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Streszczenie.W pracy przedstawiono wyniki z badamodyfikowanych tadunkow
napdowych dla dwuzakresowego silnika rakietowego. Mik@dgja polegata na
optymalizacji sktadu heterogenicznego paliwa rakistgo na bazie nadchloranu amonu
jako utleniacza i lepiszcza na bazie cieklego kakezPBAN z dodatkiem Al.
W rezultacie otrzymano paliwo z lepszymi parametrangrgetycznymi w poréwnaniu
do paliwa odniesienia.

Stowa kluczowe: state heterogeniczne paliwo rakietowe, dwuzakresasilpik
rakietowy, materiat wysokoenergetyczny

1. WPROWADZENIE

W rozwigzaniu problemu modyfikacji heterogenicznego paliwa
rakietowego dla dwuzakresowego silnika rakietowedkmncentrowano &i
gtéwnie nad maliwoscia modyfikacji paliwa, biogc pod uwag krajowe
zasoby surowcowe, jak réwiieprowadzone badania laboratoryjne oraz
opracowane ju i wdrozone technologie otrzymywania z nich fadunkow
nagkdowych, pod ktem zwkkszenia ich wigciwosci energetycznych. W tym
celu dokonano optymalizacji skladu paliwa w kierunkwigkszenia jego
parametrow energetycznych.

* Artykut byt prezentowany na VIII Midzynarodowej Konferenciji Uzbrojeniowej nt. ,Naukoagpekty techniki uzbrojenia i bezpieagava”,
Pultusk, 6-8 paiziernika 2010 r.
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Podstawowe sktadniki paliwa to: chloran (V1) amoaNA, lepiszcze na
bazie kauczuku PBAN, Al i katalizatorygoikosci spalania.

Dwuzakresowy silnik rakietowy charakteryzujec siwoma zakresami
pracy — startow i marszow. Czasy pracy na poszczegolnych zakresach s
zroznicowane. W przypadku badanych fadunkoweumpvych pierwszy zakres
charakteryzuje si krotkim czasem spalania paej 3 sekund, a drugi jest
znacznie dtaszy — wynosi kilkangcie sekund. Silnik pracagy w drugim
zakresie ma za zadanie utrzyimpredkos¢ pocisku rakietowego na statym
poziomie.

2. ROZWA ZANIA NAD MODYFIKACJ A SKLADU PALIWA

Efektywna¢ paliwa rakietowego jako najumiejsza wWHaCiwos¢
charakteryzuje stopie przydatnéci paliwa dla wykorzystania w rakiecie.
W praktyce dla oceny efektywéa paliwa rakietowego szeroko stosuje si
termin ,efektywnd¢ balistyczna”.

W petnym kompleksie charakterystyk rakiety clagicych efektywnéc jej
bojowego zastosowania wyaethnia sé grupe charakterystyk bezgpednio
wplywajacych na dynamik lotu rakiety, tj. zasig lub odpowiadajca predkaosé
lotu na kaicu aktywnego toru lotu rakiety, charakterystycpmredkosé itp.

W charakterze wspétczynnika efektywoo balistycznej paliwa rakietowego
wykorzystuje si idealy predkos¢ rakiety [1-4], zalena od impulsu
jednostkowegol() i gestasci paliwa pp):

VP
Vimnax = | jln[1+ ;nk”} 1in(+g.p,)=1In 4, (1)

gdzie oy = VM, s = Mo/My, My = Mg+My, M = Vipp,
V, — obgtos¢ paliwa;
Pp — RStAEC paliwa,
my, — catkowita masa rakiety;
m, — masa rakiety po wypaleniu paliwa flkowa).

ZatGzmy wariant statej oljosci paliwa (/, =cons) i koncowej masy

rakiety (m), a wic wspoéiczynnik konstrukcyjnej sprawdtd o, = const
Zapisujc réwnanie (1) w réniczkowej postaci, otrzymamy:

Vow =l + 1 2 @)
M Mk

Maksimum V. odpowiada waruneldVyax = 0. Przyjmugc my,, = my/mp
(masowy udziat paliwa w rakiecie), otrzymamy
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di; d di, d
iy Mo 7P gy 2l 2P o (3)
l'j In 1 ,Op l j ,Op
1-my
gdzie wielka¢ c = Mo jest praktycznie niezataa od gstaici paliwa.
In( 1 J
1-my
dy., d
Oczywicie dVimax _ A1 | Po _ 0
Vmax I j ,Op
lub dInV e =diny;+cdinp, =0.

Jezeli  przyjaé, ze ¢ jest niezmienne, réwnesredniej wartdci
w rozpatrywanym zakresie, to w wyniku catkowaniezménia (3) otrzymamy

Vmax = | j P, = CONSt ()
W takim przypadku maksimuy., odpowiada maksimum iloczyny pcp.

Wyrazenie (4) okréla poziom efektywngri paliwa rakietowego.
Z powyzszych rozwaan wynika, ze Vs jest zalene nie tylko od impulsu

wtasciwego (;), ale take od gstasci paliwa (,0‘;). Parametry te — jak wynika

ze wzoru (4) — decydwyjo prdkosci rakiety i jej maksymalnym zagju.
Dlatego te& powyzsze parametry rozpatrywano podczas opracowywania
modyfikacji sktadu paliwa dla fadunku ngjmwego badanego silnika
rakietowego.

Przyjgto, ze ftadunek silnika rakietowego powinien ¢cbywykonany
Z heterogenicznego, statego paliwa rakietowego azebNA jako utleniacza,
syntetycznego kauczuku PBAN jako lepiszcza, alummmijako dodatku
energetycznego oraz modyfikatora eqkosci spalania. Powinien By
otrzymywany metogl odlewania pod obwnonym cknieniem i nie mié wad
struktury wewgtrznej. Ponadto w tadunku w jegocggei obejmugacej Il zakres
pracy powinny b¥ inkorporowane druty srebrne o odpowiednio dobranej
srednicy i dlugséci zapewniajcej odpowiedri powierzchng i predkosé
spalania.

3. OPTYMALIZACJA SKLADU CHEMICZNEGO

Badaniom poddano paliwa heterogeniczne o skiladziekly kauczuk
butadieno-karboksylo-nitrylowy (PBAN), plastyfikate- adypinian dioktylu
(ADO), zywica epoksydowa (E-5), nadchloran amonowy drolaromsty
i gruboziarnisty (dwie frakcje) — NA, proszek alumiawy (Al), oktogen oraz
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modyfikatory pedkosci spalania (tab. 1), z ktorych spatizano, zgodnie
Zz obowhzujaca technologh w ZPS Gamrat Sp. z o.0., tadunki ndpwe
0 skltadzie chemicznym przedstawionym w tabeli 2durki elaborowano do
komor balistycznych i spalano na stacji hadmlistycznych w ZPS Gamrat,
rejestrujc wykresy cénienia @) i ciagu (F) w czasie.

Tabela 1. Sklad chemiczny badanych paliw rakietdvwy
Table 1. Composition (% wt.) of the tested propeHa

Lp. Sktadniki Paliwo
13 15 16

1 | PM (przedmieszka)) 27,34| 26,56| 19,92
2 | PBAN/ADO/E5S 7,66| 8,84 10,38
3 | Katocen 1,00 0 0
4 | FeOs 0 1,00 1,00
5 | Al 15,00/ 16,00| 16,00
6 | Oktogen 0 0 17,00
7 | NA 49,00/ 47,60| 35,70

Tabela 2. Charakterystyka badanych tadunkéw
Table 2. The characteristic of the tested propettaarges

Lp. | Nrtadunku| Gestcs¢ paliwa| Masa tadunky Q
[g/cn] m, [0] [J/g]
1 255 1,73 _4463 5750
4082
2 260 1,77 _4558 6385
4177
3 261 1,78 _4571 6400
4190
4 269 1,78 _4590 5847
4209

Pomiary izochorycznego ciepta spalania, tzw. kaongci (Q),
przeprowadzono w kalorymetrze adiabatycznym typd0Q0 firmy IKA. Stah
kalorymetru wyznaczono za ponmpo@rochu wzorcowego o kaloryczt
4911 J/g. Nawzka badanych probek paliw wynosita 6,0 g.

Wyniki pomiaréw zestawiono w tabeli 2. W wyniku pprowadzonych
bada balistycznych zarejestrowano ngmsijace charakterystyki:zp = f(t)
i F =1(t). Wykresy przedstawiono narys. 1i 2.
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p =fit)

p [MPa]
=]

t[s]

Rys. 1. Zarejestrowane przebiggr f(t) dla badanych tadunkéw nggowych

Fig. 1. Pressure time curves for tested propellant charges
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Rys. 2. Zarejestrowane przebi€gr f(t) dla badanych tadunkéw nggowych

Fig. 2. Thrust- time curves for tested propellant charges
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W tabeli 3 przedstawiono podstawowe parametry eamgjwane podczas

bada fadunkdw na stacji balistycznej i poréwnano jadunkiem odniesienia.

Tabela3. Parametry pracy silnika w temperaturze otoczenia

Table3. Parameters of the rocket engine work in ambemperature

Lp Nr’fadunku pmax Icl Rs’rll 1:I tp 1:Ilc Ic Ij
[MPa] [Ns] [N] [s] [Ns] [Ns/kg]
255
1 (paliwo 12,89 | 5561,4 784,2| 1,95 7,59 | 5,64/ 9434 2311
odniesienia)
2 260 13,90 |5918,1| 977,1| 1,84 7,24 | 5,40 10578| 2532
(paliwo 13)
261
3 . 12,35 | 5722,1 601,1| 2,28 9,44 | 7,16 9580 2286
(paliwo 15)
269
4 . 9,68 | 5548,4 461,2 | 2,83 11,87 | 9,04 9227 2192
(paliwo 16)

Oznaczenia zastosowane w tabeli:

4. PODSUMOWANIE

Pmax — Ci$nienie maksymalne

l¢ —impuls cigu | zakresu
Ry —$redni ciag Il zakresu
t,  —czas pracy | zakresu
t, — catkowity czas pracy
tie —czas pracy Il zakresu
I — catkowity impuls cigu

lj  —impuls jednostkowy (& I/my).

Z przeprowadzonych bafiavynika,ze:

1. Podczas spalania tadunku 260 wykonanego z paliwaoti®/mano
parametry lepsze w poréwnaniu do paliwa odniesidtadunek 255).
Catkowity impuls cagu wzrést o ok. 12%. Natomiast impuls jednostkowy

o ok. 9,5%.

Paliwo 15 zawierace jako katalizator pdkosci spalania F&swykazuje
nizsze parametry balistyczne w poréwnaniu zaréwno alwp 13, jak
i paliwa odniesienia (zbyt niskigg na | i Il zakresie).
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3. Zawartd¢ w paliwie nitroaminy w takiej samej Hoi procentowej jak
w paliwie odniesienia, ale przy zkszonej zawartei aluminium
(tadunek 269, paliwo 16) nie pozwala uzyskezrostu energetyczgo
paliwa, a tym samym lepszych parametrow balistycknysilnika
rakietowego.

Praca naukowa finansowana g@dkow na naukw latach 2008-2010 jako
projekt rozwojowy.
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Studies on Modification of Formulations of Composi
Solid Propellant for Dual Thrust Rocket Motor

Bogdan FLORCZAK, Andrzej CHOLEWIAK

Abstract. This paper presents the results of investigatidmaarified composite solid
propellant charges for the dual made rocket mdtbe modification has been done by
selection of composition of the heterogeneous spiimpellant made on the base of
ammonium perchlorate as an oxidizer and the bimderthe base of liquid rubber
PBAN. As a result of modifications it was obtain#lte composite solid rocket
propellant of better energetic and ballistic prdjgsrin comparison with the reference
composite propellant.

Keywords: composite solid propellant, dual thrust rocket molbigh energetic material






