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Streszczenie: W artykule zaprezentowano wybrane wyniki realizowanego w Wojskowej Akademii
Technicznej projektu badawczego, ktorego celem jest wykonanie demonstratora technologii systemu
ochrony aktywnej pojazdow oraz jego elementu w postaci inteligentnego antypocisku stuzgcego do
zwalczania pociskow przeciwpancernych w ustalonej odlegtosci od ochranianego obiektu. Ze wzgledu
na specyfike konstrukcji glowicy antypocisku zawierajqcej elementy elektroniczne, wrazliwe na duze
przecigzenia, zdecydowano si¢ zastosowac jako uktad napedowy antypocisku silnik rakietowy na paliwo
state. Na podstawie okreslonych wymagan (zatozen) w stosunku do uktadu napedowego antypocisku
wyznaczono wymiary tladunku napedowego oraz bloku dyszowego, a nastgpnie przeprowadzono
obliczenia charakterystyk pracy projektowanego uktadu (cisnienie gazow w komorze spalania i cigg
silnika w funkcji czasu, impuls catkowity ciggu). Analizy i badania przeprowadzono przyjmujgc znane
wlasciwosci homogenicznych stalych paliw rakietowych produkcji krajowej. W celu weryfikacji wynikow
analizy teoretycznej zrealizowano we wspotpracy z ZPS ,, GAMRAT” Sp. z o. o. w Jasle doswiadczalne
badania na hamowni, ktore potwierdzily prawidtowos¢ doboru paliwa oraz postawione na wstepie
zatozenia dotyczqce dziatania uktadu napedowego projektowanego antypocisku.

Abstract: The paper presents selected results of a research project carried out at the Military University
of Technology (Warsaw, Poland), whose aim is to perform the technology demonstrator of active
protection system for vehicles. One of the elements of this system is a smart counterprojectile which is
designed to combat anti-tank missiles at a fixed distance from the protected object. Counterprojectile
head design includes electronic components sensitive to high overload. For this reason, it was decided
to use a solid propellant rocket motor as a propulsion system. On the basis of specific requirements
(assumptions), design concept of counterprojectile and its propulsion system have been developed.
Based on the energy-ballistic properties of homogeneous solid rocket propellant domestic production,
adopted dimensions of the propellant charge and nozzle block, were carried out calculations of ballistic
characteristics of the proposed propulsion system (gas pressure in the combustion chamber and motor
thrust as a function of time, a total impulse). In order to verify the results of the theoretical analysis, was
carried out experimental study in collaboration with the ZPS “GAMRAT” Sp. z o. o. (Jasto, Poland),
which confirmed the correctness of the solid propellant selection, and posed at the outset assumptions
as to the operation of the propulsion system of designed counterprojectile.

Stowa kluczowe: uktad napedowy, antypocisk, state paliwo rakietowe, system ochrony aktywnej
Keywords: propulsion system, counterprojectile, solid rocket propellant, active protection system
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1. Wprowadzenie

W Wojskowej Akademii Technicznej realizowany jest projekt badawczy (wspoifinansowany przez NCBR)
nr DOBR-BI04/031/13249/2013, ktdorego celem jest wykonanie demonstratora technologii systemu ochrony
aktywnej pojazdow przed pociskami przeciwnika. Ochrona aktywna na wspdtczesnym polu walki moze by¢
realizowana zar6wno bezposrednio przy ochranianym pojezdzie (w tak zwanej strefie przyburtowej), jak
rowniez w pewnej odlegtosci od ochranianego obiektu [1] co wtedy pozwala na zmniejszenie niebezpieczenstwa
porazenia sit wlasnych, a takze daje dodatkowy czas na podjecie decyzji o innym sposobie ochrony pojazdu,
w przypadku gdyby pierwsza proba neutralizacji pocisku zakonczyta si¢ niepowodzeniem. Jednym z elementow
opracowywanego systemu jest inteligentny antypocisk stuzacy do zwalczania pociskéw przeciwpancernych
przeciwnika w ustalonej odleglosci od ochranianego obiektu. W realizowanym projekcie badawczym
zadaniem Instytutu Techniki Uzbrojenia WAT bylo opracowanie koncepcji, zaprojektowanie, wykonanie
i przebadanie uktadu napedowego antypocisku. Na etapie analizy koncepcyjnej wykonano szereg badan modeli
laboratoryjnych pociskow majacych na celu oceng ich przydatnosci dla rozwazanego systemu ochrony aktywnej
[2, 3]. Ze wzgledu na specyfike konstrukeji glowicy antypocisku zawierajgcej elementy elektroniczne, wrazliwe
na duze przecigzenia, zdecydowano si¢ zastosowaé jako uktad napedowy silnik rakietowy na paliwo state.
W celu przeprowadzenia obliczen balistycznych przyj¢to wymagania (zatozenia) konstrukcyjno-eksploatacyjne
w stosunku do antypocisku (tab. 1). Przekrdj antypocisku zawierajacego rakietowy uktad napedowy
przedstawiono na rys. 1.

Tab. 1. Zalozenia konstrukcyjno-eksploatacyjne dla antypocisku
Parametr Jednostka | Warto$¢

Masa glowicy pocisku, m, [kg] 2,50
Masa silnika rakietowego (korpusu bez masy statego paliwa rakietowego), m, [kg] 2,00
Srednica zewnetrzna silnika rakietowego, D [m] 0,081
Predko$¢ maksymalna pocisku (po zakonczeniu pracy silnika rakietowego), Vi [m/s] 150
Maksy{naba odlfaglos'é od ochranianego obiektu, w jakiej nastgpuje zakonczenie [m] 15
pracy silnika rakietowego, X'

Maksymalny czas pracy silnika rakietowego, 7, [s] 0,2

Rys. 1. Przekroj poprzeczny projektowanego antypocisku: 1 — glowica; 2 — zaptonnik; 3 — korpus silnika
rakietowego; 4 — state paliwo rakietowe; 5 — ruszt; 6 — dysza

Ze wzgledu na krotki czas pracy zatozono, ze uktad napedowy antypocisku bedzie miat cechy silnika startowego.
Startowe silniki rakietowe na paliwo stale zawieraja w swoich komorach spalania fadunki napgdowe spalane
na powierzchniach bocznych (obwodowo). Takie tadunki charakteryzuja si¢ mata gruboscig warstwy palnej e,
(ktora ogranicza czas pracy tych silnikow w stosunku do silnikoéw marszowych), ale za to duza powierzchnia
spalania S, dzigki czemu moga rozwija¢ znacznie wigkszy ciag.

W oparciu o znane wlasciwosci energetyczno-balistyczne homogenicznych stalych paliw rakietowych
produkowanych przez Zaktad Produkcji Specjalnej ,, GAMRAT” Sp. z 0. 0. w Jasle (Szron, Nefryt, Marmur 3D,
Bazalt 2a) oraz wyznaczone wymiary tadunku napgdowego i bloku dyszowego, przeprowadzono obliczenia
charakterystyk pracy projektowanego uktadu napgdowego (m. in. ciSnienie gazow w komorze spalania
i ciag silnika w funkcji czasu). Ponadto przeprowadzono analiz¢ zmian szybkosci spalania paliw rakietowych
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pod wplywem zmian ich temperatury poczatkowej. Na podstawie wynikow tej analizy do dalszych badan
doswiadczalnych uktadu napgdowego antypocisku wybrano paliwo Bazalt 2a.

W celu weryfikacji wynikow analizy teoretycznej zrealizowano do$wiadczalne badania laboratoryjne
prototypowego uktadu napgdowego na hamowni. Charakterystyki pracy opracowanej konstrukcji, a w
szczegoblnosci ci$nienie gazow w komorze spalania, ciag silnika, czas pracy oraz impuls catkowity ciagu speniaja
postawione na wstepie zatozenia.

2. Analiza balistyczna uktadu napedowego
2.1. Charakterystyki tadunku napedowego i dyszy

W celu zapewnienia duzej powierzchni spalania tadunku napgdowego zatozono, ze tadunek napedowy sktadaé¢
si¢ bedzie z siedmiu ziaren prochowych o ksztalcie rurowym, o matej grubosci warstwy palnej (rys. 2).

D
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A

Rys. 2. Widok przekroju poprzecznego komory spalania silnika rakietowego z tadunkiem napedowym
sktadajacym si¢ z siedmiu rurowych ziaren paliwa

W oparciu o zatozenia konstrukcyjno-eksploatacyjne antypocisku (tab. 1) oraz charakterystyki balistyczne
i fizyczne homogenicznych statych paliw rakietowych Szron, Nefryt, Marmur 3D oraz Bazalt 2a (tab. 2),
wyznaczono — wedtug typowego schematu opisanego w [4] — podstawowe charakterystyki tadunku napgdowego
i dyszy, ktorych wartosci zamieszczono w tabeli 3.

Tab. 2.  Charakterystyki balistyczne i fizyczne statych paliw rakietowych
Paliwo
Parametr Jednostka Szron Nefryt | Marmur 3D | Bazalt 2a
Wspdtezynnik funkcji cisnieniowej, 4 | [m/(sPa”)] | 128,4-10¢ | 1,19-10° 24,0-10° 3,30-10°
Wyktadnik funkcji ci$nieniowej, n - 0,276 0,565 0,376 0,526
Wyktadnik adiabaty, £ - 1,25
Gestos¢ paliwa, d [kg/m3] 1580 1580 1580 1620
Tab. 3. Charakterystyki tadunku napgdowego i dyszy dla rozpatrywanych paliw rakietowych
Paliwo
Parametr Jednostka Szron Nefryt | Marmur 3D | Bazalt 2a
Srednica minimalna dyszy, d, [mm] 18,0 19,0 15,5 25,0
Liczba ziaren tadunku napgdowego, N [szt.] 7
Srednica wewnetrzna ziarna paliwa, d, [mm] 16,4
Srednica zewnetrzna ziarna paliwa, Dy [mm] 22,8
Dlugo$¢ ziarna paliwa, L, [mm] 170
Grubos¢ warstwy palnej ziarna paliwa, e, [mm] 1,6
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2.2. Cisnienie, ciag i czas pracy w warunkach normalnych

Wykorzystujac wiasciwosci paliw rakietowych (zestawione w tabeli 2) oraz wymiary fadunku napgdowego
i dyszy (zestawione w tabeli 3) rozwigzano numerycznie problem glowny balistyki wewnetrznej silnikéw
rakietowych na paliwo state, dokonujac porownawczych obliczen podstawowych charakterystyk pracy
projektowanego uktadu napedowego (ci$nienie p gazéw w komorze spalania i ciag silnika R,, funkcji czasu 7),
w ktorych wykorzystano analizowane paliwa rakietowe. Obliczenia przeprowadzono w Laboratorium Balistyki
Instytutu Techniki Uzbrojenia WAT, a wyniki obliczen w postaci wykreséw p(f) oraz R(t) przedstawiono na
rysunkach 3-6. Na wykresach tych linig ciggla zaznaczono zmiany ci$nienia p natomiast linig przerywang

zmiany ciggu R.
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Rys. 3. Wykresy p(¢) oraz R(¢) dla paliwa Szron
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Rys. 4. Wykresy p(f) oraz R(¢) dla paliwa Nefryt
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Rys. 5. Wykresy p(f) oraz R(f) dla paliwa Marmur 3D Rys. 6. Wykresy p(¢) oraz R(f) dla paliwa Bazalt 2a

Z przeprowadzonych obliczen wynika, ze paliwo Bazalt 2a jest najbardziej predystynowane do tego, aby
zagwarantowa¢ wymagany czas pracy i osiagi silnika rakietowego w szerokim zakresie temperatur eksploatacji
(-35°C + 50 °C). Jednoznaczne potwierdzenie przydatnosci paliwa Bazalt 2a do zastosowania go w uktadzie
napedowym antypocisku wymaga okreslenia funkcji temperaturowej tego paliwa, pozwalajacej na ocene
wplywu temperatury poczatkowej paliwa na szybko$¢ jego spalania, a tym samym réwniez na czas pracy uktadu
napedowego.

2.3. Ocena wplywu temperatury poczatkowej paliwa Bazalt 2a na szybkos¢ jego spalania

Zjawisko wzrostu szybkosci spalania ze wzrostem temperatury poczatkowej homogenicznego (niemodyfi-
kowanego) paliwa rakietowego 7, jest powszechnie znane, a wplyw temperatury na szybko$¢ spalania opisuje
ogolnie funkcja temperaturowa [5] jako stosunek szybkosci spalania uz, przy pewnej temperaturze poczatkowe;j
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tadunku 7, do szybkosci spalania uz,, przy tzw. normalnej temperaturze tadunku Ty, czyli

fi(To) =

ur,
Ut (1)
Z uwagi na zaktadany bardzo krétki czas pracy silnika rakietowego antypocisku konkretna warto$¢ funkcji
temperaturowej praktycznie nie zmienia si¢ podczas pracy silnika rakietowego, zatem w obliczeniach moze by¢
uwzgledniana jako staly wspotczynnik poprawkowy funkcji cisnieniowej w postaci

fp)=4i-p’ 2

gdzie: 4, = A4 - fi(Ty); A, n — odpowiednio wspotczynnik i wyktadnik funkcji ciSnieniowej prawa szybkosci
spalania, zalezne od rodzaju paliwa.

Badania oceniajace wptyw temperatury poczatkowej paliwa na jego szybko$¢ spalania polegaty na spalaniu
w laboratoryjnym silniku rakietowym okres$lonych probek paliwa rakietowego o tych samych charakterystykach
geometryczno-masowych, ale o réznych temperaturach poczatkowych (-35 °C, +15 °C oraz +50 °C). Dla
kazdej temperatury poczatkowej paliwa rakietowego stosowano w badaniach dysze o rdznej wartosci pola
przekroju krytycznego w celu uzyskania r6znego poziomu ci$nienia gazéw w komorze spalania. W trakcie
badan dokonywano rejestracji cisnienia gazow w komorze spalania, ciggu rakietowego oraz czasu pracy silnika
rakietowego. Badania przeprowadzono w ZPS ,,GAMRAT” Sp. z 0. 0. w Jasle. Szybkos¢ spalania okreslono na
podstawie znajomosci grubosci warstwy palnej oraz czasu spalania paliwa rakietowego w trakcie prowadzonych
badan doswiadczalnych.

Obliczone dla roéznych temperatur poczatkowych szybkos$ci spalania paliwa Bazalt 2a, zobrazowane w postaci
charakterystycznych znacznikow dla okreslonych wartosci ci$nienia gazow w komorze spalania, przedstawiono
na rysunku 7. Na rysunku tym zaznaczono réwniez linie trendu o charakterze potggowym, w ktorych wyktadnik
miat warto$¢ zblizong do wartosci wyktadnika funkcji cisnieniowej (n = 0,526).
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Rys. 7. Zalezno$¢ szybkosci spalania od cisnienia gazow i temperatury poczatkowej paliwa rakietowego
Bazalt 2a

Rownania linii trendu (dla rozpatrywanych temperatur) pozwolily na wyznaczenie szybko$ci spalania dla
wybranych, wspdlnych wartosci ci$nienia gazow, a nastgpnie korzystajac z zalezno$ci (1) zostaty okreslone
charakterystyczne warto$ci funkcji temperaturowej paliwa rakietowego Bazalt 2a w badanym zakresie
temperatur, co zaprezentowano na rysunku 8. Z rysunku tego wynika, ze dla skrajnych temperatur eksploatacji
warto$¢ funkeji temperaturowej zmienia si¢ w zakresie okoto 90-110% warto$ci tej funkcji okreslonej dla
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temperatury normalnej. W zwiazku z tym podczas pracy silnika, dla danego ci$nienia rownowagi, zgodnie
z zaleznoscig (2) nalezy spodziewacé si¢ okoto 10% wzrostu szybkosci spalania przy temperaturze poczatkowe;j
paliwa rownej 50 °C oraz odpowiednio okoto 10% obnizenia szybkosci spalania przy temperaturze poczatkowej
paliwa réwnej -35 °C. Taki poziom obnizenia szybkos$ci spalania spowoduje z pewnos$cia wydhuzenie czasu
pracy silnika rakietowego, nie powinien spowodowac jednak przekroczenia zatozonego maksymalnego czasu
pracy silnika antypocisku (z, = 0,2 s).
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Rys. 8. Wykres funkcji temperaturowej paliwa Bazalt 2a w przedziale temperatury (-35 + 50) °C z przytoczonym
rownaniem linii trendu

Uwzglednienie zaleznosci szybkosci spalania u od ci$nienia p oraz temperatury 7, jest konieczne zaréwno
na etapie projektowania jak i na etapie eksploatacji wszystkich silnikow, niezaleznie od ich rozwigzania
konstrukeyjnego. Dlatego tez analiza pracy silnika rakietowego do projektowanego antypocisku w szerokim
zakresie temperatury eksploatacji, szczegélnie dla roznych wartodci temperatury poczatkowej paliwa
rakietowego, jest waznym krokiem w procesie projektowania tego uktadu napgdowego.

2.4. Funkcja erozyjna

Przeptyw gazoéw wzdtuz bocznych powierzchni spalania ziaren tadunku paliwa moze w okre$lonych warunkach
mie¢ istotny wpltyw na jego szybko$¢ spalania, a tym samym na ci$nienie gazoéw w komorze spalania i ciag
silnika [6, 7]. Wplyw takiego przeptywu gazéw na szybkos$¢ spalania uwzgledniany jest za pomoca tzw.
funkcji erozyjnej ¢(w). Wtedy uzalezniamy szybko$¢ spalania u danego paliwa nie tylko od ci$nienia gazéw
w komorze spalania i poczatkowej temperatury paliwa rakietowego, ale rowniez od predkosci przeptywu gazow.
W odniesieniu do silnikéw z tadunkami spalanymi na powierzchniach bocznych zalezno$¢ na szybkos¢ spalania
u (tzw. prawo szybkosci spalania) formutowana jest w postaci

u=Ap" fi(To) p(w) 3

Najwigksze predkos$ci gazow w komorze spalania sg osiggane w poczatkowym etapie spalania tadunku
napedowego i wtedy tez warto$ci ci$nien p... w pikach erozyjnych czgsto moga by¢ znacznie wigksze od
przewidywanych, co w niektorych przypadkach powoduje rozerwanie komory spalania. Ponadto silniki
rakietowe, ktorych praca obliczona jest na ci$nienie robocze wyzsze od tzw. ci$nienia granicznego stosowanego
paliwa rakietowego (spalanego na jego powierzchni bocznej) oraz ktorych stopien wypetnienia € komory
spalania paliwem jest duzy moga wykazywac sktonno$¢ do pracy charakteryzujacej si¢ niestabilno$cig erozyjna.
Na etapie projektowania rakietowego uktadu napedowego praktycznym wskaznikiem stabilnosci erozyjnej
(o charakterze generalnym) jest spelnienie nast¢pujacego warunku (tzw. kryterium Pobiedonoscewa)
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wigzgcego poczatkowe pole powierzchni spalania Sptadunku paliwa oraz poczatkowe pole przekroju kanatu
przeptywowego Fy

Ko = S(;/Fp() < Kdop (4)

W odniesieniu do typowych statych paliw rakietowych oraz eksploatacyjnego przedziatu ci$nien roboczych
przyjmuje si¢ Kqop = 200-220.

W przypadku zastosowania tadunkoéw napedowych o wielu ziarnach formulowane sg nastepujace wskazniki
stabilnosci dla:

a) kanatow wewnetrznych

Kwew — 4L()/d0 (5)
b) przestrzeni migdzy ziarnami paliwa
Krew = (4-N-Dy: Lo)(D2-N-Dy?) (©)

gdzie: Dy — $rednica wewnetrzna komory spalania (D, = 0,070 mm).

Biorac za podstawe zaleznosci (4-6) oraz dane z tabeli 3 wyznaczono liczbowe warto$ci wskaznikow stabilnosci.
Dla proponowanej konstrukcji rakietowego uktadu napedowego wynoszg one nastepujgco:

Ko = 59,35

Kyew = 41,46

Keew = 86,06

co — biorgc pod uwagg przeprowadzone rozwazania — powinno $wiadczy¢ o tym, ze chociaz charakter spalania
powinien mie¢ cechy spalania erozyjnego to nie powinna wystapi¢ w tym przypadku niestabilno$¢ erozyjna.

3. Badania doswiadczalne laboratoryjnego uktadu napedowego
antypocisku z paliwem Bazalt 2a

W celu weryfikacji wynikow analiz przeprowadzonych w punkcie 2 oraz potwierdzenia stuszno$ci przyjetej
koncepcji  konstrukcji uktadu napgdowego antypocisku i wyboru paliwa Bazalt 2a, przeprowadzono
doswiadczalne badania uktadu na hamowni. W ZPS ,,GAMRAT” Sp. z 0. 0. wykonano fadunki stalego paliwa
rakietowego o charakterystykach przedstawionych w tabeli 4, zestawiono laboratoryjny uktad badawczy oraz
wykonano badania do§wiadczalne [8]. Badania pracy silnikow, podczas ktorych rejestrowano ci$nienie gazow
prochowych w komorze spalania oraz ciag silnika w funkcji czasu, przeprowadzono w trzech temperaturach
poczatkowych f: -35 °C, 16 °C oraz 50 °C.

Tab. 4.  Charakterystyki geometryczno-masowe ziaren paliwa rakietowego Bazalt 2a, uzytych podczas badan
doswiadczalnych

Parametr Jednostka Warto$é
Masa ziarna paliwa, m [g] 54,70
Srednica wewnetrzna ziarna paliwa, d, [mm)] 16,42
Srednica zewnetrzna ziarna paliwa, D, [mm] 22,84
Dlugos¢ ziarna paliwa, L [mm] 170

Przyktadowe wykresy cisnienia p gazéw w komorze spalania oraz ciagu R silnika rakietowego, dla trzech
warto$ci temperatury poczatkowej #, przedstawiono na rysunkach 9-11. Na wykresach tych linig ciagla
zaznaczono zmiany cisnienia p natomiast linig przerywana zmiany ciagu R. Charakterystyczne wyniki badan
zamieszczono w tabeli 5.



Teoretyczno-doswiadczalne badania rakietowego uktadu napgdowego antypocisku...

51

Tab.5. Srednie wyniki badan do$wiadczalnych na hamowni
t(] Pmax Psr Icp Rmax Rér IcR tp
[°C] [MPa] [MPa] [MPa-s] [N] [N] [N-s] [s]
-35 13,0 8,5 1,16 9460 5920 804 0,14
16 19,2 12,8 1,17 14200 8640 823 0,10
50 24,5 17,6 1,19 18700 12030 849 0,07
p[MPa] R [N] 10000 20 p[MPa] R [N] 16000
14 A
12 H I~ 8000 16
I~ 12000
10 o
~ 6000 12 o
87 - 8000
6 I 4000 8 -
4 I 4000
~ 2000 4
2
0 < ~— 0 0 - 0
0,00 0,05 0,10 0,15 0,25 0,00 0,05 0,10 0,15 0,20

t[s]

t[s]

Rys. 9. Wykresy p(f) oraz R(f) dla temperatury
poczatkowej paliwa #) = -35 °C

Rys. 10. Wykresy p(f) oraz R(f) dla temperatury
poczatkowej paliwa 7, = 16 °C

p[MPa] R
25 [N] 20000

20

[~ 16000

[~ 12000

[~ 8000

[~ 4000

0

o
=}
15}
o
o

0,20

t[s]
Rys. 11. Wykresy p(?) oraz R(¢) dla temperatury poczatkowej paliwa ¢, = 50 °C

4. Whnioski

Otrzymane wyniki przeprowadzonej analizy teoretycznej oraz wykonanych badan doswiadczalnych uktadu

nap¢dowego z paliwem rakietowym Bazalt 2a pozwalaja na sformutowanie ponizszych wnioskow:

1. Przeprowadzona analiza przydatnosci homogenicznych statych paliw rakietowych i ostateczny wybor
paliwa Bazalt 2a do projektowanego rakietowego uktadu napgdowego antypocisku potwierdzity spetnienie
postawionych na wstepie zalozen, dotyczacych w szczego6lnosci czasu pracy (ponizej 0,2 s) oraz impulsu
catkowitego ciagu umozliwiajacego napedzenie pocisku do predkosci co najmniej 150 m/s.

2. Pomimo praktycznie neutralnej powierzchni spalania rurowych ziaren paliwa rakietowego Bazalt 2a,
cisnienie gazow w komorze spalania nie ma charakteru statego; powodem ,,wyskoku” cisnienia jest
prawdopodobnie erozyjny charakter spalania w poczatkowej fazie pracy silnika, o czym $wiadcza wartosci
parametru Pobiedonoscewa. Zjawisko to ma jednak wymiar pozytywny, gdyz wyzsze cienienie powoduje
wigksza szybkos¢ spalania, a w konsekwencji skrocenie czasu spalania i pracy silnika.

3. Zaprojektowany uktad napedowy nie jest obarczony niestabilnoscia erozyjna.
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