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OZET

SIVI YAKITLI ROKET MOTOR TASARIMI VE PERFORMANS
KARAKTERISTIKLERININ TEORIK ARASTIRILMASI

KORKMAZ, Safa
Kirikkale Universitesi
Fen Bilimleri Enstitiisii
Savunma Teknolojileri Anabilim Dali, Yiiksek Lisans Tezi
Danisman: Dr. Ogr. Uyesi Hayri Yaman
Ocak 2019, 85 sayfa

Sunulan tez calismasi ile gercek bir roket tasariminin ana temelini olusturan teorik
tasarim ve analiz ¢aligmasi yapilmistir. Roket tasarim parametrelerinden olan yakit
kombinasyonu, karigim orani, yanma odas1 basinci ve nozul ¢ikis basinci sinir sartlari
olarak belirlenmistir. S1vi yakith roket tasariminin temel unsurlar1 olusturan yanma
odasi, nozul, enjektor ve sogutma sistemi tasarlanmistir. Bu tasarimda sivi yakith
roket itki kapasitesi 100 kN olarak belirlenmistir. Roket tasarimi1 6nce analitik olarak
yapilmustir. Analitik olarak belirlenen roket geometrisi RPA programi ile optimize
edilmistir. CEA programi ile RPA programinin analiz sonuglarinin dogrulugu
incelenmistir. Roketin ii¢ boyutlu modeli SOLIDWORKS bilgisayar programinda
olusturulmustur. Roket CFD analizi SOLIDWORKS programinda olusturulan iic
boyutlu modeli kullanilarak ANSYS FLUENT programinda gerceklestirilmistir.
Biitiin analiz sonuglar1 karsilastinlmistir. Hedeflenen roket tasarimi analitik ve
simiilasyon analizleri ile imalat oncesi farkli programlarda alinan sonuglar ile

karsilastirilarak dogruluk teyidi yapilmistir. Roket itki odasi malzemesi secilmistir.

Anahtar Kelimeler: Roket Yakitlari, Sivi Yakithh Roket Tasarimi, CFD Analizi,
Sogutma Sitemi, Enjektor Tasarimi, Nozul, RPA, CEA, Roket
Itkisi, FLUENT, Yanma Odas1



ABSTRACT

THEORETICAL INVESTIGATION OF LIQUID PROPELLANT ROCKET
ENGINE DESIGN AND PERFORMANCE CHARACTERISTICS

KORKMAZ, Safa
Kirikkale University
Graduate School of Natural and Applied Sciences
Department of Defence Technologies, Master Science Thesis
Supervisor: Assistant Prof. Dr. Hayri YAMAN
January 2019, 85 pages

With this the thesis, A theoretical design and analysis study which is the main basis
of a real rocket design, has been carried out. The propellant combination, the mixture
ratio, the combustion chamber pressure and the nozzle outlet pressure, which are the
rocket design parameters were determined as boundary condition. The combustion
chamber, nozzle, injector and cooling system have been designed as the main
elements of the liquid fuel rocket design. In this design, liquid propellant rocket
thurst capacity is determined as 100 kN. First of all the design of the rocket was done
as analytical. Analytically determined rocket geometry is optimized with RPA
program. The accuracy of the results of the analysis of the RPA program with the
CEA program was examined. The three-dimensional model of the rocket has been
created in the SOLIDWORKS computer program. Rocket CFD analysis was
performed in ANSYS FLUENT program by using three dimensional model create in
SOLIDWORKS program. All analysis results were compared. Desired rocket design
was verified by analytical and simulation analysis, comparing with the results
obtained in different programs before production. Rocket thrust chamber material

was selected.
Key words: Rocket Propellants, Liquid Propellant Rocket Design, CFD Analysis,

Cooling System, Injector Design, Nozzle, RPA, CEA, Rocket
Propulsion, FLUENT, Combustion Chamber

i



TESEKKUR

Hayatimin her sathasinda yanimda olan ve desteklerini hi¢cbir zaman esirgemeyen
aileme ve tez calismam boyunca bilimsel ve akademik konularda daima yardimini
gordiigiim emeklerini hi¢ esirgemeyen ¢ok saygi deger tez yoneticisi hocam Sayin

Dr. Ogr. Uyesi Hayri YAMAN’a katkilarindan dolayi tesekkiir ederim.

il



ICINDEKILER DiZiNi

OZET ...t i
ABSTRACT ..ottt et sttt st a et s e beeneesaeens il
TESEKKUR .....ooooiiioeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee et s e n s iii
ICINDEKILER DIZINT ...t iv
SEKILLER DIZINT ...t vii
CIZELGELER DIZINT ... ix
SIMGELER DIZINI ........oooiiiiiiiiec ettt X
KISALTMALAR ..ottt sttt sttt et saeeseeneesneenseeneas xii
Lo GIRIS oo 1
2. ROKET MOTOR ve YAKITLARI ...........ccoooiiiiieieeeeeeee e 5
2.1 Roketlerin Stniflandirilmast.........cceevevieiiiiiniiiiieeeeee e, 5
2.1.1  NUKIeer ROKELIET ....ccuevueiiiiiiiieitieieeecet e 6
2.1.2  Giines Isinimli ROKEtIET ..........voviiiiiiiiiieieeeeeeeeeee e, 7
2.1.3  Elektrikli Roket MOtorlart........c..cooeriirieiiiniiiieieieceeeeeeee e 7
2.1.3.1 Elektrotermal Roket Motorlart..........ccoceevuevieneniinieneiieniecee, 8

2.1.3.2 Elektrostatik Roket Motorlart ..........ccceeeevveeciieeeciiieecieecee e, 9

2.1.33 Elektromanyetik Roket Motorlart ..........ccccecevieniniiniininncnnns 10

2.1.4  Kimyasal Yakitli Roket Motorlart .........ccccooeeveniininiiniencnicnccenee, 10
2.14.1 Kat1 Yakitli Roket Motorlart..........cccoeiieiiiiiiiniiiieiiieiee 11

2.14.2 Hibrit Yakitlt RoKetler ..........coccooiiiiiiiiiiiieeeeeee 13

2.143 S1vi Yakitlt RoKetler .......cccooooiiiiiiiiiiiiee 14
2.1.4.3.1 Tek Yakith (Monopropellant) ..........cccceevvveeviiencieenieenieeeee, 16

2.1.4.3.2 Cift Yakath (Bipropellant)........ccccoeviveeiiieniiiieieeeiieeeiee e, 16

2.1.4.3.3 Depolanabilir YaKitli.......cccccooereiiiieiiieeiieeieceeeeee e 18

2.1.4.3.4 Kiriyojenik Yakitli (Cryogenic) ......cccceeevveeevureenciieeniieesreeenne 18

2.2 Stvi Yakitlt Roket Temel Bilesenleri............cooooviiiieiiiiiiiiiieeeecieeeeee 19
22,1 YaNMa OdaST.ccuuiiiiiiiiiiiieiieeiee e 19

v



2.2.2  ENJEKIOT .ottt ettt et 21

2.2.3  ALCSICYICT.cuieiieeiieiie et 29
2.2.3.1 Hipergolik (Hypergolic) AtesSIeyiCi........ccocvevverieeniienieeiiiennins 29
2232 Piroteknik (Pyrotechnic) Atesleyici .......cocevevveneriienieneeniennens 30
2233 Buji (Spark Plug) AtesSIeyiCi ......ccceevvieriieiiieiieeiieiecieeeeee 30
2234 On Yanma Odali (Precombustion Chamber) Atesleyici............ 30
2235 Katalizor (Catalyst) .....ceecveeeeiieeieeeieeeeeeeee e 31
2.2.3.6 Lazer AteSICYICT c.uvvieeiieiciie ettt 31
224 NOZUL ..o e 31
2241 Konik NOZul......c.oooiiiiie e 33
2.24.2 Can NOZUL ..o 34
2243 Halka NOZUL ......ooiiiiiiiiiiieeeeee e 34
2.2.5  SOZUMA SISTEIMI c..veeerieiieeiieeiieeieeeiee e esieeeereereeseeeebeesereeseeesaeesseennns 35
2.2.5.1 Rejeneratif (Regenerative) Sogutma...........cccceeeveevnienieeineennnnnns 36
2252 Tahliye (Dump) SOZutma...........cccveeveerieiiieiieeieeeeeie e 36
2253 Film SOZUIMA ......cccviiiiiiiiieiiecieceeeeeee e 37
2254 Terleme (Transpiration) SOZUtMA........ccccveeerieeeiieeriieeeiieeeenenn 37
2.2.5.5 Ablatif (Ablative) Sogutma..........ccceeeveiieeiiieenieeeieeeee e 38
2.2.5.6 Radyasyon SOZUtmMa.........cccceceriiriiiinieniiieneeeeeeeeseeee e 38
2.2.6  Besleme SiStemi......cccueeiuieriieiieiieeiieee e 39
2.2.6.1 Basingli Besleme Sistemi.........ccccvveeciieeiiieeiieeeieeeee e 40
2.2.6.2 Turbopompa Besleme Sistemi ...........ccceeverviinieniniienieneenennns 41
227 TANKeiiiiiiiieee e et 43
3. METARYAL VE YONTEM........ocoooiiimiiniiiineiesieeineissesessneesese s 45
3.1 Roketlerde Temel Hesaplamalar .............cccccoeviiiiiiniiniiieiiiecieeeee 45
3.1.1 TtKi ve MOMENTUM . ......oveivieececceiceeee e 46

3.1.2  TOPIam TtKi...o.oieieieieieceiececcecececcccee e 47



303 OZGULIK oo 48
3.1.4  Efektif EGZOZ H1Zl...coooooiiiiiiiiieiiececeeeee e 49
3.1.5  Karakteristik EEZ0Z HI1ZI......ccccoeviiiiiiniiieiiiiecieeceeeeeee e 50
3.1.6  Ttki KASAYIST ..oovovieeceieieeeeeeceeeeeeee e 51

4. SIVI YAKITLI ROKET MOTOR TASARIM ve ANALIZI ........cccceuue... 52
4.1 Y aKIt SECIMI...uviiiiiiieiiie ettt e et e vt e e ere e e e aeeeeareeeeaneeenes 52
4.2 Itki Odast TaSAITML...........c.covevvereerceeeeeeeeeiesseesesee e seses e sese s seseeeas 54
43 Itki Odas1 Geometrisinin RPA Programi ile Optimizasyonu ve Analizi ... 58
4.4 Roket Analiz Sonuglarinin CEA Programi ile Dogrulanmasi.................... 60
4.5 Sogutma Sistemi Tasarimi ........cccceeeviiiiniiniieieneeece e 62
4.6  Roket Itki Odas1 Malzeme Segimi ve Duvar Kalnliginin Belirlenmesi.... 68
4.7 EnjeKtOr Tasarimi.......ccceeiuiiiiiiiieiiieie ettt 69
4.8 CFD ANAIZI .ottt ettt e 74
5. SONUCLAR VE ONERILER .......ccoeueueeerruererreresesesesessesesssssessssesesssssessasesenss 78
KAYNAKLAR .ouctiiiiciininsticeisnisssisssssssssisssissssssessssssesssssssssssssssssssssssssssssssssssssssans 80

vi



SEKILLER DiZiNi

Sekil 2.1 RoKet MOtOr tHIIETT.......coeeuviiiieciiieeeeiee e 5
Sekil 2.2 NUKIeer roKet MOtOIU.........coiieiiiiieieiiiee et e 6
Sekil 2.3 Giines Isinimli rOKet MOTOTU ........eeeeviiieiieeciie et 7
Sekil 2.4 Rezistojet sematik GOSTETIMI.......ccueervierrierieeitieeieeriieeieeiee e ereeseeeeaeesaeens 8
Sekil 2.5 Arkjet sematik GOStETIMI....ccuuieeiiiieiiiieeiie ettt saee e 9
Sekil 2.6 Basitlestirilmis elektrostatik roket motoru sematik gosterimi ...................... 9
Sekil 2.7 Elektromanyetik roket motoru sematik gosterimi...........ccceevverevierureennennne. 10
Sekil 2.8 Kat1 Yakitli roketin genel goriniisii.........cooveeveerieeiiienieeiienie e 11
Sekil 2.9 Heterojen kati1 yakit sematik gOSteTimi ......c.cevveerieeriiieniieiieiieeieeieeeieene 13
Sekil 2.10 Hibrit yakitli roket motoru sematik goSterimi ..........ccceeeeueerieriieeneeenenne. 14
Sekil 2.11 S1v1 YaKi1tht TOKEL......ocuvieiiiiiieiiecieee et 15
Sekil 2.12 Yanma odasi sematik gOSterimi......cc.cecveerveeeriienieeiiienieeiieniie e 20
Sekil 2.13 Yanma 0dast geOmMEtrileri......coeruiiriieriieniieiieie e 21
Sekil 2.14 Dus basligi tipi enjektoriin sematik gOSterimi ........cceeeveeeeevieniieeneeeienne. 24
Sekil 2.15 Ikiz tip enjektor sematik gOStErimi ..........o.ovovveeveveveeeeeeeeeeeeee e 24
Sekil 2.16 Ugiiz tip enjektdr sematik GOStETimi ............ccovevevivereeeeeeeeeereeeeeeennenns 25
Sekil 2.17 Besiz tip enjektor sematik gOSterimi.......ccueeveiereeiiiieiiieiieie e 25
Sekil 2.18 Kendi kendine ¢arpan tip enjektor sematik gosterimi........cceceeeeevereennnene 26
Sekil 2.19 Es eksenli enjektor sematik gOSterimi........ceeevveeervieenveeniieeeieeeieeeeneenn 26
Sekil 2.20 Halka yarikli enjektor sematik gOSterimi........covverieenieriieiniiniieniceieenee 27
Sekil 2.21 Sigratma plakali enjektor sematik gOoSterimi........occevveveevieniinienenniennene 27
Sekil 2.22 On karistirmali enjektdr sematik gOSterimi ............oovvevveereveruereveeereiennns 28
Sekil 2.23 Kisilabilir enjektor sematik gOSterimi........ccevverueevierieneeneniiniereeieneene 29
Sekil 2.24 Hipergolik atesleme gOSterimi ..........cevcueeerieeerieeeriieeieeeieeeieeeevee e 30
Sekil 2.25 Katalizor yatakli roket sematik goSterimi.......cc.eeevveeevvieeiieeeieeeiieeeeenn 31
Sekil 2.26 Nozuldan akan gazin basing, hiz ve sicaklik degisimi...........ccoceevereene. 32
Sekil 2.27 Konik nozul sematik gOSterimi..........cccueevueeriienieniieieeieerie e 33
Sekil 2.28 Can nozul sematik gosterimi ve konik nozul ile karsilagtirilmasi ............ 34
Sekil 2.29 Halka nozul tipleri sematik gOStErimi.......ccevevveeervieeiiieeieeeee e 35
Sekil 2.30 Rejeneratif sogutma sisteminin sematik gosterimi .........ccceeeveveerierviennnene 36
Sekil 2.31 Film sogutma sematik gOSterimi........cccueevueeriieriieeiieieeieeie e 37

Vil



Sekil 2.32 Ablatif sogutma sematik gOStEriMi ......c.eevuveeiieriieeiieiieeieerie e 38

Sekil 2.33 Radyasyon sogutma sematik gOSterimi.........ceevvuervuieruieeiieerreeniienieeneenens 39
Sekil 2.34 Basingli besleme sisteminin sematik goSterimi .........cccveeeveveeevreeenveeennnennn 40
Sekil 2.35 Gaz jenerator ¢evrimi sematik gOStETIMI ......ceevveeereveeeriieeeiieeeiiee e e 41
Sekil 2.36 Genisletme ¢evrimi sematik gOSterimi........eecveerueeeciienieeiienieeiiecee e 42
Sekil 2.37 Kademeli yanma ¢evrimi sematik gosterimi..........ccoeeveecvienieeciienieenenne. 43
Sekil 2.38 Sivi1 yakiatli roketlerde kullanilan tank tipleri.........ccccovveeecieeecieeciieee. 44
Sekil 3.1 Roket itki sisteminin sematik gOStEriMi.......c.ceevveeervieeriieeiieeeieeeiee e 45

Sekil 4.1 Stvi1 Hidrojen - S1vi Oksijen kiitlece karisim oranlarina gore 6zgiil itki ve

SICAKIIK dEZIST EIafiFl..ccuieceieeiiieiiecie ettt et 53
Sekil 4.2 Itki Katsayisinin yakit ¢iftinin karisim oranina gére degisimi.................... 54
Sekil 4.3 ROKEt GEOMEITST ..c.uvveuieeiieiiieiieeie ettt ettt e e b 57
Sekil 4.4 RPA programi parametre girig eKrant...........cccueeeeeevieerieeiieeneeneieeneeeneenens 58
Sekil 4.5 100 kN'luk roket itki odasi kesit gorintimii............cccveveeeviierieecienieeneenne. 59
Sekil 4.6 CEA programi parametre giri§ eKrani........coccceceereeneriieneeneeiicneenenieniene 61
Sekil 4.7 Sogutucu s1vi ile sogutulan roket motorunun 1s1 transfer mekanizmast ..... 63
Sekil 4.8 Roket duvar sicakligi 1000 K oldugundaki toplam 1s1 akist...................... 65
Sekil 4.9 Roket sogutma sistemi kesit gOrintisii.........cccvvevveeririeriieesieenieeireenieeneenens 66
Sekil 4.10 Roket malzemesi sicaklik grafigi.........cccoooeeviiiiiiiiiiiniiiiiieeeeee 67
Sekil 4.11 Sogutma sistemini 151 akist dagilim grafifi.......cccceecevveerieineniinienennennne 67
Sekil 4.12 Enjektor akist sematik gOTUNUMI ......cccvvverieeeriieeriiecieeeiieeeee e 71
Sekil 4.13 Enjektor 6n diizlem goriintimii...........cccvevereieeenieeeiiieeieeeeeeeiee e 72
Sekil 4.14 Enjektor arka diizlem goriintimii........c.ceveevuerienieneniieniiieececreeeenene 73
Sekil 4.15 Enjektor kesit diizlem gOriintimil.......c.c.eveevuerienieneniienieneeiceeeeeenene 73
Sekil 4.16 CFD analizi basing SONUCU ..........cccuvierivieeriieeeieeecireeeceeeeieeeeveeeeveeeeene s 74
Sekil 4.17 CFD analizi sicaklik SONUCU ..........cccueiieiiiiiiieciiicceee e 75
Sekil 4.18 CFD analizi mak Say1S1 SONUCU..........cccveteriieeiiieeiee et 76
Sekil 4.19 ANSY'S programi parametre giri§ eKrani.........ccoceeververeenenieenienenniennens 76

viii



CIZELGELER DiZiNi

Cizelge 2.1 Bazi tekil yakitlar ve 6zgll itKileTi........coovevieviriiiniiniiicieeeieceeee, 16
Cizelge 2.2 Baz1 orta enerji seviyeli ¢ift yakitlarin teorik performans degerleri....... 17
Cizelge 2.3 Baz1 yiiksek enerji seviyeli depolanabilir ¢ift yakitlarin teorik

Performans deGETleri ..........ovvieiiiiiiieiieeie e 18

Cizelge 2.4 Bazi1 ¢ok yiiksek enerji seviyeli kriyojenik cift yakitlarin teorik

PErformans AEGETIETT .....ceeiuiiieciiieeiiee ettt e e re e e sab e e e sabeeeeanee s 19
Cizelge 4.1 Cesit yakit ciftleri icin yanma odasi1 karakteristik uzunlugu................... 56
Cizelge 4.2 RPA programu itki odas1 geometrisinin degerleri ..........ccoceeverieneennenee. 59

Cizelge 4.3 RPA tarafindan analizi yapilan roketin itki ve kiitlesel debi degerleri ... 60

Cizelge 4.4 100 kN'luk roketin RPA analiz sonuglart ............cccceeieeniiiiinninninnn, 60
Cizelge 4.5 100 kN'luk roketin CEA analiz SONUCIart ...........cocoeeviieniiiiieeniinieenee 62
Cizelge 4.6 Sogutma sistemini kademelerinin parametreleri.........c..ccoceevereeneennennee. 65
Cizelge 4.7 Roketlerde kullanilan baz1 malzemelerin 6zellikleri .............c.cceoeennennee. 68
Cizelge 4.8 Enjektorlerde kullanilan bazi delik sekilleri ve desarj katsayilart ......... 69

Cizelge 4.9 Farkli bilgisayar programlari ile yapilan analiz sonuglarinin

KarSIaStITIIMAST ....eeeiiiiiiii ettt e et e e e e e e aaaaa s 77

X



<

]
)
o

o0 ¥ P

>

s

el o

=

Lcyl

Uil—P - o

» 2 ™m 3 ° 0o, m o< <
) [T ¢]

m

=
[

SIMGELER DiZiNi

Itki kuvveti (N)

Kiitlesel debi (kg/s)

Hiz (m/s)

Toplam itki (N.s)

Ozgiil itki (s)

Ozgiil 1s1 oran1 (Birimsiz)

Yanma odasi basinci (MPa)
Ortam basinci (MPa)

Nozul ¢ikis basinci (MPa)

Nozul bogaz alan1 (m?)

Nozul ¢ikis alani (m?)

Yanma odas1 alam (m?)

Yanma odas1 karakteristik uzunlugu (m)
Yanma odas1 uzunlugu (m)

Nozul uzunlugu (m)

Yanma odasi silindirik boliim uzunlugu (m)
fvme (m?/s)

Zaman (s)

Yanma siiresi (s)

Egzoz hiz1 (m/s)

Yanma odas1 hacmi (m”)
Yergekimi ivmesi (m?/s)
Karakteristik egzoz hizi (m/s)

Itki katsayis1 (Birimsiz)

Efektif egzoz hiz1 (m/s)

Yanma odas: sicakligi (K)

Gaz sabiti (kJ/kg.K)

Molekiiler agirlik (kg/kmol)
Diizeltme faktorii (Birimsiz)
Nozul genisleme orani (Birimsiz)

Ist tasinim katsayist (W/m”.K)



Is1 iletim katsayis1 (W/m.K)

Ist akist (W/m?)

Prantl sayis1 (Birimsiz)

Duvar kalinlig1 (m)

Akma mukavemeti (MPa)

Emniyet katsayis1 (Birimsiz)
Enjektor desarj katsayisi (Birimsiz)
Hacimsel debi (m’/s)

Yogunluk (kg/m?)

Nozul genigleme agis1 (radyan)

Nozul daralma acis1 (radyan)

xi



IRFNA
UDMH
MMH
NC
NG

KISALTMALAR

Inhibe edilmis kirmizi dumanli nitrik asit
Simetrik olmayan dimetil-hidrazin
Monometil-hidrazin

Nitroseliiloz

Nitrogliserin

xii



1. GIRIS

Roket, Newton'un ii¢lincii hareket yasasi olan her etkiye esit ve zit bir tepki
prensibine gore ¢alisan motorlara verilen isim olarak adlandirilmaktadir [1]. Roketler
caligmalar1 esnasinda hava ortamina ihtiyag duymayan sistemlerdir ve bu 6zellikleri
sayesinde atmosfer dist her ortamda calisabilmektedirler [2]. Roketler bir yiikii
hedefe ulastirmak ic¢in kullanilan araglardir. Bu yiikler askeri amagli silah baghgi,
zaman uzay kabini, ticari ve haberlesme uydular olabilmektedir. Son yillarda roketler
ile insan tagimaciligt yapmak i¢in ¢alismalar devam etmektedir. Roketler itkiyle
calisan araglardir ve itkiyi meydana getiren enerji kaynaginin ¢esidine gore
siiflandirilirlar [3]. Bu enerji kaynaklar1 kimyasal, elektrik ve niikleer olmak iizere

tic kategoriye ayrilmaktadir [4].

Milattan 6nce 200 yillarinda Cin Han hanedanlig: tarafindan ilk roket icat edilmistir
[2]. Qcat edildigi ilk yillarda roketler sadece havai fisek olarak gosterilerde
kullanilmistir. Milattan sonra 75 yilinda Iskenderiyeli Heron aeolipile ad1 verilen ilk
tepki roket prensibi ile ¢alisgan motoru icat etmistir [4]. Sistem i¢i su dolu bir hazne
ve karsiliklt iki delik bulunan bir metal kiireden meydana gelmektedir. Metal kiire iki
boru yardimiyla haznenin iizerine sabitlenmistir. Haznenin altinda ates yakilmasiyla,
su buharlasmakta ve metal kiirenin i¢ine dolmaktadir. Metal kiirenin iizerinde
bulunan deliklerden buhar basingli bir sekilde disariya ¢ikmakta ve c¢ikarken
olusturdugu kuvvetin etkisiyle metal kiire kendi etrafinda donmektedir. Bu icat ilk
buhar tiiribini olarak atfedilmektedir. Milattan sonra 13. ylizyila gelindiginde roketler
savas aract olarak kullanilmaya baslanmistir. Ilk kez Cinliler Mogollarla karsi
yapilan savasta roketleri kullanmiglardir [1]. Daha sonra Mogollar kendi roketlerini
yapmiglar ve hatta Kubilay Hanin 1275 yilinda Japonya'yr isgalinde roketleri
kullandig1r bilinmektedir [4]. 1300'li yillarda Mogollar ve Araplar tarafindan
Ispanya'ya getirilerek bombardiman silah1 olarak kullanilmustir [4, 5]. 1633 yilinda
Sultan IV. Murad'in kiz1 Kaya Sultan'in dogumu nedeniyle yapilan torenlerde Lagari
Hasan Celebi barut dolu haznesi bulunan bir basit hava roketi ile ilk kez
havalanmay1 basarmistir [6]. Roket itkisi ile ilk ugan insan olarak tarihe ge¢mistir.

1770'lerde Hintli lider Tipu Sultan roketi Ingilizlere kars1 kullandig1 bilinmektedir18.



yizyilda Avrupa'da roketler askeri amachh kullanilmaya baslanmistir ancak
Avrupalilar ilk roketlerinde biiyiikk denge problemleri yasamislardir. 1844 yilinda
William Hale tarafindan denge problemleri girilmesine karsin verimli olarak
calistirilamamastir [1]. 20. yiizy1l modern roketcilige gecis olarak kabul edilmektedir.
Tsiolkovsky, Goddard, Oberth, Von Braun ve Korolev modern roketlerin onciileri
olarak bilinmektedir [4]. Bir matematik 0gretmeni olan Konstantin Tsiolkovsky,
roketler iizerine teorik olarak calismistir. 1903 yilinda bir makale yazarak uzay
yolculuklar1 i¢in sivi yakitlt bir roket modeli olusturmus ve roket denklemlerini
tiiretmigtir. 1923 yilinda Herman Oberth, sivi alkol ve sivi oksijenle c¢alisan roket
tasarimini uzay yolculuklari i¢in inceledigi doktora tezini kitap olarak yaymlamistir.
Bu tez cok satanlar arasina girmis ve bir¢ok amatdr roketcilere ilham kaynagi
olmustur. Modern roketin babasi olarak bilinen Profesér Robert Goddard, 1914
yilinda s1v1 yakitli roketin yanma odasini ve nozulunu tasarlayarak patentini almistir.
1926 yilinda ise tarihte ilk sivi yakith roket ugusunu gerceklestirmistir [4]. 1932
yilinda roketlerle ilgilenmeye baslayan Nazi Almanyasi, Goddard'in arastirmalarini
incelemislerdir. Almanlar 1942 yilinda Wherner von Braun yonetiminde 250 kN itki
tireten, s1v1 alkol ve oksijenle ¢alisan V-2 roketini iiretmeyi basarmislardir. II. Diinya
Savasinda ¢ok etkin bir sekilde kullanilan V-2 roketi, 2600'den fazla hedefe saldiri

amacl kullanilmiglardir [1].

Strunz (1998) sivi yakithh roketin kararsizliklarini teorik olarak incelemis ve
tanimlamistir. Akis olayindaki gegici durumlart tahmin etmek i¢in numerik
yontemler kullanmistir. Basitlestirilmis yanma modeli i¢in analizlerini Karakteristik

Metod ve tek boyutlu termokimyasal kodlarint kullanarak yapmistir [7].

Piiskiilcii ve arkadaslar1 (2005) TUBITAK SAGE tarafindan vyiiriitiilen bir projede
Tirkiye'nin ilk s1v1 yakitli roket motorunu tasarlayip tiretmislerdir. Hidrojen peroksit
oksitleyici olarak kullanilirken hidrokarbon temelli bilesikler yakit olarak

kullanilmistir. Hipergolik atesleme i¢in bazi metal tozlar1 da kullanilmistir [8].

Hetem, A., ve arakadaglar1 (2011) yapmis olduklar1 bir ¢calismada siv1 yakith deney
motoru igin sivi hidrojen peroksit (H,0,) yakiti kullanarak roketin performans

davraniglarinin simiilasyonlarmi yapmislardir [9].



Youngblood (2015) yapmis oldugu ¢alismada kiiclik 6l¢ekli etanol ve nitro oksit
(N20) ile ¢alisan sivi yakitli roket tasarlamistir. Tasarladig1 roketi Nasa CEA ve
Cantera referansli Matlab ortaminda model olusturarak analiz etmistir. Daha sonra
roketi iireterek ve statik testlerini yapmustir. Test verileri ile programlarin sonuglarini
karsilagtirp Cantera programinin Nasa CEA programi kadar iyi oldugunu ve iyi bir

rakip olacagini gostermistir [10].

Shaikh, T., ve arkadaglart (2015) yapmis olduklar1 bir ¢alismada sivi yakitli deney
motorunda farkli yakit piiskiirtme basincinda farkli oksijen ve benzin oranlarinda
roketin performans karakteristiklerini arastirmiglardir. Aragtirmalarinda roketin 7 bar
piskiirtme basincinda, 1.1 ekovilans (®) oraninda ki 6zgiil itki 6.6 bar enjektor
piiskiirtme basincinda ve 0.9 ekovilans (®) oranina gore daha fazla 6zgiil itki (Isp)

tirettigini tespit etmislerdir [11].

Wei ve arkadaglar1 (2015) Modelica programini kullanarak turbopompa ve gas
basingli besleme sistemi olan iki adet sivi yakithi roket modelleyip simiilasyonlarini
yapmiglardir. Roket motorlarinin baglama, durma ve diizenli ¢alisma modlarindaki

gecici performanslarini arastirmislardir [12].

Stapp (2016) yapmis oldugu teorik calismada tek is ¢evrimi olan mevcut rokete
bilgisayar programlariyla simiile ederek sivi oksitleyicinin is ¢evrini isin igine
katarak analiz etmis ve bu durumun etkilerini arastirmistir. Yapmis oldugu
simiilasyonda teorik olarak cift is ¢evrimi olan siv1 yakith roketin itkisinin %21 artig1

sonucuna varmistir [13].

Tiirk (2016) 2 kN itki tiretebilecek tist kademe si1vi yakith roket motoru i¢in yakait,
yanma odas1 geometrisi ve malzemesini belirlemek i¢in kavramsal olarak ¢alismistir.
Analizlerini RPA paket programini kullanarak yapmustir. Yakit olarak N,H; ve
oksitleyici olarak N,O4 se¢cmistir. Yanma odasi basinc1 1 MPa ve yakit karigim
oranini 1.4 olarak belirlemistir. Vakum ortaminda roketin 6zgiil itkisi (Is) 338.7 s

karakteristik egzoz hizinin ise 1659.26 m/s olarak hesaplanmistir [5].



Shaikh ve arkadaslar1 (2017) sivi hidrokarbon ve gaz oksijenle c¢alisan laboratuar
Olcekli sivi yakithi roket motorunu hem deneysel olarak hem de sayisal olarak
arastirmiglardir.Roket motoru zengin ve fakir yakit karisim oranlarinda
calistirilmistir.  Sayisal aragtirmalart ANSYS FLUENT programi kullanilarak
yapmiglardir. Deneysel ve sayisal sonuclar karsilagtirllip sayisal yontemin

performans analizinde kullanilabilirligini incelemislerdir [ 14].

Bu tez calismasi kapsaminda, 100 kN itki kuvvetine sahip sivi yakitli roket
tasariminin yapilmasi hedeflenmistir. Literatiir aragtirmalar1 neticesinde sivi yakith
roket motorunun yanma odasi, enjektor, nozul ve sogutma sistemi olarak bilinen alt
sistem bilesenlerinin se¢imi ve tasarimi yapilmistir. Tasarim sonrast CEA, RPA ve
ANSYS FLUENT programlar1 kullanilarak roket analizi gerceklestirilmistir. Farkli
programlardan alman analiz sonuglart  karsilagtirllarak  dogruluk teyidi

gerceklestirilmistir.



2. ROKET MOTOR ve YAKITLARI

2.1 Roketlerin Siiflandirilmasi

Roketler, bir yiikii istenilen hedefe sevk etmek i¢in kullanilan araglardir. Roketler
hareket etmek icin bir itkiye ihtiyag duymaktadirlar [15]. Roketlerde itki, temel
olarak yanma odasinda iiretilen yiiksek sicaklik ve basingtaki gazin nozul araciliyla
disar1 atilmasi esnasinda olusan momentumdan elde edilir. Roketler enerji
kaynagimin cesidine (kimyasal, niikleer), temel islevlerine (yiikseltici, yoriinge
istasyonu tutucu), arag tipine (ugak, flize, uzay araci), yakit tipine ve kademe
sayisina gore siniflandirilmaktadirlar [3]. Iclerinde en yaygin kullanilan siniflandirma

yontemi, roketin kullandig1 enerji kaynaginin ¢esidine gore yapilan siniflamalardir.
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Sekil 2.1 Roket motor tiirleri




Roket motorlart Sekil 2.1'de itkiyi iireten enerji ¢esidine gore siniflandirilmistir.
Kimyasal yakitla calisan roket motorlar1 en ¢ok tercih edilen roket motorlar
olmaktadir. Niikleer roketler teorik olarak calisabilirligi ispatlanmis olmasina ragmen
kullanim sartlar1 gere8i ticarilestirilmesi safhasi arastirmalari devam ettigi
bilinmektedir. Elektrikli ve gilines 1smmimli roket motorlar1 genellikle uydularin

yoriingede kalmasi i¢in kullanilan kii¢iik motorlardir.

2.1.1 Niikleer Roketler

Niikleer reaksiyonlarla ortaya c¢ikan 1s1 enerjisi, depolanmig sivi yakita (is
akigkanina) aktarilir ardindan yiiksek sicakliktaki yakit daralan ve genisleyen nozul
tarafindan yliksek hiz kazandirilip disart atilir ve bu sayede roket itkisi
tiretilmektedir.. Fisyon, fiizyon ve izotop bozulma olmak {izere ii¢ tiiri vardir. Uzun

ucuslar i¢in uygundur. Sekil 2.2'de niikleer roket sematik olarak gosterilmistir [16].

Sekil 2.2 Niikleer roket motoru [16]



2.1.2 Giines Istmmmh Roketler

Gilines 1s1mimli roketler, sivi iticinin giines radyasyonu kullanilarak isitilmasi ve
nozuldan yiiksek hizla atilmasiyla iiretilen itki ile ¢calismaktadir. Glines radyasyonu
toplanip odaklamak icin biiyiik ¢apta optik aynalar kullanilmaktadir. Performanslari
kimyasal roketlere gore iki ili¢ kat daha fazla olmakta ancak kiiciik kapasiteli
roketlerde kullanilmaktadir. Itici olarak genellikle sivi hidrojen kullanilmaktadur.
Isitildiginda hidrojenin sicakligr 2500 °C kadar g¢ikabilmektedir. Bu nedenle roket
itki odas1 yiiksek sicakligi dayanikli; tungsten, renyum gibi yiiksek sicakliga
dayanikli metallerden {iretilmektedir. Aynalarin giines 1sinlarini en verimli bir
sekilde toplamasini saglamak i¢in glines ve roket pozisyonuna gore aynalarinin
konumlarimin siirekli ayarlanmasi gerekmektedir. Sekil 2.3'te giines 1sinimli roket

motorunun sematik ¢izimi gosterilmektedir [3].
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Sekil 2.3 Giines Isinimli roket motoru [3]

2.1.3 Elektrikli Roket Motorlari

Elektrikli roket motorlarin itki Uretme mekanizmalar1 birbirinden farklidir. Bu tiir

motorlar ya dogrudan elektrik enerjisi yada baska bir enerji kaynaginin elektrik



enerjine cevrilerek kullanmaktadir. Enerjiyi ¢evirmek icin jenerator, akii gibi ara
sistemlere ihtiya¢ duyulmaktadir. Biiyiik enerji gereksinimlerine ihtiya¢ vardir. Bu
roketleri verimsiz giic kaynagi ve agirlik gibi dezavantajlar1 bulunmaktadir.
Elektrotermal, elektrostatik ve elektromanyetik olmak farkli yapida dizayn

edilmektedirler.

2.1.3.1 Elektrotermal Roket Motorlari

Itki akiskani, elektrik enerjisiyle 1sitilarak termal olarak genislemesi saglanmaktadir.
Isitilmis gaz nozuldan yiiksek hizlarda atilarak itki kuvveti olusturulmaktadir.
Elektrik enerjisinin 1s1l iletilmi yoluyla itki akiskanina aktarilmasinin iki yolu vardir.
Bunlar rezistojet ve arkjet olarak adlandirilmaktadir. Sekil 2.4'te goriilen rezistojet i¢
direnci yiiksek bir metalin iginden akim gecirilmek suretiyle 1sitilmaktadir. Metalin
tizerinden itki malzemesi gegirilerek 1s1 itki akigkanina aktarilmaktadir. Bu sistemde
1sitict metalin  erime noktast roket performansini kisitlayan en Onemli unsur

olmaktadir. Rezistojetler 230-360 s arasinda 6zgiil itkiye sahiplerdir [17].

Elektrik i[{aj_.fna@

| I
Sekil 2.4 Rezistojet sematik gdsterimi [18]

Sekil 2.5'te gosterilen arkjet roketinde itki akiskan1 kendi iizerinden gegirilen akimla
isitilmaktadir. Kaynagin giiciine gore katot civarinda plazma olusmaktadir. Bu roket

motorlarinin rezistojetlere gore en biiyiik avantaji, en yiiksek sicakligin arkin i¢inde



olusmas1 ve bdylelikle malzemeden kaynaklanan sicaklik kisitlamalar1 ortadan

kaldirmaktadir. Bu sistemler 500-1500 s arasinda 6zgiil itkiye sahiptirler [17].
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Sekil 2.5 Arkjet sematik gosterimi [18]

2.1.3.2 Elektrostatik Roket Motorlari

Sekil 2.6'da gosterilen elektrostatik roket motorunda itki kuvveti, yakit iyonlastirilip
ardindan manyetik veya elektrik alan kullanilarak yiiksek hizlara ¢ikarilmasiyla elde
edilmektedir. Bu motorlar ¢ok yiiksek egzoz hizlarina sahiptirler.Yiiksek egzoz hizi
sayesinde yakit yiikiinde biiyiik bir tasarruf saglanmakta ve boylece roket daha hafif
ve verimli hale gelmektedir. Roket etrafinda statik elektriklenme olusmasini

engellemek icin iyonlar egzoz cikiginda elektronlarla notralize edilmektedir [2].
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Sekil 2.6 Basitlestirilmis elektrostatik roket motoru sematik gosterimi [3]



2.1.3.3 Elektromanyetik Roket Motorlari

Elektromanyetik roket motorlar1 heniiz deney asamasindadirlar. Bu tip motorlarda
gaz plazma haline getirilmekte, egzoza giden yanma odasinda (bu odada kimyasal bir
yanma ve 1s1 iretimi soz konusu degildir) elektromanyetik bir ortam elektrik
akimiyla saglanarak plazmanin egzoz disina dogru hareketi miimkiin kilinmaktadir.
Sekil 2.7'de gosterildigi gibi hem yakit1 plazma haline getirmek hem de giiclii bir
manyetik alan yaratmak i¢in ¢ok fazla elektrik iiretimine ihtiya¢ vardir. Yiiksek
itkiler {retilebilmektedir. Bu tip roket motorlari tam olarak gelistirilmesi ile

gezegenler arasi ¢alismalarda kullanilmasi planlanmaktadir [19].

Sekil 2.7 Elektromanyetik roket motoru sematik gdosterimi [20]

2.1.4 Kimyasal Yakith Roket Motorlar:

Roketlerin tahriki i¢in gerekli enerji, roket yakitlarin biinyesinde bulunan kimyasal
enerjinin kinetik enerjiye cevrilmesiyle saglanir. Kimyasal yakit, roket yanma
odasinda yiliksek basin¢ altinda yakilmasi esnasinda kimyasal tepkimeyle ortaya
cikan gazin sicakligit 4500 °C'lere kadar yiikselebilmektedir. Yiiksek basing ve
sicaklikta tiretilen gaz nozul vasitasiyla yiiksek hiz kazandirilarak roketten disari
atilmasi ile itki kuvveti iiretilmektedir. Kimyasal yakith roketler, kullandig1 yakitin
tiiriine gore kati, sivi ve hibrit olmak {izere ii¢ gruba ayrilirlar. Cogunlukla ytiksek

kapasiteli ylik tagimada kullanilan biiyiik yapili roket motorlaridir [21].
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2.1.4.1 Kat1 Yakith Roket Motorlari

Kat1 yakitli roket motorlart en eski roket motor ¢esidi olarak bilinmektedir.
Oksitleyici ve yanict yiiksek enerjili maddelerin, kati halde beraberce kimyasal
formda roket borusu igerisine yerlestirilmesiyle olusturulan roket cesitleridir [1].
Yanici ve yakict maddelerin her ikisi birlikte tek bir yapi igerisinde bulunmasi
neticesiyle kati yakitli roket motorlari, atmosferin oksijenine ihtiya¢ duymadan
atmosfer i¢inde ve disinda sorunsuz bir sekilde calisabilmektedirler. Bu roketlerin
dezavantajli yan1 ise roket yakiti bir kere ateslendikten sonra yakit bitene kadar bir
daha durdurulamamasidir [22]. Kati yakitli roketler yiiksek yogunluklu yakit
kullandiklarindan dolay1 esdeger sivi yakith roketlere gére daha kompakt ve fiziksel
olarak daha kii¢iik olmaktadirlar. Sivi yakith roketlerin aksine turbopompa veya
yakit besleme gibi karmagik alt sistemlere ihtiyagc duymamaktadirlar. Bir¢ok kati
yakitl roket motorunun hareketli parcasi yoktur veya ¢ok azdir. Kat1 yakili roketlerin
bu 6zelligi sayesinde kat1 yakitli roket motorlar1 ¢ok az bakim gerektirmektedirler.
Uzun siire depolanabilme kabiliyetine sahiptirler. Yiiksek gilivenirlilik, kii¢lik boyutlu
olmasi ve depolanabilmesi 6zellikleriyle kat1 yakitli roket motorlar1 hafif taktiksel
kullanimlarda daha ¢ok tercih edilmektedir [3]. Sekil 2.8'de kat1 yakithi roket

motorunun temel bilesenleri gosterilmektedir.

Ateslevici Kisnm Nozul

Foket Govdesi Kat Yakit Cekirdegi

Sekil 2.8 Kat1 Yakitli roketin genel goriintisii [23]
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Kat1 yakitlar kendi igerisinde homojen (kolloidal), heterojen (kompozit) ve

kompozite modifiye edilmis ¢ift bazli olmak lizere ii¢ sinifa ayrilmaktadir.

Homojen yakitlar oksitleyici ve yakit elementlerini ayni molekiil i¢inde barindiran
bilesiklerdir. Nitrogliserin (NG) ve nitroselilloz (NC) tipik bir homojen yakit
ornekleridir. Homojen yakitlar bazi malzemelerin eksikligi nedeniyle diger kat1 yakit
tiirlerine gore daha kararsiz yapida bulunmakta ve iiretimde esnasindaki tehlikeleri
daha yiiksek olmaktadir. Eger yakit sadece bir bilesikten olusuyorsa buna tek bazl
yakit denilmektedir. Ancak homojen yakitlarin ¢ogu, c¢ift bazli yakit olarak
adlandirilan bir karisim i¢inde iki farkli bilesigin oldugu yapida kullanilmaktadir. NC
ve NG'den olusan ¢ift bazli yakit en yangin kullanima sahiptir. Cift bazli yakitlar

genellikle dumansiz ve zehirsiz yakitlar olarak degerlendirilmektedirler [2].

Heterojen yakitlar; oksitleyici kristalini ve yakit pargaciklarini ayri olarak bir
baglayici igerisinde bulunan yapilara denmektedir. Sekil 2.9'da heterojen kat1 yakit
bilesenleri sematik olarak gosterilmektedir. Bu yakitlarda temel yakit yeterli kati
oksitleyici olmadan iyi bir yanma gerceklesmemektedir. Bilesikler oksijen dengesini
elde etmek icin birbirleriyle uygun oranlarda karistirllmalidir [24]. Baglayicilar
genellikle yanict yakitlardan olusmaktadir. Yakit performansini artirmak i¢in yiiksek
enerjili metal tozlari, stabilize edici, plastiklestirici yanma hizin1 artirict gibi
kimyasal katki maddeleri kullanilmaktadir. Heterojen yakitlarin performansi ve
karalilik seviyesi homojen yakitlardan daha yiiksektir. Uzun siire depolanacak
roketlerde tercih edilmektedir. Yakitin i¢inde bulunan metal katkisindan veya diger
kimyasal katkilardan dolayr yanma sonu gazlar1 zehirli ve dumanhdir. Dokiim
yontemiyle tiretilmektedirler. Ayrica iiretilmeleri i¢in biiylik tesisler gerekir ve

homojen yakitlara gore daha maliyetlidirler [2].
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Sekil 2.9 Heterojen kat1 yakit sematik gdsterimi [25]

Kompozite modifiye edilmis c¢ift bazli yakit igerigi agirlikca 6nemli oranda kristal
yapida oksitleyici amonyum perklorat (AP), genellikle metalik yakit olarak Al ve
yiiksek enerjili ¢ift bazli (NC-NG)’nin birlikte ayni icerikte bulundugu yakit tiirii
olarak adlandirilmaktadir. Genel olarak dokiim yontemi ile {retilmektedir.
Kompozite modifiye edilmis ¢ift bazli yakitlar, yliksek yanma sonu sicakliklarinin

yaninda, yiiksek 1s1l enerji ve yiliksek 6zgiil itki iireten yakitlardir [1].

2.1.4.2 Hibrit Yakith Roketler

Hibrit yakith roketler, kati yakitin yanma odasinda ve oksitleyici sivinin ayri
depolandig1 roket tipleridir. Sivi ve kati yakith roketlerin bir melezi olarak
bilinmekte ancak temel prensipleri tamamen farkli olmaktadir. Bu roketlerde kati
yakit yanma odasinda bulundurulmaktadir. Sivi yada gaz formundaki oksitleyici ayri
bir tankta depo edilerek pompa ve valf sistemleri yardimiyla yanma odasina
gonderilmektedir. Kat1 yakitin {izerine oksitleyici piiskiirtiilmesi sonucu yanma
gerceklesmektedir. Bu motorlarin istenildigi zaman durdurulmasi1 ve tekrar
calistirllabilmesi avantajli yonleridir. Sivi yakithh roket motorlarina goére daha
giivenilir olmaktadir. Bu roketlerde genellikle oksitleyici olarak sivi azot tetroksit

(N204) veya klor trifloriir (CIF3) gibi maddeler kullanilmaktadir [26].
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Sekil 2.10 Hibrit yakith roket motoru sematik gosterimi [1]

Hibrit roket, Sekil 2.10°da goriildigii gibi yakici ve yanicinin farkli yerlerde
depolanmaktadir. Piskiirtiilen oksitleyicinin valf ve enjektdr ile yanma odasina

gonderilmesi ile roket kontrollii saglamaktadir [1].

2.1.4.3 Siv1 Yakith Roketler

Sivi yakith roket motorlari; oksitleyiciyi ve yakiti sivi formda kullanan kimyasal
roket motorlaridir [15]. Stv1 yakith roketler, diger kimyasal roketlerde oldugu gibi
kimyasal enerjinin kinetik enerjiye doniistiiriilmesi prensibi ile ¢aligmaktadirlar [27].
Genel olarak kat1 yakitl roket motorlarindan daha fazla itki tiretmektedirler. Fakat
stv1 yakith roket motorlart karmagik alt sistemlere sahiptir. Yakit ve oksitleyicinin
yanma odasina tasindigr besleme ve pompa sistemleri, yanma odast ve nozulun
sogutulmasi icin kullanilan sogutma sistemi ve kontrol ve giivenlik i¢in kullanilan
valfler gibi karmasik yapilari barindirmaktadir [15]. Bu sebeplerden dolayr sivi
yakith roketler kati yakitli roketlere gére cok karmasiktir ve maliyetleri oldukca
yiiksektir. Genellikle biiyiik boyutlu roket tipilerinde kullanilir ve firlatmak igin

devesa rampalara ihtiyag¢ vardir. Sekil 2.11'de siv1 yakitli roket gdsterilmektedir.
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Sekil 2.11 Siv1 yakatl roket

S1vi yakitl roketlerin avantajlar1 agagida maddeler halinde verilmistir [19].

Yanma siireleri uzundur.

Yanma odasinda yanma kontrol altinda tutulabilir.

Kullanilan yakitlar s1vi formda oldugu i¢in homojen yanma gerceklesir.
Yanma odasina gonderilen yakitin miktar1 degistirilerek itki kuvveti kontrol
edilebilir.

Roket motoru istenildiginde durdurulabilir ve tekrar ¢alistirilabilir.

Tekrar kullanilabilme 6zelliklerine sahiptirler.

Cok kademeli roket tipleri i¢in uygundurlar. Birden fazla yiikii ayn1 anda
tasiyabilirler.

Ozgiil itkileri kat1 yakitli roketlerden daha yiiksektir.

Yakitlar1 direk atmosferden toplanabilirliginden dolay:r kati roket yakitlarina

gore daha ucuzdur.

S1v1 yakith roketlerin dezavantajlar siralanirsa;

Biiytik yapili roketlerdir ve firlatilmalari i¢in dev rampalara ihtiyac duyarlar.
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e Karmagik alt sistemlere sahip oldugundan yiiksek teknoloji ve bilgi
gereksinimi nedeniyle maliyetlidir.
e Kullanilan yakit veya oksitleyici maddeler korozif 6zellikte oldugundan vana

ve pompalarda arizaya neden olabilmekte ve bunun sonucu olarak roket

infilak edebilmektedir.

Siv1 yakitli roketler kullandig1 yakit 6zelliklerine gore, monopropellant (tek yakitli),
bipropellant (¢ift yakitli), depoedilebilir ve kriyojenik olarak siniflandirilirlar.

2.1.4.3.1 Tek Yakith (Monopropellant)

Yakit ve oksitleyici aynt molekiil igerisinde bulunmaktadir. Yakit 1silitilgi,
basin¢landirildigl veya katalist edildigi zaman sicak yanma veya ayrisma olmasina
karsin dogal ¢evrede stabil olmalar1 gerekmektedir. Tekil yakitl roket motorlar1 basit
yapili olmas1 avantajina sahiptir. Ancak bu yakitlarin performanslart diisiiktiir. Bu
sebeple roket motor sistemlerinde turbopompalar, gaz tiirbinleri ve yardimci giig
stiriiciileri i¢in ikincil gii¢c kaynagi olarak tercih edilebilmektedir. Cizelge 2.1'de bazi

tekil yakitlarin teorik olarak 6zgiil itki degerleri gosterilmektedir [28].

Cizelge 2.1 Bazi tekil yakitlar ve 6zgiil itkileri [28]

Yakat Ozgiil Itki (Is)
Hidrojen peroksit (H,0O,) 140 s
Hidrazin (N;Hy) 205 s
Nitrometan (CH3NO;) 180's
Metilasetilen 160 s

2.1.4.3.2 Cift Yakith (Bipropellant)

Yakit ve oksitleyici olarak sivi formda iki farkli kimyasal maddenin birlikte

kullanildig1 yakit ¢esididir. Yakit ve oksitleyici rokette ayri tanklarda muhafaza
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edilmekte ve yanma odasina ulagana kadar karismamaktadirlar. Bu motorlar giivenli

ve performanslart yiiksektir. Bu nedenle giiniimiizde genellikle uzun menzilli

uygulamalarda en ¢ok tercih edilen sivi yakitli roket motoru ¢esididir. Cizelge 2.2'de

baz1 orta enerji seviyesindeki ¢ift yakitlarin teorik performans degerleri verilmistir.

Cesitli yakit ve oksitleyici kombinasyonlarinin farkli 6zgil itki degerleri verdigi

goriilmektedir. Bu tip roket motorlarinda yakit kombinasyonlarini segmek oldukga

onemli bir istir. Clinkli yakit kombinasyonlar1 se¢imi toplam motor performansini ve

her bir parganin tasarim kriterini nemli 6l¢iide etkilemektedir [28].

Cizelge 2.2 Bazi orta enerji seviyeli ¢ift yakitlarin teorik performans degerleri [28]

Oksitleyici Yakit Karisim Oran1 | Yanma Odas1 | Ozgiil Itki (Is)
(rw= O/F) Sicakligt ]
(Te)°C
IRFNA UDMH 2.99 2949 276
(%15 NOy) Hidrazin 1.47 2810 283
%50 UDMH 2.20 2899 279
%750 Hidrazin
RP-1 4.80 2957 268
MMH 2.47 2921 279
%095 Hidrojen | UDMH 4.54 2649 278
Peroksit Hidrazin 2.17 2579 282
%50 UDMH 3.35 2627 279
%350 Hidrazin
RP-1 7.35 2640 273
Nitrojen UDMH 2.95 3140 282
Tetraoksit RP-1 4.04 3173 276
Etil Alkol 2.59 2921 267
(%92)
Klor Trifloriir UDMH 3.03 3485 280
RP-1 3.20 3254 258
Brom Hidrazin 3.35 3077 243
Pentaflorir
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2.1.4.3.3 Depolanabilir Yakith

Normal ¢evre sicakliklar1 ve basinglarinda tutulan ve sabit 49 °C 'de yillik %10'dan
fazla bozulmayan yakitlara depolanabilir yakit olarak adlandirilmaktadir [2]. Askeri
araclarda ve uzun menzilli uzay araglarinda oldukc¢a yaygin kullanilmaktadir. Cizelge
2.3'te baz1 depolanabilir yiiksek enerj seviyesindeki ¢ift yakitlarin teorik performans

degerler gosterilmektir.

Cizelge 2.3 Baz1 yiiksek enerji seviyeli depolanabilir ¢ift yakitlarin teorik
performans degerleri [28]

Oksitleyici Yakat Karisim Oram | Yanma Odas1 | Ozgiil Itki (Is)
(ry= O/F) Sicakligt S
(Te)°C

%95 Hidrojen | Hidrazin 2.01 2635 285
Peroksit Pentaboran 2.70 2976 302
Nitrojen UDMH 2.61 3140 285
Tetraoksit Hidrazin 1.34 2976 292

MMH 2.16 3112 288
Klor Triflortir | Hidrazin 2.77 3621 294
Hidrazin Pentaboran 1.40 2443 327

2.1.4.3.4 Kriyojenik Yakith (Cryogenic)

Cok diistiik sicaklikta sivilagan gazlar kriyojenik olarak adlandirilirlar. Roketlerde en
yaygin kullanilan kriyojenik sivilar, sivi oksjen sivi hidrojen sivi flor ve oksijen
difloriir veya bunlarin karisimlari olmaktadir. Cizelge 2.4'te roketlerde kullanilan
kriyojenik sivilarin performans degerleri gosterilmektedir. Yakit ve oksitleyici
kombinasyonlarinin karisim oranlarina gore farkli 6zgiil itki degerleri verdigi
goriilmektedir. Kriyojenik sivilarin ¢ok diisiik sicakliklarda olmasi nedeniyle
depolama ve kullanma problemleri ortaya c¢ikmaktadir. Sivi yakitlar1 igerisine
sogutma karakteristiklerini artirmak, donma noktasimi diisiirmek, korozif etkileri
azaltmak ve karali bir sekilde yanmasini saglamak i¢in katki maddeleri ilave

edilebilmektedir.
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Cizelge 2.4 Bazi ¢ok yiiksek enerji seviyeli kriyojenik ¢ift yakitlarin teorik
performans degerleri [28]

Oksitleyici Yakit Karistm Oran1 | Yanma Odas1 | Ozgiil Itki (Is)
(rw=O/F) Sicakligi S
(Te)°C

Sivi Oksijen RP-1 2.56 3399 300
Amonyak 1.30 2790 296

%095 Etil Alkol 1.73 3115 287

Hidrazin 0.90 3310 313

UDMH 1.65 3321 310

S1vi Hidrojen 4.02 2724 391

19.50 2738 265

Siv1 Flor Hidrazin 2.30 4402 363
S1vi Hidrojen 7.60 3596 410

23.70 4554 372

Amonyak 3.29 4268 357

2.2 Sivi Yakith Roket Temel Bilesenleri

S1v1 yakitl roket motor sistemi; nozul, yanma odasi, atesleyici, enjektdr, sogutma,

besleme ve tank bilesenlerinin bir arada bulundugu yap1 olarak adlandirilmaktadir.

2.2.1 Yanma Odasi

Yanma odasi, s1vi oksitleyici ve yakit parcaciklarinin atomize edilerek karistirildigi
ve yandigr yer olarak tanimlanmaktadir. Yanma reaksiyonu ile sivi yakit ve
oksitleyicilerin depo ettigi kimyasal enerji 1s1 enerjine ¢evrilmektedir [29]. Yanma
odasimnin tasarimi sivi yakitin tamamiyla reaksiyona girip kimyasal enerjisini
biitlinliyle 1s1 enerjisine ¢evrilecek yapida olmasi gerekmektedir. Yanma odasi
enjektor, atesleme sistemi, nozul ve yakit girislerini lizerinde barindirmaktadir. Sekil

2.12'de yanma odas1 sematik olarak gosterilmektedir.
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Sekil 2.12 Yanma odas1 sematik gosterimi [4]

Yanma odasi; yakit ve oksitleyicinin nozula girmeden dnce tam olarak karisma ve
yanma yapabilmesi i¢in uygun geometrik yapida olmasini gerektirmekmektedir. Bu
nedenle yanma odas1 hacmi yanma verimliligi acisindan biiyiik bir etkiye sahiptir.
Teorik yanma odas1 hacmi; yakitlarin kiitlesel debisi , ortalama yogunlugu ve verimli
bir yanma i¢in gerekli siirenin bir fonksiyonudur. Bu iligkiler denklem olarak ifade

edilirse Denklem 2.1 elde edilmektedir.
Ve=mgVt; 2.1

Denklem 2.1'de V. yanma odasi hacmi, m yakitlarin toplam kiitlesel debisi, V
ortalama 6zgiil hacmi ve tg ise yakitin yanma odasinda kalma siiresi olarak ifade
edilmektedir. Yakitlarin kalma siiresini belirlemek i¢in karakteristik uzunluk olarak
tammlanan L kullamImaktadir. L yanma odas1 hacminin nozul bogaz alanina oram

olarak tanimlanmaktadir.

. Ve (2.2)

Denklem 2.2'de A; nozul bogaz alani1 olarak tanimlanmaktadir. L" aslinda tnin bir

fonksiyonu olmaktadir. Denklem 2.1'de gorildiigii gibi ts yanma odasi
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geometrisinden bagimsizdir. Teorik olarak yanma odas1 herhangi bir sekilde olsa bile
gercekte bazi smirlamalar getirmektedir. Yanma odasi sekli tasarlanilirken 1s1
transferi, yanma kararliligi, agirlik ve kolay {iretim diisiiniilmesi gereken
faktorlerdendir. Sekil 2.13'te goriildiigii gibi silindirik, kiiresel ve kiiresele yakin
olmak {izere ii¢ farkli sekilde yanma odasi geometrisi bulunmaktadir. Kiiresel ve
kiiresele yakin yanma odas1 sekilleri sivi yakitl roketlerin kullanilmaya baslandigi
ilk zamanlarda Avrupali tasarimcilar tarafindan kullanilirken, silindirik yanma odasi
sekli siklikla Amerikali tasarimcilar tarafindan hala kullanilmaktadir. Kiiresel ve
kiiresele yakin yanma odasi sekilleri ayni hacme sahip silindirik yanma odas1
geometrisi ile kiyaslandiginda daha az sogutma yiizey alani ve agirlik avantajina
sahip olmaktadir. Kiire en az yiizey hacim oranina sahip geometrisidir. Esit malzeme
dayanimi ve yanma odas1 basinci icin kiiresel yanma odas1 sekli silindirik yanma
odasi sekline gore duvar kalinligr daha az olmaktadir. Ancak kiiresel yanma odasini
tiretmek zordur ve bir ¢ok kosul altinda silindirik yanma odasina gore daha diisiik

performans gostermektedir [28].

Enjektér

|
Kiiresele Yalan

Kiiresel Yamnma

Odast Yanma Odast

Sekil 2.13 Yanma odas1 geometrileri

2.2.2 Enjektor

S1v1 yakith roket motorlarinda enjektorler verimli ve stabil bir yanma elde etmek i¢in
yakit1 ve oksitleyiciyi atomize etmek ve karistirmak igin kullanilmaktadir [30]. igten
yanmali motorlardaki karbiiratorlerin  fonksiyonunu roketlerde enjektorler
yapmaktadir. Roketlerde kullanilan ilk enjektorler, yakitlar1 tam karigtirmayan basit

puskiirtme yapmaktaydi ve roketlerde yanmanin tam gergeklesmesi i¢in uzun yanma
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odasina ihtiyag duyulmaktaydi. V-2 roketiyle birlikte daha sofistike enjektorler
tasarlanmistir [31]. Daha sonralart bir ¢ok ¢esit enjektor gelistirilmistir. Enjektorler
genellikle delikli disk seklinde yanma odasinin bag tarafinda bulunmaktadir ve
boyutlar1 santimetreden metreye kadar degisik Olclilerde olabilmektedir [32].
Enjektorlerin diizgiin bir sekilde ¢alismasi i¢in bazi gereklilikleri vardir ve bunlar

sOyle siralanabilir;

e Yanma kararliligi: Motorun durdurma ve ¢alistirma esnasinda iyi bir yanma
odasi tasarimi ve enjektorden dogru ayarlanmis yakit ¢ifti ile birlikte diizgiin
yanma saglanmalidir. Yakitlarin yanma karakteristiklerine bagli olarak
oksitleyici ve yakit akisi sirasi ¢ok Onemlidir. Atesleme Oncesi yanma
odasinda yanmamis yakit birikintisi olmamalidir. Akis siralamasi iyi bir valf
zamanlamasi ile kontrol edilmelidir. Yakitlarin akisindan kaynaklanan
yanma odasi basing dalgalanmasini onlemek icin enjektor deliklerinden
yeterli basing diisiisii saglanmalidir. Yakitlarin verimli ve homojen karismasi
icin uygun enjektor deseni se¢ilmelidir.

e Performans: Bir enjektoriin yanma performansi, yakitlarin = kiitle
dagilimindan, yerel karisim oranlarindan, piskiirtiilen yakitlarin karisim
derecesinden, sivi yada gaz fazda olmasindan, atomlastirma ve
buharlastirmadan, kimyasal reaksiyon oranindan etkilenmektedir. Bunlar
uygun manifold ve uygun enjektor delik deseni se¢iminin bir fonksiyonudur.
Enjektor tarafindan yakita gore oksitleyicinin daha kapsamli bir sekilde
karistirilmas1 ve homojen dagilimi, yanma firlinlerinin optimum performans
icin gerekli denge kompozisyonuna daha hizli erismesini saglamaktadir.

e Yapisal biitlinliik: Enjektor, motorun tiim ¢alisma fazlarinda meydana gelen
maksimum yiiklere dayanabilmesi gerekir. Ayrica enjektdriin yiizeyini veya
herhangi bir pargasinin asir1 1sinmasini 6nlemek i¢in yeterli sogutma
yapilmalidir.

e Hidrolik nitelikler: Enjektoriin delikleri ve orifisleri yakitlarin belirli akis
hizlarinda Onceden belirlenmis basing diisiislerini gergeklestirmek ve
yakitlar1 uygun atomize etmek icin tasarlanmalidir.

e Yanma odast 1s1 korumast: Bir enjektor yanma odasi duvarlarinda sicak

noktalar veya cizgiler olusmasini engellemek i¢in tasarlanmalidir. Yakitlarin
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homojen olarak karigsmasi yiikksek O/F oranmin olugmasini sinirlandirarak
roket duvarlarinda yiiksek sicaklik bolgelerinin olugsmasini engeller.

o Ozel gereksinimler: Baz1 motor sistemleri, diisiik itki seviyelerinde veya
yakitlarin karigim oranlarindan baska oranlarda nominal olmayan kosullarda
caligmas1t gerekir. Bu gibi durumlara enjektérler normal calisma
kosullarindaki kadar giivenli bir sekilde caligma kabiliyetine sahip olmasi

beklenmektedir [28].

Farkli yakit kombinasyon ihtiyacina cevap vermek i¢in ¢esitli enjektor desenleri
tasarlanmistir. Bircok durumda, yakitlarin iyi karigsmalart i¢in dnceden belirlenmis
bir noktada akiskanlara carpisma yaptirilmaktadir. Carpisma noktasi, 1s1 transfer
sartlarinin izin verdigi Olciide enjektor yiizeyine yakin olmalidir. Biitiin carpisma
noktalar1 enjektor yliziine esit uzakliktaysa tek diizlemli ¢arpisma olarak
adlandirilmaktadir. Eger ¢arpisma noktalar1 enjektor yiiziine esit uzaklik degillerse
cok diizlemli ¢arpisma denmektedir. Carpisma agisinin ve uzakliginin etkilerini
belirlemek i¢in birgok arastirma yapilmistir. Genis agili carpigmalar kararliligi
artirmaktadir fakat bazi yakitlarda, yakitin enjektor yiiziine si¢cramasina neden
olabilmektedir ve bu durum enjektoriin yanmasina yol agabilmektedir. En etkin
carpisma agilarin 20° ile 45° arasinda oldugu bilinmektedir. Enjektorlerin agiri
isinmasin1 - engellemek i¢in  enjektér yiizeyinden veya etrafindan yakat

dolastirilmaktadir. Kullanilan bazi enjektor tipleri soyledir;

e Dus bashigt (Showerhead): Bu tip enjektorlerde carpisma noktasi
bulunmamaktadir. Oksitleyici ve yakiti karistirmak i¢in yanma odasi
tiirbiilansindan faydalanmaktadir. Uretilmesi en kolay enjektdr tiiriidiir. Baz
kriyojenik yakitlar haricinde diisiik performansa sahiptir. Sekil 2.14'de
sematik olarak gosterilmektedir [28].
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Sekil 2.14 Dus basligi tipi enjektoriin sematik gosterimi [28]

Ikiz (Doublet): Oksitleyici ve yakit ¢ift olarak garpistirilmaktadir. Boylece
giizel karistirma ve atomlastirma elde edilmektedir. Bu tasarim
dezavantajlarindan bir tanesi, enjektor delikleri diizgiin bir sekilde delinse
bile momentum vektoriinlin bileske agisi veya beta agisi, Ozellikle biiyiik
carpisma agis1 kullanildiginda karisim oranina gore degismesidir. Bu degisim
yanma performansint ve yanma odast duvarlarindaki 1s1 transferlerini
olumsuz yonde etkilemektedir. Bu tip tasarim genellikle sivi oksijen
kullanilan sistemlerde tercih edilmektedir. Ikiz enjektdr modeli Sekil 2.15'te

gosterilmektedir [28].

Manifoldu 2

Sekil 2.15 Ikiz tip enjektor sematik gosterimi [28]
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e Uciiz (Triplet): Bir yakitin iki akis1 ile diger yakitin bir akis1 simetrik olarak
carpistirilmaktadir. Bu sayede karisim oranit degismesinden kaynaklanan
vektor agisi betanin degisimi engellenmektedir. Bu tasarim sayesin homojen
karisim elde edilmektedir. Uciiz enjektorler kullanilmasi yiiksek yanma
performansi elde edilmesini saglanmaktadir. Sekil 2.16'da sematik olarak

ticliz enjektor yapisi verilmistir [28].

Yakit

Manifoldu

Olksitleyici 7
Manifoldu C_ai’pt;ima

Sekil 2.16 Ugiiz tip enjektor sematik gdsterimi [28]

e Besiz (Quintuplet): Sekil 2.17'de gosterilen besiz enjektor tipi, milkemmel
karigtirma ve performans icin bir yakitin dort akisi ile diger yakitin bir akist

simetrik olarak carpistirilmaktadir [28].
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Sekil 2.17 Besiz tip enjektor sematik gosterimi [28]
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Kendi kendine carpan (Self-impinging): Bu tasarim yakit ve oksitleyici
ciftlerinin kendi iizerine c¢arpmasi metoduna dayanmaktadir. Karistirma
islemi, yanma odasinda yakitlarin buharlasmasiyla ve tiirbiilansla
gerceklestirilmektedir. Bu tip enjektorler orta seviye performans ve iyi
derecede yanma kararlilig1 saglamaktadir. Uygulamalar hem kriyojenik hem
de depolanabilir hipergolik yakitlar i¢in basarili olmustur. Bu tasarimin bir
modifikasyonu, iki yakitin kendi kendine g¢arpmasini takiben ikincil bir
carpmasini saglar. Kendi kendine c¢arpan enjektor tasarimi Sekil 2.18'de

gosterilmistir [28].

Sekil 2.18 Kendi kendine ¢arpan tip enjektor sematik gosterimi [28]

Es eksenli (Coaxial): Es eksenli olarak piiskiirtiilen iki yakit ve oksitleyici
icin es merkezli tiip kullanmaktadir. Bu tiiplerin ikisinin diiz olabilecegi gibi
yakitin girdap yapmas i¢in igteki tiip burulabilmektedir. Bu enjektorler sivi
yakitli roketlerin yani sira, gaz tlirbinlerinde ve igten yanmali motorlarda

siklikla kullanilmaktadir [33]. Sekil 2.19'da sematik olarak gosterilmistir.
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Sekil 2.19 Es eksenli enjektor sematik gosterimi [28, 33]
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e Halka yarikli (Ring slot): Halka yarikli enjektor, itici maddeleri konik
tabakalar halinde ¢ikaracak sekilde esmerkezli dairesel yuvalar

kullanmaktadir. Sekil 2.20'de halka yarikli enjektor tipi gosterilmistir [28].
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Sekil 2.20 Halka yarikli enjektor sematik gosterimi [28]

e Sicratma plakali (Splash plates): Bu tip enjektorler yakitlarin sivi haldeyken
iyi karigmasi igin tasarlanmistir. Pliskiirtiilen sivilar bir plakaya carptirilarak
saptirtlmaktadir . Plakalar {izerine ¢arpan yakitlar sayesinde soguk tutulur ve
yakitlar plakadan ayrilana kadar tutugmazlar. Sigratma plakali enjektoriin

sematik olarak gdriintimii Sekil 2.21'de verilmistir [28].

Oksitleyici
Manifoldn

Yakit 7
Wantfoldn

Sekil 2.21 Sigcratma plakali enjektor sematik gdsterimi [28]
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On kanistirmali (Premix): Yakit ve oksitleyici &n karistirma odasina radyal
olarak puskiirtiilmektir ve burada yanma odasina girmeden 6nce odanin bas
tarafina tegetsel olarak yerlestirilmis bir gaz jeti tarafindan 1iyice
karistirmaktadir. On karistirma odasinin uzunlugu ve cap yakitlarin kiitlesel
debileriyle iliskilidir. Sekil 2.22'de 6n karistirmali enjektor tipi sematik olarak

verilmistir [28].
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Sekil 2.22 On karistirmali enjektdr sematik gosterimi [28]

Kisilabilir enjektor (Throttleable injector): Yoriinge diizeltmeleri, kenetleme
manevralar1 ve yumusak inig gibi bazi olaylar itki kontrolii yapabilen motor
sistemlerine ihtiya¢ duymaktadir. Bu ihtiyag Sekil 2.23'de gosterilen
kisilabilir enjektor yardimiyla giderilebilmektedir. Kisilabilir enjektor
sayesinde, yakitlarin akis kontrolii ve enjektor basing diisiisleri istenen itki
seviyelerine gore ayarlanmaktadir. Bu tip enjektorlerde hareketli parca

bulunmasi tasarimlarini zorlastirmaktadir [28].
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Sekil 2.23 Kisilabilir enjektor sematik gosterimi [28]

2.2.3 Atesleyici

Atesleyici, yakitin kimyasal enerjinin ortaya c¢ikarilmast ve reaksiyonun
devamliliginin saglanmasi i¢in ilk ateslemeyi yapan sistem olarak tanimlanmaktadir.
Atesleyiciler enerjilerine dis kaynaktan veya yakitlardan almaktadirlar. Ateslemeden
sonra, atesleyiciler yanma islemine daha fazla katilmazlar. Sivi yakith roket

motorlarinda alt1 farkli atesleyici tipi kullanilmaktadir [28].

2.2.3.1 Hipergolik (Hypergolic) Atesleyici

Hipergolik atesleme, yakitlarin bir araya geldiginde kendiliginden tutusmasi olarak
adlandirilmaktadir. Bu sistemin en avantajli yonii, ekstra donamima gerek
olmadigindan roket motor karmagikligin1 azalmasidir. Hidrazin ve nitrojen tetraoksit
en bilinen hipergolik yakitlardandir. Sekil 2.24'te hipergolik atesleme sematik olarak

gosterilmistir.
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Sekil 2.24 Hipergolik atesleme gosterimi [34]

2.2.3.2 Piroteknik (Pyrotechnic) Atesleyici

Bir maytap veya fisegin elektrikle tetiklenerek tutusturulmasina piroteknik atesleyici
olarak adlandirilmaktadir. Piroteknik atesleyiciler ¢ok hizli yanma yetenegine
sahipken roketin ugusu esnasinda tekrar kullanim 6zelligi bulunmamaktadir. Enjektor

diizlemine veya yanma odasi i¢ine yerlestirilebilmektedirler [2].

2.2.3.3 Buji (Spark Plug) Atesleyici

Buji atesleyici, elektrik kivileimi ile yakitlarin tutusturuldugu basit ve ucuz bir
sistemdir. Genellik enjektor yiizeyine yerlestirilmektedir. Bu sistemin en biiylik

avantaji roket kullanimi1 esnasinda yakitlar1 tekrar atesleyebilmesidir [2, 3].

2.2.3.4 On Yanma Odal (Precombustion Chamber) Atesleyici

Az miktarda yakit ve oksitleyici ana yanma odasinin oniine yerlestirilmis kiigiik bir
yanma odasinda ateslenmektedir. Ana yanma odasi kiiciik yanma odasina bir orifis
ile baglantilidir. Yanmakta olan yakit karisimi orifisiten gegerek ana yanma odasinda
bulunan daha fazla miktardaki yakit karistmini tutusturmaktadir. Bu sistem roketi

tekrar atesleyebilme 6zelligine sahiptir [3].
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2.2.3.5 Katalizor (Catalyst)

Genel anlamda katalizorler atesleyici olarak adlandirilmamaktadir. Reaksiyonlar
sirasinda degisime ugramadan reaksiyonu baslatan ve siirdiiren maddeler olarak
bilinmektedir. Genellikle monopropellant yakitli roketlerde reaksiyonu bagslatmak
icin kullanilmaktadir [28]. Sekil 2.25'te katalizér kullanilan monopropellant yakith

roket sematik olarak gosterilmistir.
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Sekil 2.25 Katalizor yatakli roket sematik gosterimi

2.2.3.6 Lazer Atesleyici

Lazer atesleme, lazer 1s1nin dogrudan yakitlar {izerine carpistirilmasiyla veya dolaylh
olarak metal parcalarina lazer enerjisinin aktarilmasiyla  gerceklestirilmektedir.
Lazer atesleyicilerin diger atesleyicilerle karsilastirildigi zaman yiiksek hassasiyet ve
dogruluk, minimum tutusma siliresi, On karistirmaya ihtiyag duymamasi ve ¢ok
yanma odasi olan roketlerde es zamanli tutusma yapabilmesiyle one ¢ikmaktadir

[35].

2.2.4 Nozul
Nozulun gorevi yanma odasinda aciga ¢ikan kimyasal enerjiyi etkin kinetik enerjiye

doniistiirerek rokete itki kuvveti saglamaktir [36]. Yanma odasinda yakitlarin

tepkimesi sonucu olusan gazlar nozul aracilig1 ile hiz kazandirilmaktadir ve disari
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atilmaktadir. Hizi artirilan gaz, kiitlenin korunumu prensibi dogrultusunda
momentumu artmakta ve rokete yiiksek hiz kazandirmaktadir. Boylelikle rokette
olusan yanma sonrasit Uriinler nozuldan desarj edilirken rokete de hareket
kazandirmaktadir. Roket nozulundaki gaz hizi boyutsuz bir biiyiiklilk olan Mak
sayist (Ma) olarak ifade edilmektedir. Mak sayisi, akigkanin ger¢ek hizinin ayni
akiskan igerisinde ayni kosullardaki ses hizina orani olarak tanimlanmaktadir [37].
Ma=1 ise sonik (ses hizi), Ma<1 ise subsonik (sesalt1), Ma>1 ise siipersonik (sesiistii)
ve Ma>>1 ise hipersonik denilmektedir. Roketlerden en yiiksek verimi ve itkiyi elde
edebilmek icin ¢esitli nozul tipleri tasarlanmistir. Roket nozulu tasarlanirken termal
sok, yiiksek sicaklik ve basinca dayanakli olmasi gerekmektedir. Roketlerde once
daralan sonra genisleyen (convergent-divergent veya DeLaval) nozul
kullanilmaktadir. Nozul daralan kisminda gaz hiz1 diisiiktiir ve buradaki kayiplar ¢cok
azdir. Nozulun daralan kisminda gaz hizini1 simirlamakta ve ses hizini gecemesine
engel olmkatadir ve bdylelikle Mak sayis1 1 degerinden kiiciik olmaktadir. Nozul
genisleyen kismi sayesinde gaz hizi artarak ses hizin1 gecebilmektedir. Nozul
bogazinda gaz hizi ses hizina esit olmaktadir [38]. Sekil 2.26'da nozuldan akan gazin

basing, sicaklik ve hiz degisimi gosterilmektedir.
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Sekil 2.26 Nozuldan akan gazin basing, hiz ve sicaklik degisimi [1]



Nozul ¢ikis basinci dis ortam basincina esit oldugu zaman maksimum verim elde
edilmektedir. Nozul ¢ikis basinct ortam basincindan biiylik oldugunda akis disa
dogru dagilmaktadir. Nozul ¢ikis basinct ortam basincindan kiigiik oldugunda akis

merkeze dogru toplanmaktadir ve bu olaya akis ayrismasi denilmektedir.

2.2.4.1 Konik Nozul

Konik nozul kolay iiretilebilme 6zelligi sebebiyle ilk roket uygulamalarindan itibaren
yaygin olarak kullanilmaktadir. Konik nozul, bas tarafi kesilmis iki koninin dar
taraflarinin birlestirilmesiyle elde edilmektedir [39]. Daralan koninin agis1 20° ile 45°
arasinda degisebilmektedir. Genisleyen koninin agis1 12° ile 18° arasinda

degismektedir. Sekil 2.27'de konik nozul verilmistir.
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Sekil 2.27 Konik nozul sematik gosterimi [39]

Nozul uzunlugu Denklem 2.3 ile hesaplanmaktadir.

. :Rt(\/E—l)JrR( seca-1)

n

(2.3)
tan o

L, konik nozul uzunlugunu ifade etmektedir. Nozul genisleme oranini ise € ile

gosterilmektedir.
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2.2.4.2 Can Nozul

Nozul boyunu kisaltmak ve itki kuvvetini artirmak i¢in tasarlanan ¢an sekilli nozul,
bogazda yiiksek genisleme agis1 etkisinde gazlar ¢ok hizli bir sekilde genislemekte ve
bu genisleme sayesinde dairesel akis meydana geldiginden nozul ¢ikigsinda diizgiin ve
eksenel akis saglanmaktadir. Sekil 2.28'de gosterilen ayni genisleme oranina sahip
konik ve can sekilli nozullarin boylar1 karsilastirildiginda ¢an sekillindeki nozulun
boyu konik sekilli nozula gbére %20 oraninda dahaz az olmaktadir [39]. Nozul
boyunun kisalmasiyla roket hafiflemekte ve performansi artmaktadir. Bu tasarimin
dezavantaji optimum performansi sadece belirli bir yiikseklikte vermesi olarak

bilinmektedir [2].

+—("an Nozul Bn}u—bl

+—— K onik Nozul Bovu

Sekil 2.28 Can nozul sematik gosterimi ve konik nozul ile karsilastiriimasi

2.2.4.3 Halka Nozul

Halka nozul en karmasik nozul tasarimi olarak bilinmektedir. Son yillarda roket
uygulamalarinda kullanimi yayginlagmaktadir. Halka nozul yiikseklik adaptasyon
0zelligi olmasi i¢in tasarlanmis ve bu sayede her yiikseklik i¢in optimum performans
gostermektedir [40]. Halka nozulun ice radyal ve disa radyal olmak iizere iki tipi

bulunmaktadir [5]. Yanma dairesel bilezik boyunca meydana gelmektedir. Egzoz
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gazlar1 halka nozulun orta bolgesinden akmasi engellenerek etrafindan desarj
edilmektedir. Yiikseklik artikca egzoz gazlar1 izantropik olarak genislemektedir. Bu
olayin nedeni, akiginin tiirbiilansli karismasindan dolay1 enerji kaybinin olmamasi ve
nozulun veriminin maksimum olmasindan kaynaklanmaktadir. Halka nozul
sayesinde siipersonik uguslar yapilabilmektedir [2]. Sekil 2.29'da Halka nozul tipleri

sematik olarak gosterilmistir.

Dairesel Yanma Odas

Halka Nozul Datresel Yanma Odas:

Dhsa Radval

Sekil 2.29 Halka nozul tipleri sematik gosterimi [2, 39]

2.2.5 Sogutma Sistemi

Swv1 yakitli roketlerde yanma sicakliklar1 genellikle 2500 - 3500 K arasinda
degismekte ve buna karsin bircok metalin ergime noktast 2000 K altindadir. Bu
nedenden dolayr sivi yakith roketlerin yanma odasimin ve nozulunun sogutulmasi
gerekmektedir. Kisa siireli operasyonlar i¢in sogutma sistemi yerine 1s1 kuyusu
olarak gorev yapan yeterince kalin oda duvarlar1 kullanilabilmektedir. Uzun siireli

uygulamalar iginse bir sogutma sistemi kullanilmaktadir [4, 28].
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2.2.5.1 Rejeneratif (Regenerative) Sogutma

Yakit veya yakitla oksitleyicinin birlikte, enjektdre gonderilmeden 6nce nozul ve
yanma odas1 duvarlariin iginde bulunan sogutma kanallarindan dolastirilmaktadir.
Sogutucu s1vi yakit, taginim yoluyla 1s1 transferi yaparak yanma olayinda meydana
gelen 1s1y1 emmekte ve duvar sicakliklarini istenen seviyede tutmaktadir [41, 42]. Bu
olaya rejeneratif sogutma denilmektedir. Roketlerde en yaygin bigcimde kullanilan
sogutma sistemidir. Yiiksek 6zgiil itki ve kimyasal kararlilik istenen yiiksek sicaklik
ve basing uygulamalarinda kullanilmaktadir. Sekil 2.30'da rejeneratif sogutma

sisteminin sematik gdsterimi verilmistir.
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Sekil 2.30 Rejeneratif sogutma sisteminin sematik gosterimi

2.2.5.2 Tahliye (Dump) Sogutma

Tahliye sogutma teknigi diisiik basingli sistemlerde uygulanmaktadir. Toplam yakit
akisinin kiiciik bir miktar1 sogutma kanallarina yonlendirilmektedir. Ist transfer
mekanizmasi rejeneratif sogutmaya benzemektedir. Ancak sogutucu yakit yanma
odasina gonderilmemekte ve nozulda iizerinde bulunan kanal vasitasiyla disari

atilmaktadir [28].
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2.2.5.3 Film Sogutma

Film sogutma metodu, gézenekli yanma odas1 duvarindan sogutucu yanma odasina
gonderilerek duvar ylizeyinde ince bir film tabakasi meydana getirmektedir.
Sogutucu yakit buharlasarak 1siy1 absorbe etmekte ve duvar yiizeyinin sicakligini
diistirmektedir. Film tabakasinda bulunan yakit tamamen yanmadigindan bu metot ile
performans kaybi meydana gelmektedir. Genellikle nozul bogazi gibi kritik
bolgelerde rejenaratif sogutmaya ek olarak kullanilmaktadir. Sekil 2.31'de
gosterildigi gibi A, B ve C gozeneklerinden gonderilen sogutucu bu bolgeler arasinda
bir film tabakasi meydana getirmektedir. Film sogutma sistemi tasarlanirken her bir
gozenek ile bir sonraki gozenek arasinda yeterli miktarda sogutulma yapilabilmesi
icin gerekli film kalinliginin belirlenmesi ve uniform bir seklinde olmasi

gerekmektedir [2, 28].

Is1 Transferi
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Sekil 2.31 Film sogutma sematik gdsterimi [28]

2.2.5.4 Terleme (Transpiration) Sogutma

Film sogutmanin 6zel bir tipi olan terleme sogutma, gdzenekli duvarlar i¢cinden
sogutucu yakit yeterli miktarda gonderilerek malzeme sicakligi istenen seviyede
tutulmaktadir. Terleme sogutma yontemiyle film sogutma yontemine gore daha
uniform bir dagilim olmaktadir. Bir ¢ok iiretim ve gelistirme zorlugu bulunmaktadir

[2, 28].
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2.2.5.5 Ablatif (Ablative) Sogutma

Ablatif sogutma, oda duvarlarinin iizerine kaplanis olan reginelerin pirolizi ile
gergeklestirilmektedir. Piroliz malzemelerin yiliksek sicaklikta organik maddelerin
termal kirilmaya ugradig1 termo kimyasal siire¢ olarak adlandirilmaktadir. Piroliz ile
biiylik molekiiller daha kii¢iik gaz, sivi ve kati molekiillere doniistiiriilmektedir.
Reginelerin pirolizi endotermik bir olay oldugu i¢in bulunduklar1 bolgeyi sogutup
duvar sicakligin1 azaltmaktadirlar. Genellikle kati yakithh roket motorlarinda
kullanilan bu yontem ¢ok kademeli siv1 yakith roketlerde de kullanilmaktadir. Film
sogutma ile birlikte kullanildiginda ¢ok etkili bir sonu¢ vermektedir. Sekil 2.32'de

ablatif sogutma sematik gosterimi verilmistir [28].

Ablatif Astar (Fecine)
2
I
4
Yaltim Malzemesi  Yiiksek Dayvammb
Dis Duvar

Sekil 2.32 Ablatif sogutma sematik gosterimi [28]

2.2.5.6 Radyasyon Sogutma
Radyasyon sogutma ile 1s1 1s1nim yoluyla yiizeyden digar1 atilmaktadir. Bu yontem

tek ve ¢ift siv1 yakith roket motorlarinda tercih edilmektedir. Sicakligin ve basincin

nispeten az oldugu nozulun genisleyen bdoliimiinde kullanilmaktir [3]. Nozulun
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genisleyen kismi yliksek sicakliga dayanakli malzemelerden yapilmaktadir. Bazi
alasimlar c¢ok yiiksek sicakliklara dayanimi vardir. Ornegin, %90 tantal, %10
tungsten ve %0.5 titanyum igeren molibden alasimi kisa siireligine 2000 K sicakliga
dayanabilmektedir. Daha yiiksek sicakliklardaki uygulamalarda nozulun i¢ kismi
seramik malzemeyle kaplanarak yalitim yapilabilmekte ve dayanimi artirilmaktadir

[28]. Sekil 2.33'te radyasyon sogutmanin sematik gosterimi verilmistir.
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Sekil 2.33 Radyasyon sogutma sematik gdsterimi

2.2.6 Besleme Sistemi

Besleme sistemi, tanklardan yanma odasina yakitlarin sevk edilmesi i¢in gerekli olan
yapilarin tamamina verilen ad olarak bilinmektedir. Besleme sisteminin iki temel
fonksiyonu bulunmaktadir. Bu fonksiyonlar yakitin basincini artirmak ve yanma
odasini yakitla beslemektir. Besleme sisteminin ¢alistirilabilmesi i¢in gerekli enerji
yiiksek basingli gazlardan, santrifiij pompalardan veya her ikisinden birden
saglanmaktadir. Sivi yakith roketlerde besleme islemi ¢esitli yOntemlerle
yapilmaktadir. Besleme islemi temel olarak basingli ve turbopompa olmak {izere iki

smifta yapilmaktadir.
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2.2.6.1 Basin¢h Besleme Sistemi

Basingli besleme sisteminde, yiiksek basingli gaz kullanilarak yanma odasina Sekil
2.34'de sematik olarak gosterildigi gibi besleme islemi yapilmaktadir. Basingh
besleme sistemi basit bir yapiya sahiptir ancak sistem yiiksek basing kullandigindan
agirlign fazla biiylik tanklar kullandiklari i¢in dezavantajli olarak goriilmektedir.
Basinglandirma isleminde genellikle Onceden depo edilmis inert gazlar
kullanilmaktadir. Ancak farkli tasarimlarda basinglandirma isleminde kullanilacak
gaz, yakitin buharlastirilma yontemiyle saglanmaktadir. Bu yontem ile ek olarak
farkli bir gaz kullanilmamaktadir. Yakit buharinin basinglandirma gazi olarak
kullanilmasinin dezavantaji, tank i¢inde bulunan sivi yakitin buhartyla 1s1 transferi
yaparak buharin yogunlagmasina neden olmaktadir ve bu durum tank basincin
diistirmekte roketi karasiz hale getirmektedir. Son yontem olarak basinglandirma
isleminde kullanilacak gaz kimyasal yolarla elde edilebilmektedir. Kati roket yakitini
yakilmasiyla ve tekil sivi yakitin kataliz edilmesiyle gerekli gaz tiretilebilmektedir [3,

43].

Sekil 2.34 Basingli besleme sisteminin sematik gosterimi [43]
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2.2.6.2 Turbopompa Besleme Sistemi

Yakitlar tlirbin tarafindan tahrik edilen pompalar ile basinglandirilmaktadir.
Tirbinler gliclerini sicak gazlarin genlesmesinden almaktadir. Turbopompa besleme
sistemleri genelde uzun mesafeli fiizelerde ve hava araglarinda performans artisi i¢in
kullanilmaktadir. Turbopompa sistemlerinin agik ve kapali ¢evrimleri bulunmaktadir.
Acik cevrimlerde tiirbinden ¢ikan calisma akiskani kendi nozulundan veya ana
nozuldan disar1 atilmaktadir. Kapali g¢evrimlerde tiirbinden gelen tiim ¢alisma
akigkanlar1 kalan enerjisini en verimli bir sekilde kullanmak i¢in motor yanma

odasina gonderilmektedir [3, 44].

Sekil 2.35'te gosterilen gaz jeneratér cevriminde gaz ayri bir gaz jeneratdriinden
gelmektedir. Yakitlar1 ayr1 bir tanktan veya ana besleme sisteminden tedarik
edilebilmektedir. Bu sistem nispeten basit ve pompalardaki basinglar diisiik
olmaktadir. Diger turbopompa cevrimlerine gore daha diisiikk 6zgiil itkiye sahiptir.
Alman V-2 roketlerinde kullanildig: gibi gaz liretmek i¢in ayr bir tekil yakit kataliz
edilerek kullanilabilmektedir. Tiirbin egzoz gazlar kiiciikk nozullardan ve ana
nozulun genigleyen kismindan disart atilmaktadir. Gaz jeneratoriiniin karigim orani
yakit bakimindan zengin karigimdir bunun nedeni tiirbin kanatlarinda sogutma

sistemi bulunmadigindan gaz sicakliginin diisiik olmasi istenmektedir [3].
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Sekil 2.35 Gaz jenerator ¢evrimi sematik gosterimi [3]
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Sekil 2.36'da gosterilen genisletme (expander) ¢evrimde, sogutma ceketinin igerisine
gonderilen yakit sicakligr artirilip gazlastirilarak pompalara tahrik vermesi igin
tiirbinlere gonderilmektedir. Tiirbinlerden dolanan yakitlar toplanarak yakilmasi i¢in
yanma odasma enjekte edilmektedir. Itki tiirbinlerden dolan akisin kontrol
edilmesiyle diizenlenmektedir. Bu yontemin en avantajli yonleri ise yliksek 6zgiil

itki, motor basitligi ve diisiik motor kiitlesine sahip olmasidir [3].

Oksitleyici
pompast

Oksitleyici

Tirbini

Sekil 2.36 Genisletme ¢evrimi sematik gosterimi [3]

Sekil 2.37'de gosterilen kademeli yanma c¢evriminde yakit genisletme g¢evriminde
oldugu gibi sogutma ceketinden gecirilmekte ve 6n yanma odasina gonderilmektedir.
Daha sonra tiirbinlere enerji saglamak i¢in tiim yakit bir miktar oksitleyici ile 6n
yanma odasinda yakilmaktadir. Tirbini dolanan tiim gazlar toplanarak yanma
odasina gonderilmekte ve burada oksitleyici ile tekrar yakilarak roketin ihtiyag
duydugu gerekli itki kuvvetini olusturmaktadir. Ag¢ik c¢evrimle karsilastirildiginda
tiirbin akig1 yiiksek ve basing diisiimii azdir. Bu yontem ile sivi1 yakitli roketlerde en

yiiksek itki degerine ulasilabilmektedir ancak karmasik ve agir bir yapiya sahiptir
[3].
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Sekil 2.37 Kademeli yanma ¢evrimi sematik gosterimi [3]

2.2.7 Tank

Sivi yakitli roket sistemlerinde yakitlar bir veya daha fazla tank igerisinde depo
edilmektedirler. Cift yakith roketlerde oksitleyici ve yakit i¢in ayr1 tanklar
kullanilmakta iken tek yakitli roketlerde bir adet tank kullanilmaktadir. Ayrica
yakitlart basinglandirmak i¢in yiliksek basingli bir veya daha fazla gaz tanki
bulunmaktadir. Roket sistemlerinin ug¢malar1 gerektiginden dolayr tank agirliginin
minimum olmasi istenmektedir dolayisiyla tank stresleri oldukg¢a yliksek olmaktadir.
Bu durumdan dolay1 tank malzemeleri 6zeldir, aliiminyum, paslanmaz ¢elik, alagiml
celik ve fiber takviyeli plastikler sizdirmayi Onleyici maddelerle yaygin olarak
kullanilmaktadir. Yakitlarin tizerinde kalan fazladan gaz hacmine ullage (bos kisim)
denilmektedir. Depolama sicakligina ve yakitlarin termal genlesme katsayilaria
bagl olarak ullage hacmi tank hacminin %3-10 arasinda degismektedir. Tankin ve
boru sisteminin bosaltma verimligi, gonderilen yakit miktarinin toplam yakit
miktarina oranm1 olarak ifade edilmektedir ve genellikle %97-99.7 arasinda
degismektedir. Sekil 2.38'de gosterilmekte olan tanklar arasinda ideal sekil kiiresel
tanklardir ¢linkii kiiresel seklin hacim agirlik oranmi en yiliksek olmaktadir. Kiiresel
tanklar genellikle kiigiik roket motorlarinda kullanilmaktadir. Ancak biiyilik roket

motorlari i¢in kiiresel tanklar roketin genisligini artirmakta ve bunun sonucu olarak
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kullanilmayan bos alanlar olugsmaktadir. Roket govdesinin en verimli sekilde
kullanilmast icin tanklar goévdeyle biitiinlesik geometrilerde tasarlanmaktadir.

Genellikle uglar1 yarim elips silindirik tanklar kullanilmaktadir [3, 45, 46].

MY M 1
i ' |
' |

I

< 1N

I

L |

' R E_JI]J

Siindirikk ~ Ortak Bélmeli Es Merkezh Colkdu Tankdar
Tanklar Tanldar Silindirilc
Tanklar

Sekil 2.38 Siv1 yakitli roketlerde kullanilan tank tipleri [3]
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3. METARYAL VE YONTEM

3.1 Roketlerde Temel Hesaplamalar

Roket sistemlerinin ana islevi itki iiretmektir. Itki yiiksek hizda roketten atilan
gazlarin neden oldugu momentum degisiminin trettigi kuvvetin bir 6lgiisii olarak
adlandirilmaktadir [47]. Itki termodinamik, mekanik ve kimyasal temel prensipleri
altinda olusmaktadir. Sekil 3.1'de roket itki sistemi ve i¢ balistik tanimlari
gosterilmektedir. P, yanma odasi basincini, A, yanma odas1 ylizey alanini, T, yanma
odasi sicakligini, V. gazin yanma odasindaki hizini, P; nozul bogazi basincini, A;
nozul bogaz alanini, V; gazin nozul bogazindaki hizini, P, nozul ¢ikis basincini, A,
nozul ¢ikis alanini, Te nozul ¢ikis sicakligin1 ve V. gazin nozul ¢ikisindaki hizini

ifade etmektedir.

Atmosfer (3)
Pa Daralan Nozul Béhimii

| Genisleyen Nozul Bolimii

Y anma E_Jda:u
Pc, Ac, Tc

#

Pe, Ae, Te, Ve

Nozul
Gikast

Sekil 3.1 Roket itki sisteminin sematik gésterimi [1]
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3.1.1 litki ve Momentum
Roketlerde itki momentum degisiminin olusturdugu kuvvet ile meydana gelmektedir.
Newton'un hareket yasasina gore kuvvet kiitle ve ivmenin ¢arpimina esittir. Hiz ise

ivme ve zamanin ¢arpimina esit olmaktadir [28].

F=ma 3.1

<
Il

at (3.2)

Denklem 3.1 ve 3.2 'de F kuvveti, m kiitleyi, a ivmeyi ve t zamani ifade etmektedir.
Denklem 3.1 ve 3.2 birlestirildiginde momentum teorimi olarak bilinen ifade elde

edilmektedir.
F=—v (3.3)

Denklem 3.3 roket motorlarinin temel itki denklemi olarak bilinmektedir. Roket
nozulundan akan gaz kiitlesi sabit ve liniform oldugu kabul edildiginde momentum

degisiminden kaynaklanan itki kuvveti Denklem 3.4'te verilmistir [1].

dm ) W%
F=—v,=mv. = g Ve (3.4

dt
Denklem 3.4'de tanimlanan v, nozul ¢ikisindaki gaz hizini, m gazin kiitlesel debisini
w birim zamandaki gaz agirligini ve g yercekimi ivmesini ifade etmektedir. Denklem
3.4'e rokete basing farkindan kaynaklanan itki kuvveti eklendiginde Denklem 3.5
elde edilmektedir [48].

F = v, + (P, — P,)A, 3.5)

Termodinamik iliskiler Denklem 3.5'e eklendiginde itki kuvveti;
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1
k+1 k-1

2
2k 2 \kT | PN
_ el (= (P (3.6)
F=AP k-1 (kH) ! (PC) (Pe-Pa)Ae

Denklem 3.6'da gosterildigi gibi ifade edilmektedir. Burada k 6zgiil 1s1 oran1 olarak
tanimlanmaktadir. Bir roketin olusturdugu maksimum itki kuvveti nozul ¢ikis

basincinin dig ortam basincina esit oldugu zaman saglanmaktadir [49].

k1 k-1\ 12

2k 1 2 \KT | /P\E
Pt |15 (7)1 () o7
C

Roket itki sistemi birden fazla roket motoru bulundurmasi halinde itki kuvveti
Denklem 3.8'de gosterildigi gibi her bir roket motorunun tirettigi itkilerin toplamina

esit olmaktadir.

ZF=F1+F2+F3+... (3-8)

3.1.2 Toplam itki

Toplam itki roket motorunun c¢aligma siiresi boyunca iirettigi itki kuvvetinin toplami

olarak ifade edilmektedir ve Denklem 3.9'da gosterilmistir.
t (3.9)
= [
0

Roketin caligma siiresince lrettigi itki kuvvetinin sabit olarak varsayildiginda ve
baslangi¢ durma siirelerinde gecici durumlar ihmal edildiginde toplam itki Denklem

3.10'daki gibi olmaktadir.

[=Ft (3.10)
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3.1.3 Ozgiil itki

Ozgiil itki, yakitin birim agirhginin iirettigi itki olarak tanimlanmaktadir. Denklem

3.11'de ifade edilen 6zgiil itki, toplam itkinin toplam yakit agirligina oranidir.

t
Fdt
Isp = fo : (3.11)
g [ mdt

Roketin gegici durumlar (ilk ateslenme, durdurma vb) ihmal edildiginde, itki kuvveti
ve kiitlesel gaz akis debisi sabit kabul edildiginde 6zgiil itki Denklem 3.12'de oldugu
gibi tanimlanmaktadir [50].

F _F
. " (3.12)

I ==
mg W

Sp:

Termodinamik parametreler kullanildiginda 6zgiil itki Denklem 3.13'te gosterildigi

gibi ifade edilmektedir.

1

k-1 % k+1
1 éiTc I (E) k +l(lil>2(k-1) RTC (Pe-Pa>£ (313)
k1M, P, e\ 2 kM, \ P, A,

Sp: g

Denklem 3.13'te gosterilen R gaz sabiti, M, yakitlarin molekiil agirlhigi ve T, yanma
odasi sicakligini ifade etmektedir. Maksimum itki kuvvetinde oldugu gibi maksimum
Ozgil itkiyi elde etmek icin nozul ¢ikis basincinin ortam basincina esit olmasi
gerekmektedir. Nozul ¢ikis basinci ve ortam basinct esit oldugu varsayilarak
Denklem 3.13 tekrar diizenlenilirse maksimum 6zgiil itki Denklem 3.14'te goriildigi

gibi olmaktadir.

2R ) (E)T (3.14)
g
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Bir rokette 6zgiil itki, karakteristik egzoz hiz1 ve itki sabitinin ¢arpiminin yercekimi
ivmesine oranlanmasi ile hesaplanabilmektedir. Bu denklem daha sade haliyle

Denklem 3.15'te verilmistir [1].

(3.15)

3.1.4 Efektif Egzoz Hiz1
Roket nozulunda egzoz hiz1 iiniform olarak dagilmamaktadir. Bu ylizden hiz profili

dogru olarak o6l¢iilememektedir. Efektif egzoz hiz1 (c), tek boyutlu dogrusal akis
olarak kabul edilirse Denklem 3.16'da gosterildigi gibi olmaktadir.

(3.16)

(@]
Il
[
3
(0]
Il
2|

Efektif egzoz hizinin momentum ve basing bilesenleri yazildiginda Denklem 3.17

elde edilmektedir.
¢ =V.+ (P.- P)A./m (3.17)

Efektif egzoz hiz1 gercek gaz hizina esit olmamaktadir. Ancak nozul ¢ikis basinct dis
ortam basincina esit oldugunda efektif egzoz hiz1 gaz hizina esit olmaktadir. Efektif
egzoz hiz1 gaz hizina esit oldugu varsayildiginda itki kuvveti Denklem 3.18'de ki gibi

olmaktadir.
W
= gvezmc (3.18)

Nozul ¢ikisindaki teorik gaz hizi Denklem 3.19 ile ifade edilmektedir [1, 3].
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V. - T.R 2k P kkl] (3.19)
© My k1 ;) '

3.1.5 Karakteristik Egzoz Hiz1

Roket performans parametrelerinden birisi olan karakteristik egzoz hizi yakitlarin
efektif enerji seviyesinin, yanma odasi ve enjektor tasariminin kalite gostergesi

olarak tanimlanmaktadir.

* PCAt

o'= (3.20)

m

Denklem 3.20 karakteristik egzoz hizin1 (¢') ifade etmektedir. Karakteristik egzoz
hiz1 yanma performansini, gereken nozul basincini saglamak i¢in yanma odasinda ne
kadar kiitlesel debide yakit yanmasi gerektigini gostererek Ol¢mektedir. Ayni
kosullar altinda birim zamanda kullanilan yakit miktariin azalmasi daha verimli ve

yiiksek enerjili yanma slirecini gostermekte ve karakteristik egzoz hizi degerini

K k+1
k—
’ [ + 1712kk-1 (3.21)

Karakteristik egzoz hizi yakitlarin karakteristiklerini gosteren bir parametredir.

artirmaktadir.

Denklem 3.21'de gortildiigii gibi karakteristik egzoz hizi yanma odast ve enjektor
tasarimlarinin yaninda yakitin termodinamik 6zelliklerine de bagli olmaktadir.
Karakteristik egzoz hizi farkli roket tasarimlarinin ve roket yakitlarinin performans
iligkilerini karsilagtirmak amaciyla da kullanilmaktadir. Roket {izerinde yapilan basit
Olciimlerle, birim zamanda kiitlesel akis , yanma odas1 basinci ve nozul kesit alanina
bagli olarak degismektedir. Karakteristik egzoz hizi terimi enerji saliniminin
tamamlanmasiin ve yanma odasinda yiiksek sicaklikta basingta gazin iiretilmesinin

bir derecesi olarak kullanilmaktadir. Karakteristik egzoz hizinin gergek degeri
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Ol¢iimlerden belirlenmektedir ve hesaplanan teorik degerinin yaklasik %92-99.5

arasinda deger almaktadir [1, 3, 28, 51].

3.1.6 Itki Katsayist

Itki katsayis1 (Cr) nozul tasarrminin kalitesinin ve yakit1 genlesme 6zelliklerinin bir
gostergesi olarak tamimlanmaktadir. Itki katsayis1 roketin iirettigi itki kuvvetinin
nozul bogazinin kesit alan1 ile yanma odasi basincina boliinmesi ile
hesaplanmaktadir. Itki katsayis1 yanma odasi basincimin nozul bogaz alaninda
tiretilecek kuvvet ve nozulun genigleyen kismi ile iiretilecek kuvvetin oram

olmaktadir.

F
P.A

Cp= (3.22)

t

Itki katsayis1 yanma odas1 basinci, nozul kesit alani, nozul ¢ikis basinci, atmosfer
basinci, nozul ¢ikis hizi, nozul ¢ikis ve bogaz orani terimleri ile iligkilendirilmesiyle

itki katsayis1 daha acik ifade edilecek olursa Denklem 3.23 elde edilmektedir.

k+1

Cr= g(k—lil [P _P”At] -2

Itki katsayis1 Denklem 3.23'te goriildiigii gibi 6zgiil 1s1 oran1 (k), yanma odas1 basinci
(P.), ortam basinci (P,) ve nozul genlesme oranina bagli olmaktadir. Nozul genlesme
orani nozul tasariminin en 6nemli parametrelerinden birisidir. Optimum izantropik

nozul genlesme orant Denklem 3.24'te verilmistir [1, 28, 52].

E___[kﬂ k 1 [P ]k k+1 [P ] (3.24)
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4. SIVI YAKITLI ROKET MOTOR TASARIM ve ANALIiZi

Yanma odas1 basinc1 20 MPa olan ve yakit ¢ifti olarak belirlenen sivi oksijen - sivi
hidrojen ile 100 kN'luk itkiye sahip bir sivi yakithh motor tasarimi yapilmasi
istenmektedir. S1v1 yakitli roketin yanma odasi, nozul, enjektdr ve sogutma sistemi
tasarim1 ve analizleri yapilmistir. Tasarim Once analitik olarak yapilmistir ardindan
RPA programi yardimiyla roket boyutlar1 optimize edilmistir. Nasa'nin bilgisayar

programi CEA ile RPA programinin dogrulanmasi yapilmastir.

4.1 Yakiat Secimi

Sivi yakitl roket tasarlamak icin ilk adim olarak olarak kullanilacak yakit ¢iftinin
belirlenmesi gerekmektedir. Boliim 2'de bahsedilen yakit kombinasyonlar1 arasindan
yiiksek 0zgiil itkiye sahip olan Sitvi Hidrojen - Sivi Oksijen yakit ¢ifti seg¢ilmistir.
Yanma odas1 basinci 20 MPa olarak belirlenmistir. Sekil 4.1'de Sivi hidrojen ve sivi
oksijen yakit ciftinin karisim oranlarina gore oOzgiil itki ve sicaklik degisimi
verilmigtir. Bu grafiklerden yakit ¢iftinin karisim oran1 4.8 olarak secilmistir.
Karigim orani 4.8 oldugunda 6zgiil itki degeri 406 s olmaktadir. 100 kN roket itkisi

elde etmek i¢in;

. F

Mygplam = gI_ (4.1)
sp

_ 100 kN

mtoplam = m = 25.11 kg/S (42)

Denklem 4.1 ve 4.2 'de goriildiigii gibi yakitlarimizin kiitlesel debisi 25.11 kg/s

olmas1 gerekmektedir. Karigim orani 4.8 oldugundan;

. M¢oplam

mf=—"—
I'karigm T 1

orami

(4.3)
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25.11
ﬁlf: W =4.33 kg/S (44)

M, = M X Ikangm = 4.33 X 4.8 = 20.78 kg/s (4.5)

orami

O/F: 4.8 \
350 Isp: 406

OQuzginl Ttki (s)

[I] 2 4 6 8 10
Kiitleece Karisim Oram (O/F)

Sicaklik (K)
[ &¥]
=
=

0 2 4 6 8 10
Kiitlece Karisim Oram (O/F)

Sekil 4.1 S1v1 Hidrojen - S1vi Oksijen kiitlece karisim oranlarina gore 6zgiil itki ve
sicaklik degisi grafigi
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100 kN itki kuvveti saglamak i¢in sivi hidrojen kiitlesel debisi 4.33 kg/s iken sivi
oksijen kiitlesel debisi 20.78 kg/s olmasi1 gerekmektedir.

4.2 itki Odas1 Tasarimi

Itki odas1 tasarimi i¢in yanma odasi sekli silindirik ve nozul tipi olarak da de laval
%80'lik parabolik yap1 secilmistir. Roket nozul bogaz capt Denklem 4.6 ile

belirlenmektedir.

F

P.C. (4.6)

A=

Itki katsayis1 (Cr) karisim oranmna gore degismektedir. Itki katsayisiin degeri Sekil
4.2'deki grafikten elde edilmistir.

_ 100 kN
™ 20 MPa x 1.709

f4A
D= nt =61.04 mm (4.8)

= 2926 mm? 4.7)

=5

O/F: 4.8
CF:1.709

tki Katsavisi (CF)
1 — 1 — —J 1 — — == [—y
[ - T I -

=

0 2 4 1] 8 10
Kittlece Karisim Oram (O/F)

Sekil 4.2 Itki Katsayisinin yakit ¢iftinin karisim oranina gore degisimi
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Roket genisleme orani nozul ¢ikis alaninin nozul bogaz alanina orani olarak ifade

edilmektedir ve ¢ ile gosterilmektedir.

2 T (PR
==

(4.9)

Roketler nozul ¢ikis basinct atmosfer basincina esit oldugunda en iyi performans elde
edilmektedir. Roket ideal sartlarda deniz seviyesinde ¢ikis basincinin P, = 101235 Pa
olmasi1 istenmektedir. Roket tasariminda 6zgiil 1s1 oram1 genellikle k = 1.2 olarak

alinmaktadir. Bu sartlar altinda Denklem 4.9 ¢ozildiiginde e = 20.02 olarak

bulunmaktadir.
A, = €A, (4.10)
A.= 58578 mm? (4.11)
D, =273 mm (4.12)

Roket nozul ¢ikis alani 58575 mm? ve nozul ¢ikis cap1 273 mm olarak bulunmustur.
Roketin herhangi bir noktasindaki alan veya basing degeri Denklem 4.13 ile ifade
edilmektedir.

e — (4.13)
Jm[(p—f) ‘1]
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Denklem 4.13 kullanilarak yanma odasi alan1t A, = 4.6 A; = 13460 mm? olarak
hesaplanmistir. Yanma odast ¢apt D, = 131 mm 'dir. Yanma odas1 hacmi Denklem

4.14'ten elde edilmektedir

V.=AL (4.14)

L' yanma odas1 karakteristik uzunlugu olarak adlandirilmaktadir. L deneysel
caligmalarla elde edilmistir ve yakit kombinasyonlara gore degeri degismektedir.
Sivi Oksijen - Sivi Hidrojen i¢in yanma odas1 karakteristik uzunluk Cizelge 4.1'den

elde edilmistir.

Cizelge 4.1 Cesit yakit ¢iftleri igin yanma odas1 karakteristik uzunlugu [28]

Yakat Ciftleri Yanma Odasi1 Karakteristik Uzunlugu
(L)
Sivi1 Flor - Hidrazin 610-710 mm
Sivi Flor - S1vi Hidrojen 560-750 mm
Hidrojenperoksit - RP-1 1520-1750 mm
Nitrik Asit - Hidrazin 750-900 mm
S1vi Oksijen - Sivi Hidrojen 550-1020 mm
S1v1 Oksijen - RP-1 1000-1250 mm
V.=2926 x 1020 =2984520 mm? (4.15)

Tasarimi yapilan roketin gerekli yanma odast hacmi Denklem 4.15'te goriilmektedir.
Yanma odasimi sekli silindirik olarak secilmistir. Sekil 4.3'te goriilen roket
geometrisinden yanma odasi uzunlugu ve nozul uzunlugu hesaplanabilmektedir.
Sekil 4.3'te goriilen L.y yanma odasi silindirik kismimin uzunlugunu, L. yanma
odasinin toplam uzunlugunu ifade etmektedir. Nozul daralma yarim agist b 12° ve

nozul genisleyen yarim agis1 Tn 28.83° olarak alinmistir.
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Rc

_Lliﬂ . o
Lc | Ln

Sekil 4.3 Roket geometrisi

Sekil 4.3'te goriilen radyuslar sirastyla Ry = 124.19 mm, R, = 751.14 mm ve R, =

11.86 mm olacak sekilde alinmistir.

b RC S Rt b
Lc = Leyn + Ry tan (E) + ( AT ) + R, tan <§> (4.16)

Lcy1 hesaplamak i¢in Denklem 4.17 kullanilmaktadir. V, nozulun daralan kismindan
nozul bogazina olan kismin hacmini ifade etmekte ve egrinin integrali alinarak

hesaplanmaktadir. V, hacmi 2278667 mm’ olmaktadur.

4.1
Ve=AcLeyt + Vs (4.17)

Denklem 4.17'den Lcy 52.4 mm olarak hesaplanmaktadir. Denklem 4.16'dan L.

degeri 309 mm olarak bulunmaktadir.

0.8(vVe—1)R;+R,
L= T X (4.18)
tan (7“)

7\=% <1 + cos (%)) (4.19)
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Nozulda meydana gelen eksenel olmayan gaz akiglarim1 da hesaba katmak icin A
kullanilmaktadir ve diizeltme faktorii olarak bilinmektedir. Roket nozul uzunlugu

Denklem 4.18 ve Denklem 4.19 yardimiyla, 370.4 mm olarak bulunmaktadir.

4.3 Itki Odas1 Geometrisinin RPA Program ile Optimizasyonu ve Analizi

Alexander Ponomarenko tarafindan gelistirilen RPA (Rocket Propulsion Analysis)
programi, roket motorlarinin performans tahmini i¢in kullanilan bir bilgisayar
programidir. Roket motorlarinin tasarimi ve analizi az sayida parametre girilerek
yapilabilmektedir. RPA programina giris parametreleri, yanma odas1 basinct 20 MPa,
yakit ¢ifti Sivi Hidrojen - Sivi Oksijen, oksitleyici yakit orani 4.8, nozul ¢ikis basinci
1 atm, A/A; oran1 4.6 ve nominal itki 100 kN olarak girilmistir. Sekil 4.4'te RPA

programi giris ekrani yer almaktadir.

= x[H©

Initial Dat: - =
S —

Engine name: 100k
Propellant Spedification Description:
Nozzle Flow Model

Chamber pressure: 20
Determine thrust chamber size matching the specified requirements
@ Mominal thrust: 100 atambient pressure: 1 atm -
() Mass flow rate: kafs {m-dot, total at 100% throttle)
() Throat diameter: mm (3]
Mumber of chambers: 1 = Mozzle shape {if not specified, parabolic bell nozzle is assumed)

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

Determine parameters of propellant feed system

Gas-pressurized: by stored gas

@ Turbopump: gas generator cyde = ]

System spec {if not specified, default parameters are assumed)

Estimate engine dry weight

Performance Analysis
Engine Design
Tools

Sekil 4.4 RPA programi parametre giris ekrani
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Cizelge 4.2 RPA programu itki odas1 geometrisinin degerleri

Dc=133.18 mm Ae/At=18.61
Dt=62.10 mm R1=124.19 mm
De =267.90 mm R2 =751.14 mm
L"=1018.26 mm Rn =11.86 mm
Ln=353.44 mm b=12.00°
Lc=311.06 mm Tn =28.83°
Leyl =51.84 mm Te =8.00°

Cizelge 4.2'de RPA programinin 100 kN'luk roket itki odas1 geometrisinin degerleri

goriilmektedir. Sekil 4.4'te Cizelge 4.2'de ki boyutlara sahip olan roket itki odasinin

kesit gortinimii verilmigtir.

Yanma Odasi

Nozul Bogazi

Nozul

Sekil 4.5 100 kN'luk roket itki odas1 kesit gériiniimii

Sekil 4.5'te goriilen roketin kiitlesel debi, 6zgil itki ve itki degerleri Cizelge 4.3'te

gosterilmektedir.




Cizelge 4.3 RPA tarafindan analizi yapilan roketin itki ve kiitlesel debi degerleri

Vakum Altinda itki 105.71135 kN
Vakum Altinda Ozgiil Itki 429.22756 s
Deniz Seviyesinde Itki 99.99360 kN
Deniz Seviyesinde Ozgiil Itki 406.01136 s
Toplam Kiitlesel Debi 25.11385 kg/s
Oksitleyicinin Kiitlesel Debisi 20.78835 kg/s

Yakitin Kiitlesel Debisi

432551 kg/s

RPA programu ile analizi yapilan 100 kN'luk roketin i¢ balistik parametreleri olan

basing, sicaklik ve hiz degerleri Cizelge 4.4' te verilmistir. Roket nozul ¢ikisinda gaz

hizinin 3.7 mak sayisina eristigi goriilmektedir. Roket i¢i gaz sicaklifinin yanma

odasinda 3289.8 K olurken roket ¢ikiginda 1309.6 k degerine diismektedir.

Cizelge 4.4 100 kN'luk roketin RPA analiz sonuglar1

Yanma Nggu} Nozul Nozul Birim
Odasi Girisi Bogazi Cikasi

Basing 20 19.6099 11.26 0.1013 MPa
Sicaklik 3289.8884 | 3284.9488 | 3039.847 | 1309.6263 K
Ozgiil Is1 (p=sabit) 5.9598 5.9562 5.4058 3.3981 kJ/(kg-K)
Ozgiil Is1 (V=sabit) 5.0518 5.0488 4.5675 2.6877 kJ/(kg-K)
Ozgiil Is1 Oran1 (k) 1.1797 1.1797 1.1835 1.2643
Yogunluk 8.4429 8.2911 5.1707 0.1089 kg/m?
Ses Hiz1 1665.9959 | 1664.7144 | 1602.0169 | 1084.5442 m/s
Hiz 0 216.9051 | 1602.0169 | 4086.2915 m/s
Mak Sayist 0 0.1303 1 3.7678
Alan orani 4.6 4.6 1 18.6127

4.4 Roket Analiz Sonuclarinin CEA Programi ile Dogrulanmasi

NASA'nin bilgisayar programi olan CEA (Chemical Equilibrium with Applications)

kimyasal denge

kompozisyonlarint  ve

karmasik karisimlarin  6zelliklerini

hesaplamaktadir. CEA, son 45 yil igcinde NASA Lewis (simdi Glenn) Arastirma
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Merkezi'nde gelistirilen bir dizi bilgisayar programinda en sonuncusunu temsil
etmektedir. Program Bonnie J. McBride ve Sanford Gordon tarafindan ANSI
standart FORTRAN'da yazilmistir. CEA programi teorik roket performansini,
Chapman-Jouguet detonasyon parametrelerini, sok tlipli parametrelerini ve yanma

Ozelliklerini hesaplamaktadir.

100 kN'luk itkye sahip roketin CEA programi araciligl ile analizini gergeklestirmek
icin girig parametresi olarak; yanma odasi basinct 20 MPa, A /A; 4.6, A/A; oran
18.61 ve 4.8 karisim oraninda Sivi Oksijen - Sivi Hidrojen yakit cifti girilmistir.
CEA parametre giris ekran1 Sekil 4.6'da verilmistir.

File Activity Help

Rocket Problem

r~Combustion Chamber

Pressure Unit

OminteAres  ® FintoArea

Equiibrium Contraction Ratio

Initial Pres
R TR
{200 - -

Freezing Point: Mass Flow Rate/Chamber Area
Combustor Cma |:| (ka/)im=*2

 Optional

Problem™ | Reactant | Gnly | Omit [ nsert [ Output|

i O

Select ONE Problem Type:
Assigned Temperature and Pressure - tp
Combustion (Enthalpy and Pressure) - hp
Assigned Temperature and Volume - tv
Combustion (Internal Energy and Volume) - uv
[Rodket -kt

Shock tube - shock

Chapman-Jouquet Detonation - det

Assigned Entropy and Pressure -sp

Assigned Entropy and Volume -sv

I

User-assigned Enthalpy: hiR

(g-mol)K/(g of mixture)

Optional Exit Conditions:
Combustion Temperature L
E

FifPe Sub Ae/At up As/At
15.61 -

FReactant Fuel-Oxidant Mixture if not specified in React Dataset

Select ONE Fuel-Oxidant Mixture:
Percent fuel by weight - %f

= &l
Equ ratios in terms of f/o - phi,eq.ratio

Chem equ ratios in terms of valences -r,eqratio

Values

oo |
) Assign:

m
m
m

o e [

w] [ [

Sekil 4.6 CEA programi parametre giris ekrani

CEA programu ile yapilan analiz sonuglar1 Cizelge 4.5'te verilistir.
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Cizelge 4.5 100 kN'luk roketin CEA analiz sonuglar1

Yanma Nozul girisi Nozul Nozul Birim
odasi Bogazi Cikis1

Basing 20 19.609 11.26 0.10138 MPa
Sicaklik 3290.9 3285.94 3040.94 1310.7 K
Yogunluk 8.4443 0 8.29210 5.1714 0 0.10894 kg/m3
Ozgiil Is1
(p=g;abit) 5.9624 5.9588 5.408 3.3977 kJ/(kg-K)
Ozgiil Is1
Orfm ) 1.1716 1.1716 1.1784 1.2642
Ses Hiz1 1665.8 1664.5 1601.9 1084.7 m/s
Mak Sayist 0 0.13 1 3.767
Itki
Katsayisi 0.0908 0.0908 0.67 1.7091
(Cp)
Pr 0.595 0.5394 0.5561 0.6473
Viskozite 9.75x10° 9.75x107 9.75x107 9.75x10° kg/(m s)

4.5 Sogutma Sistemi Tasarim

Siv1 yakith roket motorlar1 yiiksek yanma sicakliklarina ve uzun siire ¢aligmalari

nedeniyle sogutulmalar1 gerekmektedir. Roket motorlarinda yanma sicakligi bircok

metalin erime sicaklifindan yiiksektir. Bu yiizden roket motorlarinin diizgiin bir

sekilde calismasina devam i¢in sogutma sistemi hayati bir rol iistlenmektedir. Sivi

yakith roketlerde genellikle rejeneratif sogutma yontemi kullanilmaktadir [53].

Roket motorlarinda 1s1 transfer mekanizmas1 Sekil 4.7'de goriildiigii gibi sirasiyla

sicak gazlardan roket motor duvarinin i¢ kismina ardindan roket motor duvari

aracilig ile roket motor duvari sogutucu ylizeyine son olarak sogutma sivisina dogru

gerceklesmektedir.
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Sekil 4.7 Sogutucu sivi ile sogutulan roket motorunun 1s1 transfer mekanizmasi

Gaz tarafindan roket motoru i¢ duvarina 1s1 transferi Denklem 4.20 ile

gosterilmektedir.Burada q 1s1 akisi, hg 1s1 transfer katsayisi, T, gaz sicakligini ve Ty,

roket motoru i¢ duvar sicakligini ifade etmektedir.

q=hy(Ty — Tug) (4.20)

Roket motorunu i¢ duvari boyunca 1s1 transferi Denklem 4.21 ile gdsterilmektedir.
duvar malzemsinin termal iletkenlik katsayisini ve Ty sogutma sivisi tarfaindaki

roket motor duvar sicakligini ifade etmektedir.

K
q= t_ (ng - Twl) (421)
w

Roket motor duvarindan sogutma sivisina dogru 1s1 transferi denklem 4.22'de oldugu

gibi ifade edilmektedir. Sogutma sivis1 1s1 taginim katsayisi h; ile gosterilmektedir ve

T, ise sogutma sivisi sicakligidir.
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q=hy(Ty; — T) (4.22)

Denklem 4.20, 4.21 ve 4.22 birlikte tekrar yazildigi zaman Denklem 4.23 elde
edilmektedir.

_ (Tg_Tl)
1/hg + tW/K+ 1/h1

q (4.23)

Gaz tarafinda 1s1 transfer katsayis1 h, Bartz kolerasyonu kullanilarak Denklem

4.24'den hesaplanabilmektedir.

L % & (%)0.8 (&>0.1 <ﬁ)0.9 \ w2
& | D&2 \ Pro¢ J\c* R A, '
- 1
L k-1 okl oM (429)
g 2 - M2 M2
[O.S(Tg)(1+ =M2) +0.5] |05+~ Mz

Denklem 4.24 ve 4.25 de p viskoziteyi, Pr Prantl sayisini, Mg mol agirlini ifade
etmektedir. Prantl sayisi boyutsuz bir sayidir ve momentum yayiliminin termal

yaymim oranina esittir. R nozul bogaz ortalama yarigapidir ve Denklem 4.26 ile
ifade edilir.

R, +R;

(4.26)

S1v1 Hidrojen - Sivi Oksijen ile ¢alisan 100 kN'luk roket i¢in Cizelge 4.7'den duvar
malzemesi olarak yiiksek termal iletkenlige sahip olan oksijensiz bakir secilmistir.
Oksijensiz bakirin erime sicakligi 1350 K'dir. Sogutma sistemi yardimiyla roket
duvar sicakliginin 1000 K gecmemesi istenmektedir. Roket duvar sicakliginin 1000

K oldugunda toplam 1s1 akis1 Sekil 4.8'de goriilmektedir.
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Sekil 4.8 Roket duvar sicakligi 1000 K oldugundaki toplam 1s1 akis1

Sogutma sistemi olarak rejeneratif sogutmayla birlikte roket i¢ ylizeyine termal

bariyer kaplanmasi seg¢ilmistir. Termal bariyer malzemesi olarak yiiksek sicakliga

dayanikli zirkonya (ZrO;) secilmistir. Zirkonyanin erime sicakligr 3000 K ve termal

iletkenligi 3 W/m.K'dir. Sogutma sivis1 olarak Sivi Hidrojen kullanilmaktadir.

Rejenaratif sogutma kanalinin boslugu 2 mm olarak belirlenilmistir.

Cizelge 4.6 Sogutma sistemini kademelerinin parametreleri

Sogutma Asamalan Enjektore Olan Termal Bariyer I¢ Duvar Kalmlig
Uzakligi (mm) Kalinligi (mm) (mm)
sl 0 0.22 6
s2 51.84 0.2 6
s3 180 0.17 5
s4 330 0.15 6
s5 350 0.12 6
s6 390 0.05 6
s7 440 0 6
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Sogutma sivisi sogutma kanalina 23.75 MPa basingla girmektedir kiitlesel debisi
4.33 kg/s 'dir. Roketin sogutulmast 7 asamada sirasiyla sl'den s7'ye dogru
yapilmistir. Cizelge 4.6'da sogutma asamalarinin parametreli gosterilmektedir.
Cizelge 4.6'daki parametrelerle olusturulan roket sogutma sisteminin kesit goériiniimii

Sekil 4.9'da goriilmektedir.

Oksijensiz Bakir
Zirkonya (ZrQz) Kaplama

Sogutma Kanali

Sekil 4.9 Roket sogutma sistemi kesit goriiniisii

RPA programi ile sogutma sistemi analiz edildiginde roket duvarlarindaki sicaklik

degerleri Sekil 4.10'da verilmistir.
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Sekil 4.10 Roket malzemesi sicaklik grafigi

Roket boyunca 1s1 akist dagilim grafigi Sekil 4.11'de gosterilmektedir.

4
35 210 : . . ;
Roket Givdesi
3k ‘,-\ = =K onveksiyon ls Akisi
’f === Radyasyon Is1 Akisi
25k A » = = = Toplam s Akist
g g \
= 9 i
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Z15 .
-
Z |
0.5 K
Dd-...p.lllllIlIl’ll'-'lillllll.....'w.I ________ i i
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Roket Uzunlugu (mm)

Sekil 4.11 Sogutma sistemini 1s1 akis1 dagilim grafigi
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4.6 Roket itki Odas1 Malzeme Secimi ve Duvar Kalinhigmin Belirlenmesi

Roket itki odas1 yliksek basing ve sicakliga maruz kalmaktadir. Bu yiizden itki
odasinda kullanilacak olan malzemenin mukavemetinin ve 1s1l iletkenliginin yiiksek
olmast gerekmektedir. Cizelge 4.7'de roket motorlarinda kullanilan bazi
malzemelerin mukavemet ve termal iletkenlik degerleri verilmistir. Cizelge 4.7'den
itki odas1t malzemesi olarak yiliksek dayanim ve 1s1l iletkenlige sahip olan oksijensiz

bakir se¢ilmistir.

Cizelge 4.7 Roketlerde kullanilan baz1 malzemelerin 6zellikleri [54, 55]

Malzeme Akma Mukavemeti Termal Iletkenlik
(MPa) (W/m.K)
A36 Celik 230 51.9
1040 Celik 290-375 51.9
304 Paslanmaz ¢elik 205-515 16.2
405 Paslanmaz ¢elik 170 27
1100 Aliiminyum 34-117 222
2024 Aliiminyum 75-325 190
Titanyum 170 16
Titanyum Alasimlari 760-1103 10-7
Oksijensiz Bakir 320 390
Glidcop-Al-60 Bakir
alasimi 393-411 322
(Cu-1.1%A1,03)
AMZIRC Bakir alagimi
(Cu-0.15Zr) 18 307

Roket duvar kalinlig1 Denklem 4.27 kullanilarak hesaplanmaktadir. Denklem 4.27'de
o akma mukavemeti, t,, roket duvar kalinligini, Ps sogutma basincint R roket

yaricapini ve EK emniyet katsayisini ifade etmektedir.
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t,=——XEK (4.27)

_ 23.75x10°%74.59x10°3

= x 1.75 = 4.28
ty 320 10° 1.75 = 10 mm (4.28)

4.7 Enjektor Tasarimi

Roketlerde enjektdr yakitlarin karistirilmasi, atomlastirilmasi ve yanma odasina
gonderilmesi amaciyla kullanilmaktadir. Enjektor tasariminda yakitlarin kiitlesel
debileri, enjektor basing diisiimii ve orifis sekli en dnemli parametreler olmaktadir.
100 kN'lu roket tasariminda oksitleyicinin kiitlesel debisi 20.78 kg/s, yakitin kiitlesel
debisi 4.33 kg/s'dir. 23.75 MPa basing ile sogutma kanalina giren Sivi Hidrojen
23.095 MPa basingla ile enjektor girisine gelmektedir. Oksitleyici enjektore 21.7
MPa basing ile girmektedir. Orifis sekli olarak Cizelge 4.8'de gosterilen 1 mm
capindaki konik girisli kisa tiiplii orifis se¢ilmistir.

Cizelge 4.8 Enjektorlerde kullanilan bazi delik sekilleri ve desarj katsayilar

Orifis Sekli Diyagram Cap (mm) Desarj Katsayist
Keskin Sinirlt 2.5 altinda 0.61
Orifis 2.5 iistiinde 0.65
Yuvarlak Girisli 1.00 0.88
Kisa Tipli Orifis 1.57 0.90
0.50 0.70
Konik Girisli Kisa 1.00 0.82
Tiipli Orifis 1.57 0.76
2.54 0.84-0.80
Spiral Etkili Kisa s
Tplii Orifis _ i 1.00-6.40 0.20-0.55
Keskin Smirli g 1.00 0.70-0.69
Koni Orifis ’ 1.57 0.72
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Toplam enjektor alan1 Denklem 4.29 ile belirlenmektedir. C4 desarj katsayisini, p

akigkanin yogunlugunu ve AP enjektor basing diistimiinii ifade etmektedir.

m

Aprrim —
ETF C, \/W (4.29)

Denklem 4.30 ve 4.31'de Agro oksitleyici i¢in, Agtr yakit i¢cin enjektdr tizerindeki

gerekli toplam alani ifade etmektedir.

20.78 kg/s
0.82,/2x1170 kg/m3x (1.7 MPa)

Agro= =402.5mm®  (4.30)

4.33 kg/s
0.824/2x27.792kg/m3%(3.095 MPa)

Orifis sekli olarak 1 mm c¢apindaki delik se¢ilmis oldugundan he iki akiskan igin
gerekli delik sayis1 Denklem 4.32'de yer almaktadir.

Aerr 4025 =512 adet delik
~0.785 - cadetael

mD?/, (4.32)

Sdelik=

Yakaitlarin enjektorden ¢ikis hizi oksijen i¢in Denklem 4.33 ve hidrojen i¢in Denklem

4.34 ile hesaplanmaktadir. Q yakitlarin hacimsel debilerini ifade etmektedir.

szP
Veo= @=cd ——=442m/s (4.33)
A p
fZAP
Vep= %=cd T= 387 m/s (4.34)

70



Sekil 4.12'de gosterildigi gibi oksitleyici ve yakit akisi birbirleriyle carpistirildigt
zaman momentum korunumu ilkesine gore bileske momentum olusmaktadir ve

Denklem 4.35 ile hesaplanmaktadir.

Bilegke Momentum
Oksitleyici Akast Dogrultusu
/’?
=
Z. ;
7
/ﬁ f
_
/ Carpisma Noktast
Y%
_
Yaky
V4 B 2
Sekil 4.12 Enjektor akisi sematik goriiniimii [3]
tan § = m,Vgo siny, — m¢Vgg sin y¢ 435)

I, VEp €OS Yo —M¢VEF COS Y

Bileske momentum roket ekseni dogrultusunda oldugu zaman en iyi performans elde
edilmektedir. Bileske momentumunun roket eksen dogrultusunda olmasi i¢in &=0

yani tan 6 = 0 olmasi1 gerekmektedir ve Denklem 4.36 elde edilmektedir.

M, Vgo siny, = mgVgg siny, (4.36)

Denklem 4.36 kullanilarak oksitleyici acist 30° oldugunda roket ekseni
dogrultusunda bileske momentum elde etmek i¢in yakit agisinin 16° olmasi

gerekmektedir.
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Sekil 4.13 Enjektor 6n diizlem goriiniimii

Sekil 4.13, 4.14 ve 4.15'te tasarlanan enjektoriin 6n, arka ve kesit diizlem goriiniimii
verilmistir. Enjektorde toplam 512 adet yakit cikis ¢ifti bulunmaktadir. Enjektérden

puskiirtiilen yakitlarin bileske momenti roket ekseni boyunca olmaktadir.
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Sekil 4.14 Enjektor arka diizlem goriiniimii

Sekil 4.15 Enjektor kesit diizlem goriiniimii
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4.8 CFD Analizi

Hesaplamali akigkanlar dinamigi olarak bilinen CFD, temel olarak akigkan
davraniginin etkili oldugu problemlerin sayisal metot ve algoritmalar ile bilgisayar
tizerinden ¢oziilerek analiz edilmesi olarak tanimlanmaktadir. Bu tez kapsaminda
CFD analizi ANSYS FLUENT programi kullanilarak yapilmistir. Roket geometrisi
ve daha Onceden belirlenen smir sartlar1 programa girilmis ve analiz
gerceklestirilmistir. Sekil 4.16'da  CFD analizinin basing ¢iktis1 goriilmektedir.
Yanma odasi basinci 20 MPa sinir sartindaki sivi yakitli roketin ¢ikis basinci 115945
Pa olarak olciilerken bogaz basinci 12383217 Pa olmaktadir. Analiz sonucu ile elde
edilen bu degelerin RPA ve CEA programi ile elde edilen degerler ile uyustugu

goriilmektedir.

2.00e+07
. 1.90e+07
' 1.80e+07

1.70e+07
1.60e+07
1.50e+07
1.40e+07
1.30e+07
1.20e+07
1.10e+07
1.00e+07
- 9.05e+06
8.06e+06
7.06e+06
6.07e+08
5.07e+08
4. 08e+06
3.08e+06
2.08e+06
1.09e+06

9.37e+04

Contours of Absolute Pressure {(pascal) Dec 22, 2018
ANSYS Fluent Release 16.0 (3d, dp, dbns imp, rke)

Sekil 4.16 CFD analizi basing sonucu
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Sekil 4.17'de gosterilen CFD analizinin sicaklik sonucunda yanma odasi 3300 K
sicaklikta iken nozul bogaz1 3070 K ve nozul ¢ikis sicakligi 1465 K olarak analiz
edilmistir. CEA ve RPA programlarina gore nozul ¢ikisin sicaklifinda yaklasik
olarak 150 K fark olusmustur.

3.30e+03
3.20e+03
3.1et03
3.01e+03

2.92e+03
2.82e+03
2.73e+03
2.63e+03
2.54e+03
244e+03

2.35e+03
2.26e+03
2.16e+03
2.07e+03

1.97e+03
1.88e+03
1.78e+03
1.69e+03
1.58e+03
1.50e+03 =

1.41e+03

Contours of Static Temperature (k) Dec 22, 2018
ANSYS Fluent Release 16.0 (3d. dp, dbns imp, rke)

Sekil 4.17 CFD analizi sicaklik sonucu

Sekil 4.18'de FLUENT programu ile analiz edilen siv1 yakith roket motorunun mak
sayist degerleri goriilmektedir. Nozul bogazinda ortalama 0.95 mak sayisina

ulagilirken nozul ¢ikisinda ortalama 3.67 mak sayisi elde edilmistir.
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Contours of Mach Number

Dec 22, 2018
ANSYS Fluent Release 16.0 (3d, dp, dbns imp, rke)

Sekil 4.18 CFD analizi mak sayist sonucu

Sekil 4.19'da ANSYS FLUENT programinin parametre giris ekrani yer almaktadir.

File Mesh Define Solve Adapt Surface Display Report Parallel View Help

B E-d-m@

SRA s @QAME-O-[ - W-w- S 2N

@ Setup
Fl General
~H3 Models
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k-epsilon (2 eqn)

k-omega (2 eqn)

Transition k+-omega (3 eqn)
Transition SST (4 eqn)

Reynolds Stress (7 ean)
Scale-Adaptive Simulation (SAS)
Detached Eddy Simulation {DES)
() Large Eddy Simulation (LES)

@ Realizable

iear-\al Treatment

Standard Wall Functions
Scalable Wall Functions
Non-Equilibrium Wall Functions
Enhanced Wal Treatment
Menter-Lechner

User-Defined Wall Functions

Options

<} Run Caleulation
@ Results

&5 Graphics

-IT] Animations

[/] viscous Heating
Curvature Correction
Compresshility Effects
Production Limiter

—

TKE Prandtl Number
1

TDR Prandtl Number

12

Energy Prandtl Number
0.85

Wall Prandtl Number
1e-09
User-Defined Functions

Turbulent Viscosity
Prandti Numbers Dec 24,2018
- ANSYS Fluent Release 16.0 (3d, dp, dbns imp, rke)

TKE Prandtl Number

e ) || |t i - 2 e = iterior-setid -

TDR Prandtl Number

|[terior-solid, id = 2, name = interior-solid
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Sekil 4.19 ANSYS programi parametre giris ekrani
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Cizelge 4.9 Farkl bilgisayar programlari ile yapilan analiz sonuglarinin
karsilastirilmast

Analiz Yanma Nozul Nozul Birim
Programi Odasi Bogazi Cikist
RPA 20 11.26 0.1013
& CEA 20 11.26 0.10138
;J MPa
< ANSYS
M 20 12.38 0.115
FLUENT
v RPA 3289.88 3039.84 1309.62
— CEA 3290.9 3040.94 1310.7
e K
S ANSYS
5 3300 3070 1465
FLUENT
RPA 0 1 3.76
s % | CEA 0 1 3.76
2 %‘ ANSYS
N 0 0.95 3.67
FLUENT
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5. SONUCLAR VE ONERILER

Bu tez calismasi kapsaminda 100 kN itki iiretebilecek 20 MPa yanma odasi basincina
sahip s1v1 hidrojen - s1v1 oksijenle ¢alisacak olan roketin teorik analitik hesaplamalari
yapilmustir. Teorik analitik hesabi yapilan roketin hedeflenen itki kuvvetini
iretebilmesi ve kararli bir sekilde galisabilmesi i¢in enjektor, yanma odasi, nozul ve
sogutma sistem tasarimi yapilmustir. Yiiksek teknoloji, tecriibe ve bilgi gerektiren
siv1 yakatl roketlerle ilgili genis kapsamli literatiir arastirmasi yapilmistir. Bu konuda
yapilan arastirmalar neticesinde dogru bir roket tasariminin gergeklestirilebilmesi
icin bilgisayar destekli tasarim ve analiz programlari araciligi ile analitik hesaplarin
teyit edilmesi gerektigi sonucuna varilmistir. Bilhassa sivi1 yakith roketlerde en kiigiik
bir olusabilecek aksaklik veya hata basarisizlikla sonuclanabilmektedir. Bu nedenle
yapilan analitik hesaplamalar ti¢ farkli bilgisayar destekli analiz programi

dogrulanma ¢alismast yapilmistir.

Oncelikli olarak rokette kullanilacak yakit ve oksitleyici se¢imi yapilmustir. Yakit
olarak siv1 hidrojen 45 K ve sivi oksijen 90 K sicakligr sinir sartlarinda kriyojenik
olarak rokette kullanilmistir. Yakit oksitleyici orani lisanshi olarak kullanilan RPA
programi desteginde 4.8 olarak ideal oranit belirlenmistir. Daha sonra roket
geometrisi analitik hesaplamalarla belirlenmistir. Sinir sartlart RPA programina
girilerek optimum roket geometrisi olusturulmustur. Roket analizi girilen 100 kN itki
kuvveti iiretmesi i¢in yanma odasi basinct 20 MPa ve dig ortam basinct 101.3 kPa
olarak belirlenmistir. Sonrasinda roket teorik olarak ateslenmis RPA ve CEA
programlari ile ayri ayri analizler gergeklestirilmistir. Uretilen gaz hizi, sicakligi ve
basmcinin dagilimi roket boyunca analiz edilmistir. Ayrica bu yapilan tasarim ve
analizlerin karsilagtirilmast i¢in ANSYS FLUENT programi desteginde tasarimi
yapilan roketin CFD analizi gerceklestirilmistir. Analitik hesaplama ve diger
bilgisayar destekli program analiz sonuglar1 karsilagtirilmasinda degerlerde belirgin

bir farkin olmadig1 goriilmiistiir.

Bu analizler neticesinde elde dilen sonuglar degerlendirildiginde imalat1 hedeflenen

100 kN'luk roketin iiretilebilirligi teyit edilmistir. Analiz sonuglarina gore sogutma
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ve enjektor tasarimi yapilmistir. Yapilan litaratiir ve hesaplamalar neticesinde
sogutma kanali 2 mm olarak se¢ilmistir. Co-axial (es eksenli) rejeneratif sogutma
yapilmistir. Yiiksek mukavemet ve 1s1l iletim 6zelliklerinden dolay1 oksijensiz bakir
roket itki odasi malzemesi olarak secilmistir. Oksijensiz bakirin ergime sicaklig
smiriin  korunmasi amaciyla roket govdesinin yiiksek sicaklik igeren kisimlar
zirkonya seramik malzemesi ile kaplanmistir. Sogutma yedi kademe kullanilarak en
efektif sekilde yapilmistir. Sogutma sivisi olarak rokette kullanilacak sivi hidrojen
secilmistir. Sogutma sisteminde kullanilan s1v1 hidrojen, kiitlesel debisi yakit kiitlesel
debisine goére ayarlanarak roketi soguttuktan sonra yanma odasina sevk edilerek
yanmaktadir. 45 K sicaklig1 ile sogutma kanalina giren sivi hidrojen 145 K sicakligi

ile yanma odasina girmektedir.

Yakitlarin atomize edilmesi ve homojen karisimin yapilmasi i¢in kullanilan enjektor
tizerinde 152 delik c¢ifti olusturulmustur. Delik sayis1 ve geometrisi literatiir
arastirmalarindan yapilan analitik hesaplamalarla belirlenmistir. Yakitlarin ¢arpisma
noktasindaki momentum bileseni eksenel olmasi icin enjektor deliklerinin agist
hesaplanmistir. Roketin lineer yanma davranisit gostermesi i¢in enjektor basincinin
yanma odasi basincindan yiiksek olmasi gerekmektedir. Bu nedenle yapilan
hesaplamamlar neticesinde sivi oksijen 21.7 MPa ile siv1 hidrojen 23.095 MPa ile

enjektorden piiskiirtiillmektedir.

Analitik hesaplamalar1 yapilan bu roket uygun malzemelerin kullanim ile tiretilebilir

ve statik roket testi yapilarak elde edilen gercek sonuclar ile karsilastirma yapilabilir.

Farkli sogutma metotlar1 roket iizerinde denenebilir ve verimlilik karsilastirmalar

yapilabilir.
Enjektor deseni degistirilerek roket performans karakteristikleri karsilastirilabilir.
Tasarlan enjektoriin {iretiminden sonra su testine tabi tutularak akis karakteristigi

belirlenebilir.

Kisilabilir enjektor (Throttleable injector) kullanilarak sabit debi ve karigim orani

degistirilerek yakit oran1 ve itki kontrolii yapilabilir.
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