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DOSWIADCZALNE BADANIA PROCESU
GAZODYNAMICZNEGO STEROWANIA OBIEKTEM

W  referacie  przedstawiono wyniki  badan
doswiadczalnych wplywu oddziatywania pojedynczego
rakietowego silniczka korekcyjnego na dynamike pocisku
rakietowego. Wyznaczenie charakterystyk balistycznych
rakiefowego silniczka korekcyjnego oraz zbadanie ich
wplywu na dynamike makiety pocisku, przeprowadzono
na stanowisku badawczym, opracowanym specjalnie do
realizacji tego zagadnienia.

1. Wstep

Idea gazodynamicznego sterowania lub korygowania trajektorii lotu obiektéw
znalazta zastosowanie zaréwno w odniesieniu do pojazdow kosmicznych jak i
pociskow rakietowych. Zasada gazodynamicznej korekcji toru lotu polega na
krotkotrwatym przytozeniu sity okreslonej wartosci, wywotanej ukierunkowanym
strumieniem gazéw, w odpowiedni punkt na powierzchni korygowanego obiektu.

Rys. 1. Sposob sterowania impulsowego pociskiem w czasie fazy opadania
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Najbardziej uzytecznym urzgdzeniem do wytworzenia takiej sity jest silnik
rakietowy odpowiedniej konstrukcji na paliwo ciekte lub state. Do korekcji lotu
pociskdéw rakietowych wolno wirujgcych stosuje sie matogabarytowe silniki rakietowe
na paliwo state wytwarzajgce krétkotrwaty impuls sity (rys. 1). Optymalizacja
parametréw balistycznych takiego silnika korekcyjnego polega na opracowaniu
paliwa rakietowego o wysokiej liniowej predkosci palenia mato zaleznej od
temperatury poczatkowej oraz na zaprojektowaniu konstrukcji komory spalania wraz
z uktadem zaptonowym, jak réwniez ksztattow geometrycznych tadunku prochowego.

Podstawowym parametrem uzytkowym silnika korekcyjnego jest jego czas pracy
uzalezniony od szybkosci ruchu obrotowego pocisku. Przyktadowo, dla pocisku
wirujgcego z predkoscig 10 obr./s czas pracy silnika nie powinien by¢ wiekszy niz 36
ms (0,1 czesSC¢ obrotu). Maksymalnie mozliwe skrocenie czasu pracy silnika
korekcyjnego poprawia efektywnosc¢ korekcji trajektorii pocisku.

O parametrach balistycznych nitroglicerynowych tadunkéw napedowych
decydujg w najwiekszym stopniu: geometryczne wymiary tadunku, liniowa predkosc
palenia tadunku oraz jednostkowe ciepto spalania paliwa (tzw. kalorycznos¢ paliwa
rakietowego) i zwigzany z tym impuls jednostkowy [3]. Kluczowym zadaniem przy
zaprojektowaniu  efektywnego  silnika  korekcyjnego  byto  opracowanie
nitroglicerynowego lub pirotechnicznego paliwa rakietowego o wysokim impulsie
jednostkowym oraz wysokiej stabilnej predkosci palenia, dochodzacej do 50 mm/s,
przy srednim zakresie cisnien (10+25 MPa) w zakresie temperatur od —40 do +50°C.

2. Opis stanowiska badawczego generacji, pomiaru i rejestraciji
sygnatow z czujnikéw pomiarowych

Przeprowadzenie badan doswiadczalnych oddziatywania rakietowego silniczka
korekcyjnego rozpatrywanego pocisku mozdzierzowego w locie jest kosztowne,
chociazby z tego wzgledu, ze zainstalowana w kadtubie pocisku specjalistyczna
aparatura pomiarowa ulega zniszczeniu. W zwigzku z tym opracowano stanowisko
badawcze sktadajgce sie z czesci mechanicznej i pomiarowej, na ktérym mozliwa
jest symulacja ruchu takiego obiektu.

W sktad mechanicznej czesci stanowiska wchodzi: podstawa, prowadnica i
makieta pocisku o masie 16 kg. Cze$¢ pomiarowg wykonanego stanowiska
badawczego stanowig: piezokwarcowy czujnik ciSnienia, czujnik przyspieszen
liniowych i karta pomiarowa A/D.

Zbudowane stanowisko badawcze umozliwito doswiadczalne wyznaczenie
rozktadu cisnienia w funkcji czasu wylatujgcych przez dysze gazéw prochowych
rakietowego silniczka korekcyjnego oraz przyspieszenia poruszajacej sie makiety
pocisku po prowadnicy stanowiska. Pomiary przeprowadzono na stanowisku, ktérego
schemat funkcjonalny przedstawiono na rysunku 2.

3. Wyniki badan wptywu oddziatywania rakietowego silniczka
korekcyjnego na dynamike makiety pocisku

Zrédtem wymuszenia impulsowego, powodujgcego ruch makiety pocisku po
prowadnicy jest cigg rakietowego silniczka korekcyjnego (rys. 3).
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Rys. 2. Schemat funkcjonalny stanowiska badawczego



W przyjetym do badanh silniczku korekcyjnym zastosowano paliwo rakietowe
stosowane w silnikach rakietowych lotniczych systemow ratunkowych [4]. Jako
element czujnikowy wykorzystano piezoelektryczny czujnik cisnienia typu M102A
firmy PCB Piezotronics. Silnik korekcyjny montowany byt do ruchomej makiety
pocisku.

korpus silniczka

T

splonka z przewodami

paliwo rakietowe

T 220

gniazdo na czujnik
cisnienia

Rys. 3. Budowa rakietowego silniczka korekcyjnego

3.1.Doswiadczalne wyznaczenie rozkiadu cisnienia gazéw prochowych w
funkcji czasu pracy rakietowego silniczka korekcyjnego

W pierwszym etapie badan wyznaczono doswiadczalnie rzeczywisty rozktad
ci$nienia gazéw prochowych w funkcji czasu dziatania silniczka rakietowego.

W pierwszych prébach zamierzano okresli¢c mase tadunku prochowego
umozliwiajgcg uzyskanie impulsu sity (ciggu) wystarczajgcg do zaobserwowania
efektu korekcji trajektorii w okreslonym mozliwie krétkim odcinku czasu. Parametrem
mierzonym byt przebieg cisnienia w komorze silnika. Masa tadunku prochowego
wynosita 7g, zapton charakteryzowat sie niskim poziomem impulsu. Na wykresie (rys.
4) przedstawiono przebieg cisnienia z tych préb. Uzyskane ci$nienie wynosito
Srednio 13 MPa a czas pracy silnika ok. 30 ms. Makieta pocisku po zadziataniu
silnika przebyta droge 52 cm.

W celu okreslenia mozliwosci maksymalizacji parametrow balistycznych silnika z
zastosowaniem zaproponowanego paliwa rakietowego przeprowadzono probe z
tadunkiem o masie 10,5 g. W tej probie nastapito zbyt duze przekroczenie cisnienia,
komora silnika zostata wyerodowana w okolicach dyszy, natomiast droga makiety
przekroczyta zakres mierzalny stanowiska. Okreslono w ten sposob granice masy
tadunku prochowego dla danej konstrukcji silnika korekcyjnego.

Uwzgledniajgc wyniki z | serii pomiarow, zmniejszono mase tadunku do 5,6 g z
jednoczesnym zwiekszeniem intensywnosci zaptonu tadunku poprzez zastosowanie
dodatkowego pirotechnicznego wzmacniacza. Oprocz pomiaru ci$nienia w komorze
silnika mierzono réwniez przyspieszenia stosujac 3 niezal ezne akcelerometry.
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Rys. 4. Wyznaczony doswiadczalnie rzeczywisty rozktad cisnienia gazow prochowych w
funkcji czasu pracy rakietowego silniczka korekcyjnego (1 i Il seria pomiaréw)
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Rys. 5. Wyznaczony rzeczywisty rozkfad ciggu w funkcji czasu pracy rakietowego silniczka
korekcyjnego (I i Il seria pomiaréw)
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Uzyskano powtarzalne wyniki pomiaréw: cisnienie w komorze silnika wynosito
14+18 MPa, czas trwania impulsu wynosit ok. 12 ms, a droga przebyta przez model
pocisku wyniosta 77+86 cm. Na rysunku 4 przedstawiono przebieg ci$nienia w
komorze silnika dla powyzszych warunkéw przeprowadzenia pomiaru.

Na uwage zastuguje bardzo krotki czas trwania impulsu, przy umiarkowanym
poziomie cisnienia w silniku. Stwarza to przestanki do dalszego zwiekszania
parametréw balistycznych silnika z wykorzystaniem opracowanego paliwa
rakietowego.

Dysponujac wyznaczonym dos$wiadczalnie rozktadem cisnienia w czasie
wylatujacych gazow prochowych przez dysze silniczka, znajgc parametry paliwa
rakietowego i przekréj krytyczny dyszy, wyznaczono rozktad ciggu w funkcji czasu
pracy opracowanego silniczka korekcyjnego.

Przyktadowe wyniki badan doswiadczalnych przedstawiajace rzeczywisty rozktad
ciggu w czasie pracy silniczka rakietowego zamieszczono w formie wykresu na
rysunku 5.

3.2. Doswiadczalne wyznaczenie przyspieszenia poruszajacej sie¢ makiety
pocisku po prowadnicy stanowiska badawczego

W drugim etapie badan wyznaczono doswiadczalnie sktadowe przyspieszenia w
funkcji czasu makiety pocisku poruszajacej sie po prowadnicy stanowiska
badawczego. Do wyznaczenia skfadowych przyspieszenia zastosowano 3
niezalezne akcelerometry zamocowane do makiety pocisku (rys. 6). Akcelerometr A1
umozliwit pomiar przyspieszenia badanego obiektu w osi 0z, akcelerometr A2 —
przyspieszenie styczne do toru ruchu pocisku, natomiast akcelerometr A3 -
sktadowg przyspieszenia w osi 0y

Rys. 6. Sposdb zamocowania akcelerometréw do makiety pocisku
(na rysunku zaznaczono strzatkami osie czuto$ci akcelerometrow)

Otrzymane wyniki badan doswiadczalnych pozwolity na przeprowadzenie analizy
wptywu krotkotrwatego impulsu sity na dynamike makiety pocisku. Przyktadowe
wyniki badan  doswiadczalnych przedstawiajgce  rzeczywisty = przebieg
zarejestrowanej sktadowej przyspieszenia ax zamieszczono w formie wykresu na
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rysunku 7. Przyktadowe wyniki sity Fyx dziatajgcej na obiekt zamieszczono w formie
wykresu na rysunku 8.
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Rys. 7. Wyznaczony doswiadczalnie przebieg sktadowej przyspieszenia a, ruchu makiety
pocisku po prowadnicy stanowiska badawczego
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Rys. 8. Wyznaczona doswiadczalnie sktadowa sity Fy dziatajgca na makiete pocisku w czasie
ruchu po prowadnicy stanowiska badawczego
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WhiosKi

Przedstawione wyniki badan doswiadczalnych w formie wykresow umozliwiajg
bezposrednie poréwnanie oddziatywania impulsu sity na efekt dynamiczny w
postaci sity dziatajgcej na makiete pocisku. Ksztaity impulséw sg do siebie
zblizone, réznig sie wartoscig. Przyczyng tego zjawiska jest tarcie w tozyskach i na
styku tozysko-prowadnica.

. Uzyskane wyniki badan doswiadczalnych pozwolity na szerokg analize wptywu

rzeczywistego wymuszenia impulsowego rakietowego silniczka korekcyjnego na
dynamike makiete pocisku, zastepujacg rozpatrywany w badaniach symulacyjnych
pocisk mozdzierzowy.

. Zbudowano stanowisko laboratoryjne, ktére moze by¢ wykorzystywane zaréwno w

dydaktyce jak i do badan pewnej grupy pociskow wykorzystywanych w technice
rakietowej i cywilnych rozwigzaniach technicznych. Przygotowano narzedzie
badawcze w postaci stanowiska do analizy wptywu dynamicznych wymuszen na
rozpatrywany uktad dynamiczny.

. Wyniki badan moga by¢ bezposrednio wykorzystane w pracach obejmujgcych

zagadnienia gazodynamicznego sterowania wirujgcych obiektéw latajacych o
niewielkiej masie.
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