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Streszczenie: Wieloletnie doswiadczenie firmy BUMAR AMUNICJA S.A. w zakresie konstrukcji
i technologii produkcji amunicji i rakiet, pozwolito na podjecie si¢ zadania, wspolnie z Instytutem
IMPIB Oddziatu Elastomerow i Technologii Gumy w Piastowie, stworzenia zmodernizowanej ostony
termoizolacyjnej do metalowego korpusu silnika rakietowego do wyrobu GROM-M.

Warstwa izolacyjna metalowego korpusu silnika rakietowego charakteryzuje sie tym, ze miejscowe
narazenia termiczne wystepujqce w czasie spalania paliwa rakietowego, czesto wywolujg miejscowe
przepalenia korpusu silnika. W przypadku zastosowanego sktadu warstwy izolacyjnej zaleznie od
temperatury spalania w danym miejscu silnika wywoltujqg odpowiedni dla tej temperatury przebieg
procesu karbonizacji. Zapewniajgc tym samym wystarczajgcqg w tym miejscu warstwe kompozytu fazy
wegiel-wegiel zwigkszajqcq wytrzymatos¢ silnika oraz zabezpieczajgcq wspomniany metalowy korpus
przed narazeniem termicznym w czasie spalania paliwa rakietowego.

Warstwa termoizolacyjna silnika rakietowego jest powlokg dwuwarstwowq sktadajgcq sie z warstwy
mieszanki kauczukowej i warstwy impregnowanej tkaniny weglowej. Dla uzyskania jednolitej struktury
warstwy izolacji i jej odpornosci termicznej, w skltadzie mieszanki kauczukowej i w mieszance
kauczukowej do impregnacji kompozytu na bazie tkaniny weglowej stosowane sq podobne skiadniki: ten
sam typ kauczuku, ta sama Zywica fenolowo-formaldehydowa oraz te same substancje wulkanizacyjne.

Abstract: Many years of experience of BUMAR AMUNICJA SA in the design and manufacturing
technology of ammunition and rockets, allowed to together with the Institute IMPiB Department
Elastomers and Rubber Technology in Piastow to take up the task to create an upgraded insulation
shield of the metal body of the rocket motor for GROM-M. The insulating layer of metal body of
the rocket motor characterizes with the local thermal exposure occurring during rocket propellant
combustion, often causes local a burn to the engine body. In the case of the insulating layer composition
used depending on the temperature of combustion in the engine the rocket propellant produces a site
suitable for the temperature carbonization process. Thereby providing sufficient in this point, carbon-
carbon phase of the composite layer. It contributes to the strength of the motor and securing given metal
body before exposure to heat during combustion of the rocket propellant.

The thermal insulating layer of the rocket motor is a two-layer coating comprising a layer of rubber
compound and a layer of impregnated carbon cloth. To obtain a uniform structure of the insulating
layer and the heat resistance, the composition of the rubber mixture and the rubber mixture for the
treatment of composite carbon-based fabrics are used in similar elements: the same type of rubber, the
same phenol-formaldehyde resin and the vulcanization of the same substances.

Stowa kluczowe: termoizolacja, silnik rakietowy
Keywords: thermal insulation, rocket motor
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1. Wprowadzenie

silnik rakietowy w czasie pracy poddawany jest dziataniu bardzo ztozonego ukladu obcigzen termicznych
i naprgzen mechanicznych spowodowanymi wysokimi ci$§nieniami produktow spalania jak, rowniez naprgzen
wywoltywanymi w czasie lotu rakiety przez obcigzenia bezwtadnosciowe wynikajace ze zmian predkosci oraz
kierunku lotu.

Jednoczes$nie produkty spalania o temperaturze przewyzszajacej temperatur¢ topnienia materiatow
konstrukcyjnych, omywajac $cianki komory spalania intensywnie nagrzewaja je od wewnatrz, wywotujac
w materiale §cianki — nieustalone w czasie i zréznicowane przestrzennie pole temperatury.

Typowy korpus silnika rakietowego wykonany jest ze stali stopowej o wysokiej wytrzymalosci i odpornos$ci
na temperatury. Korpus taki nie wytrzymuje jednak narazen termicznych wystepujacych przy spalaniu paliwa
rakietowego. Z tego powodu korpus silnika jest dodatkowo zabezpieczony warstwa ochronna termicznej
izolujacej korpus od paliwa rakietowego.

Podwyzszenie temperatury $cianki stalowej do 350 °C powoduje spadek wiasciwosci mechanicznych o 20%.
Dla orientacji nalezy zaznaczy¢, ze temperatura wewnatrz komory silnika marszowego osigga warto$¢ powyzej
3000 °C.

1.1. Obecnie stosowana termoizolacja i technologia jej wykonania w wyrobie GROM

Opracowujac technologi¢ wykonania termoizolacji do wyrobu GROM-M wzorowano si¢ na termoizolacji
komory silnika marszowego przeciwlotniczego zestawu GROM.

Termoizolacja wykorzystywana do wyrobu GROM jest powloka warstwowa sktadajaca si¢ z dwoch
zasadniczych materiatow:

— regkawa z mieszanki gumowej — mieszanka gumowa N-10F-4,

— tkaniny weglowej impregnowanej zywicg fenolowo-formaldehydowsa.

W procesie technologicznym do wykonania termoizolacji wykorzystywany jest rowniez klej WK-3 oraz
wktadka z preszpanu.

Ogolny przebieg procesu technologicznego wykonania termoizolacji komory silnika marszowego polega na:
— wytworzeniu rekawa gumowego z niewulkanizowanej mieszanki N-10F-4 metoda wyttaczania,

— preparacji tkaniny weglowej zywica fenolowo-formaldehydowa,

— wstgpnym uformowaniu w prasie wulkanizacyjnej konfekcji z tkaniny weglowej i rgkawa gumowego,

— obrobce mechanicznej wstepnie uformowanej konfekcji do uzyskania odpowiednich wymiardw,

— przygotowaniu konfekcji do umieszczenia jej w komorze silnika,

— oczyszczaniu wewnetrznej powierzchni komory silnika,

— umieszczeniu skonfekcjonowanej termoizolacji w komorze silnika — wprowadzenie rdzenia metalowego,
— wulkanizacja termoizolacji komory silnika,

— usunigciu rdzenia i kontrola termoizolacji.

Tak wykona termoizolacja zapewnia ochron¢ komory silnika w okre§lonych warunkach spalania paliwa
rakietowego — to jest w czasie 8 sekund przy temperaturze okoto 2700 °C.

Natomiast termoizolacja wedhug tego rozwigzania nie moze by¢ stosowana przy zastosowaniu paliwa wyzej
energetycznego, poniewaz nie spetnia swoich podstawowych wtasciwosci — co mozna zauwazy¢ na zatagczonym
ponizej rysunku.
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Rys. 1. Efekt przepalenia metalowego korpusu silnika rakietowego

2. Modernizacja termoizolacji metalowego silnika rakietowego
2.1. Wymagania ogodlne

Opracowaniem nowej termoizolacji komory silnika podjeli sie BUMAR AMUNICJA S.A. oraz Instytut IMPiB.

Przyjeto zatozenie, ze ogole zasady praktycznego wykonania termoizolacji komory silnika przenosnego

zestawu przeciwlotniczego GROM-M bedg zblizone do dotychczas stosowanej technologii.

Przedmiotem realizowanych prac w zakresie modernizacji termoizolacji silnika marszowego byty zagadnienia

zwigzane z:

— doborem kleju do wklejania termoizolacji do komory silnika;

— doborem sktadnikoéw i optymalizacja sktadu mieszanki gumowej do wykonania niewulkanizowanych
rekawow gumowych;

— technologia produkcji elementoéw sktadowych termoizolacji oraz technologia wykonania termoizolacji.

2.2. Dobér kleju do wklejania termoizolaciji

Do prob laboratoryjnych wytypowano do sprawdzenia wytrzymalosci potaczenia guma-metal i ich przydatnosci

w warunkach produkcyjnych nastepujace kleje:

— dwuwarstwowe kleje kontaktowe do taczenia gumy z metalem oparte na kauczukach ( m.in. chlorowanych
i chloroprenowych) i zywicach — klej podkladowy OK.-1 i klej kontaktowy OKR-35 (skfad i receptura
klejow wg opracowan instytutu),

— klej ebonitowy OKA-875 (sktad i receptura kleju wg opracowan instytutu),

— handlowe kleje do taczenia gumy z metalem: Chemosil 211, Chemosil 411.

W laboratorium przygotowano probki gumowo-metalowe, do oceny wytrzymatosci potaczenia guma-metal.

Probki te oceniono pod katem przyczepnosci gumy do metalu metoda odrywania wg PN-92/C-04252.

Na podstawie wynikéw wytrzymatos$ci polaczenia guma - metal przedstawionych w tabeli 1, dostgpnosci kleju

1 parametréw technologicznych klejow do dalszych prob wytypowano kleje: Chemosil 211 (klej podktadowy)

i Chemosil 411 (klej nawierzchniowy) jako zamienniki dla kleju WK-3.
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Tab. 1. Wyniki badan wytrzymatos$ci polaczenia mieszanki N-10F-4 do metalu

Lp. Rodzaj kleju Wytrzymalo$¢ polaczenia
[MPa]
1. | WK-3 — probka odniesienia 10,4
2. |OK. -1, OKR-35 9,8
3. |OKA-875 1,7
4. | Chemosil 211, Chemosil 411 13,6

2.3. Dobor skladnikéw mieszanki gumowej do wykonania termoizolacji

Opracowanie sktadu mieszanki gumowej do wykonania termoizolacji komory silnika marszowego GROM-M
obejmowato:

— dobér i optymalizacje sktadnikéw mieszanki gumowej na termoizolacje silnika,

— badania wlasciwosci mieszanek 1 wulkanizatow,

— modyfikacje impregnacji tkaniny weglowej,

— wykonanie probek laboratoryjnych termoizolacji i zbadanie ich wtasciwosci.

Dobor sktadnikéw mieszanki gumowej do wykonania termoizolacji realizowany byt w oparciu o dotychczasowe
doswiadczenia Instytutu IMPiB w tej tematyce, zwlaszcza pod katem zmniejszenia ilo$ci substancji palnych
W mieszance gumowe;.

W prébach laboratoryjnych sporzadzono mieszanki gumowe roznigce si¢ rodzajem kauczuku, rodzajem
i iloscia napetniaczy i innych sktadnikow mieszanek. Wykonano mieszanki z kauczuku nitrylowego, kauczuku
nitrylowego z polichlorkiem winylu, kauczuku butadienowo-styrenowego. W ramach przeprowadzonych
badan sporzadzono réwniez mieszanki o zmniejszonej zawartosci substancji palnych w sktadzie mieszanki
a takze mieszanki uznawane za trudnopalne. Zastosowano substancje uniepalniajace w postaci zwiazkoéw
chlorowcopochodnych, tlenku antymonu (I1I), wodorotlenku glinu (III). W badaniach mieszanek sprawdzono
rowniez mozliwos¢ zastosowania roznych napetniaczy takich jak: tlenek magnezu (II), mielone widkno
weglowe i sadze.

Zbadano podstawowe wilasciwosci wytypowanych mieszanek i wulkanizatow oraz wykonano prébki i badania
termoizolacji w plomieniu palnika acetylenowego mierzac czas do pojawienia si¢ zmiany barwy metalu
(organoleptycznie) i czas przepalenia probki.

Warstwa termoizolacyjna charakteryzuje si¢ tym, ze zastosowane sktadniki termoizolacji w warunkach spalania
paliwa rakietowego ulegaja procesowi karbonizacji tworzac izolacyjng warstwe kompozytu fazy wegiel-wegiel
zwickszajaca wytrzymato$¢ silnika oraz zabezpieczajaca wspomniany metalowy korpus przed narazeniem
termicznym w czasie spalania paliwa rakietowego. Dlatego podstawowym parametrem charakteryzujacym
termoizolacj¢ jest jej odpornos$¢ na przepalenie w warunkach pracy silnika. W tabeli 2 przedstawiono wyniki
po jakim czasie nastepuje zmiana barwy metalu i przepalenie probek gumowo-metalowych.

Tab. 2. Porownanie probek gumowo-metalowych (bez tkaniny, grubo$¢ blachy stalowej 1 mm

Rodzaj probki | Grubo$¢ [mm] | Zmiana barwy metalu [s] | Przepalenie [s]
2 1 1
N-10F-4 222 1? 15?5
2 1
GM-5 2:;8 180 ;)55
2,70 5 12
GM-9 2:;0 9§ 10
2 14 1
GM-14 2:?2 _’5 6_’5
2,70 10 12
GM-13 2220 10 12
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Rodzaj probki | Grubo$¢ [mm] | Zmiana barwy metalu [s] | Przepalenie [s]
2,90 5,5 7
GM-16 2:85 6 7
2 1 12
GM-17 2:;(5) 13 12
2 1 12
GM-18 22?8 %5 12
2,70 5
GM-19 2:;5 ;5 Z
2,75 7 9,5
GM-20 2: 25 g ’
2,95 11 13
GM-30 3:05 11,5 13
2,90 6 8
GM-31 2:95 6 8
2,65 6,5 8
R 502/75 silikon 2:65 5:5 73
2,95 8 10,2
GM-32 2:85 7,5 9,3
2,95 8 9,8
GM-33 3:05 7 3

Powyzsze wyniki wskazuja, iz poréwnywalna z mieszankg wzorcowg (N-10F-4) jest mieszanka GM-14.
Roéwnolegle z badaniami probek w ptomieniu palnika acetylenowego, w celu ewentualnej weryfikacji metody,
zbadano wytypowane probki za pomoca kamery termowizyjnej. W tabeli 3 przedstawiono liczbowe wyniki
badan termowizyjnych probek w zestawieniu z rownolegle oznaczonymi wynikami oceny czasu do zmiany
barwy metalu oraz do przepalenia si¢ probki (w plomieniu palnika acetylenowego).

Tab. 3. Badania zmian barwy metalu i przepalenia probek przy badaniach termowizyjnych

Zmiana barw Temperatura Nr probki
Rodzaj probki | Grubosé [mm] y Przepalenie [s] w chwili z badan
metalu [s] przepalenia [°C] | termowizyjnych
2,75 15 17,2 1290 la
N-10F-4 2,75 11 15,5 1216 1b
2,70 8 10,5 1191 2a
M- 2 ,
GM-5 2,70 10 12 1150 2b
2,70 9,5 12 1268 3a
GM-9 > ’
2,70 9 10 1055 3b
2,85 14,5 16,5 1152 4a
GM-14 2,65 - - - 4b
2,70 10 12 1250 5a
M-1 :
GM-15 2,60 10 12 1197 Sb
2,90 5,5 7 1300 6a
M—l b b
GM-16 2,85 6 8,5 1251 6b
2,70 10 12 1265 7a
M-1 2
GM-17 2,75 10 12 1282 7b
2,60 10,5 12 1256 8a
GM-18 2 2
2,70 9 12 1244 8b
2,70 7,5 9 1300 9a
GM-19 2,75 7,5 9 1247 9b
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R e /1 Zmiana barwy . Temperatura Nr pr(’)b}( i
odzaj probki | Grubos¢ [mm] metalu [s] Przepalenie [s] w chV‘:lll . z bz{da.n
przepalenia [°C] | termowizyjnych

2,75 7 9,5 1196 10
GM-20 2,85 8 - 1197 103

2,95 11 13 1214 11
GM-30 3,05 11,5 13 649 113

2,90 6 8 431 12
GM-31 2,95 6 8 1236 12;
T e ———— ——

2,95 8 10,2 1150 14
GM-32 2:85 7,5 9,’5 1210 142

2,95 8 9,8 1226 15
GM-33 3:05 7 3 1249 1512

Z tabeli 3 wynika, ze mieszanka GM-14, ktorej czas przepalenia jest poréwnywalny z mieszanka wzorcowa ma
nizszg temperaturg w chwili przepalenia co moze wskazywaé na wyzszg pojemnos¢ cieplng, a tym samym na

wyzszg stabilno$¢ termiczng w poréwnaniu z mieszanka wzorcows.

Ponadto wyniki termowizyjne, zwlaszcza w probkach ktore ulegly przepaleniu, potwierdzity zgodnos$¢ czasu
przepalenia prébki uzyskanego z pomiardw termowizyjnych z metods ,,recznego” pomiaru (za pomoca
stoperéw) czasu przepalenia probek.
W tabelach 4 1 5 przedstawiono wyniki badan czasu przepalenia blachy 1mm dla r6znych kombinacji mieszanek,

warstw tkanin 1 impregnacji tkanin.

Tab. 4. Wyniki badania czasu przepalenia — blacha 1 mm — mieszanka wzorcowa
Rodzaj probki Zmiana barwy metalu [s] | Przepalenie [s] Uwagi
N-10F-4 3 warstwy 18 23
tkaniny z zywicg 14,5 20
N-10F-4 3 warstwy 12,5 17 .
tkaniny impr. GM-14, 16 20 Tkalng[lri)rllaxz(;\lz\v/li-ci}“ *
1 strona zywicy
N-10F-4 3 warstwy 16,5 20 Tkanina 1 x klejem
tkaniny impr. GM-35 16 20 GM-35
N-10F-4 3 warstwy 19 23,5 .
. Tkanina 1 x GM-35 +
tkaniny impr. GM-35, 18 23 1 sltronaxi wica
1 strona zywicy Y
Tab. 5. Wyniki badania czasu przepalenia — blacha 1 mm

Rodzaj probki Grubos$¢ [mm] Zmiana barwy metalu [s] | Przepalenie [s]
2,74 11,5
wrorcowa 3,04 E 203
3 x tkanina zywica 2,74 15,5 20
3,00 16 21,5
N-10F-4 2,85 18 23
3 x tkanina GM-35 2,88 17 21
1 x zywica 2,38 21 25
2,90 16,5 2.5
GM-14 283 16 21
3 x tkanina GM-35 2,85 20 23
1 x zywica 2,83 19 23
2,83 19,5 23
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3. Podsumowanie

z zestawienia wynikow w powyzszych tabelach 2,34 i 5 wynika, ze w badaniach w ptomieniu palnika

acetylenowego najlepsze w poréwnaniu do probek z dotychczasowej termoizolacji okazaty si¢ probki

z zastosowaniem nastepujacych materialow:

— wariant podstawowy A- mieszanka gumowa GM-14 zabezpieczona trzema warstwami tkaniny weglowej
impregnowang mieszankag GM-35,

— wariant rezerwowy B — mieszanka gumowa N-10F-4 zabezpieczona 3 warstwami tkaniny weglowej
impregnowanej mieszanka GM-35.

Dla uzyskania jednolitej struktury i odpornosci termicznej warstwy izolacji w sktadzie mieszanki gumowej do

impregnacji kompozytu na bazie tkaniny weglowej stosowane sg podobne skladniki: ten sam typ kauczuku,

tag samg zywice fenolowo-formaldehydowa, te same substancje wulkanizujagce. Dodatkowym sktadnikiem

nowo opracowanej mieszanki gumowej jest mielone widkno weglowe zwigkszajace odpornos¢ termiczng

termoizolacji komory silnika co skutkuje mozliwo$cia zastosowania paliwa wyzej energetycznego niz

dotychczas uzywanego.

Przeprowadzono stacjonarne badania balistyczne korpusow silnikow rakietowych z termoizolacjg wykonang

z materialow wedtug wariantu A — uzyskujac zadawalajace rezultaty.

Rys. 2. Korpusy silnika rakietowego po stacjonarnym badaniu balistycznym: a) z modernizowang
termoizolacja, b) z termoizolacjg stosowang do wyrobu GROM

4. Whnioski

— Opracowane warianty wykonania termoizolacji zapewniajg skuteczng ochrong termiczng komory silnika
W czasie jego pracy wynoszacym okoto 11 sekund w temperaturze powyzej 3000 °C.

— Dotychczas opracowana technologia do wykonywania termoizolacji do wyrobu GROM umozliwia
wykonanie zmodernizowanej termoizolacji metalowego silnika rakietowego do wyrobu GROM-M.

Podziekowanie

W referacie wykorzystano wyniki badan uzyskane w ramach realizacji projektu rozwojowego nr O R0OO
0039 06 w latach 2008-2010, umowy Nr 0039/R/T00/2008/06 wspomaganego ze $§rodkéw Ministra Nauki
i Szkolnictwa Wyzszego.
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