PL 244568 B1

(19)

W AieNTowy 1o PL 244568 B1
’ RZECZYPOSPOLITE)J
POLSKIEJ

(12) Opis patentowy
(21) Numer zgtoszenia: 439872 (51) MKP:
(22) Data zgloszenia: 2021.12.16 FO02K 9/62 (2006.01)
(43) Data publikacji o zgtoszeniu: 2023.06.19 BUP 25/2023 F02K 9/76 (2006.01)
(45) Data publikacji o udzieleniu patentu: 2024.02.12 WUP 07/2024 F02K 7/02  (2006.01)
F02K 7/075 (2006.01)
F02K 7/18 (2006.01)
F23R 3/42 (2006.01)
F23R 7/00 (2006.01)
(73) Uprawniony z patentu:
SIEC BADAWCZA LUKASIEWICZ-INSTYTUT
LOTNICTWA, Warszawa, PL
(72) Twoérca(-y) wynalazku:
PIOTR WOLANSKI, Warszawa, PL
MICHAL KAWALEC, Warszawa, PL
(74) Pelnomocnik:
rzecz. pat. Ewa Malewska, Warszawa, PL
(54) Tytuk

Silnik rakietowy z wielostopniowym spalaniem mieszanki materialéw pednych



2 PL 244568 B1

Opis wynalazku

Przedmiotem wynalazku jest silnik rakietowy z wielostopniowym spalaniem.

Obecnie, w niektorych silnikach rakietowych wykorzystujacych ciekte materiaty pedne stosowane
jest tzw. stopniowane spalanie (ang. staged combustion), ktére polega na tym, ze spalanie zachodzi
w dwdch komorach: w komorze wstepnej, a nastepnie w komorze gtéwnej [1-4]. Najczesciej jest to
podyktowane tym, ze w komorze wstepnej zachodzi spalanie przy sktadzie daleko odbiegajacym od
skfadu optymalnego ale umozliwiajacym uzyskanie stosunkowo niskiej temperatury spalin. Temperatura
ta jest na tyle niska, ze gazy powstate w wyniku spalania w komorze wstepnej posiadaja temperature
dopuszczalna do zasilania turbiny napedzajacej pompy materiatéw pednych — jednego lub obu sktadni-
kéw, zasilajacych silnik.

W dotychczasowym stanie techniki stosowane sa trzy rozwiazanie:

= W pierwszym wariancie, w komorze wstepnej zachodzi spalanie obu skfadnikéw materiatu
pednego, jednakze przy sktadzie znaczne przebogaconym w paliwo. Wariant ten miat za-
stosowanie w silnikach SSME (ang. Space Shuttle Main Engine), gdzie w wyniku spalania
z duzym mieszanki materiatow pednych z nadmiarem wodoru powstaja spaliny zawierajace
pare wodna i wodér gazowy, ktérych temperatura jest dopuszczalna do napedu turbin pomp
obu materiatéw pednych, gdyz nie powoduje ona przepalania fopatek turbiny. Schemat ta-
kiego rozwiazania jest przedstawiony na rysunku Fig. 1 oraz Fig. 2.

= W drugim wariancie, w komorze wstepnej zachodzi spalanie mieszaniny materiatéw ped-
nych przebogaconej w utleniacz, co zostato zilustrowane na rysunku Fig. 3.

= W trzecim wariancie, w jednej komorze wstepnej stosowane jest spalanie sktadnikéw ma-
teriatéw pednych przy sktadzie przebogaconym w paliwo, w drugiej natomiast — przy skfa-
dzie przebogaconym w utleniacz, natomiast produkty z obu komér wstepnych sa dopalane
w komorze gtéwnej, co zostato zilustrowane na rysunku Fig. 4.

Obecnie, wsérdd rozwiazan silnikow rakietowych wykorzystujacych stopniowane spalanie najbar-
dziej rozpowszechniony jest wariant drugi, zgodnie z ktérym w komorze wstepnej lub w dwéch komorach
wstepnych, stosowane jest spalanie mieszaniny materiatéw pednych przebogaconej w utleniacz, tj. ina-
czej méwiac — ubogiej w paliwo. Mniej liczne sa rozwiazania, w ktérych w komorze wstepnej — lub
w dwdch komorach wstepnych, stosowane jest spalanie mieszanki materiatéw pednych o skfadzie prze-
bogaconym w paliwo, tj. ubogim w utleniacz. Natomiast jedynie w kilku obecnie opracowanych silnikach
stosuje sie uktad, w ktérym w dwdch komorach wstepnych odbywa sie spalenie mieszanki pednej o réz-
nych sktadach: w jednej z nadmiarem paliwa, a w drugiej — z nadmiarem utleniacza. Takim rozwiaza-
niem jest przyktadowo silnik ,Raptor” przedstawiony na rysunku Fig. 4, wykorzystujacy do napedu mie-
szanine ciektego metanu i ciektego tlenu.

W krajowym zgtoszeniu nr P.439009 z dnia 22 wrzeénia 2021 r. ujawniono komore spalania
wstepnego w silnikach rakietowych na ciekte materiaty pedne, w ktérej zachodzi spalanie detonacyjne.

Celem wynalazku jest zapewnienie silnika rakietowego z wielostopniowym spalaniem mieszanki
materiatdéw pednych, o zwiekszonej sprawnosci, przy zmniejszonych rozmiarach i bardziej niezawodne;j
konstrukciji.

Nieoczekiwanie okazato sie, ze wykorzystanie detonacyjnego spalania mieszanki materiatéw
pednych, z wytworzeniem detonacji wirujacej, w co najmniej jednej komorze ukfadu stopniowego spa-
lania pozwala na osiagniecie wskazanych celéw wynalazku.

Silnik rakietowy z wielostopniowym spalaniem mieszanki materiatéw pednych, posiadajacy co
najmniej jedna komore spalania wstepnego oraz gtéwna komore spalania, uktad doprowadzania skfad-
nikéw mieszanki materiatow pednych do tych komaér, w tym pompy paliwa i utleniacza, jak réwniez dysze
gazéw wylotowych, wedtug wynalazku cechuje sie tym, ze ma co najmniej jedna stopniowa komore
detonacyjna, obejmujaca co najmniej dwie wstepne komory detonacyjne, a na ich wylocie — komore
dopalania, gdzie nastepuje petne wymieszanie i dopalenie produktéw detonacji z komér wstepnych, zas
gazy wylotowe kierowane sa na zewnatrz przez dysze, korzystnie typu Aerospike.

Zgodnie z wynalazkiem, w indywidualnej stopniowej komorze detonacyjnej, wstepne komory de-
tonacyjne sa koncentryczne i maja budowe rurowa, pierscieniowa, dyskowa, badZ stozkowa i pracuja
w trybie detonacji wirujacej. Korzystnie, komora wewnetrzna ma budowe rurowa lub stozkowa.
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Zgodnie z wynalazkiem, w indywidualnej stopniowej komorze detonacyjnej do jednej z dwu
wstepnych komdér detonacyjnych doprowadzana jest kolektorem gazowa mieszanka o sktadzie przebo-
gaconym w paliwo, a do drugiej z nich — innym kolektorem, doprowadzana jest gazowa mieszanka
o skfadzie przebogaconym w utleniacz.

Silnik rakietowy wedtug wynalazku w indywidualnej stopniowej komorze detonacyjnej ma defla-
gracyjna komore dopalania. Alternatywnie, komora dopalania jest korzystnie komora detonacyjna.

W silniku rakietowym wedtug wynalazku indywidualne stopniowe komory detonacyjne moga by¢
potaczone w klastry ze wspdlna dysza wylotowa.

Korzystnie, produkty spalania ze wstepnych komér detonacyjnych sa kierowane do turbin nape-
dzajacych pompy paliwa i utleniacza.

Dzieki zastosowaniu rozwiazania wedtug wynalazku osiagnieto szereg korzysci:

= uzyskano mozliwos$é zredukowania instalacji chtodzonych, a dzieki temu zmniejszono mase

systemu w poréwnaniu z rozwigzaniami klasycznymi;

= Uzyskano mozliwo$¢ zasilania silnika rakietowego mieszankami materiatéw pednych — prze-

bogaconej w paliwo oraz przebogaconej w utleniacz, o sktadach wynikowych zapewniajacych
maksymalne osiagi silnika;

= zmniejszono w poréwnaniu ze stanem dotychczasowym gabaryty silnika rakietowego z wie-

lostopniowym spalaniem mieszanki materiatdéw pednych, a takze mase silnika.

Obecny wynalazek jest objasniony ponizej z odniesieniem do rysunku, na ktérym:

Fig. 1 przedstawia schematycznie znany silnik z dwustopniowym spalaniem materiatéw ped-
nych, gdzie jedna turbina napedza obie pompy ciektych materiatdbw pednych: paliwa
i utleniacza;

Fig. 2 przedstawia schemat znanego silnika SSME — model R-25, wykorzystywanego jako
gtéwny silnik w promach kosmicznych (ang. Space Shuttle), w tym silniku w obu komo-
rach wstepnych nastepuje spalanie wodorowo-tlenowej mieszaniny pednej przebogaco-
nej w paliwo, tj. w wodor;

Fig. 3 przedstawia schematycznie znany silnik wykorzystujacy jedng komore wstepna do zasi-
lania turbiny napedzajacej obie pompy: ciektego paliwa i ciektego utleniacza;

Fig. 4 przedstawia schemat znanego silnika ,Raptor”, w ktérym zastosowane sa dwie komory
wstepne: jedna spalajaca mieszanke przebogacona w paliwo — w przypadku tego silnika
paliwem jest metan) oraz druga, w ktérej spalana jest mieszanina palna przebogacona
w utleniacz — w przypadku tego silnika utleniaczem jest tlen;

Fig. 5 przedstawia w przekroju podtuznym podstawowy wariantu silnika rakietowego wedtug
wynalazku ze stopniowa komora detonacyjna, przy czym mozliwe jest réwniez zamienne
doprowadzenie sktadnikdéw materiatu pednego;

Fig. 6 przedstawia silnik rakietowy ze stopniowg komora detonacyjna, uwidoczniony na rysunku Fig.
5, z zaznaczonymi kolektorami doprowadzajacymi sktadniki mieszanki materiatéw pednych;

Fig. 7 ilustruje budowe silnika rakietowego wedtug wynalazku z klastrem indywidualnych stop-
niowych komér detonacyjnych, ze wspéina komora dopalania oraz dysza typu Aerospike;

Fig. 8 przedstawia schemat stozkowego silnika rakietowego wedtug wynalazku ze stopniowym
spalaniem detonacyjnym;

Fig. 9 przedstawia schematy rozmieszczenia komor stopniowego spalania detonacyjnego w sil-
nikach rakietowych wedtug wynalazku z dysza typu Aerospike, gdzie:

Fig. 9a) przedstawia fragment pierécieniowej komory stopniowego spalania detonacyj-
nego; zas

Fig. 9b) oraz Fig. 9c) przedstawiaja wariant z klastrem indywidualnych wstepnych komor
detonacyjnych doprowadzajacy produkty spalania do dyszy typu Aerospike.

Szczegotowy opis wynalazku

Na rysunku Fig. 1 do Fig. 4 ilustruja stan techniki szerzej oméwiony we wstepnej czesci niniej-
szego opisu. Na tle tych znanych rozwigzan, obecny wynalazek przedstawiony na rysunku Fig. 5 do 9¢
ujawnia wszystkie swoje zalety.

W klasycznym silniku rakietowym na ciekle materiaty pedne, przedstawionym na rysunku Fig. 1
do Fig. 4 komora spalania wstepnego zapewnia energie do napedu pomp paliwa i utleniacza. Celem
zachowania temperatury produktow spalania wstepnego dostosowanej do dopuszczalnych warunkéw
pracy turbiny zasilajacej w energie pompy paliwa i utleniacza, spalaniu poddaje sie mieszanke pedna
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o skfadzie odbiegajacym od sktadu stechiometrycznego, w ktérej przewaza paliwo lub utleniacz, aby
spalanie wyczerpato jedynie czes$¢ sktadnika bedacego w nadmiarze nie doprowadzajac do osiagniecia
maksymalnej temperatury produktéw spalania. Zgodnie ze stanem techniki produkty spalania wstep-
nego po uzupetnieniu sktadu mieszanki pednej do parametréw optymalnych z punktu widzenia spalania
w gtéwnej komorze silnika rakietowego sa dopalane w jego komorze gtéwne;.

W rozwiazaniu wedtug obecnego wynalazku wykorzystano we wstepnej komorze silnika rakieto-
wego proces wirujacej detonacji uzyskujac wieksza sprawnos¢ procesu spalania, wynikajaca ze wzrostu
cisnienia (tzw. Pressure Gain Combustion — Spalanie powodujace wzrost ci$nienia), w poréwnaniu
z klasycznym spalaniem deflagracyjnym.

Zgodnie z obecnym wynalazkiem zastosowano stopniowa komore detonacyjna obejmujaca co
najmniej dwie komory wstepne zasilane odmiennymi mieszankami materiatéw pednych — mieszanka
przebogacona w paliwo oraz mieszanka przebogacona w utleniacz. Komory te sa wzgledem siebie kon-
centryczne. W komorach tych zachodzi niepetne spalanie sktadnika bedacego w nadmiarze, skutkiem
czego na wyjsciu z tych komér uzyskuje sie mieszanke materiatdw pednych o optymalnym sktadzie,
ktéra ulega spaleniu w komorze dopalania, znajdujacej sie na wyjsciu z komoér spalania wstepnego.
Gazy wylotowe, opuszczajg silnik przez dysze.

Ten podstawowy wariantu silnika rakietowego wedtug wynalazku ze stopniowa komora detona-
cyjna ilustruje rysunek Fig. 5, gdzie mieszanka przebogacona w utleniacz spalana jest w wewnetrznej
rurowej komorze detonacyjnej 1 otoczonej pierécieniowa komora detonacyjna 2, w ktérej spalana jest
mieszanka przebogacona w paliwo. Na wyjsciu z tych dwdch koncentrycznych komér 11 2, znajduje sie
cylindryczna komora dopalania 3, z ktérej gazy wylotowe odprowadzane sg przez dysze 4. Strzaiki
czerwone wskazuja doprowadzenie do komor spalania paliwa, zas strzatki niebieskie — doprowadzenie
utleniacza. Mozliwe jest rowniez zamienne doprowadzenie sktadnikéw materiatu pednego, wéwczas
w komorze detonacyjnej 1 spalana jest mieszanka przebogacona w paliwo, za$ w zewnetrznej komorze
detonacyjnej 2 — mieszanka przebogacona w utleniacz. Kolektory sktadnikéw materiatéow pednych uwi-
docznione zostaty na rysunku Fig. 6, gdzie pozostate elementy silnika rakietowego ze stopniowa komorg
detonacyjna sa tozsame z przedstawionymi na rysunku Fig. 5.

Komora dopalania w silniku rakietowym ze stopniowa komora detonacyjna wedtug wynalazku jest
komora deflagracyjna lub korzystnie komora detonacyjna.

Na rysunku Fig. 7, zostat przedstawiony silnik rakietowy wedtug wynalazku posiadajacy klaster
indywidualnych stopniowych komér detonacyjnych, jakie przedstawione zostaty na rysunku Fig. 5 i 6.
Gazy wylotowe sa odprowadzane przez wspodlng dysze.

Inny przyktad realizacji wynalazku przedstawiony jest na rysunku Fig. 8, ktéra przedstawia sche-
mat budowy stozkowego, silnika rakietowego ze stopniowym spalaniem detonacyjnym. Komora deto-
nacyjna 1 przeznaczona jest do spalania mieszanki skfadnikédw pednych przebogaconej w utleniacz,
a komora detonacyjng 2 — mieszanki sktadnikéw pednych przebogaconej w paliwo. Komora dopalania 3 jest
komora klasyczna (deflagracyjna) lub detonacyjna; Gazy opuszczaja silnik przez dysze 4. Strzatki wska-
zuja doprowadzenie sktadnikéw materiatéw pednego: czerwone — paliwa, niebieskie — utleniacza.

Na rysunku Fig. 9 przedstawiono schematy budowy komoér stopniowego spalania detonacyjnego
w silnikach rakietowych z dysza typu Aerospike. Pierscieniowa komora stopniowego spalania detona-
cyjnego (Fig. 9a) ma komore detonacyjng 1 zasilang mieszanka przebogacong w utleniacz, komore
detonacyjna 2 zasilana mieszanka przebogacona w paliwo, komore dopalania 3, bedaca komora kla-
syczna lub detonacyjna. Dysza 4 przeprowadza strumien gazéw wylotowych po zewnetrznej po-
wierzchni stozka Aerospike, ktory stuzy jako jedna ze stron wirtualnej ostony, podczas gdy druga tworzy
samo powietrze przeptywajace wokot poruszajacego sie pojazdu rakietowego. Przy zmianie cisnienia
powietrza ze zmiana wysokosci lotu zmieniaja sie parametry wirtualnej ostony. Silnik automatycznie
dostosowuje sie do wysokos$ci, kompensujac spadek mocy silnika przy zmianie wysokosci, w réznych
warunkach ci$nienia powietrza, co pozwala na zachowanie statej wydajnosci silnika w szerokim zakre-
sie wysokosci lotu.

Takze w tym przyktadzie wykonania silnika rakietowego wedtug wynalazku, przewidziano wa-
rianty z klastrem indywidualnych stopniowych komér spalania detonacyjnego (Fig. 9b i Fig. 9c), gdzie
produkty spalania (gazy wylotowe) odprowadzane sa do dyszy typu Aerospike.

W silniku rakietowym wedtug wynalazku z uwagi na bardzo duza gesto$é wydzielanej energii,
komory detonacyjne sa znacznie mniejsze i bardziej zwarte, a w efekcie silnik jest Izejszy. Zastosowania
procesu wirujacej detonacji umozliwia wiec poprawienie efektywnosci pracy silnika oraz zwiekszenie
osiagoéw rakiet wyposazonych w tego rodzaju uktady napedowe turbin.
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Zastrzezenia patentowe

. Silnik rakietowy z wielostopniowym spalaniem mieszanki materiatéw pednych, posiadajacy co

najmniej jedna komore spalania wstepnego oraz giéwna komore spalania, uktad doprowadza-
nia sktadnikdéw mieszanki materiatéw pednych do tych komér, w tym pompy paliwa i utlenia-
cza, jak réwniez dysze gazoéw wylotowych, znamienny tym, Ze ma co najmniej jedna stop-
niowa komore detonacyjna, obejmujaca co najmniej dwie wstepne komory detonacyjne (1, 2),
a na ich wylocie — komore dopalania (3), gdzie nastepuje petne wymieszanie i dopalenie pro-
duktéw detonacji z komér wstepnych (1, 2), zas gazy wylotowe kierowane sa na zewnatrz
przez dysze (4), korzystnie typu Aerospike.

Silnik rakietowy wedtug zastrz. 1, znamienny tym, ze w indywidualnej stopniowej komorze
detonacyjnej, wstepne komory detonacyjne (1, 2) sa koncentryczne i maja budowe rurowa,
pierscieniowa, dyskowa, badzZ stozkowa i pracuja w trybie detonacji wirujace;.

Silnik rakietowy wedtug zastrz. 2, znamienny tym, ze komora wewnetrzna ma budowe rurowa
lub stozkowa.

Silnik rakietowy wedtug zastrz. 1 albo 2, znamienny tym, ze w indywidualnej stopniowej ko-
morze detonacyjnej do jednej z dwu wstepnych komér detonacyjnych (1, 2) doprowadzana
jest kolektorem gazowa mieszanka o sktadzie przebogaconym w paliwo, a do drugiej z nich —
innym kolektorem, doprowadzana jest gazowa mieszanka o skfadzie przebogaconym w utle-
niacz.

Silnik rakietowy wedtug zastrz. 1, znamienny tym, ze w indywidualnej stopniowej komorze
detonacyjnej ma deflagracyjng komore dopalania (3).

Silnik rakietowy wedtug zastrz. 1, znamienny tym, ze komora dopalania (3) jest komorag de-
tonacyjna.

Silnik rakietowy wedtug zastrz. 1, znamienny tym, ze indywidualne stopniowe komory deto-
nacyjne sa potaczone w klastry ze wspdélna dysza wylotowa (4).

Silnik rakietowy wedtug zastrz. 1, znamienny tym, ze produkty spalania ze wstepnych komoér
detonacyjnych (1, 2) sa kierowane do turbin napedzajacych pompy paliwa i utleniacza.
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Fig. 9a
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