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Numerical study of the performance of a resistojet thruster

Analiza numeryczna osiggdw silnika rakietowego
typu resistojet
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Numerical calcns. of a resistojet rocket thruster equipped with an elec-
tric heater that heats the flowing working medium were presented.
Numerical analyses of the engine were performed for various configu-
rations of heater power, pressure and type of working medium. Visuali-
zation of the flow and heat exchange inside the engine was presented,
which provides important information for the engine optimization pro-
cess and also allows the selection of the best working medium.
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Przedstawiono obliczenia numeryczne dotyczace silnika rakietowego
typu resistojet. Silnik ten wyposazony jest w grzatke elektryczna, ktéra
ogrzewa przeptywajacy czynnik roboczy, dzieki czemu mozliwe jest
zwiekszenie impulsu wtasciwego. Przedstawione analizy numeryczne
silnika przeprowadzono dla réznych konfiguracji mocy grzatki oraz
cisnienia i rodzaju czynnika roboczego. Przedstawiono wizualizacje
przeptywu oraz wymiane ciepta wewnatrz silnika, co stanowi istotng
informacje dla procesu optymalizacji pracy silnika, a takze pozwala
na wybor najlepszego czynnika roboczego.

Stowa kluczowe: silnik rakietowy resistojet, grzatka elektryczna, wy-
miana ciepta, obliczenia numeryczne, gazowy materiat pedny

Silniki rakietowe typu resistojet naleza do grupy elek-
trotermicznych napedow rakietowych?, w ktérych z wyko-
rzystaniem energii elektrycznej zwigksza sie temperature
czynnika roboczego. Do tej grupy naleza takze silniki arcjet,
ktdre ogrzewaja gaz za pomoca tuku elektrycznego?. Silniki
resistojet podgrzewaja czynnik roboczy poprzez grzatke
elektryczng umieszczong w kanale przeptywowym silnika.
[los¢ ciepta przekazywana do czynnika roboczego moze by¢
regulowana poprzez moc grzatki i intensyfikacje wymiany
ciepta w komorze grzewczej??. Spotyka sie takze rozwigza-
nia konstrukcyjne, gdzie najpierw wstepnie podgrzana jest
sama komora®”?, dzieki czemu nawet przy niewielkiej mocy
grzatki mozna znacznie podnies¢ temperatur¢ materiatu
pednego”. Silniki te mogg by¢ uruchamiane wielokrotnie,
nawet w krotkich odstepach czasu przy zachowaniu odpo-
wiedniej dynamiki pracy®. Jednoczesnie uzyskanie wyso-
kiej niezawodnosci zespot napedowy zawdziecza prostej
budowie i bardzo niskiej awaryjnosci zaworu i grzalek?.

Przypadek uszkodzenia elementu oporowego nie eliminuje
silnika z uzycia i moze on nadal pracowac¢ w trybie coldgas
z nizszymi osiggami'?. Zaleta silnikow resistojet jest nie-
watpliwie mozliwos¢ pracy z réznymi materiatami pednymi
bez koniecznosci przeprojektowywania konstrukcji?).

Celem pracy bylo przeprowadzenie analiz numerycznych
parametrow silnika uwzgledniajacych trzy rézne materiaty
pedne: wodor, metan i powietrze, w funkcji ciSnienia pracy
komory grzewczej oraz réznych mocy grzatek.

Cze$¢ doswiadczalna

Obiekt badan

Analiza objeto model fizyczny i numeryczny silnika.
Badany silnik resistojet zbudowany jest z komory grzew-
czej skladajacej si¢ z trzech koncentrycznych kanatow
przeplywowych, a w dwdch wewnetrznych umieszczone
zostaly grzatki oporowe. Kanal potozony najblizej $cianki
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Fig. 1. Thruster model: a) physical model: 1 - outer chamber wall, 2 - wall of the first channel, 3 - inlet manifold, 4 - nozzle, 5 - inner wall, 6 - central body,
7 - inner heater, 8 - outer heater; b) numerical model (gray - thruster’s construction domain, blue - gas domain, red - resistive wire domain, orange - ceramic

insulation domain)

Rys. 1. Model silnika: a) model fizyczny: 1 - korpus zewnetrzny, 2 - écianka dzielaca, 3 - kolektor wlotowy, 4 - dysza, 5 - $cianka wewnetrzna, 6 - ciato
centralne, 7 - grzatka wewnetrzna, 8 - grzatka zewnetrzna; b) model obliczeniowy (szary - domena konstrukgji silnika, niebieski - domena obliczeniowa
gazu, czerwony - domeny grzatki wewnetrznej i zewnetrznej, pomaranczowy - domeny izolacji grzatek)

zewngtrznej mial zadanie zmniejszaé straty ciepla poprzez
jego odbior od Scianek wewnetrznych i przekazywanie cie-
pta do przeplywajacego czynnika. Przeplywajacy czynnik
jest dostarczany do kanatu zewnetrznego, by nastepnie
dwukrotnie zawracajac, przeptynac przez dwa wewnetrzne
kanaty i ostatecznie trafi¢ do dyszy zbiezno-rozbieznej, gdzie
ulega rozprezeniu, produkujac ciag. Od przodu silnika zawor
sterujacy potaczony jest z kolektorem wlotowym, poprzez
przewod zasilajacy w ksztalcie fragmentu spirali. Od strony
mechanicznej pomiedzy komore grzewcza a zawor sterujacy
wstawiono tzw. dystans termiczny majacy za zadanie ogra-
niczenie przeptywu ciepta w kierunku zaworu. Grzalki elek-
tryczne wykonano z drutu oporowego o srednicy ok. 0,3 mm
z warstwa izolacji elektrycznej i rurki ostony wykonanej ze
stopu Inconel, catos¢ ma $rednice 1 mm. Konstrukcja przed-
stawiona na rys. la zostata przebadana eksperymentalnie,
a wyniki mozna znalez¢ w publikacji®.

1050 - 1,8
- 1,7
1000 - i
b 1,5
£ I - 1'41.9
£ g00 1,3%
g - £
850
800
750 |
320 370 420 470
T.K
---lsp (10bar) ---Isp(15bar)
a) —m (10bar) —m (15bar)

Isp, mfs

Na rys. 1b przedstawiono model obliczeniowy zawie-
rajgcy uproszczenia sprowadzajace sie do odwzorowania
Scianek i ich grubosci, bez uwzglednienia elementéw
uszczelniajacych. Pominigeto przewdd doprowadzajacy
zasilanie czynnikiem roboczym z zaworu silnika. Do
geometrii silnika dodano obszar obliczeniowy stanowiacy
domenge plynu, wypehiajacy cata objetos¢ silnika niezajeta
przez grzalki i elementy konstrukcyjne oraz symulujacy
fragment otoczenia, do ktorego wyptywa z silnika czynnik
roboczy, a takze domeny obliczeniowe uwzgledniajace drut
oporowy i jego izolacje. Siatke wygenerowano na modelu
uwzgledniajacym wymienione domeny obliczeniowe wraz
z uwzglednieniem interfejsoéw miedzy nimi, co pozwo-
lito na zamodelowanie wymiany ciepta miedzy grzatka
i gazem oraz gazem i konstrukcja silnika. Praca grzatek
zostala zastapiona tzw. objetosciowym zrodlem ciepla, co
pozwolito na wierne odwzorowanie wymiany ciepta miedzy
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Fig. 2. a) Effect of temperature after heating chamber on the specific impulse and mass flow rate for methane as a working medium, for two working pres-
sures; b) effect of temperature after heating chamber on specific impulse and mass flow rate (hydrogen, methane, air, p =10 bar)

Rys. 2. a) Wptyw temperatury za komora grzewcza na impuls wtasciwy i wydatek masowy dla metanu dla dwéch cisnien pracy; b) wptyw temperatury
za komora grzewcza na impuls wtasciwy i wydatek (wodér, metan, powietrze, p = 10 bar)

1528

Brzemyst 103/12 (2024)



1118403
1010403
N 9120402
B 118402
7100402
600002
5 0Bo+02
4 DEe+0?
3 05e+02
2 0dee02
103e+02
1K1

Fig. 3. Temperature map inside the thruster (working medium - air,
p=10bar,U=15V,35V,55V)

Rys. 3. Mapa pola temperatury w silniku (czynnik roboczy - powietrze,
p=10bar,U=15V,35V,55V)

grzatka a materialem pednym. Obliczenia przeprowadzane
zostaty dla przeptywu stacjonarnego z pomini¢ciem wszyst-
kich procesdéw przejsciowych.
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Fig. 4. Flow velocity map after heating chamber (working medium - air,
p=10bar,U=15V,35V,55V)

Rys. 4. Mapa predkosci przeptywu za komora grzewcza (czynnik roboczy -
powietrze, p =10 bar, U=15V, 35V, 55V)
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Wyniki analiz numerycznych

Analizy numeryczne przeprowadzono dla réznych mocy
grzakek zasilanych pradem statym. Moc ta byta regulowana
poprzez zmiang napiecia zasilajacego w zakresie 15-55 V.
W obliczeniach przyjeto moc generowang przez dang grzal-
ke, wyznaczang przez iloraz kwadratu napiecia zasilajacego
i oporu grzatki, pomini¢to sprawnosci procesu i zmiang
oporu grzatki wraz z temperaturg. Na wlocie do komory
grzewczej przyjeto cisnienie statyczne z zakresu 10—15 bar.
W wyniku obliczen wzdluz kanatéw komory uzyskano
rozktady parametréw termodynamicznych, cisnienia i tem-
peratury, a takze obraz wymiany ciepta pomiedzy czynni-
kiem roboczym, grzatkami i Sciankami silnika. Jako efekt
napedowy wyznaczono warto$¢ impulsu wlasciwego oraz
wydatek masowy czynnika roboczego.

Na rys. 2 przedstawiono wyznaczony impuls wlasciwy
i wydatek masowy dla dwoch skrajnych przyjetych ci$nien
w funkcji mocy grzalki (napiecia). Narys. 2a przedstawio-
no te dwa parametry dla skrajnych cisnien roboczych, dla
metanu jako czynnika roboczego. Na rys. 2b pokazano te
parametry dla trzech badanych materiatow pednych i wybra-
nego ci$nienia w komorze grzewczej rownego 10 bar.
Potwierdzony zostat fakt, ze wzrost temperatury powoduje
wzrost impulsu wlasciwego i spadek wydatku masowego.
W wyniku analiz numerycznych otrzymano m.in. mapy
temperatury i predkosci wewnatrz silnika, ktore nie sg
mozliwe do uzyskania w wyniku eksperymentu. Mapy
te pozwalaja identyfikowa¢ problematyczne miejsca pod
wzgledem lokalnych strat cisnienia i tzw. hotspoty, moga-
ce negatywnie wplyna¢ na konstrukcje. Takie dane moga
zosta¢ wykorzystane do optymalizacji konstrukeji. Rozktad
parametrow zostal zilustrowany na rys. 3 i 4 na przykfa-
dzie powietrza jako czynnika roboczego dla jednej wartosci
ci$nienia pracy (na wlocie do komory grzewczej) réwnej
10 bar, dla trzech wybranych wariantdw napiecia zasilania
grzatki: 15, 35 1 55 V. Dla najwi¢kszej wartosci napiecia
zasilania zwiekszata si¢ roznica migedzy temperaturg grzatki
i gazu. Fakt ten $wiadczy o zbyt malym wspodtczynniku
przejmowania ciepla lub zbyt matej powierzchni wymiany
ciepta dla danej mocy grzatki. Przy najmniejszej wartosci
napiecia zasilania rozklad temperatury zarowno w obsza-
rze obliczeniowym gazu, jak i konstrukgcji silnika byt dos¢
jednorodny. Oznacza to ze gaz roboczy w zadanej geome-
trii i przy przyjetym wydatku masowym moze w dalszym
ciagu przejac znaczace ilosci energii. Przedstawione narys.
4 pole predkosci pozwala na wizualizacje i wyznaczenie
impulsu wlasciwego dla r6znych mocy dostarczanych do
gazu. Ksztalt strugi wyplywajacych gazéw pokazuje, ze
geometria dyszy zostala dobrana wlasciwie dla cisnienia
roboczego wynoszacego 10 bar. Na rys. 5 przedstawiono
zaleznos¢ impulsu wihasciwego i wydatku masowego od
mocy grzatki i pordwnano z wynikiem z eksperymentow
dla punku odpowiadajacemu zasilaniu napigciem 35 V.
Zmierzony impuls wlasciwy jest o 8% mniejszy od obli-
czeniowego, a wydatek masowy o 24%. Roznice wynikaja
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Fig. 5. Comparison of numerical analysis results with experiment, p = 10 bar,
u=3s5v

Rys. 5. Poréwnanie wynikéw analizy numerycznej z eksperymentem, p =
10 bar,U=35V

m.in. z istnienia, w przypadku rzeczywistych pomiarow
nieidealnych przeptywdw, nieznacznych réznic w parame-
trach termicznych ptynu i materiatu konstrukcyjnego, takich
jak cieplo wilasciwe, przewodnos¢ cieplna i wspolezynnik
wymiany. Jednoczesnie fakt, ze w eksperymencie zmie-
rzono mniej niz zostato wyliczone obliczeniowo, dobrze
swiadczy o poprawnosci obliczen. Wykonane obliczenia
pokazuja, ze sg cennym uzupelieniem prac eksperymen-
talnych, mogacym prowadzi¢ do optymalizacji konstrukeji
i wyboru najlepszego z punktu widzenia wymiany ciepla
w silniku materialu konstrukcyjnego.

Podsumowanie
Przedstawiono wybrany fragment obliczen numerycz-

nych zwigzanych z przeptywem i wymiana ciepta w rakie-
towym silniku resistojet. Pod uwage wzieto wpltyw mocy

grzatek, wplyw cisnienia roboczego na parametry napedowe
silnika i okreslono ich zmiennos¢ dla przyjetych zakreséw
tych dwoch parametrow. Wartosci tych parametrow przy-
jeto na podstawie cytowanych badan eksperymentalnych.
Uzyskane wyniki w postaci pol predkosci potwierdzity
zasadnos$¢ przyjetej geometrii komory grzewczej, a takze
dyszy wylotowej silnika. Wyznaczone pola temperatur
pokazuja jak wazny jest kanat zewnetrzny komory grzew-
czej, gdzie nie zainstalowano grzalki, aby zmniejszy¢ straty
ciepta do otoczenia i poprawi¢ sprawnos¢ takiego rozwia-
zania. Wykonane obliczenia moga postuzy¢ jako wstep do
optymalizacji konstrukcji, gdzie w potaczeniu z procesem
iteracyjnym mozna dojs¢ do jeszcze lepszego rozwigzania.
Prawidtowe opracowanie modelu obliczeniowego pozwala
na sprawdzenie innych czynnikéw roboczych i materia-
16w konstrukcyjnych przy relatywnie niskich naktadach
finansowych, co jest szczegolnie istotne w rozwiagzaniach
konstrukeji przeznaczonych do pracy w kosmosie.
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