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Abstract

The current digital age is characterized by a widespread use of technology devices in which
many services are provided by internet and satellite support. The miniaturization of elec-
tronic components, the discovery and use of new lightweight and resistant materials, com-
bined with an increase in reliability of the whole system, have allowed access to the space
more economically. This has led to a substantial growth in the number of small satellites
modifying requirements, design and the development approach. As other, propulsion sub-
systems have followed this renewal and miniaturization process, highlighting new challenges
in active control system and building process. Contextually with this, awareness of a “green
philosophy” has spread in the choice of propellants in order to reduce hazards and risks for
people and the environment.

This research work has developed fully in agreement with the previous context, focusing on
the design and development of a regenerative cooling system for small swirl green bipropel-
lant rocket engine. According to “green philosophy”, the couple of propellants selected are
hydrogen peroxide (HTP High Test Peroxide) and common diesel for motor vehicles. After
a first phase of technical in-depth analysis, a mathematical model has been realized exploring
different heat transfer equation. Subsequently a design process has followed and finally a
test phase.

All work conducted in this thesis has carried out in fulfilment of the MSc degree in Aerospace
Engineering from the Padova’s University. Developmentand tests have done in Voltabarozzo

facility with Technology for innovation and propulsion (T4i) team.
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Sommario

Llattivita di ricerca svolta ha avuto come obiettivo il dimensionamento e lo sviluppo di un
sistema di raffreddamento rigenerativo per piccoli motori bipropellente a razzo. La scelta di
focalizzarsi su motori di ridotte dimensioni ¢ legata principalmente al trend osservato negli
ultimi decenni. La minijaturizzazione dei componenti elettronici, la riduzione del fabbisogno
energetico e I'impiego di materiali pil1 leggeri e resistenti, hanno concesso di ridurre notevol-
mente dimensioni, masse e indirettamente i costi consentendo un maggiore e diffuso accesso
allo spazio. Si ¢ osservato inoltre un rinnovato interesse nell’'impiego di propellenti “green” a
ridotta tossicita e impatto ambientale. La ricerca svolta ¢ stata sviluppata tenendo in consider-
azione le precedenti direzioni commerciali dando la possibilita di rispondere concretamente
alle varie esigenze. La taglia propulsiva del motore, 400[N] in orbita, risulta essere media-
mente adatta per Uorbital manoenvring relativo alla classe dei mini satelliti.

Llattivita di ricerca svolta ¢ stata caratterizzata da una prima fase di approfondimento, seguita
dalla realizzazione di un modello matematico predittivo del fenomeno di scambio termico.
Si ¢ passati quindi alla progettazione-verifica, rispettando i vincoli-requisiti posti ed infine
alla realizzazione del prototipo con validazione del modello matematico sviluppato mediante
una serie di test. La fase di, assemblaggio e test verra condotta a Voltabarozzo con la supervi-
sione e l'ausilio del personale di Technology for innovation and propulsion (T4i).

La prima fase di ricerca e approfondimento ¢ stata espletata mediante la lettura di documen-
tazione scientifica tra cui paper inerenti e sezioni di testi di riferimento, alcuni consigliati altri
individuati autonomamente.

La modellizzazione matematica, ¢ stata sviluppata in ambiente MATLAB ®e la struttura
dell’algoritmo emulaicomuni software agli elementi finiti. Il codice proposto ¢ di tipo monodi-
mensionale e trascura i flussi di calore secondari (lungo la coordinata assiale). La model-
lazione della combustione e la definizione delle proprieta chimico-fisiche Tt., v, M, cp, p,
A...) dei gas di scarico, ¢ stata ottenuta mediante il codice CEA NASA assumendo, per sem-
plicitd, la condizione operativa sia frozgen. In ogni caso ¢ bene precisare che l'algoritmo im-
plementato in MATLAB ®ed interfacciato con il CEA, ¢ predisposto per operare anche in
condizioni di equilibrium qualora venga scelta tale opzione operativa. Per quanto concerne
invece le proprieta del fluido refrigerante, queste sono state importate dal database di REF-
PROP ®NIST e daaltri database disponibili online. La geometria dell’'ugello ¢ stata realizzata
seguendo dei testi specifici e sia per il convergente sia per il divergente sono state previste due
formulazioni. Per quanto riguarda il divergente, per piccoli rapporti di espansione ¢ stata
implementata una classica conﬁgurazione conica, mentre per rapporti di espansione superi-
ori si ¢ preferito impiegare il metodo di “RAO”. Per il convergente invece ¢ stata prevista
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una geometria per i deflussi assiali (combustione e scarico assiale) ed una per i deflussi swirl
(combustione a vortice). Entrambe le configurazioni sono accessibili mediante un’opportuna
selezione nell’algoritmo. Il moto del gas nell'ugello ¢ stato simulato con le relazioni della gas-
dinamica monodimensionale isoentropica assumendo che la forzante del moto sia I'area. Per
quanto riguarda lo scambio di calore lungo la coordinata radiale, sono state implementate
numerose equazioni empiriche, rispettando i vari campi di validita.

Poiché lo studio ha coinvolto un elevato numero di variabili sono state condotte anche delle
analisi di sensibilita o scenari al fine di constatare I'influenza delle varie grandezze. Tutti i
risultati sono disponibili nella sezione 2.5.

La fase seguente ha portato alla progettazione dell’'ugello e dei vari componenti che con-
sentono la sua operativita. Questo processo ¢ il condensato di una serie di successive iter-
azioni tra le possibili soluzioni, coniugando requisiti-vincoli, fattibilita, semplicita e costo.
In sostanza liter di progettazione ¢ stato svolto nella sua pienezza permettendo di entrare in
contatto con le varie problematiche che si presentano in questa fase e di risolverle concreta-
mente.

Infine sono stati definiti i test, discutendo le varie configurazioni di misura. Particolare atten-
zione e stata posta nella descrizione delle procedure e degli accorgimenti necessari per effet-
tuare le misure.

Sfortunatamente non ¢ stato possibile terminare nei tempi previsti le varie misure. Nonos-
tante cio, nel capitolo conclusivo sono state esaustivamente descritte aspettative e risultati
attesi, soffermandosi in particolar modo sulle discrepanze attese.
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I, Specific impulse @ vacuum [s]

A Thermal conductibility [WI;V—K]

LH2 Liquid hydrogen

LOX Liquid oxygen

LPRE Liquid Propellant Rocket Engine

M Mach number

M,, Molecular mass [kg/kmol]

m Mass flow rate [kg/s]

1 Dynamic viscosity [Pa s]

NASA National Aeronautics and Space Administration
v Poisson’s ratio

NIST National Institute of Standards and Technology
o/f Oxidant to fuel ratio

NTO Dinitrogen tetraoxide

P Pressure [ Pa]

Pr Prandtl number [C—’/’\’i]

Q Heat transfer rate [W]

q Heat flux [1W/m?]

R Universal gas constant 8314.510 [m]
Re Reynolds number [ £ 'ZD]

p Density [kg/m?]

RP-1 Rocket propellant 1

SRM Solid Rocket Motor

ouTs Ultimate stress [Pa]



ty Total burn duration [s]

T Temperature [ K]
v Fluid velocity [m/s]
w Width [m].

Some subscript and apices used:

0 Total state

a Adiabatic

b Boiling

c Convergent

cc Combustion chamber
ch Channel

col Coolant domain
conv Convective transfer
cond Conductive transfer
e Exit

f Fuel

fin Fin

g Gas domain

in Inlet

out Outlet

ox Oxidant

rad Radiative transfer

t Throat

W Wall
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