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The launch and march solid rocket motor for a research
missile RPT Orion. Design and tests

Silnik startowo-marszowy do pocisku badawczego
RPT Orion. Konstrukcja i testy
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A launch and march solid motor for the RPT Orion research missile was
presented, with a composite-metal structure, caliber 122 mm, a range
of up to 10 km with an initial gross mass of approx. 31 kg. The rocket
motor was tested on a static test stand, where the working pressure
and thrust were measured, and then checked in test flights, in which
the working pressure was measured. Several recommendations were
developed for optimizing the mass of engines and manufacturing tech-
nology.

Keywords: gas-dynamics control system, solid rocket motor, solid pro-
pellant

Przedstawiono prace badawcze nad silnikiem startowo-marszowym
przeznaczonym do pocisku badawczego RPT Orion. Jest to konstrukcja
kompozytowo-metalowa, kalibru 122 mm, ktérej parametry pozwalaja
na osiagniecie zasiegu do 10 km dla masy poczatkowej pocisku ok. 31 kg.
Silnik zostat przetestowany na hamowni stacjonarnej, gdzie wykonano
pomiar ci$nienia pracy i ciagu, a nastepnie zostat sprawdzony w lotach
testowych, w ktérych wykonywano pomiary cisnienia pracy. Przeprowa-
dzone badania pozwolity na opracowanie kilku rekomendacji umozli-
wiajacych optymalizacje masy wtasnej silnika i technologii wykonania.
Stowa kluczowe: sterowanie gazodynamiczne, silnik rakietowy, staty
materiat pedny

Jak pokazuja najnowsze konflikty zbrojne, pociski
rakietowe dla nowoczesnej armii stanowig bardzo istotny
element uzbrojenia’. Mozliwos¢ razenia na duze odleglosci
wymusza odsuniecie zaplecza logistycznego przeciwnika
od linii frontu. Uzyskanie takich zdolnosci przez panstwo
polskie jest wymuszone przez konieczno$¢ zapewnienia
odpowiedniego poziomu bezpieczenstwa kraju?. Odlegtosé,
na jakg moze zosta¢ przeniesiona gtowica bojowa jest
zalezna od systemu napedowego. W przypadku pociskow
wojskowych zazwyczaj sa to silniki rakietowe na staty
materiat pedny z uwagi na relatywnie prosta konstrukcje,
niski koszt wytworzenia oraz wysoka gotowo$¢ bojowa do
dzialania po zakonczeniu procesu produkcyjnego?. State
materialy pedne mozna podzieli¢ na dwie grupy, homoge-
niczne i heterogeniczne. Pierwsza grupa, oparta gtdéwnie
na nitrocelulozie?, charakteryzuje si¢ nizszymi impulsami

wlasciwymi, natomiast druga grupa to materiaty kompo-
zytowe?, gdzie istnieje caly szereg sktadnikow, z ktorych
mozna opracowac sktad dopasowany do potrzeb. Ziarna
materiatu pednego wykonywane sg metoda odlewania do
form, gdzie tworza tzw. ziarna wolnostojace, lub bezpo-
$rednio do silnika, tworzac ziarno zwigzane ze sciankami
komory spalania®. W takim przypadku stosuje si¢ przewaz-
nie warstwe posrednia, zwang linerem, ktéra jednoczesnie
moze stanowi¢ izolacje termiczng i chemicznie zwigzuje
sie z ziarnem i $ciankg komory”. W takiej konfiguracji
proces spalania jest prowadzony w kanale wewnetrznym
ziarna, a material ziarna stanowi bariere termiczna dla cie-
pla wytworzonego wewnatrz komory spalania”.

W pracy zostat opisany proces badania silnika nape-
dowego zawierajacego ziarno kompozytowe zwiazane ze
Sciankami silnika.
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Fig. 1. Design of solid rocket motor Syriusz: a) technical drawing, b) view of the SRM

Rys. 1. Projekt silnika rakietowego Syriusz: a) rysunek techniczny, b) widok rzeczywistego silnika

Czesc doswiadczalna

Konstrukcja silnika

Silnik startowo-marszowy pocisku RPT Orion zostat
wykonany w technologii metalowo-kompozytowe;j i sktada
si¢ z czterech gldwnych podzespotow: korpusu (1), dyszy
wylotowej (2), zatyczki dennej (3) oraz zaptonnika zintegro-
wanego z pomiarem cisnienia (4); rys. 1. Podstawe korpusu
stanowi rdzen wykonany z rury bezszwowej ze stali nierdzew-
nej 1.4541 o srednicy zewnetrznej 121 mm i powierzchni
wewngtrznej przystosowanej do montazu dyszy oraz zatyczki
poprzez polacznia gwintowane. Majac na uwadze optymali-
zacje masy, stalowy rdzen w swojej Srodkowej czesci zostat
przetoczony na wymiar 120 mm, a nastgpnie dla zwigkszenia
wytrzymatosci owinigty laminatem z wiokna weglowego do
srednicy zewnetrznej 122 mm. Korpus silnika, ktory stanowi
jednoczesnie obrys zewnetrzny pocisku, zostal wyposazony
w otwory umozliwiajace prosta integracje z resztg rakie-
ty, czyli przedzialem elektroniki oraz usterzeniem. Dysza
wylotowa silnika zostata wykonana z kompozytu bawetnia-
no-fenolowego PF CC 203 z wkladka grafitowa, ktora zabez-
piecza obszar najbardziej obcigzony termicznie (przekroj
krytyczny). Catos¢ zostala sklejona ze stalowa, gwintowang
obejma umozliwiajaca jej prosty montaz w korpusie. W ten
sam sposob zamontowana zostata zatyczka denna, ktorej
powierzchnig wewnetrzng zabezpieczono dodatkowo ostong
termiczng wykonang z kompozytu PF CC 203 o grubosci 3
mm. W zatyczce wykonano otwor centralny umozliwiajacy
montaz zaptonnika. Obudowa zaptonnika zostata podzielona
na dwie komory: prochowa oraz czujnika cisnienia, pola-
czone ze soba otworem o srednicy 2 mm. Zastosowanie tak
malego otworu oraz wypeienia objetosci pomigdzy czuj-
nikiem a otworem smarem silikonowym stanowi ostone dla
delikatnej membrany czujnika przed szkodliwym dziataniem

gazow spalinowych. Gtowne elementy silnika przedstawiono
W postaci uproszczonego rysunku technicznego (rys. la),
natomiast na rys. 1b pokazano widok silnika z zaelaboro-
wanym materiatem pednym.

Jako materiatu pednego uzyto mieszaniny chloranu(VII)
amonu jako utleniacza, HTPB jako paliwa i pytu glinu jako
dodatku energetycznego. Oprocz wymienionych sktadni-
kéw do materiatu wprowadzono stabilizator i srodek sie-
ciujgey. Doktadny sktad jest tajemnicg przedsiebiorstwa
wykonujacego proces elaboracji. Ziarno paliwa jest zwia-
zane chemicznie ze $ciankami komory spalania. Proces
produkcji gazow roboczych odbywa si¢ na powierzchni
kanaln wewnetrznego przypominajacego czterolistng koni-
czyng¢ oraz na jednej powierzchni czotowej, w zwiazku
z czym ma on charakter progresywny.

Do inicjacji procesu spalania wykorzystano zaptonnik na
bazie mieszaniny czarnego prochu oraz BKNO,. Aby uzyskac
odpowiednia dynamike zaptonu, czgs$é sktadnikow mieszani-
ny inicjujgcej sprasowano w pastylki. Jako element inicjujacy
wykorzystany zostat zdublowany inicjator elektryczny o pra-
dzie bezpiecznym 200 mA firmy Nitroerg. Inicjator zostat
zamkniety zatyczka z tworzywa sztucznego, ktorej zadaniem
jest utrzymanie mieszaniny inicjujacej w zaptonniku i wyrzut
gazow spalinowych do kanatlu wewnetrznego ziarna przy
odpowiednim cisnieniu. Przygotowany silnik z wkrecong
i uszczelniona dysza wylotowa zamknieta membrang prze-
badano na hamowni statycznej, a po zintegrowaniu z poci-
skiem RPT Orion rowniez w locie. Na rys. 2 przedstawiono
przyktadowy przebieg ciggu w czasie pracy na hamowni sta-
tycznej. Dodatkowo zdjecia nad wykresem ilustrujg wybrane
fazy procesu spalania. Silnik generowal na poczatku pracy
ok. 4 kN ciagu, ktory wzrastal wraz z uptywem czasu do
ponad 8 kN, co bioragc pod uwage catkowity czas pracy,
generowalto impuls catkowity wynoszacy ponad 13,5 kNs.
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Fig. 2. Thrust curve for the first experiment on the static test station

Rys. 2. Przebieg ciggu dla pierwszego testu na hamowni statycznej

Przeprowadzone proby na hamowni statycznej sa podsta-
wowym badaniem pozwalajacym na sprawdzenie nowej kon-
strukcji silnika rakietowego, umozliwiajagcym pomiar zarowno
ciaggu, jak i ciSnienia. Okreslaja prawidtowosé procesu projek-
towania i bezpieczenstwo uzytkowania konstrukcji. Jednakze
dopiero proba w locie pozwala na empiryczne sprawdzenie
uzytecznosci silnika. Zazwyczaj ocena jest dokonywana
metoda posrednig poprzez telemetryczny
pomiar parametréw lotu pocisku napedza-
nego przez badany silnik i wyciagniecie na

Nr silnika

18 2 2,8

startowym. Wymaganiami stawianymi takiemu systemowi
pomiarowemu byly: duza szybkos¢ i precyzja pomiaru, odpor-
nos¢ na przyspieszenia oraz niska cena, gdyz caty uklad byt
jednokrotnego uzycia. Z uwagi na brak dostepnosci na rynku
gotowego uktadu spetniajacego opisane wymagania, zostat on
zaprojektowany i wytworzony wewnatrz zespotu, a jego cena
nie przekracza wartosci 250 euro. W czasie trwania projektu

Table 1. Rocket motor test conditions and their most important parameters
Tabela 1. Warunki testu silnikow oraz najwazniejsze ich parametry

Warunki testu

Status P /P bar | 7 /T kN

tej podstawie odpowiednich wnioskow. P.hPa | RH % | T.°C chemean  chomax?
Préby na hamowni oraz préby lotne moga 005 - - 15 |teststatyczny |  70,64/103.2 5,796/8.,65
by¢ wykonywane w réznych warunkach 006 - - 15 | test statyczny
otoczenia. Najistotniejsza role odgrywa 009 - - 15 |teststatyczny |  70.33/113.5 5,572/9,25
temperatura poczatkowa ziarna materialu 007 lot (001) -
pednego, mogaca znaczaco wptynaé na 008 lot (002) §
szybkos¢ spalania, a co za tym idzie na UL 2l 9 I3 Hod(B0s) =
e 1 011 987 89 6,5 |lot(004) -
czas pracy silnika i warto$¢ generowanego
. .. , 012 987 89 6,5 |lot(005) -
ciggu. Cheac lepiej pozna¢ charakter pracy e 087 25 7 |lot (006) -
sﬂmk:a, zdecydowe}no, ze \yrc‘zas‘le prob 015 973 100 12 |10t (007) :
w locie zostanie zmierzone cis$nienie pracy 016 973 100 12 | lot (008) .
w komorze silnika. W tym celu silnik prze- 014 1001 50 17.7 | lot (009) .
znaczony do prob lotnych wyposazono 017 1002 38 19,2 |lot (010) -
w czujnik ci$nienia wraz z odpowiednim 018 1003 25 20,3 |lot (011) -
ukladem pomiarowym, ktéry poprzez 019 1003 24 22 |lot(012) . , -
020 1003 54 22 |lot (013) niewystarczajgca :
system telemetryczny przesyta dane iloc danych
o cisnieniu do operatora na stanowisku 021 1003 o4 22 |lot(014) -
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Fig. 3. Comparison of the motor chamber pressure in the test stand and flight conditions

Rys. 3. Poréwnanie przebiegu ci$nienia w komorze silnika rakietowego dla préb na hamowni i w locie

Fig. 4. Rocket motor start sequence during take-off in the field test

Rys. 4. Sekwencja startowa silnika podczas testu na poligonie

przeprowadzono 17 prob silnika, z czego 3 dotyczyly testow
na hamowni, a 14 byto testami lotnymi. W 3 pierwszych lotach
nie odzyskano danych pomiarowych, poniewaz prowadzono
tylko zapis na kartg pamieci umieszczong w czarnej skrzynce
pocisku, ktora ulegta uszkodzeniu podczas przyziemienia.
W tabeli 1 pokazano warunki otoczenia oraz zarejestrowane
warto$ci Srednie i maksymalne cisnienia oraz ciggu. W zadnym
z przeprowadzonych testow komora spalania silnika nie ulegta
zniszczeniu w czasie pracy, jedynie w dwoch probach odno-
towano uszkodzenia dyszy wylotowej w czesci rozbieznej.
W tescie silnika nr 006, tuz przed zakoniczeniem pracy urwata
sie koncowka dyszy, a w tescie silnika nr 015 uszkodzeniu
ulegta czes¢ rozbiezna wzdhuz dlugoscei dyszy. Oba uszkodze-
nia spowodowane byty prawdopodobnie ukrytymi wadami
materialu kompozytowego dyszy.

Na rys. 3 poréwnano przebiegi cisnienia dla prob na
hamowni statycznej oraz w locie. Oprocz pierwszej proby
na hamowni, wszystkie przebiegi cisnienia byly porowny-
walne. Silnik zaczynal prace przy cisnieniu rzedu 50 bar,
a konczyt ponizej 120 bar. Wszystkie badane silniki pracowa-
ty w dodatnich temp. 6,5-22°C. Sekwencje poczatku pracy
silnika w warunkach lotnych przedstawiono na rys. 4, gdzie
mozna zauwazy¢ moment inicjacji zaplonnika, poczatkowa
faze pracy, a na trzecim i czwartym zdjeciu pelny poczatkowy
ciag i ruch samej rakiety po prowadnicy wyrzutni.

Podsumowanie

Przeprowadzone badania eksperymentalne na hamowni
statycznej pozwolily na sprawdzenie poprawnosci obliczen
teoretycznych i potwierdzily bezpieczenstwo uzytkowania
silnika w czasie prob w locie. Proby silnika w locie poka-

103/11 (2024) SfZemyst,

zaly jego skutecznosé¢ jako napedu pocisku testowego typu
ziemia-ziemia. Zastosowanie innowacyjnego systemu do
pomiaru ci$nienia w komorze spalania w czasie lotu pozwala
na uzyskanie cennych danych pomiarowych, ktérych kom-
binacja z danymi z hamowni umozliwia wykonanie analizy
poréwnawczej i ocene wielkosci ciagu uzyskanego w czasie
pracy danego egzemplarza silnika. W dotychczasowej praktyce
prob lotnych zakladano, ze ciag oraz cisnienie w silniku sg
bardzo zblizone do wartosci zmierzonych podczas testow na
hamowni. Przeprowadzone badania pokazaly shusznos¢ tego
zatozenia, a jednoczesnie otworzyly droge do bardziej zaawan-
sowanych analiz zwigzanych z pracg samego silnika, a takze
dynamiki calego pocisku, zwlaszcza w fazie napedowe;.
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