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PRAKTYCZNE OKRE SLANIE PARAMETROW BALISTYCZNYCH
SILNIKA RAKIETOWEGO NA PALIWO STALE

Streszczenie:W artykule przedstawiono metograktycznego obliczania parametrow balistycznych
silnika rakietowego na paliwo state tjsmienia roboczego w komorze spalaniagai, czasu pracy
oraz impulsu catkowitego i jednostkowego. Przedigiaw metod, ktora dzéki przyjeciu szeregu
uproszcza, pozwala na szybkie oldlenie tych parametréw z dostategaiia praktyki doktadngcia.
Metoda ta 4cznie z zasadami oldlania parametrow konstrukcyjnych silnika (paramdagiunku,
komory spalania i zespotu dyszy) podanymi w [1+#]adliwia znaczne skrocenie etapu wstego
projektowania silnika i szybkie prZeje do etapu badastacjonarnych modeli silnika na hamowni,
ktore weryfikup konstrukcg silnika pod wzgidem spetnienia postawionych wymadazalistycznych.
Pokazano praktyczne zastosowanie tej metody. Ngkladzie silnika startowego imitatora celu
powietrznego ICP-G, przeznaczonego do prowadzeadmbstrzelaniem rakiet przeciwlotniczych,
pokazano sposob obliczania parametrow balistyczmjicika. Przedstawiono kryteria, przestanki i
zaleznosci umazliwiajace, na wsfpnym etapie projektowania silnika rajowego imitatora,
okreslenie bardzo zbiionych do docelowych, parametréw balistycznych kilnPrzedstawiono ta&
wyniki bada stacjonarnych silnika na hamowni potwierdzaj praktycza przydatné¢ tej metody
przy balistycznym projektowaniu silnikow rakietowyna paliwo stale.

PRACTICAL ASSESSMENT OF SOLID PROPELLANT ROCKET
MOTOR BALLISTIC CHARACTERISTICS

Abstract: A practical method to calculate ballistic charastérs of solid propellant rocket motors
such as burning chamber working pressure, thnusg of operation, total and specific impulse, was
presented in the paper. Presented method due tssaidmof some simplifications allows for fast
determination of above mentioned characteristia$ movides an accuracy which is sufficient for
practical usage. This method together with prirgplfor determination of motor designing
characteristics such as load capacity and spetifitsaof burning chamber and the nozzle, giverilin [

4], enables to shorten the motor’s initial designitage to start experiments on the testing bed and
verify the fulfilment of earlier set ballistic remaments. The application of this method is illagtd in

the paper on the example of a booster motor ohénel target imitator ICP-G used to test accuicfcy
antiaircraft missile self-guided heads at live nigs. Some formulations enabling at the initial
designing stage the specification of motor badistharacteristics which comply with the final
performance of the motor are included in the papegsented experimental results of tests can serve
as a confirmation of practical usefulness for pegzbmethod.

1. Wstep

Prag silnika rakietowego na paliwo state charakteryzogstpujace parametry bali-
styczne:
e cisnienie robocze w komorze spalanig,, ,
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e sita chgu, R,
e impuls catkowity i jednostkowy,]_, J,,

® Cczas pracyr .

Parametry te zala od obliczonych (przytych) podczas projektowania silnika, jego
parametrow konstrukcyjnych tj. ksztattu i wymiardadunku napdowego [1], wymiarow
geometrycznych komory spalania+@] i dyszy [4] oraz wiéciwosci fizyko-chemicznych
przyjetego paliwa rakietowego. Kompleks tych parametrokredany jest w balistyce
wewrgtrznej jako tzw. warunki tadowania.

Poniej na przykiadzie projektowania silnika startowegutatora celu powietrznego
ICP-G [1] przedstawiono praktyczny sposOb oblicaafwyboru) powyszych parametréw
balistycznych silnika rakietowego na paliwo stalasady okr@ania tych parametrow
podano dla charakterystycznych temperatur eksplgjagch silnika, w kolejnéci ich
wyznaczania podczas projektowania silnika.

Okreilone parametry balistyczne silnika zostaly zwemyfilane podczas badla
stacjonarnych modeli silnika na hamowni. W artykaieedstawiono wyniki tych badla

2. Wybor cisnienia roboczego w komorze spalania

Cisnienie robocze w komorze spalania jestnigniem, przy ktorym uzyskuje ¢si
wymagam sit¢ ciagu. Podczas projektowania silnikazg sig, aby cénienie robocze byto
state podczas catego okresu pracy silnika. Jednggkanie statego @ienia jest praktycznie
niemaliwe. Cisnienie rzeczywiste, zazwyczaj w patkowym okresie pracy silnika, zQi
sig¢ znacznie od wymaganegosmienia roboczego. Regutnatomiast jest,ze cinienie
rzeczywiste w komorze spalania silnika rakietowegaopaliwo state zawsze asymptotycznie
dazy do zat@onej wartdci cisnienia roboczego [5]. Z tego wzglu cknienie w komorze
silnika, nie mae by¢ charakteryzowane tylko poprzez podanie waitoisnienia roboczego,
lecz przedstawia sije w postaci wykresu zmian teggmienia od momentu zaptonu doraa
pracy silnika.

W [5] przedstawiono sposéb obliczanigniénia roboczego dla juzaprojektowanego
silnika. Jednak w praktyce, przy projektowaniu igdn konstruktor zaktada (wybiera) waséo
cisnienia roboczego. Wyborusaiienia dokonuje sipo przygciu (zaprojektowaniu) tadunku
napgdowego tj. po okrdeniu wymiaréw geometrycznych tadunku i ustalerodzaju paliwa
rakietowego, z ktérego ma bywykonany tadunek oraz po okteniu wymiarow komory
spalania, lecz przed wyznaczeniem parametrow gegpozet/ch dyszy [4].

Wyznaczenie @énienia roboczego w komorze spalania jest jednym ajbamndziej
odpowiedzialnych momentéw projektowania silnika ieaddwego na paliwo state. Przy
wyborze cénienia roboczego konstruktor musi wzpod uwag wiele, niekiedy sprzecznych
wymaga. Dlatego podanie jakiejkolwiek ogdlnej metody wyplbcoptymalnego énienia
roboczego jest praktycznie niephiave. Wyboru dokonuje gi w oparciu o postawione
wymagania taktyczno-techniczne, wydzietaj z ogolu wymaga grupz wymaga
pierwszoplanowych dla opracowywanego silnika.

Praktycznie wyboru warfgi cisnienia roboczego dokonuje ¢sibiorac pod uwag
nastpujace wzgedy:

e cisnienie robocze w skrajnej ujemnej temperaturze lelspcyjnej silnika (z reguty
jest to -40C) powinno przewysza pewr graniczm (dolna) wartasé¢ cisnienia Py »

gwarantugcego dla przyjtej masy prochowej, stabilne (rbwnomierne) spalaniej
temperaturze tadunku nggowego,

e maksymalne dopuszczalnesrmienie robocze okiane dla skrajnej dodatniej
temperatury eksploatacyjnej silnika (zazwyczaj fest50C) nie powinno by zbyt
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wysokie, gdy powoduje to zwikszenie masy silnika (gruba s$cianki komory
spalania), co obna efektywng¢ silnika (zmniejsza stosunek masy tadunku do masy
pocisku, a wgc predkos¢ maksymaln pocisku i donénosé),

e postawione wymagania balistyczne, np. ékney czas pracy silnika, sitaagu lub
impuls catkowity; w takim przypadku spetnienie tyslymaga jest podstawowym
kryterium wyboru wartéci cisnienia.

Wyboru cknienia roboczego przy projektowaniu silnika staege imitatora ICP-G,
dokonano w oparciu o ww. wymagania. Uwalliagc, ze dla paliwa RSJ-12M-MG
przyjetego na tadunek nagowy [1], dolne dinienie graniczne wynosp, = 3,5 MPa oraz

biorac pod uwag wymagania dotyecxe silnika startowego: zapewnienie agu
maksymalnego kdu 35 000 N oraz czasu pracy pail s. [1], przyto cisnienie robocze
silnika w temp. +1%:

P = 8,5 MPa

Natomiast sposéb okilania c'énieni:?} roboczego dla pozostatych charakterystydznyc
temperatur eksploatacyjnych silnika (<@®raz +50C) podano w pkt. 4.

3. Okreslenie czasu pracy silnika

tadunek napdowy w komorze silnika spalagsiz tzw. liniowa predkoscia spalania
rozumian, jako pedkos¢ przemieszczania gipakce] powierzchni tadunku. Podstawowym
zatazeniem przy okrdaniu tej pedkosci jest przygcie, ze spalanie tadunku odbywagsi
réownoleglymi warstwami w gb tadunku, z jednakoav predkoscia we wszystkich
kierunkach, prostopadle do pedj sk powierzchni.

W przypadku tadunku rurowego (imitator) jest to rkieek promieniowy (pata st
zewretrzna i wewrtrzna powierzchnia boczna) oraz kierunek osiowy lagE sg
powierzchnie czotowe).

Teoretycznie liniow predkaos¢ spalania tadunku okska zalenosé:

de
u=— 1
ar (1)
gdzie:
€ - grubc¢ spalonej warstwy tadunku,
T -czas.

W praktyce przy wspnych obliczeniach (projektowaniu) silnika ama przypé, ze
predkos¢ spalania tadunku jest stata podczas calego cesgugracy. Przy takim zateniu
czas pracy silnika wyznacza gie wzoru:

T = i (2)
u
gdzie:
g, - grubc¢ warstwy palnej tadunku; dla tadunku ru-

rowegoe, = 24 =,

d, -érednica zewetrzna fadunku,
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d, - srednica wewatrzna tadunku.

Liniowa predkos¢ spalaniau okresla sk, uwzgkdniajac, ze zaley ona przede wszystkim
od cgnienia pw komorze spalania, temperatury pgt&pwej tadunkut, oraz od pgdkosci
gazow przeptywagcych wzdhi pahkcej sk powierzchni tadunkuw . Zaleznos¢ predkaosci od
tych czynnikow, nazywa siprawem szybk&i spalania paliwa rakietowego i zapisuje w
postaci iloczynu trzech funkcji, z ktérychada zaley od jednego argumentu.

u= f(p)Cr,(t,) B(w) (3)

gdzie:

f(p) - funkcja uwzgtdniajaca zalenos¢ predkosci spa-
lania od cénienia; tzw. funkcja énieniowa,

fl(to) - funkcja uwzgtdniajaca wptyw temperatury po-
czatkowej tadunku; tzw. funkcja temperaturowa,

¢(W) - funkcja erozyjna ok&tajaca zalenos¢ predkaosci
spalania od szybkoi gazow przeptywajcych
wzdtuz pakcej sk powierzchni fadunku.

Podawane w literaturze zalesci teoretyczne opisage te funkcje, maj postd dasé
skomplikowan, mato przydats do obliczé praktycznych. Z tych wzgtidw funkcje te g
okreslane ddwiadczalnie podczas spalania prébek paliwa rakiegov w  silnikach
balistycznych (mgliwos¢ pomiaru przebiegu émienia).

Konstruktor projektujcy silnik rakietowy ma praktycznie do dyspozycjlkty funkcje
cisnieniona f(p) podawan z reguty przez producenta paliwa rakietowego gtego na
tadunek nagdowy. Dla paliw jednorodnych (nitrocelulozowo-nigfecerynowych) oraz
zakresu dinien 7+20 MPa funka t¢ zazwyczaj okrda sk zaleznoscia potegowa:

f(p)=u,pry, 4)

gdzie:
P.w. - Cisnienie robocze w komorze spalania,

u, n - wspoétczynniki déwiadczalne zatene od rodzaju
paliwa oraz danego zakresudrgenia.

Przeprowadzenie baflaeksperymentalnych umlbwiajacych okrélenie pozostatych
funkcji jest kosztowne (konieczi® wykonania probek paliwa i silnikéw balistycznych)
diugotrwate. Stosowane metodyki bédazakiadag bowiem oddzielne wyznaczanie
poszczegoblnych funkcji. Dlatego w praktyce nie padei s¢ takich bada, a funkcje te
dobiera s w oparciu o pewne uproszczenia aiiwe do przygcia przy obliczeniach
wstgpnych silnika. Przyjmuje gj ze dla temperatury normalngj, (zwykle + 15C), funkcja
f,(t,) = 1. Zaklada sitakze, ze w przypadku gdy gazy nie przeptywayzdtuz tadunku (np.
dla tadunku spalagego st ,papierosowo”) funkcja¢(w) jest takke réwna jedngxri. Sposéb
dobrania wartéci tych funkcji oraz okrédania prdkosci spalania i czasu pracy silnika dla
temperatury normalnej +¥5 i skrajnych temperatur eksploatacyjnych przedstao na
przyktadzie oblicz# silnika startowego imitatora ICP-G.

Dla przygtej masy prochowej RSJ-12M-MG [1] dysponowano ty#adernoscia funkciji
cisnieniowej dla temperatury normalnej + @5
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f(p)= 011151072 p 2= [m/s] (5)

rob.

2

0143
Fizycznie warté¢ wspotczynnikau, = 0,11151102[(%] g]jest pedkoscia spalania

tadunku przy dnieniu rownymp,, = 1(%) Poniewa wyktadnik potgi n = 0,143 jest
m

bliski zero, zmiana énienia w granicaclx20 % praktycznie nie wptywa na zmiafunkciji
cisnieniowe] (pedkaosci spalania). Dlatego prap, ze wartd¢ tej funkcji jest stata dla catego
zakresu temperatur eksploatacyjnych imitatoradj:46C do +50C.

Wartas¢ funkcji temperaturowejfl(to) byta nieznana. W takich przypadkach ma
przyja¢, ze dla procpéw nitrocelulozowych i typowych $mien roboczych, zmiana
temperatury tadunku o @ zmienia pgdkos¢ spalania o 0,3 % w odpowiedrstrorg [6]. Jak
podano wczéniej dla temperatury + 16, f(t,) = 1.

Natomiast wielké¢ funkcji erozyjnej ¢(W) ustalono w oparciu o obliczanwartas¢
wspotczynnika Pobiedonoscewm ~ 200, ktéry charakteryzuje qukos¢ przeptywajcych
gazéw wzdta pabcej sk powierzchni tadunku [1]. Dla takiej watid Yy, dla dobranego
paliwa, przygto, ze dla catego zakresu temperatur eksploatacyjnyokkaiwartcé ¢(W) =
1,1.

Uwzgledniajac powyzsze ustalenia obliczono, dla praggo p,,, = 8,5-16 N/m?, ze
wzoru (3) pedkos¢ spalania tadunku dla charakterystycznych tempegktsploatacyjnych, a
nasgpnie ze wzoru (2), obliczono czas pracy silnika tyieh temperatur € = 8,4-10° m).
Wyniki obliczea zestawiono w tabeli 1.

Tabela 1
Temp. pocatkowa Predkos¢ spalania Czas pracy
tadunku tadunku silnika
t, u T
['C] [m/s] [s]
-40 10,00-10 0,840
+15 12,00-10 0,700
+50 13,23-10 0,635

4. Okreslenie sity cagu, impulsu catkowitego i jednostkowego
Sita ciggu (zwana w skrocie ggiem) jest drug po cknieniu podstawow
charakterystyk balistyczm silnika rakietowego. Jest to poosiowa sktadowaystkich sit

cisnienia dziatajcych na cat powierzchng¢ pocisku rakietowego. Dziata ona w kierunku
przeciwnym do kierunku wyptywu gazéw z dyszy, powjad ruch rakiety.

Projektupc silnik rakietowy korzysta siz roboczej postaci wzoru nagsdiagu:
R = f [Fmin |:prob. (6)

gdzie:
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& - wspoblczynnik cigu zaleny od poszerzenia dyszy, czyli stosunku

a

i wlasndaci

srednicy wylotowej do srednicy minimalnej
min

termodynamicznych paliwa rakietowego (wyktadnikaiahdty k).

Przyktadowo, dladd—a w granicach 1,82,2 orazk = 125, teoretyczne
wartaésci ¢ wynosz 1,56+1,62 [6]. Rzeczywist warteé¢ tego
wspotczynnika mana okréli¢ jedynie podczas baflanodeli silnika na
hamowni, miergc przebieg anienia i sity cagu (pkt 5). Dla imitatora
ICP-G poszerzenie dyszy wynosi= 18], a dla paliwa rakietowego
RSJ-12M-MG, k = 125 Uwzgkdniajac rowniez konstrukeg silnika do
obliczen przyjeto wartg¢ & =15.

F... - pole przekroju minimalnego dyszy; dla imitatdfg,, = 2210 m? [4]

P, - CiSnienie robocze w komorze spalania; dla imitatorla, tdmperatury
+15C, przygto cisnienie p,, =85010° N/m* (pkt 2), natomiast
cisnienie w temperaturze —4D oraz +50C obliczono na podstawie
wzoru (15) podanego w [5] wstawaajw liczniku odpowiednie warfgi
funkcji temperaturowef, (t, ) i funkcji erozyjnej#(w) okreslone w pkt.
3. Wyniki podano w tabeli 2.

Okreslong wg wzoru (6) si¢ ciagu silnika startowego imitatora celu powietrzneG®1G
przedstawiono w tabeli 2.

Z wzoru (6) wynika,ze ciag silnika jest wprost proporcjonalny dosmienia, czyli
charakter wykresu ggu i cinienia jest identyczny (pkt 5, rys. 1). Obliczonyge nalery
traktowa jako chg sredni odpowiadacy przygtemu (obliczonemu) énieniu roboczemu.
Natomiast cig maksymalny, odpowiadgyy cisnieniu maksymalnemu, wygiujacy na
pocztku pracy silnika (po ok. 0,05 s.) jest dla tadumktowego (imitator) z reguty o okoto
20 % wyzszy (pkt 5). Cig obliczony na przyktad, dla temperatury ¥€15vynosi R, =28050
N, czyli ciag maksymalny R, maze wynosé ok. 35000 N, co spetnia wymagania

postawione w tym zakresie i gwarantuje uzyskaneeprimitator odpowiedniej pdkosci
zejcia z wyrzutni [1].

Impuls catkowity silnika (nazywany rownie impulsem cigu) J. okresla catka z
przebiegu sity eigu w granicach catego okresu pracy silnika, tzn.7oé= 0 do7 = 7,
(catkowity czas pracy silnika - rys. 1).

3, = [ rar )
0

W obliczeniach wsfpnych, J_. oblicza st mnazac sredni cag okre&lony z wzoru (6)
przez czas pracy silnika okreslony z wzoru (2).

J.=R, O (8)
Impuls catkowity silnika charakteryzuje mavosci energetyczne silnika rakietowego; ze
wzrostem tego parametrusroe prdkos¢ pocisku rakietowego o danej masie startowe;.
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Impuls jednostkowy silnika (nazywany rownig impulsem wiaciwym) J, jest
charakterystyk silnika, pokazujca jaki impuls przekazywany jest pociskowi rakietowem
(rakiecie) przy spaleniu 1 kg masy paliwa. Gkaesk go, dziehc impuls catkowity silnika
przez mas paliwa . .

R, O

w

9)

‘Jc
‘Jl:Z:

Zalezy przede wszystkim od wiasém energetycznych paliwa oraz ¢gziowo od
konstrukcji silnika i dyszy, a tak od cénienia zewntrznego. Dlatego w praktycel,
obliczany wg wzoru (9) traktowany jest jako chaeastyka paliwa. Wartzi J, dla
stosowanych statych paliw rakietowych zawigrsig w przedziale 180€2600 Ns/kg.

W silniku startowym imitatora ICP-Gzyto na tadunek ¢ = 10,2 kg) paliwo, ktérego
impuls jednostkowy podany przez producenta wyndsi= 2060 Ns/kg. Jednak uzyskanie
takiego impulsu w konstruowanym (rzeczywistym) ig&ilnjest praktycznie niendiwe. Z
uwagi na rénego rodzaju straty, w praktyce uzyskuje snpuls jednostkowy ok.-5 %
nizszy [pkt 5].

Wyznaczone z powgzych zalenosci parametry balistyczne silnika startowego imitato
ICP-G dla charakterystycznych temperatur eksply@tsich zestawiono w tabeli 2.

Tabela 2
Temperatura Cisnienie Ciag sredni Impuls Impuls
pocztkowa robocze silnika catkowity | jednostkowy
tadunku silnika silnika silnika
tO prob. Rs’r ‘]c ‘]1
[C] [MPa] [N] [Ns] [Ns/kg]
-40 7,06 23375 19635 1925
+15 8,50 28050 19635 1925
+50 9,37 30920 19635 1925

Po analizie wynikéw (tabela 1 i 2) uznare,obliczone (przyje) parametry balistyczne
silnika powinny zapewsipostawione przed imitatorem wymagania. Oznaczauwmiez, ze
na tym etapie projektowania silnika jego parametoystrukcyjne [4] zostaly dobrane
wiasciwie i mazna przysipi¢ do badé stacjonarnych modeli silnika na hamowni.

5. Badania stacjonarne na hamowni

Po zakdczeniu prac projektowych, jedynym sposobem spramidzezy parametry
konstrukcyjne silnika zostalty dobrane wdavie jest przeprowadzenie badatacjonarnych
modelu zaprojektowanego silnika na hamowni. Baddalkde maj na celu rzeczywiste
okreslenie parametrOw jego pracy 4gi cisnienie, czas pracy, ocena stabfitiopracy).
Weryfikuja one praktycznie, przgfa metodyk projektowania silnika, a wt rownie
przedstawiony sposéb analitycznego ékaeia jego parametrow balistycznych.

Przeprowadzono dla temperatury fadunku’€4815C i +50C po trzy préby stacjonarne
silnika na hamowniSrednia masa pakietu tadunku wynosita = 9,9 kg. W tabeli 3
zestawiono okrdone na podstawie tych badparametry balistyczne sinika (waitosrednie
Z trzech prob). Natomiast na rys. 1 pokazano chargkzebiegu w czasiesaienia oraz
ciagu silnika dla kadej temperatury termostatowania.
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Tabela 3

. Temperatura tadunkty, [C
L.p. Parametr balistyczny P % [C]
-40 +15 +50
1. | Cisnienie maksymalnep,., [MPa] 8,2 9,9 10,0
2. | Cisnienie roboczes(ednie); p,,, [MPa] 6,8 7,7 8,3
3. | Ciag maksymalny;R . [N] 21975 28645 32890
4. | Ciagsredni; R, [N] 19322 23714 27510
5. | Czas spalania tadunkm, [s] 0,936 0,776 0,674
6. | Czas pracy silnika, [s] 1,016 0,834 0,718
Sredni czas pracy silnika
T, +T
7. ro=50Te g 0,976 0,805 0,696
2
.| Impuls catkowity silnikaJ, [Ns] 18860 19090 19150
9. | Impuls jednostkowy silnikal, [Ns/kg] 1905 1928 1934
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Rys. 1. Charakter przebiegu w czasie smienia p i ciagu R silnika startowego ICP-G dla
kazdej temperatury termostatowania
Uzyskane rzeczywiste parametry silnika (tabela 3) zblizone do okrédonych
analitycznie (tabela 1 i 2). Wa# cisnienia i cagu s nizsze od obliczeniowych, gdyze
wzgleddw praktycznych nie uwzgliniono w obliczeniach gdego rodzaju strat, a gtownie
strat w dyszy oraz strat cieplnych w komorze spalan tych samych wzgtlow okrelony z
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wykreséw (rys. 1) rzeczywisty wspotczynnikagu jest niszy niz przyjety do obliczé. Na
przyktad. dla temp. +16 uzyskand = 1,4, a do obliczeprzyjeto & = 1,5.

Dla kazdej temperatury uzyskane przebiegénognia (3 proby) byly poréwnywalne.
Silnik podczas wszystkich batigpracowat stabilnie. Nie stwierdzono erozji dys#y. [Stan
elementow silnika po jego pracy wskazywad,ich konstrukcja jest prawidtowa. Uznarne,
mozna przysipic do badé poligonowych imitatora. Badania te [1] potwiergzitze
konstrukcja imitatora spetnia postawione wymagéaadyczne.

Wyniki zarbwno bada stacjonarnych jak i poligonowych potwierdziie przedstawiona
metoda obliczania parametréw balistycznych silmiddetowego na paliwo state, pozwala na
ich okrelanie z dostatecandla praktyki doktadngcia.
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