	Journal of The British Interplanetary Society, Vol. 44, pp. 371-376,1991.
	Журнал Британский межпланетных Society, Vol. 44, с. 371-376, 1991.

	NUCLEAR SALT WATER ROCKETS: HIGH THRUST AT 10,000 SEC ISP
	Ядерные Salt Water ракет: ВЫСОКИХ выпад 10000 SEC Провайдеры

	R. ZUBRIN
	Р. Зубрин

	Martin Marietta Astronautics, PO Box 179, Denver, CO 80201, USA.
	Martin Marietta астронавтики, PO Box 179, Denver, CO 80201, США.

	The basis of a novel space propulsion system called a Nuclear Salt Water Rocket (NSWR) is outlined. NS WR is constructed of a bundle of boron-carbide coated pipes, each containing an aqueous solution of uranium or plutonium salt These pipes empty into a single long cylindrical plenum pipe of larger diameter, which terminates in a rocket nozzle. When the rocket is to be fired, the aqueous solution held in the pipe bundles is emptied into the plenum. When the plenum has filled to a certain point, the fluid assembly within it exceeds critical mass and goes prompt supercritical, with the neutron flux concentrated on the downstream end due to neutron convection. Enormous amounts of energy are generated within this region, flashing the solution to steam which then streams down the plenum pipe towards the nozzle, convecting the exponentially growing fission chain reaction with it. As the solution continues to pour into the plenum from the borated storage pipes, a steady-state condition of a moving detonating fluid can be set up within the plenum.
	Основу двигательной установки космического роман "изложена ядерных Salt Water Rocket (NSwR). Н. WR строится расслоения карбида бора-покрытых труб, каждая из которых содержит водном растворе уран или плутоний, соль Эти трубы выливать в одну длинную цилиндрическую трубу Пленума большего диаметра, который заканчивается в ракетные сопла. Когда ракета должен быть уволен, водный раствор состоявшейся в трубе пучки опорожняется на пленуме. Когда пленум заполнила в определенной точка, жидкость в рамках Ассамблеи он превышает критическую массу и идет оперативная сверхкритической с нейтронного потока сосредоточена на вниз по течению конце благодаря нейтронные конвекции. Огромное количество энергии, образующихся в этом регионе, мигает Решение в пар, который затем стекает пленуме трубы в направлении сопла, конвектирующих экспоненциально растущей деления цепную реакцию с ним. Как решение продолжает литься на пленуме с трубами борированная хранения, стационарное состояния движущейся жидкости детонирующего может быть создана в рамках пленума.

	Assuming a solution of 2 atoms of 20% enriched uranium per 100 molecules of water and a fission yield of 0.1% is obtained, the specific impulse produced will be about 7,000 seconds. This is comparable to that available from electric propulsion (EP). However, unlike an EP system, a NSWR is not power limited (since waste heat is eliminated with the propellant) and systems with jet power ratings of thousands of megawatts are obtainable. The NSWR can thus deliver its very high specific impulse at thrust levels of the same magnitude as chemical engines, or about 4 orders of magnitude greater than that of a multi-megawatt EP system. The NSWR system is simple and lightweight. Shielding considerations are minimized by the fact that almost no radioactive inventory travels with the vehicle. On the other hand, the exhaust stream from the NSWR is extremely radioactive, which limits the use of the device to orbit transfer propulsion, despite its high thrust to weight.
	Считая решение 2 атома 20% обогащенного урана в 100 молекул воды и деления доходности 0,1% получается, удельный импульс производства составит около 7000 секунд. Это сопоставимо с доступны с электрическим двигателем (EP). Однако, в отличие от системы ПЗ, NSwR не ограниченную власть (с отходящего тепла выводится с топливом) и систем с реактивным мощностью тысяч мегаватт получить. NSwR Таким образом доставить очень высоким удельным импульсом тяга на уровне той же величины, как химические двигатели, или около 4 порядков больше, чем у многихСистема мегаватт EP. NSwR система проста и легка. Защитные соображения, сводятся к минимуму тот факт, что почти нет радиоактивных элементов путешествия на автомобиле. С другой стороны, в потоке выхлопных газов из NSwR чрезвычайно радиоактивные, который ограничивает использование аппарата на орбиту двигательных передачи, несмотря на свое высокое тяги к весу.

	1. INTRODUCTION
	1. ВВЕДЕНИЕ

	Present day rocket propulsion systems can be divided into two main types:
	Сегодняшний день системах ракетного двигателя можно разделить на две основные типы:

	1. high thrust engines with low specific impulse,
	1.высокая тяга двигателей с низким удельным импульсом,

	2. low thrust engines with high specific impulse.
	2.низко тяга двигателей с высоким удельным импульсом.

	The first type is exemplified by chemical rocket engines which may have thrusts ranging from 20,000 to upwards of a million pounds, thrust to weight (T/W) ratios of 30 to 60 and specific impulses between 300 and 460 seconds. The second kind is typified by electric propulsion, [1,2] (ion or MPD) systems, with thrusts from 0.5 to 100 lbs, T/W ratios between 0.00002 and 0.002, and specific impulses between 3000 and 10,000 seconds. High thrust is essential for vehicles which lift off of planetary bodies but is also very desirable for space transfer vehicles as it reduces or eliminates the large gravity losses associated with low thrust spiral orbits. Furthermore, if fast trips are desired, very low thrust is intolerable as the time required for the engine to generate the required velocity change will exceed that allocated for the mission. On the other hand, low specific impulse means low exhaust velocity and thus, a small transfer of momentum to the spacecraft for each unit of propellant expended by the engine. Thus, high thrust, low specific impulse systems may require vast amounts of propel​lant to accomplish a given mission, causing the total mission initial mass in Low Earth orbit (LEO) to be excessive. The mission will therefore require a large number of Heavy Lift Launch Vehicle (HLLV) launches to place in its initial orbit, plus extensive on-orbit assembly, both of which tend to drive the cost of a high energy mission to the point of impracticality.
	Первого типа может служить химические ракетные двигатели которые могут иметь направление от 20000 до свыше миллиона фунтов, тяги к весу (т / б) соотношение 30 к 60 и конкретные импульсы между 300 и 460 секунд. Второй вид типичной является электрический двигатель, [1,2] (иона или ПДС) систем, с тягой от 0,5 до 100 кг, Т / з соотношения между 0,00002 и 0,002, а также конкретные импульсы между 3000 и 10000 секунды. Высокая тяга имеет важное значение для транспортных средств, которые буксир Off планетарного органов, а также весьма желательна для космических аппаратов передачу как это уменьшает или устраняет большую тяжесть Потери, связанные с низкой орбиты спиральная тяги. Кроме того, если желаемое быстро поездки, очень малой тягой, недопустимо, как время необходимого для двигателей генерировать необходимые изменения скорости будет превышать выделенные для этой миссии. С другой стороны, низкий удельный импульс означает низкую скорость выхлопных газов и, таким образом, малой передачей импульса на космический корабль за каждую единицу топлива расходуется двигателем. Таким образом, высокая тяга, низкий конкретные импульсных систем может потребовать огромных количествах PropelЛант для выполнения данной миссии, в результате чего общая миссия начальная масса на низкой околоземной орбите (НОО), которые будут чрезмерными. Миссия этого потребуется большое количество тяжеловесных ракеты-носителя (РН) запускает на место в своей первоначальной орбиты, плюс обширный на орбите Ассамблеи, оба из которых, как правило, диски Стоимость высокая миссия энергии к точке непрактичность.

	Mission planners are on the horns of a dilemma by being forced to choose between two systems, each of which has only one of the two required characteristics for an optimum propul​sion system. Some promise in dealing with this situation is presented by nuclear thermal rocket (NTR) [3] systems, which offer specific impulses ranging form 900 (solid core) to 2000 (gas core) seconds, and T/W between 0.3 (gas core) and 6 (solid core); in a sense offering a compromise between the benefits and deficiencies of the chemical and electric propulsion sys​tems. Truly ideal, however, would be a system that offered both T/W comparable to chemical systems and specific impulses on the order of that obtained by electric units. The only system examined to date, that has possessed both characteristics if the Orion concept, or nuclear pulse propulsion [4], which operates by detonating a continuous series of atomic or hydrogen bombs to the rear of the spacecraft. The blast energy is absorbed by a specially designed pusher plate and shock absorption mecha​nism, thereby pushing the spacecraft along. The United States had a programme to develop the Orion concept in the late 1950s and early 1960s but the Test Ban Treaty of 1963, which prohibited detonation of nuclear bombs in space, made the testing or use of Orion illegal, and the project had to be dropped.
	Миссия планировщики на дилемму, будучи вынуждены выбирать между двумя системами, каждая из которых имеет только одна из двух требуемых характеристик для оптимального PropulSion системы. Некоторые обещают при рассмотрении этой ситуации является представленные ядерной тепловой ракетой (НТО) [3] системы, которая предложить конкретные формы импульсов в диапазоне 900 (твердого ядра) до 2000 (газ ядра) секунды, и т / з между 0,3 (газ ядра) и 6 (твердые ядра), а в смысле предлагая компромисс между преимуществами и недостатками, химических и электрических двигателей SYSTEMS. Поистине идеальным, однако, была бы система, которая предлагается как Т / з сопоставимых химических системах и специфических импульсов на порядка, что получил от электрических единиц. Единственная система изучены на сегодняшний день, которое обладает характеристиками как если бы понятие "Орион, или ядерных двигательных импульсов [4], который действует взрыв непрерывная серия атомных и водородных бомб к задней части корабля. Взрыв энергии поглощается специально разработан пластиной толкателя и механизмов поглощения ударовНИСМ, тем самым нажатием корабля вперед. США было Программа разработать концепцию Орион в конце 1950-х и в начале 1960-х годах, но запрещении ядерных испытаний 1963 года, который запрещает взрыв ядерной бомбы в космосе, сделала тестирования или использования "Орион незаконными, и проект должен быть удален.

	The fact that, of concepts examined to date, only the mighty Orion possessed both high thrust and high specific impulse, is itself significant. The product of thrust and specific impulse is proportional to the system power, and an engine which is maximizing both must be a titanic power source. For example, consider an engine with 250,000 lbs thrust and an Isp of 5000 seconds. The power level required to sustain this performance would be 28,000 MW. Only the raw thermal energy of nuclear explosions could sustain such a power output Any attempt to produce this kind of power and convert it to electricity would result in engine masses well over 100,000 tonnes. This absurd​ity would, in turn, require something like 1000 HLLV launches simply to place the engine (let alone the propellant) into LEO to start the mission.
	Тот факт, что концепции рассмотрен на сегодняшний день лишь могучий Орион обладал как высокая направленность и высокая удельная импульса, само по себе значительное. Продукта направленность и конкретный импульс пропорциональная система власти, и двигатель, который максимальная оба должны быть Titanic источника питания. Например, Рассмотрим двигатель 250000 кг направленностью и Isp 5000 секунд. Уровень мощности, необходимой для поддержания этого спектакля будет 28000 МВт. Только сырья тепловую энергию ядерных взрывы могли выдержать такой мощности Любой попытка Создать такую власть и преобразовать его в электричество Результат двигателей массой свыше 100000 тонн. Это абсурд, в свою очередь, требует что-то вроде 1000 запусков РН просто место двигателя (не говоря уже о топливе) на НОО для начала миссии.

	The requirement is for an engine which can release power equal to a series of nuclear detonations, without using elements with characteristics similar to nuclear weapons. The Nuclear Salt Water Rocket (NSWR) is such a concept
	Требования для двигателя, который может освободить власть равным серии ядерных взрывов, без использования элементов с характеристиками, аналогичными к ядерному оружию. Ядерное Salt Water Rocket (NSwR) такая концепция

	2. THE NUCLEAR SALT WATER ROCKET (NSWR)
	2. Ядерные Salt Water Rocket (NSwR)

	The Nuclear Salt Water Rocket (NSWR) is constructed of a bundle of boron-carbide coated pipes each containing an aque​ous solution of uranium or plutonium salt These pipes, in turn, all empty into a single long cylindrical plenum pipe of larger diameter, which terminates in a rocket nozzle. When the rocket is to be fired, the aqueous solution held in the pipe bundles is emptied into the plenum (fig. 1). When the plenum has filled to a certain point, the fluid assembly within it exceeds critical mass and goes prompt supercritical, with the neutron flux concentrated on the downstream end due to convection by the moving fluid. Enormous amounts of energy are generated within this region, flashing the solution to steam which then streams down the plenum pipe towards the nozzle, converting the exponentially growing fission chain reaction with it As the solution continues to pour into the plenum from the borated storage pipes, a steady-state condition of a moving detonating fluid can be set up within the plenum.
	Ядерное Salt Water Rocket (NSwR) изготовлены из расслоение карбида бора труб, покрытых каждый из которых содержит водном растворе уран или плутоний, соль Эти трубы, в свою очередь, все пустые в одну длинную цилиндрическую трубу Пленума большего диаметра, который заканчивается в ракетные сопла. Когда ракета должен быть уволен, водный раствор состоявшейся в трубе пучки опустел на пленуме (Рис. 1). Когда пленум заполнили до определенной точке, жидкость в рамках Ассамблеи он превышает критическую массу и идет оперативная сверхкритической с потоком нейтронов сосредоточены на конец вниз по течению за счет конвекции движущейся жидкости. Образуются огромные количества энергии в этом регионе, сверкая решение в пар, который затем стекает пленума к трубе сопла, конвертирование экспоненциально растущей цепная реакция деления с ним, как Решение продолжает литься на пленуме с борированная хранения труб, стационарное состояние движущегося детонирующий жидкость может быть создан в рамках пленума.

	In a sense, the NSWR is similar to a high thrust chemical propulsion system in that it consists of a fluid which is intro​duced into a combustion chamber, where it detonates to pro​duce a high energy gas exhaust. The difference is that the amount of energy available per unit mass of chemical fuels is limited by the energy of the chemical reaction, while that of the NSWR is determined by the yield of the fissile component of its propellant, which may be up to five orders of magnitude greater. This implies that the upper limit of the theoretical performance of an NSWR would be an Isp several hundred times as great as the best possible chemical fuels, with compa​rable levels of thrust.
	В некотором смысле, NSwR похожа на высокой химической направленности двигательная установка тем, что она состоит из жидкости, которая вводится в камеру сгорания, где она взрывает для ProДуче выхлопных газов высокой энергии. Разница в том, что Количество энергии, имеющиеся на единицу массы химического топлива ограничено энергию химической реакции, в то время как NSwR определяется доходность расщепляющихся компонентов ее топлива, которое может быть в пять порядков больше. Это означает, что верхний предел теоретического выполнение NSwR будет Isp несколько сотен раза больше, чем лучшие возможности химического топлива, при комРабле уровни тяги.

	
	

	Clearly, the NSWR is not a bomb, and its use would not be affected by the Test Ban Treaty. Moreover, while producing a power output comparable to Orion through its continuous fission fizzle, the NSWR is actually more desirable as a propul​sion system since the thrust applied is steady state and does not subject the payload spacecraft to large repeated shocks caused by nuclear pulse propulsion.
	Очевидно, что NSwR не бомба, а его использование не будет затронута запрещении ядерных испытаний. Кроме того, хотя производство мощность сопоставима с Ориона, постоянно деления шипеть, NSwR фактически более желательно, поскольку PropulSion системы, поскольку тяга применяться устойчивом состоянии и не Деструктивная тему КА на больших потрясений, вызываемых повторяется ядерных двигательных импульсов.

	3. METHOD OF ANALYSIS
	3.МЕТОД АНАЛИЗА

	In order to be able to analyze the NSWR completely, the requirement is a computer code which solves the coupled multi-group neutron transport equation, hydrodynamic equation of motion, and heat transfer equation as a single system. Unfortu​nately, as the time and resources required to write this were not available, the approach adopted was to use certain analytic approximation to gain insight into the NSWR performance and behaviour.
	Для того, чтобы иметь возможность анализировать NSwR полностью, Требование это компьютер, код, который решает сочетание несколькихГруппа уравнения переноса нейтронов, гидродинамические уравнения движения и уравнение переноса тепла в качестве единой системы. К сожалению, как время и ресурсы, необходимые для записи этого не было доступна, подход заключается в использовании определенного аналитического приближении, чтобы получить представление о производительности и NSwR Поведение.

	Approximations adopted include the use of single group neutron diffusion theory, with a convective term added to the standard equation. This is reasonable since the neutron spec​trum in the aqueous fissile propellant would be highly thermalized due to the large amounts of hydrogen present in the water. A cruder approximation is to assume that the density and velocity of the moving fluid is constant This is close to being true until the point in the plenum is reached where detonation occurs, after which it is untrue except inasmuch as the chamber cross sectional profile can be shaped to make it so. However, this does not matter too much as, once detonation has occurred, the fluid is heated so rapidly to its desired energy that the accuracy of the neutronic calculation for fluid positions signifi​cantly downstream of the detonation point becomes academic. It is also assumed that the column of propellant moving through the chamber is composed of the aqueous fissile mixture, whereas, in reality, a layer of pure water would be sprayed around the perimeter of the column to form a moving neutron reflector and to protect the plenum walls and throat from the very high temperatures generated in the detonating solution. Ignoring this layer actually gives our calculation a conservative slant, as the neutron reflection it provides would reduce the requirements о size and/or enrichment needed to achieve criticality within the propellant column.
	Приближения принято включать в себя использование одной группе нейтронная теория диффузии с конвективными срока добавляется в стандартное уравнение. Это разумно, так как нейтрон-Specспектра в водном расщепляющихся топлива будет высокой термализо из-за большого количества водорода, присутствующих в воде. Грубое приближение к предположим, что плотность и скорости движения жидкости постоянной Это близки к истинным, пока точку в пленуме будет достигнута, где детонация происходит, после чего она не соответствует действительности, за исключением, поскольку палата профиль поперечного сечения может быть в форме, чтобы это так. Однако, Это не имеет значения слишком много как раз произошел взрыв, жидкость нагревается так быстро, до желаемой энергии, что Точность нейтронное Расчет жидкости позиции значительного ниже по течению от детонации точка становится академическим. Предполагается также, что колонна движущихся топлива через Палата состоит из водной смеси делящихся, в то время, В действительности, уровень чистой воды будет распыляется вокруг периметру колонны для формирования движущегося отражателя нейтронов и для защиты стен и Пленума горле от очень высокой температуры, в детонирующего решения. Игнорирование этого слой фактически дает нашим расчетам консервативным уклоном, как отражения нейтронов оно обеспечивает позволит сократить требования о размер и / или обогащения, необходимой для достижения критичности в топлива колонку.

	
	

	Utilizing these assumptions, the single group neutron diffu​sion equation for a moving fluid medium can be written:
	Используя эти предположения, одно диффузии нейтрона группеSion уравнения для движущегося жидкой среде может быть записано:

	(Grad)2 Ф + В2 Ф = U (Grad) Ф/D (1)
	(Град)2 Ф + В2 Ф = U (Град) Ф/ D (1)

	where Ф is the single group neutron flux, B2 is the material buckling (equal to (υ∑f - ∑a)/D), U is the dimensionless fluid velocity (equal to the actual fluid velocity divided by the speed of a thermal neutron), and D is the diffusion coefficient, calculated in the normal way using diffusion theory and thermal cross sections.
	где Ф это единственная группа нейтронного потока, B2 это материал продольный изгиб (равно (υΣF -- Σa) / D), U безразмерная жидкости скорость (равной фактической скорости движения жидкости, деленная на скорость тепловой нейтрон) и D является коэффициентом диффузии, рассчитываются в обычном порядке использования теория диффузии и тепловой сечений.

	Assuming that D, U, and В are constants and that U is entirely in the "z" (lengthwise) direction, this equation can be solved by separation of variables. Let Ф = RZ, where R repre​sents the functional dependence of the flux on the "r" (radial) direction within the plenum channel, while Z represents the functional dependence of Ф on the "z" position, then we find:
	Предполагая, что D, UИ В постоянные и что U быть полностью в "Z" (продольном) направлении, это уравнение может быть решить методом разделения переменных. Позволять Ф = Р.З., где пред-Rсентов функциональная зависимость потока на "R" (радиальная) направление в рамках пленума канал, а Z представляет функциональная зависимость Ф по позиции "Z", то мы получим:

	dRW+(l/r)dR/dr + A2R = 0
(2)
	DRW+ (L / R)DR / д +2R = 0
(2)

	d2Z/dz2 - (U/D)dZ/dz + L2Z - 0
(3)
and
	D2Z / DZ2 - (U / D)DZ / DZ + L2Z - 0
(3)
и

	A2 + L2 - B2
(4)
	A2 + L2 - B2
(4)

	The solution of equation (2) is:
	Решение уравнения (2):

	R-C​1J0(Ar)
(5)
	R -C -1J0(Ar)
(5)

	where C, is an arbitrary constant and J0 is the zeroth order Bessel function. Applying the boundary condition of setting the flux equal to zero at toe edge of the propellant column, we find that:
	где C, является произвольной постоянной и /0 является Нулевое заказ Функция Бесселя. Применяя граничное условие создания поток равен нулю на ноги края топливом колонку, мы находим что:

	A-v0/r0
(6)
	-V0/ R0
(6)

	where v0 = 2.405... is the first zero of the zeroth order Besselfunction and r0 is the radius of the propellant column. The results of this solution are displayed graphically in fig.2. The solution to equation (3) is:
	где V0 = 2,405 ... быть первого нуля Нулевое заказ БесселяФункция и R0 радиус топлива колонку. Результаты этого решения отображаются графически на рис.2. Решение уравнения (3):

	Z = C2(ekz)(exp(sqrt(k2z2-L2z2)) – exp(-sqrt(k2z2-L2z2)) (7) where C2 is an arbitrary constant and
	Z = C2(EKZ) (ехр (SQRT(K2Z2-L2Z2)) - Ехр (--SQRT(K2Z2-L2Z2)) (7) где С2 произвольная постоянная и

	к = U/(2D)
(8)
	к = U / (2D)
(8)

	We define,
	Мы определим,

	M = abs(sqrt(k2-L2))
(9)
	M = ABS (SQRT(K2-L2))
(9)

	then if K2 - L2 is less than zero (7) becomes
	тогда если К2 - L2 меньше нуля (7) становится

	Z = C2ekzsin(Mz)
(10)
	Z = C2EKZSin (Mz)
(10)

	while if (k2-L2) is greater than zero (7) becomes;
	пока если (K2-L2) Больше нуля (7) становится;

	Z-C2ekzsinh(Mz)
(11)
	Z -C2EKZSINH (Mz)
(11)

	and if (k2-L2) equals zero the solution to (3) under toe given boundary conditions is;
	и если (K2-L2) Равен нулю, решение (3) в рамках данного ног граничных условий;

	Z = C2(kz)efa
(12)
	Z = C2(KZ)EFA
(12)

	The linear dependence of toe flux profiles resulting from equations (10), (11) and (12) are displayed graphically in fig. 3.
	Линейная зависимость ног поток профили в результате уравнений (10), (11) и (12) показаны на рис. 3.

	It can be seen that if U = 0, then к = 0, and the solution degenerates to a simple sine function dependence in the z direction, just as in the case of a bare cylindrical static reactor. As U increases, к increases, and the sine curve becomes distorted by the exponential function ekz, which increases toe flux near toe downstream end of the reacting assembly. When U becomes high enough that к is greater than L, then toe sine dependence is lost and toe flux increases without limit down​stream as toe product of an exponential times a hyperbolic sine functions. By increasing k the slope of this flux increase can be
	Видно, что если U = 0, то к = 0, и решение вырождается в простую зависимость функции синуса в Z направление, как и в случае с голом цилиндрической статического реактора. Как U увеличивается, к возрастает и становится синусоида искаженный экспоненциальная функция EKZ, Что увеличивает ног потока вблизи ног вниз по течению конце реагирующей Ассамблеи. Когда У становится достаточно высоким, что к больше, чем я, то ноги синус зависимость потерял ногу и поток неограниченно растет внизпоток в ноги произведения экспоненциального раза гиперболических функций синус. Увеличивая K наклон этой увеличения потока может быть

	
	

	
	

	made as steep as desired, creating a condition of virtually instantaneous detonation of the fluid once a certain "z" position is reached.
	сделанный крутым, как желаемое, создавая условия практически мгновенной детонации жидкости один раз в определенное положение "Z" достигнута.

	It may be observed that the energy content of the fluid is proportional to the integral in the z direction of the power, which in turn is proportional to the flux. The Bessel function radial dependence of the power distribution, therefore, scales the energy content of the fluid accordingly. This has the effect of concentrating the power release and thus the highest tem​peratures in the centre of the fluid, with power falling off to zero as the wall is approached. By combining this effect with the addition of a layer of fast-flowing water injected along the plenum wall, the wall can be insulated from the extremely high temperatures and power densities generated in the centre of the propellant column. The energy distribution in the linear z direction is depicted in fig. 4.
	Можно отметить, что энергетическое содержание жидкости пропорциональна интегралу в направлении г власти, который в свою очередь, пропорциональна потоку. Функция Бесселя радиальной зависимости от распределения электроэнергии, следовательно, весы Содержание энергии в жидкости соответственно. Это имеет эффект концентрации власти и, следовательно, освобождение высоких температуртемпературах в центре жидкость, с властью падают до нуля по мере приближения к стене. Сочетание этого эффекта с добавлением слоя быстрой воде вводили по Пленум стена, стена может быть изолирована от крайне высокой температуры и плотности мощности сгенерирована в центре топлива колонку. Распределения энергии в линейной Z направление изображен на рис. 4.

	
	

	4. RESULTS FOR A SAMPLE NSWR CONFIGURATION
	4. РЕЗУЛЬТАТЫ Для образца NSwR КОНФИГУРАЦИЯ

	A sample NSWR configuration can now be analyzed, assuming the propellant selected is a solution of 2% by number uranium bromide salt solution in water (sea water is 3% by number NaCl). The uranium is enriched to 20% U235, which is much more than 3% commonly used in commercial pressurized water reactors (PWR) but much less than the 93% commonly used in space nuclear power systems. Using the standard techniques of diffusion theory it can be calculated that for this configuration B2 = 0.6136 cm-2 and D = 0.2433 cm. If r0, the radius of the reaction plenum, is taken to be 3.075 cm, A2 = 0.6117 cm2 and L2 = 0.0019. As an exponential detonation is desired let us take k2 = 2L2 = 0.0038 cm2. Then к = U/2D = 0.062 cm-1, and U = 0.03. Taking the velocity of a thermal neutron as 2200 m/s, this implies that the fluid velocity needs to be 66 m/s. Since this is only about 4.7% of the sound speed of room temperature water, it should be possible to spray the water into the plenum chamber at this velocity. The total rate of mass flow through the chamber is about 196 kg/s.
	Пример конфигурации NSwR теперь могут быть проанализированы, предполагая топлива выбранный раствор 2% от количества урана метила солевой раствор в воде (морская вода 3% от количества NaCl). Уран, обогащенный до 20% U235, Что значительно более чем на 3% обычно используется в коммерческих водой под давлением реакторами (ВВЭР), но гораздо меньше, чем 93% обычно используется в космических ядерных энергетических систем. Использование стандартных техник теория диффузии можно подсчитать, что для этой конфигурации B2 = 0,6136 см-2 и Д = 0,2433 см. Если г0, Радиус Реакция пленуме, берется 3,075 см,2 = 0,6117 см2 и L2 = 0,0019. Как экспоненциального детонации желаемого Возьмем K2 = 2L2 = 0,0038 см2. Тогда к U/2D = = 0,062 см-1, А U = 0,03. Принимая скорость тепловых нейтронах как 2200 м / с, это означает, что скорость жидкости должна быть 66 м / с Поскольку это лишь около 4,7% от скорости звука в воде комнатной температуры, оно должно быть возможным для распыления воды в пленуме палаты при этой скорости. Общая скорость потока массы через камеру составляет около 196 кг / с

	If there was complete fission yield of the U235 in solution, the total energy content of the fluid would be about 3.4 x 1012J/ kg. If it is assumed, instead, that the actual yield is only 0.1%, (perhaps up to 0.2% at the centre of the propellant column, down to zero at the edge), this will not significantly affect the value of the material buckling during the burn. The energy content of the detonating fluid is then 3.4 x 109 J/kg. Assuming a nozzle efficiency of 0.8, this results in an exhaust velocity of 66,000m/s, or a specific impulse of 6,730 seconds. The total jet power output of the engine is 427,000 MW, and the thrust is 12.9 MN or 2.9 Mb.
	Если есть полная доходность деления U235 в растворе, В целом содержание энергии жидкости будет примерно 3,4 х 1012Дж / кг. Если предположить, что вместо этого фактическая доходность составляет всего 0,1%, (возможно, до 0,2% в центре топлива колонки до нуля на границе), это существенно не повлияет на стоимость материала изгиба во время прожига. Энергия Содержание детонирующего жидкость затем 3,4 х 109 Дж / кг. Предполагая сопло эффективности 0.8, Это приводит к В выхлопных скорости 66000 м / с, или удельный импульс 6730 секунд. Всего Jet Мощность двигателя составляет 427000 МВт, а тяга 12,9 MN или 2,9 Мб.

	For an exponential detonation to take hold, we desire (kz) to be large, say kz = 4 at the plenum exit. Since in the above calculation, к = 0.062 cm-1, this means that the plenum must be 65 cm long. '
	Для экспоненциального детонации овладевать, мы желаем (KZ), Чтобы быть большим, скажем KZ = 4 на пленуме выход. Так как в приведенном выше расчет, к = 0,062 см-1, Это означает, что пленум должно быть 65 см длинный. '

	5. MISSION ANALYSIS
	5.МИССИЯ Анализ

	A good example to use in comparing the merit of a NSWR with other advanced propulsion systems is a manned mission to Titan, the largest satellite of Saturn. The proposed mission is conducted as follows:
	Хорошим примером для использования в сравнении достоинств NSwR с других современных систем силовой установки пилотируемый полет к Титана, крупнейшего спутника Сатурна. Предлагается миссия проводится следующим образом:

	A 300 metric tonne manned spacecraft is injected out of LEO using an advanced propulsion system to achieve a hyperbolic excess velocity of 10.77 km/s, putting it on a 4 year trajectory to Titan. Arriving at Titan, the ship aerocaptures with an entry velocity of 6.4 km/s and begins airbreathing winged flight, using a nuclear thermal rocket (NTR) engine to heat the indigenous atmosphere to produce jet thrust After an explora​tory cruise through the atmosphere, the ship lands on Titan. While the astronauts are conducting their activities on Titan, the ship fills its tanks with methane from Titan's atmosphere, which it will use as NTR propellant to achieve a 4 year return trajectory to Earth. Upon arrival at Earth, the advanced propul​sion system is used again to decelerate the ship into LEO. This system of using NTR heated Titanian methane for Earth return is by far the best way to conduct a Titan mission [5], as it is freely available, and, in addition to giving the ship unlimited mobility in Titan's atmosphere, it also produces the lowest initial mass in LEO (IMLEO) regardless of the advanced propulsion system chosen for trans-Saturn injection (TSI).
	300 метрические тонна пилотируемый космический корабль инъекцию из LEO использование современной системы двигателей для достижения гиперболического избыточной скоростью 10,77 км / с, положив его на 4 года траекторию полета к Титану. Прибыв на Титан, корабль aerocaptures с въездной скоростью 6,4 км / с и начинает airbreathing крылатый полет с использованием ядерной тепловой ракетой (НТО) Двигатель для отопления коренные атмосферу для получения тяги После ExploraТори круиз через атмосферу, корабль приземляется на Титане. Хотя астронавты проводят свою деятельность на Титан, наполняет свое судно с танками метана из атмосферы Титана, которые он будет использовать в качестве топлива для достижения NTR 4 года вернуть траекторию полета к Земле. По прибытии на Землю, передовые Propul -Sion система также используется для замедления корабля в НОО. Эта система использования NTR с подогревом Titanian метан для возвращения земли является самым лучшим способом для проведения Титан миссию [5], поскольку оно находится в свободном доступе, и в дополнение к предоставлению судна неограниченный мобильности в атмосфере Титана, она также производит самые низкие начальная масса на низкой околоземной орбите (IMLEO) независимо от того, развитая система двигательных выбрали для транс-Сатурн инъекций (TSI).

	Table 1 shows a comparison of the results for this mission for a variety of advanced propulsion options. All numbers repre​sent masses in metric tonnes.
	В таблице 1 показано сравнение результатов по этой миссии за различные дополнительные параметры двигателя. Все цифры, пред -послал массы в метрической тонн.

	The engine mass given under the heading "Space" repre TABLE1: Manned Missions to Wan Using Advanced Propulsion
	Массы двигателя приводятся ниже в разделе "Космос" пред Table1: Пилотируемые полеты к Ван Использование дополнительного движения

	
	

	Option
Engines Space/Ascent
Propellant
Tanks
IMLEO
NEP
100

11.6

190.7

7.6

609.9

NSWR
33

7.6

41.8

1.7

384.0

NTR
22

0.0

465.0

46.5

833.6

GCR
100

10.9

155.0

15.5

581.5

CRYO
10

22.6

1060.0

106.0

2207.0

sents the mass of the advanced propulsion system used for TSI and Earth orbital insertion (EOI), while that under "Ascent" represents the mass of the methane NTR used for Titan ascent and trans-Earth injection (TEI). The methane NTR has an Isp of 600 s and a T/W ratio of 10 (the higher density of methane increases the T/W of such a system relative to a conventional hydrogen heating NTR), and was sized so as to give the ship a T/W of 1.4 when lifting off of Titan. In the case of the cryo (cryogenic LOX/H2) option, the methane NTR was also used to achieve EOI. Since propellants for all of the advanced propul​sion systems considered (argon for NEP, water for NSWR, hydrogen for NTR and GCR) are available at Titan, only the propellant required for TSI is shown. (The propellant required for EOI has a minor influence, however, through its impact on the required mass of the methane NTR used for TEI).
	Вариант
Двигатели Космос / Ascent
Propellant
Танков
IMLEO
НЭП
100

11,6

190,7

7,6

609,9

NSwR
33

7,6

41,8

1,7

384,0

NTR
22

0,0

465,0

46,5

833,6

ГКЛ
100

10,9

155,0

15,5

581,5

КРИО
10

22,6

1060,0

106,0

2207,0

сентов Масса, развитая система используется для двигателей TSI и Земли орбиту (EOI), в то время, что под "Восхождение" представляет массу метана NTR использовали для подъема Титан и транс-Земля инъекций (TEI). Метан имеет NTR Isp из 600 S и T / W отношения 10 (чем выше плотность метана увеличивает T / W такой системы по сравнению с обычными водорода отопление NTR), и размер, с тем чтобы предоставить судно T / 1,4 Вт при подъеме от Титана. В случае крио (криогенные LOX/H2) вариант, метан NTR был также использован для EOI достижения. Поскольку топливо для всех передовых PropulSion рассматриваемых систем (аргоном для НЭП, вода для NSwR, водорода для NTR и ГСБ) доступны на Титан, только Показано, топлива, необходимого для TSI. (Топлива, необходимого для EOI оказывает незначительное влияние, однако, через воздействие на требуемой массы метана NTR для TEI).

	The following assumptions were used for each of the ad​vanced propulsion systems considered.
	Следующие предположения были использованы для каждого из объявленийпродвинутых двигательных систем рассматривается.

	a.
NEP: The Nuclear Electric Propulsion (NEP) system was assumed to consist of a 20 MWjet system with an "alpha" value of 5 kg/kWjet, which is about a factor of 10 lighter than the current state of the art Argon was the propellant assumed, with a specific impulse of 5000 seconds and a tankage fraction of 0.04. Even with 20 MWjet this system must still spend about 60 days spiralling out of LEO, adding 120 days to the round trip time, and causing Edelbaum equation delta-Vs to be used to approximate the large gravity losses experienced.
	А.
НЭП: ядерную Electric Propulsion (НЭП) системы предполагается, будет состоять из 20 МВтJet система "Альфа" Значение 5 кг /кВтJet, Что примерно в 10 раз легче, чем текущее состояние искусства аргона топлива Предполагается, с удельным импульсом 5000 секунд и емкость долей 0,04. Даже при 20 МВтJet эта система должна по-прежнему тратят около 60 дней спирали из LEO, добавив, 120 дней на время поездку в оба конца, и вызывая Edelbaum Уравнение Дельта-Vs быть использована для приближенного большой гравитация потерями опытных.

	b.
NSWR: The NSWR system sued was that already presented in the sample case outlined earlier. It has a thrust of 2.9 Mlb,
and a T/W of 40 is assumed. The specific impulse is 6730 s, and the tankage fraction is 0.04. The very high thrusts inherent in the NSWR causes this system to depart LEO with an acceleration of 3.4 Earth g's.
	B.
NSwR: Система NSwR иска было то, что уже представил В случае проба говорилось выше. Он имеет тягу 2,9 MLB,
и т / к 40 минутам. Конкретным импульсом 6730 S, и емкость фракция 0,04. Очень высокий направления присущих NSwR причины эта система отойти LEO с ускорением 3,4 Земле G's.

	с NTR: The NTR system chosen is an enlarged advanced hydrogen propelled Phoebus class engine (Phoebus was 5000 MW) with a power of 7000 MW, a T/W of 7, an Isp of 950 s and a tankage fraction of 0.1. The NTR engine was sized so as to give the ship a T/W of 0.18 in LEO, allowing for an impulse departure with small gravity losses. The NTR system has an ascent engine mass of 0.0 because the same NTR engines used with hydrogen can also be used with Titanian methane.
	с NTR: Система NTR выбран увеличены расширенный Самоходная водорода Феб класс двигателя (Феб было 5000 МВт) мощностью 7000 МВт, T / W 7, Isp из 950 и S емкость доли 0.1. Двигатель NTR было размеров, с тем чтобы предоставить судно т / Вт 0,18 в LEO, позволяющее импульсом для выезда с малыми потерями тяжести. NTR системы массовых восхождений двигатель 0,0, потому что NTR же двигатели использовались водород также может быть использована с Titanian метан.

	d.
GCR: The Gas Core Reactor (GCR) chosen uses hydrogen propellant and has an Isp of 2500 s, a T/W of 1, a tankage
fraction of 0.1, and was sized to have a ship T/W in LEO of 0.18.
	D.
ГКЛ: Газ РЕАКТОРЕ (ГКЛ) выбрали используется водород топлива и Isp 2500 S, T / Вт 1, емкость
долей в размере 0,1, и он был размером иметь судно т / Вт в Лев 0.18.

	e.
Cryo: The cryogenic chemical propulsion system uses LOX/H2propellant and has an Isp of 480 s, aT/W of 50, and a tank fraction of 0.06. T/W in LEO is 0.23 to keep gravity losses to a minimum.
	e.
Крио: Криогенная силовая установка использует химическое LOX/H2propellant и Isp 480 с, аТ/ W 50, и Танк долей 0,06. T / W на низкой околоземной орбите составляет 0,23 держать тяжести потери к минимуму.

	
	

	It can be seen that the NSWR has by far the lowest IMLEO for this mission, being 34% lower than the GCR and 37% less than the NEP, its two closest competitors. If indigenous meth​ane had not been used for Earth return, the advantage of the NS WR would be greatly increased, as it has a much higher Isp than the GCR and it does not suffer the large gravity losses that affect the NEP system.
	Видно, что NSwR имеет намного более низкий IMLEO для этой миссии, будучи 34% ниже, чем ГКЛ и 37% меньше чем НЭП, двух его ближайших конкурентов. Если коренные ме -Ане не была использована для возвращения земли, преимущество Н. WR бы быть значительно увеличен, поскольку он имеет гораздо больше Isp чем ГКЛ и не страдать от больших потерь, что гравитация влияет на работу системы НЭПа.

	6. FUEL AND RADIOACTIVITY
	6. ТОПЛИВО и радиоактивность

	In the mission described, the NSWR used 83.6 tonnes of aqueous propellant (41.8 for each of TSI and EOI), 16.7 tonnes out which is uranium. Of this uranium, 3.34 tonnes are actually fissile U235. This is rather a large amount of U235 to expend on a single mission but if NSWRs should come into use, large amounts of Pu239 or U233 could be bred (out of U238 or cheap Th232, respectively) in either fission breeder reactors or (much better) fusion/fission hybrid reactors. These fissiles could serve equally well in an NSWR as U235 and could be made cheap enough that propellant cost would not be a significant problem.
	В рамках миссии описаны NSwR использовали 83,6 тонн из водный топлива (41,8 для каждого из TSI и EOI), 16.7 тонн из которых является уран. Из этого урана, 3.34 тонн фактически расщепляющихся U235. Это довольно большая сумма U235 затратить на одну миссию, но если NSWRs должны вступить в использовании, большое количеств плутония239 или U233 могут быть выращены (из U238 или дешево Чт232, Соответственно), либо в реакторах деления заводчик или (гораздо лучше) Fusion / гибридные реакторы деления. Эти fissiles может служить одинаково хорошо как NSwR U235 и может быть сделано дешево Достаточно того, что стоимость топлива не будет серьезной проблемой.

	The exhaust of the NSWR is highly radioactive, as no attempt has been made to retain the fission products within the engine, however, with an exhaust velocity of 66 km/s, the radioactive products are emitted with a velocity far exceeding the escape velocity of the Earth and, providing the engine was directed to thrust perpendicular to the radial vector connecting the spacecraft in LEO to the Earth's centre (i.e. tangent to the direction of circular orbital velocity), the amount of contami​nant reaching the Earth could be insignificant It is thus appro​priate to contemplate using the NSWR for LEO departure. Of course, if public concern prevented such an application, NSWRs could still be used on high energy missions by boosting the spacecraft first to a hyperbolic excess velocity of say 3 km/s with an NTR, and then firing the NSWR a 4 days later when the spacecraft was a million kilometres away from Earth.
	Выхлопных газов NSwR высоко радиоактивные, так как не была предпринята попытка сохранить продуктов деления в двигатель, однако, с выхлопными скоростью 66 км / с, радиоактивные продукты излучаемых со скоростью, значительно превышает вторую космическую скорость Земли и, обеспечивая двигатель направлено на тягу перпендикулярно к радиальному вектор, соединяющий КА на НОО к центру Земли (т.е. по касательной к направлению круговая орбитальная скорость), количество клейкойНан достичь Земли может быть незначительным Поэтому соответствующие предусматривать использование NSwR для выезда на НОО. Из Конечно, если бы озабоченность общественности предотвратить такого заявления, NSWRs может быть использован на высокой миссии энергии за счет повышения Первый корабль гиперболического избыточной скорости, скажем, 3 км / с с NTR, а затем стрельба NSwR 4 дней спустя, когда Космический корабль млн. км от Земли.

	While the exhaust of the NSWR is radioactive, the engine itself need not be, provided that it is made of low activation materials such as graphite or silicon carbide. Once the engine is turned off, there is no radioactive inventory present to endanger the crew.
	Хотя выброс NSwR является радиоактивным, двигатель сама не требуется, при условии, что оно состоит из низкая активация материалов, таких, как графит или карбида кремния. Когда двигатель выключен, нет радиоактивных элементов настоящему угрожать экипажа.

	7.  THE NSWR AND INTERSTELLAR TRAVEL
	7.  NSwR И межзвездных путешествий

	The above engine analysis assumed a very low yield of 0.1% and a modest enrichment of 20%. It is interesting to contem​plate what might be the potential ultimate performance of a NSWR if more optimistic values are assumed.
	Приведенный выше анализ двигателей предполагается очень низкая доходность в 0,1% и скромные обогащением 20%. Интересно совре -пластине, что может быть потенциальной предельной производительности NSwR если предположить более оптимистичный ценностей.

	Consider for example, an NSWR utilizing a 2% uranium bromide solution with 90% enriched U233, and obtaining a 90% fission yield. Assuming a nozzle efficiency of 0.9, the exhaust velocity of this system will be 4725 km/s, or about 1.575% of the speed of light (a specific impulse of 482,140 seconds). If the 300 tonne Titan mission spacecraft is endowed with 2700 tonnes of propellant (for a mass ratio of 10) a maximum velocity of 3.63% of speed of light could be obtained, allowing the ship to reach Alpha Centauri in about 120 years. Deceleration could be accomplished without the use of substantial amounts of rocket propellant by using a magnetic sail [6] (or "magsail") to create drag against the interstellar medium.
	Рассмотрим, например, используя NSwR 2% урана бромида раствор с 90% обогащенного U233, И получение 90% деления доходности. Предполагая, сопло эффективности 0.9, выхлопные Скорость этой системе будет 4725 км / с, или примерно 1,575% от Скорость света (удельный импульс 482140 секунд). Если 300 тонна Титан миссия кораблей наделен 2700 тонн топлива (при массовом соотношении 10) максимальная скорость 3,63% от скорости света может быть получено, что позволяет кораблю достичь Альфа Центавра примерно в 120 лет. Замедление может быть решена без использования значительных объемов ракетное топливо с помощью магнитного паруса [6] (или "magsail"), Чтобы создать сопротивление против межзвездной средой.

	In a more ambitious approach, one could envisage a group of interstellar emigrants selecting a small ice asteroid with a mass of 30,000 tonnes and using it as propellant (together with 7,500 tonnes of uranium obtained elsewhere) for a 300 tonne space​craft. In this case the ship could obtain a final velocity of about 7.62% light speed, and reach Alpha Centauri in about 60 years. While this might seem an excessive time for a mission, it would allow some, at least, of a group of astronauts who initiated the trip in their twenties to be alive a the conclusion of the journey, while their first generation children would still be in their prime. The original purpose of the mission could thus be reasonably expected to be still understood by travellers, as there would have been direct cultural transmission from the starting crew to the actual arriving colonists.
	В более амбициозный подход, можно представить группу межзвездной эмигрантов отборе небольшого ледяного астероида с массой 30000 тонн и использовать его в качестве топлива (с 7500 тонн уран получен в другом месте) за 300 тонна пространственно -ремесла. В этом случае судно может получить окончательный скоростью около 7,62% скорости света, и достичь Альфа Центавра примерно в 60 лет. Хотя это может показаться слишком много времени для миссии, было бы позволить некоторым, по крайней мере, из группы астронавтов, которые инициировали Поездка в двадцатых годах будет жив a the завершение путешествия, а их дети первого поколения будут по-прежнему в их Премьера. Первоначальная цель миссии Таким образом, можно разумно, по-прежнему понимается путешественники, Так как были бы прямые передачи культурных ценностей от начальной экипажа на фактическое прибывающие колонисты.

	8. CONCLUSION
	8. ЗАКЛЮЧЕНИЕ

	The NSWR is a potentially practical system which offers the combined advantages of possessing a specific impulse as high as the best electric propulsion system and a thrust/weight comparable to the best high thrust chemical engines. Such a system would be enormously beneficial for a host of high energy deep space missions. What is needed is a more detailed analysis utilizing sophisticated computational fluid dynamics and multi-group neutronics codes to obtain a deeper under​standing of the NSWR and its ultimate potential performance.
	NSwR является потенциально практическая система, которая предлагает комбинированный преимущества обладания конкретным импульсом как высокий как лучше электрической двигательной установкой и тяга / вес сравнимы с лучшими двигателей с высокой степенью химического удара. Такая система должна быть чрезвычайно полезным для целого ряда высоких энергией дальних космических полетах. Нужна более подробная анализа с использованием сложной вычислительной гидродинамики и Multi-группы нейтронно - Коды для получения более глубокого пониманиясостояние NSwR и его конечной потенциальной производительности.
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