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BADANIA SWIATOWEJ LITERATURY PATENTOWEJ W ZAKRESIE
NIEINWAZYJNYCH METOD, UKLADOW, URZADZEN
POMIAROWYCH ORAZ ICH ELEMENTOW
WYKORZYSTYWANYCH DO OKRESLANIA SZYBKOSCI PALENIA
STALYCH PALIW RAKIETOWYCH

Streszczenie: Przedstawiono wyniki z poszukiwan $wiatowej literatury patentowej obejmujgcej opisy,
skroty opisow, rysunki oraz zastrzezenia patentowe wynalazkow, przede wszystkim amerykanskich,
francuskich, rosyjskich i chinskich w zakresie nieinwazyjnych metod, ukladéw, urzadzen
pomiarowych oraz ich elementéw umozliwiajacych okres$lanie szybkosci palenia statlych paliw
rakietowych w otwartych albo zamknietych komorach spalania. Do ciagtej detekcji przemieszczania
si¢ frontow (stref) palenia statych paliw rakietowych, w niniejszych rozwigzaniach wykorzystywane
sg ultradzwigki, mikrofale, promieniowanie rentgenowskie oraz pomiary zmian pojemnoSci
elektrycznej paliw rakietowych podczas procesu spalania, rejestrowane za pomocg tzw. ,,plazmowych
czujnikow pojemnosciowych”. Do okreslania $redniej szybkosci palenia statych paliw rakietowych
stosowane sa metody i urzadzenia wykorzystujace emisj¢ fal akustycznych generowanych przez
spalajacy si¢ tadunek paliwa.

Stowa kluczowe: literatura patentowa, state paliwa rakictowe, szybko$¢ palenia, nicinwazyjne metody
pomiaru szybkosci palenia

SEARCH AND ANALYSIS OF PATENT WORLDWIDE LITERATURE
DEALING WITH NONINTRUSIVE METHODS, SYSTEMS,
MEASUREMENT DEVIVCES AND THEIR ELEMENTS USED
FOR BURNING RATE DETERMINATION OF SOLID ROCKET
PROPELLANTS

Abstract: Results of search and analysis of worldwide patent literature comprising descriptions,
abstracts, figures and claims of inventions, first of all of American, French, Russian and Chinese
origin dealing with nonintrusive methods, systems, measurement devices and their elements enabling
determination of burning rate of solid rocket propellant charges located in open and closed combustion
chambers, are presented in the frame of this paper. For continuous detection of cumbustion zones
movement during burning of solid rocket propellants, above mentioned invenive solutions apply
ultrasounds, microwaves, X-rays and registration of electric capacity changes of the propellant charge
using so called ‘plasma capacitance gauges”. In order to detrmine mean burning rate of tested solid
rocket propellants, it was found and analysed state of art on methods and devices using emission
of acoustic waves generated by burning propellants.

Keywords: patent literature, solid rocket propellants, burning rate, nonintrusive methods for burning
rate measurement
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1. Wstep

Celem poszukiwan i analiz patentowych byty nieinwazyjne metody, uktady, urzadzenia
pomiarowe oraz ich elementy wykorzystywane do okreslania szybkosci palenia statych paliw
rakietowych, ze szczegdlnym uwzglednieniem metod umozliwiajacych ciagla detekcje ruchu
frontu/strefy palenia.

Istotno$¢ znalezionych w ramach patentowych poszukiwan dokumentéw wynalazczych
oceniano przede wszystkim na podstawie raportow oceny nowosci i poziomu wynalazczego
danego wynalazku, wykonanych przez specjalistow kompetentnych instytucji (urzedoéw
patentowych) oraz wlasnych poszukiwan a takze na podstawie stosunkowo rozlegtej literatury
naukowo-technicznej przedstawionej w Raporcie Technicznym RTO-TR-043 [1] Panelu
AVT, tj. Panelu ds. Technologii Stosowanych Srodkéw Transportowych (ladowych,
powietrznych, kosmicznych i morskich) Organizacji ds. Badan i Rozwoju Technologii (RTO)
NATO. Raport ten, w rozdziale poswigconym nieinwazyjnym metodom i urzgdzeniom
przeznaczonym gtéwnie do cigglego pomiaru szybkosci palenia statych paliw rakietowych
najwiecej] uwagi poswieca metodom 1 urzadzeniom pomiarowym wykorzystujacym
ultradzwieki, mikrofale, emisj¢ akustyczna, promieniowanie rentgenowskie oraz tzw.
»plazmowe czujniki pojemnos$ciowe”. W ramach tych metod stosowane sg uktady
do okreslania szybkos$ci palenia statych paliw rakietowych wykorzystujace zasadniczo trzy
nastepujace konfiguracje pomiaru/detekcji przemieszczania strefy palenia stanowigcej granice
rozdzialu/nieciggtosci miedzy paliwem rakietowym a produktami jego spalania. Konfiguracje
te przedstawiono na Rys.1-3.

Rys.1. Uklad do ciaglej detekcji ruchu strefy palenia ladunku stalego paliwa rakietowego (P)
typu ,,end-burning”, zaelaborowanego w zamknietej komorze spalania, inicjowanego
zaplonnikiem (Z), inhibitowanego (ekranowanego) na powierzchni bocznej.

Strefa palenia przemieszcza si¢ z szybkoscia (U) w kierunku detektora (D). Ci$nienie produktéw
spalania (PS) w komorze mierzone jest za pomocg czujnika (C).
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Rys.2. Uklad do cigglej detekcji ruchu strefy palenia ladunku stalego paliwa rakietowego
(P) zaelaborowanego w otwartej komorze spalania (konfiguracja typu ,,silnik rakietowy”),
inicjowanego zaplonnikiem (Z), inhibitowanego (ekranowanego) na powierzchni bocznej.
Strefa palenia przemieszcza si¢ z szybkos$cia (U) w kierunku detektora (D). Ci$nienie produktow
spalania (PS) w komorze mierzone jest za pomocg czujnika (C).

Rys.3. Uklad do ciaglej detekcji ruchu strefy palenia ladunku stalego paliwa rakietowego (P)
Z centralnym kanalem przelotowym, zaelaborowanego w otwartej komorze spalania
(konfiguracja typu ,,silnik rakietowy”), inicjowanego zaptonnikiem (Z), inhibitowanego
(ekranowanego) na powierzchni czolowej. Strefa palenia przemieszcza si¢ z szybkoscia (U)
wzdluz promienia ladunku paliwa rakietowego (P), w kierunku detektorow (D). Ci$nienie
produktéw spalania (PS) w komorze mierzone jest za pomocg czujnika (C).
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Sa one charakterystyczne przede wszystkim dla metod wykorzystujacych ultradzwigki
i mikrofale. Konfiguracje pomiarowe/detekcyjne roznig sie rodzajem komory spalania -
komora otwarta (Rys.2,3) albo zamknigta (Rys.1) i/lub ksztaltem tadunku paliwa rakietowego
- ladunki palgce si¢ czotowo (Rys.1,2) albo wzdluz swojego promienia (Rys.3)
i/lub rozmieszczeniem detektoréw (D) ruchu strefy palenia. W kazdej konfiguracji (Rys.1-3)
ruchoma strefa palenia (strefa nieciggtosci) zbliza si¢ o detektoréw (D). Zaskakujace jest to,
ze w Ww. raporcie [1] oraz w dostepnej literaturze naukowo-badawczej, technicznej
dotyczacej nieinwazyjnych metod pomiaru szybko$ci palenia statych paliw rakietowych nie
podano zadnej pozycji literaturowej, ktora nalezataby do kategorii dokumentOw
wynalazczych (patentowych), co jeszcze bardziej motywowatlo do wykonania badan
patentowych w przedmiotowym zakresie.

2. Nieinwazyjne metody badawcze wykorzystywane do okreslania szybkoSci
palenia stalych paliw rakietowych — badania patentowe

2.1 Badania za pomoca ultradzwiekdw

Metody ultradzwigckowe okreslania zmian potozenia frontu/strefy palenia w materiale
fadunku stalego paliwa rakietowego wykorzystuja zjawisko odbicia (echa) fal
ultradzwigkowych od przemieszczajacej si¢ powierzchni nieciaglosci powstatej na granicy nie
spalone;j cze¢sci paliwa rakietowego i produktéw spalania.

W wyniku poszukiwan patentowych znaleziono nast¢pujace dokumenty wynalazcze:
zgloszenie patentowe francuskie FR 2928912 [2], chinskie CN 102095800 [3]
oraz amerykanskie US 5272 908 [4].

Francuskie zgloszenie patentowe FR 2928 919 [2] opublikowane w 2009r. dotyczy
uktadu materialowo-pomiarowego sktadajacego si¢ z tadunku statego paliwa rakietowego
w postaci bloku, elementu (materialu) sprzegajacego o impedancji akustycznej zblizonej
(dopasowanej) do  impedancji  akustycznej  paliwa, usytuowanego = migdzy
nadajnikiem/odbiornikiem ultradzwickéw a tadunkiem paliwa. Dopasowanie impedancji
akustycznej fadunku paliwa i elementu sprzggajacego ma na celu zminimalizowanie zaktdcen
wystepujacych w postaci dodatkowego echa spowodowanego nieciggloScig materiatlowg
na granicy kontaktu paliwa z elementem sprzegajacym. Przyktad realizacji wynalazku zostat
opisany w postaci budowy 1 dzialania uktadu pomiarowego zawierajagcego zamknigta komorg
spalania.

W niniejszym zgloszeniu zastrzega si¢, ze element sprzegajacy wykonany z matrycy
poliuretanowej i pozbawiony kawern, ma twardo$¢ wyrazong W skali Shore’a D wyzsza niz
80, zawiera mineralne sktadniki stanowigce 25-50%, korzystnie 35-45% masy elementu
sprzegajacego, co zapewnia uzyskanie odpowiedniej akustycznej impedancji mieszczacej si¢
w zakresie (2,7 10° -3,7 10°%) kgm?/s dla czestotliwosci fali akustycznej wynoszacej 1MHz.
Korzystnie, impedancja ta powinna mie¢ warto$¢ 3,2 10° kgm?/s. Pozostatymi sktadnikami
materiatu sprzegajacego jest plastyfikator oraz substancja utatwiajgca odgazowanie, tj.
usuni¢cie gazowych substancji z materialu sprzggajacego podczas jego wytwarzania.
Sktadniki mineralne obejmujg siarczany metali i tlenki metali, na przyktad. BaSO,4 i/lub TiO,.
Oprocz tego zastrzegany jest sposob przygotowywania bloku tadunku paliwa, elementu
sprzggajacego, SPosob ich taczenia oraz pomiaru szybkosci palenia paliwa.

Znaczna cze$¢ WW. zastrzeganego obszaru zostala podwazona w raporcie z poszukiwan
patentowych wykonanych przez wiasciwg instytucje oceniajacg zgloszenie pod wzgledem
nowosci i poziomu technicznego w zwiazku ze znalezieniem amerykanskiego zgloszenia
wynalazczego US 5767 221 [5] z wcze$niejszg datg pierwszenstwa (1995r.) dotyczacego
wytrzymatego materialu ostaniajgcego state paliwo rakietowe, izolujacego oraz laczacego
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paliwo ze $ciang komory spalania, o podobnym sktadzie chemicznym, co materiat
sprzegajacy podany w zgtoszeniu francuskim. W raporcie tym podane sg rowniez dokumenty
wynalazcze oraz artykutl naukowy [6] (literatura nie patentowa) zwigzane z przedmiotem
poszukiwan, lecz nie podwazajgce nowosci rozwigzania francuskiego oraz jego poziomu
wynalazczego.

Zgloszenie patentowe chinskie CN 102095800 [3] opublikowane w roku 2011 ujawnia
uktad badania szybkosci palenia statych paliw rakietowych w warunkach zmiennego ci$nienia
1 okreslonej temperatury poczatkowej uktadu. Uklad ten sktada si¢ z zamknigtej komory
spalania, w ktorej umieszczona jest probka paliwa rakietowego potaczona
z generatorem/odbiornikiem  fal  ultradzwickowych poprzez cylindryczny element
sprzegajacy. Komora spalania wyposazona jest rowniez w system dystrybucji i przepltywu
gazu obojetnego, zapewniajagcy odpowiednie ci$nienie w komorze spalania przed
zainicjowaniem procesu palenia oraz po nim. Ponadto, komora spalania posiada system
termostatujacy umozliwiajacy uzyskanie okreslonej temperatury poczatkowej w jej wnetrzu
przed rozpoczgciem procesu palenia. Caty system zawiera wysokowydajny uktad zbierania
| przetwarzania danych pomiarowych, w tym ich redukcji.

Patent amerykanski US 5272 908 [4] uzyskany w 1993r., z datg pierwszenstwa w 1990r.
opisuje interferometr ultradzwickowy oraz sposéb jego wykorzystania do pomiaru potozenia
frontu palenia stalego paliwa rakietowego w silniku rakietowym (jednostronnie otwarta
komora spalania). W odrdznieniu do wyzej prezentowanych rozwigzan wynalazczych, uktad
pomiarowy interferometru sktada si¢ z detektora i odbiornika ultradzwigkdow, stanowigcych
oddzielne elementy uktadu, zamontowane obok siebie na zewngtrznej powierzchni komory
spalania silnika rakietowego. Wiazka fal ultradzwigkowych jest wprowadzana do wnetrza
silnika rakictowego poprzez S$ciank¢ komory spalania do tadunku paliwa z nig
zwigzanego/potaczonego. Po odbiciu od przemieszczajacej si¢ powierzchni spalania
(powierzchni niecigglosci), czgs¢ wiagzki fal ultradzwickowych dochodzi do odbiornika.
Otrzymany sygnat interferencyjny jest przetwarzany w celu okres§lenia odleglosci frontu
spalania od odbiornika.

2.2 Badania za pomoca mikrofal

Metody mikrofalowe do okreslania pozycji przemieszczajgcego si¢ frontu/strefy palenia
w materiale tadunku paliwa rakietowego wykorzystuja zjawisko odbicia (echa) mikrofal
emitowanych przez nadajnik/odbiornik (zazwyczaj wyposazony w anten¢ tubowg)
od przemieszczajacej si¢ powierzchni niecigglosci — stale paliwo/produkty spalania,
analogicznie jak w przypadku metod ultradzwiekowych.

W wyniku poszukiwan patentowych znaleziono nast¢pujace dokumenty wynalazcze
w przedmiotowym zakresie: amerykanski patent US 4 409 821 [7] opublikowany w 1983 r.,
z datg pierwszenstwa w 1981 r., oraz trzy patenty rosyjskie: RU 2 167 327 [8] opublikowany
w roku 2001, z datg pierwszenstwa z roku 2000, RU 2 194 874 [9] opublikowany w roku
2002, z datg pierwszenstwa z roku 2001 r., a takze RU 2 188 963 [10] opublikowany w 2002
r., z datg pierwszenstwa z roku 2001.

Patent amerykanski US 4 409 821 [7] zastrzega aparatur¢ do pomiaru szybkosci palenia
stalego paliwa rakietowego za pomoca radaru homodynowego emitujagcego wigzke
promieniowania mikrofalowego, korzystnie o czestotliwosci 35 GHz za posrednictwem
falowodu i strojnika transmisyjnego do tadunku paliwa rakietowego w postaci bloku. Strojnik
I paliwo rakietowe przylegaja do siebie oraz sa dopasowane dielektrycznie. Oprocz
konfiguracji dotyczacej komory spalania wraz z urzagdzeniami bezposrednio zamontowanymi
na niej wilacznie z czujnikiem cisnienia, zastrzegany jest rowniez uktad elektroniczny
generowania, odbioru i przetwarzania sygnatow mikrofalowych zbudowany ze zrodia
zasilania, generatora mikrofal, uktadu izolujacego/oddzielajacego fale generowane
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od odbijanych, oraz cyrkulatora i miksera sygnalow, usytuowanych migdzy izolatorem
a fadunkiem paliwa rakietowego.

W patencie rosyjskim RU 2 167 327 [8] opisane jest stanowisko badawcze do okreslania
szybkos$ci palenia statego paliwa rakiectowego, zbudowane podobnie jak w przypadku patentu
US 4409821 [7], z tym, ze komora spalania wedlug niniejszego patentu rosyjskiego
wyposazona jest w uktad czujnikowy dekompresji umozliwiajagcy gwaltowne przerwanie
palenia paliwa rakietowego oraz uktad prézniowy regulujacy cisnienie w komorze spalania,
przed zaptonem paliwa. Komora spalania moze by¢ czgsciowo napelniona woda spetniajaca
role medium tlumigcego odbite mikrofale od wewngtrznych $cian komory. Czestotliwos¢
mikrofal emitowanych przez generator wynosi 10 GHz. Stanowisko badawcze umozliwia
pomiar szybkosci palenia tadunkéw paliwa rakietowego o $rednicy 50 mm i dtugosci od 20
mm do 40 mm, przy ci$nieniu zmieniajacym si¢ liniowo oraz opcjonalnie, mniejszym niz
1 atm.

Rosyjski patent RU 2 194 874 [9] opisuje prawie identyczne pod wzgledem
konstrukcyjnym rozwigzanie jak w patencie RU 2 167 327 [8], z tym, ze zamiast wody
do tlumienia odbitych mikrofal od wewnetrznych $cian komory spalania zastosowano azbest.

Rosyjski patent RU 2 188 963 [10] opisuje podobne rozwigzanie jak w przypadku dwoch
ostatnich prezentowanych patentow, ktore wyrdznia si¢ zastosowaniem mechanizmu
ttokowego rozciagajacego prostopadioscienng probke paliwa rakietowego, opcjonalnie —
przed i podczas jej palenia, poprzecznie wzgledem kierunku przemieszczania si¢ frontu/strefy
palenia. Niniejsze rozwigzanie umozliwia okreslenie wptywu okreslonego stanu deformacji
| naprezen wystepujacych w probee paliwa na jego szybko$¢ palenia.

2.3 Badania za pomoca emisji akustycznej

Metody wykorzystujagce emisje akustyczng do okre$lania szybkosci palenia paliwa
rakietowego polegaja na pomiarze doktadnego czasu trwania procesu palenia na podstawie
zjawisk akustycznych wystepujacych podczas tego procesu. Dosy¢ intensywne dzwiegki sg
generowane przede wszystkim podczas termo-mechaniczno-chemicznej degradacji utleniacza
(jego rozpadu). Dzielgc znang odlegtos¢ pokonang przez front palenia tadunku paliwa (np.
grubo$¢ warstwy palnej tadunku paliwa) przez czas trwania jego palenia, okresla si¢ $rednig
szybkos¢ palenia paliwa rakietowego.

W wyniku poszukiwan patentowych w przedmiotowym zakresie znaleziono patent
amerykanski US 3 899 919 [11] opublikowany w 1975, za$ zgloszony w 1973 r. Wedlug
niniejszego patentu [11], istota rozwigzania wynalazku polega na zastosowaniu czujnika
piezoelektrycznego zamontowanego poza fadunkiem paliwa rakietowego,
na obudowie/korpusie zamknigtej komory spalania, na przyktad typu bomby Crawforda,
zbierajgcego sygnaly akustyczne z czestotliwoscig z zakresu 150-300 kHz emitowane przez
»rozpadajace si¢” termicznie paliwo lub w wyniku jego deflagracji. Wiasciwe zamontowanie
czujnika piezoelektrycznego ma decydujgce znaczenie ze wzgledu na wymaog zapewnienia
maksymalnego mechanicznego sprzgzenia akustycznego. W wyniku spalania paliwa
emitowane sg wysokoczestotliwosciowe sygnaly akustyczne, ktore mogg by¢ bezposrednio
wykorzystane do okreslania czasu palenia na podstawie zmian czgstotliwosci. W ramach
przyktadu realizacji wynalazku, zaleca si¢ przeksztalcenie takiego sygnalu wyjsciowego
w posta¢ elektryczng po uprzednim jego wzmocnieniu, zmieniajac sygnal zmiennopradowy
w statopragdowy.

2.4 Badania za pomoca plazmowych czujnikow pojemnosciowych

Metoda  plazmowych  czujnikbw  pojemnosciowych do  okre§lania  pozycji
przemieszczajacego si¢ frontu/strefy palenia w tadunku paliwa rakietowego wykorzystuje
zjawisko zmiany pojemnosci elektrycznej fadunku/warstwy paliwa podczas procesu palenia.
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W wyniku poszukiwan patentowych znaleziono jeden dokument w przedmiotowym
zakresie, tj. patent amerykanski US 4981033 [12] publikowany w 1991r., z datg
pierwszenstwa w roku 1990, ktérego istota polegata na zamontowaniu wzdtuz osi silnika
rakietowego, na zewnetrznej powierzchni jego komory spalania elektrycznych, plazmowych
czujnikobw pojemnosciowych. Komora spalania wykonana byta z materialu nie
przewodzacego prad elektryczny i zaelaborowana tadunkiem paliwa rakietowego
ze wzdluznym, centralnym kanalem przelotowym. Podczas spalania, przepltywajace wzdtuz
kanatu przelotowego paliwa produkty spalania tworzyly plazme¢ przewodzaca prad,
stanowigca swoistg elektrod¢ wewnatrz silnika rakietowego. Po podaniu impulsowego
sygnatu napigciowego z generatora umieszczonego na wysokosci zaptonnika (w przedniej
czesci silnika) w trakcie palenia, grubo$¢ tadunku paliwa zmniejszata si¢, w wyniku czego
zachodzily zmiany jego pojemnosci elektrycznej rejestrowane przez plazmowe czujniki
pojemnosciowe.

2.5 Badania za pomoca promieniowania rentgenowskiego

W wyniku poszukiwan patentowych znaleziono jeden dokument w przedmiotowym
zakresie, tj. patent japonski JP 2005326385 [13] opublikowany w 2005r., z datg
pierwszenstwa w roku 2004, ktorego istota polega na $ledzeniu za pomoca
rentgenograficznego uktadu pracujagcego w czasie rzeczywistym (RTR) (wyposazonego
w specjalny system zobrazowania/wizualizacji fotograficznej) zmian grubos$ci fadunku paliwa
rakietowego (z centralnym kanatem przelotowym) w funkcji czasu jego palenia w silniku
rakietowym.

3. WhnioskKi i spostrzezenia

Na podstawie przedstawionych badan patentowych obejmujgcych poszukiwania, analizy
oraz oceny prezentowanych rozwigzan wynalazczych w zakresie metod, urzadzen, ich
elementow oraz materiatow umozliwiajacych pomiar szybkosci palenia statych paliw
rakietowych mozna wyciagnac nastgpujace wnioski i Spostrzezenia:

1. Literatura patentowa dotyczaca $cisle ww. zakresu przedmiotowego jest reprezentowana
przez stosunkowo mata ilos¢ wynalazkow. Tym niemniej stanowi istotne uzupetnienie
literatury naukowo-badawczej (tzw. ,,nie patentowej”), zwlaszcza w aspekcie dostarczania
informacji o charakterze technicznym, cho¢ nie tylko.

2. Aby uzyskaé jak najpehiejsze informacje w zakresie stanu techniki w przedmiotowym
zakresie, oprocz poszukiwan w glownym obszarze badan nalezy w miar¢ mozliwosci
wykona¢ jak najwigcej badan patentowych w obszarach pokrewnych, bliskich tematycznie
glownemu zagadnieniu przedmiotowemu.

3. Bardzo istotnym, uzupelniajacym elementem bibliograficznym literatury patentowej,
poszerzajacym wiedzg w zakresie badanego obszaru wynalazczego sa podane pozycje
literaturowe nie nalezace do kategorii dokumentéw patentowych, zazwyczaj artykuty
naukowe, sprawozdania techniczne oraz monografie cytowane w tresci zgloszen
wynalazczych oraz w oficjalnych raportach z poszukiwan patentowych, oceniajgcych nowo$¢
I nieoczywistos$¢ zgtoszen wynalazkow.
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