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ANALIZA MIEJSC PRZEGRZANYCH KOMORY SPALANIA
SILNIKA RAKIETOWEGO NA PALIWO STALE PO PROBIE
DYNAMICZNEJ NA HAMOWNI

Streszczenie: W artykule przedstawiono zakres i wyniki badan miejsc przegrzanych komory spalania
rakietowego silnika na paliwo stale, po jego probie na hamowni. W wyniku badan dynamicznych
jednego z silnikow rakiet plot. zaobserwowano dwa, wyrazne obszary przegrzania ptaszcza komory
spalania. W celu okreslenia wptywu przegrzania materiatu na jego wtasnosci wytrzymatosciowe, a w
rezultacie na wlasnosci uzytkowe silnika i bezpieczenstwo obslug w czasie strzelan, przeprowadzono
niezbg¢dne badania materiatowe i1 obliczenia wytrzymatosciowe. W artykule przedstawiono wyniki
badan makroskopowych, ultradzwigkowych, metoda pamigci magnetycznej oraz endoskopowych na
catych silnikach, jak rdwniez na wycigtej z miejsca przegrzania probce. Zmierzone charakterystyki
materialu  komory z miejsc nie uszkodzonych 1 przegrzanych zostaly wykorzystane do
przeprowadzenia obliczen wytrzymato$ciowych silnikdw z powyzsza wada (przegrzanie) i okreslenia
wspotczynnika bezpieczenstwa.

1. Wstep

W ramach badan kierowanych rakiet przeciwlotniczych, w celu okreslenia mozliwosci i
warunkow przedtuzenia okresow ich dalszej eksploatacji, przeprowadzane sq rowniez proby
dynamiczne ich silnikéw rakietowych.

W przypadku badanych rakiet (Rys.1.) na jednym z silnikdw zaobserwowano po ich
przeprowadzeniu lokalne obszary przegrzania ptaszcza komory spalania, charakteryzujace si¢
zmiang barwy i spaleniem pokrycia lakierniczego. W celu okreslenia zmian charakterystyk
wytrzymatosciowych materiatu komory spalania, a w konsekwencji ewentualnego wplywu na
wlasnosci uzytkowe calej rakiety i bezpieczenstwo w czasie strzelan, przeprowadzono
stosowne badania materialowe 1 wytrzymatosciowe, ktérych wyniki podano ponize;j.
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Rys. 1. Komora spalania badanego silnika z wykladzing termiczna.

2. Badania ultradzwi¢kowe

Przedmiotem badan byly komory spalania startowych silnikéw rakietowych na paliwo
state przed ich proba na hamowni.
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Celem pracy byto wykrycie ewentualnych wad, gtéwnie pochodzenia technologicznego,
typu: pgknigcia, braku przetopu, pgcherze, wtracenia, wzery itp.
Zakres badan obejmowatl:
o ocen¢ mocowania wyktadziny termoizolacyjne;j;
o pomiar grubosci $cianek korpusu komory spalania.
Badanie przylegania wyktadziny termicznej do materialu komory przeprowadzono na
losowo wybranych silnikach, wg. nastepujacej zasady — Rys.2.
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Rys. 2. Sposdob oceny jakoS$ci przylegania: a - dobre przyleganie i obraz oscyloskopowy, b - brak
przylegania i obraz oscyloskopowy.

W silniku z przegrzang $ciankg komory (nr IS 6555) nie stwierdzono brakéw
przylegania wyktadziny termicznej ani anomalii grubo$ci materialu komory.

3. Badania makroskopowe

Badania makroskopowe przeprowadzono okiem nieuzbrojonym w celu oceny jakosci
powierzchni zewnetrznych komor spalania i dysz wylotowych, w tym jakosci powlok
lakierniczych oraz wykrycia réznego rodzaju ewentualnych uszkodzen powstalych w wyniku
oddziatywania wysokiej temperatury i cisSnienia w czasie proby dynamiczne;j.

W ich wyniku zaobserwowano obszary wzmozonego oddziatywania temperatury,
potozone na dnie komory, w okolicy osadzenia dysz i na ich powierzchniach zewngtrznych —
Fot. 1.
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Fot. 1. Komora spalania oraz jej cze¢$¢ od strony dyszy wylotowej, wraz z dysza od rakiety nr Yb
8173, widoczne wzmozone oddzialywanie temperatury na dysze i cz¢$¢ denng komory.

Na powierzchni zewnetrznej komory spalania rakiety nr {51 6555 zaobserwowano dwa
obszary o ksztalcie kulistym, charakteryzujace si¢ spaleniem pokrycia lakierniczego w
wyniku wzmozonego oddziatywania temperatury — Fot. 2. Z miejsca oznaczonego przez Ol
pobrany zostal wycinek do badan materiatowych.

Fot. 2. Rakieta nr JI51 6555, widoczne miejsca przegrzania, z miejsca oznaczonego przez Ol
pobrano wycinek do badan materialowych.

Oceng jakosci powtok termicznych przeprowadzono réwniez metoda endoskopowa
przed proba dynamiczna.
4. Badania endoskopowe
4.1. Przed proba dynamiczna

Badania te przeprowadzono na silnikach przed badaniami na hamowni, po uprzednim
usunieciu materiatu napedowego — Fot. 3 oraz po ich przeprowadzeniu — Fot. 4,51 6.
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Fot. 3. Rakieta 9M33M3, nr ®II 4418, wnetrze komory spalanie — widoczny szew laczacy
wykladzing.

W  przypadku wszystkich badanych silnikow nie zaobserwowano uszkodzen
mechanicznych wykladziny termiczne;.

4.2. Po probie dynamicznej
Ponizej przedstawiono wnetrza komor spalania silnikdw po probie dynamicznej na
hamowni pionowe;.

Fot. 4. Rakieta 9M33M2, nr J51 6555, wnetrze komory spalania, widoczne miejsca przegrzania,
wypalania i ubytki pokrycia termicznego — pobrany wycinek O1 do badan materialowych.
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Fot. 5. Rakieta 9M33M2, nr YBb 8173, wnetrze komory spalania, widoczne wypalenia
wykladziny termicznej w okolicy kanaléw promieniowych, widok od strony dyszy.

Fot. 6. Rakieta 9M33M2, nr Yb 8173, wnetrze komory spalania, widoczne obszary zniszczonego
pokrycia termicznego, bez uszkodzen zewnetrznych, widok od strony dyszy.

W przypadku ww silnikow wyktadzina termiczna ulegta spaleniu, ale pozostaje przy
$ciance komory spalania, widoczne sa jej wypalenia od otwordw promieniowych oraz lokalne
odpryski, bez przegrzania $cianki komory.
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W przypadku silnika z rakiety nr IS 6555 wykladzina termiczna (w obszarze otwordw
promieniowych) zostala spalona do Scianki komory, a jej zwgglone elementy usunigte przez
dysz¢ wylotowa na zewnatrz.

Z komory spalania nr JIfI 6555 pobrano wycinek, oznaczony jako 01, obejmujacy jej
czes¢ wraz z miejscami przegrzanymi, do badan materialowych 1 obliczen
wytrzymatosciowych.

5. Badania metoda pamig¢ci magnetycznej metalu

Wyniki skanowania przez obszar przegrzany przedstawiono na Rys. 3. Ujawniona
anomalia magnetyczna charakteryzuje si¢ naglymi zmianami wartosci natg¢zenia pola
magnetycznego dla wszystkich trzech kanatow, ale przy niewielkiej szybkosci ich zmian:
<10(A/m)/mm.
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Rys. 3. Rakieta 9M33M3, nr 151 6555, pomiar poprzez obszar przegrzany.

6. Badania materialowe
6.1. Przedmiot badan i badania wizualne

Z komory spalania rakiety nr IS 6555 wycigto jej cze$¢ (cigcie obwodowe) z
przegrzanymi obszarami — Fot. 7. Na foto 4 przedstawiono jego wnetrze z widocznymi
obszarami przegrzanymi i ubytkami pokrycia termicznego.
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Fot. 7. Zdjecie fragmentu plaszcza komory spalania, element 01. Na plaszczu oznaczono miejsca
pobrania prébek do badan

Na powierzchni ptaszcza komory zaobserwowano strefy przegrzania materiatu,
widoczne jako rdzawo-brazowe obszary na pokryciu lakierniczym (patrz Fot. 7). Wnetrze
komory pokryte bylo niejednolitag warstwa zweglonej wykladziny termiczne;.

Po zakonczeniu ogledzin wizualnych naniesiono na ptaszcz komory miejsca pobrania probek
do zaplanowanych badan.

6.2. Identyfikacja skladu chemicznego wykladziny termicznej

Na podstawie widm uzyskanych metoda spektroskopii w podczerwieni z transformacja
Fouriera (FTIR) stwierdzono, ze badany kompozyt to plastyfikowana zywica fenolowo- lub
krezolowoformaldehydowa, najprawdopodobniej typu rezolowego. Ustalono, ze jako
plastyfikator zastosowano ester kwasu dwukarboksylowego 1 alkoholi tluszczowych z
wypelniaczem organicznym w postaci maczki drzewnej.

Warstwa  termiczna sktada si¢ z dwéch  wyktadzin  fenolowych  lub
krezolowoformaldehydowych, potaczonych z podtozem i migdzy sobg klejem silikonowym.
Wyktadziny te byly utwardzane w temperaturze (okoto 100+130°C, pod ci$nieniem).

Przyleganie warstwy termicznej do plaszcza komory jest bardzo dobre, poza
wskazanym obszarem po badaniach ultradzwickowych. Oddzielenie warstwy termicznej od
podloza wymagato znacznej sity. Nie stwierdzono nieciaglosci pomigdzy warstwami
termicznymi, jak rowniez wewnetrzna wyktadzing termiczng a podtozem.

Na podstawie badan wizualnych oraz skiadu chemicznego (analiza  metoda
spektroskopii w podczerwieni z transformacja Fouriera (FTIR), nie stwierdzono efektéw
starzenia si¢ wyktadziny termiczne;.

6.3. Identyfikacja skladu chemicznego materialu komory

W celu wykonania identyfikacji gatunku stali uzytego do wykonania komory spalania
pobrano wycinki ptaszcza. Badanie przeprowadzono na iskrowym spektrometrze optycznym
ARC-Met 930. Wyniki pomiaréw przedstawiono w Tablicy 1.
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Tablica 1.

Wyniki
Pierwiastek C Si S P Mn Ni Cr Mo Cu Nb Vv W Fe
érednia 032 | 0,66 |0,020(0,028| 0,73 | 0,71 | 1,87 | 0,17 0,094 - 10,033 | 0,98 | 94,38
01 .
Odchylenie |, 55> 1 0.023 | 0,001 | 0,002 | 0,003 | 0,012 [ 0,071 | 0,015 0,001 | - |0,002]0.042| 0.14
standardowe

Zmierzony sktad chemiczny jest zblizony do gatunku stali 23X2HB®A wg GOST
11268 (1976).

Wykonano obrébke cieplng ww stali polegajaca na hartowaniu elementéw w oleju w
temperaturze 890°C oraz ich niskim odpuszczaniu.

6.4. Badanie twardoSci, w tym miejsc przegrzanych — rozklad liniowy

Do badan twardosci elementu 01 pobrano dwie probki z ptaszcza komory:

o z materialu rodzimego komory — nie posiadajacego oznak intensywnego wplywu
ciepta;
o z obszaru przegrania plaszcza ( Fot. 7 - oznaczone jako TW).

Badanie twardosci przeprowadzono na mikro-twardosciomierzu przy obcigzeniu 200g 1
czasie pomiaru 5s, zgodnie norma PN-91/H-04360 .

Material rodzimy plaszcza komory charakteryzowat twardoscia 535 HV (Tablica 2).
Badania twardo$ci miejsca przegrzanego wykazaly twardos¢ od 511 do 520 HV ( Rys. 4 1
Tablica 3). Na podstawie przeprowadzonych pomiardw stwierdzono, ze twardos¢ obszaru
przegrzanego jest nieco nizsza, co zostalo spowodowane wpltywem wysokiej temperatury w
miejscu przegrzania. Spadek ten jest jednak niewielki.

Tablica 2.
Pomiar| HV0.2/5
1 542
2 535
3 528
E 535
SD 7
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Rys. 4. Wyniki liniowego pomiaru twardoS$ci obszaru przegrzanego plaszcza komory, elementu
01. Pomiary wykonywano co 1cm. Ponizej wykresu zaznaczono obszar przegrzany probki na
ktérym wykonano profil twardosci

Odlegtosé (cm) 0| 1 2 |1 3|4 |5 |6 |7
HV 0.2/5 511]515]519|516|513|520|513 | 514

E 515 HV

SD 3 HV

6.5. Proba statycznego rozciagania mikroprobek

Tablica 3.

Do badan pobrano sze$¢ probek z plaszcza komory spalania, trzy z nich ze strefy
przegranej oraz trzy z materiatu rodzimego (Fot. 8). Probg rozciagania przeprowadzono na
maszynie wytrzymatosciowej Zwick/Roell Z050. Parametry wytrzymatosciowe wyznaczono
z trawersy (przesunigcia belki maszyny). Uzycie tensometru byto niemozliwe ze wzgledu na

zaokraglenie probek .

Fot. 8. Miejsce pobrania prébek do badan
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Rys. 5. Wykres naprezenie — wydluzenie dla rozciaganych probek z elementu 01

Wyniki pomiaréw z proby rozciagania dla materialu elementu 01. Cyframi rzymskimi I,
I1, IIT oznaczono probki ze strefy przegrane;j.

Tablica 4.
a0 b0 LO S0 Rm Fm Agt At |eBreak| e-F max
Nr mm mm mm | mm? | N/mm? N % % % %
| 1.2 ) 2502 6 185257 1111543] 17,20 | 2000 | 2037 | 17,57
I 1.2 5 25.01 6 |1808.83|10852.97| 16.04 | 1877 | 1957 [ 16.83
1l 1,2 5 25.03 6 |1707.00|10241.98] 1532|1768 | 1851 [ 16.15
3 1,2 5 2502 6 1875.78|11254 66| 177512041 | 21.31 | 18,64
2 1,2 5 25,02 6 185544 (11132,66] 18,13 | 2090 | 21,84 | 19,07
1 1,2 5 2503 6 1844 64 11067,84| 18,37 | 21,21 | 21,78 | 18,94

R, — granica wytrzymatosci; Ay, €F max — wydluzenie catkowite procentowe przy

najwigkszej sile (Fm); A;, ¢ Break— wydluzenie catkowite procentowe przy zerwaniu.

Otrzymane wyniki odpowiadaja parametrom wytrzymatosciowym badanej stali po
hartowaniu 1 niskim odpuszczaniu. Przeprowadzone badania mialy charakter poréwnawczy.
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6.6. Obliczenia wytrzymalosSciowe

Obliczenia wytrzymato$ciowe przeprowadzono przy wykorzystaniu metody elementow
skonczonych (MES). Obliczenia przeprowadzono przy pomocy programu ANSY'S.
a) Model

Model plaszcza zbudowany zostal przy uzyciu osmioweztowych elementéw
powlokowych shell 281. Z powodu symetrii geometrii i obciazen modelu, zbudowany zostat
jedynie jego fragment z odpowiednimi warunkami brzegowymi w ptaszczyznach symetrii.

Grubos¢ powloki walca g = 1,2 mm. Grubo$¢ dla powierzchni ograniczajacych walec
przyjeto 10 mm. Cisnienie wewngtrzne 15 MPa.

Grubos¢ 10 mm Grubos¢ 1.2 mm

Rys. 6. Model obliczeniowy zbiornika

b) Wiasciwosci mechaniczne

Tablica 5.
Modut Younga 2e5 [MPa]
Stata Poissona 0.3
Granica plastycznosci 1500 [MPa]
Modut umocnienia 2e4 [MPa]
¢) Wyniki

Naprezenia zredukowane wedtug teorii Hubera-Misesa-Henckiego, powstajace w ptaszczu nie
przekraczaja zalozonej, na podstawie badan eksperymentalnych, granicy plastycznosci i
osiaggaja warto$¢ 1136 MPa.
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Rys. 7. Naprezenia zredukowane HMH [MPa]
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Rys. 8. Naprezenia zredukowane HMH w warstwie Srodkowej [MPa]
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Sktadowe napr¢zen w warstwie Srodkowej plaszcza (hipotetycznej warstwy
rownoodleglej od zewnetrznej 1 wewnetrznej powierzchni powtoki) sg identyczne z teorig
btonowa 1 wynosza odpowiednio:

_p-D _15[MPa]-210[mm]

naprezenia obwodowe: Op = 2.g 251 2[mm] =1312.5[MPal]
p-D 15[ MPa]-210[mm]
naprezenia osiowe: Oz = 4.g = 4% 1.2 mm] =6506.25[ MPa]

—— 00 B
142,347 ZEG, D51 370,755 354,558 5B 162
193,443 313,655 427,55 LTEN T EN6.ZE4

Rys 9. Naprezenia osiowe [MPa]
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Rys. 10. Naprezenia obwodowe [MPa]
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Whiosek:

Naprezenia zredukowane w ptaszczu komory spalania wynosza 1136 MPa i sa nizsze od
granicy plastycznosci dla materialu komory (w miejscu przegrzania)- ktdra wynosi 1500
MPa. Wspotczynnik bezpieczenstwa wynosi 1,32 — na podstawie zatozen.

6.7. Badania metalograficzne miejsc przegrzanych

Fot. 10. Obraz struktury materialu przegrzanego z elementu 01

Na podstawie badan metalograficznych stwierdzono, Zze w obszarach materialu
rodzimego 1 strefy przegrzane] wystgpuje struktura odpuszczonego martenzytu z
wydzieleniami z weglikow stopowych. Niewielkie réznice w mikrostrukturze, wynikach
twardosci oraz wytrzymatosci wskazuja, ze temperatura w miejscu przegrzanym nie byla
nadmiernie wysoka. Najwigksze zmiany wywotane zostalty w powloce lakiernicze;.

6.8. Podstawowe charakterystyki wytrzymalo$ciowe w/w materialu
Parametry wytrzymatosciowe dla stali 23X2HB®A wg GOST 11268 (1976)
hartowanej w temperaturze 890°C i odpuszczanej 600°C:
o wytrzymato$¢ na rozciaganie Ry, — 1150MPa;
o wydluzenie A, — 12%;
© udarnosé U — 50 J/em?;
o twardo$¢ wg Brinell’a - 415+341 HB (kG/mm?)
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W przypadku materiatu badanej komory spalania przeprowadzona byta inna obrdbka
cieplna, polegajaca na niskim odpuszczaniu (znacznie ponizej 600°C), co spowodowato
podwyzszenie wskaznikow wytrzymalo$ciowych materiatu wzglgdem wyzej podanych.

6.9. Ocena stopnia degradacji materialu, wspélczynnika bezpieczenstwa

a). Wspolezynnik bezpieczenstwa k dla materiatu strefy przegrzanej elementu 01
Wspotczynnik bezpieczenstwa k okreslono jako stosunek Re = 1590 MPa (przyjetej

granicy plastycznosci, na podstawie badan wytrzymatosciowych dla strefy przegrzanej) do

naprezen zredukowanych ktore wynosza 1136 MPa:

k= 1,4 — na podstawie badan wytrzymatosciowych

b). Wspotczynnik bezpieczenstwa k dla materialu rodzimego elementu 01

Wspotczynnik bezpieczenstwa k okreslono jako stosunek Re = 1650 MPa (przyjetej
granicy plastycznosci, na podstawie badan wytrzymatosciowych materialu rodzimego) do
naprezen zredukowanych ktére wynosza 1136 MPa:

k=1.45

Przeprowadzone badania wykazaty, ze w wyniku przegrzania materialu komory spalania
degradacja wystapita w niewielkim stopniu. Wspotczynnik bezpieczefistwa k w miejscu
przegrzania zmniejszyl si¢ z 1.45 do 1,4. Spowodowane to zostalo niewielkim obnizeniem
granicy plastyczno$¢ i niewielkim spadkiem twardo$ci. Natomiast mikrostruktura w miejscu
przegrzania nie wykazuje istotnych zmian w stosunku do mikrostruktury materiatu rodzimego
ptaszcza komory spalania.

7. Wnioski.

1.  Po przeprowadzeniu proby dynamicznej na hamowani stwierdzono w przypadku rakiety
nr JIS 6555 dwa wyrazne koliste przegrzania, prowadzace do spalenia pokrycia
lakierniczego zewngtrznej $cianki komory na wysokosci otworéw promieniowych
tadunku marszowego. Dla pozostalych komor efektow takich nie zaobserwowano.

2. Badania metoda pamigci magnetycznej metalu przez obszar przegrzany wykazaty
obecnos¢ wyraznej anomalii magnetycznej — Rys. 3.

3. Badania endoskopowe wnetrza pozostatych komor spalania po prébie dynamicznej
ujawnily lokalne ubytki i wypalenia wyktadziny termicznej w okolicy ww otwordw
promieniowych.

4. W wyniku badan wytrzymatosciowych obszaru przegrzanego stwierdzono:

% obnizenie twardosci z 520 do 511 HV w stosunku do obszaru nie
przegrzanego;

% obnizenie granicy wytrzymatosci Ry, (tablica 4) z 1844-1875N/mm? do
1707-1852N/mm” w stosunku do obszaru nie przegrzanego.

5. Przeprowadzone obliczenia wytrzymatosciowe, przy cisnieniu wewnatrz komory
15MPa wykazaty, ze napr¢zenia zredukowane w ptaszczu komory wynosza 1136 MPa
1 sa nizsze od granicy plastycznosci dla materiatu komory w miejscu przegrzania
wynoszacej 1590 MPa. Wspdtczynnik bezpieczenstwa wynosi 1,4. 1 zmienil si¢
niewiele, bo z 1,45, co spowodowane zostato niewielkim spadkiem twardosci
i niewielkim obnizeniem si¢ granicy plastycznosci.

117



6.  Mikrostruktura w miejscu przegrzania nie wykazuje istotnych zmian w stosunku do
mikrostruktury materialu rodzimego ptaszcza komory spalania. W obszarze materiatu
rodzimego 1 strefy przegrzanej wystepuje struktura odpuszczonego martenzytu z
wydzieleniami z weglikéw stopowych.

7. Dla rozpatrywanego przypadku uszkodzenia komory spalania jej wytrzymatos¢ okazuje
si¢ dostatecznie wysoka — wspotczynnik bezpieczenstwa k = 1,4.

8. Badania endoskopowe wnetrza pozostatych komor spalania po prébie dynamicznej
ujawnity lokalne ubytki i wypalenia wyktadziny termicznej w okolicy ww otwordéw
promieniowych.
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ANALYSIS OF OVERHEATED SPOTS IN SOLID PROPELLANT
ROCKET MOTOR BURNING CHAMBERS AFTER DYNAMIC TRIAL
ON THE TEST BED

Abstrakt: Some results of tests and analysis of overheated spots of the solid propellant rocket
motor burning chamber after its trial on a test bed are presented in the paper. In the result of
dynamic trials two distinctly visible areas of overheating were spotted in a motor burning
chamber cover. In order to evaluate the impact of this overheated material into its strength
properties and finally the effectiveness of the motor and the safety of personnel at firing the
necessary tests of stuff and fatigue calculations were carried out. Some results of
macroscopic, ultrasound, magnetic memory and edoscopy tests carried out on the whole stuff
of motor and on the overheated part are presented. Measured characteristics of stuff from not
affected by heat and overheated areas were used to calculate its mechanical resistance and
coefficient of safety for motors affected by possible overheating.
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