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Streszczenie. W artykule przedstawiono wyniki badan balistycznych silnika
rakietowego demonstratora 122 mm pocisku rakietowego o wydluzonym zasiggu
z heterogenicznym statym paliwem rakietowym. Opracowana technologia wytwarzania
materialu pednego stalego moze by¢ wdrozona w zaktadach przemystu obronnego
i wykorzystana do produkcji silnikéw rakietowych réznego przeznaczenia.

Stowa kluczowe: mechanika, heterogeniczne paliwo rakietowe, demonstrator, pocisk
rakietowy

1. WSTEP

Heterogeniczne paliwo rakietowe (HPR) charakteryzuje si¢ osobliwymi
wlasciwosciami fizykochemicznymi, fizykomechanicznymi, energetycznymi
1 balistycznymi.

Artykut zostat opracowany na podstawie referatu prezentowanego podczas X Migdzynarodowej Konferencji Uzbrojeniowej nt. ,,Naukowe
aspekty techniki uzbrojenia i bezpieczenstwa”, Ryn, 15-18 wrzes$nia 2014 r.
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Jednym z rodzajéw tadunkéw napedowych wytwarzanych z HPR sa
fadunki zwigzane ze $cianka komory silnika rakietowego poprzez elastyczng
warstwe posrednig [1], w ktérych zawarto$¢ fazy statej wynosi 84-86%.

HPR w koncowej fazie technologicznej — mieszania — jest wysoko
napetniong zawiesing o wilasciwoS$ciach cieczy nienewtonowskiej zawierajaca
utleniacz (nadchloran amonu, NA), pyl aluminiowy (Al) i dodatki
rOwnomiernie rozprowadzone w fazie ciektej sktadajacej si¢ z: prepolimeru
(kauczuku HTPB), plastyfikatora i $rodka utwardzajacego. W wyniku reakcji
chemicznej utwardzenia HTPB diizocyjanianem powstaje matryca polimerowa
wigzaca wszystkie sktadniki paliwa, tworzac ciato state.

Glowng energetyczng charakterystyka HPR jest impuls jednostkowy (/)),
zalezny przede wszystkim od temperatury spalania 7y i masy molowej
produktéw spalania M, (I; ~ (Tk/Mp)O’S). Sktad HPR okreslony jest chemiczna
naturg komponentéw i ich masowym udziatem w HPR. Od sktadu zalezy takze
gesto$¢ 1 udziat masowy HPR w pocisku rakietowym.

Optymalne balistyczne parametry silnika rakietowego i charakterystyki
pocisku rakietowego moga by¢ realizowane przy okreslonych znanych
charakterystykach balistycznych HPR miedzy innymi szybkoSci spalania u i jej
zalezno$ci od ciSnienia (p) i temperatury (7}, — temperatura poczatkowa HPR).

Obecnie metoda najczesciej stosowang do okre$lania u jest metoda badan
w uktadzie laboratoryjnego silnika rakietowego (LSR), poniewaz warunki
spalania sg bardziej zblizone do rzeczywistych, jakie maja miejsce podczas
pracy silnika rakietowego [2].

Szybkos¢ spalania HPR i jej zalezno$¢ od ci$nienia mozna regulowac przez
dodanie modyfikatoréw szybkosci spalania [3-13], jak rdéwniez przez
stosowanie odpowiedniego S$rodka utwardzajacego [13]. Wlasciwosci
sktadnikéw stosowanych do wytwarzania HPR sa wazne z punktu widzenia
technologii wytwarzania z nich gotowych wyrobéw i zapewnienia odpowiednie;j
ich jakos$ci, co wymaga przestrzegania regut:

1.  Przechowywanie i utrzymywanie wej$ciowych sktadnikéw przed procesem
wytwarzania HPR jest zgodne z obowigzujacymi normami.

2. Proces wytwarzania HPR jest zgodny z opisem procesu technologicznego
(OPT).

3. Przeprowadzone sa badania odbiorcze gotowych wyrobéw zgodnie
zopracowang metodyka 1 programem badan pozwalajagce na
skontrolowanie, czy zapewnione sg charakterystyki balistyczne zgodne
z warunkami technicznymi (WT).

4. Przechowywanie i magazynowanie gotowych wyrobéw odbywa si¢
w odpowiednich warunkach.
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2. PROJEKTOWANIE EADUNKU NAPEDOWEGO

Podczas projektowania tadunku napedowego nalezy bra¢ pod uwage
nastepujace charakterystyki HPR, ktére obrazuje diagram przedstawiony na

rysunku 1.
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Rys. 1. Charakterystyki HPR
Fig. 1. Characteristics of HPR
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Najwazniejsze charakterystyki i wtaSciwosci, ktére brano pod uwage
podczas opracowania sktadu HPR przy realizacji pracy na bazie kauczuku
HTPB to:

» impuls wtasciwy (okreslony przez sktad, narzucony przez konstrukcje),

» szybkos¢  spalania  (dopasowana do  wymagan,  spalanie

w laboratoryjnym silniku rakietowym),

» wlasciwosci mechaniczne,
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» przetworcze/lejne (umozliwiajagce wytwarzanie na skale przemystowa
tadunkéw bez wad, ktére sa zrédlem potencjalnego zagrozenia
i niekontrolowanego spalania).

2.1. Wplyw poszczegolnych skltadnikow
Na og6t HPR sktada sie z trzech podstawowych sktadnikéw: nadchloranu

amonu, pytu aluminiowego i lepiszcza. Wptyw gtéwnych trzech sktadnikéw na
wlasciwosci paliwa ilustruje rysunek 2.

HPR
65-80% 5-20% 11-14%
. E LEPISZCZE
UTLENIACZ
(NA) PALIWO (Al) Polimer (HTPB)
Plastyfikator
Utwardzacz
Tlos¢ i wielkos¢ czastek wplywa na: Wplyw iloéei i érednicy czastek na: Tlos¢ i sklad ma wplyw na:
LEINOSC LEINOSC IMPULS WEASCIWY
WLASCIWOSCI MECHANICZNE SZYBKOSC SPALANIA LEJNOSC
SZYBKOSC SPALANIA IMPULS WEASCIWY WEASCIWOSCI MECHANICZNE

Rys. 2. Diagram ilustrujacy wptyw sktadnikéw na wlasciwosci HPR

Fig. 2. Diagram illustrating the effect of the components on the properties of HPR

Wiasciwosci typowych kauczukéw HTPB przedstawiono w pracy [14].
Natomiast wlasciwosci pozostatych sktadnikow paliwa opisano szczegétowo
w publikacjach [9, 11], a sktad np. w pracy [15].

Utwardzanie to jeden z wazniejszych etapéw technologicznych
otrzymywania HPR. Zwiazki chemiczne posiadajace w swej strukturze
czasteczkowej grupy cyjanianowe (-N =C =0) tworza chemiczne wigzania
poliuretanowe z grupami funkcyjnymi hydroksylowymi kauczuku HTPB
(rys. 3).

%
n OCN—-R-NCO + n HO-R-OH ——» OCN—(R—”—C—O—R'),\—OH

Rys. 3. Schemat reakcji utwardzania

Fig. 3. Curing reaction scheme
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Tego rodzaju reakcje chemiczne powoduja przemian¢ lepkiej substancji
prepolimerycznej w  postaé  statego lepiszcza o  wlasciwos$ciach
gumopodobnych, tworzac tzw. matryce polimerowa, w ktérej osadzone sa
czastki state NA (dwie frakcje — grubokrystaliczna i drobna) i proszku
aluminiowego.

W celu uzyskania skutecznego i efektywnego utwardzenia, do
odpowiedniej ilosci kauczuku HTPB musi by¢ dodana odpowiednia ilo$¢
substancji utwardzajacej. Idealnie stosunek liczby gramoréwnowaznikéw
substancji utwardzajacej do liczby gramoréwnowaznikéw HTPB powinien
wynosi¢ 1. W rzeczywistosci stosunek ten dla HPR na bazie HTPB (dobrze
upakowanego czgstkami statymi, zwlaszcza utleniacza) wynosi < 1 (=0,8) [1].

Rodzaj i ilo$ci $rodka utwardzajacego ma wplyw na proces technologiczny
mieszania, czas przydatnosci technologicznej zawiesiny paliwa (ang. pot life),
szybkos¢ spalania HPR i procesy starzeniowe.

3. BADANIA WEASCIWOSCI HPR

Sktad i wyniki badan wiasciwosci fizykochemicznych (gestos¢, temperatura
zeszklenia), termochemicznych (kaloryczno§¢) 1 wrazliwo$ci na bodzce
mechaniczne i termiczne (tarcie, uderzenie, temperatura rozktadu) oraz
szybkos$ci spalania HPR okreslone w LSR wg metodyki opisanej w pracach
[2, 16-19] przedstawiono w tabelach 11 2.

Tabela 1. Sktad HPR
Table 1. Composition of HPR

Sktadniki Zawarto$¢, %
Skitadniki ciekle:
a,o- dihydroksypolibutadien (HTPB), diizocyjanian dimerylu
(DDI), adypinian dioktylu (ADO), 13,40+13,57

2,2’- bis(ethyloferrocenylo)propan (BEFP)

Pyt aluminiowy (Al) 16,01+16,04

Nadchloran amonu (NA) 70,07+70,21

Dodatki (antyutleniacz, Srodek wiazacy, srodek powierzchniowo

. . 0,35
czynny, spowalniacz procesu utwardzania)
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Tabela 2. Wspdtczynniki wrazliwosci, parametry termodynamiczne, fizykochemiczne
1 balistyczne HPR [20]

Table 2. Sensitivity coefficients, thermodynamic, physicochemical and ballistic
parameters HPR [20]

Wspétczynniki wrazliwos$ci na:

— uderzenie 7517

— tarcie 120N
Temperatura rozktadu 508 K
Kalorycznos¢ 6548 kl/kg
Temperatura zeszklenia 207,5K
Gestose 1,76 g/cm3
Szybkos¢ spalania w mm/s i zakres p w MPa:
Temperatura BEEP =0,4% BEEP =0,2%

323K u=9,80p"";552<p<11,48 u=2848p"";6,17<p<10,10
233K u=9,07p"”;6,00<p<9,67 u=7,16p""%;533<p<891

4. WYNIKI BADAN DEMONSTRATORA SILNIKA
RAKIETOWEGO

4.1. Wprowadzenie

Konstrukcje silnika rakietowego demonstratora [21] przedstawiono na
rysunku 4. Silnik sktadat si¢ ze stalowego korpusu (1), wykonanego w ksztalcie
tulei cienkos$ciennej z dnem, stanowiacego komore spalania, oraz zespotu
dyszowego, w sktad ktérego wchodza: stozek przedni (2), stozek tylny (3)
1umieszczona centralnie pomiedzy stozkami wkiadka dyszy (4) o Scisle
okreslonej $rednicy przekroju krytycznego dy. Wnetrze korpusu ograniczone
srednica dy.y Wypelnione jest HPR (5).

Rys. 4. Konstrukcja silnika rakietowego demonstratora: 1 — komora,
2 —izolacja termiczna, 3 — dysza, 4 — wktadka dyszy, 5 — paliwo

Fig. 4. The design of rocket engine demonstrator: 1 — chamber, 2 — thermal isolation,
3 —nozzle, 4 — insole nozzle, 5 — propellant
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Zawiesing masy paliwa o sktadzie podanym w tabeli 2 sporzadzano przy
uzyciu planetarnego mieszalnika firmy Drais o pojemnosci 30 dm’.

Realizacja przedsiewzigcia wymagata takze opracowania aparatury
technologicznej umozliwiajacej napetnianie komory silnika rakietowego
zawiesing paliwowa. Aparature, ktéra zaprojektowano i opatentowano,
przedstawiono na rysunku 5.

Rys. 5. Aparatura do napelniania zawiesing paliwa komory silnika rakietowego [22]:

1 — dozownik, 2 — paliwo, 3 — kanat spustowy, 4 — komora formujaca,

5 — zawdr spustowy, 6 — rdzen formujacy, 7 — wibrator, 8§ — p6tobejma,

9 — otwér przelotowy, 10 — zatrzask, 11 — zawias, 12 — rurki grzewcze,

13 — dolny kotnierz, 14 — gérny kotnierz, 15 — komora prézniowa,
16 — okno wziernikowe, 17 — zawor prézniowy, 18 — pierscien uszczelniajacy,
19 — mechanizm dzwigniowy, 20 — stojak, 21 — podstawa,
22 — kanal przelotowy, 23 — kréciec doprowadzajacy,
24 — kréciec odprowadzajacy, 25 — profilowana tuleja, 26 — profilowane dno,
27 — stozkowa wneka, 28 — nasadka

Fig. 5. Apparatus for filling slurry propellant of the rocket motor chamber [22]:
1 — feeder, 2 — propellant, 3 — drain channel, 4 — forming chamber,

5 — drain valve 6 — forming a core, 7 — vibrator, 8 — half clamp,

9 — through hole, 10 — latch, 11 — hinge, 12 — heating tube, 13 — lower flange,
14 — upper flange, 15 — vacuum chamber, 16 — viewing window,

17 — vacuum valve, 18 —ring, 19 — a lever mechanism, 20 — stand, 21 — base,

22 — through duct, 23 — supply conduit, 24 — nipple discharge, 25 — profiled sleeve,
26 — profiled bottom, 27 — cone niche, 28 — cap
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Proces otrzymania HPR obejmowat wymieszanie w odpowiedniej
kolejnosci sktadnikéw paliwa w mieszalniku planetarnym w podwyzszonej
temperaturze (333 K) oraz pod obnizonym ci$nieniem 5 kPa.

Ladunek napedowy wykonywano metoda napeiniania pétptynng masa
(zawiesing) paliwowa pod obnizonym ci$nieniem korpusu silnika. Wymiary
(ksztatt) i $rednice wewnetrzng zabezpieczaly wymiary wewnetrzne korpusu
silnika z rdzeniami o przekroju cztero- (4r) i siedmioramiennej (7r) gwiazdy.
Korpus byt umieszczany w uktadzie termostatujacym z ptaszczem wodnym
o temperaturze 333 K, a pdtplynng mas¢ dozowano pod obnizonym ci$nieniem
5 kPa (rys. 6).

Rys. 6. Aparatura do napelniania komory silnika rakietowego zawiesing paliwa [19]

Fig. 6. Apparatus for filling chamber rocket motor propellant suspension [19]

Po zadozowaniu odpowiedniej ilo$ci zawiesiny HPR do komory silnika,
wstawiano ja do komory termostatujacej na okres 5 dni w celu utwardzenia
HPR. Po utwardzeniu i wyciagni¢ciu rdzenia [23], korpus silnika wraz z HPR
i wkreconym uktadem dyszowym badano metoda defektoskopii rentgenowskie;j
z wykorzystaniem detektora HDR na stanowisku badan defektoskopowych
(rys. 7). Przyktadowe zarejestrowane rentgenogramy przedstawiono na
rysunku 8.
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Rys. 7. Silnik rakietowy demonstratora na stanowisku badan rentgenowskich [19]

Fig. 7. Rocket motor test bench demonstrator on a bench X-ray tests [19]

Rys. 8. Przyktadowe rentgenogramy [19]

Fig. 8. Sample radiographs [19]
4.2. Wyniki z badan stacjonarnych

Badania stacjonarne demonstratorow silnikéw rakietowych
przeprowadzano na stacji badan balistycznych w ZPS ,,GAMRAT” Sp. z o.0.
(rys. 9) dla skrajnych temperatur eksploatacji, tj. 233 i 323 K, po uprzednim ich
termostatowaniu przez 18 godzin w tych temperaturach.

Rejestracje charakterystyk p = f(¢) i F = f (¢) przeprowadzano za pomoca
tensometrycznych czujnikéw i cyfrowego wzmacniacza MGC Plus. Dane
pomiarowe przesytane byly w trybie on-line i archiwizowane na komputerze.
Przyktadowe zarejestrowane charakterystyki p = £ () i F = f (¢) przedstawiono
na rysunku 10.
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a) b) c)

Rys. 9. a) Stanowisko do sterowania i rejestracji wynikow z badan fadunkéw
napedowych na stacji badan balistycznych wraz z mozliwo$cia obserwacji w czasie
rzeczywistym procesu spalania, b) stanowisko do préb stacjonarnych silnikéw
rakietowych, c) silnik rakietowy demonstratora na stanowisku badawczym [24]

Fig. 9. a) The position of control and registration of the test results on the propulsion
loads ballistic testing station together with the possibility of real-time observation of the
combustion process, b) the position of the stationary tests of rocket motors,
¢) demonstrator rocket motor on a test bench [24]
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Rys. 10. Przyktadowe charakterystyki p = f(¢) i F = {(¢)
Fig. 10. Sample characteristics p = f(#) and F = f(¢)

Natomiast wyniki badan przedstawiono w tabeli 3.
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Tabela 3. Wyniki badan demonstratoréw na hamowni [24]

Table 3. The results of the tests of demonstrators on stand [24]

Nr Rdzeh 1;1;:);; Mp | P | Fm oty L [kl\lljs/k R
demonstratora (%] [kg] |[MPa] | [kN] [s] | [kNs] o] [°C]
5 4r 0.4 25,23 |15,91 | 28,33 | 2,93 | 61,92 | 2,454
6 r 0.4 25,54 116,36 | 28,96 | 2,90 | 62,75 | 2,457
10 r 0.4 25,48 | 15,60 | 27,76 | 2,93 | 62,67 | 2,460
12 r 0,2 25,57 |12,28 | 24,69 61,70 | 2,414 0
17 4r 0,2 25,12 | 14,56 | 25,69 | 3,14 | 61,83 | 2,461
2/7cz r 0,2 25,32 (17,17 | 27,84 | 3.00 | 61,752,439
8 4r 0.4 25,31 |19,07 | 34,13 | 2,50 | 63,08 | 2,492
9 Tr 0,4 25,49 119,60 | 35,29 | 2,45 | 63,65 | 2,497
11 4r 0.4 25,41 (15,60 | 27,81 | 2,97 | 62,17 | 2,447 +50
13 r 0,2 25449 |17,40 | 31,36 63,43 | 2,488
3/7cz r 0,2 2521 (17,21 | 30,89 | 2,70 | 62,83 | 2,492

Przeprowadzone badania stacjonarne demonstrator6w na stacji badan
balistycznych  pozwolily na uzyskanie charakterystyk balistycznych
zapewniajacych wydtuzenie zasiggu pocisku rakietowego 122 mm.

4.3. Wyniki badan poligonowych

Badania poligonowe demonstratoréw pociskéw rakietowych z HPR
przeprowadzone zostalty w Osrodku Strzelan Poligonowych Wojsk Ladowych
Nowa De¢ba przez zesp6ét badawczy Wojskowego Instytutu Technicznego
Uzbrojenia w Zielonce. Zakres badan obejmowat:

e gsprawdzenie wytrzymatosci i funkcjonowania 122 mm
demonstratoréw pociskéw rakietowych o zwiekszonej donos$no$ci na
wyrzutni i torze lotu,

e wstepne okreslenie parametréw balistycznych 122 mm pociskéw
rakietowych o wydluzonym zasiggu.

W trakcie badan strzelaniem okre$lano nastgpujace parametry:

e predkos¢ pociskéw Vi, na koncu aktywnego odcinka toru lotu,

¢ funkcjonowanie pociskéw na wyrzutni i torze lotu,

® donos$no$¢ pociskow.
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Przed strzelaniem pociski rakietowe termostatowano w komorach
termostatow w temperaturach 233, 288 i 323 K przez 48 h. Strzelanie
przeprowadzono w nastgpujacej kolejnosci:

— 3 pociski o temperaturze 288 K,

— 3 pociski o temperaturze 323 K,

— 1 pocisk o temperaturze 232 K.

Przy siédmym strzale stwierdzono nieprawidtlowa prace silnika
rakietowego demonstratora po ok. 0,5 s od momentu startu z wyrzutni.
Predko$¢ i dono$no$¢ wyznaczona zostala za pomoca radaru Dopplera.
Funkcjonowanie okreslano wzrokowo i za pomoca kamery do zdje¢ szybkich.
Na rysunku 11 przedstawiono sfotografowany lot demonstratora pocisku
rakietowego 122 mm o wydluzonym zasiegu z temperatury otoczenia.
Uzyskane wyniki badan dynamicznych (poligonowych) zamieszczono
w tabeli 4.

Na podstawie analizy nieprawidtowego przebiegu pracy demonstratora
silnika rakietowego z temp. 233 K mozna stwierdzi¢, Ze najbardziej
prawdopodobng przyczyna tego bylo uszkodzenie (przepalenie) powtoki
termoizolacyjnej. Dlatego tez stwierdzono, ze najistotniejszym elementem do
poprawienia jest izolacja termiczna — jej parametry fizyczne, przyczepnosé
i doktadno$¢ wykonania.

Rys. 11. Demonstrator po wystrzeleniu — temperatura pocisku 288 K
(zdj. B. Florczak)

Fig. 11. Demonstrator after launch — the temperature of the projectile 288 K
(fot. B. Florczak)
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Tabela 4. Wyniki badan dynamicznych [24]
Table 4. The results of the dynamic test [24]

Czas Donosnosé
Temp. V, rac [m]
Nr strzatu | pocisku o pracy . Funkcjonowanie
[m/s] silnika przy kacie
K] 7y kacie
[s] podniesienia 8
1 1262 2,85 - prawidlowe
2 288 1255 2,82 10 500 prawidtowe
3 1258 2,86 9500 prawidtowe
4 1305 2,60 10 800 prawidlowe
5 323 1282 2,66 11 000 prawidtowe
6 1296 2,66 11 000 prawidlowe
7 233 — ~0,5 — nieprawidlowe

5. PODSUMOWANIE

Opracowano kompozycje HPR i masy termoizolacyjnej oraz
wyktadzinowej dla korpusu komory silnika rakietowego, jak réwniez proces
technologiczny zalewania masa paliwa wylozonych termoizolacja i warstwa
wyktadzinowa komor silnika rakietowego. Zaprojektowano i wykonano
aparatur¢ technologiczng niezb¢dng do wytwarzania demonstratoréw silnika
rakietowego 122 mm.

Uzyskane wyniki badan s3 mocna podstawa do kontynuowania prac
rozwojowych w dziedzinie nowoczesnych silnikéw rakietowych na state
heterogeniczne paliwo rakietowe zwigzane ze Sciankg komory silnika oraz
pozwalaja na przysztosciowe podejmowanie prac badawczych, w ktérych
mozna bedzie wykorzysta¢ zdobyte dos$wiadczenia technologiczne,
oprzyrzadowanie i aparatur¢ badawczo-produkcyjng do opracowan rozwigzan
statych napedéw do bardziej nowoczesnych 1 pokrewnych pociskéw
rakietowych i artyleryjskich.

Artykut zawiera wyniki pracy finansowanej przez NCBIR ze srodkow na nauke
w latach 2010-2013 jako projekt rozwojowy nr O RO0 0090 09.
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Development of Technology and Ballistic Research of the
Propulsion Unit for 122 mm Rocket Missile with an
Extended Range

Bogdan FLORCZAK, Andrzej CHOLEWIAK, Marek BIALEK

Abstract. The paper presents the results of ballistic studies on the demonstrator missile
122 mm rocket motor of an extended range with the heterogeneous solid propellant. The
technology for producing the solid propellant can be deployed in the defense industry
plants and used for the production of rocket motors for various purposes.

Keywords: mechanics, composite propellant, demonstrator, rocket missile



