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PROJEKTOWANIE | BADANIA tADUNKU NAP EDOWEGO
SILNIKA STARTOWEGO IMITATORA CELU
POWIETRZNEGO ICP-G

Streszczenie'W artykule przedstawiono metogrojektowania tadunku nagowego silnika pocisku
rakietowego typu polowego. Pokazano praktyczneozastanie tej metody. Na przykladzie silnika
startowego imitatora celu powietrznego ICP-G, pnagzonego do prowadzenia badsrzelaniem
rakiet przeciwlotniczych, pokazano krok po krokws@b projektowania (obliczania) tadunku. Podano
kryteria doboru masy prochowej, z ktorej zostat wyany tadunek naplowy, a naspnie
przedstawiono przestanki i zateosci umazliwiajace na wsipnym etapie projektowania imitatora
okreslenie, bardzo zhlonych do docelowych, parametrow konstrukcyjnychukdal nagdowego i
silnika. Przedstawiono okilene przez autora kryterium stabilnej pracy silnddadunkiem rurowym.
Przedstawiono tale wyniki bada stacjonarnych silnika na hamowni oraz hadsligonowych
imitatora strzelaniem, potwierdaag praktycza przydatnéé tej metody przy balistycznym
projektowaniu silnikéw rakietowych na paliwo stale.

1. Wstep

Imitator celu powietrznego ICP-G jest pociskiemietdwym typu polowego specjalnego
przeznaczenia. Jest wykorzystywany nie do b&zpimiego raenia celu (pociski zasadni-
czego przeznaczenia - np. bage), lecz do prowadzenia badstrzelaniem rakiet przeciwlot-
niczych. Gtowica imitatora zamiast materiatu wybomiego zawiera blokrodta promienio-
wania oraz blokzrédta zaktdéca aktywnych (putapek termicznych) przy pomocy, ktry
sprawdzana jest prawidiowoddziatania badanego pocisku.

Wymagania taktyczno-techniczne w odniesieniu doigkdev rakietowych typu polo-
wego (imitatorow) mena w zasadzie sprowadazio [1]:

e zapewnienia odpowiedniej efektywseo dziatania gtowicy,
e zapewnienia wymaganej maksymalnejdkosci (dongnaosci),
e zapewnienia ok&onych parametrow rozrzutu (cekud).

Z powyzszego wynika,ze przy projektowaniu pociskow rakietowych nglebrat pod
uwag: zarowno zagadnienia balistyki wegtrenej (silnik rakietowy) jak rownie balistyki
zewretrznej (konstrukcja catego pocisku) we wzajemnymwigaaniu.

W niniejszym artykule dotyerym projektowania ukiadu nagowego, a gtéwnie fa-
dunku rakietowego imitatora ICP-G, ograniczon@ &b przedstawienia rozwan dotycz-
cych spetnienia wymagadotyczcych pedkosci maksymalnej (nie dosaosci), co w przy-
padku imitatora stanowito podstawowe wymaganie.

Problem wyboru konstrukcji pocisku, zapewnaj zadam predkos¢, naleey do najwa-
niejszych zagadnfestanowicych punkt wyjciowy przy projektowaniu pocisku. Przy zato-
zeniu wymiarow i masy gtowicy, problem sprowadza do wyboru optymalnej konstrukcji
silnika, a wec gtownie do wyboru najwkgiwszego tadunku.

Zatem przy projektowaniu polowych pociskow rakieyotv (imitatorow celu) o zagju
do 50 km dua role odgrywa znajoma@& metody szybkiego wgbnego okrélenia parametrow
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konstrukcyjnych silnika (fadunku negiowego) zapewniagych wymagaa predkosé¢ maksy-
malm. Taka metod; przedstawiono pone;.

2. Ogolna charakterystyka przyjgtego uktadu napdowego imitatora

Zgodnie z postawionymi wymaganiami taktycznymi uklzagdowy imitatora miat za-
pewni imitatorowi o0 masieqok. 70 kg pgdkos¢ maksymalg V., ok. 300 m/s utrzymywan

na ok. % trajektorii toru lotu.

Po analizie ww. wymagaoraz maliwych rozwiazan konstrukcyjnych uktadu napo-
wego przygto koncepai uktadu napdowego imitatora sktad@gego st z dwoch umieszczo-
nych osiowo silnikow rakietowych; startowego i n@nwego patczonych ze sabdnem po-
srednim. Silnik startowy o diym ciagu dziatagcym w stosunkowo krétkim czasie miat za-
pewni imitatorowi niezledng predkos¢ zegcia z wyrzutni oraz uzyskanie gokkosci maksy-
malnej ok. 300 m/s. Natomiast silnik marszowy cheegyzupcy sk diugim czasem pracy
i niewielkim ciagiem miat za zadanie podtrzymanie uzyskaneglkzsci na torze lotu, ktar
imitator uzyskat w czasie pracy silnika startowegon. mial kompensowastraty pedkosci
wynikle z oporéw aerodynamicznych.

W dalszej cgsci artykutu podano progstmetod okreslania parametrow konstrukcyjno-
balistycznych silnika, polowego pocisku rakietowegjorawdzoa przy projektowaniu silnika
startowego imitatora.

3. Okreslenie parametrow konstrukcyjno-balistycznych rakietowego silnika
startowego imitatora

3.1. Wybo6r masy prochowej na tadunek nagdowy

W oparciu o analig produkowanych w kraju paliw rakietowych pretg na tadunek na-
pedowy silnika mas prochowa RSJ-12M-MG. Odpowiadata ona najlepiej wymaganioa s
wianym opracowywanemu silnikowi. Posiada odpowiedmski wyktadnik w prawie spala-
nia (n = 0,143), co gwarantuje makrazliwos¢ parametréw pracy silnika na zmiany parame-
trow konstrukcyjnych silnika i w zweku z tym zapewnia stado cisnienia i cagu w czasie
jego pracy. Charakteryzujegsiowniez dos¢ wysokim jak na state paliwa jednorodne (nitro-
celulozowo-nitroglicerynowe) impulsem jednostkowyin= 2060 Ns/kg.

3.2. Okreslenie masy tadunku nagdowego

Na aktywnym odcinku toru lotu (praca silnika) pécrakietowy (imitator) porusza i
pod dziataniem sity ggu. W ogolnym przypadku na gy imitator dziata take sita przyci-
gania ziemskiego i sita oporu aerodynamicznego.

Z uwagi jednak, na ta,e sita cigu jest duo wigksza od pozostatych sit, qakos¢ mak-
symalry rakiety w pierwszym przybteniu, pomijagc wptyw przycagania ziemskiego
I oporu aerodynamicznego okl& sk z uproszczonego wzoru Ciotkowskiego:

VARER) E-ILw (1)
AP
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V.. - Ppredkos¢ maksymalna pocisku rakietowego,
J, - impuls jednostkowy paliwa rakietowego,
7

- masa tadunku nadowego,
q - masa startowa pocisku.

Natomiast przy zadanejqutkosci maksymalnej jak w przypadku imitatora z wzorg, (1
okresla sk mag tadunku napdowego zapewniaga uzyskanie tej mdkosci, po przeksztatce-
niu go wzgédem . :

a) - Vmax m (2)
Vmax
J, +max

Obliczana z wzoru (1), a w tym przypadku podstaaido wzoru (2) mdkos¢ maksymalna
pocisku nie jest przy tych zateniach pgdkoscia rzeczywisi lecz tzw. pedkoscia idealry
(wicksz od rzeczywistej). Dlatego masadunku nagdowego obliczoa z wzoru (2) zwk-
sza st 0 ok. 10 %. Doktadne wyznaczeniegkosci maksymalnej rakiety z uwzglnieniem
wszystkich dziatajcych na mi sit i momentow, a wic sprawdzenie czy masa tadunku zostata
prawidtowo dobrana, dokonujecsia p&niejszym etapie projektowania pocisku rakietowego
w oparciu o obliczenia balistyki zewtnznej lub podczas bafiagtrzelaniem modeli pocisku.

Po podstawieniu danycW, ,, = 300 m/s,qg = 70 kg i J;, = 2060 Ns/kg i po korekcie przyp:

a =10 kg
3.3. Okreslenie ksztattu i wymiaréw geometrycznych tadunku

Znajac mas tadunku, kolejnym krokiem przy opracowywaniu kongtji tadunku nag-
dowego silnika rakietowego jest okienie ksztattu i wymiarbw geometrycznych tadunku.
Parametry te nakg okresli¢ biorac pod uwag przeznaczenie silnika.

Silnik startowy (tadunek) powinien po pierwsze, eapic prawidtowe zejcie imitatora
z wyrzutni. Ustalonoze aby zejcie imitatora z wyrzutni byto prawidtowe tzn. nieys&po-
wato zjawisko tzw. ,przepadania imitatora” czyliaoznego obrenia wysokeéci lotu po
zejciu z wyrzutni, jego prdkos¢ na kacu wyrzutni dla zakresu temperatur eksploatacyjnych
imitatora (zwykle od -40° C do +50° C) powinna bgedu 30+50 m/s. Obliczonage uzyska-
nie takich pedkaosci przez imitator o masie 70 kg w krotkim czasiedtz 0,08+0,1 s. (czas
zejcia z wyrzutni), mee zapewnd silnik rakietowy osigajcy w tym czasie ag maksy-
malny ok. 35 000 N.

Uzyskanie tak wysokiego agu, w tak krotkim czasie wymagato przgja tadunku
o ksztalcie charakteryzagym st duza pocatkowa powierzchmi spalania. Brano rownie
pod uwag prostot konstrukcji i fatwd¢ wykonania. Uznanaze takim tadunkiem jest tadu-
nek sktadajcy sk z 7-miu rurowych lasek prochowych. Wspotczynnikpetnienia komory
spalaniaa, przy tego typu fadunku jest €fowysoki, co przy okrdone] masie tadunku
wptywa na minimalizagj dtugdsci silnika, wkc i jego masy.

Ustalapc geometr tadunku (jednej laski rurowej) wgb pod uwag:

e wzgledy praktyczne tzn. staranogsilobr& tadunek obecnie produkowany, co gwa-
rantowato niski koszt jego wykonania ( nie byto mgeby opracowania i wykonania nowej
matrycy do prasowania tadunku),

e wymagania konstrukcyjne tzn. movos¢ umieszczenia w kalibrze imitatora flar za-
ktbcajpcych oraz zestawu smugaczy stanmych zrodto promieniowania.
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Dokonupc optymalizacji powyszych wzgtddw przygto wstpnie, ze kaliber imitatora
powinien wynosi ok. d = 150 mm, a&rednica zewgtrzna i wewrtrzna tadunku powinny

by¢ identyczne jak tadunku rurowego produkowanego altgku S-5M tznd, = 45,6, mm
i d, =8,1°° mm. Natomiast diugg przyjetego tadunku musiata bywvicksza ni tadunku S-
5M poniewa pakiet sktadaicy sk z 7-miu tadunkéw S-5M ma magx 1,13 kg = 7,91 kg,
a jak okreélono powyej dla uzyskania wymaganejegpikosci maksymalnej imitatord/ ., =
300 m/s tadunek powinien ndéieanag « = 10 kg. Wykonanie na istnigej matrycy tadun-
kow diuzszych o ok. 25 % nie stwarzatadnych probleméw technicznych.

Dtugos¢ tadunku okréla sk z ponizszego wzoru:

L= 3)
Se,
gdzie:
a =10kg - okreslona masa tadunku,
Se, = 11074mm? - pocatkowa powierzchnia czotowa tadunku (7-miu lasek),

y=1600°kg/mm® - masa wisciwa paliwa.

Po podstawieniu danych, okleno, ze diuga¢ tadunku napdowego powinna wynosi
minimum L =565 mm.

Przygto zatem wsipnie jako tadunek pakiet 7-miu rurowych lasek pmeiich o wy-
miarach:

- srednica zewetrzna d, = 45,60 mm,
- $rednica wewatrzna d, =8,1%mm,
- dtugasé L =570s mm.

3.4. Okreslenie srednicy wewngtrznej i grubosci scianki komory spalania oraz kalibru
imitatora

Projektowanie tadunku nagowego prowadzi gitacznie z opracowywaniem konstrukcji
silnika, czyli gtdwnie konstrukcji komory spalania.

Znajac wymiary tadunku nagglowego, maliwe jest okrélenie parametrow konstrukcyj-
nych komory spalania silnika §rednicy wewrtrznej komory spalani®, i wstgpnej grubo-
§ci scianki silnika . Parametry teaskonieczne do sprawdzenia czy pgg warunki wy-
petnienia komory spalania tadunkiem i diggéadunku zapewniajstabilra prae silnika tzn.
czy nie zostala przekroczona graniczna wgrtewspotczynnika przytego jako kryterium
stabilnej pracy silnika dla tego typu tadunku (BI&.).

Wychodzc zesrednicy zewntrznej jednej laskid, = 45,6; mm tadunku oraz przyjmu-
jac luz umaliwiajacy wiozenie pakietu 7-miu lasek do komory spalania rowrd/ hm,
uwzgkdniajacy réwniez rozszerzaln& cieplm paliwa, ustalondsrednie wewretrzng ko-
mory spalaniaD, = 138°° mm. Dazac do minimalizacji masy startowej imitatora orazjsoa
na uwadze wzgtly wytrzymatgciowe (materiat komory stal stopowa 30HGSA o grgnic
plastycznéci R, = 830 MPa) przyjto wstpnie minimalma gruba¢ scianki komory spalania

0 = 3,2 mm [3]. Uwzgldniajgc prowadzenie imitatora po wyrzutni oki@no ostatecznie
kaliber imitatorad = 147p5 mm (rys. 1).
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Rys. 1. Kaliber d , grubosé scianki O, srednica wewrgtrzna D,
i srednica zewrgtrzna D, komory spalania imitatora

Okreslona powyej wstpna grubéc¢ scianki silnika 0 musi zostéa zweryfikowana ob-
liczeniami wytrzymatéciowymi komory spalania [2].

Po wyznaczeniu diugoi tadunku i nagipnie srednicy wewrtrznej komory spalania na-
lezy sprawdzé kryterium stabilnej pracy silnika dla tego typuldmku (spalanie na zewtnz-
nej i wewretrznej powierzchni lasek) tzn. nale sprawdzé czy wspotczynnik Pobiedono-
scewa (stosunek powierzchni spalania do odpowigdnpola przekroju swobodnego prze-
ptywu gazéw) dla powierzchni zewtnznej i wewrtrznej tadunku jest zbiony i nie prze-
kracza okr&lonej wartgci dopuszczalnej.

4. Sprawdzenie warunku stabilnej pracy silnika

Konstruktor pocisku rakietowegad/ do uzyskania tzw. wysokich warunkow tadowania
czyli duzego wypetnienia komory spalania tadunkiem quagwym i duej diugaci fadunku,
co przy zataonej masie pocisku pozwala uzyskaicksz predkos¢ pocisku i wegksza dono-
$nos¢. Tu jednak napotyka na posee ograniczenia. Zwkszanie gstasci wypetnienia ko-
mory tadunkiem maiwe jest jedynie do pewnych granic, ktérych przetaenie prowadzi do
wystepowania niestabilnego spalania tadunku.

Dlatego po wsfpnym ustaleniu parametrow konstrukcyjnych tadunkomory spalania,
konieczne jest sprawdzenie warunku stabilnej psioyka.

Na podstawie wielu prac éaiadczalnych stwierdzona,e podstawow przyczyra nie-
stabilnego spalania tadunku (nieregularny przelBregwych cknienia) jest zbyt dia prd-
kos¢ przeptywu gazow wzdiu pakcej sk powierzchni tadunku. Profesor Pobiedonoscew
sformutowat nasfpujacy parametr (wspo6tczynnik) stabiléw spalania, liczbowo zkiony do
wartasci maksymalnej prdkosci gazow, ktéry znalazt cie zastosowanie praktyczne [1]:

Fpo
gdzie:
S, - pocatkowa powierzchnia spalania tadunku,

- pocatkowe pole przekroju poprzecznego komory, wolnepreeptyw
gazéw; rowne rinicy pola przekroju poprzecznego komory i pola po-
wierzchni czotowej tadunku.

n

Po
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Przy spalaniu tadunkéw rurowych spatajch sé na zewstrznej i wewnrtrznej po-
wierzchni, a wec takich, ktore tworg pakiet omawianego tadunku r@owego imitatora,
odr&nia st wspoiczynnik Pobiedonoscewa dla zewmnnej y, i wewrgtrznej y, po-
wierzchni tadunku oraz wspotczynnik sumaryczry, ktore praktycznie zapisywane s
w funkcji parametrow geometrycznych tadunku i koyngpalania:

anld, L
- "7z = 5
Xz Dkz_ndg ()
4L
=2 6
Xu =4 (6)

w

_ 4n0(d, +d,)

~ D7 —nld? -d2) @

gdzie:
n=7 - ilos¢ lasek w pakiecie tadunku imitatora.

Dla tego typu tadunkow oraz uwzghiajac cisnienie pracy silnika imitatoraf,,, =

8,5 MPa), ktére ma istotny wptyw na waitovspotczynnika Pobiedonoscewa, autor na pod-
stawie witasnych badastacjonarnych silnikow rakietowych na hamowni,ypaznastpujace
kryterium stabilnej pracy silnika:

X2 = Xo = XS Xg =220 (8)

Na podstawie wzoréw (5, 6, 7) otrzymanp, = 162, x,, = 281, y = 173. Wartéc¢ y,,
znacznie przekraczata dopuszcaalartas¢ x, = 220. Dlatego te konieczne byto skorygo-

wanie wymiarow tadunku (jednej laski) przy zachowgego masy & = 10 kg). Ostatecznie
przyjeto nas¢pujaca geometr jednej laski:

- $rednica zewetrzna d, = 45,60 mm,
- $rednica wewatrzna d, =1,2%mm,
- dtugasé L =600s mm.

Wspotczynniki dla skorygowanego tadunku wynosiy = 170, x,, = 200, y = 176, co

spetniato przyjte kryterium stabilnej pracy silnika (8). Masa talu zostata réwniezacho-
wana (& = 10,2 kg).

5. Badania stacjonarne i poligonowe tadunku nagtowego

Jedynym sposobem sprawdzenia czy parametry kowrgjne silnika tj. tadunku nap
dowego i komory spalania zostaly dobrane sailgie jest przeprowadzenie badanodelu
zaprojektowanego silnika oraz modelu catego poc{skitatora).

W pierwszej kolejnéci nalezy wykona badania stacjonarne silnika na hamownigoej
na celu rzeczywiste okilenie parametrow jego pracy 4gi cisnienie, czas pracy, ocena sta-
bilnosci pracy). Badania takie weryfikyjpraktycznie zastosowanmetod projektowania
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tadunku oraz przyfe uproszczenia. Pokazujakze, czy przygte kryterium stabilnej pracy
silnika zostato przyte wiasciwie.

Po zakdczeniu prac projektowych wykonano model rakietowsgoika startowego i
przeprowadzono trzy préby stacjonarne silnika madwani. Na rys. 2 pokazano jeden z uzy-
skanych wykreséw gnienia pracy silnika w funkcji czasu. Charakter wagu wskazujeze
silnik pracowat stabilnie, co wskazuje, ze paragn&tnstrukcyjne tadunku i silnika zostaty
dobrane prawidtowo.
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Rys. 2. Wykres cnienia p w czasie pracy silnika startowego ICP-G

Wyniki bada wskazuj rowniez, ze zaproponowane przez autora kryterium stabilnej
pracy silnika (8) jest kryterium wystarczep poprawnym i mze by stosowane w praktyce
balistycznego projektowania silnikdw rakietowychpadiwo state.

Przeprowadzone nagginie badania poligonowe imitatora wykazatg, pokazana metoda
projektowania tadunku nagowego imitatora, magego przy zatoonej masie pocisku za-
pewni okreslona predkos¢ maksymaln pocisku, jest z punktu widzenia konstruktora dosta
tecznie dokfadna. Zaktadano masnitatora qok. 70 kg i pgdkos¢ maksymala V., =

300 m/s. Podczas badatrzelaniem (dwa strzaty w temp. normalnej) di@&atoréw o masie
q = 67,451 67,6 kg uzyskandg, ., = 293 i 298 m/s. Wyniki badapoligonowych § zatem

bardzo zblione do okrédonych analitycznie, co wskazuje na poprawnpastosowanej me-
tody.

6. Podsumowanie

Jako dane wygiowe przy projektowaniu polowych pociskéw rakietmli na paliwo
stale przyjmowaneasz reguty dwie wielkéci: masa startowa pocisku igokkos¢ maksymalna
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pocisku na kacu aktywnego odcinka toru lotu. Madpy¢ rowniez przyjete inne wielkdci,
jak dona@nos¢ pocisku lub czas lotu, jednak te parametryzmaosprowadzi do pedkosci
pocisku.

Dlatego dla konstruktora pocisku rakietowegaadtole odgrywa znajom& prostej me-
tody szybkiego obliczania (doboru) parametrow tddunagdowego zapewniagego spet-
nienie postawionych wymagaPodana metoda urdawia juz na wsgpnym etapie projekto-
wania pocisku rakietowego oktenie docelowych parametréw tadunku edgwego i silnika
tj. masy tadunku, wymiarow geometrycznychednicy wewrtrznej komory. Umeliwia
réwniez poprzez sformutowane kryterium stabilnej pracyikd skorygowanie obliczonych
wymiarow geometrycznych tadunku. Metoda zostataryfikwana badaniami stacjonar-
nymi na hamowni i badaniami poligonowymi strzelamisilnikbw rakietowych opracowa-
nych na jej podstawie i me by stosowana w praktyce balistycznego projektowaihink s
kow rakietowych na paliwo state.
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DESIGNING AND TESTING OF THE ROCKET BOOST MOTOR
PROPELLING CHARGE FOR THE AERIAL TARGET IMITATOR

A designing method for the propelling charge of tbheket motor designated to operate in
field conditions is presented in the paper. A pcattapplication of the method is described
on the example of the boost motor of the aerigdamitator which is used to live firing of
short range antiaircraft missiles. The criteria fbe selection of powder mixture of the
propelling charge and also the designing specifinatof this charge and rocket motor are
given. The condition of a stable operation of aanatith the hollowed cylinder charge is
also included. Test results of the motor at théstary test bed and at the live firing on the
range are presented to prove the effectivenesBi®itethod for designing solid propellant
rocket motors for missiles having a ballistic tcagey.
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