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Streszczenie. W artykule przedstawiono wyniki prac zwigzanych z opracowaniem
silnika rakietowego stuzacego do kompletacji uktadu napedowego bedacego I stopniem
rozpedzajacym demonstrator rakiety dwustopniowej. Prace te byly realizowane
w ramach projektu rozwojowego pt. ,,Opracowanie demonstratora przeciwlotniczej
dwustopniowej rakiety krétkiego zasiggu” przez Konsorcjum naukowo-przemystowe
tworzone przez Wojskowa Akademi¢ Techniczng, MESKO S.A., Zaklad Produkcji
Specjalnej GAMRAT Sp. z o0.0. oraz Polski Holding Obronny. Jednym z gtéwnych
zadan stawianych projektowi bylo opracowanie i opanowanie technologii oraz
wykonanie kompozytowego korpusu nosnego stuzacego do kompletacji uktadu
napedowego rakiety o masie startowej rzedu kilkudziesigciu kilograméw. Zadanie to
bylo realizowane réwnoczesnie z konstruowaniem i opanowaniem technologii
pozostatych glownych zespolow silnika rakietowego, takich jak: tadunek napgdowy
z homogenicznego (dwubazowego) paliwa rakietowego, zaptonnik, kompensator
i dysza. W wyniku tych prac wykonano i przebadano stacjonarnie w komorze
balistycznej tadunek napgdowy wraz z zaptonnikiem i dysza oraz opracowano
i opanowano technologi¢c kompozytowego korpusu no$nego o kalibrze 171 mm
bedacego jednoczesnie komorg spalania, ktéry réwniez przebadano stacjonarnie na
hamowni w kompletnym silniku rakietowym.

Artykut zostat opracowany na podstawie referatu prezentowanego podczas X Migdzynarodowej Konferencji Uzbrojeniowej nt. ,,Naukowe
aspekty techniki uzbrojenia i bezpieczenstwa”, Ryn, 15-18 wrzesnia 2014 r.
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W konsekwencji przeprowadzono dynamiczne badania poligonowe, w ktorych
przy uzyciu silnika rakietowego wedlug ww. konfiguracji wystrzelono rakietg
dwustopniowa o masie startowej 70 kg, ktora osiagneta predko$é maksymalng 960 m/s.
Stowa Kluczowe: rakieta dwustopniowa, silnik rakietowy, kompozytowa komora
spalania

1. WSTEP

Najnowszym kierunkiem rozwoju silnikéw rakietowych pociskow
przeciwlotniczych krotkiego i sredniego zasiggu jest zastepowanie metalowych
(stalowych lub duralowych) korpusow komor spalania przez wyroby
kompozytowe wykonane z zywic syntetycznych wzmacnianych wioknami
weglowymi  [1-3]. Nowe rozwigzanie charakteryzuje si¢ znacznie
korzystniejszym stosunkiem masy tadunku prochowego do masy catej jednostki
napedowej, ze wzgledu na zmniejszong mas¢ kompozytowej komory wzgledem
metalowej komory spalania, przy zachowaniu odpowiedniej wytrzymatosci
mechanicznej i termiczne;j.

Parametry zasiggowe i1 kinematyczne pocisku rakietowego sa w duzym
stopniu zalezne od charakterystyk paliwa rakietowego, z ktdrego jest wykonany
tadunek napedowy. Podstawowym parametrem okreslajacym zdolnosci
napedowe paliwa jest impuls jednostkowy (ls) wyrazony w [s] lub [m/s]. Dla
wspotczesnych paliw homogenicznych (dwubazowych) parametr ten osigga
warto$¢ 230 s, natomiast dla paliw heterogenicznych (kompozytowych) zbliza
si¢ do granicy 300 s [4].

Istotne jest rowniez zaprojektowanie odpowiedniego ksztattu tadunku
napedowego, co zapewnia optymalny profil przebiegu ciggu silnika
rakietowego w czasie. Dla tadunkéw wykonanych z paliw homogenicznych
wytwarzanych metoda ekstruzji w podwyzszonej temperaturze, typowe sa
ksztalty rurowe o roznorodnym stosunku $rednicy zewnetrznej do wewngtrznej
oraz roznej konfiguracji inhibitowania zewngetrznej powierzchni fadunku.

Celem pracy jest przedstawienie wynikéw badan rozwojowych nad
opracowaniem silnika rakietowego z kompozytowa komorg spalania bedacego
podstawowym zespotem ukladu napedowego stuzacego do rozpgdzenia
demonstratora przeciwlotniczej dwustopniowej rakiety krotkiego =zasiegu.
Artykut zawiera wyniki prac zrealizowanych w MESKO S.A. i ZPS GAMRAT
Sp. z 0.0. w ramach konsorcjum z Wojskowa Akademig Techniczng i Polskim
Holdingiem Obronnym. W MESKO S.A. zostaly opracowane i wykonane
zespoly silnika rakietowego i uktadu napedowego, takie jak: kompozytowa
komora spalania, dno z zaptonnikiem, zespdt dyszowy, stabilizator i stozek
laczacy, natomiast w ZPS GAMRAT Sp. z o0.0. opracowano technologi¢
1 wykonano tadunek prochowy.
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2. BUDOWA SILNIKA RAKIETOWEGO

W ramach prac badawczych zaprojektowano i wykonano funkcjonujacy
demonstrator innowacyjnego silnika rakiety dwustopniowej. Budowe silnika
rakietowego przedstawiono na rysunku 1.

Rys. 1. Konstrukcja silnika rakietowego z kompozytowa komora spalania:
1 — zespot dyszowy, 2 — ruszt, 3 — tadunek napedowy, 4 — korpus noény,
5 — kompensator, 6 — wkrecane dno z zaptonnikiem

Fig. 1. Structure of rocket motor with a composite casing
1 —nozzle assembly, 2 — grate, 3 — propulsive charge, 4 — carrier body,
5 — compensator, 6 — bottom with igniter

2.1. Budowa kompozytowej komory spalania

W ramach jednego z gltownych zadan opracowano konstrukcje
kompozytowej komory spalania (korpus no$ny) przedstawiong na rysunku 2.
Do wykonania komory kompozytowej uzyto rowingu weglowego o wysokiej
wytrzymatoéci widkien oraz lepiszcza w postaci zywic syntetycznych.
Technologia wykonania lekkiego korpusu o wysokiej wytrzymatosci
mechanicznej oraz termicznej zostala wypracowana do$wiadczalnie, a jej
skuteczno$¢  potwierdzono  licznymi  proébami  wytrzymato$ciowymi.
Podstawowa proba przydatnosci komory silnika byla proba hydrauliczna,
podczas ktorej komory poddawano kilkuminutowemu oddziatywaniu ci$nienia
hydrostatycznego dochodzacego do 20 MPa. W trakcie proby obserwowano
szczelno$¢ kompozytu oraz jego polaczen z innymi elementami
konstrukcyjnymi (metalowe dno oraz kompozytowa dysza).
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Rys. 2. Kompozytowa komora spalania stanowigca korpus nosny silnika rakietowego:
1 — zesp6t dyszowy, 2 — komora kompozytowa, 3 — tuleja tytanowa

Fig. 2. The composite casing which is the supporting body rocket motor
1 — nozzle assembly, 2 — composite chamber, 3 — titanium sleeve

2.2. Budowa ladunku napedowego

Paliwo rakietowe typu homogenicznego charakteryzowato si¢ wysokim
cieplem spalania (ok. 4400 kJ/kg) oraz wzglednie wysoka wartoscig impulsu
jednostkowego (ok. 220 s). Na rysunku 3 przedstawiono trzy tadunki napgdowe
z partii prototypowej, ktdre posiadajg ostateczng forme konstrukcyjng oraz
zostaly wytworzone wedlug docelowej technologii na ustalonym sktadzie
surowcowym. Cechg charakterystyczng tadunkow napgdowych jest cze§ciowo
nieinhibitowana powierzchnia zewnetrzna z czterema wzdluznymi nacigciami,
co w efekcie powoduje dwuzakresowe dziatanie napgdu rakietowego.

Rys. 3. Ladunki napedowe z paliwa homogenicznego o zoptymalizowanej konfiguracji
technologicznej

Fig. 3. Propulsive charge with a homogeneous propellant-optimized technological
configuration
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3. STACJONARNE BADANIA BALISTYCZNE

Dwuzakresowo$¢ pracy silnika rakietowego mozna elastycznie
ksztatltowaé¢, dobierajac odpowiednio powierzchni¢ odstonigta tadunku oraz
dtugos$¢ nacig¢ podtuznych na tej powierzchni. Na etapie analiz koncepcyjnych,
postugujac si¢ programem MathCad, wykonano obliczenia okre$lajace zmiany
ci$nienia w czasie P(t) i zatozony przebieg ciaggu w czasie R(t) dla wybranych
konfiguracji geometrycznych tadunku. Wyniki jednej =z konfiguracji
geometrycznych przestawiono na wykresach (rys. 4 i 5).

Przebieg zaleznosci p=f{(t)
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Rys. 4. Wykres zmiany ci$nienia w czasie
(wyniki obliczone teoretycznie w programie MathCad)

Fig. 4. Graph of pressure variation vs. time (results calculated theoretically in Mathcad)
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Rys. 5. Wykres zmiany ciggu w czasie
(wyniki obliczone teoretycznie w programie MathCad)

Fig. 5. Graph of thrust variation vs. time (results theoretically calculated in Mathcad)



76 Z. Drabik, T. Rasztabiga

Po wykonaniu elementéw kompletujgcych silnik rakietowy zaelaborowano
tadunkiem napedowym wyprodukowanym w ZPS GAMRAT Sp.zo.0.
Nastepnie na zaktadowej hamowni ZPS GAMRAT Sp. z 0.0. przeprowadzono
stacjonarne badania w komorze balistycznej (grubosciennej). Na rysunku 6
przedstawiono pierwsze przebiegi ciggu i ciSnienia w czasie.

Nazwa: Blyskawica partia: 1_2011 _préba Temperatura: + temp. otoczenia Data badania: 11-04-11 11:40:27
30,00 — — 5000
27,00 — — 4500
24,00 — —{ 40.00
21,00 — — 3500
1800 — — 3000
1500 — — 2500 i
1200 —~ 2000 )
900 — i — 1500
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3,00 — —{ s00
D e B e s s e e
0,00 050 1,00 1,50 200 250 3,00 3.50 400 4,50 5.00
Numerwykresu: 1 1 MaxP:17.160 MaxR:35.506 %/

Rys. 6. Wykresy zmiany ciagu i ci$nienia w czasie — pierwsze badania balistyczne
w temperaturze otoczenia

Fig. 6. Graph of thrust and pressure variation vs. time — first static firing ballistic tests at
ambient temperature

Po analizie wynikow spalania przeprowadzono optymalizacj¢ konstrukcji
tadunku napedowego 1 niektorych parametrow konstrukcyjnych komory
spalania. Nastepnie wykonano kolejne badania stacjonarne zoptymalizowanego
fadunku napedowego zarowno w grubosciennej metalowej komorze
balistycznej, jak i w silniku z kompozytowa komora spalania (cienkoscienng).

Do Dbadania wlasciwosci  balistycznych ~ wykonanych  napedow
wykorzystano istniejaca w ZPS GAMRAT w Jasle baze pomiarows
charakterystyk  balistycznych  tadunkéw napedowych ~w  warunkach
stacjonarnych z mozliwo$ciag rejestrowania przebiegu cisnienia, ciggu oraz
czasu pracy silnika. Zaprojektowany tadunek napgdowy charakteryzowat si¢
masa ok. 30 kg, co byto najwicksza dotychczas badang w ZPS GAMRAT
jednostkg napedowa. Ze wzgledow bezpieczenstwa Zaktadéw i ich otoczenia,
bylo wigc konieczne wykonanie dodatkowych zabezpieczen.
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Wyniki badan balistycznych przedstawiono w tabeli 1 oraz na rysunkach
718.

Tabela 1. Wyniki badan balistycznych na hamowni stacjonarnej

Table 1. Results of static firing ballistic tests

Pmax | Ps’r Rmax | Rs’r Ic tp
[MPa] [KN] [KNs] [s]
1228 | 10,27 2457 | 20,65 57,53 2,79
0.00 1 ' I ' I ' I ' I ' 1 i T i T i T i T i 0.00

Czas[s]
Rys. 7. Wykresy zmiany ciagu i ci$nienia w czasie — wynik badania
w komorze balistycznej fadunku napedowego po optymalizacji

Fig. 7. Graph of thrust and pressure variation vs. time — results of static firing ballistic
tests the optimized propulsive charge
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Rys. 8. Wykres zmiany ciagu — wynik badania w cienko$ciennej komorze
kompozytowej tadunku napgdowego po optymalizacji

Fig. 8. Graph of thrust variation vs. time — results static firing ballistic tests the
optimized propulsive charge

Rysunek 9 przedstawia widok strugi gazéw wylotowych zarejestrowany
podczas spalania fadunku w komorze cienkoscienne;.

Rys. 9. Wyptyw gazéw wylotowych z dyszy

Fig. 9. Flow of exhaust gas from the nozzle
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4. BADANIA POLIGONOWE

Po uzyskaniu pozytywnych wynikow badan na hamowni opracowano
i wykonano kompletny uktad napedowy, tj. do silnika rakietowego dodano
stabilizator i1 stozek laczacy, co razem stanowilo kompletny pierwszy stopien
rakiety dwustopniowej. Po scaleniu z drugim stopniem i zaelaborowaniu do
kontenera startowego (wyrzutni) — rysunek 10, przeprowadzono badanie
strzelaniem na Centralnym Poligonie Sit Powietrznych w Ustce.

Rys. 10. Rakieta dwustopniowa w wyrzutni zamontowana na stendzie startowym

Fig. 10. The two-stage rocket in launcher on the launch stand

Masa w pelni skonfigurowanego uktadu napedowego (pierwszy stopien)
wynosita 45 kg, natomiast masa startowa catej rakiety (I + II stopien) to 70 kg.
Konfiguracje kompletnego uktadu napedowego oraz Rakiety Dwustopniowej
przedstawiono na rysunkach 11 oraz 12 i 13.

W rakiecie dwustopniowej przewidziane jest roztaczenie si¢ stopni po
skonczeniu pracy silnika rakietowego. Rozpedzony drugi stopien rakiety ma
realizowac¢ lot kierowany. W pierwszym badaniu strzelanie przeprowadzono dla
rakiety, ktora z zatozenia nie miata mozliwosci roztaczenia stopni i miat to by¢
tylko lot balistyczny.

W programie PRODAS V3 wykonano symulacje balistyki zewnetrznej
rakiety, w wyniku czego otrzymano przewidywany przebieg predkosci rakiety
w funkcji czasu, przedstawiony na rysunku 14.



80 Z. Drabik, T. Rasztabiga

o

2 1

1470

Rys. 11. Uktad napedowy kompletny:
1 — stabilizator I-stopnia, 2 — silnik rakietowy, 3 — stozek taczacy stopnie

Fig. 11. Complete propulsion system
1 — stabilizer I-stage, 2 — rocket motor, 3 — cone of connecting

Rys. 12. Rakieta dwustopniowa kompletna (projekt komputerowy)

Fig. 12. Complete two-stage rocket (computer model)

Rys. 13. Rakieta dwustopniowa kompletna (prototyp do badan poligonowych)

Fig. 13. Complete two-stage rocket (prototype for testing range)

W wyniku wykonanych badan poligonowych zarejestrowano za pomoca
dopplerowskiego uktadu pomiarowego predkos¢ pocisku dwustopniowego
w funkcji czasu i przedstawiono na rysunku 15. Z wykresu wynika, Ze rakieta
wykonata stabilny lot balistyczny i osiagneta predkos¢ ok. 960 m/s. Predkosc
maksymalna obliczona teoretycznie i pomierzona eksperymentalnie rozni sie
0 ok. 100 m/s. Predko$¢ eksperymentalna jest nizsza z uwagi na
nieuwzglgdnienie w modelu matematycznym rakiety wszystkich zaktocen na
nig oddziatujacych.
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Rys. 14. Predkos¢ rakiety dwustopniowej w funkeji czasu — symulacja w programie

PRODAS V3

Fig. 14. Velocity two-stage rocket vs. time — simulation in PRODAS V3

Fig. 15.
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Rys. 15. Wykres predkosci rakiety dwustopniowej w funkcji czasu
(pomiar z radaru dopplerowskiego)

Graph velocity two-stage rocket vs. time (measurement of the Doppler radar)
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Rys. 16. Rakieta dwustopniowa w poczatkowej fazie lotu z roztozonymi statecznikami

Fig. 16. The two-stage rocket in the initial phase of the flight with outstretched fins

5. PODSUMOWANIE

Wynikiem zrealizowanej pracy rozwojowej jest opracowanie konstrukcji
i opanowanie technologii wykonania silnika rakietowego z lekka kompozytowa
komora spalania o kalibrze 171 mm. Silnik zostal wykonany catkowicie przez
przedsigbiorstwa krajowego przemystu obronnego. Oznacza to znaczacy postep
w rozwoju techniki rakietowej w Polsce oraz opanowanie unikatowych
technologii niedostgpnych na otwartym rynku.

Na podstawie doswiadczen uzyskanych w tym projekcie mozna
z powodzeniem rozwija¢ dotychczasowe technologie, a takze konstruowaé
silniki rakietowe o wigkszych kalibrach do nowych typéw uzbrojenia
rakietowego.

Artykut zawiera wyniki pracy finansowanej przez NCBIR ze Srodkow na nauke
w latach 2009-2014 jako projekt rozwojowy nr O R0O0 0029 09
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Rocket Motor with Composite Casing

Zbigniew DRABIK, Tomasz RASZTABIGA

Abstract. The article presents the results of work concerning a two-stage rocket motor.
In the first step tested stationary the charge rocket motor with the ignitor and the nozzle
system in the ballistic chamber was tested. The technology of composite casing with
a caliber of 171 mm, which is also a combustion chamber, was designed and mastered.
The composite casing was tested stationary in complete rocket motor. The next step
was to conduct dynamic tests at the rocket test range. During the dynamic tests
a two-stage rocket with a mass of 70 kg was fired. The rocket has reached a maximum
speed of 960 m / s.

Keywords: two-stage rocket, rocket motor, composite casing






