature 1310 K. The nozzle outlet pressure obtained from the RPA and CEA
programs was provided as 0.1013 MPa under sea level conditions as desired.

Key Words
“Thrust chamber design, Analysis, RPA, CEA”

*Sorumlu Yazar: safa.korkmaz@yandex.com



https://dx.doi.org/10.29137/umagd.982713
mailto:safa.korkmaz@yandex.com.
https://dx.doi.org/10.29137/umagd.982713
https://orcid.org/0000-0002-8759-4539
https://orcid.org/0000-xxxx-xxxx-xxxx

UMAGD, (2022) 14(1), 164-175, Korkmaz & Yaman

Terminoloji
F Itki kuvveti k Ozgiil 1s1 orant
; Kutlesel debi Pc Yanma odast basinci
A Nozul bogaz alan Pa Ortam basinci
Ae Nozul ¢tkis alam Pe Nozul ¢tkis basinct
Ac Yanma odast alam ts Yanma suresi
L" Yanma odasi karakteristik uzunlugu Ve Egzoz hizi
L¢ Yanma odasi uzunlugu Ve Yanma odast hacmi
Ln Nozul uzunlugu g Yercekimi ivmesi
Leyi Yanma odas: silindirik boliim uzunlugu ¢’ Karakteristik egzoz hizi
R Gaz sabiti Cr [tki katsayist
My Molekiiler agirlik c Efektif egzoz hizi
A Duzeltme faktori Te Yanma odast sicakligi
€ Nozul genisleme orani o Nozul genisleme agist
Isp Ozgul itki b Nozul daralma agis
1. Giris

Roketler, Newton'un ii¢iincii hareket yasasi olan her etkiye esit ve zit bir tepki prensibine gore ¢alisan motorlara verilen isim olarak
adlandirilmaktadir (Yaman, 2013). Roketler ¢aligmalari esnasinda hava ortamina ihtiya¢ duymayan sistemlerdir ve bu &zellikleri
sayesinde atmosfer dig1 her ortamda ¢alisabilmektedirler (Ward, 2010). Roketler bir yiikii hedefe ulastirmak i¢in kullanilan araglardir.
Bu yiikler askeri amacli silah basglig1, uzay caligmalar: kabini, ticari ve haberlesme uydular olabilmektedir. Son yillarda roketler ile
insan tagimaciligi yapmak i¢in ¢aligmalar devam etmektedir (Gill ve Nurick, 1976; Samur, 2015; Sutton ve Biblarz, 2016).

Roketlerde itki, temel olarak yanma odasinda {iretilen yiiksek sicaklik ve basingtaki gazin nozul araciliyla disar1 atilmasi esnasinda
olugan momentumdan elde edilir (Gill ve Nurick, 1976). Roketler enerji kaynagmnin ¢esidine gore (kimyasal, niikleer, elektrik vb),
temel islevlerine (yiikseltici, yoriinge istasyonu tutucu), arag tipine (ucak, fiize, uzay araci), yakit tipine ve kademe sayisina gore
smiflandirilmaktadirlar(Sutton ve Biblarz, 2016). Iglerinde en yaygin kullanilan smiflandirma yéntemi, roketin kullandigi enerji
kaynaginin ¢esidine gére yapilan siniflamalardir (D6nmez, 2018; Karayel, 2018).

S1v1 yakitl roket motorlari; oksitleyiciyi ve yakiti sivi formda kullanan kimyasal roket motorlaridir. Siv1 yakatli roketler, diger kimyasal
roketlerde oldugu gibi kimyasal enerjinin kinetik enerjiye doniistiiriilmesi prensibi ile ¢alismaktadirlar (Cengiz, 2010). Genel olarak
kat1 yakatli roket motorlarindan daha fazla itki tiretmektedirler. Fakat siv1 yakitli roket motorlar1 karmagik alt sistemlere sahiptir. Yakit
ve oksitleyicinin yanma odasina tasindig1 besleme ve pompa sistemleri, yanma odast ve nozulun sogutulmasi i¢in kullanilan sogutma
sistemi, kontrol ve giivenlik i¢in kullanilan valfler gibi karmagik yapilari barindirmaktadir. Bu sebeplerden dolayi sivi yakitli roketler
kat1 yakitli roketlere gore ¢ok karmasiktir ve maliyetleri oldukga yiiksektir (Santos vd, 2011; Tiirk, 2016).

Strunz (1998) siv1 yakitli roketin kararsizliklarini teorik olarak incelemis ve tanimlamistir. Akis olayindaki gegici durumlari tahmin
etmek i¢cin numerik yontemler kullanmistir. Basitlestirilmis yanma modeli i¢in analizlerini Karakteristik Metot ve tek boyutlu
termokimyasal kodlarini kullanarak yapmistir (Strunz, 1998).

Guabio Cai ve arkadaslar1 (2007) siv1 yakitli roket nozul optimizasyonuna bagli performans tahminini arastirmislardir. Hesaplamali
akiskanlar dinamigi (CFD) metotlarini nozul performansini daha iyi tahmin edebilmek i¢in optimizasyon siireci ile eslestirilmistir. CFD
tabanli optimizasyon prosediirii sayesinde daha iyi nozul performansi elde edilmistir. Nozul performanst %1.5 artmistir (Cai vd, 2007).

Youngblood (2015) yapmis oldugu ¢alismada kiigiik 6lgekli etanol ve nitro oksit (N20) ile ¢alisan sivi yakithi roket tasarlamistir.
Tasarladig1 roketi Nasa Chemical Equilibrium with Applications (CEA) ve Cantera referansli Matlab ortaminda model olusturarak
analiz etmistir. Daha sonra roketi iireterek ve statik testlerini yapmustir. Test verileri ile programlarin sonuglarini karsilagtirip Cantera
programinin Nasa CEA programi kadar iyi oldugunu ve iyi bir rakip olacagini1 gostermistir (Youngblood, 2015).

Porto Riko Mayagiiez iiniversitesinden roket takimi Loxodon-1 ad1 verdikleri, sivi oksijen (LOX) ve Jet-A yakiti ile ¢alisan 2.2 kN itki
tireten sivi yakitl roketi Rocket Propulsion Analysis (RPA) programi kullanarak gelistirmislerdir. Roketin ¢aligma basinci 3.82 MPa
ve yanma odas1 2218 K sicakliga ulagsmigtir. Tasarimi biten roket iiretim asamasina gegmis olup atesleme testinin 2021 ilkbaharda
yapilmasi planlanmiglardir (Rodriguez Otero vd, 2020).
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Ojeda ve arkadaslar1 2017 yilinda akademik bir tasarim ortaminda diisiik itki giiciine sahip bipropellant bir sivi roket motorunu
tasarlamislar, iiretmisler ve test etmislerdir. Yakat olarak etanol oksitleyici olarak hidrojen peroksit kullanmislardir. Florida Universitesi
stvi tahrik tasarim takiminda bulunan Ojeda ve arkadaglari tasarim agamasinda roket geometrisinin boyutunu ve performansini
ongormek i¢in RPA programini kullanmiglardir (Ojeda vd, 2017).

Eric P. 2018 yilinda Berkley Universitesinde NoO ve Jet-A ile calisan 11 kN itki kapasiteli siv1 yakitl sonda roket motorunun tasarimini
yapmistir. Roket, deniz seviyesinden 100 km yiiksekteki yoriingeye ulagmak i¢in tasarlanmistir. Roket motor geometrisinin
parametrelerini belirlemek ve roket motor performansini test etmek igin RPA programini kullanmigtir (Pillai, 2018).

Ngwu ve arkadaglar1 2020 yilinda 100 N itki kuvvetine sahip Hidrojen Peroksit ve Kerosen ile ¢alisan sivi yakitli roket motorunun
tasarimin1 niimerik olarak yapmiglardir. Yaptiklari calismay1 dogrulamak i¢in RPA programini kullanmiglardir (Ngwu vd, 2020).

Baxi ve arkadaglar1 2021 yilinda yapmis olduklar1 ¢alismada Vikas 4B sivi yakith roket motorunu RPA programini kullanarak
modellemislerdir. Yakit ¢ifti olarak 1.71 karigim oraninda Oksijen ve Hidrojen kullanmiglardir. Daha sonra RPA programini kullanarak
en verimli roket geometrisini belirlemislerdir. Roket geometrisi ile SolidWorks programi aracilig: ile katt modelini olusturmuslardir.
Roket motor duvar malzemesi olarak 152.4 mm (6 in¢) kalinliginda 1sil islem gormiis karbon fiber kullanmislardir. ANSY'S yazilimini
kullanarak roket duvarlarinda olusan gerilmeleri, gaz akis hizin1 ve roket i¢ basing dagilimini analiz etmislerdir. Elde edilen verilerle
roket motorunun giivenli oldugu sonucuna varmiglardir (Baxi vd, 2021)

Bu ¢alismada 100 kN itki kapasiteli siv1 yakitli roket motor tasarimi hedeflenmistir. Yapilan ¢alismada elde edilen ¢iktilar; bulgular,
tartigma ve sonuglar kisminda ayrintili olarak verilmistir.

2. Materyal ve Metot

Yanma odas1 basinci 20 MPa olan ve yakit ¢ifti olarak belirlenen sivi oksijen- sivi hidrojen ile 100 kN’luk itkiye sahip bir siv1 yakith
roket motor tasarimi yapilmistir. Oncelikli olarak analitik hesaplamalar yapilmis ve daha sonra RPA programi yardimiyla roket
boyutlar1 optimize edilmistir. Siv1 yakitli roketin yanma odasi ile nozul tasarimi yapildiktan sonra analizler i¢in paket programlar
kullanilmustir.

Kullanilan programlar; Alexander Ponomarenko tarafindan gelistirilen RPA programi, roket motorlarinin performans tahmini ve
optimizasyonu igin kullanilan bilgisayar destekli bir programdir. Roket motorlarinin tasarimi ve analizi az sayida parametre girilerek
yapilabilmektedir. Bu sayede hem zaman hem de maliyet agisindan iistiin ve dogru sonuclarmm elde edilmesi saglamaktadir
(Ponomarenko, 2009).

Tasarimi yapilan roket motorunun analizleri Nasa'nin bilgisayar programi olan CEA ve RPA programlar ile yapilmig ve
karsilastirilmistir. CEA kimyasal denge kompozisyonlarini ve karmasik karisimlarin 6zelliklerini hesaplamaktadir. CEA, son 45 yil
icinde NASA Lewis (simdi Glenn) Aragtirma Merkezi'nde gelistirilen bir dizi bilgisayar programinda en sonuncusunu temsil
etmektedir.

Tasarimi yapilan roketin yanma odas1 basinci 20MPa, ¢evre basinci 101325 Pa olarak belirlenmistir. Sivi hidrojen yakitinin sicakligi
45 K, oksitleyici sivi oksijen sicakligi ise 90 K’dir. Hidrojen ve oksijen yakit ¢iftinin stokiyometrik orani 7.937 olmasina ragmen, Sekil
1’de goriildiigii gibi en yiiksek 6zgiil itki degeri oksitleyici yakit oran1 4.8 oldugunda elde edilmektedir. Bu amagla roket yakit karigim
orani 4.8 olarak belirlenmistir.
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Sekil 1 S1vi Hidrojen — S1vi Oksijen kiitlece karigim oranlarina gore (a) 6zgil itki ve (b) sicaklik degisim grafigi
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Roket motorundan 100 kN itki elde edebilmek icin (Raposo, 2016),

rhtoplam = gl_ @

Sp
, 100 kN @)
mtoplam = m = 25.11 kg/S

Denklem 1 ve 2 ‘de goriildiigi gibi yakitlarimizin kiitlesel debisi 25.11 kg/s olmasi gerekmektedir. Karigim orani 4.8 oldugundan

e = l'htoplam
f I'karisim +1 (3)
2501
iy = W =433 kg/s 4)
M, = My X Ikangm = 4.33 X 4.8 = 20.78 kg/s (5)
orami

Itki odas1 tasarimi igin yanma odasi sekli silindirik ve nozul tipi olarak da De laval %80'lik parabolik yap1 segilmistir. Roket nozul
bogaz ¢ap1 Denklem 6 ile belirlenmektedir (Hetem vd, 2011).

F
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' P.Cp ©)

A

—
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|
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Ttki Katsayis1 (CF)
=] (—] =] [—] — =1 -
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. Kiitlece Karisim Oram (O/F)

Sekil 2 Itki Katsayisinin yakit ¢iftinin karigim oranina gore degisimi

Itki katsayisiin degeri Sekil 2'deki grafikten de anlasilacag iizere karisim oranina gore degismektedir. itki katsayis1 stokiyometrik
karigim oranina kadar artmakta ve bu orandan sonra azalmaktadir.

100 kN

- = 2 7

At = S0 MPax 1709 - 2026 mm )
4A

D= Tt:61.04 mm 8)

Roket genisleme orani nozul ¢ikis alaninin nozul bogaz alanina orani olarak ifade edilmektedir ve € ile gosterilmektedir.

1
AR

E_A_t k+1 P, T ?
+ k
Jet-

1=

Roketler nozul ¢ikis basinci atmosfer basincina esit oldugunda en iyi performans elde edilmektedir. Roket ideal sartlarda deniz
seviyesinde ¢ikis basincinin Pe = 101235 Pa olmasi istenmektedir. Roket tasariminda 6zgiil 1s1 orani genellikle k = 1.2 olarak
almmmaktadir. Bu sartlar altinda Denklem 9 ¢oziildiigiinde € =20.02 olarak bulunmaktadir.
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A, = €A, (10)
A= 58578 mm> (11)
D, =273 mm 12)

Roket nozul cikis kesit alan1 58575 mm? ve nozul cikis ¢ap1 273 mm olarak bulunmustur. Roketin herhangi bir noktasindaki alan
Denklem 13 ile ifade edilmektedir.

2 (P 21§<+—12
e

o= (13)

RN C

Denklem 13 ile yanma odas1 alam1 Ac = 4.6 At = 13460 mm? olarak hesaplanmistir. Yanma odasi ¢ap1 Dc = 131 mm’dir. Teorik yanma
odas1 hacmi; yakitlarin kiitlesel debisi, ortalama 6zgil hacim ve verimli bir yanma icin gerekli surenin bir fonksiyonu olarak Denklem
14’te tanimlanmaktadir.

V,=mit, (14)
Denklem 14’te V., yanma odas1 hacmi, m yakitlarin toplam kiitlesel debisi, 9 ortalama 6zgul hacmi ve t ise yakitin yanma odasinda

kalma siiresi olarak ifade edilmektedir. Karakteristik uzunluk olarak tanimlanan L* yakit kalma siiresinin belirlemede kullanilabilir. L*
yanma odasinin hacminin nozul bogaz alanina orani olarak Denklem 15’de tanimlanmaktadir.

V=AL" (15)

L* deneysel ¢alismalarla elde edilmistir ve yakit kombinasyonlarina gére degeri degismektedir. Sivi Oksijen - Sivi Hidrojen i¢in yanma
odasi karakteristik uzunluk Tablo 1’den elde edilmistir.

Tablo 1 Cesit yakit ¢iftleri i¢in yanma odasi karakteristik uzunlugu (Huang ve Huzel, 1971)

Yakat Cifti Yanma Odasi Karakteristik Uzunlugu (L¥)
Sivi Flor - Hidrazin 610-710 mm

Sivi Flor - Sivi Hidrojen 560-750 mm

Hidrojenperoksit - RP-1 1520-1750 mm

Nitrik Asit - Hidrazin 750-900 mm

Siv1 Oksijen - Sivi Hidrojen 550-1020 mm

Sivi Oksijen - RP-1 1000-1250 mm

V=2926 x 1020 =2984520 mm> (16)

Tasarimi yapilan roketin gerekli yanma odasi hacmi Denklem 16'da goériilmektedir. Yanma odasimi sekli silindirik olarak segilmistir.
Sekil 3'te goriilen roket geometrisinden yanma odas1 uzunlugu ve nozul uzunlugu hesaplanabilmektedir. Sekil 3'te goriilen Lcyl yanma
odasi silindirik kisminin uzunlugunu, Lc yanma odasinin toplam uzunlugunu ifade etmektedir. Nozul daralma yarim agis1 b 12° ve
nozul genisleyen yarim agis1 Tn 28.83° olarak alinmustir.
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Rc

Le | Ln

Sekil 3 Roket geometrisi

Sekil 3’te gorilen radyuslar sirasiyla R1 = 124.19 mm, R2 = 751.14 mm ve Rn = 11.86 mm olacak sekilde alinmustir.

by /R.—R; b
Lc = Ly + Ry tan (E) + ( P ) + R, tan <§> (17)

Lcyl hesaplamak icin Denklem 18 kullanilmaktadir. V, nozulun daralan kismindan nozul bogazina olan kismin hacmini ifade etmekte
ve egrinin integrali alinarak hesaplanmaktadir. V, hacmi 2278667 mm3 olmaktadir.

Ve=AclLgy +V, (18)
Denklem 18'den Lcyl 52.4 mm olarak hesaplanmaktadir. Denklem 17'den Lc degeri 309 mm olarak bulunmaktadir.

=0.8(\/E - 1R +R,

i | - (%) XA (19)
k=§ (1 + cos (?n)) (20)

Nozulda meydana gelen eksenel olmayan gaz akiglarimi da hesaba katmak igin A kullanilmaktadir ve diizeltme faktorii olarak
bilinmektedir. Roket nozul uzunlugu Denklem 19 ve Denklem 20 yardimiyla, 370.4 mm olarak bulunmaktadir.

RPA programina giris parametreleri, yanma odasi basinci 20 MPa, yakit ¢ifti Stvi Hidrojen - Stvi Oksijen, oksitleyici yakit orani 4.8,

nozul ¢ikig basinct 1 atm, AJA; oram1 4.6 ve nominal itki 100 kN olarak girilmistir. Sekil 4'te RPA programi kullanici arayiizi
gosterilmektedir. Programa girilen gerekli bilgiler sar1 kutucuk ile isaretlenmistir.
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2 Rocket Propulsion Analysis (Standard Edition] - 100 k.cfg - X
File View Run Help

B xB®

Initial Data

Engi
Engine name: [200 :
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Nozzle Flow Model

Grmrere @

etermine thrust chamber size matching the spedified requirements

@® Nominal thrust: 100 atambient pressure: 1

O Mass flow rate: kais | (m-dot, total at 100% throtte)
O Throat diameter: mm 7| ©
Number of chambers: 1 g (frot specified, parabolic bellnozzle is assumed)

Perform chamber thermal analysis (f not specified, radiation cooling is assumed for whole chamber)

etermine parameters of propelant feed system
Gaspressurized: by storedgas -

© Turbopump:
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B Rocket Propulsion Analysis (Standard Edition) - 100 k.cfg -
File View Run Help

B xB®
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Engine Design
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Calculate combustion parameters
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Nozzie Flow Model
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Nozzie inlet condition

O mass flux kgf{m2s)  ~
@® contraction area ratio: 46 | aciag

(chamber and nozzle design parameters)
If neither mass fiux nor contraction area ratio is defined, the model of infinity-area combustion chamber is applied.
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() expansion area ratio: (As/Ad)

O expansion pressure ratio: (pefps)
Chamber spec (chamber and nozze design parameters)

[ Frozen equiibrium flow

freezing at the pressure ratio:

freezing at the area ratio:
If not specified, the shiftng equilbrium model is appied for the whole nozze.
Nozze stations

Standard noze stations are designated as follows: ¢= combuston chamber, ¢ = nozzle throat, e = nozzle ext, £ = frozen

Specify additiona stations: (optienal nozzle stations to be calcuiated)

Performance Analysis
Engine Design

Tools

Sekil 4 RPA programi kullanici arayiizii
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Sekil 4°te verilen parametreler i¢in RPA programu araciligi ile olusturulan roket motor geometrisi Tablo 2’°de sunulmustur.

Tablo 2 RPA programu itki odasi geometrisinin degerleri

Itki Odas1 Geometri Parametresi Deger Itki Odas1 Geometri Parametresi Deger

Dc 133.18 mm Ae/At 18.61

Dt 62.10 mm R1 124.19 mm
De 267.90 mm R2 751.14 mm
L* 1018.26 mm Rn 11.86 mm
Ln 353.44 mm b 12.00°

Lc 311.06 mm Tn 28.83°
Lcyl 51.84 mm Te 8.00°

Tablo 2'de RPA programinin 100 kN'luk roket itki odasi geometrisinin degerleri goriilmektedir. Sekil 5'te Tablo 2’de sunulan roket
motorunun Solidworks programinda olusturulan ii¢ boyutlu kati modelin kesit goriiniimii verilmistir.

Re

: i.cyl

Le Ln
Yanma Odas: Nozul

Nozul Bogaz:

Sekil 5 100 kN'luk roket itki odas1 kesit goriintimii

3. Bulgular

Tasarim geometrisi belirlenen roketin sinir gartlar1 6ncelikli olarak RPA programina girilmistir. Cikt1 olarak programdan atmosfer
ortami (deniz seviyesinde) ve atmosfer dis1 (uzay vakum ortaminda) roket ¢aligma degerleri elde edilmigtir. Tablo 3-4’de sirasiyla
performans ve analiz sonuglari olarak verilmistir. Performans sonuglarina gore sivi yakitli roket motoru deniz seviyesinde 99.99360
kN itki kuvveti liretirken, vakum ortaminda 105.71135 kN itki kuvveti liretmektedir. Oksitleyici yakit orani 4.8 iken ideal kiitlesel debi
25.11385 kg/s’dir.

171



UMAGD, (2022) 14(1), 164-175, Korkmaz & Yaman

Tablo 2 RPA vasitasiyla elde edilen performans sonuglari.

Itki Kuvveti ve Kiitlesel Debi Deger
Vakum Altinda itki 105.71135 kN
Vakum Altinda Ozgiil tki 429.22756 s
Deniz Seviyesinde itki 99.99360 kN
Deniz Seviyesinde Ozgiil itki 406.01136 s
Toplam Kitlesel Debi 25.11385 kg/s
Oksitleyicinin Kutlesel Debisi 20.78835 kg/s
Yakitin Kiitlesel Debisi 4.32551 kg/s

Tablo 4’te verilen analiz sonucuna gore nozul ¢ikis basinci 0.1013 MPa olarak elde edilmistir. Egzoz ¢ikis basinci ile ortam basicinin
esit olmasi (Pe=P,) nedeniyle optimum itki kosulunun saglandig1 goriilmiistiir. Nozul ¢ikigi gaz hiz1 siipersonik (1-5 Mak araligi)
kategorisinde igerisinde yer alan 3.76 Mak degeri olarak tespit edilmistir.

Tablo 4 100 kN'luk roketin deniz seviyesi i¢in RPA analiz programi ile elde edilen sonuglar.
Yanma Odast  Nozul Girisi Nozul Bogazi  Nozul Cikisi Birim

Basing 20 19.6099 11.26 0.1013 MPa
Sicaklik 3289.8884 3284.9488 3039.847 1309.6263 K
Ozgiil Is1 (P=Sabit) 5.9598 5.9562 5.4058 3.3981 kJ/(kg-K)
Ozgiil Is1 (V=Sabit) 5.0518 5.0488 45675 2.6877 kJ/(kg-K)
Ozgiil Is1 Oram (K) 1.1797 1.1797 1.1835 1.2643
Yogunluk 8.4429 8.2911 5.1707 0.1089 kg/m3
Ses Hizt 1665.9959 1664.7144 1602.0169 1084.5442 m/s
Gaz Hiza 0 216.9051 1602.0169 4086.2915 m/s
Mak Sayis1 0 0.1303 1 3.7678
Alan Orani (‘:_i ’%t’fl_i 4.6 4.6 1 18.6127

Tasarimi yapilan roket CEA programi ile Tablo 5’te goriildiigii gibi ayni sinir sartlar1 kullanilarak analizleri gergeklestirilmistir. CEA
programi ile yapilan analiz sonuglari RPA programinda benzer sekilde ¢ok yakin degerler elde edilmistir.

Tablo 5 100 kN'luk roketin CEA analiz programu ile elde edilen analiz sonuglari.
Yanma Odast  Nozul Girisi Nozul Bogaz1  Nozul Cikisi Birim

Basing 20 19.609 11.26 0.10138 MPa
Sicaklik 3290.9 3285.94 3040.94 1310.7 K
Yogunluk 8.4443 0 8.2921 0 5.17140 0.10894 kg/m3
Ozgiil Ist 5.9624 5.9588 5.408 3.3977 kd/(kg-K)
(P=Sabit)

Ozgiil Is1 Oram 1.1716 1.1716 1.1784 1.2642

(K)

Ses Hizi 1665.8 1664.5 1601.9 1084.7 m/s
Mak Sayisi 0 0.13 1 3.767

Itki Katsayist 0.0908 0.0908 0.67 1.7091

(Cf)

Pr 0.595 0.5394 0.5561 0.6473

Viskozite 9.75x10° 9.75x10° 9.75x10°® 9.75x10°® kg/(m s)
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Tablo 6°da RPA programi ile CEA programi analiz sonuglarinin karsilastirilmasi verilmistir. Her iki program tarafindan da roket motor
basing dagilim ve Mak sayisi degelerinin ayni oldugu goriilmiistiir. Ancak roket motor i¢ sicaklik dagilimi sonuglari incelendiginde,
CEA programu sonuglarinin RPA programi sonuglarindan yaklasik olarak 1 K daha yiiksek oldugu gortilmiistiir. Bu degerler dikkate
alinmayacak kadar kiigiik ve 6nemsiz farklar olarak bilinmektedir.

Tablo 6 RPA-CEA programlarinin analiz sonuglarinin karsilagtirilmasi
Analiz Programm Yanma Odasi Nozul Bogazi Nozul Cikisi Birim

Basing RPA 20 11.26 0.1013 MPa
CEA 20 11.26 0.10138

Sicaklik RPA 3289.88 3039.84 1309.62 K
CEA 3290.9 3040.94 1310.7

Mak Sayisi RPA 0 1 3.76
CEA 0 1 3.76

Tablo 7°de RPA programindan alinan emisyon degerleri verilmistir. Daha dnceden belirtildigi tizere maksimum itki kuvveti Uretmek
i¢in yakitca zengin karigim orani se¢ilmistir. Analiz sonucuna gore nozul ¢ikisinda serbest oksijen goriilmedigi i¢in iyi bir yanma elde
edilebilecegi sonucuna varilabilir. Kullanilan hidrojen ve oksijen yakit ¢iftinin yanma sonu 0rtinl H>O oldugundan dolay1 gevreye
duyarli, zehirleyici olmayan ve yiiksek enerjiye sahip bir yakit ¢ifti olarak temiz bir enerji kaynagi oldugu goriilmektedir.

Tablo 7 RPA programinin emisyon sonucu

Enjektor Yanma Odasi Nozul girisi Nozul bogazi Nozul ¢ikist
H 0 0,001369 0,0013651 0,000911 0,0000001
H: 0,172413793 0,0675675 0,0675655 0,0675791 0,0679398
H20 0 0,9150378 0,9151371 0,9225336 0,9320601
H202 0 0,0000074 0,0000073 0,0000025 0
HO2 0 0,0000074 0,0000073 0,0000021 0
O 0 0,0003207 0,0003181 0,0001237 0
02 0,827586207 0,0003779 0,000375 0,0001491 0
OH 0 0,0153121 0,0152246 0,0086988 0

4. Tartisma

Roket performansi artirmak i¢in bircok nozul tasarimu gelistirilmektir. Yapilan arastirmalarda goriilmiistiir ki; ¢an tipi nozul genisleme
bolgesinin ilk kisminda, hizli genislemeye ya da dairesel akisa neden oldugundan nozul ¢ikisinda diizgiin ve eksenel akis
saglayacagindan dolay1 en uygun nozul tipi olarak De laval %80'lik parabolik yap1 segilmistir. Can tipi nozul konik nozul tipine gore
daha kisa diisiik surtinme kaybi ve hafif olmaktadir.

Sekil 1’de goriilecegi gibi 6zgiil itki; yanma odasi sicakligi ve gazlarin molekiil agirhgindan dogrudan etkilendigi goriilmektedir.
Hidrojen ve oksijen yakit ¢iftinin stokiyometrik orani 7.937 olmasima ragmen, en yiiksek 6zgil itki degeri oksitleyici yakit orani 4.8
oldugunda elde edilmektedir.

1|12k R P\
I =—|——T.41- (21)
P g lk-1M, ¢ ( )

Denklem 21°de maksimum 6zgiil itki esitligi goriilmektedir (Turner, 2006).
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5. Sonug

Bu ¢aligmada, 6ncelikli olarak rokette kullanilacak yakit ve oksitleyici se¢imi yapilmistir. Yakit olarak sivi hidrojen 45 K ve siv1 oksijen
90 K sicaklig1 sinir sartlarinda kriyojenik olarak rokette kullanilmistir. Yakit oksitleyici orani lisansli olarak kullanilan RPA programi
desteginde 4.8 olarak ideal orani belirlenmistir. Sinir sartlart RPA programina girilerek optimum roket geometrisi olusturulmustur.
Roket analizi girilen 100 kN itki kuvveti liretmesi i¢in yanma odas1 basinct 20 MPa ve dis ortam basinci 101.3 kPa olarak belirlenmistir.
Sonrasinda roket teorik olarak ateglenmis RPA ve CEA programlar ile ayri ayri analizler gerceklestirilmistir. Teorik olarak roket
analizleri hizli bir sekilde gergeklestirilerek zamandan tasarruf saglanmaktadir. Yakit ¢ifti ve karigim oranlarinin ve itki odasi
geometrisinin roket performansi tizerine olan etkisi hizli bir sekilde incelenebilmektedir. Optimum karigim orani belirlenebilmektedir.
Uretilen gaz hizi, sicaklig1 ve basincinin dagilimi roket boyunca analiz edilmistir. En yiksek sicaklik 3290.9 K ile yanma odasinda
goriilmiistiir. Mak sayisi 3.76 ¢cikmistir. En yiiksek 6zgiil itkinin meydana geldigi 4.8 karisim oranindaki nozul ¢ikisinda kiitlesel olarak
%93,20 suya doniistiigii goriilmustiir. Boylece ¢evreci bir yakit ¢ifti oldugu degerlendirilmektedir. Bu analizler neticesinde elde edilen
sonuglar degerlendirildiginde imalati hedeflenen 100 kN’luk roketin tiretilebilirligi teyit edilmistir.

Yazarlarin Katkisi: Tiim ¢aligmada yazarlarin test, analiz, literatiir aragtirmasi, yazma ve diizeltme iglerinde esit oranda katkilari
olmustur. Ayni zamanda bu ¢aligma yiiksek lisans tezinden tiiretilmistir.

Fon Destegi: RPA program yazarlarin kendi imkanlartyla karsilanmistir. Ayrica CEA program akademik ¢aligmalara NASA
tarafindan agik kaynak olarak ticretsiz bir sekilde sunulmaktadir.
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