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dr in�. Zbigniew ŁAPI�SKI

Wojskowy Instytut Techniczny Uzbrojenia

ANALIZA MIEJSC PRZEGRZANYCH KOMORY SPALANIA 
SILNIKA RAKIETOWEGO NA PALIWO STAŁE PO PRÓBIE 

DYNAMICZNEJ NA HAMOWNI

Streszczenie: W artykule przedstawiono zakres i wyniki bada� miejsc przegrzanych komory spalania 

rakietowego silnika na paliwo stałe, po jego próbie na hamowni. W wyniku bada� dynamicznych 

jednego z silników rakiet plot. zaobserwowano dwa, wyra�ne obszary przegrzania płaszcza komory 

spalania. W celu okre�lenia wpływu przegrzania materiału na jego własno�ci wytrzymało�ciowe, a w 

rezultacie na własno�ci u�ytkowe silnika i bezpiecze�stwo obsług w czasie strzela�, przeprowadzono 

niezb�dne badania materiałowe i obliczenia wytrzymało�ciowe. W artykule przedstawiono wyniki 

bada� makroskopowych, ultrad�wi�kowych, metod� pami�ci magnetycznej oraz endoskopowych na 

całych silnikach, jak równie� na wyci�tej z miejsca przegrzania próbce. Zmierzone charakterystyki 

materiału komory z miejsc nie uszkodzonych i przegrzanych zostały wykorzystane do 

przeprowadzenia oblicze� wytrzymało�ciowych silników z powy�sz� wad� (przegrzanie) i okre�lenia 

współczynnika bezpiecze�stwa.

1. Wst�p

W ramach bada� kierowanych rakiet przeciwlotniczych, w celu okre�lenia mo�liwo�ci i 

warunków przedłu�enia okresów ich dalszej eksploatacji, przeprowadzane s� równie� próby 

dynamiczne ich silników rakietowych. 

W przypadku badanych rakiet (Rys.1.) na jednym z silników zaobserwowano po ich 

przeprowadzeniu lokalne obszary przegrzania płaszcza komory spalania, charakteryzuj�ce si�
zmian� barwy i spaleniem pokrycia lakierniczego. W celu okre�lenia zmian charakterystyk 

wytrzymało�ciowych materiału komory spalania, a w konsekwencji ewentualnego wpływu na 

własno�ci u�ytkowe całej rakiety i bezpiecze�stwo w czasie strzela�, przeprowadzono 

stosowne badania materiałowe i wytrzymało�ciowe, których wyniki podano poni�ej. 

Rys. 1. Komora spalania badanego silnika z wykładzin� termiczn�. 

2. Badania ultrad�wi�kowe

Przedmiotem bada� były komory spalania startowych silników rakietowych na paliwo 

stałe przed ich prób� na hamowni.
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Celem pracy było wykrycie ewentualnych wad, głównie pochodzenia technologicznego, 

typu: p�kni�cia, braku przetopu, p�cherze, wtr�cenia, w�ery itp. 

Zakres bada� obejmował: 

o ocen� mocowania wykładziny termoizolacyjnej; 

o pomiar grubo�ci �cianek korpusu komory spalania.

Badanie przylegania wykładziny termicznej do materiału komory przeprowadzono na 

losowo wybranych silnikach, wg. nast�puj�cej zasady – Rys.2. 

Rys. 2. Sposób oceny jako�ci przylegania: a - dobre przyleganie i obraz oscyloskopowy, b - brak   
przylegania i obraz oscyloskopowy.

W silniku z przegrzan� �ciank� komory (nr �	 6555) nie stwierdzono braków 

przylegania wykładziny termicznej ani anomalii grubo�ci materiału komory. 

3. Badania makroskopowe 

Badania makroskopowe przeprowadzono okiem nieuzbrojonym w celu oceny jako�ci 

powierzchni zewn�trznych komór spalania i dysz wylotowych, w tym jako�ci powłok 

lakierniczych oraz wykrycia ró�nego rodzaju ewentualnych uszkodze� powstałych w wyniku 

oddziaływania wysokiej temperatury i ci�nienia w czasie próby dynamicznej. 

W ich wyniku zaobserwowano obszary wzmo�onego oddziaływania temperatury, 

poło�one na dnie komory, w okolicy osadzenia dysz i na ich powierzchniach zewn�trznych – 

Fot. 1. 
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Fot. 1. Komora spalania oraz jej cz��� od strony dyszy wylotowej, wraz z dysz� od rakiety nr ��
8173, widoczne wzmo�one oddziaływanie temperatury na dysz� i cz��� denn� komory. 

Na powierzchni zewn�trznej komory spalania rakiety nr �	 6555 zaobserwowano dwa 

obszary o kształcie kulistym, charakteryzuj�ce si� spaleniem pokrycia lakierniczego w 

wyniku wzmo�onego oddziaływania temperatury – Fot. 2. Z miejsca oznaczonego przez O1 

pobrany został wycinek do bada� materiałowych. 

Fot. 2. Rakieta  nr 	
 6555, widoczne miejsca przegrzania, z miejsca oznaczonego przez O1 
pobrano wycinek do bada� materiałowych.

Ocen� jako�ci powłok termicznych przeprowadzono równie� metod� endoskopow�
przed prób� dynamiczn�. 

4. Badania endoskopowe 

4.1. Przed prób� dynamiczn�
Badania te przeprowadzono na silnikach przed badaniami na hamowni, po uprzednim 

usuni�ciu materiału nap�dowego – Fot. 3 oraz po ich przeprowadzeniu – Fot. 4,5 i 6.
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Fot. 3. Rakieta 9M33M3, nr � 4418, wn�trze komory spalanie – widoczny szew ł�cz�cy 
wykładzin�. 

W przypadku wszystkich badanych silników nie zaobserwowano uszkodze�
mechanicznych wykładziny termicznej. 

4.2. Po próbie dynamicznej 
Poni�ej przedstawiono wn�trza komór spalania silników po próbie dynamicznej na 

hamowni pionowej.

Fot. 4. Rakieta 9M33M2, nr 	
 6555, wn�trze komory spalania, widoczne miejsca przegrzania, 
wypalania i ubytki pokrycia termicznego – pobrany wycinek O1 do bada� materiałowych. 
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Fot. 5. Rakieta 9M33M2, nr Y� 8173, wn�trze komory spalania, widoczne wypalenia 
wykładziny termicznej w okolicy kanałów promieniowych, widok od strony dyszy.

Fot. 6. Rakieta 9M33M2, nr Y� 8173, wn�trze komory spalania, widoczne obszary zniszczonego 
pokrycia termicznego, bez uszkodze� zewn�trznych, widok od strony dyszy. 

W przypadku ww silników wykładzina termiczna uległa spaleniu, ale pozostaje przy 

�ciance komory spalania, widoczne s� jej wypalenia od otworów promieniowych oraz lokalne 

odpryski, bez przegrzania �cianki komory. 
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W przypadku silnika z rakiety nr �	 6555 wykładzina termiczna (w obszarze otworów 

promieniowych) została spalona do �cianki komory, a jej zw�glone elementy usuni�te przez 

dysz� wylotow� na zewn�trz. 

Z komory spalania nr �	 6555 pobrano wycinek, oznaczony jako 01, obejmuj�cy jej 

cz��
 wraz z miejscami przegrzanymi, do bada� materiałowych i oblicze�
wytrzymało�ciowych. 

5. Badania metod� pami�ci magnetycznej metalu 

Wyniki skanowania przez obszar przegrzany przedstawiono na Rys. 3. Ujawniona 

anomalia magnetyczna charakteryzuje si� nagłymi zmianami warto�ci nat��enia pola 

magnetycznego dla wszystkich trzech kanałów, ale przy niewielkiej szybko�ci ich zmian: 

<10(A/m)/mm. 

Rys. 3. Rakieta 9M33M3, nr 	
 6555, pomiar poprzez obszar przegrzany. 

6. Badania materiałowe 
6.1. Przedmiot bada� i badania wizualne 

Z komory spalania rakiety nr �	 6555 wyci�to jej cz��
 (ci�cie obwodowe) z 

przegrzanymi obszarami – Fot. 7. Na foto 4 przedstawiono jego wn�trze z widocznymi 

obszarami przegrzanymi i ubytkami pokrycia termicznego. 
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Fot. 7. Zdj�cie fragmentu płaszcza komory spalania, element 01. Na płaszczu oznaczono miejsca 
pobrania próbek do bada�

Na powierzchni płaszcza komory zaobserwowano strefy przegrzania materiału, 

widoczne jako rdzawo-br�zowe obszary na pokryciu lakierniczym (patrz Fot. 7). Wn�trze 

komory pokryte było niejednolit� warstw� zw�glonej wykładziny termicznej. 

Po zako�czeniu ogl�dzin wizualnych naniesiono na płaszcz komory miejsca pobrania próbek  

do zaplanowanych  bada�.

6.2. Identyfikacja składu chemicznego wykładziny termicznej 
Na podstawie widm uzyskanych metod� spektroskopii w podczerwieni z transformacj�

Fouriera (FTIR) stwierdzono, �e badany kompozyt to plastyfikowana �ywica fenolowo- lub 

krezolowoformaldehydowa, najprawdopodobniej typu rezolowego. Ustalono, �e jako 

plastyfikator zastosowano ester kwasu dwukarboksylowego i alkoholi tłuszczowych z 

wypełniaczem organicznym w postaci m�czki drzewnej.

Warstwa termiczna składa si� z dwóch wykładzin fenolowych lub 

krezolowoformaldehydowych, poł�czonych z podło�em i mi�dzy sob� klejem silikonowym. 

Wykładziny te były utwardzane w temperaturze (około 100÷130°C, pod ci�nieniem). 

Przyleganie warstwy termicznej do płaszcza komory jest bardzo dobre, poza 

wskazanym obszarem po badaniach ultrad�wi�kowych. Oddzielenie warstwy termicznej od 

podło�a wymagało znacznej siły. Nie stwierdzono nieci�gło�ci pomi�dzy warstwami 

termicznymi, jak równie� wewn�trzn� wykładzin� termiczn� a podło�em.  

Na podstawie bada� wizualnych oraz składu chemicznego (analiza  metod�
spektroskopii w podczerwieni z transformacj� Fouriera (FTIR), nie stwierdzono efektów 

starzenia si� wykładziny termicznej. 

6.3. Identyfikacja składu chemicznego materiału komory 

W celu wykonania identyfikacji gatunku stali u�ytego do wykonania komory spalania 

pobrano wycinki płaszcza. Badanie przeprowadzono na iskrowym spektrometrze optycznym 

ARC-Met 930. Wyniki pomiarów przedstawiono w Tablicy 1. 
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Tablica 1. 

Wyniki 

Pierwiastek C Si S P Mn Ni Cr Mo Cu Nb V W Fe 

�rednia 0,32 0,66 0,020 0,028 0,73 0,71 1,87 0,17 0,094 - 0,033 0,98 94,38

01
Odchylenie 

standardowe 
0,002 0,023 0,001 0,002 0,003 0,012 0,071 0,015 0,001 - 0,002 0,042 0,14 

Zmierzony skład chemiczny jest zbli�ony do gatunku stali 23�2��A wg GOST 

11268 (1976). 

Wykonano obróbk� ciepln� ww stali polegaj�c� na hartowaniu elementów w oleju w 

temperaturze 890ºC oraz  ich niskim odpuszczaniu.  

6.4. Badanie twardo�ci, w tym miejsc przegrzanych – rozkład liniowy 
Do bada� twardo�ci elementu 01 pobrano dwie próbki z płaszcza komory:  

o z materiału rodzimego komory – nie posiadaj�cego oznak intensywnego wpływu 

ciepła; 

o z obszaru przegrania płaszcza ( Fot. 7 - oznaczone jako TW). 

Badanie twardo�ci przeprowadzono na mikro-twardo�ciomierzu przy obci��eniu 200g i 

czasie pomiaru 5s, zgodnie norm� PN-91/H-04360 . 

Materiał rodzimy płaszcza komory charakteryzował twardo�ci� 535 HV (Tablica 2). 

Badania twardo�ci miejsca przegrzanego wykazały twardo�
 od 511 do 520 HV ( Rys. 4 i 

Tablica 3). Na podstawie przeprowadzonych pomiarów stwierdzono, �e twardo�
 obszaru 

przegrzanego jest nieco ni�sza, co zostało spowodowane wpływem 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 twardo�ci obszaru przegrzanego płaszcza komory, elementu 
01. Pomiary wykonywano co 1cm. Poni�ej wykresu zaznaczono obszar przegrzany próbki na 

którym wykonano profil twardo�ci 

Tablica 3. 

Odległo�� (cm) 0 1 2 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. Próba statycznego rozci�gania mikropróbek 
Do bada� pobrano sze�
 próbek z płaszcza komory spalania, trzy z nich ze strefy 

przegranej oraz trzy z materiału rodzimego (Fot. 8). Prób� rozci�gania przeprowadzono na 

maszynie wytrzymało�ciowej Zwick/Roell Z050. Parametry wytrzymało�ciowe wyznaczono 

z trawersy (przesuni�cia belki maszyny). U�ycie tensometru było niemo�liwe ze wzgl�du na 

zaokr�glenie próbek . 

Fot. 8. Miejsce pobrania próbek do bada�
wytrzymało�ciowych 



112

Rys. 5. Wykres napr��enie – wydłu�enie dla rozci�ganych próbek z elementu 01 

Wyniki pomiarów z próby rozci�gania dla materiału elementu 01. Cyframi rzymskimi I, 

II, III oznaczono próbki ze strefy przegranej. 

Tablica 4. 

Rm – granica wytrzymało�ci; Agt, �-F max – wydłu�enie całkowite procentowe przy 

najwi�kszej sile (Fm); At , � Break– wydłu�enie całkowite procentowe przy zerwaniu. 

Otrzymane wyniki odpowiadaj� parametrom wytrzymało�ciowym badanej stali po 

hartowaniu i niskim odpuszczaniu. Przeprowadzone badania miały  charakter porównawczy. 
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6.6. Obliczenia wytrzymało�ciowe 

Obliczenia wytrzymało�ciowe przeprowadzono przy wykorzystaniu metody elementów 

sko�czonych (MES). Obliczenia przeprowadzono przy pomocy programu ANSYS. 

a) Model 

Model płaszcza zbudowany został przy u�yciu o�miow�złowych elementów 

powłokowych shell 281. Z powodu symetrii geometrii i obci��e� modelu, zbudowany został 

jedynie jego fragment z odpowiednimi warunkami brzegowymi w płaszczyznach symetrii. 

Grubo�
 powłoki walca g = 1,2 mm. Grubo�
 dla powierzchni ograniczaj�cych walec 

przyj�to 10 mm. Ci�nienie wewn�trzne 15 MPa. 

Rys. 6. Model obliczeniowy zbiornika 

b) Wła�ciwo�ci mechaniczne 

Tablica 5. 

Moduł Younga 2e5 [MPa] 

Stała Poissona 0.3 

Granica plastyczno�ci 1500 [MPa] 

Moduł umocnienia 2e4 [MPa] 

c) Wyniki

Napr��enia zredukowane według teorii Hubera-Misesa-Henckiego, powstaj�ce w płaszczu nie 

przekraczaj� zało�onej, na podstawie bada� eksperymentalnych, granicy plastyczno�ci i 

osi�gaj� warto�
 1136 MPa. 

Grubo�
 10 mm Grubo�
 1.2 mm 
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Rys. 7. Napr��enia zredukowane HMH [MPa] 

Rys. 8. Napr��enia zredukowane HMH w warstwie �rodkowej [MPa] 
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Składowe napr��e� w warstwie �rodkowej płaszcza (hipotetycznej warstwy 

równoodległej od zewn�trznej i wewn�trznej powierzchni powłoki) s� identyczne z teori�
błonow� i wynosz� odpowiednio: 

napr��enia obwodowe: ][5.1312
][2.1*2

][210][15

2
MPa

mm

mmMPa

g

Dp
=

⋅
=

⋅

⋅
=ϕσ

napr��enia osiowe: ][25.656
][2.1*4

][210][15

4
MPa

mm

mmMPa

g

Dp
z =

⋅
=

⋅

⋅
=σ

Rys 9.  Napr��enia osiowe [MPa] 

Rys. 10. Napr��enia obwodowe [MPa] 
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Wniosek: 

Napr��enia zredukowane w płaszczu komory spalania wynosz� 1136 MPa i s� ni�sze od 

granicy plastyczno�ci dla materiału komory (w miejscu przegrzania)- która wynosi 1500 

MPa. Współczynnik bezpiecze�stwa wynosi 1,32 – na podstawie zało�e�. 

6.7. Badania metalograficzne miejsc przegrzanych 

Fot. 9. Obraz struktury materiału rodzimego z elementu 01 

  

Fot. 10. Obraz struktury materiału przegrzanego z elementu 01 

Na podstawie bada� metalograficznych stwierdzono, �e w obszarach materiału 

rodzimego i strefy przegrzanej wyst�puje struktura odpuszczonego martenzytu z 

wydzieleniami z w�glików stopowych. Niewielkie ró�nice w mikrostrukturze, wynikach 

twardo�ci oraz wytrzymało�ci wskazuj�, �e temperatura w miejscu przegrzanym nie była 

nadmiernie wysoka. Najwi�ksze zmiany wywołane zostały w powłoce lakierniczej.  

6.8. Podstawowe charakterystyki wytrzymało�ciowe w/w materiału  
Parametry wytrzymało�ciowe dla stali 23�2��A  wg GOST 11268 (1976) 

hartowanej w temperaturze 890°C i odpuszczanej 600°C: 

o wytrzymało�
 na rozci�ganie Rm – 1150MPa; 

o wydłu�enie At – 12%; 
o udarno�
 U – 50 J/cm

2
;

o twardo�
 wg Brinell’a - 415÷341 HB (kG/mm
2
) 
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W przypadku materiału badanej komory spalania przeprowadzona była inna obróbka 

cieplna, polegaj�ca na niskim odpuszczaniu (znacznie poni�ej 600°C), co spowodowało 

podwy�szenie wska�ników wytrzymało�ciowych materiału wzgl�dem wy�ej podanych. 

6.9. Ocena stopnia degradacji materiału, współczynnika bezpiecze�stwa  
a). Współczynnik bezpiecze�stwa k dla materiału strefy przegrzanej elementu 01 

Współczynnik bezpiecze�stwa k okre�lono jako stosunek Re = 1590 MPa (przyj�tej 

granicy plastyczno�ci, na podstawie bada� wytrzymało�ciowych dla strefy przegrzanej) do 

napr��e� zredukowanych które wynosz� 1136 MPa: 

k= 1,4 – na podstawie bada� wytrzymało�ciowych 

b). Współczynnik bezpiecze�stwa k dla materiału rodzimego elementu 01 

Współczynnik bezpiecze�stwa k okre�lono jako stosunek Re = 1650 MPa (przyj�tej 

granicy plastyczno�ci, na podstawie bada� wytrzymało�ciowych materiału rodzimego) do 

napr��e� zredukowanych które wynosz� 1136 MPa: 

k = 1.45 

Przeprowadzone badania wykazały, �e w wyniku przegrzania materiału komory spalania 

degradacja wyst�piła w niewielkim stopniu. Współczynnik bezpiecze�stwa k w miejscu 

przegrzania zmniejszył si� z 1.45 do 1,4. Spowodowane to zostało niewielkim obni�eniem 

granicy plastyczno�
 i niewielkim spadkiem twardo�ci. Natomiast mikrostruktura w miejscu 

przegrzania nie wykazuje istotnych zmian w stosunku do mikrostruktury materiału rodzimego 

płaszcza komory spalania. 

7. Wnioski. 

1. Po przeprowadzeniu próby dynamicznej na hamowani stwierdzono w przypadku rakiety 

nr �	 6555 dwa wyra�ne koliste przegrzania, prowadz�ce do spalenia pokrycia 

lakierniczego zewn�trznej �cianki komory na wysoko�ci otworów promieniowych 

ładunku marszowego. Dla pozostałych komór efektów takich nie zaobserwowano. 

2. Badania metoda pami�ci magnetycznej metalu przez obszar przegrzany wykazały 

obecno�
 wyra�nej anomalii magnetycznej – Rys. 3. 

3. Badania endoskopowe wn�trza pozostałych komór spalania po próbie dynamicznej 

ujawniły lokalne ubytki i wypalenia wykładziny termicznej w okolicy ww otworów 

promieniowych. 

4. W wyniku bada� wytrzymało�ciowych obszaru przegrzanego stwierdzono: 

� obni�enie twardo�ci z 520 do 511 HV w stosunku do obszaru nie 

przegrzanego; 

� obni�enie granicy wytrzymało�ci Rm  (tablica 4) z 1844-1875N/mm
2 

do 

1707-1852N/mm
2
 w stosunku do  obszaru nie przegrzanego. 

5. Przeprowadzone obliczenia wytrzymało�ciowe, przy ci�nieniu wewn�trz komory 

15MPa wykazały, �e napr��enia zredukowane w płaszczu komory wynosz� 1136 MPa  

i s� ni�sze od granicy plastyczno�ci dla materiału komory w miejscu przegrzania 

wynosz�cej 1590 MPa. Współczynnik bezpiecze�stwa wynosi 1,4. i zmienił si�
niewiele, bo z 1,45, co spowodowane zostało niewielkim spadkiem twardo�ci  

i niewielkim obni�eniem si� granicy plastyczno�ci. 
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6. Mikrostruktura w miejscu przegrzania nie wykazuje istotnych zmian w stosunku do 

mikrostruktury materiału rodzimego płaszcza komory spalania. W obszarze materiału 

rodzimego i strefy przegrzanej wyst�puje struktura odpuszczonego martenzytu z 

wydzieleniami z w�glików stopowych. 

7. Dla rozpatrywanego przypadku uszkodzenia komory spalania jej wytrzymało�
 okazuje 

si� dostatecznie wysoka – współczynnik bezpiecze�stwa k = 1,4. 

8. Badania endoskopowe wn�trza pozostałych komór spalania po próbie dynamicznej 

ujawniły lokalne ubytki i wypalenia wykładziny termicznej w okolicy ww otworów 

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. 


