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OzZET

Yiiksek Lisans Tezi

UST KADEME SIVI YAKITLI ROKET MOTORU iCiN KAVRAMSAL ITKi
ODASI TASARIMI

Seyfettin TURK

Anadolu Universitesi
Fen Bilimleri Enstitiisii

Ucak-Govde-Motor-Bakim Anabilim Dal

Damisman: Prof. Dr. Mustafa CAVCAR
2016, 80 Sayfa

Bu calismada, 2 kN itki {iretebilecek iist kademe sivi yakith roket motoru icin
yakit, yakit karisim orani, itki odasi geometrisi ve itki odasi malzemesi kavramsal
olarak belirlenmistir. N2O4 oksitleyici, NoHs yakit olarak segilmistir. RPA (Rocket
Propulsion Analysis) programinda performans kriterleri goz onitinde bulundurularak
yapilan analizlerde ideal yakit karisim orani 1.4, yanma odasi basinct 1 MPa olarak
belirlenmistir. itki odas1 liilesi i¢in % 80 parabolik can sekilli liile belirlenmis, malzeme
olarak karbon-seramikten olan DLR silca SF kompozit malzemesi segilmistir. Yapilan
analizler sonucunda vakum ortaminda spesifik impuls1 (Is) 338.7 s, itki katsayisi (Cr)
2.0018, karakteristik hiz1 (c*) 1659.26 m/s, efektif ¢ikis hiz1 ise 3321.55 m/s olarak
hesaplanmastir.

Anahtar Kelimeler: Sivi yakitli roketler, itki odasi, RPA



ABSTRACT

Master of Science Thesis

CONCEPTUAL TRUST CHAMBER DESIGN FOR UPPER STAGE LIQUID
ROCKET ENGINE

Seyfettin TURK

Anadolu University
Graduate School of Sciences

Department of Airframe and Powerplant Maintenance

Supervisor: Prof. Dr. Mustafa CAVCAR
2016, 80 Pages

In this study, fuel, fuel mixture ratio (O/F), thrust chamber geometry and thrust
chamber materials were conceptually determined for upper stage liquid rocket engine
which can produce 2 kN thrust. N2O4 was selected as oxidizer and N2H4 was selected
fuel. Considering performance criteria, 1.4 ideal fuel mixture ratio and 1 MPa
combustion chamber pressure was specified by RPA (Rocket Propulsion Analysis)
program analyzes. % 80 prabolic bell nozzle was designated as nozzle shape and DLR
silca SF which is carbon-ceramic composite was selected as thrust chamber material. As
a result of analyzes, specific impuls (Is) 338.7 s in the vacum, thrust coefficient (Cr)
2.0018, characteristic velocity (c*) 1659.26 m/s and effective exhaust velocity 3321.55
m/s were calculated.

Keywords: Liquid rocket engine, thrust chamber, RPA
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1. GIRIS VE LITERATUR
1.1. Roket Tarihi

Insanligin gelisimi hep ulasim ile iliskili olmustur. Atlarin evcillestirilmesi ve
tekerlegin icadi ilk uygarlik tstiine ¢ok biiyiik etkilere sahip olmustur. Yirminci
yiizyilda ise motorlu tasitlar ve hava araglar1 ulasimda devrim yattilar. Yirmi birinci
yiizyilin basinda roketin ulagimda kullanilmasiyla birlikte ulagimda yeni bir devrimin
gerceklestigi kabul edilebilir. Her ne kadar roketler simdiye kadar sadece birkag insan
tagimaciliginda kullanilmis olsa da c¢ok biiyiik sayida iletisim aygit1 olan uydular1 uzaya

tastmiglardir [1].
1.1.1. Roketlerin gelisimi

Milattan sonra birinci yiizyilda matematik¢i, atesli motorlar, fiskiyeyi igeren su,
hava basinci, buhar kullanan bircok makinanin tasarimcisi ve mucidi Kahraman
Alexandria roket prensiplerinin mucidi olarak atfedilir. Fakat roketin gercek mucidi
Cinlilerdir. MS 970 yillarinda yasayan Feng Jishen tarafindan bulundugu zaman zaman
soylenmektedir. Ilk roket bambu tiiplerine doldurulan barutun ateslenmesi ile
deneyimlenmistir [1].

Bununla birlikte roket doguda savas silah1 olarak kullanilmistir. Roketler 1275°te
Kublai Kahn tarafindan Japon istilas1 sirasinda ve 1300’lerde Mogollar ve Araplar
tarafindan Ispanya’ya kadar getirilerek bombardiman silah1 olarak kullanilmistir. Ayrica
1770’lerde Hindistan’da Tipoo Sultan tarafindan ingilizlere kars1 kullanilmistir. Roketin
potansiyelini géren Sir William Congreve yirminci yilizyilda kullanilan askeri bir roket
gelisirmistir [1].

Yirminci yilizyilin en ¢ok bilinen roket gelistiricileri Goddard, Oberth, Von Braun,
Tsiolkovsky ve Korolev’dir. Bunlardan bazilar1 deneysel miihendisler, bazilar
matematik¢i bazilari ise hayalciydi [1]. Uzaya ulasmak icin bir aracin hayali bir roket
tasarimindan olusmas1 birinci asama iken pratik bir roket tasarimi gelistirmek ikinci
asama olmustur. Bu roket tasarimcilarindan bazilar ikinci asamaya gegerken bazilari
birinci agsamada kalmislardir [2].

Diinya tarihinde sivi yakith roketler ile ilgili ilk ciddi teknik calisma Rus
matematik¢i  Konstantin ~ Eduardovich  Tsiolkovsky  (1857-1935) tarafindan

gerceklestirilmistir. Tsiolkovsky hicbir zaman deneysel olarak bir roket iizerine

1



calismamistir, tim c¢aligmalar1 tamamen teorikti. 1903 yilinda yaymlamis oldugu

‘Investigation Space with Reaction Devices’ isimli makalesi ile diinyada ilk kez sivi

yakitli bir roket modelini olusturmustur. Sekil 1.1°de Tsiolkovsky’nin siv1 yakitl roket
motorunun teorik ¢izimi gosterilmektedir [3].
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Sekil 1.1. Tsiolkovsky 'nin Stvi Yakitli Roket Motoru Cizimi

Amerika’da Clark iiniversitesinde fizik profesérii olan Robert Goddard (1882-
1945) 1914 yilinda siv1 yakith roket motoru yanma odasi ve liilesi tasarimi i¢in patent
almigtir. Goddard 1923 yilinda sivi yakith roket tasariminin ilk sicak-yanma testini
1923 yilinda gerceklestirmis ve tarihte ilk sivi yakitli roket ucusu ise 1926 yilinda
gerceklestirilmistir. Goddard’in patentini aldig1 ve testlerini gerceklestirdigi sivi yakith

roket tasarimi Gorsel 1.1°de gosterilmektedir [4].

Gorsel 1.1. Goddard in tasarimi



1930larda kurulan American Rocket Society (Amerika Roket Toplulugu),
American Interplanetary (Amerika Gezegenler Arasi), German Interplanetary Society
(Almanya Gezegenler Arasi1 Toplulugu) ve Amerika’nin ilk roket {ireticisi olan Reaction
Motors Inc. gibi kuruluslarin kurulmasiyla birlikte roket teknolojisi hizla biiylimeye
basladi. 1926-1960 yillar1 arasinda sivi yakitli roket motorlart sonda roketleri
yapimminda askeri alanlarda kullanilmistir. 1951-1973 yillart arasinda ise katt yakith
roket motorlar1 sicaklik limitleri gereksinimlerini karsilamadiklarindan sivi yakitl roket
motorlari taktik flizelerinde kullanilmistir. 1950°li ve 1970’li yillarda siv1 yakith roket
motorlart Amerikan hiikiimeti tarafindan askeri fiizelere yardim etmesi amaci ile
balistik fiizelerde kullanilmak igin segilmistir. 1960’lardan beri sivi yakitli roket
motorlar1 tiim uzay firlatma araglarinin ve neredeyse tiim uzay araclarinin ve uydularin

itki sistemi olarak kullanilmaktadir [4].

1.2. Literatiir Ozeti

Bussi ve ark. [5] Hava- turboroketin yeteneklerini degerlendirmek i¢cin LOX-LH2
yakitlhi bir motorun tasarim analizlerini gergeklestirmislerdir. Operasyon ¢izgileri
degisik ucus sartlarinda ve tipik atmosfer dis1 uzay araci ugus rotasi goz oniine alinarak
ileri kompresor haritas1 T{izerine ¢izmislerdir. Hava- turboroketin davranisinin
karakteristik hali olan dogal ve kontrollii modlar1 iizerine durmuslardir. Tam kisilmig
spesifik itkiyi ve yakit tiiketimini hem kuru hem de yiiklii modda hesaplamiglardir. Liile
bogaz varyasyonlar1 vasitast ve kompresor haritasinin izin verilen maksimum kiitlesel
debisinin kullanilmasiyla erisilecek performansi gostermislerdir.

Avampato ve Saltiel [6] sivi yakith bir roket motorunun yakit sistemine
baslangicta 1s1 eklenmesini ve kiitlesel debinin 6n goriilmesinde analitik bir teknik
gelistirmislerdir. Analizleri gostermistir ki, liille ceketindeki 1s1 aligverisi 6zellikle akis
ve 1s1 transferi karakteristigi elde edilen gii¢ lizerinde etkili olmustur. Bu analitik teknik,
20000 1b itkiye sahip bir motorda birgok operasyon kosullarinda minimum liile
ceketinin metal sicakligini tespit etmek i¢in uygulanmistir. Deniz seviyesinde yakit giris
basincinin 50 ve 70 psi iken bir¢ok ilk liille metal sicakligi i¢in baslangic kapasitesi
tespit edilmistir. Tahmin edilen tiirbin kopma torkunu yenmek i¢in gerekli olan
minimum ilk lille metal sicakligini girig basinct 50 psi i¢in 385 R ve 70 psi i¢in 135 R

olarak belirlemislerdir.



Guido ve ark. [7] en uygun kontrol teorisini, sivi oksijen (LOX)/kerosen(RP-1)
yakitli ve buna paralel sivi oksijen-sivi hidrojen yakitli motorlarmn kullanildigi tek
kademeli rokettin performansini maksimuma ¢ikarmak i¢in kullanmislardir.
Basitlestirme adma ve calismanin teorik dogasindan dolayi, roketin kuru ve azami
agirligimi gerekli faydali yiikk ve hiz artisi i¢in minimize etmislerdir. Bu analizler
motorun en uygun sabit karigsma orani degerini ve hidrokarbon motorunu kapatmak i¢in
en 1yi zamani saglamistir. Bu sonuglart minimum azami agirlik durumunda en yiiksek
hiz artisina karsin minimum sistem kuru agirlig1 i¢in kalkisi istenilen bir hidrokarbon
motorun kullanilmasi ile dogrulamislardir. Ayrica itki seviyesinin ve motor agirliginin
roket performansina olan etkisini tartigmiglardir.

Olds [8] roket ve hava alikli elemanlarin kombinasyonundan olusan roket tabanl
kombine cevrimli tek kademeli entegre edilmis motorun bir¢ok operasyon moduna
kabiliyeti oldugunu soylemektedir. Roket tabanli kombine ¢evrimli motorun ilkel
versiyonu olan scramjet ugus testi icin iki segenekte arastirmistir. ilk secenek olarak alt
Olgekli roket tabanli kombine ¢evrimli motor modiiliiniin X-34 hava-firlatma teknolojisi
test ortaminda 6.4 Mach a kadar ugus testlerini gerceklestirmistir. Ikinci secenek olarak
roket tabanli kombine ¢evrimli motorun ugus testini ve W araci olarak adlandirilan
faydali yiik agirligr 2201b olan kiiclik Bantam aracinda eszamanli olarak yeni bir iki
kademeli yoriinge operasyonlu aracin gelistirmesini igermektedir. ilk testlerin
yapilmasina olanak saglamak ve ¢ift kullanimli misil uygulamalarin1 tamamlamak i¢in
roket 6n se¢ciminde depolanabilir yakitlar ve hava alikli modda ise hidrokarbonlar iki
ucus testi motorunda degerlendirmistir. Bu yapmis oldugu arastirma sonuglart 6n
boyutlandirma ve performans verileni igermektedir.

Ivancic ve Mayer [9] yiiksek basingtaki LOX/GH2 nin roket yanma odasinda
yakit karigimi1 ve yanma lizerine deneysel ve sayisal arastirma yapmislardir. Yiiksek
basing (transcritical) kosulu altinda karisim ve yanma fizigi hakkinda daha ayrintili bilgi
elde etmek icin sicak yanma testi ve sayisal deneyler gerceklestirmislerdir. Tepkili
kayma tabakasinin zaman ve uzunluk 6l¢iisii sayisal simiilasyondan ve deneylerden elde
edilen sonuglara gore tanimlamiglardir. Sayisal ve deneysel sonuglar karsilastirildiginda
uzunluk Olgiilerinin dagilimi tepkili kayme tabakasi ile aymi egilimde oldugunu
gormiislerdir. Uzunluk Olgiisii enjektdr ylizii plakasmnin alt akisini  artirdigini
bulmuslardir. Nitel ve nicel verileri (bi¢cim, hiz, tir dagilimi, vb.) degisik sinir

kosullarinda sunmuslardir.



Hagemann ve ark. [10] degisik liile konseptleri igin akis ayirilmast ve yan yiik
davraniglart arastirildiginda ya da ileri lille konseptleri i¢in tasarim degerlendirmeleri
deneysel olarak izlendiginde, genellikle ilk deneysel caligmalarin alt olgeklendirme
deneylerinde yiiksek kalite tanilar1 i¢in kisith oldugunu sdylemekteler. Bundan dolay1
temel bir soru sorulur; bu test sonuglari nasil tam 6l¢ek tasarimina ya da uygulamasina
Olceklendirilmeli? Normallestirme igin karakteristik numaralarin kullaniminin  ve
analitik ve sayisal modellerin i¢inde bulundugu degisik yaklasimlarin oldugunu
soylemekteler. Analitik modeller fiziksel kokene dayandigindan ve viskoz olmayan akis
fenomenlerinin baskin olmasindan tam oOl¢ek Ongoriileri ic¢in yiiksek dogrulukta
sonuclar vermektedir. Buna karsin, akis bolgeleri icin viskoz etkilerin baskin
olmasindan soguk ve sicak gaz deneylerinde ¢ok biiyilk farklar oldugunu
gbozlemlemislerdir. Bu da alt Olgek soguk gazdan tam oOlcek sicak gaza direk
olceklendirmeyi zorlastirmaktadir. Olgeklendirme icin rasyonel Slceklendirmede ara
adim olarak sicak yanma testi 6n gérmislerdir. Vulcain motorunun alt 6lgeklendirilmis
lilesinde yapilan sicak yanma deneyi sonuglari bir geometrik dl¢ceklendirmenin benzer
sicak gaz akis Ozellikleri icin kullanilabilecegini géstermistir. Bu test sonuglarint 40kN
itkiye sahip temsili yanma odas1 operasyon kosullarinda elde etmislerdir ve bu sonuglari
sunarak detayl bir sekilde tartismislardir.

Karimi ve ark. [11] siv1 yakithi roket motorlari i¢in yeni bir dinamik ve dogrusal
olmayan benzetim metodu sunmuslardir ve bununla uyumlu bir motora 6zel yazilim
gelistirmislerdir. Simiilasyonun metodunun mantigi ve yazilim sivilarin takibine
dayanmaktadir. Dinamik hareket denklemlerini, dogrusal olmayan tam cebir
denklemleri ile birlikte dogrusal olmayan ve zaman degiskenli diferansiyel denklemlerle
birlestirmislerdir. Dogrusal olmayan tam cebir denklemlerini birka¢ i¢ ige gecmis
Newton-Raphson dongiisiinii kullanarak ve dogrusal olmayan zaman degiskenli
diferansiyel denklemleri ise birinci dereceden Euler teknigini kullanarak ¢ézmiislerdir.
Simiilasyon sonuglarini deneysel sonuglar ile karsilastirmiglardir. Yazilim dili olarak
FORTRAN kullanarak yaklasik 4000 satir i¢in 200 alt program ile birlestirmislerdir.

Donahue [12] Boeing 747, Ruslarin Antonov An-226 igeren biiyiik kargo ucaklari
ile siipersonik ugaklar olan 1964 te geleneksel turbojet tahrikle 3.1 Macha ulasan XB-70
ve 1968 de 6 Macha ulagsmis MA145-XAB ramjet ile kavramsal ucagin tekrar
kullanilabilir ve kanatli roketler i¢in havadan firlatmalarinda performans

karsilagtirmalarin1 sunmustur. Havadan firlatma yoriinge yilikselme hiz farkin1 azaltmak,



stiriiklemeyi azaltmak, istenilen herhangi bir boylamdan firlatma ve iptal modunu
kolaylastirma gibi avantajlar1 icermektedir. XB-70 ucus sartlarindan firlatma roketin
yorlinge yiikselme hiz farkinda %22 azalmasini saglamistir ve yogunlugun deniz
seviyesindekinin 1/20 kadar oldugu bir irtifadan firlatildigindan stiriiklemeyi ¢ok biiyiik
miktarda azaltmistir. Mach 6 da 85000 ft te firlatma yoriinge yiikselme hiz farkinda
%33 azalma saglarken, 2620001b agirlikta yeniden kullanilabilir ileri roket motoruna
523s vakum spesifik impuls ile 235001b agirlikta faydali yiikii yoriingeye ¢ikarma
imkan1 vermektedir. Flor/lityum-hidrojen motoru 1960 ve 1970lerin NASA gelistirme
programlarinda ve Amerika Birlesik Devletleri hava kuvvetlerinde 523s yeye ulasmistir.
Ayn1 miktarda faydali yiikii yoriingeye tastyan yerden firlatmayr ve havadan firlatmay1
karsilastirmistir. Ayrica florun tepkinligi ve motor gelisim tarihi hakkinda tartigmistir.

Tsuchiya ve Mori [13] diinya iizerinde birgok yeniden kullanilabilir uzay
tasimacilig1 aracinin aday kavramsal tasariminin ileri siirildiigiinii soylemekteler. Hem
dikey hem de yatay kalkis yapabilen, iki kademeli yoriingeye giden tamamen yeniden
kullanilabilir kanatli bir roketin kavramsal tasarimi igin optimizasyon metodu
sunmuslardir. Ik olarak ara¢ tasarimi analizi icin kendi metotlarmi tanimlamislardir.
Daha sonra bu metotlarin1 optimizasyon problemine entegre ederek ilk kademe olan
iticinin ve ikinci kademe olan yoriinge belirleyicinin kuru agirlik parametrelerini
minimize ederek ¢6ziim bulmaya calismiglardir. Bu bilgiler optimum ara¢ yapisinin ve
yiiksek derecede uygulanabilir iki kademeli yoriingeye giden ara¢ icin ugus
yoriingesinin belirlenmesine izin vermistir. En uygun ¢oziim pargalart hafifletme ve
kiiciiltme gerekliligini gostermistir. Toplam biiriit agirlikta dikey kalkis yapan araglarin
yatay kalkis yapan araclardan daha hafif oldugunu sdylemislerdir. Bu c¢aligmalarinda
ara¢ yapisinda optimizasyonun yaninda uzaya gidis ve gelis yoriingelerinin de
optimizasyonunu yapmislardir. Bu optimizasyonlar uzay aracina gidis yoriingesinin ¢ok
uzun olmasima ragmen higbir yakit kullanmadan yiikselme yoriingesinden siiziilerek
firlatma istasyonuna donmesini saglamaktadir.

Bucchi ve ark. [14] son zamanlarda Avrupa Birliginde arastirilan konulardan biri
olan yiiksek itkiye sahip yliksek basingta LOX/LCH4 sivi yakithh roket motorunun
bogaz bolgesinde metanin terleme ile sogutma performansinin saptanmasi i¢in yiiksek
basingli gercek gaz Ozelliklerini kullanan bir terleme ile sogutma modeli
gelistirmislerdir. Bu model sogutucu ve gozenekli metal arasindaki iletim ve taginim ile

1s1 transferi i¢in dogrusal olmayan bir boyutlu adi diferansiyel denklemlerden olusan bir



seridir ve kolaylik i¢in buhar olusumu ihmal edilmistir. Bu son kabul sadece diisiik
iletim katsayisinda (kwani=20W/mK) ve diisiik sogutucu piiskiirtme sicakliginda (Tcool-
in=140K) gerceklesmistir ki, arastirilmis parametrik 21 analizden 3 iinde sunulmustur.
Bu amagtaki deneyler halihazirda planlanma siirecinde oldugundan test verileri ile
kiyaslama sunulmayarak sadece kararli hal sonuglarini sunmuglardir. Dogrusal duvar
boyunca sicaklik profillerini, degisen dogrusal gézeneklilik, 1s1 iletim katsayis1 (kwan=20
ve 100 W/mK) ve sogutucu piiskiirtme sicakligir (Tcool-in=140 ve 300 K) ile sayisal
olarak elde etmislerdir. Sonuglar sicaklik profillerinin, basincin ve yogunlugun sicak
gaz goOzeneklerin ara ylz duvarinda keskin gradyanlar egiliminde oldugunu
gostermistir. Bu sonuglar ayrica ¢ok diisiik yiizey sicakliklarinin (Tmax =500, 600 ve
700 K) yanma odasina piiskiirtiilen yaklagik olarak %5 veya daha azina karsilik gelen
metan terleme debisini mimkiin kilmaktadir. Piskiirtiilen sogutucunun debisinden
dolay1 spesifik impulsta yasanan diisiis belki turbo pompanin verimi artirilarak bir
miktar telafi edilebilir ayrica Ongoriilen duvar sicakligima dayanarak tekrar
kullanilabilirligi potansiyel olarak mevcut diger rejeneratif sogutma sistemlerinden daha
yiiksektir ¢linkii sogutma ¢evrimindeki basing diisiisii 6nemli dl¢iide azaltilmistir.

Song ve ark. [15] uzay istasyonunda yoriinge manevrasi i¢in hidrojen/oksijen
yakith roketleri incelemislerdir. Bu ¢alismada hidrojen/oksijen yakitli bir roketin teorik
olarak termodinamik hesaplamalarin1 koaksiyal hidrojen/oksijen atesleyicisinin
deneysel verileriyle karsilagtirmasini gerceklestirmislerdir. Sonug olarak, tek impals,
ardisik ¢ift impals ve 3 saniye siirekli caligma kosullar1 igin giivenilirligi ve olabilirligi
kanitlanmuis bir itici i¢in yer testleri basariyla gerceklestirilmisler. Itici baslatma tepki
stiresi 0.2 saniye ile kisitlamiglar.

Cai ve ark. [16] s1v1 yakitli roket motoru liilesi i¢in performans ongoriisiinii ve en
tyilestirilmesini CFD metodu tabanli olarak en iyilestirme yaklagimi ile
gerceklestirmiglerdir. Bu CFD kodunu 2 boyutlu aksisimetrik Navier-Stokes denklemini
ve cesitlilikleri tasima denklemini verimli bir sekilde ¢6zmek icin kapali asag1 yukari
bozulmada (LU) kullanmislardir. Kodun dogrulugunu saglamak icin niimerik ¢6ziim ve
deneysel veriler ile kiyaslamislardir. Bu kodu daha sonra optimizasyon algoritmalari
olan basarili quadratik programlama, genetik algoritma ve giriklik stratejisi ile
baglayarak aksisimetrik optimum itki liille tasariminda kullanmiglardir. Bu calisma
sonunda siirtiinme kayiplar1 ve eksenel kayiplarda diisiis saglayarak yaklasik olarak

%1.5 performans iyilestirmesi ger¢eklestirmislerdir.



Saglain ve He [17] genetik algoritmayr kullanarak sivi yakitli roketlerin itki
sistemleri icin en iyilestirme ve boyutlandirmayi gergeklestirmislerdir. Bu makalede;
sivt yakith roketlerin kalkis agirligimmin en iyilestirilmesinde tasarim parametreleri
lizerine genetik algoritma olusturmuslardir.

Bayley ve ark. [18] hedef olarak uzay aracinin agirligini ve buna bagh olarak
aracin maliyetini diisiirmek icin dairesel yer yakin bir yoriingeye gonderilecek bir uzay
aracinin tasariminda genetik algoritmay1 kullanarak optimizasyon yapmuslardir. Tiim
uzay araci sistemini bir¢ok c¢ok kademeli konfigiirasyonlar kullanilarak yer yakin
yoriingeye ulasmak i¢in analiz etmislerdir. Ozellikle 3 ve 4 kademeli kat1 yakitli araglari
analiz etmislerdir. Uzay araci performans modellemesi dort farkli bagimsiz disiplinin
tasarim optimizasyon siirecine katilarak analiz edilmesini gerektirmektedir. Tahrik
karakteristigi, aerodinamik, agirlik 6zellikleri ve ugus dinamigi disiplinlerini biitlin arag
sistem modelinde yiliksek dogruluk iiretmesi igin entegre etmislerdir. Ek olarak, sistem
modelini var olan uzay araci verilerini kullanilarak dogrulamiglardir. Maliyet modeli
agirliga bagli ve kapsaml tarihsel verileri kullanarak kati yakitli bir ara¢ i¢in maliyet
tahmin iligkisini lretmektir. Tasarim optimizasyonu i¢in, genetik algoritmanin amaci
yorlinge parametrelerinin gercek degerleri ile istenilen degerleri arasindaki farki
minimize etmektir. Faydali yiikiin istenilen yoriingeye ulastigindan emin olmak gerekir.
Son bir amag ise toplam ara¢ agirligini diisiirerek sistem maliyetini her bir ugus icin
minimize etmektir. Bu amaglar gergevesinde kati yakitli bir uzay aracinin maliyetini
daha ilk tasarim asamasinda genetik algoritmay1 kullanarak minimize etmek i¢in
yaptiklar1 ¢alismay1 sunmuslardir.

Riddle ve ark. [19] genetik algoritmadan elde edilen bilgisayar yazilim
programlarinin miihendislik tasarim optimizasyonu icin artarak popiiler bir metot
oldugunu soyliiyorlar. Sivi yakith roketlerin performanslarini simiile eden ve genetik
algoritma tarafindan kontrol edilen bir seri kodun birlesmesinden olusan bilgisayar
programi ile sivi yakith roket motorunun modellenmesi ve optimizasyonuna
odaklanmislardir. Tamamen fiize tasarimi goz Oniine alindigindan biitlin sistem
performansi dogru ve efektif bir sekilde modellenmelidir. Bu ¢aligmalarinda tanimlamis
olduklar1 metodolojiyi siv1 yakitli roket motorunun hem 6n tasarimini hem de tersine
miihendisligini kapsayacak sekilde genisletmislerdir. Performans modelini sivi yakith
bir flizenin performans degerleri ile dogrulamislardir ve sonuglar1 sunmuslardir. Iki

farkli hizli-aerodinamik-6n tahmin kodunu kullanarak karsilagtirmiglardir. Sivi yakith



flize sisteminin biitin 6n tasarimint bircok ama¢ ve smirlamalar altinda
degerlendirmislerdir. On tasarim optimizasyonundan elde edilen sonuglari detaylarda
gostermis ve tartismislardir.

Yi ve ark. [20] roket motorunda ¢ikis duman bulutunun en onemli karakteristik
isretlerinden biri yanma sonrasi olgusu oldugunu ve c¢ikis duman bulutuna enjekte
edilen suyun yanma sonrasini engelleyebilecegi goriisiinii savunmuslardir. Duman
bulutunda kimyasal reaksiyonlar ile gaz sivi ¢ok fazli akis bolgesi icin hesaplama
modeli olusturmuslardir. Enerji denklemindeki buhar ve kimyasal reaksiyonun goz
Oniine alinarak, sivi suyun buharlastirilmasinin neden oldugu enerji kaynagi kosullarinin
indiiklenmesi ile gaz sivi ¢ok fazli akis bolgesini ve yanma sonrasit olgusunu
birlestirilmis bir yontem ile hesaplamislardir. Cok fazli karistm modelini gaz sivi akis
bolgesi i¢in kullanmiglardir ve buharlasma mekanizmasi is su buharlagma siirecinin
arastirilmasi i¢in kullanmislardir. Sicaklik kontdrlerini elde etmislerdir ve deneysel
fotograflar ile uyumlu oldugunu gostermislerdir. Duman bulutuna suyu enjekte
ettiklerinde yanma sonrasi bolgesinin ¢ok fazla azaldigini ve firlatma yerine etki eden
yanmig gazlarin ¢ikmasini azalmasini saglayan yer duvarindaki sicakligin ¢abuk bir
sekilde diistiigiinii gdstermislerdir.

Lijo ve ark. [21] eksenel simetrik, fazla genislemis ve itki en iyilestirilmis kontur
lillesinde siirekli olmayan akisin sayisal arastirmasini yapmiglardir. Liile duvarindaki
akig ayrilmalarindan dolayr bu lillede baslatma ve kapatma sirasinda yan yiikler
olugmus. Serbest sok ayrilmasi (FSS) ve sinirli sok ayrilmasi (RSS) gerceklesmistir.
Baslangic sirasindaki salinimli akis karakteristigini arastirmak ve en iyilestirilmis liile
konturu i¢in elde edilen sonuglar1 dogrulamak amacr ile iki boyutlu eksenel simetrik
sayisal simiilasyon olusturmuslardir. Serbest sok ayrilmasindan sinirlt sok ayrilmasina
gecislerde liile duvarinda olusan basing ve kayma gerilmelerinde dalgalanma oldugunu
tespit etmislerdir. Yiiksek basing oranlari icin lile duvarinda basing salinimlari
gozlemlemislerdir.

Zeeshan ve ark. [22] hibrit aragtirma algoritmasi kullanarak ¢ok kademeli yerden
firlatmali bust fazi1 oOnleyicisinin disiplinler arasi tasarimi ve en iyilestirmesini
gerceklestirmislerdir. Makalenin temelinde; genetik algoritma ve ardasik quadratik
programlamanin birlesimi olan hibrit optimizasyon algoritmasimi kullanmislardir.

Makaledeki kisitlayict bolim ise iic kademeli roket motorunun atmosfer disi bust fazi



kisitlayicisint  kapsamaktadir. Tasarim hedefleri; performans hedefleri ve gorev
kisitlamalar1 dogrultusunda kalkis kuru agirliginin minimize etmeyi hedeflemislerdir.

Wang ve ark. [23] sivi kerozen ve oksijen karisima sahip sivi yakith roket
motorunda bir donel valfli puls ateslemeli motorun operasyon durumlarini
arastirmiglardir. Bu ¢alismada, oksitleyici olarak oksijen yakit olarak ise sivi havacilik
kerozeni kullanilmistir. Atesleme sistemi; 50 mJ kadar az bir atesleme enerjisi kullanan
ve benzinli bir otomobile benzer buji ateslemeli sistem gibi kiviletmli olarak
gerceklestirmislerdir. Makalede, deneysel olarak elde edilen basing teorik olarak
hesaplanan basingtan 1 Hz’de %13 ve 10 Hz’de %37 daha diisiik oldugunu
gozlemlemislerdir. Bu diislislerin, sivi yakitin atomizasyon ve buharlasmasia bagli
oldugunu belirtmislerdir.

Asraff ve ark. [24] bir roket motoru yanma odasinin siiriinme bazli stres analizi ve
dort bakir alagiminin siirlinme 6zelliklerinin karsilagtirmasint  gergeklestirmislerdir.
Makalede, rejeneratif sogutmali s1vi yakitli roket motorunun ¢ift duvarli yanma odasinin
i¢ sicak duvarmin, genellikle yliksek termal iletkenlige sahip olan bakirdan iiretildigini
belirtmisleredir. NARloy-Z, Cu-8Cr-4Nb, Cu-4Cr-2Nb ve Cu-Cr-Zr-Ti yaygin olarak
yanma odasinda kullanilan yiiksek sicaklik bakir alasimlarinin siirtinme degerlerini
karsilastirmiglardir. Bu karsilastirmayr sonlu elemanlar metodu kullanarak karojenik
roket motoru yanma odasinin i¢ duvari i¢in malzeme se¢ciminde ANSY'S kod kullanarak
gerceklestirmislerdir.

Elhefny ve Liang [25] sonlu elemanlar modeli kullanarak sivi yakitl roketlerdeki
gaz tiirbin diskini farkl yiikler altinda stres ve deformasyonunu incelemislerdir. Sonlu
elemanlar yontemi kullanarak iki boyutlu aksisimetrik model olusturularak analizi
gerceklestirmislerdir. Stres ve deformasyon durumunu, diskin ¢alisma kosullar1 olan
yiiksek rotasyonel hiz ve termal gradyan (iletim ve tasinim) olarak belirlemislerdir. En
biiyiik stresin diskin merkezinde meydana geldigini ve nedeninin 1s1 iletimi ile termal
yiikiin  oldugunu bulmuslardir. Kullandiklart metot farkli tiirbinlerin baslangic
tasariminda kullanilabilecegini belirtmislerdir.

Junhui ve ark. [26] esas olarak CO2, N2 ve H20 dan olusan yiiksek sicakliktaki
gaz karisimi ve yiliksek sicaklik ve basingli hava ile serbest jet riizgar tiinelinde liile
cikis cap1 1.4 m, ses hiz1 4 olan liileyi motor testi i¢in kullanmislardir. Liile yapisal
tasarimi sirasinda 1sima ve iletim ile 1s1 transferini hesaba katmislardir. Yiiksek

sicakliktaki havadan dolay: liille girisi ve bogazinda iletim ile 1s1 transferinin biiyilik

10



etkilerinin oldugunu Miihendislik ve Ansys hesaplamalar1 sonucunda elde etmislerdir.
Hesaplamalar sonucunda elde ettikleri lille giris ve cikis sicaklik degerleri testler
sonucunda elde ettikleri degerler ile ortiismektedir.

Schoyer ve ark. [27] Ariane 5 roketi ile kullanilacak yer sabit yoriingede iletisim
uydularinin transferi ve bilimsel (gezegenler arasi) gorevler igin 20 kN itkiye sahip
yiikksek, performanshi ve c¢ift roket yakithh bir roket motorunun tasarimi iizerine
calismiglardir. Bu kavramsal tasarimi yiiksek performans saglayacak pompa beslemeli
depolanabilir monomethil hidrazin ve nitrojen tetraoksitten olusan ¢ift roket yakitl
olarak diistinmiiglerdir. Bu yakit kombinasyonu i¢in olabilecek maksimum teorik degere
¢ok yakin olan 345 s spesifik impuls degeri hedef se¢ilmistir. Kavramsal tasarimi
detaylariyla gelistirmek icin, itki konusunda ¢alisan 5 ayr1 Avrupa sirketi ile tasarim ve
calismalar konusunda sdzlesme imzalamislardir. Bu roket motoru gerekliliklerini gorev
analizlerinden ¢ikarmiglardir. Caligmalar Avrupa’da 8 yillik ¢alismayla 123 milyona
gelistirilen spesifik impulsu 350 s den fazla olan 6n yanma c¢evrimli motorun
secilmesine yol agti.

Ryan ve Townsend [28] firlatma araci tasariminin temellerini tek kademeli, iki
kademeli ve uzay mekigi performans denklemlerini basitlestirerek incelemislerdir. Tek
kademeli yoriinge araclari kiitle veriminin, yanma veriminin ve kayip ydnetiminin
performans kritik parametrelerine olduk¢a duyarhidir. Maliyet ve operasyonu
performans denklemi icinde tasarim siireci ileri karmasikliginda birlestirmislerdir.
Firlatma aract tasarimi performans ve tekrar kullanilabilirlik, 6denebilirlik,
gerceklestirile bilirlik, giivenlik ve giivenile bilirlik gibi 6zellikleri icinde barindiran
program siirticiileri ile denge i¢inde olmasi durumunda optimize edilir. Gelecek uzay
firlatma araglar1 giirbiizliik ve performans islevinin tasarim parametre hassasiyetlerini
yeniden sekillendirmek i¢in yeni teknolojiler gelistirmek zorundadir.

Hagemann ve ark. [29] analitik ve deneysel olarak dual-bell liile konseptini
arastirmiglardir. Daha Onceki yayinlanmig analitik ve sayisal c¢alismalara dayanarak,
degisik dual-bell liilelerini aerodinamik karakteristigine iliskin tasarlamis ve deneysel
olarak test ederek bu konsepti kesfetmislerdir. Soguk gaz ve sicak gaz alt Olgek
testlerini iceren bu deneysel calisma Alman-Rus is birligi ile yliriitiilen arastirma
programi olan TEHORA ve Alman ulusal teknoloji programi olan TEKAN’nin
tamamlayict oldugu program ile gerceklestirilmigtir. Dual-bell lille uzantisi igin

kullanilan liile kontur tipine bagl olarak, deniz seviyesinden irtifa modunda ¢aligma ya
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ani bir gecisin elde edilecegini gostermislerdir. Ayrica, sicak gaz testlerinden liile duvari
1s1 gegisi ile alakali 6nemli bilgiler elde etmislerdir.

Yang ve Kuo [30] hidrazin esasli bir uydu itki sisteminde anahtar tasarim
parametrelerinin  ¢esitli  6zellikleri lizerine c¢alismak ic¢in sayisal benzetimler
yiirliitmiislerdir. Siirekli durum akigkan analizi i¢in, yakit kanlindaki basing diisiisiinii ve
patlama profilini bunun yaninda calisma sirasinda itki sisteminin dmriinii belirlemede
bir akig-kanal ag1 sayisal semasi kullanilmistir. Siireksiz akiskan analizi i¢in, yakit
akisinin zamana baglh tasima hareketini benzetmek etmek i¢in karakteristik metoduna
dayanan bir teorik model ¢oziilmiistiir. Farkli itki kuvveti seviyeleri, farkli donatim
delikleri, farklt boru hatti uzunluklar1 ve farkli ag-kapa periyotlar1 i¢in 0.25 s kontrol
cevriminde, yalitim valf dilinin girisinde ve itki valfinde basing cevaplar1 ¢alisilmistir.
On goriilen sonuglar itki sistemine yiiklenen sabit yakit agirligindan dolay: bir uydu igin
daha biiyilk bir tankin seg¢ilmesi daha iyi patlama davranisi elde edilebilecegini
gostermektedir. Uydularda kullanilan daha kiigiik itki seviyeli iticiler i¢in daha iyi
performans elde edilebilir. Boru hattinin i¢ine uygun delikler agildiginda, basing
dalgalanmalar1 hizlica sonlandirilabilir ve itki sisteminin komponentlerine zarar verecek
olas1 risk minimize edilir. Atesleme modu kontrolii i¢in 80 ms bir optimum itki valf
acma siiresi olarak 6nerilmektedir.

Dai ve ark. [31] yiiksek performansa ve kolay uygulamaya sahip uzay tahrik
uygulamalarinin aragtirilmasinda aksisimetrik itki hiicreli ve konkav tipali yeni bir
aerospike liille iizerine caligmislardir. Toplam genisleme orani1 22.15 olan ve itki
hiicreleri alan oran1 3.24 olan liile i¢in sayisal ve deneysel calisma yiiriitmiislerdir.
Teorik formiiller ii¢ boyutlu Reynolds ortalama Navier-Stokes denklemlerine
dayandirilmigtir. Tiirbiilans kapanmasi bir diisiik Reynolds sayist k-e denklem
modelinin kullanilmas1 ile elde edilmistir. Gaz oksijen ve alkoliin yakit olarak
kullanildig1 rehber deneysel ¢alismalardan faydalanmislardir. Sonuglar, seramik sekilli
tipa i¢in daha az bir kisitlayici rulman kuvveti durumuna yol acan daha iyi akis kuvveti
seramik sekilli tipa ile sonuglandigini gostermistir. Test edilen model i¢in, maksimum
lille verimliligi tasarim basing oranina yakin olan 0.95 olarak elde edilmistir ve bu liile
verimliligi performans ylizdesini biraz artiracak acik bir potansiyele sahiptir. Her ne
kadar seramik sekilli aerospike liile lizerine daha ileri ¢caligmalar yapilmasi gerekse de,
yiiksek performansa, irtifa karsilama yetenegine, uygulama durumuna sahip oldugu ve

gelecek itki sistemlerinde kullaniminin ¢ekici olacagi agiktir.
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Tormo ve Serghides [32] ticari uzay sektoriiniin giincel gelisilmelerle
telekomiinikasyonda mikro ve mini uydularin kullanimimnin artmasiyla birlikte gorece
kiiciik uydular i¢in ekonomik agidan uygulanabilir firlatma kapasitelerinin kurulmasi
gerekliliginin dogdugu goriisiindeler. Uzay firlatma sektoriinde uygun yeri dolduracak,
yatay kalkis ve inig yetenekleri ile ¢ift tahrikli bos uzay aracinin ilk tasarimina olanak
saglayan bir dizi tasarim metodolojisini sunmuslardir. Bir gorsel ara yiizlii yazilim
programinin igine yerlestirilen tam bir tasarim metodolojisinin gelistirilmesini, algalma
yoriinge en iyilestirmesi ile aerodinamik 1sinmay1 birlestiren bir konsept-spesifik ilk
Olceklendirme metodolojisini yoriinge tasarim araci ile sunmuslardir.

Zubanov ve Ark. [33] CFD modelini kullanarak uzay araci igin roket motoru
tasarimin1 incelemislerdir. Hidrojen-Oksijen yakitli 25N itkiye sahip bir roket
motorunun tasarim prosesini tanimlayarak, gelistirme asamasinda tamamiyla yanma
olasiliklarint disarda tutan yanma odasi kusurlar1 yerine uzay aracinda oryantasyon ve
baslatma yapmislardir. Bu yilizden tamamiyla yanma olasiliklarin1 disarda birakacak

yeni bir tasarim ve arastirma i¢in CFD model olusturmuslardir.
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2. ROKETLER VE TEMEL FORMULASYON
2.1. Roketlerin Siniflandirilmasi

Roket tahriki yakit olarak adlandirilan depolanmis maddeyi piiskiirtmesi ile itki
tireten bir jet tahriki ¢esididir. Roket tahriki enerji kaynag tipine (kimyasal, niikleer,
...), esas fonksiyonlarina (ek motor, irtifa kontrol, yoriinge sabitleme), arag tipine (hava
araci, uzay araci, flize), boyutuna, yakit tipine, yapisal eleman tipine ya da aracta
kullanilan roket itki birimi sayisina gore siniflandirilabilir. Enerji kaynagina gore roket
tahrik sistemleri 3 smifta toplanmistir. Bunlar; kimyasal tahrikli roketler, niikleer
tahrikli roketler ve giines tahrikli roketlerdir. Roket motorlarinda kimyasal yanma en
kullanish enerji kaynagidir. Tablo 2.1°de tahrik gesitleri, bu tahrik ¢esitlerinin enerji

kaynaklari, kullandiklar1 yakitlar ve kullanimlarina iligkin bilgiler siralanmistir [2].

Tablo 2.1. Tahrik Cesitlerine Gére Roketler

Enerji kaynagi
Tahrik araci Kimyasal Niikleer | Solar Yakit ya da calisilan akiskan
Turbo jet D/P TFD Yakit + hava
Turbo - Ram jet TFD Yakit + hava
Ram jet (hidrokarbon D/P TFD Yakit + hava
yakith)
Ram jet (H2 sogutmali) TFD Hidrojen + hava
Roket (kimyasal) D/P TFD Depolanmig yakit
Kanalli roket TED Depolanmis kat;' g\';l;(lt + ¢evreleyen
Elektrikli roket D/P TFD D/P Depolanmis yakit
Niikleer fisyon roket TFD Depolanmig Hp
Niikleer fiizyon roket TEND Depolanmig Hp
Solar 1sitmal roket TFD Depolanmis H»
Foton roketi (biiyiik 151k Foton piiskiirtme (depolanmig yakit
. TFND
ampulii) yok)
Solar yelken TED Foton yansnme; éil(c;polanmm yakit

D/P; gelistirilmis ve / pratik olarak kullanilan, TFD; teknik olabilirligi ispatlanmis fakat gelistirilme

tamamlanmamis, TFND; teknik olabilirligi heniiz ispatlanmamius.
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2.1.1. Kimyasal Roket Itkisi

Genellikle bir yakit ve oksitleyici kimyasinin yiiksek basingli  yanma
reaksiyonundan elde edilen enerji reaksiyon sonrasi iiretilen gazin ¢ok yiiksek
sicakliklara (2500-4000°C) ulagmasina izin verir. Bu gazlar daha sonra liile igerisinde
genigletilir ve yiiksek hizlara (1800-4300 m/s) hizlandirilir. Yakitlarin fiziksel
ozelliklerine gore birkag farkli kimyasal roket sinifi mevcuttur [34].

Sivi yakith roket motoru yakit tankindan yanma odasini besleyen yiiksek basing
altindaki siv1 yakiti kullanir. Sivi yakitlar genellikle bir sivi oksitleyici (s1vi oksijen,
nitrojen oksit, ...) ve bir siv1 yakit (alkol, siv1 hidrojen, ...) icerir. Yanma odasinda
reaksiyon sonucu sicak gaz formuna doniisen yakit, siipersonik bir liileden gecirilerek
hizlandirilmis bir sekilde piiskiirtiiliir, bu sayede sisteme momentum kazandirilmis olur.
Bazi siv1 yakitli roket motorlart tekrar calistirllmaya izin verir, iradi bir sekilde
baslatilabilir ve kapatilabilir. Eger yanma odasina yeterli bir sogutma kapasitesi
saglanirsa, yakit saglanmasima bagli olarak sivi yakith roket 1 saatten fazla bir siire
caligmaya olanak tanir. Bir sivi yakith roket motoru sistemi, bircok hassas valflere,
yakit pompalari, tiirbinler ya da yakit basinglandirma araglarini iginde barindiran
karmagik bir geri besleme mekanizmalarina ve gorece cetrefilli yanma odas1 ya da itki
odasina ihtiyag¢ duyar. Tipik basing beslemeli siv1 yakitli roket motoru sistemi sematik

olarak Sekil 2.1°de verilmistir [2].

[ Duzenteyic Yiksek Basing
veviell 3 —Gaz vaifi
f— = ; ,
——

Tank = Tank1

Yiiksek
Basing

qE====z=z=z=z=zz==i _.— Yakat Valfi
(uzaktan kontrollii)

Kisitlayic
7 M

Opsiyonel ome
Ek ftki — =

Yanma Odasi! Roket Itki
H

Yanma Odas1
A

Sekil 2.1. Yiiksek Gaz Basing Geri Besleme Sistemli Sivi Yakitli Roket Motoru Sematigi
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Bir biiyiik turbo pompa geri beslemeli sivi yakitli roket motoru sematigi Sekil
2.2°de verilmistir [2].
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Sekil 2.2. Turbo Pompa Geri Besleme Sistemli Sivi Yakitli Roket Motoru Sematigi

Kat1 yakithh roket motorunda yakit, yanma odast ya da kasa icerisinde
yakilmaktadir. Kat1 yakit sarj1 tanecik olarak adlandirilir ve tam yanma igin tiim
kimyasal elementleri i¢inde barindirir. Bir kere ateslendiginde, sarjin maruz kalan
yiizeyinde genellikle diizenli bir sekilde onceden belirlenmis oranda yanar. Kati
yakith roketlerde ne besleme sistemi nede valfler bulunur. Kati yakitli roketler
gorece daha basit ve kiigiiktiirler fakat {iretimi ve iglenmesi zordur. Sivi yakith
roketler ile karsilastirildiginda gérece performanslar diisiiktiir ve genellikle yanma

triinleri zehirlidir. Sekil 2.3’de kati yakithi roket motorunun sematik gosterimi

verilmistir [2].
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Sekil 2.3. Kati Yakitl Roket Motorunun Sematik Gosterimi

Hibrit yakitli roket motoru kat1 ve s1v1 yakit1 bir arada kullanmaktadir. Genellikle
bir hibrit sistem yanma odasinda kati yakit tutmaktadir. Geleneksel sivi yakitli roket
besleme sistemine benzer bir sekilde bir sivi ya da gaz oksitleyici ile yanma odasi
beslenir. Yanma siirecinden elde edilen 1s1 ile kat1 yakit buharlasir ve yanma {iretimi
icin oksitleyici buhar ile karisir. Bu siire¢ odun sobasinda ve mumda olusanlara ¢ok
benzerdir. Daha sonra bu iiretilen sicak gaz geleneksel liileden gecirilerek puiskiirtiiliir.
Hibrit sistemler ikili s1v1 yakith roketlere gore daha basittir, kat1 yakitli roketlerden daha
1yl performansa sahip olabilirler, genellikle diger sistemlere gore daha giivenilirdir ve
zehirli gaz salimimi yapmazlar. Siv1 yakith roketlere gore performanslari ve kati yakith
roketlere gore sikistirma yogunluklar1 daha diisiiktiir. Sekil 2.4’de hibrit yakith

roketlerin sematik gosterimi verilmistir [2].
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Sekil 2.4. Hibrit Yakitli Roket Motorunun Sematik Gosterimi

2.1.2. Niikleer yakith roket motoru

Genellikle sivi hidrojen olan c¢alisilan akiskana, lilleden genisletilerek yiiksek
puskiirtme hizlarina (6000-10000 m/s) ¢ikarmakta 1s1 vermek i¢in ii¢ farkli niikleer
enerji kaynagi arastirilmaktadir. Buna ragmen hicbiri tamamen gelistirilmis ve
ucurulmus degildir heniiz [2]. Bunlar fisyon reaktorii, radyoaktif izotop bozunmasi
kaynag1 ve flizyon reaktorleridir. Gazin 1sitilmast kimyasal reaksiyon ile yapilmamasi
disinda atom c¢ekirdeginin doniisiimiinden ¢ikarilan enerji ile bu ii¢ tiir temel olarak sivi
yakitin genisletilmesidir. Kimyasal roketlerde enerji yakittan elde edilirken niikleer
roketlerde genellikle gii¢c kaynag1 yakittan ayridir [34].

Niikleer fisyon reaktor roketlerinde 1s1, kati reaktor malzemesi igindeki
uranyumun fisyonu ile iiretilebilir ve daha sonra calisilan akigkana aktarilir. Niikleer
fisyon roketleri dncelikle 900 s varan spesifik impuls ile 40000 N iistiinde yiiksek itkili
motorlardir. Fisyon roketi 1960’larda tasarlanmis ve test edilmistir. Yer testlerinde
calisilan akiskan olarak hidrojenin kullanildigi grafit cekirdegin 4100 MW reaktor
seviyesinde esit irtifa spesifik impulsu 848 s ve hidrojen sicaklig1 yaklasik 2500 K ile
980000 N itki elde edilmistir. Bir insanli uzay araci i¢in 2600 K istiindeki yiiksek
sicakliklara ve yogun radyasyona dayanikli malzemeler, gili¢c seviyesi kontrolii, calisma
sonrasi reaktdr sogutmasi, yiiksek enerjili notronlarin yapistirilmas: ve diisiik agirlikli

radyasyon kalkani tasarimi iizerine egilmislerdir [2].
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Son yillarda potansiyel bir insanli gezegen kesif misyonu i¢in fisyon roketlerine
olan ilgi yenilenmistir. Yapilan ¢aligmalar gosteriyor ki, yiiksek spesifik impuls (bazi
caligmalarda tahmin edilen 1100 s) daha kisa gezegenler aras1 yolculuk siiresine, daha
kiiciik araglara ve gezegenlerin goreceli pozisyonlarin optimum olmadigr zamanlarda
daha esnek firlatama zamanlarina olanak taniyacaktir [2].

Izotop bozunma motorlarinda bir radyoaktif malzeme 1siya cevrilmeye hazir
radyasyon yaymaktadir. Izotop bozunma kaynaklar1 uzay araglarinda elektriksel giic
iretimi i¢in basarili bir sekilde kullanilmakta ve bazilar1 uydularda ve derin uzay
arastirmalarinda ugmaktadirlar. Agiga ¢ikan enerji hidrojen gibi bir ¢alisilan akigkanin
sicakligini artirmada kullanilabilir. Bunlar genellikle diger niikleer roketlere gore daha
diisiik itki ve daha diisiik sicaklik saglarlar [2].

Flizyon, calisilan akiskani 1sitabilen enerjiyi yaratan ii¢lincli niikleer yontemdir.
Birgok farkli konsept iizerine c¢alisma yiritilmistir. Birgok konsept heniiz
uygulanabilir ya da pratik degildir ve higbir konsept test edilmemistir. Diinya
cevresinde radyoaktif maddenin kazara sizintis1 sonucu ¢ikacak bir kaza ve gelistirme
programinin yiiksek maliyeti konusundaki siipheler biiyiik bir niikleer roket motorunun

deneysel gelisimini engellemektedir [2].

2.1.3. Elektrikli roket itkisi

Tim elektrik itki sistemlerinde elektrik gilic kaynagi (niikleer, solar radyasyon
alicilar1 ya da batarya) fiziksel olarak itki iireten mekanizmadan aynidirlar. Bu itki
sistemleri agirlik ve verimli olmayan giic kaynaklar1 gibi handikaplara sahiptirler.
Itkileri genellikle 0.005- 1 N araliginda diisiiktiir. Haftalar hatta aylar boyunca diisiik
ivmelenme vermelerinden ve ara¢ hizini artirdiklarindan dolay: bu diisiik itkili roketlere
ihtiya¢ duyulmaktadir [2].

Ug temel elektrikli roket tiirlerinden biri olan elektro termal roketler en ¢ok
kimyasal roketlere benzemektedirler. Yakit elektrik (rezistans ya da elektrik ark) ile
wsitilir ve daha sonra bir liile i¢inden gegirilerek genisletilip siiper sonik hizlara ¢ikarilir.
Bu elektro termal roketler tipik olarak 0.01 — 0.5 N araliginda itkiye, 1000 — 5000 m/s
araliginda egzoz ¢ikis hizina sahiptirler ve amonyum, hidrojen, nitrojen ya da hidrazin
bozunma sonrasi gaz {irlinleri yakit olarak kullanmaktadirlar. Sekil 2.5’te tipik bir ark

isitmalr elektrikli roket itki isitemi sematik olarak gosterilmektedir [2].
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Sekil 2.5. Ark Isitmali Elektrikli Roket Itki Sistemi Sematik Gosterimi

Diger iki tiir olan elektrostatik ya da iyon itki motoru ve elektromanyetik ya da
manyeto plazma motoru liile i¢inde gazin termodinamik genisleme ve farkli ¢alisma
prensibi ile itki iretimi saglamaktadirlar. Uygulamalarinin olmamasi ile birlikte her ikisi
de vakum ortaminda c¢alisacaktir. Bir iyon roketinde, bir ¢alisilan akiskan (tipik olarak
ksenon) elektronlarin ¢ikarilmasi ile iyonlagtirilir ve daha sonra elektrikle yiiklenmis
agir iyonlar elektrostatik alan ile ¢ok yiiksek hizlara (2000 — 60000 m/s)
ivmelendirilirler. Daha sonra bu iyonlar elektronlar ile birlestirilerek arag iizerinde bos
sarj artisin1 engellemek igin elektriksel olarak nétrlestirilirler. Sekil 2.6’da iyon roket

motorunun basitlestirilmis sematik gosterimi verilmistir [2].
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Sekil 2.6. [yon Roket Motorunun Basitlestirilmis Sematik Gosterimi
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Manyeto plazma roketlerinde bir elektriksel plazma (iyon, elektron ve ndtiir
parcaciklardan olusan enerji verilmis sicak gaz) elektrik akimi ve manyetik alan
arasinda etkilesim ile ivmelendirilir ve yliksek hizlarda (1000 - 50000 m/s) piiskiirtiiliir.
Manyeto plazma yakith roketlerin birgok tiirli ve geometrisi bulunmaktadir. Bir basit
kat1 yakitli pulse roketi sekil 2.7°de sematik olarak gosterilmektedir. Bu tiir roketler

uzay araglar1 pozisyon kontrol motorlari olarak basarili bir sekilde kullanilmaktadir [2].
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Sekil 2.7. Manyeto Plazma Roketlerinin Basitlestirilmis Sematik Gosterimi
2.2. Performans Parametrelerinin Tamimlanmasi ve Temel Formiilasyonu

2.2.1. Toplam impuls

Toplam impuls i formiil 2.1°de gosterildigi gibi itki kuvveti olan F (zaman ile

degisebilir) yanma siiresi boyunca integrali ile elde edilir [2].

t
I, = f Fdt (2.1)
0
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2.2.2. Spesifik impuls

Spesifik impuls |s yakitin birim agirligi i¢in toplam impulsu ifade eder. Spesifik
impuls otomobillerde kullanilan litre basina kilometre gibi roketler i¢in 6nemli bir
performansi katsayisidir. Yiiksek spesifik impuls yiiksek performans demektir. Formiil
2.2 ile gosterilir. Burada m yakitin toplam kiitlesel debisini, g, ise deniz seviyesindeki

yercekimi ivmesini ifade etmektedir [2].

[} Fdt

= (2.2)

[

Sabit itki ve sabit yakit debisi i¢in formiil 2.2 formiil 2.3’deki gibi basitlestirilir.
Burada mp toplam efektif yakit agirligini ifade eder [2].

1
I, = t/(mpgo) (2.3)

2.2.3. Efektif cikis hiza

Gergekte roket liilesinin c¢ikis hizi ¢ikis kesit alan1 boyunca es dagilimh
olmadigindan toplam itki biiyiikliigiinii temsil etmez. Cikistaki hiz dagiliminin dogru
Olciilmesi zordur. Bu yilizden problemi basitlestirmek icin ¢ikis hiz1 es dagilimli kabul
edilerek tek cikis hizinin tek boyutta oldugu distiniilebilir. Efektif ¢ikis hizi olarak
tanimlanan ¢ roketten piiskiirtiilen ortalama yakit hizi1 olarak tanimlanir ve formiil 2.4 ile

hesaplanir [2].

F
c = Ing = E (24)
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2.2.4. itki

Itki roket yanma sistemi tarafindan iiretilen ve iizerinde bulunan araca etki eden
kuvvet olarak tanimlanir. Momentum degisimine bagh olarak itki formiil 2.5 ile elde

edilir. Burada itki ve kiitlesel debi sabit ve gaz ¢ikis hiz1 es dagilimli ve ekseneldir [2].

dm ) w
F = EUZ = mv, = gvz (2.5)

Bu itki lille ¢ikis basincinin ortam basincina esit oldugu durumda toplam tahrik
kuvvetini temsil eder. Irtifaya baglh olarak dis basincin ve yanma kararsizligindan
kaynaklanan liile ¢ikis basincinin degismesinden dolayr liile ¢ikis basinci ile ortam
basinci arasinda dengesizlik gergeklesir. Bu yiizden toplam itki formiil 2.6 ile basincin

degismesine baglanir [2].

F =mv, + (p; — p3)4; (2.6)

Burada ilk terim momentum itkisini gosterirken ikinci terim basing itkisini

gostermektedir. Sekil 2.8’de roket basing dagilimi gosterilmektedir [2].

Atmosfer @ Lile daralma
P3 biliimi Liile genigleme
BN EEEEEN ! boliimi
————— Yanma odasi —TT
T™ P11, AL T v P Ay p2. A, Ty
—@
I B ! I

Formiil 2.4’te tanimlanan efektif ¢ikis hiz1 formiil 2.7 ile sabit yakit debisi i¢in

Liile
bogaz

0 ®

Lule
cikisi

®

Sekil 2.8. Jtki Odasi Basing Dagilimi

formiil 2.7°deki gibi degistirilir [2].
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c=vy+ (p; — p3)A/m (2.7)

2.2.5. Karakteristik hiz

Karakteristik hiz olarak tanimlanan ¢” degisik kimyasal roket tahrik sistemlerinin
tasarim ve yakit performanslarini kiyaslamada kullanilmaktadir. Karakteristik hiz

formiil 2.8 ile gosterilir [2].

" =pA/m (2.8)

2.2.6. Liile boyunca izantropik akis kabulii

Daralan genisleyen liilelerde yanma odasinda kazanilan termal enerjinin biiyiik bir
boliimi kinetik enerjiye dontstiiriiliir. Gaz basinci ve sicakliglt énemli dlglide diiser ve
gaz hizi saniyede 2 mili asacak seviyelere cikabilir. Bu tersinir ve temelde izantropik
akis stirecidir. Eger liile i¢ duvar1 akis1 engelleyici ya da duvar ¢ikintisina sahip ise bura
yerel olarak kinetik enerji tekrar termal enerjiye doniiserek basing ve sicaklik yanma
odasindaki durma degerine ulasir. Bu yiizden liile i¢ yiizeyi piiriizsiiz olmak zorundadir.

Liile ¢ikis hiz1 izantropik akis i¢in enerjinin korunumu yasasina gore formiil 2.9

ile elde edilir. Burada J 1sinin mekanik esdegerini, h entalpiyi ve v hiz1 géstermektedir

[2].

vy = JZ](hl — hy) + v (2.9)

Bu formiil hem ideal hem de ideal olmayan roketler i¢cin kullanilabilir. Sabit k

degeri i¢in bu formiil asagidaki gibi revize edilir [2].

02 (2.10)
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Burada vi yanma odasindaki durma hizin1 gosterdiginden ve gorece diger boliime
gore cok kiiciik degere sahip oldugundan ihmal edilir. Ti yanma odast sicakligi olup
lile giris sicakhigidir ve izantropik akis kosullar1 altinda durma sicakligindan ya da
yanma sicakligindan ¢ok kiiciik farklidir. Bu yilizden durma sicakligi ile aymi kabul
edilir. Formiil 2.11°de goriildiigii gibi liile ¢gikis hizi basing oranina (P2/P1), 6zgiil 1silarin
oranina (k), lile girisindeki mutlak sicakliga (T1) ve gaz sabitine baglidir. Burada R’

tiniversal gaz sabitini ve 9t gazin molekiiler kiitlesini gostermektedir [34].

- <&>(%)] _ | 2k RT, [1 ~ <&>(%)] (2.11)

k_lgjt pl

2.2.7. Liile akis1 ve bogaz kosulu

Gerekli olan liile alan1 6nce minimuma diiser daha sonra tekrar artar. De Laval
adiyla anilan bu liileler daralan yakinsak boliimii genisleyen iraksak boliimiin takip
ettigi bir yapiya sahiptir. Basinca bagli kesit alaninin, sicakligin, 6zgiil hacmin ve hizin

[

lille boyunca nasil degistigi Sekil 2.9’da gosterilmistir [2].
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Basing =megapascal Basing, megapascal
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Sekil 2.9. Liile Boyunca Kesit Alaninin Sicaklik, Ozgiil Hacim ve Hizin Basinca Baglh
Tipik Degisimi

Liilede kesit alaninin en diisiik oldugu alana bogaz denir. Liile ¢ikis alani olan

A2’nin bogaz alanina (At) oranina liile genisleme orani denir ve € ile gosterilir [34].

e= 12/ A, 2.12)
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Birim alanda gaz akisinin maksimum oldugu boélge basing oranlarinin sadece
0zgil 1silarin oranina (k) baglt oldugu yer olan bogazdir. Bogazda mach sayisi 1’e esit

oldugundan bogazdaki basing orani formiil 2.13 ile gosterilir [2].

k_
Pe _ [ L L (2.13)
1 Lk+1)

Kritik basing noktasi olan bogazda ses hizi bire esit oldugundan 6zgiil hacim ve

sicaklik formiil 2.14 ve formiil 2.15 ile gosterilir [2].

1
k+ 1)]k-1
2T,
= 2.15
T k+1 (2.15)

Bogazdaki hiz ise formiil 2.16’dan elde edilir [2].

2k

TrRhi=a = VKRT (2.16)

Ut:

Roket liilesi boyunca kiitlesel debi formiil 2.17°den elde edilir. Burada kiitlesel
debi bogaz alant At ve yanma odasi basinct yani durma basincit Pi ile dogru, gaz

ozelliginin fonksiyonu olan T/ 9’ nin kokii ile ters orantilidir [34].

k+1)

2 G
_Awe_ [(k ¥ 1)] (2.17)
mETy T JKRT,
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Stipersonik bir liile i¢in Px basincina sahip bir noktanin alaninin bogaz alanina
orant formiil 2.18 ile gosterilir. Burada Px=P2 oldugu durumda Ax=A: , AdA=AIA:

olacaktir ve bu denklem liile genisleme oran1 olan €’u verecektir [34].

1
A Vi, (k + 1)—(k—1) (px)% k+1

A_x Vevy 2 P1 k—1

1— (%%] (2.18)

Alanda oldugu gibi herhangi bir Px basincina sahip bir noktanin ve bogaz

bolgesinin hizlart orani formiil 2.19 ile ifade edilir [34].

v |k+1

p1

2.2.8. Itki ve itki katsayisi

Roket motorundan disariya piiskiirtiillen gazin olusturdugu momentum ile roket
yapisi lizerinde itki kuvveti olusur. Akis ses iistii oldugundan ¢ikis basinci ortam
basincindan farkli olabileceginden momentum itkisine formiil 2.20’de gosterildigi gibi

basing itkisi de eklenir [34].

F =mv, + (p, — p3)A; (2.20)

Herhangi bir liile i¢in maksimum itki ortam basincinin sifir oldugu (p3z=0) durum
yani vakum ortaminda elde edilir. Deniz seviyesinden uzay ortamina kadar itki ¢esitli
degerler alir. Itki ifadesini diizenlemek icin optimum itki degeri (p2=ps) ve belirli k, p1

ve Ao/A: degerlerinde itki formiil 2.21°de oldugu gibi yeniden yazilir [34].

b2 D3
F=F,_,+pA (— — —>
opt T P14t P Py

A,

» (2.21)
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Spesifik impuls ise formiil 2.22 gibi diizenlenir [2].

c*E€(p; D3
I, = (Iy) +—(———> 2.22
s siopt 8o \P1 D1 ( )

ftki denklemi izantropik akisa gore genisletilerek asagidaki seklini alir. Bu
formiiliin ilk hali biitiin roketler i¢in kullanilan halidir. ikinci hali ise genisleme siireci
boyunca sabit bir k degerine sahip ideal roketler i¢in kullanilir. Bu formiil gésteriyor ki
itki, bogaz alan1 (At) ve yanma odas1 basinci ya da liile giris basinct (p1) ile dogru
orantilidir ve basing orant (pi/p2), Ozgiil isilar orant (k) ve basin itkisinin bir

fonksiyonudur. Bu formiil ideal itki formiilii olarak adlandirilir ve formiil 2.22 ile

gosterilir [2].
Avv
F= tVt =+ (P2 — P3)Az
t

(2.22)

k-1
2k? 2 k-1 P2\ k
= A1 m(m) [1 - (E) + (P2 — P3)Az

Itki katsayis1 (Cf) itkinin bogaz alani ve liile giris basincina boliinmesi olarak
tanimlanir ve formiil 2.23 ile gosterilir. Itki katsayis1 gaz 6zelliginin, alan oranmin ve
basing oraninin bir fonksiyonu olup sicakliktan bagimsizdir. Sabit basing orani i¢in
P2=P3 durumunda itki ve itki katsayist maksimum degere sahiptir. Bu maksimum deger
roket tasariminda optimum itki katsayisi olarak bilinir [2].

UzzAz P24, _ p3A;

C, =
F P14V, pid:r piAg
K+l 1 (2.23)
_ 2k2< 2 )k—l 1_(p_z)T L (P27 P3)As
k_]. k+1 pl plAt
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Deneysel olarak elde edilen sonuglara gore, itki katsayisinin (Cr) c¢esitli 6zgiil
isilar oranina (k), basing oranina (p1/p2) ve liile alan oranina (€) bagl degisimi Sekil

2.10°da gbriilebilir [2].

23 T T ‘ ' 17 ‘ |
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Sekil 2.10. /tki Katsayisimin Ozgiil Isilar Oranina, Liile Genigleme Oranina ve Basing

Oranina Bagli Degisimi

Itki katsayis1 kullanilarak itki formiilii formiil 2.24’te oldugu gibi daha basit bir
hale getirilebilir [2].

F == CFAtpl (224)
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3. SIVI YAKITLI ROKET MOTORU ICIN ITKIi ODASI TASARIMI

3.1. Sivi Yakith Roket Motoru Yakitlar:

S1v1 yakit terimi sivi oksijen, sivi flor, nitrik asit gibi sivi oksitleyiciyi ve sivi
hidrojen, alkol gibi siv1 yakit1 tanimlamaktadir. Roket motoru tasariminda yakit se¢imi
en onemli adimlardan biridir. Yakit se¢imi toplam motor performansini ve her bir
parganin tasarim kriterini Onemli Olclide etkilemektedir. Yakit se¢imi fiyat,
saglanabilirlik, kullanilabilirlik ve depolana bilirlikten etkilenmektedir. Sivi yakith
roket yakitlari, tekil yakitlar (monopropellants), cift yakitlar (bipropellants), kriyojenik
yakitlar (cryogenic) ve depolanabilir yakitlar olarak siniflandirilmaktadir [34].

3.1.1. Tekil yakitlar (monopropellants)

Tekil yakitlar, oksitleyici ve yakit1 i¢inde bulunduran tek bir yakit ya da
oksitleyici ve yakit karisimi olarak tanimlanir. Hidrojen peroksit, hidrazin ve metil nitrat
tekil yakitlara 6rnek verilebilir. Tekil yakitlar atmosfer kosullarinda stabil olmalarina
karsin 1sitildiklarinda veya kataliz edildiklerinde ¢oziiniirler ve yanma odasi i¢in sicak
gaz lrliniine doniistirler. Genellikle tekil yakitlar, tank kapasitesi, akis kontrolii, geri
besleme tesisatt ve enjeksiyon konularinda basitlik saglarken kullanilmakta olan
hidrojen peroksit gorece diisilk performans saglamaktadirlar. Yiiksek performans
saglayan metil nitrat ise stabil olmadigi gibi roket teknolojisinde giivenli olarak

diistiniilmemektedir [34].
3.1.2. Cift yakitlar (bipropellants)

Cift yakith roket motoru yakitlari bir yakitin oksitleyici digerinin ise yanici olarak
kullanildigr iki ayr1 yakittan olugsmaktadir. Oksitleyici sivi ve yanict sivi yakit yanma
odasina kadar karismadan iki ayr tankta tutulurlar. Yiiksek performans ve giivenli
olmalar1 giiniimtizde s1v1 yakitli roketlerde en ¢ok tercih edilmelerini saglamistir. Bir¢cok
cift yakitli roketlerin yanma odasinda, kimyasal piroteknik atesleyici, elektrikli kivilcim
bujisi, kendiliginden ateslenen sivilar (piroforik sivilar) ve kiiglik yanma odasindan
gelen sicak gaz ile ateslemesi gergeklesmektedir. Diger ¢ift yakith roketlerde ise yanici
ve oksitleyici sivilarin karisimi ile kendiliginden gerg¢eklesmektedir. Bu kendiliginden
alev alan gazlar hipergolik gazlar olarak adlandirilmaktadir ve ateslemeyi oldukca

basitlestirmektedir. Fakat bu ayn1 zamanda tehlikeyi de barindirmaktadir. Yanlhslikla
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yanma odasinin disinda tank ya da tesisat hatalarindan dolayr yanici ve oksitleyici
stvinin  karigmasi biiylik patlamalara yol agacagindan hipergolik yakit kullanimina

uygun sistem tasarimi yapilmalhidir [34].
3.1.3. Kriyojenik (cryogenic) yakitlar

Oksijen (-183 °C) ya da hidrojen (-253 °C) gibi ¢ok diisiik sicakliklarda sivilasan
gazlar kriyojenik yakitlar olarak adlandirilmaktadir. Roket motorlarinda en yaygin
kullanilan kriyojenik yakitlar ise sivi oksijen, sivi hidrojen, siv1 flor ve oksijen difloriir
diir.  Kriyojenik yakitlarda depolama ve kullanma problemleri vardir. Depolama
stiresine ve kriyojenik yakitin tipine bagl karmasikliktan dogan buharlasma kayiplarini

minimize etmek i¢in yalitimin detaylandirilmasi saglanmalidir [34].
3.1.4. Depolanabilir yakitlar

Kriyojenik yakitlarin tersine depolanabilir yakitlar, belirli bir sicaklik ve basing
araliginda stabildirler ve reaksiyona girmeyecek yap1 malzemeleri ile yapilmis tanklarda
uzun yillar kalabilirler. Son yillarda askeri alanda oldugu gibi list kademe uzay

araclarinda kullanimi yayginlagsmstir [34].

S1v1 yakith roket motorlarinda kullanilan yakitlar Tablo 3.1°de verilmistir.
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Tablo 3.1. Sivi Yakitl Roket Motorlarinda Kullanilan Yakitlar

Yakit Formiil Kullamm | Molar | Donma | Kaynama | Buhar | Yogunluk | Kararhlik isleme Depolana | Uyumlu Oldugu | Fiyat
Agirhik | Noktasi | Noktast | Basmer | (gm/cc) Tehlikesi bilirlik Malzemeler ($/Ib)
(F) (F) (psia)
.. Yakat, 160°Fta| 68 Fta . .. .. Al., celik, teflon,
Anilin CeHsNH: sogutucu 93.2 21 364 0.25 1.022 Iyi Iyi Iyi Kel F
Al. Alagimi, 18-8
Bromin Oksitleyici, ) 160°Fta| 68°Fta 800° F a Yakitla . paslanmaz celik,
Penta florit BrFs sogutucu 174.9 8.5 104.5 41 248 kadar reaksiyon Iy nikel alagimi, 4.75
bakir, teflon
Al. Alasimi, 18-8
Clorin Tri o 140°Fta| 68 Fta 600° F a - 140° F paslanmaz ¢elik, | 0.50-
florit ClFs Oksitleyici | 92.5 -105.4 53.15 80 1.825 kadar Zehirli altinda iyi | nikel alagimu, 2.50
bakir, teflon
. . . . Al., ¢elik, nikel
0, . s )
925 Bt | o o Yakit, g o5 | 189 172 | 160 Fra} 60°Fta iyi Yamer | BOF 1 asimn, teflon, | 0.15
Alkol sogutucu 13 0.81 altinda iyi -
Kel-F, polietilen
Yakit Al., 304.307
. . B 160°Fta| 68 Fta 300°Fa Zehirli, .. paslanmaz ¢elik, | 0.50-
Hidrazin N2H4 oksltleylm, 32.05 34.5 235.4 28 101 kadar yanici Iyi teflon, Kel-F, 300
sogutucu S
polietilen
%95 Tekil yakat, . . 285°F ta Cilt i¢in 0 Al., paslanmaz
Hidrojen H0; oksitleyici, | 3257 | 219 | 2048 | /T E@ | TTE@ Gy ima | zehirdi, | Y192 %L1 ol teflon, Kel- | 0.50
. N 0.05 1.414 o bozulma
Peroksit sogutucu karali degil yanict F
%098 Tekil yakat, 77 F ta 77 F ta 285° F ta Cﬂtit?;nw Yilda %1 Al., paslanmaz
Hidrojen H20> oksitleyici, | 33.42 215 299.2 bozulma g " | celik, teflon, Kel- | 1.00
. - 0.043 1.432 iy tehlikeli, bozulma
Peroksit sogutucu karal1 degil F
yanici
Hidin (%40 o . Al., paslanmaz
NH(C2HsNH>) Yakit 160°Fta | 60°F ta . - . . 0.5-
[0) 2 - - -
dl(jtlg,l\/l/;fi)o 2, (CHa):2NNH; | sogutucu 72.15 65 140-400 165 0855 Iyi Zehirli Iyi celik, tet;on, Kel 200
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Tablo 3.1. Stvi Yakitly Roket Motorlarinda Kullanilan Yakitlar (devam)

%82 HNOs,

Zehirli, cilt

Al., paslanmaz

IRFNA %15 NO2, %2 Oslf)s‘lﬂzicﬁl’ 55.9 -57 150 16272 a 6% §7ta Iyi temast i¢in Iyi celik, teflon, Kel- %(Z)L%-
H.0, %1HF g ' ' tehlikeli F, polietilen '
. . 60° F ta Al., ¢elik, nikel
Jp'il?et CossHis Yalzl‘lt’ 128 | 76 | 270470 | ' X 0747- fyi Bt;‘har iyi | alastm, neopren, | 0.015
yakitr) soguticu ' 0.825 patiayiel teflon, Kel-F
Al., 304.307
MMH (mono . . ! .
. ) Yakit, ) 160°Fta| 68 Fta . - . paslanmaz gelik, | 0.62-
hi(rjrlztzl:n) CHaNH-NHz | siuen | 4608 | 63 187 8.8 0.878 byi Zehirli lyi teflon, Kel-F, | 6.25
polietilen
L . . - Cok zehirli, Al., paslanmaz
Nitrojen N2O4 Oksitleyici | 92.02 | 11 70 | 160°Fta) 68°Fta | Swcakhga | T 7| KUTUYKeN | nikel | 0.075
Tetra oksit 111 1.44 bagli L oo iyi
i¢in tehlikeli alagimu, teflon
Cok zehirli, .
o . . Al, ¢elik, bakir, i
Penta boran BsHs Yakit | 6317 | -52.28 | 14011 |'60 Fra) 63 Fia iyi hava ile iyi teflon, Kel-F, | 220
19 0.61 temasi - 5.00
Viton A
patlayici
o . Al., paslanmaz
- Yakit, 160°Fta| 68° Fta Soka .. .
Propil Nitrat C3H2NO3 sogutucu 105.09 | -130.9 231 37 1.06 Orta duyarl Iyi gelik, tef;on, Kel-
470° F ta Al., ¢elik, nikel
RP-1 (roket Yakit, ) -47 den i 160°Fta| 68°Fta . .. alagimi, bakir,
yakiti) F25576B sogutucu 165-195 64 342-507 033 0.8-0.82 otomatik Yanici Iyi teflon, Kel-F, 0.015
ateslenme
neopren
.. . . 400° F tan Hava ile .
TEA _(trl etil (CaHs)sAl Yakit, 11415 -49.9 381 160°Fta| 68 Fta sonra temasta iyi Al, gelik, bakir,
aluminyum) baslatici 0.40 0.836 teflon
bozulma ateslenme
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Tablo 3.1. Stvi Yakitly Roket Motorlarinda Kullanilan Yakitlar (devam)

TMA (tri i 160°Fta| 68 Fta . . .. . Al, ¢elik, bakir,
metilamin) (CHs):N Yakit 59.11 179 37 108 0.603 Iyi Lyi Lyi teflon
TMB-1, 3-D
(tetra | (CHIN-CHz 1 oo 160°Fta| 68 Fta |500°Ftal . Al 347
- CH2-CH- - 1442 -131 320 Lyi paslanmaz celik,
metilbiitan- N(CHa):C’H sogutucu 1.32 0.795 saat kararlt olietilen
1,3-di amin) 32 s P
TNM (tetra L 165 Fta| 68°Fta | Termal Soka 100°F | AL, hafif celik,
nitrometan) C(NO2)s Oksitleyici | 196.04 573 259 2.38 1.64 kararsizlik duyarl altinda 1yi teflon, Kel-F 0.30
UDMH
(simetrik o . Al., paslanmaz
. Yakit, 160°Fta| 68°Fta L. - . . 0.50-
olmrizg? di (CHs3)2NNH; sogutucu 60.08 -72 146 176 0.789 Iyi Zehirli Iyi celik, tef;on, Kel- 200
hidrazin)
WFNA . . o
%97.5 HNO, R o . 100° F tan | Zehirli, cilt Al., paslanmaz
d(beyazl %2 H,0, %0.5 Os'zsfﬂfli’c'ﬁ" 509 | -45 186 168 01; a 1626_1:1 B | sonra | temasiicin | Orta | celik, teflon, Kel- | 0.15
qumant NO, g ' B bozulma | tehlikeli F, polietilen
nitrik asit)
. - Al., ¢elik, kursun,
Amonyak NHs Yakit, 9963 | 108 og | 160 Fa 0.683 iy Zehirli, | " eflon, Kel-F, | 0.04
sogutucu 500 yanict .
Vitron A
| Cok | s el
F. Oksitleyici | 38.00 -364 -307 808 -200.5 1.509 Iyi zehirli, . > | 6.00
Sivi Flor yanict nikel alagimu,
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Tablo 3.1. Stvi Yakitlt Roket Motorlarinda Kullanilan Yakitlar (devam)

Vakit pazlanmaz gelik,
ca . H, .« 2.016 -434.6 -422.9 187.8 -400.3 0.071 1yi Yanici nikel alagimi, Al. 7.00
Siv1 Hidrojen sogutucu
Alagimi, Kel-F
Al., paslanmaz
S ) ) ) .. .. celik, nikel
$1v1 Oksijen 0, Oksitleyici | 32.00 362 297.4 735 182 1.142 Iyi Iyi alagim, bakr, 0.05
teflon, Kel-F
Cok Al., 300 serisi
Oksijen Di OF; Oksitleyici | 54.00 -299 719 723 1521 iyi zehirli, | pasianmaz gelik,
florit yanici nikel a.laslml,
piring
9420 iistii Cok Al., 300 serisi
Ozon O3 Oksitleyici | 48.00 -420 -168 804 10.2 1.46 Otl ot zehirli, paslanmaz celik,
ptiayie yanici teflon, Kel-F
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3.2. Siv1 Yakith Roket Motoru i¢cin Yakiti1 Secimi

Yakit ya da yakit kombinasyonlar1 se¢imi yaparken yakitin avantajlarinin yaninda
dezavantajlarinin da diisliniilmesi gerekmektedir. Yakit se¢cimi yaparken asagidaki temel

kriterlere dikkat edilmesi gerekmektedir [34].

. Yiiksek spesifik impuls elde edebilmek i¢in kiigiik molekiiler agirlikta ve yakitin

birim kiitleye verdigi enerjinin yiliksek olmasi,

o Ateslemesi kolay,
o Stabil yanma,
o Geri besleme ve tanklarin boyut ve agirliklarint minimuma indirmek i¢in yiiksek

yogunluklu ya da yiiksek yogunluklu impuls,

o Yanma odasi ve liile i¢in sogutucu olarak kullanilabilirlik (yiiksek spesifik 1si,
yiiksek 1s1 iletim ve yiiksek kritik sicaklik 6zelliklerinin optimum kombinasyonu)

o Diisiik tank agirligi ve pozitif pompa emme basligi gereksinimi i¢in makul

seviyede diisiik buhar basinci,

. Diisiik sicakliklarda motor c¢alismalarimi kolaylastirmak icin diisiik donma
noktasi,

o Motorun yapisal malzemesi ile uyumu agisindan korozyon etkisinin olmamast,

o Depolana bilirlik agisindan yiiksek kaynama noktast ve depolanma sirasinda

bozulmalara kars1 dayanim,
. Geri besleme sistemi ve enjeksiyonda olusan basing diisiislinii minimize etmek

icin diisiik viskozite,

o Patlama ve yangin tehlikesini minimize etmek i¢in yiiksek termal ve sok stabili,
o Ham yakitin, dumanin ve yanma odast {iriinlerinin diisiik zehirliligi,
o Diisiik maliyet,

. Ulasilabilirlik.

3.3. Siv1 Yakith Roket Motoru I¢in Yanma Odasi ve Liile Tasarim

Yakat tipi, itki seviyesi, yanma odas1 basinci, Ct, ¢~ ve Is gibi ana operasyon
parametreleri motor sistem gerekliliklerinden ve performans hesaplarindan
belirlendikten sonra itki odasinin temel bir boyutu olan At formiil 3.1°den elde edilir.

Bogaz alan1 At ya da bogaz capt D¢ genellikle itki odasi tasariminin baslangi¢ noktasi
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olarak goriiliir. Yanma odasi ve liile boliimii genellikle itki odas1 govdesi olarak biitiin
olarak tasarlanir. Hafiflik ve kolay iiretim i¢in itki odalari rotasyona ve yumusak
gecislere sahip duvar yiizeyleri ile basing tiiplerini andirir bir sekilde tasarlanmalidir

[34].

F = CFAtpl (31)

3.3.1. Yanma odas1 hacminin hesaplanmasi

Yanma odasi, yakitin lileye girmeden dnce tamamen karigmasini ve yanmasini
saglamak icin yeterli bir siire i¢inde tutan bir oOrtii vazifesi gérmektedir. Yanma odasi
hacmi bu yiizden yanma verimi iizerinde kesin bir etkiye sahiptir. Teorik olarak gerekli
olan yanma odas1 hacmi yakitin kiitlesel debisinin ve onlarin ortalama yogunlugunun ve
verimli yanama i¢in ihtiya¢ duyulan kalma siiresinin bir fonksiyonudur. Bu baginti

asagidaki formiil 3.2°de verilmistir [34].

V. = mVt, (3.2)

Burada V. yanma odast hacmi, m yakit kiitlesel debisi, V' ortalama spesifik hacim
ve tg yakit kalma siiresi olarak tanimlanir. Karakteristik uzunluk olarak tanimlanan L*
yakit kalma siiresinin belirlemede kullanilabilir. L* yanma odasinin hacminin liile

bogaz alanina orani olarak tanimlanir ve agsagidaki gibi ifade edilir [34].

L*—VC— 3.3

Bir deneysel yanma odasinda L* 1 c* {izerine olan etkisi Sekil 3.1°de

gosterilmistir. ¢* degeri asimptotik maksimuma kadar L* ile artmaktadir [34].
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Sekil 3.1. Karakteristik Hizin Yanma Odasi Karakteristik Uzunluga Baglh Degisimi

Asagidaki nedenlerden dolayr L* n bir noktadan sonra artirilmasi toplam motor

sistem performansini diigiirmektedir [34].

o Daha uzun L* daha biiyiik itki odast hacmine ve agirligina neden oldugundan,
o Daha uzun L* sogutulmaya ihtiya¢ duyan daha biiyiik yiizey alani yarattigindan,

. Daha uzun L* yanma odasinda daha ¢ok stirtiinme kayiplarina yol ac¢tigindan.

Gergek tasarim pratiginde optimizasyon analizleri yeterli yanma i¢in miimkiin
olan en kiiciik L* degerini belirlemek i¢in gergeklestirilir. Deneysel yanma odasi
verilerine gore ¢esitli yakitlar i¢in alinmasi gereken yanma odasi karakteristik uzunlugu
L* degerleri aralig1 tablo 3.2°de verilmistir. Bu degerler ve At degeri kullanilarak

formiil 3.3’den yanma odas1 hacmi V. hesaplanabilir [34].
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Tablo 3.2 Cesitli Yakitlar Icin Onerilen Yanma Odasi Karakteristik Uzunluk L* Deger

Aralig
Yanma odasi
Yakat bilesimi
karakteristik uzunlugu L* (in)
Klor trifloriir / hidrazin — temel yakit 30-35
S1v1 flor / hidrazin 24-28
Siv1 flor / s1v1 hidrojen (GH2 piiskiirtme) 22-26
S1vi1 flor / s1v1 hidrojen (LH2 piiskiirtme) 25-30
Hidrojen peroksit / RP-1 (katalist yatak i¢eren) 60-70
Nitrik asit / hidrazin — temel yakit 30-35
Nitrojen tetraoksit / hidrazin — temel yakit 30-35
S1vi oksijen / amonyum 30-40
S1vi1 oksijen / s1vi hidrojen (GH2 piiskiirtme) 22-28
Sivi oksijen / s1vi hidrojen (LH2 piiskiirtme) 30-40
S1v1 oksijen / RP-1 40-50

3.3.2. Yanma odasi sekli

Formiil 3.3’ten goriilebilecegi gibi yakit kalma siiresi ts yanma odasi seklinden
bagimsizdir. Teorik olarak istenilen bir yanma odasi hacmi i¢in yanma odast sekli
herhangi bir sekilde olabilir. Fakat gercek tasarimda yanma odasi i¢in segilecek sekiller
sinirhdir. Boyu uzun ve dar kesit alanli yanma odas1 daha yiiksek izantropik olmayan
gaz akis1 basing kayiplarina neden olmaktadir. Ote yandan boyu kisa ve genis kesit
alanli yanma odasi, yakit atomizasyonu ya da buharlasma alanini biiyiittiiglinden verimli
yanma i¢in gerekli olan karisim ve yanma alanin kiigiiltmektedir. Ayrica yanma odasi
tasariminda 1s1 transferi, yanma kararliligi, agirlik ve kolay iiretile bilirlik gibi diger
faktorler de goz oniinde bulundurulmalidir. Yaygin olarak ii¢ temel yanma odas1 sekli
kullanilmaktadir. Bunlar sekil 3.2°de gosterildigi gibi kiiresel, kiiresele yakin ve dairesel

yanma odalaridir [34].
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Ekseni

Silindirik Yanma
Qdas1

Sekil 3.2. Yanma Odas: Sekilleri

Kiiresel yanma odas1 kiiciik ylizey alani hacim oranina sahiptir. Esit malzeme
dayanim1 ve yanma odasi basinci i¢in kiiresel yanma odasi yapisal duvar kalinlig
silindirik yanma odasina gore daha incedir. Bu yiizden ayn1 hacimde kiiresel ve kiiresele
yakin yanma odas1 silindirik yanma odast ile kiyaslandiginda sogutulmasi gereken

yiizey alant ve agirlik bakimindan daha avantajlidirlar. Ancak kiiresel yanama odasi
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tiretimi ¢ok daha zordur ve bir¢ok ¢alisma kosulunda silindirik yanma odasina gore

daha diisiik performansa sahiptirler [34].

Silindirik yanma odas: tasariminda belirli bir At ve L" i¢in daralma alani oram

olan ¢ (ec=Ac/Ar) asagidaki faktorlere gore optimize edilebilir [34].

. Yanma odas1 performansinin enjeksiyon tasarimi ile birlesmesi
. Yanma odasi1 gaz akisinin basing diislisti

. Yanma odasi duvarinin sogutma gereklilikleri

o Yanma odas1 kararlilig

o Agirlik

. Uretim kolaylig1

Basinglandirilmig-gaz geri beslemeli, diisiik itkili motor sistemlerinde genellikle
daralma alani oran1 & 2 ila 5 arasinda deger almaktadir. Turbo pompa geri beslemeli,

yiiksek itkili ve yiiksek yanma odas1 basingli motor sistemlerinde ise bu deger 1.3 ila

2.5 arasindadir [34].

Temel silindirik yanma odast elemanlari sekil 3.3’te gosterildigi gibi
tanimlanmistir. Tasarim pratiginde, yanma odasi hacmi enjeksiyon yiizeyi olan I-I ile
lille bogazi1 diizlemi II-11 arasinda kalan bolge olarak tanimlanir. Yanma odas1 hacminin

yaklasik degeri asagidaki denklem ile ifade edilir [34].

1 /A
V.=A;|L.e. + 5\/;Cot9(ecl/3 -1) (3.4)

Enjeksiyon ylizeyini de igine alan toplam yanma odas1 duvari yiizey alan1 yaklasik

olarak asagidaki denklem ile ifade edilir [34].
toplam yuzey alant = 2L \/me Ay + cscO(e. — 1)A; (3.5)
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Sekil 3.3. Temel Silindirik Yanma Odasi Elemanlart

3.3.3. Liile sekli

Hemen hemen tiim roketler liileleri daralan-genisleyen (De Laval) seklindedir.
Roket liilesinin daralan kisminda gaz akisi hizinin gorece daha diisiik olmasindan
dolay1, diizglin ve iyi yuvarlatilmig daralan bdlgede enerji kayiplart diisiik olacaktir.
Aksine, ¢ok yiiksek akis hizinm1 barindirdifindan genisleme bolgesinin konturu
performans agisindan ¢ok biiyiik 6neme sahiptir. Belirli bir genisleme alan orani i¢in
optimum lile seklinin se¢imi genellikle asagidaki tasarim faktorlerinden ve

amagclarindan etkilenir [34].

1. Maksimum momentum vektorii i¢in liile ¢ikisinda diizgiin eksenel gaz akisi
2. Liilede minimum ayrilma ve tiirbiilans kayiplari
3. Minimum alan, agirlik, duvar siirtinme kaybi ve sogutma ihtiyaglart igin

olabilecek en kisa liile uzunlugu

4. Uretim kolaylig1
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3.3.3.1. Konik liile

Birgok ac¢idan tatmin edici 6zelliklere sahip oldugu ic¢in konik liile ilk roket
uygulamalarinda yaygin olarak kullanilmistir. Yiiksek ve diisiik genisleme alani orani
i¢in yeniden liile kontur tasarimi gereksinimi olmamasi ve kolay tiretimi konik lilenin
one c¢ikan avantajlarindandir. Tipik bir konik liilesinin sekli sekil 3.4’te
gosterilmektedir. Liile bogaz boliimii bogaz yarigapi olan Rt nin 0.5 ila 1.5 kat1 arasinda
degisen R yarigapinda dairesel yay kontoriine sahiptir. Liile konik daralma yar1 agis1 20°
ile 45° arasinda degismektedir. Konik genisleme yarim agist a ise 12° ile 18° arasinda

degismektedir [34].

Ru-./;ﬂ-t

L -
Lile ekseni

Sekil 3.4. Konik Liile Genel Sekli

Konik liile boliimiiniin uzunlugu agagidaki formiil 3.6 ile hesaplanir [34].

B Rt(\/g - 1) + R(seca — 1)
- tan a

(3.6)

n

Agirlik, uzunluk ve performans acgisindan iyi sonuglar elde edildiginden 15°

genisleme yarim agis1 konik liile i¢in neredeyse standart hale gelmistir [34].
3.3.3.2. Can Sekilli Liile

Performansi artirmak ve uzunlugu kisaltmak i¢in ¢an seklinde liile gelistirilmistir.
Bu liile tasarimi1 genisleme bolgesinin ilk kisminda hizli genislemeye ya da dairesel
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akisa neden oldugundan liile ¢ikisinda diizgiin ve eksenel akis saglamaktadir. Duvar
kontorii yeterince yavas degistiginden oblik sok goriilmez. Sekil 3.5 ¢an seklli lillenin

kontoriinii gostermektedir [34].

I Gikis

Lp o= o (izlemi
N . £ e
E

Bitig
noktasi

“— Kontrol
ylzeyi

Ry"JCR;
Sag

karakteristik
iNK)

K i Lile

] 0- _-_u_'_—_i-ekseni

Sekil 3.5. Can Sekilli Liile Kontorii

Burada Rj liille bogazinin yukari akisi igin MT kontdrii boyunca se¢ilmis bir
dairesel yayin yarigapidir. TNE kontorii lillenin genisleme boliimiinii gostermektedir.
[Ik genisleme TN kontdrii boyunca gergeklesir ve NE kontorii boyunca akis yonii
eksenele doner. Tasarim kolayligi icin TN kontorii daha kiigiik yaricap olan R» dairesel
yaricapa sahiptir. Sikistirilabilir akis teorisine gore transonik akis analizi kullanilarak,
sabit Mach sayis1 ¢izgisi TO bogazda oldugu tanimlanir. TO ve kati sinir TN boyunca
verilen akis durumu gaz dinamiginde gelistirilmis karakteristik metot ile ¢ekirdek akis
bolgesi olan TNKO iiretilebilir. Roket liile kontoriiniin ¢ekirdegi, bogaz kosullart ile
belirlenmis siipersonik akis alninin oranina gore tanimlanir. TNKO c¢ekirdeginin sag
karakteristik ¢izgisi olan NK ve TN kontorii boyunca N noktasiin konumu spesifik
tasarim Kkriterlerine gore belirlenir. NE kontorii boyunca bitis noktasit olan E’nin
konumu belirli lille genisleme oranina ve liille uzunluguna gore belirlenir [34].

Genellikle 15° genisleme yarim agili konik lille bir standart olarak can sekilli
lileyi belirlemede kullanilir. Ornegin % 80 ¢an sekilli lillenin uzunlugu (bogazdan
cikisa kadar olan uzunluk) esit bogaz alanina, bo§az alt1 yaricapina ve genisleme
oranina sahip 15° genigleme yarim agili konik liilenin uzunlugunun % 80 ya da 0.8

katidir. Can sekilli lillelerde % 80’in iistiindeki uzunluklarda 6zellikle agirlik kistas1 géz
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oniinde bulundurulunca performansa 6nemli katkida bulunmazlar. Sekil 3.6’da c¢an
sekilli lilenin degisen yiizde degerleri ile konik lillenin uzunluga bagli performans

degerleri karsilastirilmistir [34].
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Sekil 3.6. Can Sekilli Liile ile Konik Liilenin Karsilastirtimasi

3.3.3.3. Can sekilli liilede parabolik yaklasim

Can sekilli lilede optimum itkiye yakin kontur i¢in uygun yollardan biri parabolik
yaklagimdir. Can sekilli lillede parabolik yaklasimi tasarim bi¢imi Sekil 3.7°de
gosterilmektedir. T noktasinin yukari1 yonlii lille akis konturu 1.5R¢ yaricapli bir yaydir.
Liile genisleme boliimii T ve N noktalar1 arasinda 0.382R: yaricapli yay ve N ve E

noktalar1 arasinda parabolden olugmaktadir [34].
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Sekil 3.7. Can Sekilli Liilede Parabolik Yaklasim Kontérii

Spesifik bir liile tasarimi i¢in asagidaki verilerin biliniyor olmasi gerekmektedir

[34].

. Boga ¢api, Dt

. Bogazdan ¢ikisa kadar olan liile eksenel uzunlugu, Ln
° Genisleme alan orani, €
. Paraboliin ilk duvar agisi, 6,

. Liile ¢ikis duvar agisi, 6,

Can sekilli lilelerde parabol duvar agilarmin (6,, 6,) genisleme oraniyla
degisiminin deneysel verilere gore grafigi Sekil 3.8’da verilmistir. Can sekilli lilelerde
parabolik yaklasima gore tasarimi yapilacak liilenin parabol agilart bu veriler

kullanilarak olusturulur [34].

47



a0 Lyr 60%
.__.—--1—
r L= 70%
] I L= BO%
_ @ 0 1 e RIS I%%-:;
o w p———— ——m W
T8 / -~ r/._..—-'l—-‘—___-—-—-'—" t
o 5 / a1
s 7 /_/,4""’-:--'-—-
=g "
= /
@ 20
20
5 8 -
TN rson
oz \"h = Li* TO%
[SE=Y Ly 80%
S 8 e ———— Lfs 50%a
- Lp*10C %
° 10 20 30 40 S0

Genigleme alan orani €

Sekil 3.8. Parabol A¢ilarinin Genisleme Oraniyla Degisimi

3.3.3.4. Halkal liile

Momentum teorisine gore, ideal genisleme i¢in itki odasi tarafindan tiretilen itki
sadece liile ¢ikisindaki akis kosullarina (akis hizi ve akis yonii) baglidir. Halkali liileler
gibi uygulamalarda bogaz bolgesinde akis liile ekseni boyunca olmasa da ¢ikista eksenel
oldugundan konik ve ¢an sekilli liileler gibi sonuglar verirler [34].

Iki gesit halkal: liile tipi vardir bunlardan birincisi akis tipinde ice radyal (sivri
uclu liileler) olanlar, ikincisi ise akis tipinde disa radyal (genisleme-sapma diger adiyla
E-D, ters-akis diger adiyla R-F ve yatay-akis diger adiyla H-F) olanlardir. Halkal1 liile
tiplerinin genel gosterimi Sekil 3.9°da verilmistir [34].
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Sekil 3.9. Halkali liile tipleri

Halkali lileler igin genigleme alan orami € formiil 3.7°de gosterildigi gibi

hesaplanir [34].

lile duvar konturunin izdusim alam A, — A,

&= (3.7)

bogaz alam A

Burada A liile ¢ikis alani, Ap merkez gévdenin iz diisiim alani, At bogaz alanidir.
Halkali lilelerde bir diger tasarim parametresi Dp/Dt dir. Dp merkez govdenin capi, Dy
bogaz ¢apidir. Konik ve ¢an sekilli lilelerde diisiik irtifada ve deniz seviyesinde fazla
genisleyen akig goriildiigiinden itki kayiplar1 meydana gelirken, halkali liilelerin
karakteristiginden dolayr halkali liilelerde bu kayiplar goriilmez. Bu yilizden deniz
seviyesi ve algak irtifalar i¢in halkali lilelerin kullanilmasi1 daha uygundur [34].

Farkl1 liile sekillerinde deniz seviyesinde ve irtifada meydana gelen akis durumlari

Sekil 3.10°da gosterilmistir [2].
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Sekil 3.10. Liile Sekillerinin Karsilastiriimast

3.4. Sv1 Yakith Roket Motorlarimin itki Odasi icin Malzeme Secimi

Ust kademe roketleri arag biiyiikliigiine ve gérevine bagl olarak genellikle 0.5 ila
10000 N arasinda itkiye sahiptirler. Bu roketler ii¢ simifta toplanmiglardir. Bunlardan
birincisi yanama odasi sicakligi 2600 K tistiinde ve Is’1 200 ila 325s arasinda olan sicak
gazl iticileridir. Ikincisi ise yanma odas1 sicaklig1 500 ila 1600 K ve Is’i 18 ila 245s
arasinda olan 1lik gaz iticileridir. Sonuncusu ise yanma odas1 sicakligi 200 ila 320 K ve
Is’1 40 ila 120s arasinda olan soguk gaz iticileridir. Sicak gazli iticilerde kritik bolgeler
olan yanma odasi ile bogaz bolgesi duvari igin malzeme se¢imi yanma sonrasi olusan
sicak gazdan, maksimum duvar sicakligindan, 1s1 transferinden ve gorev ¢evriminden
etkilenirler. Tablo 3.3’te g¢esitli roket motoru biiyiikliikleri ve yakitlar i¢in tipik

kullanilan malzemeler listelenmistir [2].
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Tablo 3.3. Cesitli Roketlerde Kullanilan Malzemeler

Uygulama Yakit Komponent Sogutma Yontemi | Tipik Malzeme
C,NE F Bakir alagimi
| F Paslanmaz Celik
. Karbon matris ya
qlft yaklth..TC’ .. . da niyobyumy
sogutmali, yiiksek Oksijen-Hidrojen E degiskeni R icinde karbon
basingli (booster fiber
ya da iist kademe) Buhar i¢ gzl
E degiskeni T sogutmali ¢elik
kabuk
Tiip ya da
C.N.E, I E haddelenmis
oluklu paslanmaz
celik
i Karbon matris ya
sc?gﬁézll?,tguifék Hid (?(ksgen- q E desiskeni R da niyobyu my
basingl1 (booster del ;cl)ar?;b?l?ryé;k?c &8 iginde- karbon
ya da iist kademe) P y fiber
Buhar i¢ ¢izgi
E degiskeni T sogutmali gelik
kabuk
Deneysel TC ( ¢ok
kisa siireler i¢in .. L Diisiik karbon
sadece birkac Tim yakat tipleri C,NE U celik
saniye)
Karbon matris,
R renyum,
niyobyum i¢inde
e C,N,E karbon fiber
Kiiciik %lét yakitl Tiim yakat tipleri Buhar i¢ ¢izgi
T sogutmali gelik
kabuk
Paslanmaz gelik,
| F .
titanyum
Kiigiik tek yakitl -~ CN,E R Ink;’ﬁf;l’rﬁfhk
TC | Paslanmaz ¢elik
Aliiminyum,
Soguk gaz TC Slklstrllﬁ:‘rg}gnhava, C,N,E I U celik ya da
plastik

Depolanabilir yakitlar igin HNO3 ya da N2Os oksitleyici, NoHs, MMH ya da UDMH yakattir. TC = itki
odasi, C = yanma odasi1 duvari, N = liile daralan bdlgesi ve bogaz bdlgesi duvari, E = liilenin genisleyen
bdlgesindeki ¢ikis duvari, I = enjeksiyon yiizii, F = yakit sogutmasi (rejeneratif), R = radyasyon
sogutmasi, U = sogutmasiz, T = siireksiz 1s1 transferi ya da 1s1 kuyusu metodu ( ablatif malzeme)

Yiiksek performans, yliksek 1s1 transferi i¢in rejeneratif sogutmali itki odasinda

yiiksek 1s1 iletkenligine sahip malzemeler ve ince duvar tasarimi termal stresleri

azaltacaktir. Bakir ve bakir alagimlart miikemmel iletkenlerdir ve karisim orani1 6’nin

altinda olan oksijen hidrojen firtinleri gibi korozif olmayan zengin yanma gaz

51



karisimlarinda oksitlenmezler. Bu ylizden roket motorlarinin i¢ duvarlari genellikle, saf
bakira gore iletkenligi diisiik olsa da yiiksek sicaklik dayanimlari fazla oldugundan igine
zirkonyum, giimilis ya da silikon katilarak olusturulan bakir alagimlarindan yapilir.
Istnim sogutmali roket motorlar1 i¢in zengin yanma gaz karisimlarinda bir¢ok degisik
karbon malzeme kullanilmaktadir [2]. Diger gaz karisimlarinda sicakligin yiikselmesi
ile oksitlenme gerceklesebilir. Karbon malzemeler duvar sicakliginin yaklagik 3300 K
oldugu durumlar ic¢in kullanilabilmektedir. Karbon ve ablatif malzemeler kat1 yakith
roketlerde ¢ok sik olarak kullanilmaktadir. Karbon malzemelerinden tasarlanan roket
motorlarinda karbonun yiiksek sicakliklarda oksijenle tepkimeye girmesinden dolayi
zengin yakit karisimi ya da film sogutma kullanilir [34]. Diger yiiksek sicaklik
malzemeleri olan tungsten, molibden, aliimina, tantal gibi malzemeler bircok kez
denenmistir fakat iiretim, catlak, hidrojen gevreklestirme ve yiliksek oksitlenme
problemlerinden dolayr deneme asamasinda kalmistir. Roket motoru itki odasi igin
secilecek malzemenin Oncelikle o&zelliklerinin  degerlendirilmesi  gerekmektedir.

Malzeme se¢iminde dikkat edilmesi gereken 6zellikler agsagidaki gibidir [2].

o (Cekme ve basma gerilmeleri,

o Akma dayanimi,

o Kopma dayanima,

. Elastisite modiilii (yiik altinda e§ilmeyi tespit etmek i¢in),
° Termal iletkenlik,

. Termal genlesme katsayist,

. Ozgiil 1s1,

. Reflektifte,

o Yogunluk.

Bunlarin disinda erozyon dayanimi, yakit ile kimyasal tepkimeye girme istegi,
ablatif malzemenin buharlagmasi, kolay ve ucuz iiretile bilirlik, malzemenin kolay

ulasilabilir ve ucuz olmasi malzeme se¢iminde 6nemli rol oynayan 6zelliklerdir [2].

3.4.1. Sv1 yakith roket motorlarinin itki odasinda kullanilan bakir alasimlar ve

kompozitler

Bakir alasgimlar1 1980’lerde diinyadan yoriingeye gonderilen uzay araglari

programlarinda kullanilmaya basladi. 1990 ve 2000’lerde hipersonik ve yeniden
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kullanilabilir firlatma araglar1 {izerine yapilan c¢alismalarin artmasiyla yiliksek
sicakliklarda galisabilen bakir alagimlarina olan ilgi hizla artti. NARloy-Z (Cu-3 Ag-0.5
Zr) adiyla bilinen bakir alagimi uzay mekigi ana motorunda ve ana yanma odasinda
kullanilmistir. Son zamanlarda yapilan ¢alismalar ile GRCop-84 (Cu-8 Cr-4 Nb) adiyla
bilinen bakir-krom-niyobyumdan olusan bakir alasimi sicaklik dayanimi, iyi siiriinme
direnci, uzun kisa-devir-yorgunlugu (LCF) ve oksitlenme direncinden dolayt NARloy-Z
alasiminin yerini almaya basladi [35]. Tablo 3.4’te bakir alasimlarinin 6z kiitleleri

verilmistir [36].

Tablo 3.4. Bakir Alasimlarinin Oz Kiitleleri

Ornek Deneysel oz kiitle (g/cm®) | Kabul edilen o6z Kkiitle
(9/cm?)

Cu 8.920 8.94

Cu-4Cr-2Nb 8.850 -

Cu-8 Cr-4 Nb 8.756 -

NARIloy-Z 9.130 9.131

oo

Sekil 3.11°de bakir alasimlarinin sicakliga bagli 1s1 iletkenliginin nasil degistigi

grafiksel olarak gosterilmistir [35].

420 +— - '
- QFHEC Cu
400
agg | |Memer2
360 + GlldCop AL-18 \ AMZIRG

Aty i

GhidCop AL-60

Isi [letkenligi
(W/mK)
£
[}

.
<20 ppm Fe GRCop-B4 |

300
280 _ 200 ppm Fo GRCop-24 3
260 - { -
0 200 400 600 a00 1000
Sicakhk
(K)

Sekil 3.11. Bakir Alasimlarinin Sicakhga Bagh Is: Iletkenlikleri
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Sekil 3.12°de bakir alasimlarinin sicakliga bagli 1s1l genlesmesinin nasil degistigi

grafiksel olarak gosterilmistir [35].

3 T T Y T T
<T
° NARIoy-Z =7
e 1
i" GRCop-84
5211 i
U 3
k)
U L
y
["AMZIRC
A e e B
0 200 400 600 800 1000 1200
Sicakhik
(K)

Sekil 3.12. Bakir Alasimlarinin Sicakliga Bagl Isil Genlesmeleri

Sekil 3.13’te bakir alasimlarmin sicakliga bagl iist ¢ekme dayaniminin nasil

degistigi grafiksel olarak gosterilmistir [35].

o L e S ]
= 600 -
E [
c
[
>
a®
£ <
=
]
o
o L
S 200 -
o .. P f
0 200 400 600 800 1000
Sicakhk
(K)

Sekil 3.13. Bakir Alagimlarinin Sicakliga Bagh Ust Cekme Dayanmmlart
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o

Sekil 3.14’te bakir alasimlarinin sicakliga bagl akma dayaniminin nasil degistigi
grafiksel olarak gosterilmistir [35].

400
As-Extruded
300 - GRCop-84 GLIDCOP
— \ AL-18
£
c
] d
o = e AS-HIPed
m —
>
< NARIoy-Z
100 4
OFHC Cu
0 ; ' ‘ | |
0 200 400 800 800 1000 1200
Sicaklik
(K)

Sekil 3.14. Bakir Alasimlarinmin Sicakliga Bagli Akma Dayanimlart

NASA’nin bakir alasimlart iizerine yapmis oldugu deneysel caligmalar ile
GRCop-84 bakir alagimi tim ozellikleri géz oOniinde bulundurulunca diger bakir
alagimlarina gore bir adim 6ne gegmistir [35].

Her ne kadar bakir alagimlarinin 1si1l ozellikleri iyi olsa da 6z Kkiitlesinin
kompozitlere gore gorece yiiksek olmasi arastirmacilari benzer 1s1l 6zelliklerde daha
hafif malzemeler gelistirmeye itmistir. TSCs olarak adlandirilan 1s1ya dayanikli yapisal
kompozitlerin temel 0Ozellikleri yiiksek o6zellikli mekanik o6zellikler, yiiksek 1s1
iletkenligi, 1s1l soklara karst miitkemmel davranis, yliksek sicakliklara dayaniklilik ve
kolay iiretimdir. ik 1s1ya dayamkli yapisal kompozit karbon-karbon kompoziti olarak
1969 yilinda SEP firmasi tarafindan gelistirilmistir. Karbon-karbondan liileye sahip ilk
kat1 yakitli roket motorunun sicak gaz testi 1972 yilinda gergeklestirilmistir [37].
Kimyasal buhar sizdirma (CVI) yontemi ile iiretilen Novoltex firmasinin karbon fiberi
ile iiretilen Novoltex-C (CVI) Sepcarb kompozitinin 6z kiitlesi 1.7 kg/m® iken
maksimum calisma sicakligi 2800 K, ¢ekme dayanimi 250 Mpa, 1s1l iletkenligi 1300
K’de 45 Wm™?K™? dir . Sekil 3.15°te Novoltex-C fiberinden Sepcarb firmasinin {iretmis
oldugu karbon-karbon liilesi goriilmektedir. Karbonun 500°C’lerde oksijenle tepkimeye
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girmesinden dolayr karbon-karbon kompozitlerinde yiizey isleme olarak 1s1 ¢ekme
(ablasion) uygulanir [38]. Siv1 yakitli roket motorlarinda kullanilacak malzeme i¢in ilk
baslarda karbon-karbon kompozitlerine yonelmis olunsa da daha sonra karbon-karbon
kompozitlerinin yliksek sicakliklarda oksijenle tepkimeye girmesi gibi tasarim
gerekliliklerini yerine getirememesi aragtirmacilart malzeme se¢iminde karbon-seramik

kompozitlere yonlendirmistir [39].

Sekil 3.15. Karbon-Karbon Kompozitinden Uretilmis Liile

Karbon fiber seramik matris kompozit (C-SiC) malzemeler uzay uygulamalari
gibi yliksek sicaklikta yliksek performans saglayan ayni zamanda diisiik agirlikli
malzemelerdir [40]. Karbon-seramik kompozitlerin ¢alisma sicakliklari 1600°C
oldugundan yiiksek sicaklik malzemeleri olarak kullanilmaya elverisli malzemelerdir.
Tablo 3.5’te yiiksek sicakliklarda kullanilan gesitli karbon seramik kompozitleri ile

karbon-karbon kompozitinin ve dokme demirin 6zellikleri karsilagtirilmistir [41].
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Tablo 3.5. Karbon-seramik Kompozitleri ile Karbon-karbon Kompoziti ve Dékme

Demirin Ozellikleri

C-SiC (kisa fiber) GIL-
Schun 1 SGL | by imler MS | bLr cic 250
k carbon Brembo | produc . HITCO/SG S
: . | Chrysler : silca (tipik
FU295 | sigrasi CCM tion L
5 C-brake : SF )
c sicom
Yogunluk | 5 2.4 2.25 225 | 1619 | 221 1.7-18 7.2
[g/m’]
Egilme 320-
dayanim 65 80 67 - 90-140 140-170 340
370
[MPa]

Young’s 103-
modiil 25 30 30-35 - 75 50-70 50 118
[GPa]

SiC-
boliim 25 70 - - - 48 0 0
[%0]
Kopma
gerilimi 0.25 0.3 - - - - - <1
[%0]
Ozgiil 1s1 800- 600-
[I/kgK] 1250 1200 800-1400 1200 2200 1300 - 500
Is1
iletkenligi 14 40 24 20 7 25-30 4.6-7.5 42
[W/mK]
Uretim ) g LSl LS LS LS LSl cvi Dok
yontemi m

TEKAN ve ASTRA programlar1 ile Vulcain roket motorunun 1:5 Olgeginde
kiigiiltiilmiis modeli DLR tarafindan karbon-seramik kompozitinden iiretilerek sicak gaz

testleri gergeklestirilmistir. Sekil 3.16’da Vulcain roket motorunun o&lgeklendirilmis

modeli ve testleri gosterilmektedir [42].
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Sekil 3.16. Karbon-seramik Kompozitten Uretilmis Vulcain Roket Motorunun

Modeli

Avrupa Hava Savunma ve Uzay A.S. (EADS) tarafindan gelistirilen European
Apogee Motor birgok ticari ve askeri uydularda, transfer araglarinda ve tekrar
kullanilabilir araglarda kullanilabilecek sivi yakitli karbon-seramik malzemeden
yapilmis st kademe roket motorudur. Sekil 3.17°de European Apogee Motor roketi

goriilmektedir [43].

Sekil 3.17. European Apogee Motor Roket Motoru
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Tablo 3.6’da s1v1 yakitl: {ist kademe roket motorlari ile European Apogee Motor’u

karsilagtiritlmistir [43].

Tablo 3.6. European Apogee Motor Roket Motoru ile Sivi Yakitli Ust Kademe Roket

Motorlarimin Karsilastirilmasi

500H
R-4D-15
11D428A 11D458M DST-200A | S400-15 ] European
(HIiPAT)
NIl Mash NIl Mash KMChM EADS . Apogee
Aerojet
(Rusya) (Rusya) (Rusya) (Avrupa) Motor
(Avrupa)
(Avrupa)
MMG MMG
Vala UDMH UDMH UDMH NTO NTO NTO
akit
NTO NTO NTO MON-1 MMG MON-1
MON-3 MON-3
Vakum
. 130.5 392.4 200 425 445 500 +/- 20
itkisi [N]
Vakum
Spesifik
. 308 302 307 321 325 >=325
Impulsu
[s]
O/F 1.85+0.05 1.85+0.05 1.85 1.65 1 1.65
Yanma
Odasi
7 10 9.4 10
Basinci
[bar]
Valf
27 27 34 50
gerilimi [V]
Uzunluk
274 461 669 803
[mm]
<5
Agirhik [kg] 1.5 3 1.7 4.3 5.2
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Tablo 3.6. European Apogee Motor Roket Motoru ile Sivi Yakitli Ust Kademe Roket

Motorlarmmin Karsilagtirilmas: (devam)

Genisleme
150 100 300
Orani
Renyum
Yanma ) ) ) ) Karbon-
Niyobyum | Niyobyum | Niyobyum | Platinyum | kaplamali )
Odasi ) Seramik
| alasmm alagimi alagimi alagimi Iridyum )
Malzemesi kompozit
alagimi
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4. SONUCLAR

2 kN’luk tist kademe s1v1 yakitl roket motorunun kavramsal tasariminda oncelikli
yapilmasi gereken yakit secimidir. Sivi yakitli roketlerde kullanilan yakitlar ve yakit
seciminde gbz oOniinde bulundurulmasi gereken kriterler incelendiginde, diisiik molar
agirlik, yiiksek enerji ve diisiik maliyet nedenlerinden dolay1 oksitleyici olarak N204 (di
nitrojen tetra oksit) yakit olarak ise N2H4 (hidrazin) se¢ilmistir. Her ne kadar oksitleyici
olan di nitrojen tetra oksit korozyon ve oksitlenmeye neden olan bir yakit olsa da yakit

karisim orani (O/F) zengin yakit yanma yapilarak engellenmektedir.

Rocket Propulsion Analysis (RPA) roket yanma analiz paket programi ile di
nitrojen tetra oksit hidrazin i¢in tasarim parametreleri olan yakit karisim orani, yanma

odas1 basinci ve genisleme alan orani i¢in parametrik analizler yapilmistir.

Bu analizlerde yakit karisim oranm1 (O/F) 1.2 ila 2 degerleri arasinda, yanma odas1
basinci (Pc) 0.7 ila 1.5 Mpa degerleri arasinda, genisleme alan orani (€) ise 250 ila 400

arasinda degerler i¢in yapilarak 567 veri elde edilmistir.

Sekil 4.1’de yanma odas1 sicakliginin yakit karisim orantyla nasil degistigi RPA
programindan elde edilen veriler dogrultusunda grafiksel olarak gosterilmektedir.
Herhangi bir sabit yakit karisimi i¢in sicakligin farkli degerler gostermesi parametrik
analizden kaynaklanmaktadir ve farkli basing degerleri i¢in farkli sicaklik degerleri elde
edilmigtir. N20s ve N2H4 yakatlart igin sicaklik yakit karigim oraninin artmasiyla dnce
artmakta 1.4 degerinde maksimuma ulagsmakta daha sonra tekrar diisme egilimi
gostermektedir. Sabit yakit karisim orani igin ise basincin artmasi beklendigi iizere
yanma odas1 sicakligini artirmaktadir. Maksimum sicaklik 3123.7317 K degeri O/F
=1.4, Pc =1.5 Mpa degerinde elde edilmistir. Sekil 4.2°’de karakteristik hizin yakit
karisim orani ile parametrik degisim grafigi verilmistir. Karakteristik hiz yakit karigim
orani ile ters orantili degismektedir. Beklendigi iizere sabit yakit karigim orani igin
yiiksek karakteristik hiza yiiksek yanma odasi basincinda erisilmistir. Sekil 4.3’te
spesifik impulsin yakit karisim orani ile nasil degistigi grafiksel olarak gosterilmektedir.
Spesifik impulsin yakit karisim oranina baglh degisimi yanma odasi sicakliina paralel
olarak once artmakta sonra tekrar diigmektedir. En 6nemli performans parametresi olan
spesifik impulsin maksimum oldugu 366.1649 s degeri yakit karisim oraninin 1.4

oldugu ve genisleme oraninin 400 oldugu noktada elde edilmistir. Sekil 4.4’te itki
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katsayisinin  yakit karisim oranmna bagli parametrik degisimi grafiksel olarak
verilmektedir. itki katsayis1 2.0663 olan maksimum degerine yakit karisim oraninin 1.5,

yanma odast basimncinin 0.7 Mpa ve genisleme alan oraninin 400 oldugu yerde

erigmistir.
Tc- O/F
3150
3100 =4=—Tc - O/F (Pc=0.7)
—i—Tc - O/F (Pc=0.8)
3050 =e=Tc - O/F (Pc=0.9)
N4
o ==4=Tc - O/F (Pc=1)
=
3000 =¥=Tc - O/F (Pc=1.1)
~®—Tc - O/F (Pc=1.2)
2950 —=Tc - O/F (Pc=1.3)
w=Tc - O/F (Pc=1.4)
2900 : : , . .
1,1 1,3 1,5 1,7 1,9 2,1 Tc - O/F (Pc=1.5)
O/F

Sekil 4.1. Yanma Odas: Sicakliginin Yakit Karisum Orani ile Degisimi Grafigi
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c* [m/s]

Is (vak) [s]

1800
1780
1760
1740
1720
1700
1680
1660
1640
1620
1600

1,1

1,3

15

c*-O/F

O/F

1,7

1,9

2,1

—o—c*-

O/F (Pc=0.7)

- O/F (Pc=0.8)
- O/F (Pc=0.9)
- O/F (Pc=1)

- O/F (Pc=1.1)
- O/F (Pc=1.2)
- O/F (Pc=1.3)
- O/F (Pc=1.4)
- O/F (Pc=1.5)

Sekil 4.2. Karakteristik Hizin Yakit Karisim Orani ile Degisimi Grafigi

370
365
360
355
350
345
340
335
330

325
1,1

1,3

15

Is(vak) - O/F

O/F

1,7

19

2,1

—0—Is -

—0—Is

——Is -
—0—Is -
—0—Is -

—0—Is

—— s -

O/F (£=250)

- O/F (€=275)

O/F (€=300)
O/F (£=325)
O/F (€=350)

- O/F (€=375)

O/F (£=400)

Sekil 4.3. Spesifik Impulsun Yakit Karisim Oranz ile Degisimi Grafigi
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Cf (vak) - O/F

2,08
2,06
—e—Cf - O/F (Pc=0.7)
2,04 —@— Cf - O/F (Pc=0.8)
Cf - O/F (Pc=0.9)
5 2,02 —@— Cf- O/F (Pc =1)
a
e ——Cf - O/F (Pc=1.1)
2
Cf - O/F (Pc=1.2)
1,98 —e—Cf- O/F (Pc=1.3)
—e—Cf- O/F (Pc=1.4)
1,96 —8—Cf - O/F (Pc=1.5)
1,1 1,3 1,5 1,7 1,9 2,1

O/F

Sekil 4.4. [tki Katsayisimin Yakit Karisim Oranina Bagh Degisim Grafigi

Sekil 4.5’te yanma odas1 sicakliginin yanma odasi basincina bagl degisim grafigi
verilmistir. Yanma odas1 sicakligi yanma odasi basincina bagli olarak dogru orantili
artmaktadir. Yanma odasi sicakliginin maksimum degeri yapilan analizlerde yanma
odas1 basinci i¢in belirlenen maksimum deger olan 1.5 Mpa da elde edilmistir.
Karakteristik hizin yanma odas1 basincina bagli parametrik degisim grafigi Sekil 4.6’da
verilmistir. Karakteristik hiz yanma odas1 basinci ile dogru orantili olarak artmaktadir.
Spesifik impulsun yanma odas1 basincina bagli degisim grafigi Sekil 4.7°de verilmistir.
Sabit yanma odas1 basinci i¢in maksimum spesifik impulsu yakit karigtm oraninin 1.4
oldugu ve genisleme alan oraninin 400 yani maksimum oldugu degerde elde edilmistir.
Sekil 4.8’de ise itki katsayisinin yanma odas1 basinci ile nasil degistigi grafiksel olarak
gosterilmektedir. Itki katsayis1 yanma odasi basinci ile ters orantilidir. Maksimum itki
katsayis1 yanma odas1 basincinin yapilan analizde minimum yanma odas1 basinci olan

0.7 Mpa’da elde edilmistir.
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Tc - Pc

3150
3100 —e—Tc- Pc (O/F=1.2)
—e—Tc - Pc (O/F=1.3)
__ 3050 —o—Tc- Pc (0/F=1.4)
X~
— —e—Tc - Pc (O/F=1.5)
©
3000 —o—Tc- Pc (O/F=1.6)
—8—Tc- Pc (0/F=1.7)
2950 —e—Tc - Pc (0/F=1.8)
—e—Tc- Pc (0/F=1.9)
2500 —e—Tc- Pc (O/F=2)
0,6 08 1 1,2 1,4 16

Pc [Mpa]

Sekil 4.5. Yanma Odas: Sicakliginin Yanma Odast Basinct ile Degisimi Grafigi

1800

1780 .__.___.___.——.——0—-.—_._—.

1760 .__.___.—-0——0——0—_H_° —e—c* - Pc (O/F=1.2)

1740 .-—0———0-—’"_"_'_.—_'_. —e—c* - Pc (0/F=13)
.__._—0-—0—-'—’—*_.—.

1720 —@—c* - Pc (O/F=1.4)

1700 0——0—"_"—_.__._.—_._. —@—c* - Pc (O/F=1.5)
1680 —o—o—o—0—0—0—¢ 0 —e—c* - Pc (0/F=1.6)
1660 o—o—o—o—0—0—0—0—F —8—c* - Pc (0/F=1.7)
1640 .___.__.__.——.—0——.—._.

1620 —@—c* - Pc (O/F=1.9)

c* [m/s]
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Sekil 4.6. Karakteristik Hizin Yanma Odast Baswinci ile Degisimi Grafigi
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Sekil 4.7. Spesifik Impulsun Yanma Odas: Basincina Bagh Degisimi Grafigi
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Sekil 4.8. Jtki Katsayisimin Yanma Odast Basincina Bagh Degisim Grafigi
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Sekil 4.9’da yanma odasi sicakliginin genisleme alan orani ile parametrik olarak
nasil degistigi grafiksel olarak gosterilmektedir. Genisleme alan oraninin yanma odasi
sicakligina dogrudan bir etkisi olmadigindan genisleme alan oranin artmasi ile yanma
odas1 sicakligi degismemektedir. Sabit bir genisleme alan oraninda yanma odasinin
sicakliginin degismesi yakit karisim oraninin degigsmesine ve yanma odast basincinin
degismesine baghdir. Sekil 4.10’da karakteristik hizin genisleme alan orani ile nasil
degistigi grafiksel olarak gosterilmektedir. Sabit bir genisleme alan orami igin
karakteristik hizin degisim gostermesi yanma odas1 basincinin ve yakit karisim oraninin
degisim gostermesinden kaynaklanmaktadir. Spesifik impulsun genisleme alan orani ile
degisim grafigi Sekil 4.11°de verilmistir. Genisleme alan orani arttik¢a spesifik impuls
artmaktadir. Genisleme alan oraninin etkiledigi bir diger parametre ise itki katsayisidir.
Sekil 4.12°de itki katsayisinin genisleme alan orani ile nasil degistigi grafiksel olarak

verilmistir. Genisleme alan orani arttik¢a itki katsayisi da artmaktadir.

Tc- €&
3150
3100 —8—Tc-£(0/F=1.2)
—e—Tc-£(0/F=1.3)
3050 - 7 Tc- € (O/F=1.4)
N4 —
= = —e—Tc- € (0/F=1.5)
© p— e —
3000 | — = —@—Tc-£(0/F=1.6)
= — — Tc-€(0O/F=1.7)
2950 e —— —@—Tc-£(0O/F=1.8)
[ L 4 L @ -@
—@—Tc-£(0/F=1.9)
2900 —@—Tc- € (0/F=2)
240 290 340 390

Sekil 4.9. Yanma Odast Sicakliginin Genisleme Alan Orani ile Degisimi Grafigi

67



1800
1780
1760 ——c* - £(Pc=0.7)
1740 ——* - £ (Pc=0.8)
E 1720 —@—c* - £ (Pc=0.9)
£ 1700 —e—c* - € (Pc=1)
% 1680 —@—c*- € (Pc=1.1)
1660 —@—c* - € (Pc=1.2)
1640 —e—* - £ (Pc=1.3)
1620 —@—* - £ (Pc=1.4)
1600 —e—c* - £ (Pc=1.5)
240 290 340 390

Sekil 4.10. Karakteristik Hizin Genisleme Alan Orani ile Degisimi Grafigi
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Sekil 4.11. Spesifik Impulsun Genigleme Alan Oranina Bagli Degisimi Grafigi
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Sekil 4.12. [tki Katsayisinin Genigleme Alan Oranina Bagl Degisim Grafigi

Tim bu analiz sonuglart degerlendirildiginde, yakit karisim orani olarak en iyi
sonucu veren 1.4 degeri secilmistir. Yanma odas1 giris basinct i¢in ise, elde edilmek
istenen itki, basin¢landirma sistemi, malzeme g¢alisma sicakligi, agirlik gibi tasarim
kriterleri g6z 6niinde bulundurulunca 1 Mpa optimum deger olarak segilmistir. Yanma
odasi giris basinci yiikseldik¢e her ne kadar performans degerleri artiyor olsa da bu
basinci saglayacak turbo pompa gibi daha biiyiik basinglandirma sistemlerine, sicaklik
artacagl i¢in sogutma sistemine ve dolayisiyla daha agir malzemelere ihtiyag
duyulacagindan performans degerleri aslinda beklendiginden daha asagilara inecektir.
Ayni sekilde genisleme alan orani arttik¢a lille boyu artacagindan roket boyutlart ve
agirligr artacaktir. O yiizden genisleme alan orani i¢in optimum 300 degeri secilmistir.
Tablo 4.1°de tiim diger parametreler ayn1 tutularak sadece genisleme alan oraninin 300
ve 400 olmast durumunda roket geometrisinde olusacak degisim verilmistir. Spesifik
impulsta ¢ok kiiciik bir iyilestirme olurken liile uzunlugunda yaklasik olarak % 20 artis
olmasi gerektiginden genisleme alan oran1 300 olarak se¢ilmistir. Liile sekli olarak % 80
parabolik ¢an sekilli liile secilmistir. Deneysel calismalarla elde edilmis sonucglar g6z
ontinde bulundurularak Tablo 3.2’de yakitlar igin verilen karakteristik uzunluk (L*), bu
tablodan di nitrat tetra oksit — hidrazin i¢in 30 olarak alinmistir. Tiim bu degerler g6z

ontinde bulundurularak olusturulan itki odasi geometrisi ve uzunluklar1 Sekil 4.13’te
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verilmigtir. Sekil 4.14 ve Sekil 4.15’te olusturulan geometrinin AutoCAD ¢izim

programinda ¢izilmis hali gosterilmektedir.

Tablo 4.1. Genisleme Alan Oraninin Geometriye EtKisi

AeAt (€) Le (mm) Is (s)
300 877.30 338.71738
400 1016.56 340.61285

Thrust Chamber Size and Geometry

Design Parameters | =rEi-llelel-)

L

e

9. B

7~ / % i

T w/
'd
& & \ @
& \ '
B
rr L -
Leyl o
Le Le
Thrust and mass flow rates

Chamber thrust (vac): 2.00000 kN
Specific impulse (vac): 338.71738 8
Chamber thrust (opt): 1.95599 kN
Specific impulse (opt): 331.26452 s
Total mass flow rate: 0.60210 kg/s
Oxidizer mass flow rate: 0.35123 kg/s
Fuel mass flow rate: 0.25088 kg/s

Geometry of thrust chamber with parabelic nozzle

Dc = 80.09 mm b = 30.00 deg
RZ = 69.18 mm Rl = 26.86 mm
L* = 762.00 mm
Le = 177.39 mm Leyl = 113.31 mm
Dt = 35.82 mm
Rn = 6.84 mm Tn = 47.53 deg
Le = 877.30 mm Te = 8.00 deg
De = 620.35 mm
he/At = 300.00
Le/Dt = 24 .49
Le/cls = B0.36 % (relative to length of cone nozzle with Te=15 deg)
Divergence efficiency: 0.98901
Drag efficiency: 0.99157
Thrust coefficient: 2.00117 (wvac)

Sekil 4.13. Olusturulan Itki Odas: Geometrisi
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Sekil 4.14. Olusturulan Geometrinin AutoCAD Programinda Cizimi

Sekil 4.15. Olusturulan Geometrinin AutoCAD Programinda Cizimi

Tasarim parametreli belirlendikten sonra yapilan analizle yanma sonrasi olusan

gazlarin fraksiyonlar1 Tablo 4.2°de verilmistir.
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Tablo 4.2. Yanma Odasi1 Gazlarinin Fraksiyonlar

Tiirler ksiyonda jeksiyond Liile girisinde Liile girisinde Liile bog d Liile bog d Liile ik d Liile gikisinda
kiitlesel fraksiyon ~ molar fraksiyon kiitlesel fraksiyon molar fraksiyon kiitlesel fraksiyon molar fraksiyon kiitlesel fraksiyon kiitlesel fraksiyon

H 0,0008243 0,0170586 0,0008119 0,016814 0,0006144 0,0128582 0 0

H2 0,0067339 0,069677 0,0066629 0,0689963 0,0057665 0,0603428 0,0013016 0,0142385
H20 0,3829768 0,4434215 0,3840247 0,444986 0,3971439 0,4650352 0,4568547 0,5592241
H202 0,0000054 0,0000033 0,000005 0,0000031 0,000003 0,0000019 0 0

HNO 0,0000058 0,0000039 0,0000053 0,0000035 0,0000029 0,000002 0 0
HNO2 0,0000013 0,0000006 0,0000012 0,0000005 0,0000007 0,0000003 0 0

HO2 0,0000398 0,0000251 0,0000373 0,0000236 0,0000232 0,0000148 0 0

N 0,0000032 0,0000048 0,000003 0,0000044 0,0000015 0,0000022 0 0

N2 0,5352638 0,3985541 0,5354388 0,3989994 0,536847 0,4042627 0,5418437 0,4265373
N20 0,0000026 0,0000013 0,0000024 0,0000012 0,0000015 0,0000007 0 0

NH 0,0000012 0,0000017 0,0000011 0,0000015 0,0000005 0,0000007 0 0

NH2 0,0000006 0,0000008 0,0000006 0,0000007 0,0000003 0,0000003 0 0

NH3 0,0000006 0,0000008 0,0000006 0,0000007 0,0000003 0,0000004 0 0

NO 0,0140681 0,0097794 0,0136955 0,0095279 0,0106902 0,0075155 0 0

NO2 0,0000098 0,0000044 0,0000091 0,0000041 0,0000058 0,0000026 0 0

[o] 0,0043583 0,0056819 0,0042733 0,0055756 0,0030702 0,0040481 0 0

02 0,0218202 0,0142236 0,0217101 0,0141631 0,0188111 0,0124011 0 0

OH 0,0338843 0,0415573 0,0333174 0,0408943 0,0270172 0,0335106 0 0

Tablo 4.2°deki verilere bakilinca teorik olarak yanmanin lille bogazina kadar
devam ettigi, lille bogazindan sonra tam yanmanin gerceklestigi sOylenebilir. Tablo

4.3 te itki odas1 boyunca gazlarin bolgesel termodinamik 6zellikleri verilmektedir.

Tablo 4.3 [tki Odasi Gazlarimin Bélgesel Termodinamik Ozellikleri

Parametre Enjeksiyon Lile girisi Lule bogazi Liile cikisi Birim
Basing 1 0,9839 0,5726 0,0001 MPa
Sicakhik 3085,8262 3082,6005 2922,7105 677,7766 K
Entalpi 543,8046 533,7403 -110,2698 -5568,8118 ki/kg
Entropi 12,5523 12,5556 12,5556 12,5556 kJ/(kg-K)
ic enerji -686,2401 -694,8814 -1261,8728 -5824,3597 ki/kg
Ozgil is1 5,9279 5,9282 5,4988 1,5552 KI/(ke-K)
(p=sabit)
Ozgiil 1s1
(V=sabit) 5,1041 5,1049 4,7554 1,1781 kJ/(kg-K)
Gama 1,1614 1,1613 1,1563 1,32
izantropik us 1,136 1,136 1,1359 1,32
Gaz sabiti 0,3986 0,3986 0,394 0,377 kJ/(kg-K)
Molekdiler 20,8586 20,8609 21,1017 22,052
agirhik (M)
Molekiiler
agirhk (MW) 0,0209 0,0209 0,0211 0,0221
Yogunluk 0,813 0,8008 0,4972 0,0005 kg/m3
Ses hizi 1182,106 1181,3894 1143,7433 580,8034 m/s
Hiz (0] 141,8756 1143,7433 3496,46 m/s
Mach sayisi o] 0,1201 1 6,02
Alan orani 5 5 1 300
Kutlesel aki 113,6138 113,6138 568,6875 1,8963 kg/(m?2-s)
Viskozite 0,0001 0,0001 0,0001 0 kg/(m-s)
lletkenlik, 0,3179 0,3176 0,2999 0,0596 W/(m-K)
donmus
Ozgiil 1s1
(p=sabit), 2,189 2,189 2,173 1,555 KkJ/(kg-K)
donmus
Prandtl
numarasi, 0,6762 0,6763 0,6854 0,825
donmus
iletkenlik,
efektif 1,258 1,257 1,089 0,0596 W/(m-K)
Ozgil 1s1
(p=sabit), 5,928 5,928 5,499 1,555 kJ/(kg-K)
efektif
Prandtl
numarasi, 0,4627 0,4628 0,4778 0,825
efektif
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Tablo 4.3’te verilen veriler incelendiginde, dncelikle maksimum sicakligin yanma
odasinda 3085 K oldugu goriilmektedir. Ozgiil 1s1lar oran1 olan k degeri sicaklikla bagl
bir degerdir. Yapilan analizin sabit k degeri i¢in yapilmamis olmasi, sonuglarin gergege
yakinligin1 gostermektedir. Tablo 4.4°te teorik ve tahmin edilen performans degerleri
verilmistir. Teorik olarak oksitleyici olarak di nitrojen tetra oksit yakit olarak hidrazinin
kullanildig1, yanma odas1 basincinin 1 Mpa, yakit karisim oranin 1.4, genisleme alan
oranmin 300 oldugu siv1 yakith bir roket motoru i¢in izantropik akis kabulii ile elde
edilecek karakteristik hiz, spesifik impuls ve itki katsayist verilmistir. Bunun yaninda
basing kayiplart ve tam yanmanin ger¢eklesememesinden kaynaklanan kayiplar ile

tahmin edilen karakteristik hiz, spesifik impuls ve itki katsayis1 verilmistir.

Tablo 4.4 [tki Odasimin Ideal ve Tahmin Edilen Performans Degerleri

Teorik (ideal) performans

Parametre Deniz seviyesi Deniz seviyesi Optimum genisleme Vakumda Birim
Karakteristik hiz 0 0 1743,67 0 m/s
Efektif gikis hizi -52164,37 -10524,92 3496,27 3569,41 m/s
Spesifik impuls (kiitle ile) -52164,37 -10524,92 3496,27 3569,41 Ns/kg
Spesifik impuls (agirlik ile) -5319,29 -1073,24 356,52 363,98 s
itki katsayisi -29,9165 -6,0361 2,0051 2,0471

Tahmin edilen performans
Parametre Deniz seviyesi Deniz seviyesi Optimum genisleme Vakumda Birim
Karakteristik hiz 0 0 1659,26 0 m/s
Efektif cikis hizi -52412,22 -10731,12 3248,41 3321,55 m/s
Spesifik impuls (kutle ile) -52412,22 -10731,12 3248,41 3321,55 Ns/kg
Spesifik impuls (agirhk ile) -5344,56 -1094,27 331,25 338,7 s
itki katsayisi -31,5878 -6,4674 1,9577 2,0018

Yakit karisim orani, yanma odasi giris basinci, genisleme alan orani, liile sekli ve
geometri olusturulduktan sonra malzeme se¢imi gercgeklestirilecektir. Sivi yakath
roketlerde kullanilan bakir alasimlar1 ve kompozitler g6z 6niinde bulundurulunca, bakir
alasimli malzemelerin kullanildig1 roketlerde rejeneratif sogutma sistemi kullanilasi
gerekmektedir. Bakirin yiliksek 1s1l iletkenligi kullanilarak itki odasi boyunca liile ve
yanma odasina agilan kanallardan yakit gecirilerek duvar sicakligr distiriilerek yakat
yanma odasina piskiirtiilir. Bu sogutma sisteminde yakit tiim itki odasi boyunca
kanallardan gecirildigi ve sicakligi arttig1 icin basing kayiplart yasanir. Bu yiizden
rejeneratif sogutma kullanilan sivi yakith roketlerde turbo pompa besleme sistemi
zorunlu hale gelir. Ayrica ayni boyutlarda itki odasi icin rejeneratif sogutmanin
yapildigi roket motoru i¢in kanallarin agilmasi ile daha kalin duvarlara ihtiyag
duyulacagindan daha biiylik hacimde malzemelere gerek duyulmaktadir. Kompozit

malzemelerin kullanildig1 siv1 yakitli roketlerde ise rejeneratif sogutmaya gerek yoktur.
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Film ve radyasyon sogutma ile duvar sicakligi kompozit malzemenin zaten yiiksek olan
calisma sicakhigina distiriilir. Rejeneratif sogutmaya ihtiya¢ duyulmadigindan
kompozit malzeme kullanilan roket motorlarinda basinglandirma sistemi helyum gibi
yiiksek basingli gazlarla saglanmaktadir. Turbo pompanin kullanilmasi yerine
basinglandirmanin basinglandirict bir gaz tanki ile gerceklestirilmesi hem kompleks
sistemden kurtarmakta hem de agirlik konusunda biiyiik avantaj saglamaktadir. Ayrica
bakirin yogunlugu kompozit malzemelerin yogunlugu ile kiyaslandiginda 4-5 kat daha
fazladir. Buda ayni1 hacim igin 4-5 kat daha agir sistem anlamina gelmektedir ki ayni itki
odasinin kompozit yerine bakir alasimindan iretilmesi durumunda rejeneretif
sogutmaya ihtiya¢ duyulacagindan daha biiyiik hacme ihtiya¢ duyulacaktir. Buda demek
oluyor ki ayni itki odasinin kompozit malzeme ile iiretilmesi itki odasmnin agirligini
yaklagik olarak 8-10 kat diistirmektedir. Tiim bu malzeme se¢im kriterleri goz 6niinde
bulundurulunca tasarimini gercgeklestirdigimiz itki odasi i¢in en uygun olan malzeme

Tablo 3.5’te 6zellikleri verilen DLR silca SF’dir.
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