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debljina zone sagorijevanja
molekularna masa

masena brzina stvaranja produkata sagorijevanja
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pritisak sagorijevanja
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temperatura

brzina oticuceg gasa

zapremina

brzina
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gubitak s, zbog izmjene geometrije ulaznog dijela mlaznika -

€ anGL
EpmuLt promjene lg, zbog slozenosti gasnog toka kod vise mlaznica periferno -
rasporedenih
Esup gubitak s, zbog uronjenosti mlaznika -
ExN kineticki gubitak I, -
Epw gubitak ls, zbog neparalelnosti isticanja gasa -
Eeros promjena I, zbog erozije mlaznika -
Nace efikasnost I, zbog prisustva polja radijalnog ubrzanja -
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e stanje na izlazu iz mlaznika
F gorivo
f stanje u zoni Kkipljenja
g stanje gasne faze
i i-ta hemijska materija
j j-ta hemijska materija
n ukupni red reakcije u tamnoj zoni
nozl mlaznik
@) oksidator
P pogonska materija, produkti sagorijevanja
p pogonska materija, produkata sagorijevanja
S stanje ¢vrste faze (povrSina sagorijevanja)
s stanje izmedu gasne faze i povrSine sagorijevanja
s stanje izmedu ¢vrste faze i povrSine sagorijevanja
teo teoretska vrijednost
th stanje u kriticnom presjeku mlaznika
Superscript
n eksponet pritiska u zakonu brzine gorenja

Dimenzioni simboli

F Sila Q Toplota
L Duzina radian Ugao
M Masa t Vrijeme



Redni
broj

L

Noo,swDdN

10.
11.

12.
13.
14.
15.
16.
17.
18.

19.

20.

21.

22.

23.

24.

25.

26.

27.

28.
29.
30.
31.
32.
33.
34.
35.
36.
37.
38.
39.
40.

41.

Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl

Sl.
Sl
Sl
Sl

Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl

Sl.

Sl.

Sl

Sl

Sl

Sl.

Sl

Sl.

Sl

Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl
Sl

Sl.

11
21
2.2
2.3
2.4
2.5
2.6

2.7
2.8
29
2.10

211
2.12
2.13
2.14
2.15
2.16
2.17

2.18

2.19

2.20

2.21

2.22

2.23

2.24

2.25

2.26

3.1
3.2
3.3
3.4
3.5
3.6
3.7
3.8
3.8
3.9
3.10
3.11
3.12

3.13

Spisak slika

Naziv slika

Razvoj krive pritiska za motor NOTS 551 pri razli¢itim uslovima ispitivanja
Efekat super brzog sagorijevanja pod utjecajem aditiva

Sematski prikaz talasa sagorijevanja dvobaznog raketnog goriva

Utjecaj aditiva na efekat super brzog sagorijevanja

Povrsinska struktura goriva sa katalizatorom brzine sagorijevanja

Debljine zona sagorijevanja

Debljina tamne zone za pritiske sagorijevanja od 1 MPa, 2 MPa i 3 MPa
respektivno

Temperaturni profil u évrstoj fazi

Temperaturni profil u gasnoj fazi

Sema ravnoteZe toplotne energije u talasu sagorijevanja

Profil izmjene masenih udjela vrsta, temperature i toplotne ravnoteZe u
talasu sagorijevanja

Model step funkcije u gasnoj fazi

Sema balisticke bombe

“Slab” testni motor

Balisticka bomba sa centrifugom

Uporedni rezultati ispitivanja NASA LRC “slab” i USNPS “strand” motora
Uporedni rezultati ispitivanja NASA LRC “slab” i “CP” motora

Utjecaj sloZzenosti geometrije pogonskog punjenja na promjenu
temperaturne konstante a/a, u zakonu brzine sagorijevanja

Razvoj krive pritisak vs vrijeme eksperimentalnog motora za razli€ite
uslove ispitivanja

Fotografije faza procesa sagorijevanja raketnog motora na ¢évrsto gorivo
bez utjecaja polja radijalnog ubrzanja i u polju

Promjena relativne brzine sagorijevanja goriva DBNA pri razlicitim
pritiscima sagorijevanja u polju radijalnog ubrzanja

Promjena mase nesagorijelog goriva DBNA pri pritisku sagorijevanja od
1,85 MPa u polju radijalnog ubrzanja

Promjena brzine sagorijevanja DRG A sa katalizatorima u polju radijalnog
ubrzanja

Promjena brzine sagorijevanja DRG N sa katalizatorima u polju radijalnog
ubrzanja

Promjena funkcije orijentacije u zavisnosti od ugla kojeg zaklapa vektor
ubrzanja sa povrSinom sagorijevanja

Promjena livenog dvobaznog goriva X-248 BUU tokom procesa
sagorijevanja pri razli¢itim nivoima radijalnog ubrzanja

Promjena relativne brzine sagorijevanja pri promjeni intenziteta polja
radijalnog ubrzanja

Dijagram pritisak vs vrijeme za standardnu obradu rezultata

Odvajanje gasne struje unutar mlaznika

Stepen efikasnosti karakteristiCne brzine produkata sagorijevanja

Opitni sto za ispitivanje raketnih motora sa obrtanjem oko uzduzne ose
Horizontalni lamelni opitni sto

OpSta Sema opreme za akviziciju podataka

Balisti¢ki opitni raketni motor FLS-2

Realni eksperimentalni raketni motor

Pogonska punjenja NGR-A-Z i NGR-A-C

Pogonska punjenja NGR-B-Z i NGR-B-C

Kineti¢ke karakteristike pogonske materije NGR-A

Kineticke karakteristike pogonske materije NGR-B

Kineticke karakteristike pogonske materije NGR-A (tehnoloSki postupak
ekstrudiranjem)

Raketni motori DRG-A-Z-serija A

Strana
broj

1

9
11
13
15
16

19
21
21
22

23

26
31
33
35
36
36

38
40
41
42
43
45
46
48
49

51

53
56
65
70
71
72
73
74
79
79
86
87

88

96



42.

43.
44,
45,

46.

47.
48.

49.
50.

51.
52.

53.
54.

55.
56.

57.

58.
59.
60.

61.
62.

63.
64.

65.
66.

67.
68.

69.

70.

71.

72.

73.

74.

75.

76.
7.

78.
79.

Sl

Sl
Sl
Sl

Sl

Sl
Sl

Sl
Sl.

Sl
Sl

Sl
Sl

Sl
Sl

Sl

Sl
Sl
Sl

Sl
Sl

Sl
Sl

Sl
Sl

Sl
Sl

Sl

Sl.

Sl

Sl.

Sl

Sl

Sl

Sl
Sl

Sl
Sl

3.14

3.15
3.16
3.17

3.18

3.19
3.20

3.21
3.22

3.23
3.24

3.25
3.26

3.27
3.28

3.29

3.30
3.31
3.32

3.33
3.34

3.35
3.36

3.37
3.38

4.1
4.2

4.3

4.4

4.5

4.6

4.7

4.8

4.9

4.10
411

412
4.13

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-A-Z-serija A

Raketni motori DRG-A-Z-serija B

Raketni motori DRG-A-Z-serija C

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-A-Z-serija B

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-A-Z-serija C

Raketni motori NGR-A-C-serija A

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-A-C-serija A

Raketni motori DRG-A-C-serija B

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-A-C-serija B

Raketni motori DRG-B-Z-serija A

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-B-Z-serija A

Raketni motori DRG-B-Z-serija B

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-B-Z-serija B

Raketni motori DRG-B-Z-serija B1
Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i
motore DRG-B-Z-serija B1

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-B-Z-serija C

Raketni motori DRG-B-Z-serija C

Raketni motori DRG-B-C-serija A

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-B-C-serija A

Raketni motori DRG-B-C-serija B

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-B-C-serija B

Raketni motori DRG-B-C-serija B1

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-B-C-serija B1

Raketni motori DRG-B-C-serija C

Skupni dijagram pritisak vs vrijeme i ugaona brzina vs vrijeme za raketne
motore DRG-B-C-serija C

Utjecaj tipa mlaznika na razvoj krive pritisak vs vrijeme

Promjena pocetnog stacionarnog pritiska sagorijevanja pri izmjeni ugla
nagiba ose mlaznica

Promjena geometrije kritiénog presjeka pri izmjeni ugla nagiba ose
mlaznice

Promjena pocetnog stacionarnog pritiska sagorijevanja sa uglom nagiba
mlaznica

Promjena efektivne povrSine sagorijevanja kritiénog presjeka

sa promjenom ugla nagiba osa mlaznica

Relativna promjena kritiénog presjeka mlaznica usljed erozije

za razli¢ite uglove nagiba osi mlaznica

Promjena integrala pritiska sa vremenom pri izmjeni ugla nagiba osa
mlaznica

Koeficijent efikasnosti raketnog motora u zavisnosti od promjene ugla
nagiba osi simetrije mlaznica

Koeficijent gubitka specificnog impulsa raketnog motora pri izmjeni ugla
nagiba osa mlaznica

Sile koje djeluju na Cesticu aditiva u polju promjenjivog radijalnog ubrzanja
Relativna tangencijalna brzina gasne struje na odredenom rastojanju od
povrsine sagorijevanja u polju promjenjivog radijalnog ubrzanja

Koeficijent otpora sfere u zavisnosti od Rejnolds-ovog broja

Kritiéni pre¢nik Cestica balistickog aditiva u zavisnosti od promjene
intenziteta polja radijalnog ubrzanja

ugaona brzina vs vrijeme za raketne

v

97

97
98

99

99
100
100
101
102
102
103
103
104
104
105

105

106
107

107
108
108
109
109
110
111
113
114

115

116

117

117

119

120

121
122
125
126
127



80.

81.

82.

83.

84.

85.

86.

87.
88.
89.

90.

91.

92.

93.

94.

95.

96.

97.

98.

99.

100.

101.

102.

103.

104.

1065.

106.

107.

108.

109.

Sl

Sl

Sl

Sl.

Sl

Sl

Sl

Sl
Sl
Sl

Sl.

Sl

Sl.

Sl

Sl.

Sl.

Sl

Sl

Sl

Sl.

Sl.

Sl

Sl

Sl.

Sl.

Sl.

Sl.

Sl

Sl

414

4.15

4.16

4.17

4.18

4.19

4.20

4.21
4.22
4.23

4.24

4.25

4.26

4.27

.4.28

4.29

4.30

431

4.32

4.33

4.34

4.35

4.36

4.37

4.38

4.39

4.40

4.41

4.42

4.43

Vrijeme prebivanja Cestice aditiva u talasu sagorijevanja na udaljenosti
0,100 mm i 0,150 mm od ¢&vrste povrsine u prisustvu promjenjivog polja
radijalnog ubrzanja

Medusobni odnosi intenziteta vektora tangencijalnog i radijalnog ubrzanja
u razli¢itim fazama procesa sagorijevanja

Promjena integrala pritiska sa vremenom u polju promjenjivog radijalnog
ubrzanja

Promjena srednjeg pritiska sagorijevanja u polju promjenjivog radijalnog
ubrzanja

Promjena srednjeg pritiska sagorijevanja pogonske materije  NGR-A u
polju radijalnog ubrzanja

Promjena srednjeg pritiska sagorijevanja pogonske materije NGR-B u

polju promjenjivog radijalnog ubrzanja

Promjena pritiska na kraju procesa sagorijevanja u polju promjenjivog
radijalnog ubrzanja

Promjena srednje brzine sagorijevanja u polju radijalnog ubrzanja
Promjena karakteristi¢ne brzine u polju promjenjivog radijalnog ubrzanja
Promjena trenutne brzine sagorijevanja zbog utjecaja masenog fluksa za
pogonsko punjenje NGR-A-Z

Promjena trenutne brzine sagorijevanja zbog utjecaja masenog fluksa za
pogonsko punjenje NGR-A-C

Promjena trenutne brzine sagorijevanja zbog utjecaja masenog fluksa za
pogonsko punjenje NGR-B-Z

Promjena trenutne brzine sagorijevanja zbog utjecaja masenog fluksa za
pogonsko punjenje NGR-B-C

Promjena komponete trenutne brzine sagorijevanja or,.. u polju radijainog
ubrzanja za pogonsko punjenje NGR-A-Z

Promjena komponete trenutne brzine sagorijevanja or,,
ubrzanja za pogonsko punjenje NGR-A-C

Promjena komponete trenutne brzine sagorijevanja or,,
ubrzanja za pogonsko punjenje NGR-B-Z

Promjena komponete trenutne brzine sagorijevanja or,,

ubrzanja za pogonsko punjenje NGR-B-C
Zakon promjene trenutne brzine sagorijevanja koji sadrzi samo komponetu
utjecaja polja radijalnog ubrzanja za pogonsku materiju NGR-A

Zakon promjene trenutne brzine sagorijevanja koji sadrzi samo komponetu
utjecaja polja radijalnog ubrzanja za pogonsku materiju NGR-B

Stepen efikasnosti specificnog impulsa u polju radijalnog ubrzanja

Stepen efikasnosti specifiénog impulsa punjenja geometrije poprec¢nog
presjeka kanala za prolaz gasova u obliku zvijezde u polju radijalnog
ubrzanja

Stepen efikasnosti specificnog impulsa punjenja sa cilindri¢nim kanalom
za prolaz gasova u polju radijalnog ubrzanja

Promjena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od trenutnog
poloZaja fronta plamena u polju radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-A-Z
Promjena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od trenutnog
poloZaja fronta plamena u polju radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-A-C
Promjena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od promjene
intenziteta polja promjenjivog radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-A-Z
Promjena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od promjene
intenziteta polju radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-A-C

Promjena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od trenutnog
polozaja fronta plamena u polju radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-B-Z
Promjena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od trenutnog
polozaja fronta plamena u polju radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-B-C
Promjena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od promjene
intenziteta polju radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-B-Z

Promjena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od promjene
intenziteta polju radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-B-C

. U polju radijalnog

. U polju radijalnog

. U polju radijalnog

\Y

129

130

131

132

133

133

134

136
137

140

140

142

142

144

144

145

146

148

149
151

152

153

155

155

156

156

157

158

159

159



110. Sl 4.44 Standardni balisticki motor FLS-2 na temperaturi okoline 290 K, pogonska

materije NGR-A proizvedena metodom presovanja 160
111. Sl 4.45 Standardni balisticki motor FLS-2 na temperaturi okoline 290 K, pogonska
- : L 161
materije NGR-A proizvedena metodom ekstrudiranja
112. Sl. 4.46  Standardni balisticki motor FLS-2 na temperaturi okoline 240 K, pogonska
- : L 161
materije NGR-A proizvedena metodom ekstrudiranja
113. Sl 4.47 Standardni balisticki motor FLS-2 na temperaturi okoline 330 K, pogonska 162

materije NGR-A proizvedena metodom ekstrudiranja

114. SI. 4.48 Utjecaj izmjene tehnologije proizvodnje i balistickih aditiva na izgled
dijagrama pritisak vs vrileme pogonske materije NGR-A ispitane na 163
temperaturi okoline 323 K

115. SI.4.49 Utjecaj izmjene tehnologije proizvodnje i balistiCkih aditiva na izgled
dijagrama pritisak vs vrileme pogonske materije NGR-A ispitane na 163
temperaturi okoline 243 K

Spisak tabela

Redni Naziv tabela Strana
broj broj
1 Tabela 2.1 Lista komponenti koriStenih za dvobazna raketna goriva [47] 6
2  Tabela 2.2 Karakteristike zone sagorijevanja [83] 20
3  Tabela 2.3 Debljina talasa sagorijevanja u funkciji pritiska sagorijevanja [45] 27

4  Tabela 2.4 Geometrijske karakteristike pogonskih punjenja standardnih balisti¢kih

raketnih motora [37] 34
5 Tabela 2.5 Sastav dvobaznih raketnih goriva [16] 42
6 Tabela 3.1 Koeficijent C4 62
7  Tabela 3.2 Koeficijenti C1i C2 62
8 Tabela 3.3 Osnovne karakteristike koriStenih senzora 72
9 Tabela 3.4 Hemijski sastav dvobaznih raketnih goriva 77
10 Tabela 3.5 Intenziteti fenomena na koje uti¢e unutrasnji tok gasa [83] 78
11 Tabela 3.6 Fizicko hemijske karakteristike goriva 80
12 Tabela 3.7 Osnovne mehanicke karakteristike uzoraka dvobaznih goriva 80
13 Tabela 3.8 Teoretske performanse pogonske materije NGR-A 91-92
14 Tabela 3.8 Teoretske performanse pogonske materije NGR-B 93-94

VI



PREDGOVOR

Pocetkom sedamdesetih godina u ruskom casopisu “Pregled raketne tehnike”, koji je donosio
prevode ameri¢kih nau¢nih radova, zapazio sam ¢lanak koji opisuje utjecaj radijalnog ubrzanja
na brzinu sagorijevanja kompozitnog goriva u motoru rakete za svemirska istrazivanja, cije
pogonsko punjenje je imalo geometriju zvijezde. Clanak je na mene ostavio snazan utisak da
sam tokom izrade diplomskog rada iskoristio tu informaciju, promijenio osnovnu koncepciju
teme diplomskog rada i primjenio novu konfiguraciju pogonskog punjenja i tijela raketnog
motora za brzorotirajuéu raketu povecanog dometa. Po zaposlenju u tvornici PRETIS,
zahvaljujuci stjecaju sretnih okolnosti nastavio sam rad na osnovnom konceptu raketnog motora
iz mog diplomskog rada i ve¢ poslije godinu i pol od diplomiranja moja prva raketa je poletjela i
bitno uticala na moj dalji Zivot i profesionalnu orijentaciju. Rezultati spoljno balisti¢kih
ispitivanja su bili veoma pozitivni, ali je istovremeno primjecen veoma velik nesklad izmedu
teoretskih proracuna i rezultata unutradnjo balisti¢kih ispitivanja. Dostupna literatura sadrZzavala
je veoma oskudne podatke o moguéim uzrocima odstupanja, a i ti podaci su se odnosili
prvenstveno na sagorijevanje kompozitnih raketnih goriva. Raketni motor koji sam razvijao
koristio je dvobazno raketno gorivo, jer tada u prethodnoj Jugoslaviji, nisu postojale tehnoloske
osnove za kvalitetan rad sa kompozitnim gorivima. Vrijeme, eksperimentalna ispitivanja,
neprekidno ucenje i pracenje zapadne literature su ucinili da se Sirio obim informacija o
moguc¢im utjecajima radijalnog ubrzanja na promjene parametara unutraSnje balistike raketnih
motora na dvobazna goriva. Uslijedila je izrada magistarske teze u kojoj sam izvrsio sintezu
eksperimentalnog rada na razvoju brzorotirajuce rakete 128 mm M87 i izloZio detaljniji pregled
do tada dostupnih istrazivanja stranih autora o sagorijevanju dvobaznih raketnog goriva pod
utjecajem radijalnog ubrzanja.

Medutim, u vecini dotadasnjih razmatranja proces sagorijevanje dvobaznih raketnih goriva
izloZenih utjecaju polja radijalnog ubrzanja pokuSavano je da se tumaci na analogan nacin kao
sagorijevanje kompozitnih raketnih goriva pod utjecajem radijalnog ubrzanja. Presudan utjecaj u
mom otklonu od takvih stavova bila su dva dogadaja; prvi je bila pojava ¢lanka “ Combustion
des differents propergols solides” grupe francuskih autora Lengelle G., Bizot A. i dr. u ¢asopisu
Science et techniques de I’armement objavljenog 1986. god. u Parisu u kome su na savremen
nacin bila izloZzena najnovija saznanja o sagorijevanju dvobaznih raketnih goriva i utjecaju
aditiva na taj proces, a drugi dogadaj je bio uvid u tri fotografije procesa sagorijevanja
pogonskog punjenja u motoru sa i bez obrtanja koje su snimljene u ONERA (Ofice national
d’etudes et de recherces aerospatiales). Time su stvoreni poc¢etni uslovi od kojih sam krenuo u
razumjevanje samog procesa sagorijevanja dvobaznih raketnih goriva u polju promjenjivog
radijalnog ubrzanja.

Sarajevo, januara 1999. god Berko Zeclevié
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UTJECAJ PROMJENJIVOG POLJA VISOKOG RADIJALNOG UBRZANJA
NA UNUTRASNJU BALISTIKU RAKETNIH MOTORA
SA DVOBAZNIM GORIVOM

Sazetak rada

Ostvarivanje inercijalne stabilizacije, impulsnog upravljanja, stabilizacije koristenjem Ziroskopskog efekta,
neutralisanje greSaka u procesu montaZze ili smanjenje rasturanja na cilju raketnih sistema, postiZe se obrtanjem oko
njihove uzduzne ose. Utjecaj radijalnog i uzduznog ubrzanja na unutradnju balistiku raketnih motora na ¢évrsto
gorivo je uocen i on se ogledao u promjenama u procesu sagorijevanja raketnih goriva, karakteru toka gasne struje
unutar raketnog motora i posebno kod mlaznika, povecanom toplotnom opterecenju pojedinih dijelova strukure
raketnog motora, izmjeni povrSine sagorijevanja pogonskog punjenja, promjene nastale dodavanjem ¢vrstih,
odnosno metalnih éestica u strukturu raketnog goriva itd. Svi ti utjecaji su se odrazavali na ukupne performanse
rakete u cjelini i posebno sa stanovista njihovog utjecaja na sigurnost i pouzdanost strukture sistema u cjelini.

Uslijed razlika u tehnoloSkom nivou i globalnom odbrambenom konceptu Amerike i bivSeg Sovjetskog saveza, u
Americi kao izrazito prekomorskoj zemlji, teziSte istraZzivanja u raketnoj tehnici je bilo usmjereno na razvoj
balistickih vodenih raketa, a posebno onih na ¢vrsto kompozitno raketno gorivo. Vodene balisticke rakete ¢ine
njihovu bitnu komponentu sistema naoruZanja; njihova stabilizacija u letu se postize malom uzduZznom ugaonom
brzinom, pa zato nije postojao interes za razmatranje utjecaja velikih inercionih ubrzanja koja se pojavljuju kod
nevodenih raketa stabiliziranih rotacijom. U Rusiji, zbog zaostatka u tehnoloSkom razvoju, njihove balisti¢ke rakete
su prvih godina bile na te¢ni pogon, a zatim su sa izvjesnim vremenskim kaSnjenjem od oko jedne decenije
istraZivanja bila orijentirana na dvobazna raketna goriva, odnosno na kompozitna raketna goriva. Ruska vojna
koncepcija izrazito je bazirana na masovnoj upotrebi ljudstva i artiljerije, te je znatna paznja posvecéena razvoju
nevodenih artiljerijskih raketa, posebno brzorotirajuc¢ih raketa.

Vecina dostupnih podataka o ovim istraZivanjima se odnose na kompozitna raketna goriva. Uogeno je da u nekim
intervalima intenziteta polja radijalnog ubrzanja dolazi do odstupanja od opsteg trenda, da sa porastom intenziteta
ubrzanja raste i trenutna brzina sagorijevanja i pritisak sagorijevanja. Polje radijalnog ubrzanja uti¢e na izmjenu
strujne slike unutar raketnog motora i u podrucju kriticnog presjeka mlaznika, dok utjecaj ¢vrstih, odnosno metalnih
Cestica ima viSestruko razli¢it karakter.

Prva istrazivanja utjecaja ubrzanja na parametre raketnih motora sa kompozitnim gorivom, sa malim obrtanjem oko
uzduZzne ose, vr3ena su u realnim raketnim motorima, na obrtnim stolovima i u dinami¢kim uslovima tokom
leta. Takav pristup istraZivanjima je vema skup i sloZen, te je usvojena metodologija istraZivanja ovih fenomena
koriStenjem umanjenih modela raketnih motora ili joS ¢eS¢e primjenom balisticke bombe sa centrifugom, pri kojoj
su uzorci goriva bili u obliku Stapi¢a inhibiranog po spoljnjem omotacu. Nivo radijalnog ubrzanja, koji su takvim
metodama postizao je bio reda par hiljada “g”.

Istrazivanja koja je vrSio autor su se odnosila na ispitivanja sa realnim raketnim motorima i dvobaznim gorivima.
Razmatrana su dva tipa dvobaznih goriva; prvo sa “plateau” efektom (¢ad i olovostearat) i drugo sa dodatkom
olovo-oksida. Zbog same prirode metode ostvarivanja polja radijalnog ubrzanja (raketni motori sa mlaznicama pod
prostornim uglom Koji izaziva pojavu obrtnog momenta reaktivne sile), nivo ubrzanja se neprekidno mijenjao i bio
je funkcija ostvarenog totalnog impulsa raketnog motora i prostornog ugla. Maksimalni nivo ubrzanja je bio reda
80.000 “g”. Tokom ispitivanja u polju promjenjivog radijalnog ubrzanja, uoc¢ena je promjena osnovne krive pritisak
vs vrijeme, skracivanje vremena rada raketnog motora, porast pritiska na kraju sagorijevanja, porast trenutne brzine
sagorijevanja pri nivou ubrzanja ve¢em od 15.000 “g”. U domenu nivoa ubrzanja do 15.000 “g” primjeceno je da
trenutna brzina sagorijevanja i pritisak imaju niZu vrijednost u odnosu na uslove bez utjecaja polja radijalnog
ubrzanja. Polje radijalnog ubrzanja povecavalo je efikasnost procesa sagorijevanja, a $to se odrazava na vrijednost
specifi¢nog impulsa. Pored toga je uocen je i znatan utjecaj na eksponent “n” pritiska u zakonu brzine sagorijevanja
(dostiZe vrijednost n> 1), tako da proces sagorijevanja postaje nestabilan. Autorova istraZivanja su bila usmjerena
ka podrué¢ju veoma visokih vrijednosti polja radijalnog ubrzanja. Rezultati istrazivanja ovih fenomena od strane
drugih autora nisu dostupni. Dobijeni rezultati mogu biti osnova za buduce projektante nevodenih raketnih
projektila stabilisanih visokom rotacijom.
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AN INFLUENCE OF VARIABLE FIELD OF HIGH RADIAL ACCELERATION
ON INTERNAL BALLISTICS OF ROCKET MOTORS
WITH DOUBLE-BASE PROPELLANT

ABSTRACT

Inertial stabilization, impulse guiding, stabilization by using a gyroscopic effect, neutralization of errors due to
assembly or decrease in dispersion at the moment when rocket system reaches an aim, can be achieved by
rotation about their longitudinal axis. The influence of radial and longitudinal acceleration on internal ballistics
of solid propellant rocket motors has been noticed; the influence reflected in changes of rocket propellant
combustion process, gas flow character within rocket motor, particularly in the nozzle, in increased heat transfer
in particular parts of rocket motor structure, in changes of propellant combustion surface, changes caused by
adding solid or metal particles into the structure of rocket propellant, etc. All these effects are reflected on the
total rocket performances and particularly from the standpoint of their influence on reliability and safety of
system structure.

Due to differences of technological levels and global concept of defence of USA and former Soviet Union, in
America as an overseas country, research in the field of rocket technique was focused on development of
guided ballistic missiles, particularly those with solid composite rocket propellant. Guided ballistic missiles
make their essential component of arming system with small longitudinal angular speed for the purpose of
stabilization, so that there were no interest for considering the influence of great inertial acceleration which
appears in non guided spin-stabilized rockets. In Russia, due to lag in technological development, ballistic
missiles in the first period were using liquid propellant; later on, with lag in time of about one decade the
research was oriented toward double-base rocket propellants, i.e. to composite rocket propellants. But, as the
Russian military conception is clearly founded on wide use of human resources and artillery, considerable
attention is directed to development of unguided artillery rockets, particularly high spin stabilized rockets.

Most of available data about this researches referee to composite rocket propellants. It has been noticed that in
some intensity intervals of radial acceleration field appear a deviation from the usual trend, that acceleration
intensity increase causes an increase of instantaneous burning rate and pressure. The field of radial acceleration
has an influence on the change of a flow image inside a rocket motor and area of nozzle throat, while the
influence of solid or metal particles has a diverse character.

The first researches of the influence of acceleration on the parameters of rocket motors with composite
propellant and low rotation around the longitudinal axis, were carried out with real rocket motors mounted on
rotating stands and under dynamic conditions during the flight. Such an approach of research is a very
expensive and highly complex process, so that the research method of these phenomena with small models of
rocket motors, or rather more frequent method of using ballistic bomb with a centrifuge was accepted. During
this process propellant samples, in the form of small rods, were inhibited on the outside surface. The obtained
radial acceleration levels were several thousand "g".

The research performed by author included tests with real rocket motors and double-base propellants. Two
types of double-base propellants were tested; the first one with "plateau™ effect (soot and lead-stearate) and the
other one with addition of lead oxide. Due to the nature of the method of achieving radial acceleration field
(rocket motors with nozzles under space angle which generates the momentum of reactive propulsion force)
level of acceleration was changed continual and it was the function of the reached total impulse of rocket motor
and space angle. Maximum acceleration level was 80.000 "g". During the tests in the field of variable radial
acceleration, it was noticed a change of the main pressure vs time curve, reduction of burning time, increase of
pressure at the end of combustion, increase of instantaneous burning rate at acceleration level above 15.000 "g".
Within the scope of acceleration up to 15.000 "g" it has been noticed that the instantaneous burning rate and
pressure had lower values compared to conditions without influence of radial acceleration field. Field of radial
acceleration also that increase the efficiency of combustion process — increasing the value of specific impulse.
Besides, it has been noticed a significant influence on "n" pressure exponent in the law of burning rate (values
“n” more than 1 were reached), so that the process of combustion becomes unstable. The author’s research was
directed to the range of very high radial acceleration fields. Resultants of research of these phenomena issued
by others authors are not available. The achieved results can be used as the basis for future designers of
unguided high spin-stabilized rocket.



1. UVOD

Obrtanje oko uzduzne ose raketnog projektila se upotrebljava radi ostvarivanja inercijalne
stabilizacije, impulsnog upravljanja, stabilizacije koristenjem Ziroskopskog efekta, neutralisanja
greSaka u montazi ili smanjenja rasturanja na cilju. U zavisnosti od tipa stabilizacije, obrtanje
raketnog projektila moze biti malog ili velikog intenzita i trajanja [3, 20, 50, 53, 60]. Kod raketa
za svemirska istraZivanja u cilju ostvarivanja inercijalne stabilizacije ili satelita za korekciju
putanje (impulsno upravljanje) primjenjuje se obrtanje oko uzduzne ose malog intenziteta reda
100 rad/s. Kod nevodenih raketnih projektila kod kojih se stabilizacija postize koriStenjem
Ziroskopskog efekta primjenjuje se obrtanje oko uzduZne ose visokog intenziteta reda nekoliko
hiljada rad/s.

Tokom upotrebe raketnih sistema sa obrtanjem oko uzduzne ose uocen je utjecaj radijalnog i
uzduznog ubrzanja na unutradnjo balisticke performanse raketa sa ¢vrstim gorivom. lzvrsen je
¢itav niz balistickih opita sa raketnim motorima sa i bez obrtanja na zemlji i odgovarajuci broj
opita u dinamic¢kim letnim uslovima. U prisustvu polja radijalnog ubrzanja uocene su promjene u
procesu sagorijevanja raketnog goriva, karakteru toka gasne struje unutar raketnog motora i
posebno kroz mlaznik, povecano toplotno opterecenje na pojedinim dijelovima strukture
raketnog motora i izmjene povrsine pogonskog punjenja [9]. Bilo je nuzno saznati kako izmjene
unutrasnje balistike uticu na performanse rakete u cjelini i posebno njihov utjecaj na sigurnost i
pouzdanost strukture sistema u cjelini.

Karakteristican primjer utjecaja ubrzanja na performanse motora prikazan je na Sl. 1.1, gdje je
prikazan razvoj pritiska sa vremenom u motoru NOTS 551 (Naval Test Station) pri statickim
balistickim ispitivanjima sa i bez obrtanja i pri dinami¢kim ispitivanjima u letu sa uzduznom
stabilizacijim, odnosno obrtanjem [60].
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Sl. 1.1 Razvoj krive pritiska za motor NOTS 551 pri razlié¢itim uslovima ispitivanja [60]



Pri ispitivanju na obrtnom stolu, poslije 12 sod pocetka rada motora i pri ugaonoj brzini od 6
rad/s, utvrdeno je povecanje pritiska za 40% u odnosu na isto vrijeme pri statickim

ispitivanjima. Pri dinamic¢kim ispitivanjima motora u letu, pored nesto vec¢e ugaone brzine od 6,5
rad/s i uzduznog ubrzanja od 11 g, pritisak u rakethom motoru poslije t =12 s rada motora je

bio neSto niZi nego tokom ispitivanja na obrtnom stolu. Utjecaj obrtanja u ovom slucaju se
ogledao u povecanju vremena rada motora, povecanju pritiska u komori sagorijevanja, dok je u
prisustvu uzduznog ubrzanja tokom leta doSlo je do smanjivanja devijacije krive pritiska sa
vremenom [39, 60].

Uslijed razlika u tehnoloSkom nivou i globalnom odbrambenom konceptu Amerike i bivseg
Sovjetskog saveza, u Americi kao izrazito prekomorskoj zemlji, teziste istrazivanja u raketnoj
tehnici je bilo usmjereno na razvoj balistickih vodenih raketa, a posebno onih na ¢vrsto
kompozitno raketno gorivo. Vodene balisticke rakete ¢ine njihovu bitnu komponentu sistema
naoruzanja, njihova stabilizacija u letu se postize malom uzduZznom ugaonom brzinom, pa zato
nije postojao interes za razmatranje utjecaja velikih inercionih ubrzanja koja se pojavljuju kod
nevodenih raketa stabiliziranih rotacijom. U Rusiji, zbog razlike u tehnoloSkom razvoju, njihove
balisti¢ke rakete su prvih godina bile na te¢ni pogon, a zatim su istraZivanja bila orjentirana na
dvobazna raketna goriva, odnosno na kompozitna raketna goriva i to sa izvjesnim vremenskim
kasnjenjem od oko jedne decenije. Ruska vojna koncepcija izrazito je bazirana na masovnoj
upotrebi ljudstva i artiljerije, te je znatna paznja posvecéena razvoju nevodenih artiljerijskih
raketa, posebno brzorotiraju¢ih raketa. Vecina dostupnih podataka o ovim istraZivanjima se
odnose na kompozitna raketna goriva. Uoceno je da u nekim intervalima intenziteta polja
radijalnog ubrzanja dolazi do odstupanja od opSteg trenda, da sa porastom intenziteta ubrzanja
raste i trenutna brzina sagorijevanja i pritisak sagorijevanja. Polje radijalnog ubrzanja utice na
izmjenu strujne slike unutar raketnog motora i podrucju Kkriticnog presjeka mlaznika, dok utjecaj
¢vrstih, odnosno metalnih cestica ima viSestruko razli¢it karakter. Prva istraZzivanja utjecaja
ubrzanja na parametre raketnih motora sa kompozitnim gorivom, sa malim obrtanjem oko
uzduzne ose, vrSena su u realnim raketnim motorima na obrtnim stolovima i u dinamickim
uslovima tokom leta. Takav pristup istraZzivanjima je vema skup i sloZen, te je usvojena
metodologija istraZzivanja ovih fenomena koristenjem umanjenih modela raketnih motora ili jos$
cesce primjenom balisticke bombe sa centrifugom, pri kojoj su uzorci goriva bili u obliku Stapica
inhibiranih po spoljnjem omotacu. Nivo radijalnog ubrzanja, koja su takvim metodama postizala
su bila reda par hiljada “g”. Kod vecine ovih istraZzivanja, ispitivanja uzoraka goriva je vrseno u
polju ubrzanja intenzitetu reda do par hiljada g [33, 56, 70, 71], a manji broj ispitivanja vrsen je
u polju ubrzanja intenziteta od par stotina g [12, 20, 49, 53, ,55, 60]. Wall R.H. [75] vrSio je
ispitivanje aktivno-reaktivnih projektila sa motorima sa nemetaliziranim kompozitnim gorivom
na bazi polisulfida i amonijum perhlorata pri ¢emu su postignuti intenziteti radijalnog ubrzanja
ve¢i od 50.000 g, ali podaci o ovim istrazivanima nisu publikovani. Za razliku od dostupnih

rezultata ispitivanja ponaSanja kompozitnih raketnih goriva u polju radijalnog ubrzanja, ne
postoje publikovani podaci o istraZzivanju dvobaznih raketnih goriva u polju visokog radijalnog
ubrzanja.

Kompozitna raketna goriva, po nekim svojim karakteristikama znatno prevazilaze dvobazna
raketna goriva, te se ogroman broj istrazivackih radova upravo odnosio na istraZivanja utjecaja
sagorijevanja kompozitnih raketnih goriva u polju ubrzanja. Publikovano je vise
eksperimentalnih i analiti¢kih studija utjecaja polja ubrzanja na izmjenu procesa sagorijevanja i
unutrasnje balistike raketnih motora sa kompozitnim gorivima. Medutim, sa pove¢anim obimom
istrazivanja uocavala se sva kompleksnost problema sagorijevanja raketnih goriva u polju
radijalnog ubrzanja. Upotreba metalnih dodataka u strukturi kompozitnih goriva, Sto je sada
uobicajen postupak, izazvala je dodatne poteSkoce u razumijevanju procesa sagorijevanja. U
svim istrazivanjima koja su se odnosila na metalizirana goriva, koriStena je predpostavka da je



povecanje brzine sagorijevanja u polju ubrzanja vezano sa povecanim prijenosom toplote na
¢vrstu fazu goriva od strane gorucih cestica metala i/ili njihovih aglomerata udruZzenih na
povrsini sagorijevanja goriva pod utjecajem radijalnog ubrzanja [31]. Razvijeno je viSe fizi¢kih
modela sagorijevanja kompozitnih raketnih goriva u polju radijalnog ubrzanja koji daju
kvalitativnu procjenu utjecaja ubrzanja na brzinu sagorijevanja i pri tome su napravljeni znacajni
pomaci u razumijevanju pojedinih fenomena procesa sagorijevanja. Najboljim se pokazao
“unificirani” model razvijen od strane Crowe-a [21], za metalizirana goriva u polju ubrzanja, u
kojem je povecanje brzine gorenja u polju ubrzanja za vrijeme nestacionarnog i
kvazistacionarnog sagorijevanja objaSnjeno odgovaraju¢om zavisnos¢u od brzine promjene
oblika metalnih aglomerata. Eksperimentalni podaci Willoughby-a [76] i Northam-a [59] za
odgovarajuce tipove goriva su se veoma dobro slagali sa modelom Crowe-a. Novija
eksperimentalna istraZivanja usmjerena su na odredivanje utjecaja odgovarajucih parametara
(ubrzanja, kolicine disperzione faze, koli¢ine i dimenzija cestica oksidatora, vrijednosti osnovne
brzine sagorijevanja u odsustvu ubrzanja, pritiska u motoru i ugla izmedu vektora ubrzanja i
normale na povrsinu sagorijevanja) na brzinu sagorijevanja kompozitnih goriva u polju ubrzanja
i dobijeni rezultati se uporeduju sa “unificiranim” modelom Crowe-a za kvazistacionaran stadij
sagorijevanja. Informacije o utjecaju parametara na povecanje brzine sagorijevanja i koli¢ine
¢vrstih ostataka moze biti od pomoc¢i u izboru optimalnog sastava kompozitnog goriva za
njegovu primjenu u odredenom dijapazonu radijalnog ubrzanja.

Dvobazna raketna goriva, pored slabijih energetskih karakteristika i manjeg raspona brzina
sagorijevanja, predstavljaju podrucje interesovanja za one zemlje koje nisu u stanju da savladaju
visoke tehnologije u preradi sirovina nuznih za proizvodnju kompozitnih goriva. Osamdesetih
godina ovog vijeka, dosSlo je do intenzivnijeg angaZiranju na detaljnijem izu¢avanju samog
procesa sagorijevanja dvobaznih raketnih goriva [18, 45, 46, 47, 48, 51, 52 ] sa i bez
modifikatora brzine sagorijevanja, a posebno u oblasti izucavanja modifikovanih dvobaznih
goriva. Razvijeni modeli sagorijevanja dvobaznih goriva [11, 18, 45-47] bez prisustva polja
ubrzanja se zasnivaju na analizi oslobadanja toplote uslijed reakcija na povrsini sagorijevanja i
prijenosa toplote na nju iz zone plamena. Utvrdene su odgovarajuce analiticke zavisnosti brzine
sagorijevanja od pritiska, ali osnovne poteSkoce nastupaju u nedostatku podataka o prirodi i
kinetici hemijskih reakcija koje se odvijaju u pojedinim zonama procesa sagorijevanja dvobaznih
goriva. Modifikovana dvobazna goriva sadrze kao dodatak visokoenergetski eksploziv tipa
heksogen ili oktogen pri ¢emu proces sagorijevanja ima karakteristike sagorijevanja kompozitnih
goriva. Zbog svojih specifi¢nosti kao Sto su relativno veci specifi¢cni impuls goriva i niza
temperatura sagorijevanja, ovaj tip goriva ¢e u narednom periodu biti posebno interesantan za
nevodene i vodene raketne projektile taktickog nivoa [10]. Kod takvih sistema, sam cilj misije
iziskuje da se proces sagorijevanja odvija u polju radijalnog ubrzanja niZeg inteziteta.

Istrazivanja utjecaja polja ubrzanja na sagorijevanje dvobaznih raketnih goriva vrSena su u
Americi [1, 3, 14, 60], Rusiji [36, 55, 56, ] i u prethodnoj Jugoslaviji [79-81]. IstraZzivanja u
Americi i Rusiji su se pretezno bazirala na prou¢avanju sagorijevanja malih uzoraka goriva u
balistickoj bombi smjeStenoj na centrifugi. Time je omoguceno postizanje sagorijevanja pri
konstantnom nivou ubrzanja i pritisku sagorijevanja, ispitivanja su vrSena pri razli¢itim
uglovima nagiba vektora ubrzanja u odnosu na vektor normale na povrsinu sagorijevanja,
izbjegnut je utjecaj masenog fluksa iznad povrSine sagorijevanja, ali nivo radijalnog ubrzanja
kod takvih ispitivanja nije prelazio intenzitet od par hiljada g i rezultati koji su dobijani nisu bili
primjenjivi u realnim uslovima. Bilo je moguce procijeniti utjecaj pojedinih parametra na proces
sagorijevanja u polju radijalnog ubrzanja, ali samo za uslove datog eksperimentalnog
istrazivanja. Nije bilo moguce procijeniti utjecaj polja radijalnog ubrzanja na energetske
parametre raketnog goriva. Rezultati istraZzivanja viSe autora, iz razli¢itih institucija i zemalja



¢esto nisu bili ni priblizno sli¢ni. Tako postaje jasnije zbog ¢ega do sada nije postavljen ni jedan
ozbiljniji model sagorijevanja dvobaznog goriva u polju radijalnog ubrzanja.

Utjecaj polja radijalnog ubrzanja na unutras$njo balisticke parametre raketnih motora na
dvobazna goriva prvi put je uocen u prethodnoj Jugoslaviji, tokom razvoja Zziroskopskog
stabilisanog raketnog projektila 128 mm M63. Raketni motor tog projektila je sadrzavao cetiri
cjevasta pogonska punjenja koja su slobodno smjeStena u komori raketnog motora. Obrtanje oko
uzduZne ose uzrokovano je postojanjem obrtnog momenta uslijed tangencijalne komponente sile
potiska koji je formiran tokom istjecanja produkata sagorijevanja kroz osam mlaznica ¢ije su ose
simetrije bile postavljene pod odgovaraju¢im prostornim uglom u odnosu na uzduznu osu
motora. Trenutna ugaona brzina projektila je bila funkcija ugla nagiba ose simetrije mlaznice u
odnosu na osu mlaznika, trenutne vrijednosti uzduznog momenta inercije rakete i totalnog
impulsa sile potiska do razmatranog trenutka. Pogonska punjenja u raketnom motoru su izlozena
promjenjivom polju radijalnog ubrzanja, kao posljedica neprekidne promjene vrijednost impulsa
sile potiska motora, obrtnog momenta tangencijalne komponente vektora potiska, poloZaja fronta
plamena (povrSine sagorijevanja), ugla izmedu vektora radijalnog ubrzanja i normale na
povrsinu sagorijevanja, uzduznog momenat inercije i centra inercije rakete u cjelini. Ocigledan
rezultat djelovanja promjenjivog polja radijalnog ubrzanja na proces sagorijevanja i unutrasnjo
balisti¢cke parametre raketnog motora na dvobazno raketno gorivo se ogledao na devijaciji krivih
pritisak-vrijeme, odnosno potisak-vrijeme, odnosno u znatnom porastu pritiska u zavrSnom
dijelu rada motora i skracivanju ukupnog vremena rada u odnosu na stanje bez prisustva polja
radijalnog ubrzanja. U stru¢nim krugovima prethodne Jugoslavije, pojave devijacije pritiska
odnosno potiska u funkciji vremena i porast pritiska na kraju procesa sagorijevanja su se
tumacile lomom pogonskih punjenja u trenutku kada su frontovi plamena unutradnje i spoljasnje
povrsine sagorijevanja bili blizu jedan u odnosu na drugi, ¢ime je otpornost pogonskih punjenja
dovedena na granicu izdrzljivosti, uzrokuju¢i tada njihov lom punjenja i povecanja efektivne
povrsSine sagorijevanja. Iz tih razloga nisu ni preduzimana dalja detaljnija izu¢avanja ovih
pojava.

Za razliku od istrazivanja u Americi i Rusiji, u bivSoj Jugoslaviji su istrazivanja vrSena
prvenstveno u sklopu razvoja ziroskopsko stabilisanog raketnog projektila 128 mm M87 za
VLR 128 mm M63, sa realnim raketnim motorima i u polju visokog promjenjivog radijalnog
ubrzanja intenziteta do 80.000 g. Kod ovih istrazivanja utjecaj polja radijalnog ubrzanja mijenjao
je sam proces strujanja unutar motora, odnosno pogonskog punjenja i uzrokovao promjenu
intenziteta prijenosa toplote tako da su ostvareni rezultati istraZivanja u mnogome sasvim novi
ili su potvrdeni rezultati drugih istraZivaca, ali sa neSto drugacijim tumacenjem. Pri tome je bilo
moguce i pratiti utjecaj polja radijalnog ubrzanja i na energetske parametre raketnog motora, a
ne samo na parametre procesa sagorijevanja dvobaznog raketnog goriva.

Brzorotirajuci raketni projektil sljedece generacije, oznake Raketa 128 mm M87 za VLR M63, sa
kojim su ostvareni daleko veci domet i efikasnost na cilju u odnosu na prethodni, sadrzavao je
jedno pogonsko punjenje sa unutrasnjim sagorijevanjem od dvobaznog raketnog goriva sa
“plateau” efektom i geometrijom kanala za prolaz produkata sagorijevanja u obliku Sestokrake
zvijezde. | kod ovog raketnog motora, izloZzenog djelovanju promjenjivog polja radijalnog
ubrzanja, dolazilo je do devijacije krive pritisak-vrijeme odnosno potisak-vrijeme, porasta
pritiska na kraju procesa sagorijevanja i skrac¢ivanja ukupnog vremena rada motora. S obzirom
na prirodu pogonskog punjenja i njegov poloZaj u sklopu raketnog motora, nije vise mogla biti
prihvaéena tvrdnja o promjenama u procesu sagorijevanja kao rezultat razaranja punjenja i
povecanja efektivne povrSine sagorijevanja.

Eksperimentalna istraZivanja u okviru ove disertacije treba da pokaZzu utjecaj intenziteta

promjenjivog polja radijalnog ubrzanja na unutradnju balistiku raketnih motora u odnosu na
stanje bez obrtanja motora, utjecaj tipa pogonske materije (sa i bez balistickih modifikatorima
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brzine sagorijevanja, odnosno sa i bez sa “plateau” efekta u zakonu brzine sagorijevanja) i
sloZenosti geometrijskog oblika pogonskog punjenja na unutraSnju balistiku raketnih motora u
polju promjenjivog radijalnog ubrzanja. Eksperimentalna ispitivanja ¢e se vrsiti sa realnim
raketnim motorima, na opitnom stolu sa moguc¢noS¢u obrtanja raketnog motora oko uzduZne ose
tokom procesa sagorijevanja. Ne postoje mogué¢nosti da se dio istrazivanja sprovede u balistickoj
bombi sa centrifugom, iako bi se takva istrazivanja odvijala u oblasti polja radijalnog ubrzanja
malog intenziteta. Ispitivanja osnovnog zakona brzine sagorijevanja vrsit ¢e se u standardnim
balistickim opitnim motorima FLS-2. Posebna paznja ¢e se posvetiti procjeni utjecaja polja
radijalnog ubrzanja na promjenu specificnog impulsa raketnih motora. Eksperimentalni rezultati
i zakljucci ove disertacije treba, pored kvalitativne ocjene utjecaja obrtanja na unutradnju
balistiku raketnih motora, da daju i kvantitativhu ocjenu tog utjecaja na osnovu koje bi bilo
moguce pristupiti projektiranju Ziroskopsko stabilisanih raketnih projektila ¢ime ¢e biti smanjeni
troSkovi razvoja buducih generacija raketnih projektila sa Ziroskopskom stabilizacijom. Time bi
bili stvoreni preduslovi za predvidanje krive pritisak-vrijeme za razmatrane pogonske materije u
polju promjenjivog radijalnog ubrzanja.



2. UNUTRASNJA BALISTIKA RAKETNIH MOTORA
NA DVOBAZNA GORIVA

2.1 Dvobazna raketna goriva

Raketna goriva se definiSu kao c¢vrste pogonske materije koje generiSu veliki broj gasnih
molekula pod utjecajem visoke temerature tokom procesa sagorijevanja i koje mogu da
medusobno reagiraju u ambijentu oksidirajueg sagorijevanja. Samo sagorijevanje je
samoobnavljajuca egzotermicka, brzo oksidirajuca reakcija, pri cemu je neophodno da se goriva
i oksidiraju¢ca komponenta nalaze u gorivu. Kada su oksidirajuc¢e i gorive molekule povezane
hemijski, odnosno kada je njihova fizi¢ka struktura homogena, tada se to gorivo naziva
homogeno ili dvobazno raketno goriva.

Homogena ili dvobazna raketna goriva su do sada obi¢no koristena kod nevodenih raketa, male i
srednje veli¢ine, zbog njihove bezdimnosti, relativno jednostave i jeftine tehnologije izrade
pogonskih punjenja i sposobnosti primjene pri razlicitim temperaturama okoline (od jako niskih
do jako visokih temperatura okoline).

Dvobazna raketna goriva se sastoje od dvije komponente tipa nitro estera, ¢iji osnovni
predstavnici su nitroceluloza i nitroglicerin, a koje su homogeno pomjeSane sa stabilizatorima i
ostalim aditivima (tabela 2.1).

Tabela 2.1 Lista komponenti koriStenih za dvobazna raketna goriva [47]

KOMPONENTE DVOBAZNIH GORIVA

NG:nitroglicerin
TMETN:trimetiloletan trinitrat
TEGDN:trietilen glikol dinitrat
DEGDN:dietilen glikol dinitrat
DEP:dietilftalat

Plastifikator (gorivo i oksidator)

Plastfikator (gorivo) TA:triacetin
PU:poliuretan

Vezivo(gorivo i oksidator) NC:nitroceluloza

Stabilizer EC:etil centralit

2NDPA:2-nitrodifenilamin
PbSa:olovo salicat

PbSt:olovo stearat
Pb2EH:olovo 2-etilhexoat
CuSa:bakar salicat

CusSt:bakar stearat

LiF:litijum fluorid
RDX:ciklotrimetilen trinitramin

Katalizator brzine sagorijevanja

Visoko energetski aditivi

HMX:ciklotetrametilen tetranitramin
NGD:nitrogvanidin

Opecifer

C:ugljik ili cad

PriguSiva¢ plamena

KNOjs:kalijum nitrat
K,SO,:kalijum sulfat

Metalno gorivo

Al:aluminijum

Prigusivaé nestabilnog sagorijevanja

AL:aluminijum
Zr:cirkonijum
ZrC:cirkonijum karbid




Nitroceluloza je vlaknasti materijal koji omogucava da se ostvari potrebna forma gorivog bloka.
Te¢ni materijal nazvan plastifikator, se mijeSa sa nitrocelulozom do Zelatinizacije u specificni
oblik potreban za formiranje gorivog bloka. NajceSc¢e koriSteni plastifikatori su nitroglicerin i
trimethylolethan trinitrat. Goriva koja sadrze nitrocelulozu i nitroglicerin ili trimethylolethan
trinitrat i male koli¢ine stabilizatora se zovu dvobazna goriva ili tipicna homogena goriva.
Nitroglicerin i nitroceluloza sadrze kiseonik u vidu grupa O-NO,, vezanih sa odredenim
organskim molekulama (obi¢no sa celulozom). Svaki nitro ester sadrzi gorivu i oksidirajucu
komponentu u molekulu, s tim da jedan nitro ester mora biti nad oksidiran a drugi pod oksidiran.
Tokom sagorijevanja u procesu termicke dekompozicije, oksidans nastao iz nitratne grupe,
reaguje sa drugim produktima dekompozicije molekula i pri tome se oslobada toplota.

Dvobazna goriva imaju vazne prednosti u odnosu na kompozitna goriva kao Sto su “plateau” na
zavisnost brzine gorenja od pritiska i bezdimnost produkata sagorijevanja. Njihov nedostatak je
nizi specifi¢cni impuls, manja gustina i ograni¢en dijapazon brzina sagorijevanja.

Povecanje brzine sagorijevanja moze se ostvariti dodavanjem katalizatora, kao Sto su olovo
stearat ili salicat. Dvobazna goriva mogu raditi samo u ogranicenom dijapazonu brzina gorenja i
veoma tesSko je znatno povecati ili smanjiti njihovu brzinu gorenja. Istrazivanja su pokazala da
brzina gorenja dvobaznih goriva zavisi od energije samih goriva i da je direktna funkcija
koncetracije NO, u gorivu pri istom pritisku sagorijevanja. UopSteno se smatra da brzina
sagorijevanja raste pri povecanju masenog udijela NO, u gorivu i pri porastu pritiska
sagorijevanja.

Toplotna energija cvrstih goriva se izrazava preko specificnog impulsa koji je funkcija
temperature plamena i molekularne mase produkata sagorijevanja. Temperatura plamena i
specificni impuls dvobaznih goriva su manje zavisni od odnosa smjeSe nitroceluloze i
nitroglicerina, nego $to su kompozitna goriva zavisna od odnosa smjeSe oksidansa i goriva.
Nitroceluloza je neznatno bogatija gorivom komponentom, dok je nitroglicerin neznatno bogatiji
oksidirajucom komponentom. Kako svaka molekula dvobaznog goriva sadrzi oksidirajucu i
gorivnu komponentu u okviru svoje hemijske strukture, termohemijske karakteristike ove smjeSe
su slicne karakteristikama svakog sastavnog dijela goriva. Maksimalna temperatura i specifi¢ni
impuls se dobije kada gorivo sadrzi 20% nitroceluloze i 80% nitoglicerina. Medutim,
konvencionalna dvobazna goriva obi¢no sadrze oko 10 % plastifikatora i 1% stabilizatora koji
sluzi kao rashladno sredstvo, tako da se medusobni odnos nitroceluloze i nitroglicerina u
molekulu dvobaznog raketnog goriva krec¢e u rasponu od 4/6 do 6/4. Zbog toga su i vrijednosti
temperature sagorijevanja i specificnog impulsa manje od teoretski ostvarljivin[47].

Da bi se znatno povecao specificni impuls dvobaznih goriva, potrebno je u gorivo uvesti
oksidanse ili visokoenergetske materije ( u vidu cestica heksogena ili amonijum perhlorata ).
Time se mijenja i osnovna struktura dvobaznih goriva i tada se ona nazivaju modifikovana
kompozitna dvobazna goriva. Uvodenjem kompozitnih materija mijenja se znatnije specifi¢ni
impuls, ali se dijapazon brzina sagorijevanja neznatno mijenja u poredenju sa osnovnim
sastavom dvobaznog raketnog goriva.

Kako se dvobazna raketna goriva koriste kod raketa male i srednje velicine, cesto su izloZena
utjecaju okoline sa razli¢itim temperaturama u malim vremenskim intervalima (dan-no¢, jutro-
podne-predvecerje), to osjetljivost raketnih goriva na promjenu temperature zavisi mnogo od
brzine sagorijevanja, koja je opet zavisna od temperature okoline i pritiska sagorijevanja.
Sposobnost dvobaznog raketnog goriva da stabilno sagorijeva, pri razlicitim temperaturama
okoline, postize se dodavanjem gorivu odgovaraju¢ih aditiva, odnosno Kkatalizatora brzine



sagorijevanja’. Aditivi omoguéavaju da se minimizira operativna osjetljivost motora na
temperaturu okoline. Potrebno je naglasiti da je takvo ponasanje moguc¢e samo u odgovaraju¢em
intervalu pritiska sagorijevanja. Dodavanje male koli¢ine razli¢itih spojeva olova u strukturu
dvobaznog goriva, praceno je efektima super brzog sagorijevanja na nizim pritiscima, iza kojeg
slijedi podrucje pritiska sagorijevanja kojeg prati “plateau” efekat ili “mesa” efekat.“Plateau”
efekat karakteriSe proces sagorijevanje u kome brzina sagorijevanja prakti¢no ne zavisi od
pritiska u datom podrucju pritiska, dok podrucje “mesa” efekta karakteriSe proces u kome brzina
sagorijevanja opada sa povecanjem pritiska sagorijevanja. Znaci, da se dvobazna raketna goriva
sa “plateau” efektom koriste kod raketnih motora kod kojih se trazi jako smanjena temperaturna
osjetljivost brzine sagorijevanja u podrucju pritiska rezima “plateau”, dok se goriva sa “mesa”
efektom upotrebljavaju kada su raketni motori izloZeni jakim promjenama temperature okoline.

Cad, koja se primjenjuju kao katalizator brzine kod dvobaznih raketnih goriva, ima razlicite
fizicke 1 fizicko-hemijske osobine i porijeklo. U Americi, proizvodnja ¢adi se vrsi iz prirodnih
gasova, dok se u Njemackoj kao polazna sirovina koristi katran kamenog uglja iz kojeg se dobija
naftalin i zatim atracen, ¢ijim sagorijevanjem se izdvajaju ¢adi. U Hrvatskoj, u sistemu
INA-Kutina, ¢ad se proizvodi u pe¢ima sagorijevanjem ulja (cad ROF-58) ili plina (¢ad tipa
SRF-HM). Medusobna odstupanja ¢adi, ogledaju se u odnosu specificne povrsine prema veli¢ini
estice. Cadi koje imaju priblizno jednake veli¢ine &estica imaju priblizno jednake krive
distribucije cestica [47]. Ukoliko su ¢estice manjih dimenzija, utoliko je uZa raspodjela. Utjecaj
velicina cestica i specifi¢cne povrsine cestice ¢adi na pojavu “plateau” efekta nije jednoznacna.
Manji srednji precnik cestice ¢adi, povecava brzinu sagorijevanja, ali negativno utjece na
odrzavanje “plateau” efekta. Povecanje specificne povrSine, u manjoj mjeri povecava brzinu
sagorijevanja i iznad odredene vrijednosti negativno utjece na “plateau” efekat [47].

Veliki utjecaj na pojavu efekta super gorenja dvobaznih raketnih goriva pokazuju soli olova ili
bakra [68]. Dramati¢ne razlike u utjecaju na brzinu sagorijevanja se deSavaju kada se pored soli
olova dodaju i male koli¢ine ugljika ili ¢adi. Od olovnih jedinjenja koriste se aromatske i
alifatske soli, PbO, PbO; i Pb30,.

Na sl. 2.1 prikazano je ponaSanje brzine sagorijevanje dvobaznog goriva pod utjecajem aditiva.
Vidljiv je utjecaj hemijske strukture dvobaznog goriva, odnosno energije eksplozije na brzinu
sagorijevanja. Pri istom pritisku sagorijevanja, gorivo sa visom energijom eksplozije ima viSu
brzinu sagorijevanja. Dodatak aditiva, kao Sto su jedinjenja olovo i ugljika, osnovnoj strukturi
dvobaznog goriva, utje¢e na pojavu super brzog gorenja, a Sto je vidljivo sa krivih oznacenih
tamno plavom, crvenom i Zutom bojom. Pojava “plateau” efekta kod goriva sa dodatkom aditiva
jedinjenja olovo i ugljika, poslije prestanka efekta superbrzog sagorijevanja u podrucju pritisaka
20-30 MPa se javlja kod krive oznacene crvenom bojom, a u podrucju pritiska 15-28 MPa kod
krive oznacene zutom bojom. Pojava “mesa” efekta, poslije prestanka “plateau” efekta, u
podrucju pritiska od 15-25 MPa, prikazana je na krivoj oznacenoj crvenom bojom. Zajednicki
utjecaj CuO sa aditivima PbO i ¢adi, uzrokovao je intenzivnu pojavu superbrzog sagorijevanja,
kriva oznacena crvenom bojom u podruc¢ju pritisaka do 15 MPa. Sastav bez dodatka CuO je
Imao manje intenzivno superbrzo sagorijevanje, kriva oznacena zutom bojom. Gorivo, koje je
sadrzavalo aditive CuO i cad, bez prisustva PbO (tamno zelene oznake), imalo je samo neSto
vecu brzinu sagorijevanja u odnosu na kontrolno gorivo do pritisaka sagorijevanja od 20MPa.
Poslije pritiska sagorijevanja od 20MPa, brzina sagorijevanja tog sastava bila neSto manja u
odnosu na kontrolno gorivo. Sli¢no se ponasalo gorivo, koje je kao aditiv imalo samo cad

! Katalizatori brzine sagorijevanja nisu katalizatori u gisto hemijskom smislu, jer se oni stalni mijenjaju u pojedinim
oblastima strukture talasa sagorijevanja. Oni ubrzavaju gorenje i obi¢no se zovu katalizatori brzine gorenja u smislu
akceleratora brzine sagorijevanja.
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(svijetlo zelene oznake), pri pritisku sagorijevanja do 30 MPa, da bi sa daljim porastom pritiska
sagorijevanja, brzina sagorijevanja bila gotovo identi¢na kontrolnom gorivu.

60
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Sl. 2.1 Efekat super brzog sagorijevanja pod utjecajem aditiva [52]

Brzina sagorijevanja ¢esto se izraZzava jednac¢inom r =a- p", gdje su n eksponent pritiska i a
konstanta temeperature. Kod dvobaznih raketnih goriva koji sadrze katalizatore brzine gorenja,
eksponent pritiska n se koristi za procjenu efektivnosti katalizatora u proizvodnji “plateau” i
“mesa” efekta. Eksponent pritiska n je priblizno nula za slucaj “plateau” efekta, a negativan za
slucaj “mesa” efekat. Eksponent pritiska N u podrucje super brzog gorenja, u slucajevima kada
se javljaju “plateau” i “mesa” efekti, uveliko zavisi od fizikalnih i hemijskih svojstava
jedinjenja olova, geometrijskih i masenih karakteristika cestica i hemijske strukture dvobaznog
goriva. Konstanta temperature a je zavisna od hemijskog sastava goriva i pocetne temperature
goriva [52].



2.2 Sagorijevanje dvobaznih goriva

Dvobazna raketna goriva imaju sloZzenu hemijsku strukturu tako da dosadaSnja obimna
eksperimentalna i teoretska istrazivanja omogucavaju sagledavanje osnovnih procesa razlaganja
I gorenja, mada detaljni mehanizmi ovih procesa i dalje ostaju nepoznati. Obzirom da je
struktura dvobaznog raketnog goriva homogena, struktura plamena sagorijevanja izgleda takoder
homogeno i usvaja se da je jednodimenzionalna duZ pravca sagorijevanja. Gasni produkti
dekompozicije i povrsina sagorijevanja sadrze izmjeSane oksidirajuce i gorive komponente na
molekularnom nivou [52, 67].

Osnovne komponente dvobaznih goriva su bazirane na nitro esterima, ¢iji su tipi¢ni predstavnici
nitroceluloza 1 nitroglicerin, homogeno pomijeSane uslijed visoke inter difuzije ostvarene pod
utjecajem toplote. Kako svaki nitro ester sadrzi gorivu i oksidiraju¢cu komponentu u svojoj
molekuli, to kod dvobaznih goriva jedan nitroester treba da ima visak a drugi manjak
oksidiraju¢ce komponente u molekuli. Nitroceluloza i nitroglicerin sadrze kiseonik u vidu grupa
O-NO; medusobno vezanih odgovarajucim organskim molekulama (celuloza).

Brzina sagorijevanja dvobaznih goriva se povecava sa rastom pritiska sagorijevanja i energije
samog goriva. Ustanovljeno je da povecanjem pritiska sagorijevanja se ubrzavaju reakcije u
gasnoj fazi i raste toplotni fluks koji se prijenosi iz zone reakcije na povrSinu sagorijevanja.
Porast koli¢ine toplote, koja se oslobada u gasnoj fazi, uzrokuje povecanje brzine sagorijevanja
koja je direktno zavisna od masenog udjela NO, kod dvobaznih goriva.

U procesu sagorijevanja, pod utjecajem toplote, oslobada se oksidans koji se nalazi u sastavu
nitro grupe i zatim stupa u reakciju sa drugim produktima razlaganja pri ¢emu dolazi do
oslobadanja toplote. Pri raskidanju jedne veze O-NO, obrazuje se slobodni radikal, koji se dalje
razlaZze obrazovanjem formaldehida i azot dioksida. Azot dioksid zatim oksidira aldehide i druge
spojeve tipa C-H-O obrazuju¢i azotni oksid i ova reakcija ima egzoterman karakter. Ovo se
deSava u pocetnom stadiju gasne faze, u zoni kipljenja (dvofazno gasno-kaplji¢asto stanje), i
vjerovatno u ¢vrstoj fazi i /ili na povrSini sagorijevanja (reakcija u kondenzovanoj fazi). Azotni
oksid reaguje sa drugim spojevima tipa C-H-O u gasnoj fazi iznad povrSine sagorijevanja (tamna
zona), obrazuju¢i plamen visoke temperature (zona svijetleceg plamena). Opsti izgled Seme zona
reakcije u talasu sagorijevanja dvobaznog goriva prikazana je na slici 2.2 [27, 52].

Proces povratnog prijenosa toplote sa gasne faze ka povrsini sagorijevanja igra dominatnu ulogu
u karakterizaciji brzine sagorijevanja goriva. Postoje viSe jednostavnih modela brzine
sagorijevanja i Sema hemijske reakcije u gasnoj fazi i oni su koristeni za razvoj modela brzine
sagorijevanja.

2.2.1 Struktura talasa sagorijevanja

Opste prihvacena struktura talasa sagorijevanja sastoji se iz slijedecih zona sagorijevanja:
Zona predgrijavanja

U ovoj zoni ne dolazi do sagorijevanja goriva, prisutna je ¢ista kondukcija toplote sa povrSine
sagorijevanja. Komponente dvobaznog goriva (nitroglicerin, nitroceluloza, plastifikator, dodaci
za modifikaciju balisti¢kih karakteristika) ne reagiraju u ovoj zoni. Na ovu zonu se nadovezuje
zona povrsinskog razlaganja. Debljina zone predgrijavanja je reda veli¢ine nekoliko desetina
mikrometara. Pocetna temperatura goriva T, se mijenja do vrijednosti pri kojoj dolazi do
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pocetka reagovanja kondezovane faze. Kraj ove zone je pracen manjim kolebanjima
temperature.

Zona povrsinskog razlaganja Sekundarni (svjetleci)
2 (zona pjenjenja) 5 plamen
C-O-//-NO2 NO / CO, H:
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S1.2.2 Sematski prikaz talasa sagorijevanja dvobaznog raketnog goriva [52]

Zona povrsinskog razlaganja ili zona pjenjenja

To je zona koja se prostire od zone predgrijavanja do mjesta pocetka velikih kolebanja
temperature, a koje karakteriSu povrsinu sagorijevanja. Temperatura u ovoj zoni je dovoljnog
nivoa da se pokrene reakcija razlaganja goriva. Temperatura na kraju zone povrSinskog
razlaganja je oko 600 K, s tim da goriva sa ve¢om energijom imaju i viSu temperaturu povrsine
sagorijevanja Ts. Temperatura povrSine sagorijevanja kataliziranih goriva je visa od temperature
nekataliziranih goriva. Prosjec¢na temperatura nekataliziranih goriva je 558 K pri pritisku od 0,1
MPa, odnosno 618 K pri pritisku od 2,1 MPa. Kod katalizirana goriva prosje¢na temperatura je
588 K pri pritisku od 0,1 MPa, odnosno 648 K pri pritisku od 2,1 MPa. Temperatura povrsine
sagorijevanja oscilira kako po vremenu tako i po prostoru za iste radne uslove. Znacajnije razlike
u vrijednostima Ts za visoko- i nisko-energetsko gorivo nisu uoc¢ene.

Iz jednacine bilansa energije na granici izmedu ¢vrste i gasovite faze:
ppr-Cy-(Tg=Ty) =4, -(dT/dx),, + p, - T-Qy) (2.1)

i koriStenjem eksperimentalno izmjerenih podataka moguce je ustanoviti da prenesena toplota sa
gasne faze na povrSinu sagorijevanja je od sekundarne vaznosti za kontrolisanje brzine
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sagorijevanja. Oslobodena toplina Qs na povrsini sagorijevanja iznosi od 250 kJ/kg do 500
kJ/kg, Sto zavisi od pritiska sagorijevanja i energije goriva. Ona ne zavisi bitno od kolicine i tipa
balistickih aditiva. Odredivanje koeficijenta toplotne provodljivosti gasa 4, je prili¢no slozeno,

jer je jako ovisan o temperaturi i prema [45] ima vrijednost 5,02-102 W/m K, dok prema Zeninu
[83] ima vrijednost 5,82-10 W/m K neposredno uz povrSinu i na temperaturi povrsine
sagorijevanja Ts=600 K. Utjecaj temperature Ts je veoma vazan za predvidanje brzine
sagorijevanja dvobaznih raketnih goriva [38].

Debljina zone pjenjenja je jako uska i iznosi 10.mdo100.m. Naziv, zona pjenjenja, nastao je
zbog toga Sto sadrZi gasovite sfere koje asociraju na pjenu. Veli¢ina i broj sfera zavisi od pritiska
sagorijevanja, vrste i kolic¢ine katalizatora brzine sagorijevanja i samog sastava dvobaznog
goriva. Kao posljedica povrsinskog razlaganja nitroceluloze i nitroglicerina (razaranje veze CO-
NO i rekombinacija), na povrsini se javlja smjeSa NO,, aldehida i NO. Polazna reakcija je
endotermonog karaktera, dolazi do promjene agregatnog stanja i pojave sublimacione smjeSe.
Druge reakcije su egzotermnog karaktera i rezultat su reakcija izmedu produkata razlaganja
ostalih konstintuenata goriva.Opsti energetski bilans u zoni razlaganja je egzotermni.

Istrazivanja koja su vrSili Aoki i Kubota [6] pokazuju da energija aktiviranja termi¢kog
razlaganja svih ispitivanih goriva (visoko- i nisko-energetskih) je bila 140,5+ 2,1 kJ / mol .

Eksperimentalna mjerenja temperature sa mikro termoparovima dvobaznog raketnog goriva s
dodatkom olovnih soli [45], pokazuju da balisticki katalizatori imaju male efekte na temperaturu
povrsine sagorijevanaj Tsi koli¢inu oslobodene toplote na povrsini sagorijevanja Qs.

Eksperimentalnim metodama brze fotografije i gaSenjem uzoraka goriva ustanovljeno je da
prisustvo balistickog katalizatora u dvobaznom raketnom gorivu, kao $to su olovne soli, izaziva
formiranje velike koli¢ine ¢vrstog ugljika na povrSini sagorijevanja u podru¢ju niskog pritiska
gdje se odvija proces super brzog gorenja. Analizom ugaSene povrsine nekatalizovanog
dvobaznog goriva [45] ustanovljeno je da je na nizim pritiscima povrSina sagorijevanja
prekrivena neravnomjerno sa ¢esticama ugljika velikih dimenzija. Sa porastom pritiska, velicina
cestica ugljika se smanjivala i njihova raspodijela po povrSini sagorijevanja je postajala
ravnomjernija. Sli¢ni rezultati su dobijeni sa kataliziranim gorivima, ali suprotno o¢ekivanju nisu
nadene cestice olova ili olovo oksida (moguée da su uklonjene tokom procesom brze
depresurizacije).

Kod goriva koje sadrZe aditive za stvaranje djejstva super brzog gorenja, posmatranje strukture
povrsine sagorijevanja poslije brzog gaSenja, pokazalo je da ostaci ugljika, kojih ima dosta na
povrSini sagorijevanja, imaju bitnu ulogu u stvaranju prvog stepena povecanja brzine
sagorijevanja [52]. Kao Sto je poznato, temperatura na kraju primarnog plamena je povezana sa
reakcijama NO2-aldehidi, pojacana je sa dijelom reakcije NO (proizaslog iz kondezovane faze) i
ostataka ugljika. Kod raketnih goriva sa ve¢com energetskom moci i povecanom brzinom gorenja,
smanjenje reakcije NO-ugljenik je vjerovatno izrazitije, temperatura na kraju plamena je veca i
ukupna brzina sagorijevanja je visa. Kod raketnih goriva sa ve¢om ili manjom energetskom
moci, kod kojih je povecanje brzine do maksimalne vrijednosti ostvareno dodavanjem soli olova
I bakra i ¢adi od cistog ugljika, stvaraju se znatni slojevi ugljika, svijetle¢i plamen dodiruje
povrsinu sagorijevanja i izaziva jako povecanje brzine sagorijevanja (sl.2.3), koja raste sa
porastom pritiska do oko 30 MPa, tj. pritiska kada je svijetle¢i plamen vrlo blizu povrSini
sagorijevanja (neovisno da li je gorivo sa ili bez aditiva).
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U procesu super brzog gorenja, dodatak ¢adi moze utjecati na nastanak sfera, vjerovatni od PbO,
spojenih sa povrsinom sagorijevanja i cije djejstvo je vjerovatno fizicko. Djelovanje ¢adi je
sli¢no djejstvu samopobudivanja plamena kod kompozitnih raketnih goriva sa aditivima na bazi
metalnog oksida. Prestanak djelovanja ovog utjecaja na brzinu sagorijevanja moZze biti povezan
sa ekstrakcijom sfera PbO koje su u tecnom stanju, dok je temperatura povrSine sagorijevanja
povecana pri vec¢im pritiscima sagorijevanja. Medutim, mehanizam ovog drugog utjecaja na
povecanje brzine sagorijevanja nije do sada potpuno razjasnjen.

Istrazivanja koja su vrSena ukazala su na pojavu relativno velikih aglomeracija cestica metalnog
olova (=~ 60 u«m pri15 MPa) na povrsini sagorijevanja u podruc¢ju pritisaka u kojem se javlja
pojava super brzog sagorijevanja [45]. Sa daljim porastom pritiska, velicina ¢estica metalnog
olova opada (~ 20 um pri 8 MPa), dok broj cestica raste. Eksperimentalni podaci pokazuju da

vrijeme za aglomeraciju cestica metalnog olova varira obrnuto proporcionalno sa brzinom
sagorijevanja. Kad je brzina sagorijevanja niska, vrijeme zadrZavanja ¢estica u kondeznoj fazi i
na povrsini sagorijevanja je dovoljno dugo da se mogu formirati veliki aglomerati metalnih
cestica.
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S1.2.3 Utjecaj aditiva na efekat super brzog sagorijevanja [51]

Za definisanje raspoloZivog vremena u kondezovanoj fazi , uvodi se karakteristicno vrijeme[6]
koje opisuje vrijeme potrebno da jedna molekula prode kroz temperaturni talas u ¢vrstoj fazi i
ono se definise se izrazom:

%
=2 (2.2)

13



gdje je «, —toplotna difuzivnost goriva.

Raspolozivo vrijeme za kataliticko djelovanje u kondeznoj fazi brzo opada sa povecanjem brzine
sagorijevanja.

S porastom brzine sagorijevanja, vrijeme zadrZzavanja opada i formiraju se samo male cestice
metalnog olova, prije nego se oduvaju i odatle obrnuto proporcionalna ovisnost veli¢ine ¢estice o
brzini sagorijevanja.

Ova hipoteza objasSnjava pojavu “mesa” gorenja kod platoniziranih goriva, na taj nac¢in da male
Cestice olova koce reakciju u gasnoj fazi. Na niZim pritiscima, kada su cestice olova velike, ovaj
efekat je manje izraZzen nego na visim pritiscima (podrucje “mesa” efekta) kada je odnos
povrsinskog podru¢ja prema volumenu cestica olova relativno velik. Vise istrazivaca [45] je
ustanovilo inhibirajuce djelovanje spojeva olova na sagorijevanje ugljikovodonika u gasnoj fazi
zone sagorijevanja.

Dijelovi dvobaznog goriva na koje djeluju katalizatori se razgraduju i nastaju aktivne gasovite
vrste i ¢vrsti ugljenik na povrSini sagorijevanja, dok dijelovi na koje ne djeluju katalizatori u
kondeznoj fazi se razgraduju na normalan nac¢in (na nac¢in kao kod nekataliziranih goriva).

Pocetni efekti spojeva olova [45] mogu da se pojave i u kondeznoj fazi. Uoceno je da koli¢ina
ugljika opada sa povecanjem pritiska i da gradijent promjene super brzog sagorijevanja se
smanjuje u isto vrijeme. Soli olova direktno uticu na sloj povrSinske reakcije
(= 20 um pri 2 MPa ), gdje se soli olova razgraduju, na kraju, do fino razdjeljenog metalnog

olova ili ¢estica metalnog oksida (sl.2.4).

Produkti razgradnje soli olova reaguju sa nitro esterima u sloju povrsinske reakcije i mjenjaju
njihov mehanizam razgradnje [27, 67]. Ovo izaziva poveéan iznos cvrstog ugljika (dio
razgradenih organskih molekula) koji nisu u formi aldehida (koji lako oksidiraju), smanjujuci
efektivan odnos gorive i oksidiraju¢ce komponente (aldehidi : NO;). Stepen promjene super
brzog sagorijevanja opada s poveéanjem brzine sagorijevanja (nastanak “plateau” sagorijevanja),
dok raspolozivo vrijeme za djejstvo balistickih katalizatora u zoni povrsinske reakcije opada. To
je vjerovatno posljedica vece brzine reakcije i smanjenja debljine toplotnog talasa sagorijevanja.

Zona primarnog plamena ili zona kipljenja:

Ovu zonu karakteriSe intenzivna pojava kipljenja produkata razlaganja dvobaznog goriva
( smjesa NO,, aldehida i NO). Pored toga, nju prati pojava primarnog plamena nastalog kao
rezultat reakcije azotnog peroksida i aldehida oslobodenih razlaganjem goriva. Medusobni
odnosi vrsta gasova zavise od sastava, posebno zbog prisustva ili ne prisustva produkata od kojih
zavisi regulisanje brzine sagorijevanja, odnosno balisti¢kih katalizatora. Reakcije u ovoj zoni
upravljaju gorenjem dvobaznih goriva [45, 63, 67].

Pri pritiscima sagorijevanja nizim od 10 MPa [74] poslije zone primarnog plamena postoji
tamna zona, koja razdvaja zone primarnog i svijetleceg plamena. Porastom pritiska
sagorijevanja, smanjuje se ili nestaje tamna zona, pri ¢emu se zone primarnog i sekundarnog
plamena spajaju.

Red reakcije u zoni primarnog plamena jednak je 1 (po ¢emu se moze vidjeti da inicirana

reakcija proizlazi uslijed disocijacije NO,), a energija aktivizacije E,,, = 20,933kJ /mol.
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Vrsena su istrazivanja sa posebnom opremom sa ciljem odredivanja parametara toplotnog fluksa
koji se iz ove zone vraca ka povrsini sagorijevanja goriva, ali oprema je veoma kompleksna i
rezultati razli¢itih autora nisu u potpunosti sli¢ni.

70bar Brzina sagorijevanja, mm/s

404 —— Osnovno gorivo (3.230 J/g)

304 ... +aditvi

+adiivi 100pm

100um |
T T T T 11 T T T T T T T
20 304050 100 200300 500 1000

Pritisak sagorijevanja, bar

S1.2.4 Povrsinska struktura goriva sa katalizatorom brzine sagorijevanja [51]

Vrijeme reakcije u zoni Kipljenja [6] se rac¢una po slijede¢oj formuli:

Lf
=g (2.3)
f

gdje su z, -vrijeme reakcije u zoni Kipljenja, L¢ -debljina zone i us -brzina gasa u zoni.

Debljina zone kipljenja se moZe izmjeriti fotografskim metodama [6], ali samo u domenu
pritisaka sagorijevanja znatno ispod 10 MPa, odnosno moze se izrac¢unati iz slijedece formule:

Td _Tf
L, = (dT) (2.4)
dx/
. .. L . ((dT) _
gdje su T4 - temperatura povrSine sagorijevanja, Tr - temperatura plamena i a4 )~ Promjene

f
temperature u zoni Kipljenja.



Rezultati mjerenja sagorijevanja uzoraka dvobaznog goriva metodom ultrabrze fotografije [45],
pokazuju da ova zona ima veli¢inu od ~ 200 gm pri pritisku od 0.1 MPa odnosno ~ 100 um pri

pritisku 2 MPa.

Na sl. 2.5 prikazani su rezultati eksperimentalnog mjerenje debljine zona sagorijevanja koje je
vrsio Zenin [83] pomoc¢u mikroparova precnika pet mikrometara.

Primarni plamen T(x)

NO:/Aldehidi

Vrijednosti na slici se
odnose na dvobazno

e=50 um . .
gorivo toplotne moci

Ostaci olid=
PbO ili CuO cadzi oMI=3 3430 J/g sa 2% olovne
o VXIS / /Z tga‘i:.o’ﬁsms soli kao aditiva i brzine
Fomp um_[ or|1a il sagorijevanja ve=10 mm/s
02ms raziagana pri pritiski 5 MPa.
: NC NG
e=z um
£9 i R-O//-NO2
Zona
-50 | [ Olovne ili \ predgrijavanja
bakarne
soli

Sl. 2.5 Debljine zona sagorijevanja [83]

Primjenom jednacine bilansa mase izmedu gasne i kondezovane faze [6], brzina gasa koji otice
sa povrsine sagorijevanja moZze se izraziti odnosom:

b =22 (2.5)

P
gdje su p,-gustina goriva i p, -gustina gasa u zoni kipljenja.
Iz jednacine stanja u zoni Kipljenja:
— =R, T, (2.6)
dobije se slijede¢a formula za odredivanje vremena reakcije u zoni kipljenja:
T =T

(dT . pp f Tf
dt

(2.7)
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T, +T
gdje su T, :%-srednja temperatura u zoni Kipljenja, Tq -temperatura u tamnoj zoni ili

temperatura na kraju primarnog plamena ili zone Kkipljenja i R; -gasna konstanta u zoni kipljenja.

U zoni kipljenja se deSava uglavnom redukcija NO, u NO, brzina promjene temperature raste sa
povecanjem pritiska sagorijevanja i masenog udjela NO; u gorivu.

Promjena temperature unutar ove zone je znatna i na kraju primarnog plamena iznosi priblizno
1.300 K [24].

Vrijeme reakcije z, prema Aoki i Kuboti [6] za jedno nisko-energetsko gorivo je 3,5-10s, dok

je za jedno visoko-energetsko dvobazno gorivo 7-107°s. To znaci da se vrijeme reakcije u zoni
Kipljenja smanjuje sa povecanjem energije goriva. Uzimaju¢i da je koeficijent toplotne
provodljivosti u zoni kljucanja A, =6,3-10°W / mK, pri pritisku od 2 MPa, toplotni fluks
A-(dT / dx), usmjeren sa gasne struje na povrsinu gorenja, za nisko-energetsko gorivo je

314 kW /m* , dok za visoko-energetsko gorivo ima vrijednost 6,27 kW /m* . To znadi, da

toplotni fluks u zoni kljucanja raste sa porastom pritiska sagorijevanja i energije goriva. Toplotni
fluks koji se vraca iz gasne struje na povrsinu sagorijevanja, neposredno je odgovoran za
veli¢inu brzine sagorijevanja dvobaznih raketnih goriva, tako da ¢e povecanje toplotnog fluksa u
zoni kljuéanja izazvati povecanje brzine sagorijevanja.

Kod goriva sa i bez balisti¢kih katalizatora, zavisnost od pritiska i temperaturni profili su sli¢ni,
medutim debljina sloja kipljenja kod goriva sa balisti¢ckim katalizatorima je manja nego kod
goriva bez balistickih katalizatora. Temperaturni gradijent (dT/dx); je veci kod goriva sa
balistickim katalizatorima, jer je toplotni fluks iz gasne faze u ¢vrstu fazu veci, tako da su
reakcije u zoni kipljenja kod kataliziranih goriva ubrzane pod utjecajem katalizatora u oblasti
super-brzog gorenja [46]. Ovo ubrzanje reakcije je ocitije imajuci u vidu da se u zoni kipljenja
kataliziranih goriva raspolozivo vrijeme za djejstvo katalizatora se skracuje zbog jakog
povecanja brzine gasa kroz ovu zonu, tokom super brzog sagorijevanja. Eksperimentalna
mjerenja temperature u ovoj zoni pokazuju da temperatura raste gotovo linearno sa rastojanjem
na dovoljnoj udaljenosti od povrsSine sagorijevanja, s tim da je gradijent temperature mali jedino
pri kraju ove zone. lzgleda da neke egzotermne reakcije pocinju da se javljaju na povrsini
sagorijevanja i da se prijenos toplote s gasne faze na povrsSinu sagorijevanja ne ostvaruje samo
kondukcijom iz zone s najviSom temperaturom. Jako nastajanje ugljika na povrsini gorenja
goriva kataliziranog spojevima olova pokazuje da pocetni efekti spojeva olova mogu biti u
kondeznoj fazi [23]. Stoga se neke aktivne vrste mogu stvoriti kada nastane ¢vrsti ugljik na
povrsini sagorijevanja pod djejstvom spojeva olova sa aktivnim gasovitim vrstama koje daju
vecu brzinu hemijske reakcije u zoni kipljenja. Ubrzane reakcije [46] u ovoj zoni povecavaju
prijenos energije kondukcjom na povrSinu sagorijevanja, povecavaju¢i njenu temperaturu i
brzinu gorenja.

Kao rezultat djelovanja soli olova u zoni povrsinskog sloja javlja se razgradnja dijela organskih
molekula nitro estera u formi ugljika i izmjena efektivnog odnosa NO, : aldehidi. Povecanje
udjela NO, izaziva promjenu ekvivalentnog odnosa prema stehiometrijskim vrijednostima i
dolazi do pojave velikog ubrzanja reakcije u zoni Kipljenja. Ova ubrzana reakcija odmah iznad
povrSine sagorijevanja je ta koja povecava prijenos topline konvekcijom na povrsinu
sagorijevanja i samim time i brzinu sagorijevanja. Nuzno je naglasiti da se ne kontrolira kolicina
oslobodene topline iznad povrsine sagorijevanja nego, brzina oslobadanja topline tj. povecava se
A4 -(dT/dx)g’S iz gasne faze na povrSinu sagorijevanja. Priblizavanjem podrucju “plateau”
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sagorijevanja, stepen promjene super brzog sagorijevanja se smanjuje, brzina sagorijevanja raste
i mijenja se odnos reaktanata (smanjuje se udio reaktanta nastalog pod utjecajem spojeva soli
olova). Brzina reakcije u zoni kipljenja se priblizava vrijednosti kao kod normalnog reakcijskog
puta bez prisustva katalizatora. Ne postoji joS objaSnjenje za granicu efekta super brzog
sagorijevanja u zavisnosti od pritiska i prelaska na ” plateau” sagorijevanje.

Efikasnost spojeva olova u procesu super-brzog gorenja opada sa porastom energije osnovnog
goriva [51], a Sto se objasSnjava ¢injenicom da nekatalizirana goriva visoke energije sadrze veci
procenat NG ili NC viSeg stepena nitracije. Produkti gasifikacije, kao i katalizirana goriva, imaju
ve¢cu koncentraciju NO, (blize stehiometrijskom odnosu). Ako takvo gorivo dostigne svoj
stehiometrijski odnos smjeSe (C-H-O vrsta)/(NO,), spojevi olova nemaju pozitivan efekat ili ¢ak
imaju negativan utjecaj.

Kontrolom hemijskih reakcija u jako uskom sloju zone povrsinske reakcije i u znatno debljem
sloju zone kljucanja moguce je utjecati na karakter i intenzitet brzine sagorijevanja, samo $to
metod za ostvarenje te kontrole nije jednostavan.

Indukciona zona ili tamna zona:

Naziv tamna zona je dobila prema njenoj boji. Unutar zone dolazi do intenzivnog mijeSanja i
zagrijavanja gasova nastalih u zoni primarnog plamena zahvaljuju¢i povratnom toplotnom
fluksu iz zone sekundarnog plamena.

Vrijeme reakcije u tamnoj zon [6] se definiSe formulom :

Ty = W (2.8)
d

gdje su Lq-debljina tamne zone i u, -brzina gasa u tamnoj zoni.

Brzina u, se odreduje iz jednacine bilansa mase izmedu gasne i kondezovane faze:

U, = Ly r (2.9)
P

gdje su p,-gustina goriva i p, -gustina gasa u tamnoj zoni.

Kombinujué¢i gornje jednacine i jednacinu stanja:
—=R,-T, (2.10)

dobije se slijedeca formula za odredivanje vremena reakcije u tamnoj zoni:

7, = p-Ly

S e (2.11)
rRy-p,Tg

u kojoj su Rq - gasha konstanta u tamnoj zoni i T4 - temperatura u gasnoj zoni.

Vrijeme reakcije u tamnoj zoni smanjuje se s povec¢anjem pritiska i nivoa energije goriva.

18



Temperatura u tamnoj zoni malo raste sa udaljavanjem od povrsSine gorenja, te se za temperaturu
T4 uzima temperatura na kraju faze primarnog plamena. Temperatura Ty je zavisna od pritiska
sagorijevanja. U oblasti malih pritisaka raste sa porastom pritiska, dok je u oblasti vecih pritisaka
veoma malo osjetljiva na izmjenu pritiska. Temperaturni pik u tamnoj zoni varira od 1073 K pri
pritisku od 0,1 MPa do priblizno 1273 K pri pritisku od 2 MPa. Temperatura Ty je direktno
zavisna od energije goriva [6].

Debljina tamne zone je jako osjetljiva na promjenu pritiska i prakticno ne zavisi od energije
goriva [6, 47]. Prema istraZzivanjima Aoiki i Kubota [6] pri pritisku od 1 MPa debljina tamne
zone je 20 mm dok pri pritisku od 3 MPa ta debljina iznosi 2 mm, dok prema Kuboti [47] ona
iznosi 13 mm, 3,3 mm i 0,14 mm za pritiske 1 MPa, 2 MPa i 3 MPa respektivno.

A

Sl. 2.6 Debljina tamne zone za pritiske sagorijevanja
od 1 MPa, 2 MPa i 3 MPa respektivno [47]

S obzirom da se nemoZe odrediti tacno veli¢ina gasne konstante u tamnoj zoni, prema [6]
predlaZe se koristenje vrijednost gasne konstante u tamnoj zoni od 34 [kJ / kg K] :

Brzina reakcije u tamnoj zoni direktno zavisi od masenog sadrzaja NO u gorivu [45], mada s
povecanjem sadrZaja NO ta zavisnost postaje manje izrazena, jer je brzina reakcije zavisna od
odnosa izmedu oksidiraju¢e i gorive komponente u gorivu. Kada se uspostavi stehiometrijski
odnos oksidirajuce i gorive komponente u gorivu brzina reakcije u tamnoj zoni je maksimalna.
Nitro oksidi se ponaSaju kompleksno u procesu sagorijevanja, u odredenim koncetracijama
kataliziraju reakciju pomazuci proces sagorijevanja, dok u drugim koncetracijama mogu
inhibirati reakciju.

Debljina sloja tamne zone za ispitivana goriva [45] podvrgava se slijede¢em zakonu:

L, ~p"" = p° (2.12)
u kome su m-pokazatelj stepena zavisnosti brzine gorenja od pritiska, n-ukupni red reakcije u
tamnoj zoni i za ispitivana goriva ima vrijednost 2,6 i d-pokazatelj stepena zavisnosti debljine
tamne zone od pritiska.
Potvrdeno je da tok reakcija u tamnoj zoni slabo zavisi od energije goriva, ali da jako zavise od

pritiska sagorijevanja.
Zona sekundarnog plamena ili zona svijetleéeg plamena
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Nastali gasovi u fazi primarnog plamena stizu u zonu sekundarnog plamena u koncentraciji i na
traZzenoj temperaturi koji omogucavaju potpunu reakciju (reakcije NO/CO i NO/NH,) i
kompletiranje procesa sagorijevanja stvaraju¢i finalni plamen. ZavrSna reakcija u zoni
svijetleceg plamena je inicirana reakcijama koje proti¢u u tamnoj zoni, te je veoma vazno
poznavati mehanizam reakcije koja se tamo odvija.

Pri pritisku do 10 MPa, svijetle¢i plamen je dovoljno daleko da bi utjecao na procese blizu
povrSine sagorijevanja i ¢ak ne izaziva temperaturni gradijent u zoni primarnog plamena. Na
brzinu sagorijevanja uti¢u procesi u zoni Kipljenja i takvoj situaciji, po pravilu, odgovara
eksponent pritiska oko n=0,7 (za nekatalizovana goriva). Porastom pritiska sagorijevanja, zona
svijetleceg plamena utjece na procese u zoni primarnog plamena i sa daljim povecanjem pritiska
nestaje tamna zone i dolazi do spajanja zone primarnog i svetleceg plamena u jedinstveni
plamen. Pri tome, eksponent pritiska u zakonu gorenja ima vrijednost blisku 1 u datom intervalu
pritiska (nekatalizirano dvobazno raketno gorivo). Kada je plamen potpuno razvijen, konac¢ni
produkti sagorijevanja (N2, CO, CO,, H,O i Hy) i kona¢na temperatura plamena ( krec¢e se od
2.100 - 2.900 K i zavisi od toplote sagorijevanja dvobaznog goriva) su realizovani [52].

Kod sagorijevanja dvobaznog goriva koji sadrze balisticke katalizatore brzine sagorijevanja, u
podrucju super brzog sagorijevanja uoceno je premjestanje svijetlog plamena dalje od povrSine
sagorijevanja nego kod goriva bez balisti¢kih katalizatora. Pri pritisku od 2 MPa svijetli plamen
je bio smjeSten 2,5 mm iznad povrSine gorenja kod nekatalizovanog goriva, dok je za
katalizovano gorivo bio smjeSten 11 mm iznad povrSine sagorijevanja [46].

Debljine pojedinih zone su jako male, a detaljna eksperimentalna istraZzivanja radi njihovog
odredivanja su veoma komplikovana i zahtjevaju veoma sloZenu opremu. Rezultati mjerenja
koje je vrsio Zenin [83] su dati u tabeli br.2.2.

Za odredivanje debljina zona koriste se veoma tanki termoparovi ¢iji precnici su dimenzija od
nekoliko mikrometara. Vrijeme prebivanja materije u zoni gorenja je reda milisekundi u
kondezovanoj fazi, odnosno desetak mikrosekundi u gasnoj fazi [74].

Tabela 2.2 Karakteristike zone sagorijevanja [83]

Pritisak, MPa 1 5 10
Brzina sagorijevanja, mm/s 19 6,7 10,6
Temperatura na povrsini sagorijevanja, K 603 653 673
Debljina zone predgrijavanja (mjerena, racunata), | 140/155 50/45 45/28
4m
Vrijeme prebivanja u zoni predgrijavanja, ms 80 7 3
Debljina zone pjenjenja, um 9 3 2
Vrijeme prebivanja u zoni pjenjenja, ms 5 0,4 0,15
Debljina plamena (mjerena), pm 200 75 110
(svijetleci plamen)

Red reakcije u zoni svijetleceg plamena [83] je jednak 2, a energija aktivizacije
E = 209,33 kJ / mol .

plam,2
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Na dijagramima 2.7 i 2.8 su dati temperaturni profili za gasnu fazu u zavisnosti od pritiska
sagorijevanja i rastojanja od povrSine sagorijevanja [83] i za ¢vrstu fazu u zavisnosti od brzine
sagorijevanja i rastojanja od povrsine sagorijevanja [47]. Opsti trend je da temperatura povrsine
sagorijevanja se povecava sa porastom pritiska i brzine sagorijevanja. Poznati su podaci o
temperaturi povrSine sagorijevanja za nekatalizirana goriva i sva istraZzivanja temperaturnih
profila su s ciljem odredivanja podrucja sagorijevanja koje je odgovorno za povecanje brzine
sagorijevanja kataliziranih goriva u odnosu na nekatalizirana.
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Sl. 2.7 Temperaturni profil u évrstoj fazi S1.2.8 Temperaturni profil u gasnoj fazi

2.2.2 Opéste karakteristike talasa sagorijevanja dvobaznog goriva

Tok produkata sagorijevanja kontinualno struji kroz zonu sagorijevanja i povrsina sagorijevanja
se pomjera u suprotnom smjeru od toka produkata sagorijevanja. Ako se pretpostavi da se
povrSina sagorijevanja ne mijenja, tada zone sagorijevanja i temperaturni profil ostaju
nepromjenjeni po vremenu i prostoru. Proces povrata toplote unutar zone sagorijevanja igra
veoma vaznu ulogu u izu¢avanju mehanizma sagorijevanja ¢vrstog raketnog goriva.

Toplotna ravnoteza na povrSini sagorijevanja [47] za pojednostavljenu Semu talasa sagorijevanja
(sl. 2.9) moze biti izraZzena kao:

dT dT
ip(&js :ﬂg.(&js++pp'r'Qs+lf (2.14)

gdje su T -temperatura, x -rastojanje, r -brzina sagorijevanja, Qs -toplota reakcije na povrsini
sagorijevanja, I -toplota vra¢ena od svijetleceg plamena na povrsinu sagorijevanja zracenjem,
- gustina, A -toplotna provodljivost, p -gorivo,g-gasna faza, s-povrsina sagorijevanja sa strane

goriva, s*-povrsina sagorijevanja sa strane gasa.
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Svaki dio gornje jednacine zavisi od razli¢itih fizicko-hemijskih parametara u zonama
sagorijevanja, sastava goriva, pritiska i pocetne temperature goriva. Karakteristike brzine
sagorijevanja goriva mogu biti odredene, ako se detaljno poznaje struktura talasa sagorijevanja.

Mehanizam prijenosa toplote u gasnoj i kondeznoj fazi moze biti razmatran koriste¢i jednacinu o
odrzanju energije. Toplota koja se u jedinici vremena prijenosi s jednog dijela talasa
sagorijevanja na drugi je odredena kao zbir toplote prenesene konvekcijom, kondukcijom,
radijacijom (zanemaruje se) i toplote nastale uslijed hemijske reakcije.
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SI. 2.9 Sema ravnoteZe toplotne energije u talasu sagorijevanja [47]

Hemijska reakcija u kondeznoj fazi je beznacajno mala, tako da clan koji opisuje energiju
generiranu hemijskom reakcijom u jednacini o odrZanju energije se moZe zanemariti [47].
Toplota prenesena kondukcijom u ¢vrstoj fazi jednaka je konvektivnom prijenosu toplote, vodeci
racuna o relativnom pomjeranju povrsine sagorijevanja .

U gasnoj fazi, uz pretpostavku da je hemijska reakcija bimolekularna i jednostepena [47], tako
daje O+ F — P, reakciona brzina je izraZzena kao:

0y = Py o Ve - Zy-exp(-E, /R -T,) (2.15)
gdje su Yo i Yr maseni udjeli vrsta oksidansa (O) i gorivo (F) respektivno, Eq4 je aktivizaciona
energija, Zq je predeksponencijalni faktor i R univerzalna gasna konstanta.

Kada se hemijska reakcija pokrene na povrsini sagorijevanja, reaktanti i produkti se kre¢u unutar
talasa sagorijevanja. Maseni udijeli reaktanata Yo i Yg Se smanjuju, a maseni udio produkata Yp
povecava s povec¢anjem udaljenosti od povrSine sagorijevanja (sl. 2.10).

Brzina stvaranja toplote uslijed hemijske reakcije w, - Q, se pocetno povecava s udaljavanjem od

povrsSine sagorijevanja dok ne dosegne maksimalnu vrijednost na odredenoj udaljenosti od
povrsine sagorijevanja. S povecanjem udaljenosti, @, -Q, se nastavlja smanjivati i dostize nulu
na udaljenosti gdje temperatura gasa dostize maksimalnu vrijednost i gdje su finalni produkti
sagorijevanja formirani. Konvektivni toplotni fluks — p-u-c-(dT/dx) u gasnoj fazi se
povecava sa povecanjem rastojanja od povrsine sagorijevanja i dostize vrijednost nula kada se
zavrSe hemijske reakcije. Konduktivni toplotni fluks ﬂ-(dT/ dx) smanjuje se sa povecanjem
rastojanja od povrSine sagorijevanja i postize minimum na nekom rastojanju od povrSine
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sagorijevanja. Od ove tacke, konduktivni toplotni fluks pocinje da se povecava i dostize nulu u
tacki gdje su hemijske reakcije kompletirane.

Y
YIJ 'tx)
. ~ Konvektivni
Gorivo Gasna faza % qubici
0 toplote
3
Ye e
Rastojanje +
YU
Rastojanje
Toplota ostvarena
kondukcijom
N Toplota stvorena
S‘ : - o| hemijskom
~ Toplotni 3| reakcijom
9 gubici
nastali
kondukcijom
Rastojanje +

Rastojanje 4+

Sl. 2.10 Profil izmjene masenih udjela vrsta, temperature i
toplotne ravnoteze u talasu sagorijevanja [47]

Model brzine sagorijevanja, koji opsuju Kubota i1 ostali [45] baziran je na slijede¢im
pretpostavkama:

¢ Jednodimenzionalno gorenje?
¢ Neprekidno sagorijevanje pri odredenom pritisku
¢ Zanemarivo zracenje sa svijetle¢eg plamena na povrSinu sagorijevanja

Jednacina odrzanja energije u kondezovanoj fazi ima oblik:
d dT dT
(2

& p'&j_pg'ug’cpc’&+a)p'Qp=0 (215)

u kojoj su @, - brzina reakcije, Qp - energija reakcije po jedinici mase, @, -Q, - toplota nastala
hemijskom reakcijom u kondeznoj fazi, A, - koeficijent toplotne provodljivosti u kondeznoj fazi
I Cpc - Specificna toplota ¢vrste faze

Jednacina masene ravnotezZe izmedu gasne i ¢vrste faze ima oblik:

Py Uy =p, T (2.16)

2 Postojanje ugljika na povrsini sagorijevanja ne naru$ava pretpostavku o jednodimenzionalnosti gorenja.Na
pritiscima na kojima uobi¢ajeno sagorijeva dvobazno gorivo, ugljik je u obliku vlakana ¢ija je gusto¢a mali dio
osnovne gustoce goriva. Sama povrsina sagorijevanja nije prekrivena slojem dovoljne mase i debljine da bi se
naruSila idealizirana slika ravne povrSine sagorijevanja koja je pod utjecajem jednodimenzionalnog povratnog
toplotnog fluksa iz zone kipljenja.
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gdje su ug - brzina gasa koji otice sa povrsine sagorijevanja, r - brzina sagorijevanja, p, - gustina
gasai p, - gustina goriva,

Uz pretpostavku da se u ¢vrstoj fazi ne odvija hemijska reakcija (w-Q=0) i dasu 4;ic,
nezavisni od temperature, jednacina za odrzanje energije poprima oblik:

d*T dT
/1p' e —pp-l"'Cpc '&= (217)
Integriranjem gornje jednacine uz slijedece grani¢ne uslove:
T=T, pri Xx=-o
° (2.18)

T=T, pri x=0

S
toplota vra¢ena sa povrsine sagorijevanja na ¢vrstu fazu u poziciji x=0 moze se odrediti iz
slijedece jednacine :

dT
& (&j =pp 1€y (T~ To) (2.19)

Jednacina za odredivanje temperaturnog profila u ¢vrstoj fazi ima sada oblik :
T(x) =T, =(T, - T) -exp(p, ¢, r-x/ 2, (2.20)

Debljina zone predgrijavanja se smanjuje sa povecanjem brzine sagorijevanja i definiSe se
odnosom:

p
S, = r (2.21)
u kome je:
% (2.22)
o, = .
’ Py - Cp,

termicka difuzivnost goriva.

Jednacina odrZanja vrste, za vrstu j, u kondezovanoj fazi glasi:

d dy. dy.

u kojoj su Dy - koeficijent masene difuzije vrste j u kondeznoj fazi, Y.

; - maseni udio vrste j i
w, ;- brzina reakcije vrste j u kondeznoj fazi.
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Jednacina odrzanja energije u zoni kipljenja glasi:

d dT dT
&( 9'&)_p9'ug'cg'&+w9'Qg:0 (2.24)

u kojoj su 4, - koeficijent toplotne provodljivosti gasa, ug - brzina gasa koji odlazi sa povrsine

sagorijevanja, ¢y - specificna toplota gasa, @, - brzina hemijske reakcije u gasnoj fazi i Qq -
energija reakcije po jedinici mase.

Jednacina odrZanja vrste, za vrstu i, u zoni kipljenja glasi:

dy,

d [ dY.)
—. D.-—|—-p U4 - ——@ . = 2.25
dx e Dy, dx) Pt gy T @ 0 (2:25)

Sa povecanjem rastojanja od povrsSine sagorijevanja molarna koncetracija reaktanata NO, i
CH,0 se smanjuje, dok se molarna koncetracija produkata NO, H,O, CO i CO, povec¢ava. Brzina
gasnog toka se takoder povecava sa povec¢anjem udaljenosti od povrSine sagorijevanja[45,46].

Ako se usvoje slijedece dodatne pretpostavke [45] da:

¢ u kondeznoj fazi nisu uzete u obzir endotermne ili egzotermne reakcije ispod povrSine
sagorijevanja ( pretpostavka prihvatljiva za uobicajene pritiske sagorijevanja u raketnim
motorima),

¢ zona svijetlog plamena ne doprinosi prijenosu toplote kondukcijom sa gasne faze na povrsinu
sagorijevanja ( vrijedi za procese sagorijevanja pri pritisku ispod 10 MPa),

¢ nema difuzije vrsta u kondeznoj fazi ili zoni kipljenja ( nije eksperimentalno istrazena
pretpostavka),

jednacine odrzanja energije i vrste u kondeznoj fazi se pojednostavljuju :

d dT dT
&(% d_) PTGy =0 (2.26)
dy.
—pp 'r'd_xj_a)p,J = 0 (227)

U gasnoj fazi talasa sagorijevanja reakcioni procesi su veoma kompleksni, u njima ucestvuju
brojne hemijske vrste i elementarne reakcije. Tacno rjeSavanje jednacina o odrzanju energije je
veoma teSko posti¢i, zbog nedostatka kinetickih parametara gasne faze (reakcione brzine za
svaku elementarnu reakciju posebno).

Bazna tacka za odredivanje brzine sagorijevanja je poznavanje reakcija u zoni Kipljenja i
odredivanje brzine prijenosa toplote ﬂg.(dT/dx)s+ koja se prijenosi iz gasne faze na

kondezovanu fazu. Prema modelu KTSS (Krier, T’ien, Sirignano i Summerfield), toplota
oslobodena u gasnoj fazi ima oblik stepene funkcije [47].
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Jednacina o odrzanju energije data je u jednodimenzionalnoj formi i uz pretpostavku da su
4, 1¢,, nezavisni od temperature, ima oblik:

d’T dT
ﬂg'dxz—Pg'Ug'Cpg'&erg'Qg:O (2.28)
Kako je w, funkcija temperature, gornja jednacina je nelinearna i analiticko rijesenje nije
moguce.

Pretpostavljajuci tada da je @, -Q, konstantno u pocetku i integrirajuci gornju jednacinu, moze
se napisati:

ar) T Py Ug -Cpy
A (&l =Q, -a)g{exp(—ﬂ—-x -dx (2.29)

9

RijeSenja gornje jednacine mogucéa su kroz tri specijalna slu¢aja brzine reakcije u gasnoj fazi u
kojima se brzina reakcije predstavlja u obliku step funkcije (sl. 2.11).

Oslobodjena
toplota u
zoni

Xi

x.

- S +
Sl. 2.11 Model step funkcije u gasnoj fazi [47]
1. U prvom slucaju hemijska reakcija se odvija samo u ograni¢enoj oblasti i brzina reakcije je

konstantna unutar oblasti x=x; i Xx=x; i ima oblik stepene funkcije. Za te pretpostavke vaze
slijede¢i granic¢ni uslovi:

o,-Q, =0 za 0=<X=<X;
o, - Q, :a)_g-Qg zZa  X; < X< Xq (2.30)
@, -Q, =0 za X; <X
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Integracijom jednacine o odrzanju energije dobije se

dT A4 — Py ~Ug - Chy Py ~Ug - Cpy
% (&) Ty, '[exp(‘z—'xi mexpm T X ) |(@3))

9 9

Debljina reakcione zone o, = x; —x;moZe biti odredena poznavajuci reakcione mehanizme u
gasnoj fazi.

2. U ekstremnom sluc¢aju moZe se uzeti da reakcija pocinje blizu povrSine sagorijevanja, tj. za
slu¢aj x;=0, jednacina odrZanja energije ima oblik:

aT A — Py Ug - C
A (_j -9 . 41= A R 2.32
o Ldx/. ~ p,-u, ¢y @ - Qg [ eXp( 2 X (2.32)

9

Za slijedece karakteristike gasne faze jednog dvobaznog goriva:

c,, =1675kI /kgK; 4, =1675kW/mK;  p, =154.10° kg / m®

p

i za razne pritiske sagorijevanja, karakteristicha debljinu toplotnog talasa u gasnoj fazi racunata
prema izrazu:

I'=—— (2.33)

ima slijedece vrijednosti prikazane u tabeli 2.3.

Tabela 2.3 Debljina talasa sagorijevanja u funkciji pritiska sagorijevanja [45]

Pritisak , MPa 0.12 0.8 2 10
Brzina sagorijevanja, 0.46 1.58 8.21 10.5
mm/s
Xf, (M 200 170 120 80
L", um 140 41 7.9 6.2
Odnos X, /U 1.4 41 15 13

Na osnovu eksperimentalnih istraZzivanja sagorijevanja raketnih goriva utvrdena je vrijednost

¢lana:
Py Uy Cpy X
—— X | =1 2.34
{ Y )L (2.34)
tako da se moze uzeti da je
-u, -C
exp(—m- xf] =0 (2.35)
2’9

| tada jednacina odrzanja energije ima pojednostavljen izgled:
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dT A — A _
ﬂa . (_) ~ —g . . ~ —g . . 2,36

Sada je moguc¢a odredivanje intenziteta toplote vracene iz gasne faze na povrsinu sagorijevanja,
ilako navedena jednacina nije precizna, ali dopuSta da se ponaSanje u oblasti super brzog
sagorijevanja proucava bez uvodenja sloZzenih matematickih odnosa.

3. Ekstremni slucaj je kada hemijska reakcija pocinje i zavrSava na istom odstojanju od povrSine

sagorijevanja xj=x:, debljina reakcione zone je ekstremno mala i ¢ime brzina reakcije postaje
beskonacna. Ovakav slu¢aj se naziva model lisnatog plamena.

Grani¢ni uslovi su :

w,-Q,=0 za 0=<Xx=<X
0, Q,=w,-Q, 7@ X=X, (2.37)
w,-Q,=0 za X; <X

S obzirom da reakciona brzina u reakcionoj gasnoj zoni je:

< X =X
[, Sk =p, -y, (2.38)
0

tada integraljenjem jednacine o odrzanju energije dobije se:

dT Py Ug - Cpy Py T Cpy
ﬂ’g'(&jg:pg'ug'Qg'exp[_T'Xf :pp.r.Qg-exp —T-Xf (239)

9

Reakciona udaljenost x; moze biti odredena iz reakcionog mehanizma u gasnoj fazi.

2.2.3 Brzina sagorijevanja ¢vrstog raketnog goriva

Pojednostavljeni izraz za jednacinu brzine sagorijevanja moze se dobiti kombinacijom jednacine
bilansa toplotne energije na povrSini sagorijevanja, integrala jednacine energije za prijenos
toplote izmedu cvrste i gasne faze, uz pretpostavku da je zracenje od strane gasne faze na
povrsinu sagorijevanja zanemarljivo malo tj. +=0 i glasi:

A, - 2
r:( > g9 Qg j (2.40)
Pp " Cc - Cpy '(Ts - Ty _Qs/Cc)

Uz pretpostavku da je hemijska reakcija bimolekularna, jednostepena i koriste¢i jednacinu stanja
gasne faze:
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Py = (2.41)
9 R,-T,
pojednostavljeni izraz za jedancinu brzine sagorijevanja ima oblik:
1
Ay Qy Yy Ve Z, exp(-Ey Ir-T,) |’
r=p- (2.42)

p§ "Cp. "Chg '(Ts -T,-Q, /Cpc)' RS 'ng

gdje su 4, ¢, C., p, i R, odredeni na osnovu hemijskog satava goriva, a Qs je odredeno iz

mehanizma razlaganja povrsine sagorijevanja. Kineti¢ki parametri u gasnoj fazi su odredeni iz
reakcione Seme gasne faze.

Temperatura gasa T odredena je izrazom:

Vrijednost temperature na povrsini sagorijevanja Ts zavisi od regresione brzine goriva i odreduje
se iz mehanizma razlaganja goriva. Usvaja se da je reakcija razlaganja na povrsini sagorijevanja
izrazena Arhenius-ovim zakonom pirolize:

r=2,-exp(-E,/R-T,) (2.44)
gdje su Es - energija aktivizacije na povrsini sagorijevanja i Zs - pre-eksponencijalni faktor.

Ovaj model je veoma pojednostavljen i primjenjuju se kod jednodimenzionalnog talasa
sagorijevanja[45].

Navedena razmatranja podrazumjevaju da sagorijevanje dvobaznog goriva bez katalizatora moze
biti predstavljeno modelom u kome je prosjecna reakcija povrsinskog razlaganja goriva prvog
reda, a prosjec¢na reakcija u zoni kipljenja drugog reda [45]:

*

A > A > X+, - X;+Y, = svjetli plamen

kondezovana faza povrsina sagorijevanja zona kipljenja tamna zona

Sagorijevanje dvobaznih raketnih goriva sa katalizatorima, tzv. efekat super brzog sagorijevanja
se objasSnjava promjenama u stehiometrijskim odnosima koji se ne mogu matematski izraziti bez
detaljnog poznavanja elementarnih hemijskih reakcija. Kako je to na dosadaSnjem nivou znanja
nedostupno, usvaja se model sagorijevanja, u koji se uvodi i druga grana puta razlaganja u
kondezovanoj fazi, pri kome su novostvorene vrste reaktivnije u fizz zoni uz prisustvo ugljika na
povrsini sagorijevanja [45]. Masa goriva koja je aktivha na novoj grani putu je proporcionalna
masi prisutnog katalizatora i raspolozivom vremenu za dejstvo katalizatora u kondezovanoj fazi.

Model reakcijske Seme sa katalizatorom ima oblik:
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- A - X, +Y, - X, +Y,
Al — svjetli plamen
- A - X, +Y, - X, +Y,
\!

—  cvrsti ugljik —
kondezovana faza povrsina zona kipljenja tamna zone

Na drugoj grani reakcijskog puta, kataliticka reakcija stvara pri tome zanemarivi nivo toplote i
kataliticke reakcije mogu biti homogene ili heterogene (slucaj kada je katalizator netopiv). Zbog
nepoznavanja stvarnih mehanizama reakcije u analizama kondezne faze, usvojen je homogeni tip
reakcije. Medutim, ovaj pristup nije naiSao na Siroku primjenu kod drugih autora i nije vise
primjenjivan u analizama.

2.3 Eksperimentalne metode odredivanja brzine sagorijevanja

Osnovni izvor objektivnih informacija o karakteristikama sagorijevanja ¢vrstih goriva u polju
ubrzanja predstavljaju eksperimentalna istrazivanja. Postoje brojne eksperimentalne metode
odredivanja brzine sagorijevanja, neke se koriste u razli¢itim stadijima istrazivanja, dok se druge
koriste tokom procesa kontrole proizvodnje.

Vecinom su to test metode sa umanjenim balistickim modelima i one su uslovljene veli¢inom
troSkova istrazivanja. Kod istrazivanja, izbor najbolje test metode sa umanjenim balistickim
motorom, uslovljen je mogué¢nos¢u predvidanja utjecaja ubrzanja na motor u stvarnoj razmjeri.

Kod fundamentalnih istrazivanja brzine sagorijevanja [37] primjenjuju se:

¢ Metoda gorivih blokova (strand burner),
¢ Metoda gorivih blokova u tecnosti i
¢ Ultrazvucna metoda.

Primjenjena istraZzivanja brzine sagorijevanja se vrSe u standardnim balistickim raketnim
motorima, ¢ije su dimenzije i karakteristike zavisne od tipa pogonske materije i veli¢ine realnog
motora za koji ¢e se koristiti rezultati istrazivanja.

Poseban metod istrazivanja primjenjuje se kod ispitivanja ponaSanja sagorijevanja pogonske
materije u polju u radijalnog ubrzanja.

Da bi se rezultati istraZzivanja mogli uporedivati, potrebno je znati karakteristike goriva,
primjenjenu metodu ispitivanja, uslove ispitivanja i tek tada primjeniti odgovarajuce tehnike
redukcije podataka.

Metoda gorivih blokova

Ova metoda se zashiva na sagorijevanju malog bloka goriva, poznatih dimenzija, pri
konstantnom pritisku sagorijevanja [37]. Metoda ima brojne prednosti kao Sto su mala cijena
koStanja, lakoca i brzina izvodenja opita. Nedostatak metode je Sto smanjivanje duzine uzorka
utjece viSe na eksperimentalne rezultate nego eventualne nehomogenosti u gorivu.

Uzorak goriva je paralelopiped, ¢ija duzZina je znatno veca od ostale dvije stranice. U Francuskoj
se koristi uzorak dimenzija 10 x 10 x 170 mm ili 5 x 5 x 170 mm. Boc¢ne uzduzne strane uzorka i
jedna ceona strana su inhibirane i sagorijevanje se odvija u ravnima paralelnim ¢eonoj povrsini.
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Priroda inhibitora je specificna za svako ispitivanje goriva. U uzorak su ugradene ¢etiri niti; prva
odmah na ¢eonu povrsinu uzorka, blizu pripalnog sloja; ostale tri niti na udaljenosti 20, 85 i 159
mm od prve. Sve niti su povezane elektricnim kontaktima, radi registrovanja pozicije fronta
plamena i iz poznatog rastojanja i vremena sagorijevanja se mogu odrediti srednja brzina
sagorijevanja za dati pritisak sagorijevanja.

Balisticka bomba koja se koristi za ispitivanje ove metode (sl. 2.12), nac¢injena je od celika,
unutra$nje zapremine 750 cm®, spojena je sa rezervoarom azota radi ostvarenja konstantnog
pritiska sagorijevanja tokom procesa sagorijevanja.

Odved produkata
sagorijevanija

Mosac elektrode | Glava za vezivanje
sa uzorkom goriva sa elektricnim kontaktom

/ Blokirajuci

Tijelo balisticke bombe prsten

Dovod azota

S1.2.12 Sema balisti¢ke bombe [37]

Metoda gorivih blokova u tekuéini

Ova metoda koristi blok pogonske materije, istih popre¢nih dimenzija kao prethodna metoda,
samo Sto je duzina bloka 68 mm i ne sadrzi pripalno punjenje. Bomba za ispitivanje je ispunjena
do odgovarajuce visine vodom, koja se koristi kao inhibitor bo¢nih strana bloka goriva. Preostali
unutrasnji dio bombe je ispunjen azotom, odgovarajuceg pritiska i tokom procesa sagorijevanja
pogonske materije nije moguce mijenjati pritisak azota. Mjerenje brzine sagorijevanja se VvrSi
poznavaju¢i duzinu bloka pogonskog punjenja koja nije uronjena u vodu i vrijeme sagorijevanja.
Prednost ove metode je Sto nije potrebno inhibirati bo¢ne povrSine bloka pogonske materije [37].

Ultrazvuéna metoda

Zasnovana je na koriStenju ultrazvuénog uredaja koji funkcioniSe kao prijemnik i odaSilja¢
istovremeno [37]. Postavljen je bo¢no u odnosu na gorivo i ultrazvucni talas se odbija od
povrsinu sagorijevanja. Postoje razlike u akustickim impendansama, izmedu goriva i produkata
sagorijevanja, odredivanjem vremena izmedu emitovanja i povratka signala, moguce je
sracunavanje brzine sagorijevanja. Koristi se mali raketni motor sa cilindri¢nim pogonskim
punjenjem (pre¢nika 86 mm) i sa ¢eonim sagorijevanjem. Frekvencija emitovanja talasa je
2,25 MHz.

Standardni balisti¢ki opitni motori
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Koriste se za primjenjena istrazivanja i za kontrolu brzine sagorijevanja razlicitih familija
raketnih goriva, pri ¢emu se mijenja i povrsina sagorijevanja tokom procesa sagorijevanja [7].

Za mjerenje parametara kao Sto su brzina sagorijevanja i specifi¢cni impuls, pored standardnih
raketnih motora i goriva, potrebno je posjedovati:

¢ Opitni stol,

¢ Opremu za akviziciju podataka (pritisak, potisak, vrijeme, obrtaji,...) sa maksimalnom
tacnoS¢u,

¢ Definisanu strogu proceduru obrade rezultata ispitivanja.

Opitni stolovi omogucavaju da se prenese sila potiska sa motora na senzor potiska, odnosno da
se izmjeri ugaona brzina oko uzduzne ose motora sa senzorom obrtaja. Postoje slijedeci tipovi
opitnih stolova:

+ Kilasi¢ni sto sa lamelama,
¢ Sto sa ravnim Zljebovima,
+ Vertikalni sto,

+ Kilatno,

+ Obrtni sto itd.

Postoje dvije osnovne vrste senzora koji se koriste kod ispitivanja raketnih motora:

¢ Piezo-elektri¢ni senzori pritiska su veoma zastupljeni i koriste se za neprekidna registrovanja
fenomena sagorijevanja koja se odvijaju veoma brzo.

¢ Senzor sile pritiska (gnjecenja) koji se koristi za mjerenje veoma preciznih komponenata sila
potiska.

Pogonska punjenja
Pogonska punjenja moraju da ispunjevaju slijedece kriterijume [5]:

¢ PovrSina sagorijevanja treba da se malo mijenja tokom procesa sagorijevanja i da omogucava
postizanje potrebnog pritiska sagorijevanja ,
¢ Razvoj povrSine sagorijevanja treba da omoguci:

* (da brzina sagorijevanja bude konstantna po cijeloj duzini kanala i bez fenomena
poremecaja sagorijevanja, kao sto su erozivno ili nestabilno sagorijevanje,

* (a geometrijske karakteristike, posebno gustoc¢a i masa punjenja mogu biti precizno
odredeni.

* nagli prelazni proces pri pripaljivanju i zavrsnom padu pritiska.
¢ Da izrada bude jednostavna, radi smanjivanja troSkova proizvodnje i

¢ Da masa pogonskog punjenja bude dobar kompromis, izmedu vrijednosti dovoljne da podnese
odredenu relativnu greSaku u procesu mjerenja i vrijednosti koja poStuje ranije navedene
Kriterijume.

U francuskoj firmi SNPE se preteZno koriste pogonska punjenja sa centralnim kanalom za prolaz
gasova u obliku zvijezde sa deset krakova, dok se u americkoj industriji koriste punjenja sa
kruznim kanalom za prolaz gasova i bez inhibiranih ¢eonih povrsina. U tabeli br. 2.4 date su
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geometrijske i masene karakteristike pogonskih punjenja koja se koriste kod ispitivanja
standardnih opitnih motora[37].

Odnos povrsine za prolaz gasova unutar raketnog motora A, i Kriticnog presjeka mlaznika Ay
mora da bude takav da onemoguci efekat erozivnog gorenja (odnos J = A / A; <0,2), odnosno

treba da bude 6 ili veci, odnos duzine i prec¢nika punjenja da bude manji od 4 ili poZeljnije oko 2.
Konvergentni ugao mlaznika treba da je 90 °, dok divergentni ugao 30 °.

Test metode istrazivanja brzine sagorijevanja u polju ubrzanja
U SAD se primjenjuju slijedece osnovne test metode:

+ Metoda ispitivanja umanjenih raketnih motora primjenom centifuge,

¢ Metoda ispitivanja u balistickoj bombi montiranoj na centrifugi,

+ Metod zemaljskih ispitivanja raketnih motora sa i bez obrtanja i

¢ Metod ispitivanja raketnih motora u letu pod utjecajem uzduznog i radijalnog ubrzanja.

Metoda ispitivanja umanjenih raketnih motora primjenom centrifuge, dopusta izmjenu vise
radnih parametara i posebno se primjenjuje u pocetnoj fazi razvoja, pri odredivanju
karakteristika sagorijevanja odredenih pogonskih materija u razli¢itim uslovima.

NASA Langley Research Center [60] primjenjuje ovu metodu Kkoriste¢i “slab” test motor
(S1.2.13). Motor prec¢nik 152 mm, sadrzi pogonsko punjenje duzine 152 mm, Sirine 101,6 mm i
debljine 12,7 mm, iznad koga je promjenjiva forma kanala koja obezbjeduje priblizno
konstantnu brzinu kretanja gasne struje iznad povrSine sagorijevanja. Izmjenom nagiba nosaca
pogonskog punjenja, u tijelu motora, moguce je ostvariti promjenu ugla medu vektorom ubrzanja
I normale na povrSinu sagorijevanja. Motor je montiran na krak balisticke centrifuge, duzine
1143 mm, koja omogucava ostvarivanje ubrzanja do nivoa od 300 g.

Blok mlaznika,

Donja ploga motora,
Pogonsko punjenje,

Kanal za dovod pripale,
Spojnica elektroupaljaca,
Pripalna komora,

Gornja plo¢a motora,
Tijelo motora,

Grafitni uloZak u mlazniku.

o)
O
CoNoORWNE

N\\a¥

Sl. 2.13 “Slab” testni motor [60]
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T 2.4 Geometrijske karakteristike pogonskih punjenja standardnih balisti¢kih raketnih motora 377

Naziv punjenja

Punjenje sa kanalom u
obliku zvijezde

Punjenje sa cilindri¢nim kanalom

Punjenje sa ceonim gornjem

Mimosa | Campanule Bates | Bates | Bates | 32x16 | Flora Phlox | Panisse
3,5” 7 12”

Precnik 203 90 90 177,8 | 304,8 32 157 90 100
punjenja,mm

Precnik goriva, mm 198 86 86 167,6 | 298,44 32 151 85 90
Duzina goriva, mm 500 298 157 304,8 508 125 100 90 90
Precnik zvijezde, mm 113,5 50,3 - - - - - - -
Precnik kanala, mm - - 60 116,8 | 203,2 16 - - -
Volumen goriva, cm® | 12.000 1.340 470 3.460 | 19.000 75 1.790 510 570
Web punjenja, mm 43,6 18,6 13 25,4 47,6 8 100 90 90

Kod pogonskih punjenja sa centralnim kanalom u obliku zvijezde, neutralnost promjene povrSine sagorijevanja se izracunava iz odnosa:

i on je funkcija debljine web-a.

S

-S
S

max

sr

min

Punjenja od 7 i 127 se koriste u Francuskoj za karakterizaciju livenih kompozitnih raketnih goriva sa velikom brzinom gorenja.
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Druge istrazivacke institucije, koje koriste ovu metodu ( “DAGLAS AIRCRAFT COMPANY”,
"SANDIA CORPORACTION”) primjenjuju modele raketnih motora, vec¢ih dimenzija [49],

postavljenih na centrifugama ciji je krak 5,9 m, odnosno 10,8 m. Nivo radijalnog ubrzanja za
prvi uredaj iznosi do 150 g odnosno do 450 g za drugi.

Metoda ispitivanja sagorijevanja u balistickoj bombi montiranoj na centifugi, bazirana je na
sagorijevanju pogonske materije pri konstantnom pritisku i pri konstantnom ubrzanju. U Naval
Postgraduate School, balisticka bomba imala je zapreminu 1868 cm®, odnosno ukupno 23.769
cm® sa rezervoarom i bila je montirana na kraku centrifuge odgovarajuée duzine [1, 70].
Pogonsko punjenje oblika Sipke (“strand”), inhibirane sa svih strana izuzev sa jednog ¢ela imalo
je osnovne dimenzija 50,8x4,76x12,7 mm. DuZina pogonskog punjenja u obliku Sipke je ¢esto
mjenjanja nanize. Sagorijevanje pogonske materije je vrSeno u atmosferi azota pri pritiscima od
3,5 MPa i 7 MPa, a maksimalni nivo ubrzanja je bio 1000 g. Ispitivanja su vrSena u uslovima
kada su uglovi izmedu vektora ubrzanja i povrsine sagorijevanja bili 0°,90° i180°. Nasl.2.14
data je Sema balisticke bombe sa centrifugom za ispitivanje sagorijevanja u polju ubrzanja.

Metoda zemaljskih ispitivanja raketnih motora sa obrtanjem podrazumjeva upotrebu elektro
motora odgovarajucih karakteristika, koji prisilno obréu raketne motore oko njihove uzduzne ose
[19, 31, 53 ] ili se tokom istjecanja produkata sagorijevanja kroz mlaznice raketnog motora,
postavljene pod odgovarajuci prostorni ugao u odnosu na uzduznu osu, ostvaruje potreban obrtni
momenat [81]. Prvi nacin se primjenjuje kada je zahtjevani nivo obrtanja oko uzduZne ose
moguce posti¢i primjenom vanjskog izvora energije. U slucaju potrebe za znatno vec¢im
ugaonim brzinama oko uzduzne ose motora, primjenjuje se drugi nacin ispitivanja.

Motor Senzor pritiska Krak centrifuge Senzor obrtaja
— ) T~
Vs
p %
/ i \
0 hi m
DC elektro =
motor 24
U s —* .
o \M |

\ Postolje centrifuge

S1.2.14 Balisti¢ka bomba sa centrifugom [31]

Metod ispitivanja raketnih motora u letu pod utjecajem uzduznog i radijalnog ubrzanja [60]
primjenjuje se izuzetno rijetko, jer je potrebna oprema za mjerenje parametara izuzetno skupa i
sofistjecirana, ali se time stvaraju preduslovi da se mjere podaci u realnom vremenu. Sam proces
sagorijevanja je moguce istraZivati pri djejstvu uzduznog i radijalnog ubrzanja.

Uporedenje rezultata istraZivanja, dobijenih primjenom razli¢itih istraZzivackih tehnika ili

metoda, zahtjeva oprez i potrebno je ¢esto primjeniti tehnike korigovanja dobijenih podataka.
Kao potvrdu navedenog, na sl. 2.15 prikazane su uporedne krive promjene brzine sagorijevanja u

35



polju radijalnog ubrzanja dobijene ispitivanjem u “slab” i “strand” motoru za istu pogonsku
materiju [60].

35
e=fl=mNASA slab motor
10,35 MPa -

©
c )/._.—' ®m  USNPS strand motor | |
g 10,35 MPa
2
8 a - m @ m| m = w = ?
% b Eh - - w = = =
g ,Bl = O= NASA slab motor
< 3,45 MPa
N
a
p e m = =®
c e = = =
@ - - =
9 e = "= - = Om= USNPS strand motor
3 - = 3,45 MPa
o
o
c
2
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(o]
@
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Radijalno ubrzanje, g

Sl. 2.15 Uporedni rezultati ispitivanja NASA LRC “slab” i USNPS “strand” motora [60]

Na dijagramu 2.16 su dati uporedni rezultati ispitivanja “slab” NASA motora i motora sa
pogonskim punjenjem u obliku Supljeg cilindra (CP-cylindrical perforated) razvijenog u United
Technology Centar [60].

15 ‘
®m  "CP" UTC motor 7
100 g /—_——,—————"'-—
12 /
/ B "slab" nasa
é) / / motor
c / 100g
g 9
(]
= - <
% 6 - ——,E.-p--_-.-\.an-—---\---'l'" .
© . tge = "
E - ’ = o ‘"slab
m % he o "CP'UTC motor slab NASA
3 staticka srt::it(?lza
ispitivanja o
ispitivanja
0
0 3 6 9 12 15

Pritisak sagorijevanja, MPa

Sl. 2.16 Uporedni rezultati ispitivanja NASA LRC “slab” i “CP” motora [60]

IzloZena istraZivanja utjecaja ubrzanja na brzinu sagorijevanja, pokazuju znatna odstupanja
brzine sagorijevanja pri istim uslovima (pritisak sagorijevanja, nivo ubrzanja i ugao vektora
ubrzanja) za razlicite test metode.
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2.4 Pregled dostupnih istrazivanja utjecaja radijalnog ubrzanja na unutrasnju
balistiku raketnih motora sa dvobaznim gorivima

Raketni motori na dvobazna goriva koji su izloZeni utjecaju polja radijalnog ubrzanja, koriste se
uglavnom za projektile takticke namjene. Da bi se obezbijedila sigurnost strukture raketnih
motora koriStenih za stabilizaciju projektila obrtanjem ili za umanjenje disperzije zbog
ekscentri¢nosti vektora potiska ili masene ekscentri¢nosti, veoma su vazne informacije o utjecaju
ubrzanja na unutrasnju balistiku. Na osnovu tih informacija, mogu se predvidati promjene na
putanji tokom leta projektila, procjeniti utjecaji na sigurnost i pouzdanost strukture rakete u
cjelini i imati moguc¢nost izbora optimalnog sastava pogonskog punjenja.

Zbog nepostojanja opSteg modela sagorijevanja dvobaznog goriva u polju ubrzanja, potrebno je
veoma pazljivo izucavati rezultate istraZzivanja utjecaja ubrzanja na pojedine parametre procesa
sagorijevanja, a posebno na brzinu sagorijevanja.

2.4.1 Utjecaj geometrije pogonskog punjenja

Murphy i Wall [58] su wvrSili istrazivanja koja su bila usmjerena na odredivanje utjecaja
sloZenosti geometrije pogonskog punjenja na promjenu brzine sagorijevanja pri djelovanju
radijalnog ubrzanja. U tom radu je dat pregled podataka Wall-a [75], iz kojih proizlazi da
eksponent pritiska “n” u zakonu brzine sagorijevanja r=a-p", ne zavisi od obrtanja, dok
koeficijent “a” zavisi od slozenosti konfiguracije pogonskog punjenja za obrtne raketne motore.

Mjeru slozenosti konfiguracije pogonskog punjenja su definisali Fenech i Billheimer [26], preko
faktora slozenosti x , koji predstavlja mjeru izmedu stvarne povrsine za prolaz gasova unutrasnje
Supljine pogonskog punjenja A, prema povrSini kruznog kanala punjenja za prolaz gasa A .,
istog obima O. Faktor slozenosti moze biti izrazen u jednom od dva oblika:

A__O

A, 47-A

p

X = (2.45)

Ispitivanja Marphy i Wall-a su obuhvatala cetiri konfiguracije pogonskog punjenja (Suplji
cilindar x=1; Supljinu u obliku spirale x=1,8; Supljina u obliku ¢etverokrake djeteline x =4,05
i Supljina u obliku peterokrake zvijezde x =8) u dinamic¢kim testovima, obrtnih motora prec¢nika
114,3 mm i duzine 355,6 mm. Pri tim ispitivanjima su koriStena nealuminizirana polusulfidna
pogonska materija. Parametri kao potisak, pritisak i brzina sagorijevanja su slati na zemlju
telemetrijskim uredajima. Broj obrtaja motora je bio priblizno 40.000 o/min i pritisak
sagorijevanja 4,2 MPa. Na sl. 2.17 prikazana je zavisnost odnosa temperaturne konstante brzine

.. . a . .. . . . . .
sagorijevanja P (konstante u zakonu brzine sagorijevanja u slucaju sa i bez prisustva polja
0

radijalnog ubrzanja) i faktora sloZenosti konfiguracije x.
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1,63

1,50
N

1,38 \\

1,25

Relativni temperaturni koeficijent,
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Koeficijent sloZzenosti geometrije punjenja, x

Sl. 2.17 Utjecaj sloZenosti geometrije pogonskog punjenja na promjenu
temperaturne konstante a/a; u zakonu brzine sagorijevanja [58]

Povecanje sloZenosti konfiguracije pogonskog punjenja, smanjuje glavni efekat radijalnog
ubrzanja. Kao posljedica obrtanja, javljaju se deformacije pogonskog punjenja, a koje se
odrazavaju na performanse raketnog motora kao sekundarni efekat.

2.4.2 Utjecaj obrtanja na sliku strujanja gasa unutar raketnog motora

U teoretskoj analizi gasodinamickih parametara koju je izvrSio Bastress [9], pri ¢eonom
sagorijevanja pogonskog punjenja u obrtrnom raketnom motoru, pokazano je da se uslijed
obrtanja raketnog motora oko njegove uzduzne ose simetrije javlja tangencijalna komponenta
brzine gasa, a Sto za posljedicu ima smanjenje efektivne povrsine za prolaz gasova u kriticnom
presjeku mlaznika i uzrokuje povecanje pritiska produkata sagorijevanja u komori. To moze
imati veliki, a moguce katastrofalan efekat na rad motora u slu¢aju da nije ocekivan. Povecanje
pritiska produkata sagorijevanja, generalno, utjece na povecanje brzine sagorijevanja. U slucaju
primjene pogonskih punjenja sa unutradnjim sagorijevanjem, gasodinamic¢ka slika toka je
kompleksnija i mijenja se sa vremenom.

Prema Glick-u [32-35], osnovni efekat obrtanja na unutrasnju balistiku motora sa centralnom
mlaznicom i pogonskim punjenjem oblika Supljeg cilindra i inhibiranih krajeva, ogleda se u
indukovanju izmjene brzine sagorijevanja i izmjene brzine u gasnom toku kroz mlaznik. Velike
vrijednosti tangencijalne brzine gasnog toka uti¢u na pojavu erozivnog sagorijevanja pogonske
materije i ponovno vracanje metal/metal- oksidnih cestica ka povrSini sagorijevanja. Kod motora
sa viSe mlaznica, nema izmjene slike gasnog toka u mlazniku.

Northon [61] i Manda[54] kazuju da osnhovni utjecaj obrtanja se ogleda u umanjenju masenog
fluksa kroz kriti¢ni presjek mlaznika raketnog motora i usloZnjavanje procesa sagorijevanja i
strujanja u komori. Umanjenje masene brzine toka gasa kroz kriti¢ni presjek mlaznika ima isti
efekat kao i efektivno smanjenje povrsine kriticnog presjeka mlaznika. Ono moze izazvati
povecanje pritiska u komori sagorijevanja u odnosu na stanje bez obrtanja i kod pogonskih
materija osjetljivih na promjenu pritiska izaziva znac¢ajne varijacije lokalne brzine sagorijevanja.

38



Rajzberg [65] je izloZio istraZzivanja vrSena u Rusiji o tecenju gashih produkata sagorijevanja u
komori raketnog motora koji se obrée oko svoje uzduzne ose. Rezultati se mogu sazeti u
osnovnu osobenost gasnog toka koja se ogleda u znatnim izmjenama pritiska po poprecnom
presjeku kanala za prolaz gasova. Zavisnost relativne tangencijalne brzine gasa od relativne
radijalne koordinate data je u sljede¢em obliku:

pri 1>7r>r.;

1
r
Qr pri L.>7r>0,

v, = (2.46)
gdje su :
2 v
0=2"Re; F.= v, =
4 7-Re -
r W-p-r, (2:47)
Fo—r— : Re=—f k. y_y.2.
r U p

pri ¢emu su Re-Rejnolds-ov broj racunat za brzinu gasnog toka iznad povrsine sagorijevanja w ,
® -ugaona brzina obrtanja pogonskog punjenja, odnosno motora, u-
brzina gorenja pogonske materije, r -radius kanala pogonskog punjenja, pi p, -gustina
gasa,odnosno pogonske materije i 2 -dinamicki viskozitet gasa.

U skladu sa formulom za relativnu tangencijalnu brzinu pogodnu pri Re>=10°, tedenje
nestisljivog gasa unutar kanala ima razli¢it karakter u dvije zone. Zona koja lezi izmedu povrsine
gorenja i povrsine sa radijalnom koordinatom r. karakteriSe se tangencijalnim tecenjem koje se
moZe predstaviti kao slobodan vrtlog. U zoni jezgra toka, koje je u obliku cilindra s radiusom r.,
tangencijalno tecenje ima *“kvazi tvrdi” karakter tj. podsje¢a na obrtanje ¢vrstog cilindra cije
obrtanje znatno prevazilazi ugaonu brzinu raketnog motora. Pri visokim vrijednostima ugaone
brzine obrtanja motora pretpostavka o nestisljivosti gasa dovodi do znatnih greSaka u
rezultatima.

Raspodjela pritiska u popreénom presjeku kanala, uz pretpostavku izotermi¢nosti toka moze se
predstaviti izrazom:

2
exp (QMZ—ZMsz pri 1>7>T. ;

p= 202
exp(Q ZMJ prii L>1>0; (2:48)

Relativni pritisak p je odnos pritiska p u datoj tacki toka i pritiska p,, na osi kanala. Pritisak
na povrsini gorenja pogonskog punjenja p, izrazen preko pritiska na osi kanala p, moze se

prikazati zavisnoS¢u:
2

j = P, -eXp M? -(Q—l) (2.49)

M
ps=poC-eXP(Q-M2— 5

2
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Posto je Q >~ 5 tada pritisak na povrsini gorenja prevazilazi pritisak na osi kanala pogonskog

punjenja.

Siskov [73] potvrduje gornje navode i isti¢e da u zoni jezgra toka u kanalu punjenja se gas obrée
slicno ¢vrstom cilindru s ugaonom brzinom, koja bitno prevazilazi ugaonu brzinu motora sa
centralnom mlaznicom. | to dovodi do povisenog erozivnog djejstva, na centralni dio toplotne
zastite prednjeg dijela motora. Obrtanje raketnih motora ne pokazuje utjecaj na maseni fluks
kroz mlaznice rasporedene na odgovaraju¢em rastojanju od ose motora po periferiji mlaznika i
gas u kanalu se obrée gotovo istom ugaonom brzinom kao i motor. Na sl. 2.18 prikazan je razvoj
krivih pritisak vs vrijeme za eksperimentalni motor sa prinudnim obrtanjem (kompozitna
pogonska materija sa 85% amonijum perhlorata i 15% veziva, dimenzija pogonskog punjenja ¢

85 x ¢ 40 x 126 mm, konstantne povrsina sagorijevanja i priblizno konstantnog broja obrtaja od
11.700 o/min).

18
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Pritisak sagorijevanja, MPa

Sl. 2.18 Razvoj krivih pritisak vs vrijeme eksperimentalnog motora
za razli¢ite uslove ispitivanja [73]

Kompleksnost izu¢avanja utjecaja polja radijalnog ubrzanja na proces strujanja unutar raketnog
motora postaje jasnija, ako se analiziraju fotografije polja strujanja sa i bez obrtanja raketnog
motora. Fotografije snimljene u Office nationale d’etudes et de recherches aerospatiales
ONERA, omogucavaju sagledavanje bitnog utjecaja tangencijalne komponente brzine struje
gasa, na izmjenu slike gasnog toka i posljedica koje iz toga proizlaze.
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S1.2.19 Fotografije faza procesa sagorijevanja raketnog motora
na ¢vrsto gorivo bez utjecaja polja radijalnog ubrzanja i u polju

Na prve dvije fotografije je snimljeno je stanje strujanja unutar kanala za prolaz gasova pogonskog
punjenja geometrije zvijezda; u pocetnoj fazi i zavrSnoj fazi sagorijevanja bez utjecaja polja
radijalnog ubrzanja. Na trecoj fotografiji je prikazana strujna slika neposredno prije zavrsetka
procesa sagorijevanja u polju radijalnog ubrzanja.

2.4.3 Utjecaj balisti¢kih aditiva

Istrazivanja Bulman-a i Netzer-a [14] vrSena u Naval Postgraduet School, bila su usmjerena na
prac¢enje ponaSanja dvobaznih raketnih goriva sa aditivima u polju radijalnog ubrzanja, mjerenju
mase i oblika ¢vrstih ostataka poslije sagorijevanja pri razli¢itim pritiscima sagorijevanja.
Eksperimentalna istrazivanja su vrSena u balistickoj bombi postavljenoj na centrifugi uz
primjenu komore za izravnjavanje pritiska. Koristene su dvije vrste dvobaznih goriva ¢iji sastav
je dat u tabeli 2.5.

Pogonsko punjenje, oblika Sipke, dimenzija 12,5 x 12,5 x 50 mm je inhibirano po cjelokupnoj
povrsini, izuzev po jednom celu. Tokom ispitivanja, pogonsko punjenje bilo je postavljeno tako,
da je vektor ubrzanje bio usmjeren normalno na povrsinu sagorijevanja ili paralelno sa njom.
Ispitivanja su vrsena pri pritiscima 1,86 MPa, 3,52 MPa i 7,03 MPa i ubrzanjima do 1.000 g.
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Tabela 2.5 Sastav dvobaznih raketnih goriva [16]

SadrZaj soli salicatne
Sadrzaj Sadrzaj kiseline koja sadrzi SadrZaj baznog Sadrzaj
Tip nitroceluloze | nitroglicerina dvovalentni bakar olova aluminijuma
DRG [%] [%] [%] [%] [%]
DBA 45,00 41,70 2,50 2,50 5,30
DBNA 48,00 44,50 2,50 2,50 -

Tokom ispitivanja goriva DBNA, relativna brzina sagorijevanja se smanjivala pri smanjenju
pritiska sagorijevanja i povecanju nivoa ubrzanja. Mjerenjem mase i oblika ¢vrstih ostataka, pri
pritisku sagorijevanja od 1,86 MPA, ustanovljena je zavisnost smanjivanja relativne brzine
sagorijevanja, pri priblizno istom nivou ubrzanja pri kome se pocinju pojavljivati nesagorjeli
ostaci goriva (sl. 2.20 i sl. 2.21).
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Sl. 2.20 Promjena relativne brzine sagorijevanja goriva DBNA pri razli¢itim pritiscima
sagorijevanja u polju radijalnog ubrzanja [14]

Cvrsti ostaci su bili nepravilnog oblika ili odvojenih slojeva olova i bakara zajedno ili
pojedinac¢no. Zbog niske temperatura topljenja olova, pri djejstvu ubrzanja, ono moZze obrazovati
poseban “potopljen sloj” rastopljenog metala na povrSini gorenja, uslijed ¢ega se smanjuje brzina
sagorijevanja. U nekoliko opita pri pritisku 3,5 MPa i u jednom opitu pri pritisku od 18,5 MPa,
registrovano je nestabilno sagorijevanje pri ve¢em nivou ubrzanja, a Sto se moze objasniti kao
rezultat periodi¢nog potapanja i nepotapanja povrsine sagorijevanja goriva.
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Sl. 2.21 Promjena mase nesagorjelog goriva DBNA pri pritisku sagorijevanja
od 1,85 MPa u polju radijalnog ubrzanja [14]

Pri ispitivanju goriva DBA sa dodatkom aluminijuma [/3/], relativna brzina sagorijevanja rasla je
sa povecanjem pritiska pri velikim nivoima ubrzanja. Pri pritisku 3,5 MPa, relativha brzina
sagorijevanja je donekle rasla sa povec¢anjem nivoa ubzanja i zatim opadala do velicine manje od
jedan, pri ubrzanju od 1.000 g . Pri pritisku od 7 MPa, relativna brzina sagorijevanja je bila
prakticno nezavisna od promjene nivoa ubzanja. Do nivoa ubrzanja od 600 g, oblik i masa
nesagorjelih ostataka su bili priblizno isti, pri pritiscima ispitivanja od 7 MPa i pri 3,5 MPa. Sa
porastom nivoa ubrzanja, masa ostataka se mijenjala nepravilno pri istim uslovima od opita do
opita. Pri velikom nivou ubrzanja i veéem pritisku sagorijevanja uoceno je smanjenje mase
¢vrstin ostataka i neznatno povecanja brzine sagorijevanja. Nesagorjeli ostaci goriva su
sadrzavali pored olova i bakar, odnosno aluminijum ili aluminijum oksida u kombinaciji ili
pojedina¢no. Prisustvo aluminijuma, izaziva povecanje brzine sagorijevanja pri ve¢im nivoima
ubrzanja. Dodaci olova i bakra, potpomazu potapanju povrSine sagorijevanja i smanjuju
relativnu povrSinu sagorijevanja pri velikim nivoima ubrzanja i mogu biti uzrok nestabilnog
sagorijevanja. Potvrda ovih zakljuc¢aka se nalazi i u istrazivanjima Willoughby-a i ostalih o
pozitivnom utjecaju aluminijuma na povecanje relativne brzine sagorijevanja odnosno da dodaci
olova i/ili bakra sprecavaju primjetan porast brzine sagorijevanja pri djejstvu ubrzanja.

Margolin i ostali [56] isticu da dostupni literaturni podaci o sagorijevanju dvobaznih raketnih
goriva pri djejstvu ubrzanja onemogucavaju postavljanje opstih zakonitosti ove pojave. Takoder,
istrazivanja pokazuju da za dvobazna goriva koja sadrze katalizatore brzine sagorijevanja,
postoje protivrje¢ni podaci o utjecaju ubrzanja na brzinu sagorijevanja. U nekim slucajevima
dolazi do povec¢anja, a u drugim do smanjenja brzine sagorijevanja. Ovaj drugi efekat se
objaSnjava nagomilavanjem dodataka olova i bakra na povrsini sagorijevanja, pri djejstvu polja
ubrzanja i njenim potapanjem u sloju rastopljenog metala.

U Rusiji su izvrSena [36, 55, 56] ispitivanja utjecaja polja ubrzanja na sagorijevanje tri tipa
dvobaznog goriva na bazi nitroceluloze i nitroglicerina ili dietilenglikoldinitrata, razlicite
toplotne moc¢i bez metalnih dodataka i sa dodatkom 15 % aluminijumskih cestica, srednje
veli¢ine 44, odnosno katalizatora brzine sagorijevanja (¢adi, oksida olova, oksida bakra i
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njihove kombinacije). VrSena su uporedna ispitivanja bez radijalnog ubrzanja i sa do nivoa od
800 g. Polje ubrzanja je ostvarivano pomocu centrifuge.

Brzine sagorijevanja dvobaznih goriva A i N, na osnovu NGC i NC, pod djejstvom polja
ubrzanja su se povecavle, pri ¢emu su pogonske materije sa dodatkom aluminijuma osjetljivije
na djejstvo ubrzanja nego osnovni sastavi pri istim uslovima ispitivanja [56]. Poslije
sagorijevanja nemetalnih goriva, ostajale su male koli¢ine sabijenog ostatka. Brzogorece
nemetalno gorivo A, manje je osjetljivo na djejstvo ubrzanja, nego dvobazno gorivo tipa N.
Opste je pravilo, potvrdeno i od drugih istrazivaca, da dvobazna goriva sa vecom brzinom
sagorijevanja, pokazuju manju osjetljivost na utjecaj ubrzanja. Ruski istraZivaci isticu, da pri
sagorijevanju nemetalnih dvobaznih goriva, ubrzanje utjece na brzinu sagorijevanja, djelovanjem
na kondezovane produkte sagorijevanja, na ¢estice donesene izvana (napr. od produkata pripale),
na dispergovane cestice, na cestice tehnoloskih dodataka ili na pjenasti sloj iznad povrSine
sagorijevanja itd. Raznolikost moguc¢ih mehanizama pojava, kvalitativna izmjena zakonitosti
sagorijevanja nemetalnih goriva u polju ubrzanja pri izmjeni sastava pogonske materije, osnovni
su uzroci koji otezavaju postavljanje opSteg modela sagorijevanja dvobaznih nemetalnih goriva u
polju ubrzanja.

Niskoenergetska pogonska materija, na bazi DEGDD i NC (dvobazno gorivo B), pod djejstvom
ubrzanja iznad nekog nivoa, prestaje da sagorijeva i sa daljim povecanjem nivoa ubrzanja,
uzorak pogonske materije nije bilo moguce zapaliti, dok je uporedni uzorak dvobaznog goriva N
pri tim uslovima potpuno sagorio [56]. Na povrsini nemetalnih uzoraka goriva B, ugaSenih pod
djejstvom ubrzanja, nije otkriven nikakav kondezovan ostatak, osim pojedina¢nih ¢estica cadi.
Brzina sagorijevanja niskoenergetskog goriva B sa dodatkom 15% Al pod djejstvom ubrzanja
se povecala za 1,5do2 puta pri ubrzanju od 100 g, u odnosu na baznu brzinu ovog goriva u
cijelom opsegu pritisaka ispitivanja. Ostatak sagorijevanja, kod ovog raketnog goriva, sa i bez
ubrzanja, ima izgled ljuskave ¢adave tablete, ¢ija se ¢vrstoca povecala, a visina smanjivala sa
povecajem ubrzanja. U tableti su zajedno sa ¢adi, nadene i kapljice aluminijuma.

Dodavanjem 15% ¢adi PM —50 (S, =50 m?/g) ili 10 % PbO, sa veli¢inom &estice od 1um, u

dvobazno gorivo A neznatno se mjenja njegova osnovna brzina sagorijevanja. Istovremenim
uvodenjem ovih dodataka u strukturu pogonske mase, brzina sagorijevanja se povecala
dvostruko u odnosu na osnovnu brzinu sagorijevanja. To je u skladu sa poznatim rezultatima, o
znatnom povecanju kataliticke aktivnosti olovo oksida uz prisustvo ¢adi za visokoenergetska
dvobazna raketna goriva. Pod utjecajem ubrzanja, brzina sagorijevanja goriva B, bez dodataka ili
sa jednim od dodataka se blago povecava, a brzina sagorijevanja goriva A, sa dodacima
10% PbO i 15% cadi, se smanjuje sa povecanjem nivoa ubrzanja. Pri pritisku od 1 MPa,

gorivo se ponaSa kao da ne postoji utjecaj kombinovanog katalizatora olovo oksid-¢ad pri
ubrzanju.

Mehanizam katalize dvobaznog goriva N sa olovo oksidom, blizak je mehanizmu katalize goriva
A sa 10% PbO i 5% cadi, posto je sagorijevanje sistema N +PbO praceno obrazovanjem

ugljenog okvira od dinitrotoluola [56]. Sa pove¢anjem nivoa ubrzanja, kod dvobaznog goriva N
sa 5% PbO, brzina sagorijevanja se sporije povecava, nego kod samog goriva N i javlja se

efekat iskljucenja djejstva katalizatora. Kombinovani katalizator PbO— Cu (velicina cestice
manja od 1um) je jedan od najacih katalizatora brzine sagorijevanja dvobaznog goriva N i sa

njim se postize gotovo trostruko povecanje brzine sagorijevanja bez utjecaja ubrzanja. Pri
pritisku sagorijevanja p>7 MPa, zapaZa se povecanje brzine sagorijevanja pod djejstvom
ubrzanja, a u intervalu pritiska sagorijevanja p=3-5 MPauoceno je smanjenje brzine
sagorijevanja. Analizom ostataka dvobaznog goriva, poslije prinudnog gasenja, uo¢ena je pojava
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ostataka ¢adi i pojedinih krupnih kapljica sa metalnim sjajem (velicine~1mm i vise) pri djejstvu
polja ubrzanja, a bez prisustva polja ubrzanja u uzorku nisu pronadene krupnije cestice metala ili
njihovi oksidi. Velika efikasnost kombinovanog katalizatora brzine sagorijevanja tipa
olovooksid-cad, povezana je sa tim, da ¢ad na povrSini sagorijevanja obrazuje ¢adavi okvir koji
sprecava aglomeraciju metala i potpomaZe odrZavanje visoko efikasne povrSine katalizatora
(jedinjenja olova). Zakon gorenja dvobaznog goriva N, sa katalizatorima olovo-bakar, u sustini
zavisi od odnosa medu komponentama katalizatora.
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Sl. 2.22 Promjena brzine sagorijevanja DRG A sa katalizatorima
u polju radijalnog ubrzanja [56]

Model sagorijevanja, u ovom slucaju pretpostavlja prisustvo uglji¢nih niti na kojima vise
mikroskopske cestice jedinjenja olova. U polju ubrzanja, uporedo sa zadrZzavanjem odvojenih
kondezovanih cestica (¢adi, metala) na povrSini sagorijevanja, uslijed inercionih sila treba da
dode do raslojavanja cestica olova i ¢adi. Lako topive cestice olova odvojene od ¢adavog okvira,
treba da se sliju u velike kapljice (potvrdeno poslije ispitivanja gaSenja uzorka goriva izloZenih
polju ubrzanja). Pri tome se efikasna povrsina katalizatora znatno smanjuje, Sto pri porastu nivoa
ubrzanja dovodi do smanjenja katalitickog efekta, sve do njegovog potpunog iS¢ezavanja. Kod
sistema sa dvokomponentnim katalizatorima brzine sagorijevanja, uporedo sa raslojavanjem
kondezovanih produkata sagorijevanja, pod utjecajem polja ubrzanja, dolazi do agregacije
metala i do umanjenja aktivne povrsine katalizatora, odnosno do izmjene odnosa medu aktivnim
povrSinama komponenata katalizatora. Stepen aglomeracije lako topivog olova moze biti znatno
veci, nego kod teSko topivog bakra i njegovih oksida. Dolazi do ukupnog smanjenja aktivne
povrsine katalizatora i smanjenja aktivne povrSine lako topive komponente katalizatora u odnosu
na drugu komponentu. Sastav Kkatalizatora u zoni u kojoj se odvija sagorijevanje, u polju
ubrzanja je drugaciji od sastava katalizatora koji djeluju u normalnim uslovima.

Kod sagorijevanja dvobaznog goriva sa katalizatorima u polju ubrzanja, umanjuje se efikasnost
djelovanja katalizatora, sa tendencijim potpunog isklju¢enja. Time se mjenja i zakon gorenja
takvih dvobaznih goriva.

Kod goriva sa jednokomponentim katalizatorima brzine sagorijevanja, izmjena aktivnosti
katalizatora se objaSnjava smanjenjem njegove efektivne povrsine pod utjecajem polja ubrzanja,
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a kod visekomponentnih katalizatora izmjenom odnosa medu aktivnim povrSinama komponenti
sa razli¢itim tackama topljenja.
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Sl. 2.23 Promjena brzine sagorijevanja DRG N sa katalizatorima
u polju radijalnog ubrzanja [56]

Margolin i Krupkin [55] su izloZili rezultate eksperimentalne i teoretske analize ponaSanja
kondezovanih dodataka na povrsSini sagorijevanja uzorka goriva izloZzenog polju ubrzanja.
Eksperimentalna ispitivanja su vrSena u centrifugi, relativno konstantne brzine obrtanja sa
uzorcima dvobaznog goriva N i uporedivani sa ponasanjem uzoraka goriva koji su sagorijevali
na otvorenom prostoru u uslovima bez utjecaja polja ubrzanja. Na ¢eonu povrsinu pogonskog
punjenja su nanoSeni uzorci kondezovanih dodataka (topivi dodaci Fe,O,, PbO, i Ni i netopivi

Al,O, ). Pri maksimalnom ubrzanju do 700 g, brzina sagorijevanja uzoraka goriva bez dodataka
povecala se za oko 15 puta u intervalu pritiska sagorijevanja od 2-5 MPa. Poslije

sagorijevanja uzoraka pronadeni su tragovi ¢adavog taloga. Pretpostavlja se da je do povecanja
brzine sagorijevanja dolazilo zbog zadrzavanja dispergovanih cestica oko povrSine
sagorijevanja. Pri dodavanju na povrSinu sagorijevanja goriva, topivih sitno disperznih ¢estica
Fe,O,,PbO, i Ni, brzina sagorijevanja je pri velikim nivoima ubrzanja i sa povecanjem mase
dodatka, u pocetku naglo rasla, dostizala maksimum i zatim naglo pada do neke konstantne
vrijednosti. Dalje povecanje mase cestica nije utjecalo na promjenu brzine sagorijevanja
dvobaznog goriva. Pri ubrzanjima reda 200-400g, brzina sagorijevanja je bila veca za
15— 2,0 puta u odnosu na brzinu sagorijevanja goriva bez dodataka pri istom nivou ubrzanja.
Poslije sagorijevanja uzoraka goriva sa navedenim dodacima, nadeni su zgusnuti ostaci sa
metalnim sjajem $to ukazuje da su se dodaci nalazili u rastopljenom stanju. Pretpostavlja se da
disperzne topive dodatke, odnosi struja produkata sagorijevanja u goru¢u zonu plamena, tu se
zagrijavaju i aglomeriSu u krupnije rastopljene kapljice, koje se pod djejstvom centrifugalne sile
zadrZavaju na povrsini sagorijevanja. PovrsSina dosta velike kapljice koja lebdi iznad povrsine
sagorijevanja, okruzena produktima sagorijevanja je nestabilna i sa nje se odvajaju sitne kapljice
uslijed djejstva gasne struje. Sitne kapljice u gasnoj struji se zagrijavaju i kapljice prec¢nika,
vecéeg od nekog kriticnog precnika, gube svoju brzinu i ponovo padaju na veliku kapljicu
zagrijavaju¢i je. Stapanje zagrijanih sitnih kapljica, sa osnovnom kapljicom, potpomaze
obrazovanju konusne povrSine sagorijevanja ispod nje. Kao posljedica toga pojavljuje se
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povecanje lokalne brzine sagorijevanja, a koje nije samo rezultat toplotnog utjecaja na brzinu
sagorijevanja, nego i katalitickog efekta poSto su razmatrani dodaci istovremeno i katalizatori
brzine sagorijevanja dvobaznih raketnih goriva. Sitno disperzni topivi dodaci su znatno
efektivniji nego krupnodisperzni ili netopivi. Strujanje gasa izmedu kapljice i povrSine
sagorijevana ima laminaran karakter.

U preglednom radu [3] istice se da eksperimentalna ispitivanja sagorijevanja viSe vrsta
dvobaznih raketnih goriva u polju ubrzanja, pokazuju da proces sagorijevanja nosi nestacionaran
karakter. Pretpostavlja se, da je povecanje brzine sagorijevanja uslijed prisustva mikrokratera
stvorenih na povrSini sagorijevanja vezano za prisustvo olovostearata u gorivu, a koji se pri
visokoj temperaturi razlaze i stvara ¢isto olovo.

Northam [59] je ustanovio da male koli¢ine olovo stearata (1,9 %) mogu izazavati povecanje
brzine gorenja pod utjecajem polja ubrzanja.

Goncarenko i dr. [36] istrazujuci strukturu povrSine sagorijevanja, ustanovili su da se pod
djejstvom radijalnog ubrzanja javljaju Zarista ubrzanog sagorijevanja na povrsini goriva u obliku
razli¢itih formi udubljenja i na dnu tih udubljenja su bili nadeni ostaci kondezovanih materija,
koji se u obi¢nim uslovima procesa sagorijevanja periodi¢éno udaljavaju sa povrsine
sagorijevanja. Za nitroglicerinsko dvobazno gorivo N, ostatak je sadrzavao u osnovi c¢estice cadi
sljepljene smolom; dok su kod goriva sa dodatkom MgO (2 %) nadene ¢estice oksida magnezija

sa primjesama ¢adi i smola.

Eksperimentalno je utvrdeno, da brzina sagorijevanja kod raketnih motora koji se obréu oko
uzduZne ose zavisi od nivoa ubrzanja, ugla izmedu vektora ubrzanja i normale na povrsinu
sagorijevanja, sadrzaja metalnih ¢estica u gorivu i njihovih dimenzija. Efekat je posebno izrazen
kod kompozitnih raketnih goriva sa metalnim dodacima, kada je vektor sile inercije usmjeren
normalno na povrSinu sagorijevanja. Ovo povecanje brzine sagorijevanja se pripisuje prisustvu
istopljenih cestica metala i oksida metala, koji se pod djejstvom radijalnog ubrzanja zadrZavaju
na povrsini sagorijevanja i prouzrokuju vece brzine prenosa toplote u gorivu.

Iznenaduju¢i i vrlo znacajni rezultati istrazivanja sprovedeni u Thiokol Chemical Corporation
[60] u okviru jednog projekta, uradenog za NASA pokazuju da povecéanje brzine sagorijevanja je
skoro neznatno za uglove manje od 75°, koje zaklapaju vektor ubrzanja i vektor povrsine
sagorijevanja, i da se gotovo svo povecéanje brzine sagorijevanja pojavilo kod uglova od
75° -90°.

Predlozena je zavisnost promjene brzine sagorijevanja u polju radijalnog ubrzanja u obliku:

T =1+F(9)-F(0) (2550)

0

gdje su F(g) -funkcija nivoa radijalnog ubrzanja i F (€ ) -funkcija orjentacije vektora ubrzanja u
odnosu na povrSinu sagorijevanja.

Na sl. 2.24 prikazana je promjena funkcije orijentacije vektora ubrzanja u zavisnosti od ugla
kojeg zaklapa vektor ubrzanja sa povrSinom sagorijevanja, kao rezultat Sest opita jednog
kompozitnog goriva na bazi PBAA sa 16%AI(10.m), pri pritiscima sagorijevanja u intervalu od
3,5-4,2 MPa i ubrzanju od 200 g.
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Sl. 2.24 Promjena funkcije orijentacije u zavisnosti od ugla kojeg zaklapa
vektor ubrzanja sa povrsinom sagorijevanja [60]

Funkcija F (@) je predstavljena zavisnoS¢u:
{ W, ]
F(0)= 2 (2.51)

gdje sur -brzina sagorijevanja u polju ubrzanja, r,-brzina sagorijevanja bez djejstva polja
ubrzanja i @-index koji oznac¢ava slu¢aj kada vektor normalnog ubrzanja zaklapa sa povrSinom
sagorijevanja ugao 4 .

Funkcije F(g) i F(€) moraju biti odredene tehnikom ispitivanja sa smanjenim raketnim
motorima.

Goncarenko i dr. [36] potvrduju taj efekat tokom sagorijevanju dvobaznih goriva, na bazi
nitroglicerina i nitroceluloze u polju radijalnog ubrzanja. Utjecaj je bio najveci, kada je vektor
ubrzanja bio usmjeren prema povrSini sagorijevanja i protumacen je kao posljedicu pojave
ZariSta ubrzanog sagorijevanja na povrsini goriva, koji se manifestuju u obliku koni¢nih,
polusferi¢nih i drugih formi udubljenja. Povecanje brzine sagorijevanja raste sa porastom
ubrzanja i izazvano je rastom toplotne provodljivosti sloja ¢vrstih ¢estica. Sa porastom ubrzanja,
¢iji je vektor usmjeren normalno na povrSinu sagorijevanja, raste koncetracija ¢vrstih cestica i
time se intenzivira prenos toplote sa gasne faze na ¢vrstu fazu goriva i rezultat je porast brzine

sagorijevanja.

Veoma je vazno poznavati utjecaj ovog parametra, obzirom da kod pogonskih punjenja sa
unutrasnjem sagorijevanjem i sloZzene konfiguracije, ugao izmedu vektora ubrzanja i povrSine
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sagorijevanja se mijenja tokom cjelokupnog procesa sagorijevanja. Tu konstataciju treba imati
na umu tokom projektovanja geometrije pogonskog punjenja.

2.4.4 Promjene parametara procesa sagorijevanja u raketnom motoru

Margolin i dr. [56] isti¢u da osnovne karakteristike rezultata istraZzivanja dva tipa goriva u polju
ubrzanja su da karakter promjene brzine sagorijevanja ne zavisi samo od nivoa normalnog
ubrzanja i sastava goriva, nego i od nivoa pritiska pri kojem se vrsi ispitivanje. Za gorivo N sa
katalizatorima sagorijevanja pri pritiscima ve¢im od 7 MPa, zapaZa se povecanje brzine
sagorijevanja pri djejstvu polja ubrzanja, a pri pritiscima od 2-5 MPa brzina sagorijevanja se
smanjuje. Brzine sagorijevanja goriva bez dodataka, pod djejstvom normalnog ubrzanja do
1.000 g imaju malo povecanje brzine sagorijevanja.

U preglednom radu [3] navodi se da sagorijevanje dvobaznih goriva u polju ubrzanja ima
nestacionaran karakter. U uslovima ubrzanja do 100 g, promjena pritiska ima progresivan
karakter tokom procesa sagorijevanja i na kraju procesa, pritisak je bio ve¢i za 40 %. U uslovima
sagorijevanja bez prisustva polja ubrzanja, dijagram pritisak-vrijeme imao je neutralan karakter
tj. nije bilo bitne promjene pritiska tokom procesa sagorijevanja.

Ispitivanja vrSena od strane Lucy-a [53] potvrdila su utjecaj normalnog ubrzanja na porast
pritiska u komori sagorijevanja. Na sl. 2.25 prikazani su rezultati istraZzivanja promjene Kkrivih
pritisak vs vrijeme sprovedena u NASA Langley Research Center, radi utvrdivanja osjetljivosti
livenog dvobaznog goriva X-248 BUU na promjenu intenziteta ubrzanja. Liveno dvobazno
gorivo je sadrzavalo metalne dodatke u koli¢ini od 3%AI(15xm) i 3,3 % olovo oksida (< 45.m)
I sva ispitivanja su vrSena na centrifugi.

Sl. 2.25 Osjetljivost livenog dvobaznog goriva X-248 BUU tokom procesa
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sagorijevanja pri razli¢itim nivoima radijalnog ubrzanja [53]

Eksperimentalna istraZivanja utjecaja ubrzanja na pritisak u raketnom motoru ¢esto pokazuju
razlicite karaktere promjene, te je nuzno imati na umu da na pritisak, pored nivoa ubrzanja ima
utjecaja i tip goriva.
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Abraham i Netzer [1] istraZivali su sagorijevanje dvobaznog goriva bez metalnih dodataka u
balistickoj bombi u atmosferi azota, na uzorcima pogonske materije u obliku Sipki, snimanjem
procesa sagorijevanja primjenom tehnike “schlieren” i ustanovili da:

+ Na povrsini sagorijevanja postoje vidljiva mjesta gorenja Sirine 150 — 200um, koja se lagano
pomjeraju u horizontalnoj ravni i koja su bila vidljiva za period od 25—50 ms.

¢ Gustoca gasne faze je kontinuirano opadala u smjeru vidljivog plamena. Uz pretpostavku, da
je promjena gustoce odredena promjenom temperature, onda temperatura gasne faze
kontinuirano raste od pravca povrsine sagorijevanja ka vidljivom plamenu.

¢ Visina do pojave vidljivog plamena zavisi od pritiska i vrijednost se moZe procjeniti iz
eksperimentalno odredenog izraza:

3 (2.52)

Visoko pozitivno ubrzanje izaziva porast brzine sagorijevanja i nestabilnost procesa
sagorijevanja i eliminaciju vidljivog plamena. Stabilno sagorijevanje se odvija pri manjem
ubrzanju i pri ve¢em pritisku.

Ubrzanje utjece na zone povrSine sagorijevanja ili u sloju neposredno ispod povrSine
sagorijevanja, izazivajuci razlic¢ite interakcije izmedu te¢nih i gasnih faza. Ovo moze dovesti do
povecanja brzine heterogenih reakcija i/ili modifikacije produkata sagorijevanja, kao $to se UV
radijacija na povrsini povecava.

Neki rezultati istrazivanja dvobaznih raketnih goriva u polju radijalnog ubrzanja ukazuju da se
relativna brzina sagorijevanja umanjuje sa povecanjem osnovne brzine sagorijevanja, a $to bi
bilo u skladu sa modelom Crowe-a [21] za kompozitna goriva za koji vazi odnos:

1
== (2.53)
rO

Oq |mﬁ

gdje su ra - brzina sagorijevanja u polju ubrzanja i ro - brzina sagorijevanja bez prisustva polja
ubrzanja.

Goncarenko i dr. [36] navode slabu zavisnost relativne brzine sagorijevanja pri ubrzanju od
pritiska gasa i pocetne temperature za dvobazna goriva i saglasno sa tim da toplotna
provodljivost ¢vrstih ¢estica na povrsini sagorijevanja ne zavisi od tih parametara.

Na sl. 2.26 prikazan je utjecaj ubrzanja na relativnu brzinu sagorijevanja za cetiri tipa goriva, od
¢ega gorivo oznaceno sa BUU je liveno dvobazno gorivo [60], dok su ostala goriva kompozitna.
Pri ubrzanju od 300 g relativno povecanje brzine sagorijevanja goriva BUU je 1,78 puta vece u
odnosu na uslove bez prisustva polja ubrzanja.
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Sl. 2.26 Promjena relativne brzine sagorijevanja pri promjeni
intenziteta polja radijalnog ubrzanja [60]

Bulman i Netzer [14] su ispitujuéi gorivo DBNA, pokazali da se brzina sagorijevanja smanjuje
u goriva DBA relativna brzina

pri smanjenju pritiska i povec¢anju ubrzanja. Pri ispitivanj
sagorijevanja je blago rasla sa porastom pritiska i ubrzanja.

Kroz analizu utjecaja ubrzanja na sagorijevanje dvobaznih
razmotreni su i ostali efekti ubrzanja na brzinu sagorijevanja.

o1

goriva sa balistickim aditivima



3. Istrazivanja unutrasnjo balistiékih parametara dvobaznih raketnih
goriva u polju visokog promjenjivog radijalnog ubrzanja

3.1 Osnove

Analiza misije raketnog projektila u cjelini, omogucava postavljanje balistickih zahtjeva za
raketni motor, a na osnovu kojih se moZe pristupiti dizajniranju pogonskog punjenja.
Strukturalna otpornost i ogranic¢enja uslovljena nivoom tehnoloskog razvoja su osnovni zahtjevi
pri dizajniranju raketnog projektila, ali se oni mogu ponekad prevazi¢i pravilnim izborom
geometrije i tipa pogonskog punjenja. Zahtjevi misije, kao potisak i vrijeme rada, odnosno
totalni impuls raketnog motora su nezavisni balisticki parametri i pomoc¢u njih se odreduju
zavisni balisti¢ki parametri [4, 17].

Osnovni cilj u procesu dizajniranja raketnog motora na ¢vrsto gorivo je izbor takvog pogonskog
punjenja, koje c¢e obezbjediti pretvorbu njegove hemijska energije u kineticku energiju
sagorijelih gasova u komori sagorijevanja raketnog motora, pri tome generisuci takvu promjenu
potiska vs vremena, koja je u skladu sa zahtjevima misije raketnog projektila. Balisticki
parametri koji omogucavaju ostvarenje trazene promjene potisak vs vrijeme su primarni zahtjevi
koje se postavljaju pred dizajnera pogonskog punjenja i oni se dijele na nezavisne i zavisne
parametre. Strogo vodenje racuna o ovoj podjeli, onemogucava postavljanje protivrjecnih
zahtjeva i stvara uslove za slobodniji pristup u procesu dizajniranja pogonskog punjenja.
Ilustracije gore izloZzenog, srednji pritisak u raketnom motoru je zavisan parametar i be moze
biti pravilno odreden, ako se ne poznaje maksimalno ocekivani radni pritisak i temperaturana
osjetljivost pogonske materije (oba parametra su nezavisna).

Nezavisni parametri su:

+ Balisticke performanse (potisak, vrijeme rada i totalni impuls raketnog motora),

¢ Osobine pogonske materije (specificni impuls, brzina sagorijevanja, temperaturna osjetljivost
brzine sagorijevanja, gustina pogonske materije, odnos specifi¢nih toplota)

¢ Ogranicenja vezana za misiju raketnog projektila (anvelopa projektila, maksimalno ocekujuci
radni pritisak, temperaturni interval upotrebe letjelice, pritisak okoline)

Zavisni parametri su:

¢ Pritisak u komori sagorijevanja (funkcija maksimalnog ocekivanog pritiska u komori
sagorijevanja, temperature okoline i temperaturne osjetljivosti pogonske materije)

¢ Kaoeficijent pritiska (funkcija stepena divergencije mlaznika, pritiska u komori sagorijevanja,
pritiska okoline, odnosa specifi¢nih toplota sagorijelih gasova i gubitaka u mlaznika)

¢ PovrSina kriticnog presjeka mlaznika (funkcija potiska, pritiska u komori sagorijevanja i
koeficijenta pritiska)

¢ Zapremina pogonskog punjenja (funkcija geometrije punjenja, gustine pogonske materije i
specificnog impulsa pogonske materije)

¢ Relativna debljina goruceg sloja punjenja (funkcija brzine sagorijevanja, vremena rada
motora i pre¢nika pogonskog punjenja)

¢ Kaoeficijent J ( funkcija povrsine kanala za prolaz gasova i kriticnog presjeka mlaznika)

¢ Vitkost punjenja (funkcija duZine, pre¢nika punjenja, odnosno anveleope pugonskog
punjenja).
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U procesu dizajniranja punjenja se mora uspostaviti neprekidna interakcija izmedu dizajna punjena

I sistema u cjelini, a posebno izmedu dizajna punjenja i strukture motora.

3.2. Balisticke performanse raketnih motora na évrsto gorivo

Balisticke performanse raketnih motora na ¢vrsto gorivo se definisSu totalnim impulsom raketnog
motora i vremenom ili potiskom uz dopunska ograni¢enja kao $to su masimalni potisak, ubrzanje
ili maksimalni pritisak u komori sagorijevanja. Pored totalnog impulsa je potrebno poznavati ili
srednji potisak ili vrijeme.

Definicije vrijednosti balistickih parametara, bazirane su na dijagramima potisak vs vrijeme i
pritisak vs vrijeme. Njihove srednje vrijednosti su definisane za odgovarajuci interval vremena u
dijagramima potisak vs vrijeme i pritisak vs vrijeme. Postoje zajednicki intervali vremena i to su
vrijeme sagorijevanja t, (primjena u USA), odnosno efektivno vrijeme rada motora te (primjena
u Francuskoj i u prethodnoj Jugoslaviji) i ukupno vrijeme rada raketnog motora t, [4, 25, 74].

P[MPa] | F[N]
Pmax
A\ A
D [ ‘\\___ﬂ_ B,
S
60‘
g 0,5 R
R
S
)
o t, t[s]
tee
ta

S1.3.1 Dijagram pritisak vs vrijeme za standardnu obradu rezultata

Po americkoj nomenklaturi [4], vrijeme sagorijevanja t, se definiSe kao interval izmedu tacke na
uzlaznom dijelu krive pritiska (ili potiska ) koja oznacava 10% maksimalnog pritiska i tacke na
silaznom dijelu krive pritiska koja je odredena kao presjekom bisektrise tangenti na krivu
pritisak vs vrijeme sa krivom. Tacka, na silaznom dijelu krive, se cesto definiSe kao tacka
maksimalne brzine promjene krivine na dijagramu pritisak vs vrijeme. Ukupno vrijeme rada
raketnog motora t, je vremenski interval izmedu tacaka na uzlaznom i silaznom dijelu krive koje
oznacavaju 10 % vrijednosti maksimalnog pritiska.

Po francuskoj nomenklaturi [24] efektivno vrijeme rada motora t. se definiSe kao vremenski

interval izmedu tacaka na uzlaznom i silaznom dijelu krive pritisak vs vrijeme koje oznacavaju
50 % vrijednosti pritiska odredenog presjekom bisektrise tangenti na silaznu krivu. Ukupno
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vrijeme rada raketnog motora t, je definisan kao vremenski interval izmedu tacaka na uzlaznom i
silaznom dijelu krive koje oznacavaju 1 % maksimalnog pritiska.

Razlika izmedu tako odredenih vremena rada motora i vremena sagorijevanja odnosno
efektivnog vremena rada su do 2 % za sagorijevanje bez erozije i za pogonska punjenja bez
zaostataka (sliver-a), dok je u suprotnom, ta razlika iznosi 5 % i viSe. Utjecaj zaostalog dijela
mase punjenja u razlici vremena je proporcionalan odnosu zaostalog dijela prema ukupnoj masi
punjenja.

Totalni impuls raketnog motora

Totalni impuls se definiSe kao:

ta
| = | F-dt (3.1)
0

i koristi se odredivanje srednje vrijednosti potiska za odredenu vrijednost vremena rada motora
(vrijeme sagorijevanja ty, ili efektivno vrijeme rada tc), odnosno vrijednosti specifichog impulsa
raketnog motora.

Pritisak sagorijevanja
Kod kvazistacionarnog procesa sagorijevanja, uspostavlja se ravnoteza izmedu gasnog toka

stvorenog sagorijevanjem pogonske materije i gasnog toka koji istjece kroz mlaznik [5, 24, 72],
tako da jednacina o odrZzanju mase sada ima obliku:

pp'Ab'r:CD'Alh'pc (32)

Iz gornjeg odnosa, izraz za ravnotezni pritisak u komori sagorijevanja, uz primjenu zakona

de Saint Robert, ima oblik:
1
P = (— (3.3)
CD ) Ath
Ovaj izraz je funkcionalan kada je brzina promjene pritiska u komori dovoljno mala, tako da

njen utjecaj na balisticke karakteristike pogonske materije je zanemarljiv i kada je pritisak
sagorijevanja pribliZzno konstantan po ¢itavoj povrsini sagorijevanja.

Potisak raketnog motora

Postoje viSe definicija potiska raketnog motora, u zavisnosti od toga da li se definiSe trenutna
vrijednost potiska, srednju vrijednost ili maksimalnu vrijednost potiska. U zavisnosti od toga,
potrebno je poznavati geometrijske parametre strukture raketnog motora i pogonskog punjenja,

balisticke parametre pogonske materije i pripalnog punjenja, trenutno vrijeme rada motora i
parametre okoline [5, 24, 72].

Srednja vrijednost potiska se definiSe odnosom:
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Lo . |
For = 2 ili - (3.4)

aver
tb ce

Trenutna vrijednost potiska za stacionaran motor i jednodimenzionalno stacionarno strujanje se
moZe definisati izrazom:

F:me've—"(pe_pa)'Ae (35)

gdje su m,-maseni protok gasa na izlazu iz mlaznika, ve -brzina gasa na izlazu iz mlaznika, pe -

staticki pritisak gasa na izlazu iz mlaznika, p, -pritisak okoline i As-povrsina izlaznog presjeka
mlaznika.

S obzirom da je veoma teSko mijeriti velicine kao Sto su m,, Ve i pe , ¢esto se Koriste izrazi za
potisak kao:

F= P. 'CF ’ Ath (3-6)

gdje su pc - pritisak u komori sagorijevanja, Cr - koeficijent potiska mlaznika i Ay - povrsina
kriticnog presjeka mlaznika.

Koeficijent potiska

Za jednodimenzionalno i izentropsko strujanje u idealno konvergentno-divergentnom mlazniku
izraz za koeficijent potiska ima bezdimenzionalan oblik:

2 (r+1)/(y-1) DIy
.- 2.7 (L] .%&J +pe—pa.(iJ 3.7)
y—=1{r+1 P P An

gdje je ¥ -odnos specifi¢nih toplota gasnih produkata sagorijevanja.

Iz gornjeg izraza je vidljivo da koeficijent Cg zavisi samo od koeficijenta y, ekspanzionog
odnosa u divergentnom dijelu mlaznika (&= A,/ A, , odnos izmedu povrSine na izlazu i

povrsine kriticnog presjeka mlaznika) i odnosa p/pa izmedu pritiska u komori sagorijevanja i
pritiska okoline (pri ¢emu je odnos p./pa funkcija samo od y i &). Koeficijent Cg predstavlja

kriterijum efikasnosti mlaznika za datu pogonsku materiju i geometriju mlaznika [5, 62, 72] .

U stvarnosti, potrebno je izvrsiti korekciju teeoretskog koeficijenta potiska i to samo ¢lana koji
se odnosi na kolicinu kretanja [4]. 1zraz za stvarni koeficijent potiska ima sada oblik :

2 () /(1) -1y B
CFex :/1.77': .12 r_. i 1= & + Pe — Pa X i (38)
P y=1\r+1 P Pe \An

gdje su A — korekcioni koeficijent divergencije mlaznika i 7-— stepen Korisnog dejstva
koeficijenta potiska Ck.
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Korekcioni koeficijent divergencije za koni¢ni mlaznik ima oblik:
1
/1:5-(1+ cosa) , (3.9

dok za mlaznik sa krivolinijskim profilom divergentnog dijela ima oblik:

:%-[H cos(a“‘TJraeﬂ (3.10)

gdje su e, - ugao tangente na krivolinijski profil mlaznika neposredno poslije kriticnog presjeka
I a, - ugao tangente na krivolinijski profil mlaznika na izlaznom dijelu mlaznika.

Kada su raketnl motori projektovani za rad na velikim visinama ili se tokom njihovog rada
: znatno mijenja raspon visina leta, a

= = Osa mlaznika -

T mlaznik je definisan za neku
w098 wU=0,6 Kosi udarni tal i visi i ¢
; i srednju visinu leta pri ¢emu se
4*% —- ispitivanja motora na opitnim
e — stanicama vrde bez kompenzacione
“- - a s -
C; =~ komore, tada je pritisak okoline
P 3{,2 veci od pritiska za koji je mlaznik
Oblast povmtm projektovan i dolazi do umanjenja
(recirkulacionog) H H H
sivifia . performansi mlaznika. U takvim
e malih brzina radnim  uslovima  dolazi do
] — Pa indukovanja odvajanja grani¢nog
£ BRas It sloja uz zidove mlaznika, pojave
g . kosih udarnih talasa i do pojave
— — — — — — | — S - - -
2 odvajanja gasne struje. Kada se
(1] - - -
& gasna struja odvoji dolazi do
S I T ublazavanja negativnih efekata na
S~ potisak, jer dolazi do porasta
Raspored pritiska -—--|--""al “*-.._____pe statickog pritiska na zid mlaznika
kada nema odvajanja (S|.3.2).
‘i 's '0.‘35 ea

Sl. 3.2 Odvajanje gasne struje
unutar mlaznika

Kalt i Badal [42] su razmatraju¢i odvajanje gasne struje unutar koni¢nog divergentnog dijela
mlaznika, postavili opSte relacije za odredivanje utjecaja ove pojave na performanse mlaznika.
Uspostavljena je veza izmedu pritiska odvajanja gasne struje p;, pritiska okoline p, i pritiska u
komori sagorjevanje p. :

2 p 0,2
p=5Ps (_j (3.12)

Kod mlaznika kod koga je doslo do odvajanje gasne struje, koeficijent potiska se sastoji od sume
dvije komponente; komponente koja uzima u obzir strujanje do presjeka mlaznika u kome se
deSava odvajanje gasne struje i komponente koja uzima u obzir strujanje od tog presjeka do
izlaznog presjeka mlaznika.
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Izraz za koeficijent potiska ima sada oblik:

2 (ra1)ly (r-Dly
C. = |ot (_£J .L(ﬁq +£L65J+N%_£i(£% (3.12)
Y -1 V4 +1 pc pc Ath pc Ath

Drugi dio koeficijenta potiska tj. AC. se racuna iz empirijskog izraza, kada su poznate

vrijednosti pritiska odvajanja p; , zatim stepen Sirenja mlaznika do te tacke, Ac/An, Uz
pretpostavku jednodimenzionalnog, izentropskog i neviskoznog strujanja:

ACF =0,55- (%} '(50,95 — & ) +0975- &(ge a 80,95) (3'13)
gdje su:

(A)- %)
Eyos — & = A;T ako je (ﬁj < 12‘54 +0,377 (3.14)

(&) %)

C\AY (A : A ] An

Eygs — & = 145 ako je (Am > 1604 +0,377 (3.15)
Poos = 0,95- P, (3-16)

Koeficijent potiska idealnog motora, zavisi samo od geometrije mlaznika , odnosa specifi¢nih
toplota gasa, pritiska u komori sagorijevanja, pritiska okolne sredine i pritiska na izlazu
mlaznika. U stvarnosti, na vrijednost ovog koeficijenta utje¢u jo$ zaostajanje u dvofaznoj struji,
stepen hemijske neravnoteze, gubici u granicnom sloju i prijenosu toplote sa gasa na metalnu
strukturu mlaznika.

Masena brzina toka

Masa produkata sagorijevanja, generirana u komori raketnog motora, funkcija je brzine
sagorijevanja i mase koja odlazi kroz kriti¢ni presjek mlaznika [5, 24, 72], tako da jednacina
odrZanja mase ima oblik:

dip, -V,
iﬁrj=m—m (3.17)
gdje su V¢ -slobodna zapremina u komori i p, -gustina sagorijelog gasa u komori.

Masena brzina generirana u komori sagorijevanja je jednaka masenoj brzini sagorjevanja
pogonske materije:

My = oy AT (3.18)

gdje su p,-gustina pogonske maaterije, Ap-povrSina sagorijevanja i r-linearna brzina
sagorijevanja.
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Masena brzina istjecanja produkata sagorijevanja kroz kriticni presjek mlaznika je
proporcionalna pritisku u komori sagorijevanja:

mth = CD ) Ath P (3-19)

Koeficijent masene brzine

Koeficijent proporcionalnosti Cp naziva se koeficijent masene brzine u mlazniku i zavisi od
termodinamickih parametara gasa, kao Sto su temperatura, molekularna masa i specifi¢na toplota
sagorijelog gasa [5, 24, 72].

Izraz za koeficijent masene brzine u mlazniku ima oblik:

Co - % adie je (y)=7 (ﬁ} v (320)
gdje su R¢ -gasna konstanta i T, -temperatura sagorijelog gasa.
Gornji izraz se moZe napisati i u obliku:
7+
Co=y7 '(yzﬂj - RI\-/ITC (3.2

gdje su M -molekularna masa gasa i R - univerzalna gasna konstanta.

Koeficijent masene brzine C, je funkcija procesa sagorijevanja pogonske materije, tj. zavise od
temperature sagorijevanja i srednje molekularne mase produkata sagorijevanja. Parametri T¢ i »
Se ne mjenjaju Mnogo sa promjenom pritiska i u mnogim sluéajevima se usvaja da je Cp
nezavisan od pritiska. Tipi¢na vrijednost za Cp je 6,5 10™ s/m.

Karakteristi¢na brzina istjecanja

Umjesto koeficijenta masene brzine se veoma ¢esto upotrebljava parametar c* , koji se naziva
karakteristi¢cna brzina istjecanja i izmedu njih postoji slijedec¢a zavisnost:

1
*=—— 3.22
=g (322)

Stvarna karakteristi¢cna brzina, a time i specifi¢ni impuls koji proizvede raketni motor su znatno
manji od teoretske vrijednosti i posljedica su gubitaka koji se deSavaju u struji gasa duz komore
sagorijevanja i mlaznika do kriticnog presjeka (gubici strujanja zbog kineticke i termicke
neuravnotezenosti, gubitaka toplote ka metalnoj strukturi motora i neefikasnosti sagorijevanja)
[5, 24, 72].
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Specifi¢ni impuls

Prorac¢un performansi raketnih motora na ¢vrsto gorivo zahtjeva poznavanje vrijednosti jednog
od najvaznijih parametara pogonske materije, odnosno specificnog impulsa u realnim uslovima.
Specifi¢ni impuls je mjera promjene impulsa ili kolic¢ine kretanja koji proizvede jedinica mase
sagorjele pogonske materije u rakethom motoru [5, 24, 72]. On obuhvata gubitke strujanja do i
iza kriticnog presjeka mlaznika, gubitke nepotpunosti sagorijevanja, gubitke ulazne geometrije
mlaznika, gubitke usljed neparalelnosti istjecanja gasa, gubitke zbog trenja, toplotne gubitke,
rekombinacione gubitke i gubitke zbog dvofaznog strujanja.

Teoretska vrijednost specificnog impulsa je funkcija termo-hemijskih karakteristika pogonske
materije i ekspanzionog procesa unutar mlaznika i izraZzava se kao:

/4 7+1

. . p= 20 [R. -
I, = 2y T-R 1_(&j7 +(7_+1j W |RT .(pe paj.i (3.23)
teo }/_1 pC }/ 7/M pc Ath

Procjene vrijednosti specificnog impulsa se vrSe nekad analitickim putem, ali obi¢no se
upotrebljavaju podaci dobijeni eksperimentalnim ispitivanjem.

Uobicajeno je da se eksperimentalni podaci za specifi¢ni impuls i brzinu sagorijevanja dobijaju
pomoc¢u motora za balisticka ispitivanja, a koji se razlikuju od realnih raketnih motora. Zbog
toga je potrebno neophodno usaglaSavanje ovih eksperimentalnih rezultata obzirom na
razlicitosti u strukturi motora. Ostvareni specifi¢ni impuls bitno zavisi od masene brzine
pogonske materije i velicine motora. Pored toga, postoje znatne razlike izmedu teoretskog
specificnog impulsa cvrste pogonske materije i specificnog impulsa ostvarenog prilikom
sagorijevanja pogonske materije u rakethom motoru, te se usaglaSavanje vrse analitickim
postupcima zasnovanim na kombinaciji teoretskih i empirijskih odnosa:

Isp = Ispteu R/ (324)

gdje su Iy, teoretski specificni impuls, a 7._i7_. koeficijenti efikasnosti potiska i efikasnosti
karakteristicne brzine (ili efikasnosti sagorijevanja), respektivno.

Stvarna vrijednost specificnog impulsa se odreduje koriste¢i eksperimentalno dobijene
vrijednosti totalnog impulsa raketnog motora i mase pogonskog punjenja:

. (3.25)

Ako gornji izraz transformiramo Koristeci izraze koji su ve¢ navedeni, onda izraz za specifi¢ni
impuls ima slijedeci oblik:

o *
|, =—"=C, -C (3.26)

Sp C exp exp

Dexp

gdje su Crexp, Cpexp | C*eXp koeficijent potiska, koeficijent masene brzine i karakteristjecna brzina
respektivno i predstavljaju eksperimentalne vrijednosti.
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Procjena specificnog impulsa ostvarenog u motoru:
Isp = 77C*77CF : C* ’ CF (327)

se zasniva na odredivanju teoretskih vrijednosti karakteristjecne brzine i koeficijenta masene
brzine u radnim uslovima raketnog motora i procjeni koeficijenata . _in.. .

U praksi se cesto koriste standardni uslovi rada raketnog motora koji imaju za cilj moguénost
uporedenja balistickih parametara razli¢itih motora. Ti standardni uslovi podrazumijevaju radni
pritisak u rakethom motoru od 7 MPa, pritisak na izlazu iz mlaznika jednak ambijentalnom
pritisku na nivou mora, optimalni mlaznik bez gubitaka na divergenciju. Procjena vrijednosti
specifi¢nog impulsa za standarne uslove se moze izvrsiti koristeci izraz [24]:

| _CF(standardni uslovi).C*(standardni uslovi)
®a —® C_(radni uslovi)) C"(radni uslovi)

(3.28)

3.2.1 Procjena gubitaka specifi¢nog impulsa

Za predvidanje stvarnog specifi¢nog impulsa, koriste se empirijske formule pri procjeni gubitaka
koje su preporucene od strane AGARD-a, u okviru Propulsion and Energetics Panel Working
Group 17 ili slican metod, preporucene od strane NASA Report SP-8039 “Solid Rocket Motor
Performance Analysis and Prediction” [17]. Empirijske formule, prvenstveno su odredene za
kompozitna pogonska punjenja sa aluminijom, te je potrebno posebno procjeniti njihov znacaj za
dvobazna pogonska punjenja. Razmatrati ¢e se posebno koeficijent efikasnosti sagorijevanja 7.

od koeficijenta efikasnosti potiska 7. i posmatrat e se kao nezavisne funkcije.

Koeficijent efikasnosti potiska

Koeficijent efikasnosti potiska 7. se racuna kao suma efekata slijede¢ih gubitaka [17, 65, 73]

* Gubitak zbog neparalelnosti istjecanja ¢, ,
* Gubitak zbog dvo-faznog toka &,

* Gubitak u granicnom sloju &, ,

*  Kineticki gubitak &, ,

* Gubitak zbog uronjenosti mlaznika &g ,

* Gubitak zbog erozije mlaznika .,

Koeficijent efikasnosti potiska 7. se definise u skladu sa jednacinom:

T, :1_0'01'(50|v +&mp T & T EN T Esus +5EROS) (3.29)

60



Autor smatra, da kod raketnih motora koji su koriSteni za istrazivanja, odnosno kod raketnih
projektila namjenjenih za viSecjevne lansere raketa, kad postoji vise mlaznica rasporedenih po
obodu mlaznika i ¢ije ose su nagnute pod nekim uglom u odnosu na osu motora, potrebno je
koeficijentu efikasnosti potiska 7. dodati i dva nova gubitka:

* Gubitak zbog izmjene geometrije ulaznog dijela mlaznika nastala zbog izmjene nagiba
mlaznika u odnosu na osu motora & g,

*  Gubitak zbog slozenosti gasnog toka kod vise mlaznica periferno rasporedenih ¢, .

Izraz za koeficijent efikasnosti potiska 7. ima sada slijedeci oblik:

T, :1_0’01'(5D|V T &mp 8 TEN T Esu T €Eros T €ancL +‘9MULT) (3.30)

Gubitak zbog neparalelnosti istjecanja &,

Kod mlaznika sa konusnim divergentnim dijelom i uz pretpostavku o strujanju iz tackastog
izvora, prisutan je gubitak zbog neparelnosti istjecanja gasa. On je posljedica prisustva radijalne
komponente brzine gasa na izlazu iz mlaznika.

Za konusne divergentne mlaznike, gubitak zbog neparalelnosti istjecanjas,, Se moze izraziti
jednacinom:

Epy =90- (1+ cosw) (3.31)
gdje je « -poluugao konusa divergentnog dijela mlaznika.

Pri velikom stepenu ekspanzije mlaznika i uglovima divergentnog dijela mlaznika od 25— 50 °

postoji dobro slaganje vrijednosti dobijenih gornjom jednac¢inom sa rezultatima ta¢nog
proracuna metodom karakteristika [5].

Gubitak zbog dvo-faznog toka &,

Ovaj gubitak je uzrokovan prvenstveno usporenjem kondezovanih materija u produktima
sagorijevanja koji istjecu pomijeSani kroz izlazni otvor mlaznika. Kondezovane materije se
odvajaju od zida mlaznika i koncentriSu se u jezgru gasne struje, te se zbog toga javljaju nize
performanse za dvodimenzionalno strujanje. Najvec¢i dio ovih gubitaka se ostvaruje ispred
kriticnog presjeka mlaznika.

C, . NG
ME - DS

©T015 008 C
pc & 'Dthe

(3.32)

gdje su Dy, -pre¢nik kriticnog otvora mlaznice [inch], D, -srednji precnik Al,O,cestica [ x4m] i
racuna se po izrazu:

D, =339-D2%%, (3.33)
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gdje su p, -pritisak u komori sagorijevanja izrazen u [psia], C; -koeficijenti zavise od kriticnog
precnika precnika mlaznice, M - molna frakcija kondezovane faze, mola /100 g reaktantai &
- stepen Sirenja divergentnog dijela mlaznika.

Gubitak u dvo-faznom toku se javlja samo kod kompozitnih pogonskih materija sa dodatkom
aluminija.

Za dvobazne pogonske materije nije prisutan znac¢ajan dvo-fazni tok.

Tabela 3.1 Koeficijent Cy4

C,=05
D, <1 C,=09 C,=1 C,=1
1<D, £2 C,=09 C,=1 C, =0.08
Dy, ~2iD, <4 C,=134 C, =08 C,=08
D, >2 i
4<D, <8 C, =102 C,=08 C, =04
Dy, >2iD,>8 C,=758 C,=08 C, =033

Gubitaki u grani¢nom sloju &5,

Gubitak u granicnom sloju &, je uzrazen jednac¢inom:

0.8 0.8
g, =C, - ;%.z -{u 2. exp[— c, % - tbﬂ [1+ 0016 (- 9)] (3.34)

th th

Ovaj gubitak uracunava smanjenje povrSine opstrujavanja i gubitke usljed prijenosa toplote. U
gornjoj jednacini pritisak p_se izrazava u [psia], a prec¢nik D, u [inch].

Koeficijenti C, i C, imaju vrijednost

Tabela 3.2 Koeficijenti C; i C,

C, =0.00365
Za obi¢ne mlaznike C, = 0.000937

C, = 0.00506
Za celi¢ne mlaznike C, =00
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Kineticki gubitak ¢,

Ovaj gubitak (ili smanjenje performansi zbog promjene ravnoteze gasnog toka) povezan je sa
nemogucéno$¢u postizanja hemijske ravnoteze tokom ekspanzionog procesa u mlazniku. Njegova
vrijednost je procjenjena na jednu tre¢inu razlike izmedu specificnog impulsa za ravnotezno I,

i zamrznuto stanje |, :

IS
Ean :33.3-[1— I"*] (3.35)

SPs

Vrijednosti za 1, i I, se dobijaju termohemijskim proracunom za odgovarajuci sastav

pogonske materije i radne uslove razmatranog raketnog motora.

Gubitak zbog uronjenosti mlaznika &g,

Ovaj gubitak se razmatra kada je mlaznik uronjen u komoru sagorijevanja i to je slucaj kod
raketnih motora vecih dimenzija i sloZenijih takti¢kih zahtjeva.

p, - «9] s
A Dy’

£ = 0.0684 ( (3.36)

Veli¢ina S predstavlja duzinu uronjenosti mlaznika u komori sagorijevanja izrazenu u inch-ima.

Gubitak zbog erozije mlaznika &gqog

Tokom procesa sagorijevanja javlja se erozija kriticnog presjeka mlaznika i kao rezultat toga,
gubitak performansi motora se izrazava u obliku:

IS
Eeros = (1— : = J -100 (3.37)

SPih

gdje su I, -teoretski specificni impuls za pocetni odnos ekspanzije mlaznika il, -teoretski
specifi¢ni impuls za srednji odnos ekspanzije mlaznika.

Specificni impuls I, - se odreduje interpolacijom za razlicite odnose ekspanzije mlaznika.

Gubitak zbog izmjene geometrije ulaznog dijela mlaznice pri izmjeni nagiba njene ose u
0dnosu na o0su motora &,,q,

Ovaj gubitak se javlja kod mlaznika kod kojih je osa nagnuta u odnosu na osu raketnog motora
za ugao o Sto uzrokuje izmjenu aktivne povrSine kriticnog presjeka mlaznika. To je obi¢no
slucaj kod raketnih motora sa obrtanjem oko uzduzne ose ili kod raketa sa viSe paralelno vezanih
motora.

63



Gubitak zbog slozenosti gasnog toka kod motora sa vise mlaznica &,

Kod raketnih motora sa vise mlaznica prisutna je u dijelu motora ispred konvergentnog dijela
mlaznica gasni tok ima slozen karakter. Njega karakteriSe povratno strujanje, intenzivno
turbulentno strujanje sa znatnom disipacijom energije gasnog toka, povecane neravnoteze toka u
dozvuénom dijelu mlaznika [19] i nepovoljnog konstuktivnog rjeSenja zaobljenja grla mlaznika
(mali odnos poluprecnika zaobljenja kriticnog presjeka prema polupreéniku kriticnog presjeka
mlaznika) [5].

Kod nevodenih brzorotirajucih artiljerijskih raketnih projektila, postoje niz konstruktivnih i
taktickih ogranicenja u dizajniranju mlazni¢nog sistema. Nije moguce ostvariti preporuceni

. L . : . R :
odnos polupre¢nika zaobljenja kriticnog otvora i poluprec¢nika kriti¢nog otvora N >~ 2, nego je
th

*

R
taj odnos 0 <— <1. Pored toga rastojanje od ¢ela pogonskog punjenja do kriticnog presjeka je
h

jako malo, duZina konvergentnog dijela mlaznika je promjenjiva i mala, a ugao konvergencije se
kre¢e od 90—120°. S obzirom na to, dio mlaznika ispred kriti¢nih presjeka je jako nepovoljan

sa gasodinamic¢kog stanovista i uzrokuje dopunske gubitke energije i usloznjava gasni tok unutar
motora (3D strujanje). Javlja se povratno strujanje produkata sagorijevanja koji istjecu iz
centralne Supljine pogonskog punjenja, uz intenzivnu turbulenciju. Pojava uzduznog obrtanja
raketnog motora dodatno usloZnjava analizu gasnog toka i performansi raketnog motora.

Ukupni utjecaj svih ovih faktora moguce je procjenti uporedenjem performansi raketnog motora
sa dobro optimiziranim centralnim mlaznikom i raketnog motora sa vise mlaznica.

I
Eyuiy =1——mu (3.38)

SPeentr

Ovaj oblik gubitaka moze biti odreden samo pomocu posebnih eksperimenata. Velic¢ina gubitka
&, S€ Procjenjuju na 05-1.0% [65].

Koeficijent efikasnosti sagorijevanja 7.

Koeficijent efikasnosti karakteristéne brzine ili efikasnosti sagorijevanja 7_. prvenstveno zavisi

od vremena prebivanja gasa i c¢estica metala u komori sagorijevanja za vrijeme procesa
sagorijevanja[5, 69].
U NASA Report SP-8064, koeficijent efikasnosti sagorijevanja 7_. se definise kao “potpunost

sagorijevanja metalnih dodataka u raketnom motoru i stepen postizanja hemijske ravnoteze
izmedu produkata sagorijevanja”.

Vrijeme prebivanja molekula gasa u raketnom motoru t, se moze izraziti odnosom:

V. p-M
g = P (3.39)
o RT,
ili
.VO
tr:'()g—_“ (3.40)
m



gdje su V, - slobodna zapremina komore sagorijevanja, p, - pritisak u komori sagorijevanja,

T, - temperatura sagorijevanja, M - molekularna masa, R- univerzalna gasna konstanta,

c

m - masena brzina potrosnje gorivai p, - gustina produkata sagorijevanja.

Eksperimentalna istrazivanja razlic¢itin velic¢ina raketnih motora, pokazuju da ako je vrijeme
prebivanja izmedu 10-15ms, tada je efikasnost procesa sagorijevanja izmedu 0.90- 0.95.
Povecanje slobodne zapremine u komori sagorijevanja utjece na povecanje vremena prebivanja.
Dostizanje visoke efikasnosti procesa sagorijevanja zahtijeva da vrijeme prebivanja mora biti
vece od neke minimalne vrijednosti. Utjecaj brzine sagorijevanja na ovaj proces nije znacajan i
mozZe se zanemariti [69].

0,98
0,96 |
0.94 A 1/
' m A n
= A
= 0.92 = / X Motorod 155,7] | ® Motorod 222 |
o mn = kg kg
c
3 A
< 0,9 < A
© * n
5 A A Motorod 4,448] | ®  Motor od 1,78
@ 088 kg i kg
@ /
0,86 1 *
* ¢ Motor od 0,445
kg
0,84
0,82 : T
0 10 20 30 40 50 60

Vrijeme zadrzavanja u raketnom motoru, ms

Sl. 3.3 Stepen efikasnosti karakteristiéne brzine produkata sagorijevanja [69]

Prema NASA Report SP-8064, eksperimentalna istraZzivanja viSe raketnih motora razlicitih
veli¢ina sa kompozitnim gorivom i sa dodatkom aluminija, omogucavaju postavljanje zavisnosti
utjecaja vremena prebivanja na efikasnost procesa sagorijevanja u obliku:

7, = 0.7898- t0%% (3.41)

Ova zavisnost moZe se usvojiti i za raketne motore na dvobazna goriva sa odgovarajucom
rezervom.
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Izmjene specifi¢nog impulsa zbog nagiba osa mlaznica u odnosu na osu motora 7;

Mlaznici pod nagibom u odnosu na osu motora, ¢esto se primjenjuju kod raketa slozenih
zahtjeva (kod raketnih motora vezanih u snop za buster pogonske grupe, kod motora sa
moguc¢noSéu ostvarenja kontra potiska itd.) ili kod nevodenih brzororotirajuc¢ih artiljerijskih
raketnih projektila. Kod raketnih motora koji su koristeni za istraZivanja, odnosno kod raketnih
projektila namjenjenih za viSecjevne lansere raketa dio raspolozive energije pogonske materije je
koriSten za ostvarenje tangencijalnog reaktivnog momenta sile potiska (potrebnog za ostvarenje
obrtnog kretanja oko uzduZne ose motora radi stvaranja Ziroskopskog efekta) i zbog toga je
izmjereni specifi¢ni impuls raketnog motora bio niZzi.

Koeficijent koji uzima u obzir ovu promjenu specificnog impulsa pogonske materije zbog nagiba
osa simetrije mlaznica izrazen je preko kosinusa ugla o'

ns = COSO (3.42)

Ne razmatra se posebno neravnomjerna raspodjela pritiska na izlaznom dijelu mlaznika (koso
srezan divergentni dio mlaznika zbog nagiba ose mlaznika).

Izmjena specifi¢nog impulsa zbog utjecaja polja radijalnog ubrzanja 7,

Procjena izmjena specificnog impulsa raketnog motora usljed utjecaja polja radijalnog ubrzanja
je moguce je samo eksperimentalno procjeniti u poredenju sa slicnim raketnim motorima koji se
ne obréu i kod kojih su ose mlaznica paralelne osi motora.

Stvarna vrijednost specifi¢nog impulsa raketnog motora

Procjena stvarne vrijednosti specifi¢nog impulsa moze se izvrsiti koriste¢i odnos:

Lo = Ve Tl Mo Tls* Thace (3.43)

3.2.2 Ugaona brzina raketnog motora

Raketni motori koji se obréu velikom ugaonom brzinom oko uzduZne ose primjenjuju se kod
raketnih projektila koji svoju stabilizaciju na putanji zasnivaju na koristenju Ziroskopskog efekta.
Oni su po svom dizajnu stati¢ki nestabilni projektili i ugaona brzina kojom se obréu oko uzduzne
ose projektila mora biti ve¢a od one kojom se postize dinamicka stabilnost staticki nestabilnih
projektila. Ziroskopski efekat baziran je na poznatoj jedna¢ini mehanike da promjena momenta
kolicine kretanja projektila jednaka je sumi momenata spoljnih sila [16] koje dejstvuju na
projektil:

dL £
—=>M", 3.44
at (3.44)
odnosno,
dL g R g 6 7
E: Mdy + Mgy +S+ M, + Mg, + Mg, (3.45)
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Na projektil djeluju stabiliziraju¢i moment prouzrokovan tangencijalnom komponentom sile
potiska ME‘M, aerodinamic¢ki destabiluSu¢i momenat MC’iM, prigusni momenat uzduZnog
obrtanja S, moment priguSenja poprec¢nih oscilacija projektila MEM , Magnusov moment MEM i
transverzalni Magnusov moment MgM. Po prestanku procesa sagorijevanja stabilizirajuci

moment MEM prestaje da djeluje zbog nepostojanja tangencijalne komponente sile potiska. Svi

ovi utjecaji uzrokuju da raketni projektil ima obrtno kretanje oko svoje uzduZne ose, osa
projektila ostvaruje precesiono kretanje po konusnoj povrsini sa vrhom konusa u trenutnom
centru mase projektila uz neprekidnu promjenu napadnog ugla izmedu vektora brzine i uzduzne
ose projektila (nazvanu nutacionim kretanjem).

Za vrijeme procesa sagorijevanja u raketnom motoru, stabiliziraju¢i momenat prouzrokovan
tangencijalnom komponentom sile potiska M, je znatno veci u odnosu na ostale momente tako

da se sa malom greSkom mogu utjecaji ostalih momenata zanemariti, tako da sada jednacina
promjene momenta kolicine kretanja ima oblik:

dw -
322 MR 3.46
odnosno,
d
1, d—‘t"; FoSing-r,_ Ny (3.47)

Gdje su J, - trenutna vrijednost uzduznog momenta inercije rakete, odnosno raketnog motora i

obrtnog sklopa, @- ugaona brzina projektila oko uzduzne ose, F;j - trenutna vrijednost
tangencijalne komponente sile potiska raketnog motora, J- nagib ose mlaznice u odnosu na
uzduznu osu projektila, nnozi - broj mlaznica i r. - radijus centara povrsina poprecnog presjeka

mlaznica.

Trenutna vrijednost ugaone brzine rakete, odnosno raketnog motora je:

1
-[F AE-SiNG- I, Mooy ltot, -sins-r, -n_,
a)i — 0 J — J nozl (348)

X X

Ova vrijednost treba da bude veca od potrebne ugaone brzine kojom se postize dinamicka
stabilnost stati¢ki nestabilnih projektila [40]. Ispunjenje ovog uslova zavisi od masenih i
geometrijskih karakteristika raketnog projektila, atmosferskih karakteristika, posebno od izvoda
aerodinamickog koeficijenta M§, i od unutrasnjo balistickih karakteristika raketnog motora.
Pored ovog uslova potrebno je ispuniti i uslov dinamicke stabilnosti projektila za koji je
potrebno poznavanje niza izvoda aerodinamickih momenata u zavisnosti od Mah-ovog broja
[40]. Cilj ovih napomena je samo uspostavljanje veza izmedu unutrasnje i spoljnje balistike
raketnih projektila i da ispitivanja raketnih motora u polju visokog radijalnog ubrzanja,
posljedica je zahtjeva koje pred unutrasnju balistiku postavlja spoljno balisticka analiza i analiza
stabilnosti projektila na putanji.
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3.3 Metodologija eksperimentalnog istrazivanja

Istrazivanja unutrasnjo balistickih parametara dvobaznih raketnih goriva u polju visokog
promjenjivog radijalnog ubrzanja podrazumijevaju poznavanje parametara u normalnom stanju
(bez prisustva radijalnog ubrzanja) i teoretskih termohemijskih parametara pogonske materije.

Osnovni zakon promjene brzine sagorijevanja odreden je iz skupa krivih pritisak vs vrijeme,
dobijenih ispitivanjem uzoraka dvobaznog raketnog goriva u standardnom balistickom motoru
32 x 16 (domaca oznaka FLS-2), u odredenom intervalu pritisaka i za sve tri uslovne temperature
ispitivanja (-30°C, 20°C i 50°C). Broj krivih za svaku uslovnu temperaturu ispitivanja zavisi od
karaktera promjene zakona brzine sagorijevanja, pri ¢emu minimalan broj eksperimentalnih
tacaka je pet. Dimenzije i geometrija pogonskog punjenja su standardizirane. Pri ispitivanju
goriva u standardnom balistickom raketnom motoru 32 x 16 pretpostavlja se da ne postoji
prisutno erozivno sagorijevanje i da gas koji nastrujava iznad povrSine sagorijevanja ne utjece na
brzinu sagorijevanja.

Realni zakon brzine sagorijevanja takoder je odreden iz skupa krivih pritisak vs vrijeme
dobijenih ispitivanjem pogonskih punjenja od dvobaznog goriva u realnim raketnim motorima i
u kojima je prisutan utjecaj masenog fluksa odnosno brzine nastrujavanja iznad povrsine
sagorijevanja. Poznavaju¢i osnovni zakon brzine sagorijevanja, mogucée je procijeniti utjecaj
masenog fluksa na realni zakon brzine sagorijevanja u odgovaraju¢em dijapazonu pritiska
sagorijevanja.

Polje promjenjivog visokog radijalnog ubrzanja formirano je u raketnim motorima upotrebom
posebno projektovanih mlaznika, koji su omoguc¢avali da se tokom procesa sagorijevanja
pogonske materije u rakethom motoru, ostvari potrebni obrtni momenat sile potiska produkata
sagorijevanja i postigne traZeni nivo obrtanja motora oko njegove uzduzne ose. Broj obrtaja je
bio direktno proporcionalan uglu nagiba ose mlaznice u odnosu na osu motora, trenutnoj
vrijednosti totalnog impulsa motora i uzduznog momenta inercije motora i pokretnih dijelova
opitnog stola.

Kao osnovu za odredivanje utjecaja radijalnog ubrzanja na proces sagorijevanja u raketnom
motoru KoriSteni su rezultati ispitivanja raketnih motora kod kojih je osa simetrije mlaznice bila
paralelna osi motora (ne postoji obrtni momenat sile potiska).

Utjecaj radijalnog ubrzanja na brzinu sagorijevanja, pritisak sagorijevanja i koeficijent masene
brzine se moze procjeniti iz krivih pritisak vs vrijeme i broj obrtaja vs vrijeme.

Procjena gubitaka specificnog impulsa u polju radijalnog ubrzanja se moze odrediti iz krivih
potisak vs vrijeme i broj obrtaja vs vrijeme, odnosno iz analize gubitaka energije zbog zakoSenja
ose mlaznice u odnosu na osu raketnog motora.

Izmjena ugla zakoSenja ose mlaznice u odnosu na osu raketnog motora pri ispitivanjima, sa i bez
prisustva polja radijalnog ubrzanja, trebala je da omoguc¢i procjenu gubitaka energije pogonske
materije (totalni impuls ili specifi¢ni impuls raketnog motora) i gubitaka energije gasne struje
(staticki pritisak u komori sagorijevanja) pod utjecajem radijalnog ubrzanja.

Sama priroda eksperimentalnih ispitivanja ( visoke vrijednosti obrtanja raketnih motora, kratko
vrijeme rada, visoke temperature produkata sagorijevanja, visoki pritisci itd.) su onemogucavali
postavljanje senzora za mjerenje temperature, brzine gasne struje i brzine pomjeranja povrsine
sagorijevanja. Bilo je moguce samo registrovanje promjene pritiska, potiska i obrtanja u funkciji
vremena sagorijevanja.
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Teoretske vrijednosti termohemijskih parametara dvobaznih goriva su odredivane na osnovu
proracuna sastava smjeSe produkata sagorijevanja u uslovima uspostavljanja energetske, fazne i
hemijske ravnoteze sistema za poznate uslove (pritisak u komori sagorijevanja, ekspanzioni
odnos u mlazniku, ambijentalni pritisak).

Utjecaj sastava pogonske materije, odnosno balisti¢kih aditiva razmatran je kroz ispitivanje dvije
pogonske materije, bitno razli¢itih sastava i karakteristika (prisustvo “plateau” efekta kod
sastava A). Pored promjene sastava pogonske materije, vrSena su ispitivanja utjecaja promjene
tehnologije izrade i repreduktivnosti karakteristika pogonske materije, istrazivanjem uzoraka
proizvedenih i ispitanih u razli¢itim vremenskim intervalima.

Da bi se utvrdio utjecaj geometrije pogonskog punjenja, ispitivane su po dvije geometrije
pogonskih punjenja ¢iji poprecni presjeci kanala za prolaz gasova su imali oblik zvijezde i kruga,
za svaku od razmatrane dvije pogonske materije.

3.4 Eksperimentalna oprema za istrazivanje

Istrazivanja utjecaja visokog promjenjivog radijalnog ubrzanja na unutrasnju balistiku raketnih
motora sa dvobaznim gorivom vrsena su na vertikalnom opitnom stolu, koji omogucava obrtanje
realnih raketnih motora oko njihove uzduzne ose.

Ispitivanja standardnih balistickih raketnih motora za odredivanje zakona gorenja dvobaznih
raketnih goriva su vrSena na horizontalnom obrtnom stolu sa lamelnim obujmicama.

Odredivanje toplotne moc¢i pogonske materije vrsena su u kalorimetrijskoj bombi.

Sva eksperimentalna ispitivanja raketnih motora i pogonske materije vrSena su na opitnoj stanici
tvornice “Vitezit” (predratni naziv tvornice “Slobodan Princip-Seljo”) u Vitezu.

3.4.1 Vertikalni obrtni sto

Vertikalni obrtni sto instaliran u tvornici “Vitezit”, projektovan je za prijemna ispitivanja
raketnih motora 128 mm M63, dok je u toku razvoja rakete 128 mm M87 KkoriSten i za
primjenjena istraZivanja. Konstruktivna koncepcija vertikalnog obrtnog stola je preuzeta iz
Poljske gdje je takav opitni sto koriSten za prijemna ispitivanja raketnog motora 130 mm.

Izgled vertikalnog opitnog stola za ispitivanje realnih motora sa obrtanjem oko uzduzne ose dat
je na sl.3.4. Raketni motor se postavlja vertikalno u obrtni sistem (poz.2.) opitnog stola, sa
mlaznikom usmjerenim naviSe. Obrtni sistem preko odgovarajuceg sistema leZajeva obezbjeduje
obrtanje motora uz minimalno trenje. Veza raketni motor-obrtni sistem opitnog stola je jedina
veza tokom ispitivanja motora. Zbog toga, veoma vazno je pravilno montiranje i postavljanje
obrtnog sistema, jer od toga zavisi pravilan prijenos sile potiska i veli¢ina gubitaka trenja pri
obrtanju. Pored obezbjedenja pravilnog obrtanja raketnog motora tokom ispitivanja, obrtna glava
sadrzi i sistem kanala za odvod vrelih produkata sagorijevanja iz motora do senzora pritiska
(poz.3.). Da bi se sprijecilo nenormalno precesiono obrtanje motora oko spoja raketni motor-
obrtni sistem i moguc¢e negativne posljedice po opitni stol, neposredno prije ispitivanja se
pomoc¢u stubnih vodica obrtnog stola spusta zastitna obloga (poz.6.). Senzor za registrovanje
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broja obrtaja (poz.5.), postavljen je na posebnom nosacu i ¢ije celo je udaljen par milimetara od
cela jednog od dva valjcic¢a radijalno postavljena na obrtnom sistemu. Prolaskom jednog od
valj¢ica pored cela senzora, indukuje se struja i formira signal pomocu kojeg se registruje
poluperiod obrtaja motora. Senzor potiska (poz.4.) postavljen je ispod kucista u kome je
smjeSten sistem lezaja obrtne glave i postolja opitnog stola. Po prestanku rada raketnog motora
aktivira se celjusna frikciona koc¢nica (poz.7.), postavljena na jednoj od stubnih vodica opitnog
stola i zaustavlja dalje obrtanje raketnog motora.

S1.3.4 Opitni sto za ispitivanje raketnih motora sa obrtanjem oko uzduzne ose

3.4.2 Horizontalni opitni sto sa lamelama

Klasi¢ni horizontalni opitni sto sa lamela (sl.3.5) se najviSe koristi za karakterizaciju pogonskih
materija. Raketni motor je ucvrs¢en na veoma krut okvir ovjeSen o nedeformabilne nosace sa
grupom fleksibilnih lamela. Lamele igraju jedino ulogu mehanicke veze, bez utjecaja na proces
mjerenja sile potiska. Njihova fleksibilnost ne smije biti velika da bi se izbjegao parazitski
vibracioni rezim malog priguSenja u procesu pripaljivanja pogonskog punjena [7]. Sila potiska se
prijenosi na dava¢ potiska i kontinualna veza motor-dava¢ sile je unaprijed ograni¢ena sa
velikim masivnim betonskim temeljima na koje se prijenosi sila potiska motora.
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Konstrukcija opitnog stola mora biti veoma pazljivo uradena da bi se ostvarila suosnost raketnog
motora i ose davaca sile.

Prednaprezanje Senzor sile potiska Lamele Nosac lamela
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S1.3.5 Horizontalni lamelni opitni sto [7]

3.4.3 Kalorimetrijska bomba

Toplotna mo¢ dvobaznih raketnih goriva se mjeri u kalorimetrijskoj bombi na uzorku pogonske
materije u skladu sa standardima za ispitivanje dvobaznih raketnih goriva.

3.4.4 Mjerna oprema

Mijerna elektronska oprema ima ulogu ta¢nog registrovanja signala koje Salju senzori postavljeni
na odgovarajuc¢im mjestima na opitnom stolu. Analogna obrada signala ima ogranicenja s
obzirom na tacnost, te je poZzeljna alternativa numericka obrada signala. Mjerna oprema
instalirana u tvornici “Vitezit” je posjedovala mogu¢nost digitalne obrade podataka, ali ona nije
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koriStena jer je postojec¢i vojni standard za obradu podataka podrazumjevao analognu obradu

signala.

Klasi¢na mjerna oprema prikazana je Sematski na sl.3.6.

o Proraéun
Procesna jedinica bodataka
i : —_ Razdvajanje Proraéun
Potisak Pojacalo Multiplekser = A/D - kanala regis{t;o:aknih
Numericki integrator Stampaé Ruéna obrada
M= Pretvaranje |= M broms
napona Obrada roracun
b / frekvencije e =t
Pritisak Pojacalo
Graficki Ruéna
zapis obrada
:: o Pretvorba podataka Izlaz mjerenih
Pri iler:'l . Pojacalo podataka
podataka

S1.3.6 Opsta Sema opreme za akviziciju podataka

3.4.5 Senzori

Tokom istrazivanja koristeni su senzori pritiska, potiska i broja obrtaja.

Tabela 3.3 Osnovne karakteristike koristenih senzora

Pretvarac pritiska Pretvarac potiska
“TELEDYNE TABER” “BHL Eletronics”
Model pretvaraca 2201 C3P2
Opseg upotrebe 0-35 MPa 0-45,36 kN
(0-5.000 Psia) (0-10.000 Ibs)

Nelinearnost +0,15% FSO 0,05 % RO
Histerezis 0,10 % FSO 0.02 % RO
Ponovljivost 0,10 % FSO 0.02 % RO

3.5 Eksperimentalni raketni motori

Eksperimentalna fenomenoloska istraZivanja sagorijevanja dvobaznih raketnih goriva su vréena
sa dva osnovna tipa raketnih motora:

¢ Balisticki opitni raketni motor FLS-2 (32x16x125 mm) za odredivanje zakona gorenja

pogonskih materija i

¢ Eksperimentalni realni raketni motori za odredivanje unutrasnjo balistickih parametara.
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3.5.1 Balisti¢ki opitni raketni motor FLS-2 (32x16x125 mm)

Za odredivanje zakona gorenja pogonske materije koristi se balisticki opitni raketni motor FLS-2
(sl. 3.7).

Zakon gorenja pogonske materija, za odredenu oblast pritiska sagorijevanja, odreden je sa pet do
sedam tacaka. Svaka tacka krive predstavlja jedan opit i postignuta je izborom odgovarajuceg
kriticnog presjeka mlaznice. Balisti¢ki opitni raketni motor i pogonsko punjenje su projektovani
tako, da promjena pritiska sagorijevanja sa vremenom ima priblizno neutralan karakter i sa
strmim padom pritiska u fazi izduvavanja.

Za odredenu temperaturu ispitivanja pogonske materije (243 K, 293 K ili 323 K) zakon gorenja
je odreden sa jednom ili viSe krivih u zavisnosti da li se javlja “plateau” ili “mesa” efekat.

S1.3.7 Balisti¢ki opitni raketni motor FLS-2

3.5.2 Eksperimentalni realni raketni motori

Istrazivanja utjecaja visokog radijalnog ubrzanja, na unutrasnju balistiku raketnih motora sa
dvobaznim gorivom, vrSena su u eksperimentalnim realnim motorima. Konstruktivne
karakteristike, sva cetiri tipa raketnih motora (za dva tipa dvobaznih raketnih goriva i dvije
geometrije punjenja), su veoma sli¢ne i razlike se o¢ituju u podsistemu mlaznika (broj i nagib
mlaznica u odnosu na osu motora).

U zavisnosti od tipa pogonske materije i konfiguracije pogonskog punjenja mijenjao se broj
mlaznica i prostorni ugao ose mlaznice u odnosu na uzduznu osu motora.

KoriSteni su motori sa tri, cetiri, pet, sedam ili osam mlaznica. Za svaki tip eksperimentalnog
motora tj. motor sa odredenim brojem mlaznica, mijenjan je i prostorni ugao ose mlaznice. U
zavisnosti od obima istraZivanja, taj ugao je bio 0°; 25°;5°; 7,5°;10°; 13°; 14,5°; 16°;
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19°ili 22°. Time je omogucéeno, da se tokom procesa sagorijevanja pogonske materije u
raketnom motoru ostvari odgovarajuc¢i obrtni momenat reaktivne sile produkata sagorijevanja i
postigne trazeni nivo obrtanja motora oko njegove uzduzne ose. Broj obrtaja je bio direktno
proporcionalan nagibu ose mlaznice, totalnom impulsu motora i uzduznom momenti inercije
raketnog motora.

Kod svakog tipa eksperimentalnog raketnog motora postojala je grupa motora kod koje je osa

simetrije mlaznice bila paralelna osi motora (0°) i ta grupa je bila osnovna za odredivanje
utjecaja radijalnog ubrzanja na proces sagorijevanja u raketnom motoru.

Pored eksperimentalnih motora sa obrtanjem oko uzduzne ose, vrSena su i istrazivanja sa
raketnim motorima kod kojih je osa mlaznice formirala takav prostorni ugao ose koji je
omoguc¢avao formiranje vektora potiska sa aksijalnim i radijalnim komponentama, tj. nije
postojala tangencijalna komponenta vektora potiska koja je izazivala obrtni momenat. Na ovaj
nacin je omogucena procjena gubitka totalnog impulsa motora i promjene pritiska u komori
sagorijevanja zbog zakoSenja osa mlaznica u odnosu na uzduznu osu motora. Ispitivanja su
vrSena sa nagibima osa mlaznica 0°; 10°; 13°; 14,5°ili 16° i utjecaj nagiba osa mlaznica je
uporedivan sa prvom grupom motora.

Broj ispitivanja za svaki tip motora (karakteriSe ga broj mlaznica, tip pogonske materije i
geometrija pogonskog punjenja) i odredeni broj obrtaja (karakteriSe ga nagib ose mlaznice) se
kretao od dva do sedam opita. U prvim fazama ispitivanja svaka grupa je sacinjavala sedam
opita, da bi daljim istraZzivanjima taj broj motora u grupama bio smanjen.

S1.3.8 Realni eksperimentalni raketni motor
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3.6 Pogonska punjenja

Odnos povrsine sagorijevanja Ay i povrsine kriti¢nog presjeka Ag je veoma vazan parametar za
unutrasnju balistiku (strujno polje) raketnih motora na ¢vrsto gorivo. U Njemackoj se zove
koeficijent Klemmung, a u Francuskoj koeficijent zbijanja [82]:

K:Ab/Ath (349)
Vrijednosti koeficijenta zbijanja K u praksi se krece u intervalu:
50 < K <600 (3.50)

Medutim, u praksi je ¢esto potrebno izvrSiti balisticku analizu dizajna pogonskih punjenja s
obzirom da se javljaju dva fenomena, kao Sto su pad pritiska izmedu prednjeg i zadnjeg dijela
kanala za prolaz gasova i lokalnog povecanja brzine sagorijevanja, nazvanog erozivnim
sagorijevanjem, u slu¢ajevima kada brzina gasnog toka iznad povrSine sagorijevanja dostigne
red veli¢ine 100-150 m/s . Za brzu balisticku analizu, da bi se uspostavila veza izmedu dizajna
pogonskog punjenja i unutrasnjeg gasnog toka, koriste se pored koeficijenta zbijanja K i slijedeci
koeficijenti:

Kp:% i J:% (3.51)

gdje je A; - povrSina popreénog presjeka kanala za prolaz gasa.

Koeficijent J uzima u obzir maksimalnu brzinu gasne struje i odrazava sve poteSkoce u
unutrasnjo balistickom dizajnu. Visoke vrijednosti koeficijenta J se primjenjuju kod geometrije
pogonskih punjenja prilagodenih visokom padu pritiska duz njegove ose simetrije, visokom
erozivnom sagorijevanju i kriti¢noj fazi pripaljivanja (J=1) Sto je slu¢aj kod motora sa
upustenim mlaznikom. U praksi se nastoji posti¢i vrijednost koeficijenta :

J<05. (3.52)

Veza izmedu navedenih koeficijenata ima oblik:

K. =K-J (3.53)

Maseni fluks u kanalu pogonskog punjenja se moze izraziti preko koeficijenta Kp:

G=p, r-K (3.54)

0
Kada je brzina gasnog toka, na izlazu iz centralnog kanala pogonskih punjenja za prolaz gasova,
poslije procesa pripaljivanja i uspostavljanja stabilnog procesa sagorijevanja gasova reda
velicine 100-150 m/s, tada je potrebno pri unutrasnjo balistickoj analizi, u zavisnosti od
geometrijske konfiguracije pogonskog punjenja i karakteristika pogonske materije voditi racuna
o0 dva tipa fenomena:

¢ padu pritiska izmedu prednjeg i zadnjeg kraja centralnog kanala punjenja i
¢ lokalnom povecanju brzine sagorijevanja uslovljenim erozivnim sagorijevanjem.
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Pri balistickim analizama, znac¢ajno je poznavati intenzitet utjecaja tih fenomena, izazvanih
unutrasnjim gasnim tokom [25, 82]. U tabeli 3.5 su date empirijske vrijednosti brojnih analiza
dizajna pogonskog punjenja u zavisnosti od dva veoma vazna faktora K i J:

J:ﬁ K =D A

=— (3.55)
K PA A

gdje je Api-povrSina sagorijevanja pogonskog punjenja uzvodno od razmatranog poprecnog
presjeka.

Visoke vrijednosti koeficijenta J=1, mogu biti koriStene kod geometrija pogonskih punjenja
prilagodenih za visoki pad pritiska duz aksijalne ose motora, u slucaju visoko erozivnog
sagorijevanje ili za vrijeme kriti¢cne faze pripaljivanja.

Pod padom pritiska [25], podrazumjeva se smanjenje pritiska uzduz ose punjenja, od prednjeg
dna ka kraju punjenja do mlaznika. U prvoj fazi starta motora javlja se povecanje ¢eonog pritiska
i samim time povec¢anja maksimalnog pritiska u motoru. Pad pritiska je uzrokovan energetskim
gubicima unutar gasnog toka i to se dogada zbog medusobnog utjecaja gasnog toka i povrsine
sagorijevanja ili usljed nagle izmjene poprec¢nog presjeka kanala za prolaz gasa ili pravca gasnog
toka i to od povrSine sagorijevanja.

Jedna od kriti¢nih koraka u funkcionisanju raketnih motora se javlja u procesu neposredno po
pripaljivanju, kada je povrSina kanala za prolaz gasova minimalna. Srednja vrijednost pada
pritiska, izmedu prednjeg i zadnjeg kraja punjenja, koje se susrecu u realnim uslovima primjene
raketnih motora je reda 0,1 MPa, a kada je taj pad ve¢i od 1 MPa, potrebno je izvrSiti posebna
razmatranja konstrukcije punjenja i motora[25].

Svaka pogonska materija ispitivana je sa dvije geometrije pogonskog punjenja:

¢ Pogonsko punjenja sa unutradnjim sagorijevanjem, geometrijom poprec¢nog presjeka kanala za
prolaz gasova u obliku Sestokrake zvijezde.
¢ Pogonsko punjenja sa unutrasnjim sagorijevanjem, sa cilindri¢nim kanalom za prolaz gasova.

Spoljni oblik i dimenzije pogonskih punjenja su bile identi¢ne i razlikovali su se samo po obliku
poprec¢nog presjeka kanala za prolaz produkata sagorijevanja.

Geometrijski parametri kanala za prolaz gasova u obliku zvijezde za pogonsku materiju DRG-A
su razliciti od zvijezde za DRG-B i kao posljedica te razlike je drugaciji karakter promjene
povrSine sagorijevanja u funkciji puta fronta plamena (web-a), a takoder i debljine svoda
punjenja su se znacajno razlikovale (prvo punjenje je imalo debljinu svoda vecu za pet
milimetara).

Kod drugog tipa geometrije kanala punjenja koji je bio u obliku cilindra, najveca razlika je bila u
debljini svoda punjena, odnosno rastojanja povrSine sagorijevanja od ose obrtanja.

Vanjska i ¢eone povrsine pogonskih punjenja su bile inhibirane.
IstraZivanja utjecaja promjenjivog polja visokog radijalnog ubrzanja na unutraSnju balistiku su

vrSena sa cetiri tipa raketnih motora. Svaki tip je bio definisan sa odgovaraju¢om pogonskom
materijom i geometrijom pogonskog punjenja.
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Raketni motori su u skladu s tim nosili oznake:

¢ RMDRG-A-Z (pogonska materija DRG-A i geometrija popre¢nog presjeka kanala u obliku
zvijezde)

¢ RMDRG-A-C (pogonska materija DRG-A i cilindri¢ni kanal)

¢ RMDRG-B-Z (pogonska materija DRG-B i geometrija poprecnog presjeka kanala u obliku
zvijezde)

¢ RMDRG-B-C (pogonska materija DRG-B i cilindri¢ni kanal)

TeziSte istrazivanja sa stanoviSta obima, sloZenosti i vremenskog trajanja su bilo usmjerena na
ispitivanju raketnih motora RMDRG-A-Z, a u manjem obimu na ostale tipove motora.

Ispitivanje jednog tipa motora su vrsena sa viSe grupa opita, koje su se medusobno razlikovale
po nivou broja obrtaja raketnog motora oko njegove uzduzne ose. U zavisnosti od tipa motora i
faze istrazivanja, grupu su sacinjavala dva do sedam opita. U prvim fazama istrazivanja, broj
opita je bio sedam, odnosno pet i zatim je smanjivan na tri, odnosno dva opita.

U zavisnosti od faze istrazivanja, ispitivanja su vrSena sa jednom ili viSe grupa raketnih motora,
kod kojih nije ostvarivano obrtanje oko uzduzne ose motora i dobijeni podaci su bili osnovni za

uporedivanje sa podacima dobijenim ispitivanjem raketnih motora koji su bili izloZeni dejstvu
promjenjivog polja radijalnog ubrzanja.

3.7 Karakteristike dvobaznih goriva

Istrazivanja su vrSena sa dva tipa dvobaznih goriva, razli¢itog hemijskog sastava, dcije
komponente su date u sljedecoj tabeli.

Tabela 3.4 Hemijski sastav dvobaznih raketnih goriva

Naziv komponenti DRG-A DRG-B
Nitroceluloza % 55,24 57,58
saN, % 12,00 12,24
Nitroglicerin % 33,84 29,34
Dinitrotoluol % - 6,00
Dietilftalat % 2,96 -
Centralit % 2,96 2,80
Vazelin % - 1,28
Olovo bazni stearat % 2,00 -
Olovo oksid % - 1,00
Vinofil (CaCO ;) % 1,00 2,00
Acetilenska ¢ad % 1,00 -
Kobalt tri oksid % 1,00 -
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Tabela 3.5 Intenziteti fenomena na koje utjeée unutrasnji tok gasa [83]

J K Erozivno sagorijevanje Pad pritiska
<50 Ne
50-100 Da, kada je r < 10 mm/s
<0,2 100-150 Da, kada je r <20 mm/s | Manji od 5% pritiska na
prenjem kraju motora
Da, za sve hemijske
> 150 sastave.
Veoma znacajno kada je
r <10 mm/s
<50 Ne
0,2 do 0,35 50-100 Da, kada je r <10 mm/s | PribliZzno 10 % pritiska
na prednjem kraju
motora kada je
100-150 Da, kada je r <20 mm/s J=0,3
Da, za sve hemijske
> 150 sastave.
Veoma znacajno kada je
r <10 mm/s
<50 Da, kada je r < 10 mm/s
0,35do 0,5 50-150 Da, kada je r <20 mm/s | PribliZzno 10 % pritiska
na prednjem kraju
motora kada je
Da, za sve hemijske J=0,4
> 150 sastave.
Veoma znacajno kada je
r <10 mm/s
<50 Da, znacajno kada je
r <20 mm/s
40% od pritiska na
0,5do 0,8 50-150 Da, znacajno kada je prednjem kraju motora i
r <20 mm/s mora biti kontrolisan
Da, za sve hemijske
> 150 sastave.
Veoma znac¢ajno kada je
r <10 mm/s
Da,intenzivno kada je
r<10 mm/
Pritisak u soni¢nom
1 Sve Da, znacajno kada je podrucju je p=0,56
vrijednosti r <20 mm/s pritiska na prednjem

Da, neznatno kada je
r <30 mm/s

kraju motora
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S1.3.8 Pogonska punjenja NGR-A-Z i NGR-A-C

S1.3.9 Pogonska punjenja NGR-B-Z i NGR-B-C

79



3.7.1 Fiziéko-hemijske karakteristike

Fizicko-hemijske karakteristike kao gustina punjenja, koeficijent linearnog Sirenja i toplotni
potencijal su odredeni eksperimentalnim putem, dok su specificna toplota pri konstantnom
pritisku sagorijevanja i termic¢ka provodljivost odredeni koristenjem racunarskog programa za
proracun teoretskih performansi raketnih motora [28]

Tabela 3.6 Fizicko hemijske karakteristike goriva

Karakteristike DRG-A DRG-B
Gustina kg/m’ 1620 1616
Koeficijent linearnog Sirenja m/m°C 12x10* | 12x10"
Specifi¢na toplota ¢, JIkg K 1863,9 1909,9
Termicka provodljivost W/m K 0,1653 0,1744
Toplotni potencijal J/kg 3747 3923

3.7.2 Mehaniéke karakteristike

Mehanicke karakteristika razmatranih dvobaznih raketnih goriva su rezultat eksperimentalnih
ispitivanja po dvadeset pet epruveta izvadenih iz originalnih pogonskih punjenja i obradenih po
vaze¢im vojnim standardima. Za dvobazna raketna goriva koja su izloZena visokom
promjenjivom polju radijalnog ubrzanja veoma je vazno poznavanje njihovih mehanic¢kih
karakteristika i njihovo ponaSanje pod utjecajem izmjene temperature okoline.

IstraZivanja utjecaja promijene temperature pogonske materije usljed izmjene temperature
okoline na mehanicke karakteristike pokazuju da i pri relativno malom povecanju temperature
iznad 323 K , vrijednost zatezne ¢vrstoce pogonske materije naglo opada (napr. pri temperaturi
punjenja od 323 K zatezna ¢vrstoca Rm=7,2 MPa i ¢vrsto¢a na pritisak Rp=12,4 MPa, dok pri
temperaturi punjenja od 333 K mehanicke karakteristike su znatno manje tj. Rm=4,7 MPa i
Rp=8,4 MPa). U tabeli 3.4 dati su osnovni podaci o mehanickim karakteristikama za dvobazna
goriva pri temperaturi okoline od 293 K.

Tabela 3.7 Osnovne mehanicke karakteristike uzoraka dvobaznih goriva

Karakteristike DRG-A DRG-B
Zatezna ¢vrstoca MPa 6,94 6,62
Relativno izduZenje % 26,16 17,66
Cvrstoca na pritisak MPa 14,68 12,28
Kriticni napon MPa 1,90 2,41
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3.7.3 Kineti¢ke karakteristike

Osnovne naznake

Sagorijevanje pogonskog punjenja karakteriSe izmjena njegove povrsine sagorijevanja i brzina te
izmjene je put koji prede plamen u jedinici vremena, mjereno normalno na povrsinu
sagorijevanja. Brzina sa kojom se pomjera front plamena, pri sagorijevanju pogonske materije u
raketnom motoru, obi¢no je vezana za odgovarajuéi pritisak u komori sagorijevanja. Ona se
moZe predstaviti nekim od analiti¢kih izraza, kao funkcija pritiska za datu pocetnu temperaturu
pogonskog punjenja. Brzina sagorijevanja pogonske materije je funkcija pritiska i generalno, u
ogranicenom podrucju pritiska, izrazava se u obliku de Saint-Robert ili Vieill-ovog zakona:

r=a-p" (3.56)

Eksponent pritiska n i temperaturna konstanta a su zavisni od hemijskog sastava pogonske
materije i pocetne temperature pogonskog punjenja. Koeficijenti proporcionalnosti i red
funkcionalne zavisnosti brzine sagorijevanja od pritiska, odreduju se eksperimentalnim
ispitivanjem u balistickim motorima [4, 5, 47, 72].

Jednacina brzine sagorijevanja je bazirana na brojnim empirijskim mjerenjima i treba voditi
racuna o tome da navedeni zakon odgovara strogo odredenoj oblasti pritiska sagorijevanja i u
slucaju kada je pritisak jedina znacajna promjenjiva. Primjenjene konfiguracije pogonskih
punjenja u standardnim balistickim motorima treba da obezbjeduju malu brzinu gasne struje
iznad povrSine sagorijevanja, odnosno mali maseni fluks u kanalu za prolaz gasova, a eksponent
pritiska n treba da je neovisan od pritiska u odredenoj oblasti pritiska ispitivanja i da vaZi za
odredenu temperaturu okoline. Brzina sagorijevanja odredena eksperimentalnim putem u
standardnim balistickim motorima koriguje se u realnim motorima u zavisnosti od velicine
motora i uslova njihove primjene. Pri upotrebi tih podataka u realnim raketnim motorima,
potrebno je voditi racuna o uslovima za koji je definisan zakon promjene brzine sagorijevanja i
izvrSiti odgovaraju¢a podeSavanja. Tipi¢ni koeficijent podeSavanja brzine sagorijevanja za
primjenu u realnim raketnim motorima je 1.01-1.05 [5].

Za postojeca raketna goriva u oblasti pritiska od 3 do 15 MPa, eksponent pritiska u zakonu
brzine sagorijevanja se kre¢e izmedu 0,2 do 0,7 [25]. Kod dvobaznih raketnih goriva koji sadrze
katalizatore brzine gorenja, eksponent pritiska n se koristi za procjenu efektivnosti katalizatora
u proizvodnji “plateau” i “mesa” efekta. Kada je eksponent pritiska n ima vrijednost nula ili
blisku njoj, javlja se “plateau” efekat, a kada je ta vrijednost negativna javlja se “mesa” efekta.
Eksponent pritiska n u podrucju super brzog gorenja, “plateau” ili “mesa” efekta, uveliko zavisi
od fizikalnih i hemijskih svojstava, geometrijskih i masenih karakteristika cestica jedinjenja
olova i hemijske strukture dvobaznog goriva.

Stvarna brzina sagorijevanja u realnim raketnim motorima je podlozna i drugim utjecajima, pa je
brzina sagorijevanja jedan od balisti¢kih parametara kojeg je najteZe procjeniti.
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Osjetljivost pogonske materije na poc¢etnu temperaturu

Temperatura okoline Tp, odnosno pocetna temperatura pogonske materije utjece na brzinu
sagorijevanja r i time na pritisak i potisak motora. Osjetljivost brzine sagorijevanja na
temperaturu pogonske materije mora biti poznata za operativni interval temperatura za koji je
projektovan raketni motor. NajceSce se koriste slijede¢a dva koeficijenta koji opisuju tu

osjetljivost:
1 (dp 1( or
=== == == 57
S (anj % T (anj (3:57)
K p

U motorima, kod kojih pad pritiska u komori sagorijevanja nije veliki, treba koristiti koeficijent
7 za procjenu promjene radnog pritiska sa temperaturom. Ovaj koeficijent se naziva i

konstanta Klemmung i karakterizira osjetljivost motora.

Kod motora sa znac¢ajnom brzinom strujanja gasa u kanalu pogonskog punjenja, utjecaj pritiska
na brzinu sagorijevanja pogonske materije se moze definisati preko koeficijenta o,. On

karakterizira osjetljivost goriva pri konstantnom pritisku i nezavistan je od konstrukcije motora.

Raketni motor radi stabilno, kada je eksponent pritiska u zakonu brzine sagorijevanja n<1, u
slu¢aju kada eksponent n ima visoku vrijednost efekat promjene povrSine sagorijevanja moze
znatno povecati pritisak u raketnom motoru. Ta pojava je generalno nepozeljna i preporucuju se
niZe vrijednosti eksponenta pritiska n. Ponekad je poZeljna velika vrijednost eksponenta pritiska,
kao u slucaju potrebe nagle izmjene nivoa potiska.

Veza izmedu ova dva koeficijenta se izrazava odnosom:

T =— (3.58)

Promjena pritiska u komori sagorijevanja za izmjenom pocetne temperature pogonske materije
postaje velika, kada je o, veliko i/ ili koeficijent pritiska u zakonu brzine sagorijevanja velik.

Za primjer, pri promjeni pocetne temperature goriva od 233K do 333K i pri
koeficijentu o, =0.005 K, brzina sagorijevanja se promijenila za 50 %. Pri eksponentu pritiska

n=0,5, u zakonu brzine sagorijevanja i koeficijentu 7,=0.001 K*, pritisak u komori

sagorijevanja se promjenio za 100 % u datom temperaturnom intervalu [25]. Ova velika
promjena pritiska u komori sagorijevanja utjece na potisak raketnog motora (potisak je povecan
za viSe od 100 %, jer se i koeficijent Cr povecava sa povecanjem pritiska pc). 1zmjena brzine
sagorijevanja pri promjeni pocetne temperature pogonske materije ne odrazava se samo na
pritisak u komori sagorijevanja i potisak raketnog motora, ve¢ i na vrijeme rada raketnog motora,
a time i na aktivnu duzinu leta rakete.

Vazno je naglasiti da promjena pocetne temperature pogonske materije, nikada ne mijenja

hemijsku energiju sadrzanu u materiji, ali mijenja brzinu hemijske reakcije pri sagorijevanju
goriva.
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Brojna eksperimentalna istrazivanja su pokazala da konstanta a u zakonu brzine sagorijevanja
zavisi od pocetne temperature raketnog goriva i ta zavisnost se izrazava relacijom:

a=a, .exp[o-p . (Ti —Tpo)j (3.59)

gdje su ap -temperaturna konstanta za temperaturu To , Tpo - Standardna pocetna temperatura
goriva, T; -trenutna temperatura goriva. Ovaj koeficijent se moZe u prvoj aproksimaciji smatrati
konstantnim za dato gorivo.

Utjecaj gasnog toka

Da bi se u potpunosti poznavao gasni tok unutar raketnog motora, potrebno je poznavati lokalnu
brzinu, pritisak i temperaturu. Razvijeni su kompjuterski kodovi, koji omogucavaju poznavanje
svake od ovih karakteristika, s tim da je potrebno posebno razmatrati proces pripaljivanja, kojeg
karakteriSu intenzivne promjene pritiska po vremenu, zatim proces po uspostavljanju stabilnog
gasnog toka unutar kanala punjenja i strujanje u konvergentnom dijelu mlaznika. Problem se
komplikuje kod kanala punjenja ciji poprecni presjek nije kruzni, kao Sto je slucaj kod
geometrije kanala oblika zvjezde, kada postoji n simetrija. Strujanje fluida postaje jo$ sloZenije
kod raketnih motora koji imaju obrtanje oko uzduZne ose simetrije.

Pod erozivnim sagorijevanjem se naziva pojavu izmjene brzine sagorijevanja pogonske materije,
uzrokovane pojavom gasnog toka paralelnog povrsini sagorijevanja. Koeficijent K, se moze u
prvom priblizenju, Koristiti kao indikator moguc¢e pojave erozivnog sagorijevanja. Fenomen
erozivnog sagorijevanja, izazvan je povecanjem prijenosa toplote iz zone plamena ka povrsini
sagorijevanja [66, 51]. Postoje brojni fizicki modeli, koji to pokuSavaju da objasne i
kvantitativno da izraze ovaj fenomen.

Jedno-dimenzioni modeli su prihvatljivi za proracune unutrasnje balistike, kod taktickih raketnih
motora velike vitkosti i visokog koeficijenta zapreminskog punjenja, kod kojih dolazi do
neprekidne izmjene gasnog toka u popre¢nom presjeku duz uzduzne ose. Ta¢nost ovih modela,
zavisi od uzimanja u obzir dizajna pogonskog punjenja sa visokom vrijednos¢u koeficijenta J i
visokim nivoem erozivnog sagorijevanja u ¢eonom regionu motora.

Dvo-dimenzioni modeli su neophodni kada je gasni tok kompleksniji i kada je geometrija
pogonskog punjenja slozenija.

Tro-dimenzioni modeli se koriste za sracunavanje utjecaja toka u pojedinim zonama kanala za
prolaz gasova, u kojima prisustvo erozivnog sagorijevanja nosi rizik razaranja strukture motora,
zbog medusobnog utjecaja gasnog toka i procesa sagorijevanja. To je narocito prisutno, u
pocetnoj fazi rada motora tj. u procesu pripaljivanja i nuzno je, radi povec¢anja sigurnosti sistema
u cjelini, predvidati razvoj pritiska u procesu pripaljivanja.

U pojednostavljenom racunarskom kodu, baziranom na modelu jedno-dimenzionalnog toka, za

prorac¢un razvoja ¢eonog pritiska i pritiska na izlazu iz kanala pogonskog punjenja za prolaz
gasova, pri prisustvu erozivnog sagorijevanja, moze se koristiti zakon erozivnog sagorijevanja

[8]:

=1, [1+ K, (G-G,)| (3.60)
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gdje su r. - brzina gorenja pri pojavi erozivnog sagorijevanja, r, - brzina gorenja bez erozivnog
sagorijevanja, G - maseni fluks u trazenom popre¢nom presjeku kanala za prolaz gasova, G, -
maseni fluks pri kojem se ne javlja erozivno sagorijevanje i K¢ - koeficijent zavisan od tipa
pogonske materije .

Ovaj tip koda koristi se dugo u prethodnim unutrasnjo balistickim analizama, jer sadrZi u sebi
geometriju punjenja, odnosno geometriju popre¢nog presjeka kanala za prolaz gasova duz
aksijalne ose motora. Erozivna brzina sagorijevanja se racuna u vise poprecnih presjeka kanala
pogonskog punjenja za prolaz gasova, u zavisnosti od karakteristika gasnog toka, kao Sto su
staticki pritisak p i lokalni maseni fluks G. U fazi pripaljivanja, kada je izrazito nestacionaran
proces, potrebno je razmatrati utjecaj erozije u vremenskim koracima od 1 do 5 ms. Po
uspostavljanju stabilnog procesa sagorijevanja, ti vremensko koraci mogu biti 0,05 do 0,1 s.

SloZeniji model za analizu erozivnog sagorijevanja dvobaznih raketnih goriva, koji se ¢esto
koristi, model Lenoir and Robillard (L-R), objaSnjava povecanje brzine sagorijevanja pri
erozivnom sagorijevanju, kao rezultat povecanja prijenosa toplote sa gasne faze na ¢vrstu fazu
[5, 47] i to preko slijedec¢a dva nacina:

4 sa primarne zone sagorijevanja, koja je nezavisna od brzine gasne struje i funkcija je samo
pritiska sagorijevanja,
¢ iz jezgra vruce gasne struje, koja zavisi samo od brzine gasa.

Kod tog modela, ukupna brzina sagorijevanja, sadrzi komponentu brzine sagorijevanja pri
normalnom (bez erozivhom sagoriejvanju) r, i komponente koja je rezultat erozivnog
sagorijevanja re:

r=ro+re (3.61)
Erozivno sagorijevanje, bazirano je na pretpostavci proporcionalnosti koeficijentu konvektivnog

prijenosa toplote, unutar postojec¢ih uslova sagorijevanja. Iz energetske ravnoteze na povrsini
sagorijevanja:

a (T, -T.)=p, 1 -[Ltc, (T,-T)] (3.62)

gdje su L - toplota dekompozicije ¢vrste faze u gasnu, uzima se kao nula od strane L-R, T¢, Ts, To
- temperature plamena, povrsine sagorijevanja i pocetne temperature pogonske materije, Cs -
specificna toplota ¢vrste pogonske materije i p, - gustina pogonske materije.

Koeficijent prijenosa toplote «, poznat kao koeficijent Chilton-Colburn, modifikovan je od
Rannie zbog uzimanja u obzir prodiranja u povrsinu:

-V
a=0,0288-c,-p-u-Re, *-Pr’ exp(— ﬁ-MJ (3.63)
p-u

gdje su c, - specificna toplota gasa, Re, - Rejnoldsov broj na odgovarajucoj udaljenosti u

aksijalnom pravcu, i u - gustina i brzina oticuceg gasa (osnovna), p, i v, - gustina i brzina gasa
koji prodire kroz zid, § -konstanta i Pr - Prantlov broj.
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Kombinacijom gornje dvije jednacine, moguce je dobiti erozivnhu komponentu brzine
sagorijevanja:

¢, (T, -T.) o
- 0,0288-p-u-R, *?.p¥.—° (f ik ( 'ps_] 3.6
re P u ReX Pr ,Os‘[L-f-CS'(TS—TO)] exp ﬂ ,D'U ( 4)

Koeficijentia i1 £ se empirijski odreduju za svako pojedinacno gorivo. Rezultati analiza vise
tipova goriva, pokazuju da je koeficijent S ocevidno nezavistan od strukture goriva i da je
njegova vrijednost oko 53.

Postoje i drugi oblik jednacine Lenoir and Robillard koji ima oblik:
r,=a G exp(-f-r-p 1G)/ L (3.65)

gdje su G - maseni fluks i L - aksijalna pozicija razmatranog presjeka, a koeficijent prijenosa
toplote je predstavljen preko jednacine:

a

00288-c. - 4°2- P2 (T, T
= p ’ll r ( f 5) (3'66)

Ps - C Ts - TO
Postoji viSe modifikacija gornjeg zakona koje se ogledaju u:
+ Koristenje Rejnoldsovog broja baziranog na pre¢niku, a ne na aksijalnoj poziciji razmatranog
presjeka kanala za prolaz gasova,
¢ Uvodenije ¢lana koji predstavlja mehanicku eroziju,
¢ Uvodenje dopunskog ¢lana koji uzima u obzir prisustvo efekta plateau kod dvobaznih goriva
sa katalizatorima.

Balistic¢ki katalizatori

Brzina sagorijevanja zavisi u osnovi od prirode sistema katalize. Ovaj utjecaj je znatan, on se
moze pokazati veoma znacajnim i treba ga posmatrati u cjelini.

Za pogonsku materiju NGR-A koristeni su balisti¢ki katalizatori olovo bazni stearat, acetilenska
cad i1 kobalt tri oksid. Ovi balisticki katalizatori su u odredenom intervalu pritiska sagorijevanja i
za sve tri temperature okoline tvorili “plateau” efekat.

Za pogonsko punjenje NGR-B koristen je balisticki katalizator olovo oksid.

Vrsena su takoder ispitivanja utjecaja zamjene acetilenske ¢adi sa ¢adi, proizvedene od strane
tvornice “KUTINA”, u sklopu izmjene tehnologije izrade pogonskog punjenja NGR-A.
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Granulometrija katalizatora

Velic¢ina 1 specificna povrSina cestica balistickih katalizatora moze uticati na brzinu
sagorijevanja pogonskih punjenja. Za navedena dvobazna goriva koristeni su balisticki
katalizatori slijedecih granulometrijskih karakteristika:

¢ Precnik cestice olovo oksida je manji od 0,071 mm.

¢ Precnik cestice olovo baznog stearata je manji od 0,040 mm, a prosje¢na specifi¢cha povrsina
je 16873 cm? /g.

¢ Precnik cestice kobalt tri oksida je manji od 0,074 mm.

¢ Pre¢nik cestica acetilenske ¢adi je od 0,020 do 0,45 mm.

¢ Prec¢nik ¢estica vinofil-S je manji od 0,044 mm.

Eksperimentalna ispitivanja brzine sagorijevanja

Za pogonske materije NGR-A i NGR-B, zakon promjene brzine sagorijevanja u zavisnosti od
pritiska sagorijevanja eksperimentalno je odreden u balistickom opithom motoru FLS-2 za tri
temperature okoline 243 K, 293 K i 323 K.

Ispitivanja su vrSena sa pogonskim punjenjem cija geometrija odgovara Supljem cilindru
vanskog pre¢nika 32 mm, unutraSnjeg 15,9 mm i duzine 125 mm. Promjena povrsine
sagorijevanja ima priblizno neutralan karakter.

Svakoj tacki na dijagramu odgovara jedan opit, kojeg karakteriSe odgovarajuci pre¢nik mlaznice
standardnog opitnog motora.

Na slikama 3.10 i 3.11 prikazani su zakoni promjene brzine sagorijevanja za pogonske materije
NGR-A i NGR-B.
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Utjecaj procesa izrade goriva

Efekat “hump” [30] se predstavlja kao posljedica izmjene brzine sagorijevanja u funkciji web-a
tj. brzina sagorijevanja se povecava sa kretanjem fronta plamena u radijalnom pravcu u zoni
izmedu centralnog kanala za prolaz gasova i unutrasnje povrsine tijela raketnog motora. Ovaj
efekat je primjec¢en kod analize krivih pritiska i potiska, kod jednostavnih standardnih balisti¢kih
ispitivanja kompozitnih pogonskih punjenja izrazavao se kroz devijaciju krive u odnosu na
promjenu teoretske povrsine sagorijevanja i vjerovatno je posljedica procesa izrade. Kod krive
pritiska vs web, najveci utjecaj “hump” efekta se javlja priblizno na polovici web-a. Proracuni
pokazuju da je brzina povecana za 3-7 % i da velicina “hump” nije funkcija brzine sagorijevanja
goriva. Analiza rezultata, dobijenih poslije pojave ovog efekta, pokazuje da se zakon brzine
sagorijevanja mijenja sa promjenom debljine sagorijelog svoda goriva. To je vjerovatno rezultat
raspodjele aditiva dodatih tokom procesa izrade. Utjecaj efekta “hump”, u procesu balistickih
predvidanja, moguce je uzeti u obzir, ako se tokom balisti¢kih ispitivanja ustanovi empirijska
zakonomjernost promjene brzine sagorijevanja u funkciji od sagorijelog web-a. Kod pogonskih
punjenja sa cilindricnim ili zvjezdastim kanalom za prolaz gasova, moze se prikazati ova
zakonomjernost, dok kod punjenja finocyl geometrije (sagorijevanje je u viSe pravaca), ta
promjena ima sinusoidalni karakter.

Prema [37] utjecaj “hump” efekta na brzinu sagorijevanja je oko 5% i mozZe izazvati povecanje i
smanjenje brzine sagorijevanja.

Za razliku od dostupnih saznanja o utjecaju procesa izrade, tokom razvoja raketnog projektila

128 mm M87, autor teze je bio u prilici da istraZzuje utjecaj izmjene tehnologije izrade
pogonskih punjenja na brzinu sagorijevanja.
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Izrada oba tipa pogonskih punjenja (NGR-A i NGR-B), vrSena je procesom istiskivanja pod
pritiskom iz alata na horizontalnoj presi. Sva osnovna istraZzivanja utjecaja polja radijalnog
ubrzanja su vrsena sa pogonskim punjenjima dobijenim tehnoloskim postupkom istiskivanjem.

Proizvodnja dvobaznih raketnih goriva kontinualnim postupkom zahtjeva koriStenje
nitroceluloze takvih osobina koje obezbjeduju njenu Zeletinizaciju nitroglicerinom u definisanom
vremenskom roku u prisustvu znac¢ajnih kolic¢ina praskastih balistickih modifikatora [29, 44].
Ovim postupkom je koriStena nitroceluloza manjeg viskoziteta (8-15 mPas) umjesto koriStene
nitroceluloze veceg viskoziteta (25-35 mPas) tokom diskontinualnog postupka proizvodnje
(proces istiskivanja pod pritiskom) [29].

IzvrSena su odredena unutrasnjo balististjecka ispitivanja pogonskih punjenja NGR-A
proizvedenih kontinualnim postupkom u realnim raketnim motorima na temperaturama 243 K i
323 K, u uslovima sa i bez prisustva polja visokog radijalnog ubrzanja, radi utvrdivanja utjecaja
izmjene tehnologije i sastava na proces sagorijevanja [22, 44].

Zakonu promjene brzine sagorijevanja sa pritiskom za sve tri temperature ispitivanja (sl. 3.12)
daje drugaciju sliku ponaSanja od zakona dobijenog ispitivanjem pogonskih punjenja
proizvedenih diskontinualnim postupkom (sl. 3.10). Uoc¢ena je pojava “mesa” efekta i nestanak
“plateau” efekta na ekstremnim temperaturama ispitivanja. Na temperaturi ispitivanja 293 K
pocetak “plateau” efekta je bio pomaknut ulijevo za 0,5 MPa.
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Sl. 3.12 Kineti¢ke karakteristike pogonske materije NGR-A
(tehnoloski postupak ekstrudiranjem)

3.7.4 Energetske karakteristike

Osnovne energetske karakteristike pogonskih materija su:

¢ Teoretski specifi¢ni impuls i
¢ Toplotni potencijal.
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Ove energetske karakteristike se uporeduju sa vrijednostima dobijenim mjerenjem u standardnim
uslovima radi procjene efikasnosti ispitivanog sistema. Pri procjeni gubitaka specifi¢nog impulsa
u realnom motoru u odnosu na teoretsku vrijednost nuzno je izvrSiti korekciju specificnog
impulsa na uslove ispitivanja (pritisak u komori sagorijevanja, pritisak na izlazu iz mlaznika,
pritisak i temperatura okoline itd.).

Teoretske performanse dvobaznih raketnih goriva su odredene za poznate hemijske sastave
goriva, izabrani radni pritisak sagorijevanja, osnovne parametre mlaznika (stepen ekspanzije) i
podatke o ambijentalnom pritisku. Prorac¢un teorijskih perfomansi raketnog goriva je obuhvatio
odredivanje sastava i svojstava niza produkata sagorijevanja kao i parametara procesa
sagorijevanja koji se ostvaruje u raketnom motoru. Odredivanja ovih parametara je jedan od
vaznijih zadataka savremene raketne tehnike, ¢ak i osnovni zadatak u stadijumu definisanja i
izbora pogonskih materijala. Pomocéu teoretskog proracuna performansi moguce je izvrsiti
optimizaciju sastava raketnih goriva po energetskim karakteristikama i dobiti podatke potrebne
za projektovanje raketnih motora.

Potpuno teoretsko proucavanje svih slozenih fenomena koji se javljaju u tokom procesa
sagorijevanja raketnog goriva u motoru nije za sada ostvarivo zbog velikog broja mogucih
reakcija i promjena njihovog intenziteta sa izmjenom pritiska i temperature, ali je moguce
odvojeno proucavati svaki aspekt tih pojava (hemijska reakcija, proticanje, transfer energije,
itd.). Da bi se to ostvarilo, usvaja se pojednostavljeni model procesa sagorijevanja, posredstvom
nekoliko hipoteza i procjenjuje razlike izazvane odstupanjem stvarnog stanja u odnosu na
usvojeni model.

Hipoteze se odnose na uslove odvijanja procesa sagorijevanja pogonske materije u komori
raketnog motora i procesa ekspanzije smjeSe produkata sagorijevanja u mlazniku raketnog
motora kao i na svojstva smjeSe produkata sagorijevanja.

Prvo, opSte usvojeno uproSéenje se bazira na pretpostavci da sagorijevanje i ekspanzija
produkata sagorijevanja predstavljaju dvije odvojene pojave lokalizovane u komori sagorijevanja
i u mlazniku raketnog motora.

Drugo, procesi sagorijevanja i ekspanzije imaju adijabatski karakter i odvijaju se stacionarno, a
parametri ovih procesa su homogeni u posmatranom poprecnom presjeku komore, odnosno
mlaznika raketnog motora.

Za homogene i heterogene smjese produkata sagorijevanja, usvaja se da se sastoji iz idealnih
individualnih materija. Gasovita faza smjeSe produkata sagorijevanja razmatra se na dva nacina:
kao realni gas Cije se stanje opisuje virijalnom jednacinom stanja, Sto povecava tacnost rezultata
proraéuna na visSim pritiscima, i kao smjeSa gasovitih komponenti za koje vaZi jednacina
idealnog gasa, a Sto je uobicajeni 1 najceS¢i nacin tretiranja gasovite smjeSe produkata
sagorijevanja. Eventualno kondenzovane materije prisutne u smjesSi produkata sagorijevanja
smatraju se da medusobno i sa gasovitom fazom ne obrazuju rastvore, njihova zapremina i
pritisak usljed Brown-ovog kretanja se zanemaruje[28].

Za stacionarno i adijabatsko istjecanje usvaja se da se odvija uz odsustvo nepovratnih pojava $to
ovom procesu daje karakter izentropnosti. Brzina strujanja na ulazu u mlaznik zanemarljivo je
mala u odnosu na onu koja se u njemu dostize. Tokom ekspanzije sastav produkata sagorijevanja
moze se u skladu sa pretpostavkom o odsustvu nepovratnih pojava posmatrati kao konstantan
(ostvaren na kraju procesa sagorijevanja) ili u potpunosti ravnoteZan (podrazumijeva se
ravnoteZza promjena sastava smjeSe produkata sagorijevanja u svakom trenutku u zavisnosti od
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okolnog pritiska | temperature). Prva hipoteza procesa ekspanzije produkata sagorijevanja naziva
se zamrznuta ekspanzija, dok se druga naziva ravnotezna ekspanzija.

Ove hipoteze u vecini slu¢ajeva obezbjeduju dovoljno strogi fizicki model uz dovoljno efikasan
numericki metod rijeSevanja. Efekat odstupanja izazvanih uvodenjem odredenih pretpostavki
uvijek se odrazava gubitkom sa stanoviSta perfomansi, budu¢i da su teorijski dobijene
perfomanse raketnog goriva ujedno i njegove idealne karakteristike [28]. Za oba tipa pogonske
materije izvrSen je proracun teoretskih performansi za uslove koje su bili prisutni tokom procesa
ispitivanja realnih raketnih motora (tabele br. 3.8 i 3.9).
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Tabela 3.8 Termohemijske performanse pogonske materije NGR-A

Sastav pogonske materije NGR-A

Poéetni uslovi: Pc= 130 bar i Pa= 1.013 bar

Komponenta Hemijska formula Hf Maseni udio
(J/g) %
NC12,00 C 6.00 H 7.74 0 9.52 N 2.26 -2757.40 55.24
NGL C 3.00 H 5.00 0 9.00 N 3.00 -1696.20 33.84
DEF C 12.00 H 14.00 0 4.00 -3374.60 2.96
EC C 17.00 H 20.00 0O 1.00 N 2.00 -588.20 2.96
PbBS C 36.00 H 70.00 O 5.00 Pb 3.00 -1550.80 2.00
CaCO3 C 1.00 O 3.00 Ca 1.00 -12109.90 2.00
CADJ C 1.00 87.90 1.00
Atomski sastav (molatom/g)
C .221272E-01 Entalpija formiranja [J/g] -2486.81
H .288704E-01 Bilans kiseonika [%omol] -38.512
(@] .346204E-01
N .942418E-02
Pb .491482E-04
Ca .199820E-02
Sastav produkata sagorijevanja (mol-udjeli)
Produkti Komora Kritiéni I1zlaz Ae/At
sagorijeva. presjek ps=1.013bar 6.00 7.00 8.20
CO2(g) .9907E-01 .1055E+00 .1932E+00 .1666E+00 | .1706E+00 .1759E+00
CO(g) 4369E+00 4306E+00 .3429E+00 .3705E+00 | .3655E+00 .3602E+00
H2(g) .1459E+00 .1524E+00 .2403E+00 2126E+00 | .2177E+00 .2229E+00
H20(g) .2034E+00 .1972E+00 .1094E-00 .1371E+00 .1321E+00 .1268E+00
N2(g) .1141E+00 .1142E+00 .1142E+00 .1142E+00 .1142E+00 .1142E+00
OH(g) .1296E-03 .2760E-04 - .1379E-09 .5311E-10 -
H(g) .5091E-03 1741E-03 .1359E-08 A4477E-07 .2370E-08
NO(g) .1866E-05 .2991E-06 - - - -
0(g) .3208E-06 .2340E-07 - - - -
N(g) .9409E-06 .1339E-06 - - - -
02(g) 1671E-06 1142E-07 - - - -
PbO(s) 1191E-02 1191E-02 1191E-02 1191E-02 1191E-02 1191E-02
Ca0(s) .4840E-02 4841E-02 4841E-02 4841E-02 4841E-02 A4841E-02

NAPOMENA: Ispisuju se rezultati ¢iji je molski udio produkata sagorijevanja u gasnoj
smijesi veé¢i od 0.5 10™°.
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Ravnotezna ekspanzija

Produkti Komora Kritiéni Izlaz Ae/At
sagorijeva. presjek ps=1.013bar 6.00 7.00 8.20
p(bar) 130. 75.78 1.0130 3.0506 2.4723 1.9960
T(K) 2394. 2139 925 1136 1092 1049
Cp(J/gK) 1.8619 1.8009 1.9552 1.8356 1.8540 1.8750
Cp/Cv 1.2299 1.2367 1.2129 1.2299 1.2271 1.2240
n,sr 1.2638 1.2430 1.2481 1.2471 1.2462
S(J/gK) 9.643 9.643 9.643 9.643 9.643 9.643
H(J/g) -2487. -2941. -5044 -4679 -4754 -4828
G(g/m®) 15823, 10324, 319 783 660 554
M(g/mol) 24.220 24.226 24.228 24.228 24.228 24.228
Vzv(m/s) 1004.8 952.8 620.5 692.3 678.1 663.9
Mach 1.000 3.644 3.024 3.140 3.259
c*(m/s) 1322. 1322 1322 1322 1322
Ae/At 1.000 13.629 6.00 7.000 8.20
cf 720 1.710 1.584 1.610 1.636
| 1spag(Ns/kg) 952.8 2261.3 2094.0 2129.6 2163.9
Isp,a(Ns/kg) 952.8 22613 22183 22335 2245.9
Ispy(Ns/kg) 1723.4 2401.7 2280.1 2305.6 2330.3
n (mol/kg) 42.224 42.215 42.211 42211 42.211 42.211
;,t(Pas)lo5 7.214 6.688 3.733 4.320 4.202 4,084
k(W/mK) .1653 1491 .0890 .0978 .9059 .0941
Prandtl .8127 .8076 .8200 .8121 .8105 .8138
(d nV/dp)T -1.0004 -1.0001 -1.0000 -1.0000 -1.0000 -1.0000
(d nV/dT)p 1.0117 1.0043 1.0000 1.0000 1.0000 1.0000
Zamrznuta ekspanzija
Produkti Komora Kritiéni I1zlaz Ae/At
sagorijeva. presjek ps=1.013bar 6.00 7.00 8.20
p(bar) 130. 75.48 1.0130 2.9321 2.3638 1.8971
T(K) 2394. 2131 865 1084 1036 989
Cp(J/gK) 1.7517 1.7240 1.4639 1.5272 1.5142 1.5010
Cp/Cv 1.2437 1.2488 1.3063 1.2899 1.2932 1.2965
n,sr 1.2718 1.2650 1.2642 1.2641 1.2642
S(J/gK) 9.643 9.643 9.643 9.643 9.643 9.643
H(J/g) -2487. -2944 -4989 -4661 -4733 -4804
G(g/m®) 15823. 10319. 341 788 665 559
M(g/mol) 24.220 24.220 24.220 24.220 24.220 24.220
Vzv(m/s) 1011.0 955.8 622.7 692.7 678.2 663.6
Mach 1.000 3.593 3.010 3.125 3.244
c*(ml/s) 1318 1318 1318 1318 1318
Ae/At 1.000 12.915 6.00 7.000 8.20
Ce 124 1.696 1.581 1.607 1.632
| 1spag(Ns/kg) 955.8 2236.9 2085.1 2119.5 2152.6
Isp,a(Ns/kg) 955.8 2236.9 2201.9 2215.4 2226.1
Isp,(Ns/kg) 1721.2 2369.6 22635 2287.4 2310.4
n (mol/kg) 42.224 42.224 42.224 42.224 42.224 42.224
;,t(Pas)lo5 7.214 6.675 3.601 4,214 4.085 3.956
k(W/mK) 1573 1437 .0682 .0824 .0794 .0764
Prandtl .8032 .8007 7733 .7806 7791 7776
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Tabela 3.9 Termohemijske performanse pogonske materije NGR-B

Sastav pogonske materije NGR-B

Poéetni uslovi: Pc= 120 bar i Pa= 1.013 bar

Komponenta Hemijska formula Hf Maseni udio
(J/g) %
NC12,30 C 6.00 H 7.65 0 9.71 N 2.35 -2678.60 57.58
NGL C 3.00 H 5.00 0O 9.00 N 3.00 -1696.20 29.34
DNT C 7.00 H 6.00 0O 4.00 N 2.00 -301.10 4.50
TNT C 7.00 H 5.00 0O 6.00 N 3.00 -188.00 1.50
EC C 17.00 H 20.00 0O 1.00 N 2.00 -588.20 2.80
EC C 17.00 H 20.00 O 1.00 N 2.00 -588.20 1.28
PBO O 1.00 Pb 1.00 -1941.50 1.00
CaCO3 C 1.00 O 3.00 Ca 1.00 -12109.90 2.00

Atomski sastav (molatom/g)
C .217398E-01 Entalpija formiranja [J/g] -2342.01
H .277358E-01 Bilans kiseonika [%6mol] -36.369
(@] .346157E-01
N .992926E-02
Pb .448029E-04
Ca .199820E-03

Sastav produkata sagorijevanja (mol-udjeli)

Produkti Komora Kritiéni 1zlaz Ae/At
sagorijeva. presjek ps=1.013bar 6.00 7.00 8.60
CO2(g) .1061E+00 1119E+00 .1929E+00 .1692E+00 1741E+00 | .1807E+00
CO(g) 4294E+00 4239E+00 .3419E+00 .3618E+00 .3618E+00 | .3551E+00
H2(g) .1302E+00 .1361E+00 .2183E+00 .1985E+00 .1985E+00 .2051E+00
H20(g) .2108E+00 .2054E+00 .1235E+00 .1482E+00 .1433E+00 .1367E+00
N2(g) 1223E+00 1224E+00 1224E+00 1224E+00 1224E+00 | .1224E+00
OH(g) .3240E-03 .7876E-04 - .6299E-09 .6299E-09 .7269E-10
H(g) 9217E-03 .3459E-03 .5678E-08 .1225E-06 .1225E-06 .2904E-07
NO(g) .5685E-05 .1076E-05 - - - -
0(q) .1592E-05 .1452E-06 - - - -
N(g) 2727E-05 A537E-06 - - - -
02(q) 9600E-06 .8228E-07 - - - -
PbO(s) .1104E-02 .1104E-02 .1104E-02 .1104E-02 .1104E-02 .1104E-02
Ca0(s) 4922E-02 4925E-02 4925E-02 4925E-02 4925E-02 4925E-02

NAPOMENA: Ispisuju se rezultati ¢iji je molski udio produkata sagorijevanja u gasnoj
smijesi ve¢i od 0.5 10™.
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Ravnotezna ekspanzija

Produkti Komora Kritiéni Izlaz Ae/At
sagorijeva. presjek ps=1.013bar 6.00 7.00 8.60
p(bar) 120. 70.09 1.0130 2.7904 2.2624 1.7142
T(K) 25217. 2264 994 1199 1153 1095
Cp(J/gK) 1.9099 1.8179 1.8904 1.7973 1.8126 1.8360
Cp/Cv 1.2200 1.2302 1.2172 1.2310 1.2286 1.2251
n,sr 1.2575 1.2430 1.2476 1.2465 1.2453
S(J/gK) 9.659 9.659 9.659 9.659 9.659 9.659
H(J/g) -2342. -2812 -4998 -4648 -4726 -4824
G(g/m?) 14073. 9177 302 690 582 464
M(g/mol) 24.632 24.642 24.647 24.647 24.647 24.647
Vzv(m/s) 1019.7 969.3 638.7 705.5 691.2 672.6
Mach 1.000 3.608 3.044 3.159 3.313
c*(m/s) 1349 1349 1394 1349 1349
Ae/At 1.000 12.767 6.00 7.000 8.60
Ce 718 1.707 1.591 1.618 1.651
Ispag(Ns/kg) 969.3 2304.7 2147.4 2183.4 2228.2
Ispna(Ns/kg) 969.3 2304.7 2267.3 2281.8 2296.0
Ispy(Ns/kg) 1757.4 2450.1 2335.6 2361.5 2393.9
n (mol/kg) 41.478 41.460 41.451 41.451 41.451 41.451
u(Pas)10° 7.477 6.946 3.926 4,484 4,362 4.206
k(W/mK) 1744 .1556 .0908 .0995 .0975 .0950
Prandtl .8190 .8116 .8176 .8099 .8112 .8132
(d nV/dp)T -1.0008 -1.0003 -1.0000 -1.0000 -1.0000 -1.0000
(d nV/dT)p 1.0211 1.0084 1.0000 1.0000 1.0000 1.0000
Zamrznuta ekspanzija
Produkti Komora Kritiéni I1zlaz Ae/At
sagorijeva. presjek ps=1.013bar 6.00 7.00 8.60
p(bar) 120. 69.78 1.0130 2.6948 2.1747 1.6364
T(K) 25217. 2254 936 1148 1099 1036
Cp(J/gK) 1.7465 1.7214 1.4702 1.5286 15157 1.4986
Cp/Cv 1.2396 1.2439 1.2980 1.2834 1.2865 1.2907
n,sr 1.2669 1.2620 1.2623 1.2621 1.2620
S(J/gK) 9.659 9.659 9.659 9.659 9.659 9.659
HJ/g) -2342. -2815 -4946 -4628 -4704 -4798
G(g/m®) 14073, 9.174 321 696 587 468
M(g/mol) 24.632 24.632 24.632 24.632 24.632 24.632
Vzv(m/s) 1028.2 972.8 640.5 705.2 690.7 671.7
Mach 1.000 3.563 3.032 3.147 3.300
c*(m/s) 1345 1345 1345 1345 1345
Ae/At 1.000 12.199 6.00 7.000 8.60
Ce 723 1.696 1.589 1.615 1.647
| Ispaa(Ns/kg) 972.8 2282.1 2138.4 2173.4 2216.5
Ispna(Ns/kg) 972.8 2282.1 22515 2264.5 2276.6
Isp,(Ns/kg) 1754.9 2420.6 2319.6 2344.0 2374.2
n (mol/kg) 41.478 41.478 41.478 41.478 41.478 41.478
p(Pas)10° 7.477 6.929 3.806 4,384 4.253 4,083
k(W/mK) 1621 .1485 .0720 .0855 .0824 .0784
Prandtl .8054 .8031 7770 .7836 7822 .7803
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3.8 Metodologija izvodenja opita
Priprema raketnih motora

+ Dimenziona i masena kontrola metalnih dijelova motora,

¢ Ugradnja elektri¢ne kapsle, membrane i pripalnog punjenja u mlaznik, ispitivanje elektri¢nog
strujnog kruga,

¢ Spajanje mlaznika sa komorom raketnog motora,

¢ Ugradnja pogonskog punjenja sa temperaturnim dilatatorom u komoru motora,

¢ Spajanje dna motora sa raketnim motorom.

Priprema obrtnog stola, opreme i izvodenje opita

Provjera i bazdarenja senzora pritiska, potiska i obrtanja,

Provjera stanja sistema leZaja i zaptivanja obrtnog sistema,

Provjera koc¢ionog sistema opitnog stola,

Postavljanje rakethog motora u obrtni sistem opitnog stola,

Postavljanje senzora pritiska, potiska i obrtaja sa uredajem za akviziciju podataka,

Provjera karaktera precesionog kretanja motora u obrtnom sistemu opitnog stola,

Uspostavljanje strujnog kruga izmedu pripalnog sistema raketnog motora i komandne table

mjerne opreme,

Aktiviranje pripalnog sistema i dovodenje raketnog motora na radni rezim,

¢ Registrovanje parametara pritiska, potiska i obrtanja u funkciji vremena na fotoosjetljivom
papiru,

¢ Kocenje raketnog motora po prestanku rada istog,

¢ Pregled raketnih motora, odvajanje motora od obrtnog sistema i mjerenje mase i dimenzija

kriticnih presjeka mlaznica.

® & & & 6 o o

2

Obrada rezultata ispitivanja

Pregled i obrada analogno snimljenih dijagrama mjerenja.

3.9 Rezultati ispitivanja

Na narednim dijagramima su dati rezultati mjerenja pritiska sagorijevanja i ugaone brzine
raketnog motora u zavisnosti od vremena rada cetiri tipa raketnih motora. Svaki tip se razlikovao
od drugog ili po hemijskom sastava goriva ili po geometriji pogonskog punjenja. Ispitivana su
dva dvobazna raketna goriva razli¢itog hemijskog sastava i dvije razlicite geometrije popre¢nog
presjeka kanala za prolaz gasova (zvijezda i krug). Ispitivanja svakog tipa raketnog motora
trajala su viSe godina tako da su rezultati ispitivanja prikazani i po tehnoloskim serijama
pogonskih punjenja. Unutar svake serije vrSena su ispitivanja po grupama raketnih motora koje
su bile podvrgnute razli¢itim intenzitetima polja promjenjivog radijalnog ubrzanja.

Za svaki tip motora prvo su prikazani dijagrami pojedine serije punjenja dvobaznog raketnog
goriva i zatim skupni dijagram serije punjenja.
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4. ANALIZA REZULTATA ISTRAZIVANJA

IstraZivanja utjecaja visokog promijenjivog polja radijalnog ubrzanja na unutrasnjo balisticke
parametre raketnih motora sa dvobaznim gorivom vrsena su u realnim raketnim motorima, za
razliku od dostupnih rezultata istrazivanja u svijetu gdje su ona vrSena na uzorcima pogonskih
punjenja u balistickim bombama sa centrifugom i gdje je nivo maksimalnih ubrzanja bio znatno
manjeg intenziteta. Pored razlika u nivoima maksimalnih ubrzanja, tipu pogonske materije i
geometrije punjenja, na rezultate istrazivanja je imalo znatan utjecaj prisustvo gasnog toka iznad
povrSine sagorijevanja, slozenost geometrije kanala za prolaz gasova, neprekidna izmjena ugla
kojeg medusobno zaklapaju vektori normalnog ubrzanja i vektor normale na povrsinu
sagorijevanja, maseni fluks u pojedinom vremenskom i prostornom trenutku, uslovi formiranja
polja promijenjivog radijalnog ubrzanja itd. Osnovni cilj analize je razluciti parcijalni utjecaj
svakog od ovih fenomena na unutrasnjo balisticke parametre raketnih motora i na¢i odgovarajuci
matematski ili empirijski izraz kojim se on moze predvidjeti.

4.1 Metod obrade rezultata istrazivanja

Eksperimentalni rezultati obradivani su sa ciljem odredivanja stepena promijene unutrasnjo
balistickih parametara uslijed djestva promijenjivog polja radijalnog ubrzanja u odnosu na
parametre izmjerene ili odredene u uslovima bez prisustva polja ubrzanja. Medutim, zbog
sloZenosti uslova formiranja polja radijalnog ubrzanja bilo je potrebno:

¢ Iskljuciti utjecaj zakoSenja osa mlaznice, s obzirom da se na taj nacina formira obrtni
momenat reaktivne sile, odnosno promijenjivo polje radijalnog ubrzanja. Procijena utjecaja
zakoSenja izvrSena je poredenjem sa rezultatima ispitivanja raketnih motora kod kojih ose
mlaznica su bile paralelne osi motora.

¢ Procijeniti utjecaj geometrije konvergentnog dijela mlaznika (centralna mlaznica i mlaznice
rasporedene po podionom krugu) koji utje¢u na usloZnjavanje gasnog toka.

¢ Korigovati zakone brzine sagorijevanja odredene u standardnim balistickim raketnim
motorima FLS-2 ( 32x16), u kojima su brzine gasa koji struji paralelno povrsini sagorijevanja
i maseni fluks malog intenziteta, a u realnim raketnim motorima to nije slu¢aj. Pored toga,
nac¢in obrade rezultata ispitivanja definisan vojnim standardom je koncipiran za dobijanje
srednje brzine sagorijevanja, dok za analizu je vazna trenutna brzina sagorijevanja, te je
potrebno promijeniti metod obrade rezultata ispitivanja.

¢ lzdvojiti utjecaj radijalnog ubrzanja na brzinu sagorijevanja iz ukupne brzine sagorijevanja
vodeci racuna o utjecaju komponente brzine sagorijevanja uslijed masenog fluksa iznad
povrsine sagorijevanja.

¢ Procijeniti utjecaj geometrije kanala za prolaz gasova unutar pogonskog punjenja. Ta
procijena ¢e se zasnhivati na madusobnoj uporedbi rezultata ispitivanjau dvije geometrije
kanala pogonskog punjenja.

+ Uzeti u obzir promijenu povrsSine kriticnog presjeka mlaznica tokom procesa sagorijevanja,
voditi racuna o promijeni pocetne efektivne povrSine kriticnog presjeka mlaznice zbog
zakoSenja ose mlaznice.

¢ Naznaciti za svaki tip motora odnos povrsSine sagorijevanja i povrSine kriticnog presjeka
mlaznica poznatog kao koeficijent Kleminga ili srednji radni pritisak u raketnom motoru u
uslovima bez prisustva polja radijalnog ubrzanja.
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4.2 Utjecaj tipa i geometrije konvergentnog dijela mlaznika

Utjecaj tipa i geometrije konvergentnog dijela mlaznika na nivo izmjene unutranjo balisti¢kih
parametara promatran je u dva segmenta; prvi se odnosio na ispitivanje utjecaja tipa mlaznice
(centralna mlaznica ili mlaznice rasporedene po obodu), dok se drugi odnosio na razmatranje
utjecaja zakoSenja ose mlaznice u odnosu na osu simetrije raketnog motora.

Odstupanje u karakteru razvoja krive pritisak vs vrijeme zbog izmjene tipa mlaznice (centralna
mlaznica naspram mlaznica raporedenih po obodu mlazni¢nog bloka) vidljiva su iz slike 4.1.
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Sl. 4.1 Utjecaj tipa mlaznika na razvoj krive pritisak vs vrijeme

Uporedna analiza dijagrama pritisak vs vrijeme pokazuje znatne razlike u karakteru razvoja
krivih. Kod motora sa periferno rasporedenim mlaznicama pritisak sagorijevanja je znatno veci u
pocetnoj fazi rada raketnog motora, da bi u zavr$noj fazi bio znatno manji u odnosu na motor sa
centralnom mlaznicom. Strujanje gasa unutar raketnog motora i mlaznika ima trodimenzionalan
i veoma kompleksan karakter. Kod motora sa periferno rasporedenim mlaznicama javlja se
preraspodijela kineticke energije gasa; produkati sagorijevanja koji isti¢u iz kanala pogonskog
punjenja koji udaraju u ¢elo mlazni¢nog blok, povijaju se i kre¢u ka konvergentnim otvorima
mlaznica rasporedenih po periferiji mlazni¢nog bloka, stvaraju¢i vrtlozni tok i pri tome
mijenjajuci efektivnu povrsinu kriti¢nog presjeka mlaznica (erozija kriticnog presjeka mlaznica).
Kod oba tipa mlaznika, uocena je erozija kriticnog presjeka mlaznice, a Sto za posljedicu ima
promijenu u karakteru razvoja krive pritisak vs vrijeme. Detaljno razmatranje posljedica
fenomena odstupanja u vrijednostima pritisaka nece biti predmet ove teze, zbog malog broja
eksperimentalnih ispitivanja.

Kod raketnih motora sa centralnom mlaznicom primje¢en je porast specificnog impulsa sa
pojavom erozije kritiénog presjeka mlaznice i on je iznosio 2,1 %, dok kod motora sa periferno
rasporedenim mlaznicama specifi¢ni impuls se smanjivao sa pojavom erozije kriticnog presjeka i
taj gubitka je iznosiol,04% specificnog impulsa raketnog motora sa mlaznicama bez erozije
(grafitni ulozak u kriticnom presjeku mlaznica). Porast specificnog impulsa kod centralne
mlaznice se moze objasniti kao posljedica prisustva metalnih cestica otopljenog metala iz
podrucja kriti¢nog presjeka u struji produkata sagorijevanja u divergentnom dijelu mlaznika, dok
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gubitak specificnog impulsa kod motora sa periferno rasporedenim mlaznicama je posljedica
povecanog otpora trenja u dokriticnom presjeku mlaznica zbog izmjene geometrije
konvergentnog dijela mlaznica nastale erozijom kriti¢nih presjeka i poremecaja gasnog toka.

Tip mlaznice takoder utjece na izmjenu specificnog impulsa, tako kod mlaznica bez erozije
(primjena grafitnih uloZaka u zoni kriticnog presjeka) postoji porast specifi¢cnog impulsa kod
motora sa periferno rasporedenim mlaznicama u odnosu na motore sa centralnom mlaznicom i
prirast specificnog impulsa je iznosio 2,17%. U slu¢aju prisustva erozije kriticnog presjeka javlja
se smanjenje specifi¢nog impulsa kod motora sa periferno rasporedenim mlaznicama za 0,98% u
odnosu raketne motore sa centralnom mlaznicom. Porast specificnog impulsa moze se objasniti
intenzivnijim mijeSanjem produkata sagorijevanja u dokriticnom dijelu mlaznica kod motora bez
erozije mlaznica, dok je gubitak specificnog impulsa posljedica poveé¢anog otpora strujanja zbog
izmjene geometrije konvergentnog dijela mlaznica nastale erozijom kriticnog presjeka mlaznica.

IstraZivanje utjecaja ugla nagiba ose mlaznice u odnosu na osu simetrije raketnog motora imalo
je za cilj izdvajanje samo utjecaja ugla zakoSenja na unutrasnjo balisticke parametre. Kod tih
raketnih motora, vektor reaktivne sile formirao je samo aksijalnu i radijalnu komponentu sile
potiska, nije postojala tangencijalna komponenta sile potiska, koja ucestvuje u formiranju
obrtnog momenta raketnog motora.

Izvrseno je ispitivanje cetiri grupe po dva raketna motora i to sa uglovima 0°, 10°, 14,5° i 16°.
Na slici 4.2 prikazan je razvoj pocetnih dijelova krivih pritisak vs vrijeme raketnih motora za sve

navedene grupe. Najvece promijene u karakteru krive pritisak-vrijeme primjetne su u po¢etnom
periodu rada motora i da bi poslije nekog vremena rada one potpuno nestale.

16 1
14 4 .
$ 12
= —"
'g 10 1 ‘— 0.0 stepeni
o
>
2 -
= 8 ‘—10.0 stepeni
o
(=)
I~
w
x 6 - ‘—14.5 stepeni
2
)
= A | _
o ‘—16.0 stepeni
2
0 : : ‘ 0
0 0,05 0,1 0,15 0,2 0,25 0,3

Vrijeme sagorijevanja, s

Sl. 4.2 Promijena poéetnog stacionarnog pritiska sagorijevanja
pri izmjeni ugla nagiba ose mlaznica
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Iz jednacine promijene pritiska u komori sagorijevanja pri prijelazom rezimu rada, zasnovane na
ravnoteZi masenog bilansa gasa koji istice kroz mlaznik i gasa koji se generiSe u komori
sagorijevanja:

d , .
dr::c = l:mign +r Py Ab(t) _CD ’ Alh (t) ’ pc} RVTC (41)

c

moguce je uociti, da dominantan utjecaj na brzinu postizanja pocetnog pritiska stabilnog
sagorijevanja, ima izmjena aktivne povrsSine kriticnog presjeka Ag pri izmjeni nagiba ose
mlaznice.

Izmjenom ugla nagiba ose mlaznice u odnosu na osu simetrije raketnog motora mijenjaju se
vrijednosti poc¢etnog pritiska stabilnog sagorijevanja (sl. 4.2) i time i pocetna efektivna povrsina
kriticnog presjeka mlaznica.

Pocetna efektivna povrsine kriticnog presjeka zbog izmjene ugla nagiba ose mlaznice u odnosu
na osu motora moze se odrediti iz izraza :

A, (5)=(D, -coss -1, -sins)-D,, % (4.2)

gdje su Dy, precnik kriticnog presjeka, Iy, duzina cilindri¢cnog dijela kriticnog presjeka i 6 ugao
nagiba ose mlaznice (sl. 4.3).

1y

Sl. 4.3 Promijena geometrije Kkritiénog presjeka pri izmjeni ugla nagiba ose mlaznice

Relativna promijena pocetnog stacionarnog pritiska sagorijevanja (sl. 4.4) u eksperimentalnim
realnim motorima bez prisustva polja radijalnog ubrzanja pri izmjeni ugla zakoS$enja ose
mlaznice u odnosu na pritisak u motoru ¢ije su ose mlaznica paralelne osi motora definisan je
odnosom:

p,, (6)

k, (0)=
. (6) o

(4.3)
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SI. 4.4 Promijena pocetnog stacionarnog pritiska sagorijevanja sa uglom nagiba
mlaznica

Relativna promijena efektivne povrsine kriticnog presjeka sa promijenom ugla zakoSenja (sl.
4.5) u odnosu na stanje kada su ose mlaznica paralelne osi motora predstavljena je odnosom:

(Dth -€0S9 — |, -sincS)
Dth

ks (8) = (4.4)

Promijena efektivne povrSine Kkriticnog presjeka mlaznika u zavisnosti od vremena rada motora
odreduje se iz diferencijalne jednacine potiska po vremenu:

_dF(®) — Ay (©)-C; (1) -dp, — p. (1) - A, (1) - dC,
P (1) - A (1)

dAy, (4.5)

I eksperimentalnih podataka o promijeni intenziteta vektora potiska raketnog motora i pritiska u
komori u zavisnosti od vremena rada motora (sl.4.5).

Tokom vremena rada raketnog motora dolazi do pojave erozije kritichog presjeka mlaznice
uslijed visoke temperature produkata sagorijevanja i njihovog kinetickog djestva, prisustva
metalnih ukljucaka i oksida u strukturi materijala mlaznice itd.

Relativna promijena efektivne povrSine kritiénog presjeka u funkciji trenutnog poloZaja fronta
plamena (sl. 4.6) odredena je odnosom efektivne povrSine odredene KkoriStenjem gornje
jednacine i njenim uporedenjem sa pocetnom vrijednosc¢u efektivne povrsine Kkriticnog presjeka
mlaznice:

K, (,5) :% (4.6)
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Sl. 4.6 Relativna promijena kritiénog presjeka mlaznica uslijed erozije
za razlicite uglove nagiba osi mlaznica

Kod svih motora je uocljivo odredeno smanjenje efektivne povrsine kriticnog presjeka mlaznice
u prvom dijelu procesa sagorijevanja zbog sloZenosti strujanja gasnog toka unutar motora i kroz
mlaznicu (koeficijent k, (W ,5) <1). Sa povecanjem vremena rada raketnog (relativne vrijednosti

117



web-a) pojavljuje se intenzivnija erozija povrsine kriti¢nog presjeka [64] Sto za posljedicu ima
uspostavljanje ravnoteZe izmedu utjecaja smanjenja povrsine kriticnog presjeka zbog sloZenosti
gasnog toka i povecanja povrSine kriticnog presjeka zbog erozije, da bi sa daljim porastom
vremena rada postao dominantan utjecaj erozije povrsine Kriticnog presjeka mlaznica. Porastom
ugla nagiba ose mlaznice utjecaj erozije povrsine kriticnog presjeka postaje dominantniji u
odnosu na utjecaj slozenosti gasnog toka (vrijednost koeficijenta k, (v_v,5) >1 u vec¢em dijelu

procesa sagorijevanja). Za k, (v_v,5)>1, karakter njegove promijene je veoma slican za sve
Ispitivane mlaznice.

Vrijednosti srednjeg i maksimalnog pritiska sagorijevanja, vremena sagorijevanja i brzine
sagorijevanja cjelokupne opitne grupe su u okviru dopustenih odstupanja navedenih veli¢ina [5].
Tipi¢na dopustena reproduktivnost srednjeg pritiska sagorijevanja na datoj temperaturi je
+7% (30) , a reproduktivnost pojedinih tacka u dijagramima pritisak vs vrijeme je u granicama
+10% (30). Reproduktivnost srednjeg pritiska sagorijevanja opitne grupe je bila
+5,42% (30) $to ukazuje na izuzetno dobro slaganje mjernih rezultata razmatrane grupe
raketnih motora.

Medutim, sumarni utjecaj ovih veli¢ina nije zanemarljiv, tako da je primjetna promijena I p-dt
sa porastom ugla nagiba ose simetrije mlaznika u odnosu na osu simetrije motora.

Svaka grupa motora, koja je ispitivana pri razli¢itim nagibima osa mlaznica u odnosu na osu
simetrije motora, sadrzavala su pogonska punjenja iste serije, iste mase i geometrije, motori su se
medusobno razlikovali samo u nagibu ose mlaznica, tako da je iz jednacine masene brzine
pogonske materije:

dm
E =Cp - Ay (1) P. (t) (4.7)

moguce zakljuciti, da se jedino aktivna povrsSina kritiénog presjeka mlaznika mijenjala obzirom
da su promijene srednjeg pritiska sagorijevanja i koeficijenta Cp neznatne.

Koeficijent promijene integrala pritiska sa vremenom definiSe se kao odnos J.p(t,5).dt za

raketni motor pri uglu nagiba ose simetrije mlaznika ¢ i J' p(t)~dt kada je ugao 6=0:

ttot

[ pe(t,5)-dt
R — 4.8)

tIOI

[ pe(t)-a

0

Povecanjem ugla nagiba ose simetrije mlaznika ¢, smanjuje se aksijalna komponenta vektora
sile potiska, a direktno time i efikasna vrijednost totalnog impulsa raketnog motora. Posljedica
smanjenja efikasne vrijednosti totalnog impulsa raketnog motora je manja brzina kretanja
raketnog projektila, odnosno manji domet.
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Sl. 4.7 Promijena integrala pritiska sa vremenom pri izmjeni ugla nagiba osa mlaznica

Promijena integrala pritiska sa vremenom pri izmjeni ugla nagiba osa simetrije mlaznicao je u
skladu sa smanjenjem efektivne povrSine kriticnog presjeka pri izmjeni ugla . Ispitivanjem
standardnih balisti¢kih motora sa razli¢itim povrSinama kriticnog presjeka utvrdeno je da sa
smanjenjem povrsine Kkriticnog presjeka mlaznica povecava se integral pritiska sa vremenom,
odnosno srednji pritisak u raketnom motoru.

Totalni impuls , definisan u opStem slucaju izrazom:

lo = [ F(O)-dt=m, -1, (4.9)
mozZze se za raketne motore sa uglom nagiba osa simetrije mlaznica ¢ izraziti kao:
Itot(5) = mp : Isp(5) (410)

Koeficijent efikasnosti raketnog motora predstavljen odnosom izmjerene vrijednosti totalnog
impulsa raketnog motora i teoretske vrijednosti totalnog impulsa pogonskog punjenja:

Itotexp _ My - ISPexp _ ISPexp (4.11)

m

Otyeq p SPteo SPteo

odnosno za raketne motore sa uglom nagiba ose simetrije mlaznica &, taj izraz ima oblik:

%mJa_|%mw)
o

tOteg SPteo

HJ) =

(4.12)
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Promijena koeficijenta efikasnosti raketnog motora sa promijenom ugla nagiba ose mlaznika u
odnosu na osu simetrije motora za ispitnu grupu je data na slici 4.8.
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Sl. 4.8 Koeficijent efikasnosti raketnog motora u zavisnosti od
promijene ugla nagiba osi simetrije mlaznica

Izmjenom ugla nagiba ose mlaznika povecavaju se otpori strujanja gasa u konvergentnom dijelu
mlaznika i oni su sadrzani u koeficijentu efikasnosti potiskarn. . Uz pretpostavku da se ne

mijenja koeficijent efikasnosti karakteristicne brzine 7., moze se izdvojiti utjecaj novonastalih
otpora strujanju gasa unutar konvergentnog dijela mlaznika u sklopu koeficijenta 7. na
slijedeci nacin:

n(6) = M. e, (8) NaneL = NN e, (6)-cosé (4.13)

Koeficijent efikasnosti potiska 7._sadrzi u sebi utjecaj gubitka &, zbog izmjene geometrije
ulaznog dijela mlaznika pri izmjeni nagiba ose mlaznika u odnosu na osu motora:

T, (5) = [1_ € ANGL (5)] e, (4.14)

Vrijednost gubitka &,,c. zbog izmjene geometrije ulaznog dijela mlaznika pri izmjeni nagiba
mlaznika u odnosu na osu motora moze se izracunati iz izraza:

|5p(5) —1— 77(5)
l,,(6 =0)-coss 17(6 =0)-coss

Emc (6) =1- (4.15)

I karakter te promijene je prikazan na sl. 4.9.
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Sl. 4.9 Koeficijent gubitka specifi¢nog impulsa raketnog motora
& et PYi izmjeni ugla nagiba osa mlaznica

4.3 Dinamika relativnog kretanja évrstih €estica u polju ubrzanja

Odstupanja karaktera promijene trenutne brzine sagorijevanja i trenutnog pritiska sagorijevanja
kod dvobaznih raketnih goriva sa i bez balisti¢ckih modifikatora u polju promijenjivog radijalnog
ubrzanja mogu se objasniti relativnim kretanjem ¢vrstih ¢estica modifikatora u zoni povrsinskog
razlaganja u odnosu na povrsinu sagorijevanja pod utjecajem inercionih sila i sila otpora kretanju
cestica uslijed cega se naruSava kataliticki efekat aditiva. Kretanje cestica aditiva u zoni
povrsinskog razlaganja pogonskog punjenja unutar raketnog motora koji se obrée oko uzduzne
ose rakete je sloZzeno kretanje, samo kretanje ¢estica aditiva u odnosu na zonu povrsinskog
razlaganja pogonskog punjenja se moZe posmatrati kao relativno kretanje, kretanje rakete u
prostoru, odnosno raketnog motora kao prijenosno kretanje ili kretanje cestice aditiva u odnosu
na zemlju kao apsolutno kretanje. Koordinatni sistem vezan za zemlju se tada posmatra kao
apsolutni koordinatni sistem, a koordinatni sistem koji je vezan za raketu kao relativni
koordinatni sistem. S ovim definicijama o prijenosnom i Coriolisovom ubrzanju apsolutno
ubrzanje jednako je zbroju prijenosnog, Coriolisovog i relativnog ubrzanja:

a=ap+ak+a (4.16)

s tim da se sve komponente pa i ukupno ubrzanje uzimaju u kooridinatnom sistemu vezanom za
zemlju ili u koordinatnom sistemu vezanom za raketu.

Drugi Newton-ov zakon primjenjuje se samo u apsolutnom ili inercijalnom koordinatnom
sistemu. Medutim kako je vazno poznavati relativno kretanje ¢estice aditiva u odnosu na neki
koordinatni sistem koji nije inercijalni sistem, potrebno je izvrsiti transformaciju jednadzbe za
apsolutno ubrzanje da bi se mogao primjeniti Newtonov zakon za proucavanje relativnog
Kretanja cestice aditiva:

m-a, = m-a — m-a,— M-ag (4.17)
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Produkt m-a, prema Newton-ovm zakonu, jednak je projekcijama rezultante vanjskih sila R na
osi istog koordinatnog sistema, te je:

m-a;= R —m-a,— m-ax (4.18)

Iz ove jednadZbe vidimo da je produkt vektora relativnog ubrzanja s masom takoder jednak
rezultanti vanjskih sila, ali uvecanoj za joS dva vektora i to: prijenosne inercijalne sila Fp =
—m-a, i Coriolisova inercijalna sila Fx = —-m-ax .

U relativnom prostoru te inercijalne sile i stvarne sile zbrajaju se u jednu rezultantu, koja je
jednaka produktu relativnog ubrzanja i mase:

U relativnom koordinatnom sistemu se moZze Koristiti Newtonov zakon, ali se onda mora
stvarnim vanjskim silama dodati i dvije inercijalne sile: prijenosu i Coriolisovu inercijalnu silu.
Vazno je uociti ¢injenicu da zbog toga neko tijelo u relativnom koordinatnom sistemu moze
imati neko ubrzanje, iako nema vanjskih sila koje djeluju na to tijelo.

Da bi se moglo jasnije sagledati relativno kretanje ¢estica balistickog modifikatora na povrsini
sagorijevanja u zoni povrSinskog razlaganja, usvaja se pogonsko punjenje sa cilindri¢nim
kanalom za prolaz gasova. Na cestice balistickog modifikatora u zoni povrsinskog razlaganja
(SI. 4.10) koje su izloZene djelovanju polja promijenjivog ubrzanja djestvuju sila otpora kretanju
cestica u fluidu R, sila zemljine teze m-g (zanemarljivo mala u odnosu na ostale sile), inercijalna
prijenosna sile F, = — m-a, i inercijalna Coriolisova sila Fk = — m-ax . Prijenosno ubrzanje a, je

"now

ubrzanje one tacke rakete u kojoj se u tom trenutku nalazi centar mase "m" ¢vrste cestice.

=

Sl. 4.10 Sile koje djeluju na ¢esticu aditiva u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja

U trenutku kada se cestica balistickog modifikatora, male mase m, pojavi na povrsini
sagorijevanja, na nju djeluje sile otpora fluida, inerciona prijenosa sila, relativno ubrzanje je
nula, jer mala masa m miruje u relativnom prostoru, nema Coriolisove inercijalne sile, jer nema
relativne brzine. U slijedecem trenutku, cestica se nalazi u zoni povrsinskog razlaganja pod
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utjecajem inercionih sila i sila otpora kretanju cestice kroz fluid. Kretanje cestice balistickog
modifikatora kroz fluid zavise od trenutnog poloZaja ¢estice u odnosu na osu obrtanja raketnog
motora, s obzirom da na karakteristike gasnog toka uti¢e i ugaona brzina obrtanja raketnog
motora. Otpor kretanju cestice balistickog modifikatora je zavisan od karakteristika gasnog toka
u trenutnom polozaju cestice i komponenti (radijalna, tangencijalna i aksijalna) vektora brzine
gasnog toka.

Centar trenutnog relativnog koordinatnog sistema postavljen je na povrsini sagorijevanja i
poklapa se sa trenutnim polozajem cestice balistickog modifikatora u trenutku kada se ona pojavi
u zoni povrsinskog razlaganja. Ose relativnog koordinatnog sistema su postavljene tako da je z
osa normalna na osu obrtanja raketnog motora sa usmjerenjem od nje, y 0sa usmjerena je u
pravcu vektora aksijalne brzine gasnog toka i x osa je kolinearna i suprotnog smjera sa vektorom
tangencijalne brzine gasne struje u polozZaju centra trenutnog koordinatnog sistema.

Za razmatranje utjecaja promijene poloZaja ¢estica balistickih modifikatora u zoni povrsinskog
razlaganja interesantno je samo njihovo relativno kretanje ¢estice u odnosu na trenutni polozaj
relativnog koordinatnog sistema. Zbog same prirode procesa sagorijevanja pogonske materije u
raketnom motoru front plamena se neprekidno krec¢e, odnosno pomjera se povrsina sagorijevanja
ili zona povrSinskog razlaganja. Usvaja se pretpostavka o zamrzavanju kontrolne zapremine, $to
podrazumjeva da u datom prostoru i vremenu ne dolazi do kretanja relativnog koordinatnog
sistema i posmatra se samo kretanje cestice balistickog modifikatora kroz zonu povrsinskog
razlaganja.

Projekcije jednacine relativnog kretanja na ose relativnog koordinatnog sistema, uz zanemarenje
utjecaja sile zemljine teZe su:

dzz in in
M-z =R+ R+ R (4.20)
dzy in
m gz =R~ F (4.21)
d?x . .
m-W = —RX + Fp": — Fk'? (4.22)

Sila otpora kretanju cestice balistickog modifikatora u struji gasnog toka je definisana izrazom:
1 2
R=E-,og-vg -Cy+S (4.23)
gdje su p, - gustina gasne struje, Vg - ukupna brzina gasne struje, Cp - koeficijent otpora cestice i
S - projekcija povrsina ¢estice normalno na vektor brzine gasne struje.

Prijenosna inerciona sila izrazena je odnosom F = —m-a, u kome se vektor prijenosog ubrzanja
predstavlja relacijom:

a.p = _apx‘i + apy'j - apz‘k (4.24)

pri ¢emu su komponente prijenosog ubrzanja za dati sistem:
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R 2
a =R-¢, a, =——>=, a, =R-w (4.25)
y

Koriolisova inerciona sila se izrazava kao Fx =m-2-(@xv), pri ¢emu se vektor promijenjive
ugaone brzine predstavlja odnosom:

O=—0], (4.26)
a relativna brzina gasne struje, odnosno cestice balistickog aditiva:
V=—Vyl+Vyj — VoK (4.27)

Brzina gasne struje je rezultanta komponenti brzina (radijalne komponente brzine gasnog toka
kao rezultata otjecanja gasa iz zone povrSinskog razlaganja, tangencijalne komponente gasne
struje zbog djestva promijenjivog polja normalnog ubrzanja na gasnu struju i aksijalne
komponente gasne struje unutar kanala za prolaz produkata sagorijevanja.

Radijalna komponenta brzine gasne struje se odreduje iz izraza:

v =r.e (4.28)

z pg

Aksijalna komponenta brzine gasne struje je funkcija polozaja merdijanskog presjeka kanala za
prolaz gasova u odnosu na ¢eonu zaustavnu ta¢ku raketnog motora (aksijalna komponenta brzine
jednaka nuli). U nekom trenutku procesa sagorijevanja, kada se povrsSina sagorijevanja nalazi na
rastojanju R od ose obrtanja raketnog motora i u merdijanskom presjeku kanala za prolaz gasa
pomaknutom za rastojanje y od ¢eone zaustavne tacke, izraz za relativnu aksijalnu komponentu
brzine gasne struje ima oblik:

(R)-&-% (4.29)

Py A,

vV, =r

Obrtanje motora oko uzduzne ose utjece na gasni tok izazivajuci pojavu tangencijalne
komponente brzine gasnog toka, koja se povecava sa porastom ugaone brzine raketnog motora i
sa rastojanjem fronta plamena (povrsine sagorijevanja) od ose obrtanja. Ako pretpostavimo da se
u nekom trenutku cestica balistickog modifikatora nalazi na rastojanju z od ¢vrste zone
dvobaznog raketnog goriva, a ona na radijalnom rastojanju R od ose obrtanja raketnog motora,
relativna tangencijalna komponenta brzine gasne struje u polju promijenjivog polja normalnog
ubrzanja se racuna prema pribliznim zavisnostima [57]:

Vo=w-R -2 (4.30)
R-z

Relativna tangencijalna brzina gasnog toka u zoni neposredno iznad povrsSine sagorijevanja ima
znacajnu vrijednost i bitno utjece na povijanje plamena. Proracun relativne brzine prema
jednacini 4.30 pokazuje da razlike u intenzitetima relativne tangencijalne brzine u razli¢itim
poloZajima fronta plamena, pri istim intenzitetima radijalnog ubrzanja i na istim odstojanjima z
od povrsine sagorijevanja su neznatne (SI. 4.11).
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Sl. 4.11 Relativna tangencijalna brzina gasne struje na odredenom rastojanju
od povrsine sagorijevanja u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja

Povecanjem odstojanja od povrSine sagorijevanja pri istom intenzitetu polja radijalnog ubrzanja
znatno raste relativna tangencijalna brzina gasne struje.

Kretanje cestica aditiva u struji gasa je moguce ako im je pre¢nik manji od kriticnog precnika
sfere cestica, pri kojem one ostaju na povrsini ¢vrste faze pod utjecajem polja radijalnog
ubrzanja. Kriti¢ni pre¢nik cestice se odreduje iz uslova relativnog mirovanja sferne cestice u

uslovima kada na sferu djeluje samo sila otpora kretanju sfere i prijenosna inerciona sila
(djelovanje Coriolis-ove sile je jednaka nuli, jer je relativna brzina jednaka nuli):

O = _RZ + Fpl? (431)
Prijenosna inerciona sila cestice izraZzava se kao:

3
d;-m

P =%

P, -8, (4.32)
sila otpora djelovanja struje gasa na ¢esticu kao odnos:

R, ==~ p, V2 -Cp (4.33)

pri ¢emu se koeficijent aerodinami¢kog otpora cestice odreduje iz dijagrama Sl. 4.12 ili iz
poluempirijskog izraza odredenog od strane Carlson-Holgund [15] za sferne oblike :
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(1+0.15-R*). 1+exp((|1’/|427 3’0)

463 Ro,ss
5]

C 24

b= — _ -

R, 1+ M. 382+1,28- exp(— 1,25. Re)
R M

(4.34)

e L .

Koeficijent aerodinamic¢kog otpora je odreden pod pretpostavkom da ¢estice imaju oblik sfere, a
Rejnolds-ov broj odreden je za relativnu brzinu ¢estice (uzete u obzir radijalna i tangencijalna
komponenta brzine gasne struje) [13]. Za odredivanje koeficijenta otpora cestice balistickog
modifikatora Cp=f(R¢), koja ¢e se u daljim razmatranjima smatrati kao ¢estica idealnog sfernog
oblika, koristit ¢e se eksperimentalno odreden zakon promijene otpora sfere u funkciji Rejnolds-
ovog broja (SI. 4.12).

Rejnolds-ov broj
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Sl. 4.12 Koeficijent otpora sfere u zavisnosti od Rejnolds-ovog broja [2]

Usvajanjem sfernog oblika cestice pojednostavljuje se odredivanje projekcije povrSine ¢estice na
ravan normalnu na vektor brzine gasne struje. Cestice ¢adi su ljuspastog obliku, ali u ovom
razmatranju se posmatraju kao sfere ¢ime se znatno pojednostavljuje simulacija dinamike
kretanja cestica aditiva u struji gasa izlozenoj promijenjivom polju radijalnog ubrzanja.

Izraz za kriti¢ni pre¢nik sfere sada ima oblik:

d =22 .= .c, (4.35)

Za razmatrano pogonskog punjenja NGR-A sa cilindricnim kanalom za prolaz produkata
sagorijevanja u polju promijenjivom radijalnog ubrzanja, uz odgovaraju¢a pojednostavljenja,
odredena je veza izmedu kriticnog precnika sfere cestice datih balistickih aditiva i intenziteta
polja radijalnog ubrzanja. 1z slike 4.13 je uocljivo intenzivno smanjenje vrijednost Kriticnog
precnika cestica oba balisti¢cka aditiva sa porastom intenziteta polja ubrzanja do vrijednosti od
50.000 m/s?, da bi sa daljim porastom intenziteta polja radijalnog ubrzanja promijena kriti¢nog
precnika &estica bila sporijeg intenziteta, a poslije vrijednosti ubrzanja od 250.000 m/s® te
promijene su neznatne.
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Karakter promijena kriticnih prec¢nika cestica olova i ¢adi su iste sa promijenom vrijednosti
intenziteta polja ubrzanja. Prisutne razlike u kriticnim pre¢nicima cestica izmedu ova dva aditiva
su rezultat razlike u njihovim gustinama. Kataliticki efekat se postize medudjelovanjem oba
aditiva sa osnovnim sastavom pogonske materije i pri tome je veoma vazan medusobni maseni i
granulometrijski odnos aditiva.

Iz analize zavisnosti kriticnih precnika cestica aditiva (SI. 4.13) mogu se uociti tri oblasti. U
prvoj oblasti, podru¢je omedeno plavom linijom, postoji potpuni kataliticki efekat izmedu
Cestica aditiva, ¢iji se kriti¢ni pre¢nici za dati intenzitet ubrzanja nalaze unutar te oblasti. U
drugoj oblasti, podru¢je omedeno cvenom i plavom linijom, javlja se poremecaj katalitickog
efekta kao posljedica poremecéaja masenog i granulometrijskog odnosa aditiva. U tre¢oj oblasti,
podrucje iznad crvene linije, sve cestice oba aditiva su pribijene za povrsinu sagorijevanja i ne
ucestvuju u katalitickom efektu ili je njihovo uc¢eS¢e zanemarljivo.
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Sl. 4.13 Kriti¢ni precnik ¢estica balistickog aditiva u zavisnosti od
promijene intenziteta polja radijalnog ubrzanja

U realnom raketnom motoru sa obrtanjem oko uzduzne ose, front plamena neprekidno se
pomjera u pravcu suprotnom od vektora normale na povrSinu sagorijevanja i produkti
sagorijevanja oticu od povrSine sagorijevanja u pravcu vektora normale na povrsSinu
sagorijevanja. Generirani produkti sagorijevanja ispunjavaju unutrasnjost centralnog kanala za
prolaz gasova pogonskog punjenja i kre¢u prema mlazniku, vrijednost aksijalne brzine gasnog
toka povecava se od ¢ela motora prema kraju pogonskog punjenja do mlaznika.

Profil brzine gasnog toka u raketnom motoru promijenjiv je duz kanala za prolaz gasova, po
vremenu i funkcija je trenutnog polozaju fronta plamena. Intenzitet ugaone brzine na istim
odstojanjima od ose obrtanja zavisi od ugla nagiba osa mlaznica raketnog motora, tako da profil
brzine gasnog toka u nekoj tacki zavisi od njenog aksijalnog i radijalnog poloZaja i trenutne
ugaone brzine raketnog motora.
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Analiza dinamike relativnog kretanja cestice aditiva nuzno zahtjeva poznavanje vektora brzine
gasnog toka u podruc¢ju neposredno uz povrSinu sagorijevanja, Rejnolds-ov broj u gasnom toku,
aerodinamicki otpor cestice aditiva, geometrijsku i masenu distribuciju cestica aditiva u zoni
povrsinskog razlaganja. Neprekidno pomijeranje fronta plamena (povrSine sagorijevanja),
izmjena Kkarakteristika toka po prostoru i vremenu, prisustvo komponente brzine gasnog toka
normalno na povrsinu sagorijevanja, usloznjava odredivanje karakteristika grani¢nog sloja iznad
povrSine sagorijevanja. S obzirom da je sa stanoviSta utjecaja cestica aditiva na proces
sagorijevanja interesantno njihovo relativno kretanje samo u zoni koja je udaljena par stotina
mikrona od c¢vrste zone povrsSine sagorijevanja, moze se zakljuciti da su utjecaji aksijalne i
tangencijalne komponente brzine mali u odnosu na radijalnu komponentu otjecanja produkata
sagorijevanja i da se mogu zanemariti.

Za razmatranje utjecaja relativnog kretanja ¢estica aditiva na proces sagorijevanja, vazna je samo
komponenta tog kretanja u pravcu z-ose, u neposrednoj blizini zone povrsinskog razlaganja
pogonskog punjenja. Projekcija jednacina relativnog kretanja ¢estice aditiva u pravcu z-ose ima
oblik:
d?z 1 ) )
m-F:—?pg-vz-CD-Ser.R.a) -2-m-v,-o (4.36)

Relativno kretanje cestica aditiva (olovo stearata i ¢adi) posmatrano je samo u zoni debljine
150 um (debljina zona povrsinskog razlaganja i primarnog plamena) neposredno iznad zone

predgrijavanja (sl. 4.14). Cilj te analize je bilo odredivanje vremena prebivanja ¢estica u toj zoni
za izabrane prec¢nike cestica pod utjecajem polja promijenjivog radijalnog ubrzanja (mijenjan je i
trenutni poloZaj fronta plamena). Nije bila poznata stvarna masena i geometrijska distrubucija
Cestica balisti¢kih aditiva (poznat je geometrijski raspon pre¢nika cestica aditiva i njihova
ukupna masa u strukturi pogonske materije), prije njihove ugradnje u strukturu dvobaznog
raketnog goriva, a po ugradnji ne postoji mogucnost procijene njihove povrsinske raspodijele
unutar strukture dvobaznog raketnog goriva. Pri odredivanju Rejnolds-ovog broja za prorac¢un
koeficijenta otpora zanemaren je utjecaj komponenta aksijalne brzine gasa,, jer se usvojila
pretpostavka da je njena vrijednost u sloju debljine 150 m iznad ¢vrste zone znatno manja u

odnosu na ostale dvije komponente brzine. Za odredeni intenzitet polja ubrzanja sve cestice
aditiva veceg precnika od kriticnog se gomilaju na povrsSinu sagorijevanja, a cestice aditiva
manjeg prec¢nika od kriticnog se krecu prema zonama sagorijevanja. Vrijeme prebivanja cestica
aditiva u zonama povrsinskog razlaganja i primarenog plamena je odredeno uz pretpostavku da
je njihova debljina oko 150xm i da se ne mijenja u svim razmatranim poloZajima fronta

plamena (ta pretpostavka nije u potpunosti tac¢na zbog toga Sto debljine zona sagorijevanja
zavise od pritiska sagorijevanja, a on se mijenja pri promijeni poloZaja fronta plamena).

Vrijeme prebivanja cestica aditiva odredeno je za dvije zone iznad ¢vrste faze, debljine 100xm i
150 um, za razlicite polozaje fronta plamena i pri razlic¢itima intenzitetima vektora radijalnog
ubrzanja i za odredene precnike cestica. Funkcija promijene vremena prebivanja ¢estica aditiva
ima nelinearan karakter, zavisi od vrste aditiva, prec¢nika c¢estice i intenziteta polja radijalnog
ubrzanja. Za isti intenzitet ubrzanja vrijeme prebivanja raste kako se precnik cestice priblizava
kriticnom precniku cestice (slu¢aj kada je cestica prilijepljena za ¢vrstu fazu pogonske materije).
Castice koje imaju znatno manji pre¢nik od kriti¢nog, imaju znatno manje vrijeme prebivanja u
razmatranom sloju i prisutne su u znatno ve¢em intervalu vrijednosti polja radijalnog ubrzanja.
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Sl. 4.14 Vrijeme prebivanja ¢estice aditiva u talasu sagorijevanja na udaljenosti 100y i
150u od évrste povrsine u prisustvu promijenjivog polja radijalnog ubrzanja

Porastom prec¢nika c¢estica aditiva vrijeme prebivanja se produzava. Aditivi sa ve¢com gusto¢om
imaju duZe vrijeme prebivanja u razmatranom sloju i prisutni su u manjem interval vrijednosti
polja radijalnog ubrzanja. Cestica ¢adi pre¢nika 5 um u talasu sagorijevanja debljine 150 zm ima
vrijeme prebivanja 655 bez djelovanja polja radijalnog ubrzanja, a pri intenzitetu polja
radijalnog ubrzanja od 90.000 m/s® ima vrijeme prebivanja 220 us . Cestica olova pre¢nika 5 m
u sloju iste debljine ima vrijeme prebivanja 130 xs bez djelovanja polja radijalnog ubrzanja, a
pri intenzitetu polja radijalnog ubrzanja od 18.000 m/s* ima vrijeme prebivanja 420 s . Prema
rezultatima mjerenja koja je izvrsSio Zenin [83] u uslovima koji su bitno povoljniji i drugaciji od
onih koji su vladali u ispitivanim raketnim motorima, vrijeme opstajanja cvrstih cestica u
pojedinim zonama sagorijevanja se mjeri milisekundama i jako zavisi od pritiska sagorijevanja,
dok je simulacijom pokazano da u polju intenzivnijeg utjecaja polja radijalnog ubrzanja, vrijeme
opstajanja cestica sa pre¢nikom manjim od kriti¢nog prec¢nika se mjeri u mikrosekundama.

Kod pogonskog punjenja sa geometrijom presjekom kanala za prolaz produkata sagorijevanja u
obliku zvijezde odredivanje kriticnog precnika cestica aditiva je kompleksnije zbog same
geometrije pogonskog punjenja. Karakter strujanja unutar takvog kanala je veoma kompleksan,
potrebna su dva uslova ravnoteze cestice, jedan u pravcu x-0se, a drugi u pravcu z-0se, oni su
promijenjivi u razli¢itim tackama duZ kraka zvijezde u istom vremenskom trenutku i u tackama
na istom rastojanju od ose obrtanja kod dvije susjedne strane kraka zvijezde (vektori
tangencijalnog ubrzanja zaklapaju razlicite uglove sa vektorom normale na povrSini

sagorijevanja u tim tackama).
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Sl. 4.15 Medusobni odnosi intenziteta vektora tangencijalnog i radijalnog ubrzanja u
razli¢itim fazama procesa sagorijevanja

Uslovi ravnoteze cestice aditiva kod takve konfiguracije pogonskog punjenja su suvise
kompleksna. Rezultati prora¢una ne bi bili realni s obzirom da postoji jako mnogo nepoznatih
veli¢ina | dinamika kretanja cestica aditiva za ovaj slucaj nije vrsen.

4.4 Utjecaj na integral pritisak-vrijeme

Grupe motora ispitivane u polju promijenjivog visokog radijalnog ubrzanja sadrzavale su
pogonska punjenja iste serije, iste mase i geometrije, a medusobno su se razlikovali po nagibima
osa mlaznica u odnosu na osu simetrije motora i po intenzitetima radijalnog ubrzanja.

Vrijednosti integrala pritisak vrijeme za raketne motore sa nagibom osa simetrije mlaznica 6 u
odnosu na uzduznu osu simetrije motora i izloZenih utjecaju promijenjivog polja radijalnog
ubrzanja, smanjivala se sa porastom ubrzanja u odnosu na vrijednosti integrala pritisak vrijeme
kod raketnih motora bez obrtanja (bez utjecaja polja radijalnog ubrzanja) za isti ugao nagiba ose
simetrije mlaznicao. Taj trend je bio prisutan kod oba tipa pogonske materije i kod obje
geometrije pogonskog punjenja.

Ukupni utjecaj radijalnog ubrzanja na promijenu integrala pritisak-vrijeme za sve cetiri osnovne
grupe raketnih motora posmatran je iz odnosa:

ttot

J. p.(t,0,a)-dt
Ky, . =- (4.37)

J,acc tiot

[ pe(t)-d

0

gdje su p.(t, o, a) trenutni pritisak u komori sagorijevanja u promijenjivom polju visokog
radijalnog ubrzanja sa odgovaraju¢em uglom nagiba osa mlaznica u odnosu na osu motora i
pc(t) trenutni pritisak u komori sagorijevanja motora bez utjecaju polja radijalnog ubrzanja (osi
mlaznica su paralelne uzduznoj osi simetrije motora).
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Stvarni utjecaj polja radijalnog ubrzanja na integral pritiska sa vremenom se moze procijeniti
ako se izdvoji utjecaj ugla nagiba osa mlaznica u odnosu na uzduznu osu motora na promijenu

integrala pritiska sa vremenom:

ttct

Ipc(t,d,a)-dt

Kego == "1 (4.38)
5
ks [ p(t)-dt
0
Karakter tog utjecaja je prikazan nasl. 4.16.
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Sl. 4.16 Promijena integrala pritiska sa vremenom u polju
promijenjivog radijalnog ubrzanja
4.5 Utjecaj na srednji pritisak sagorijevanja
Srednji pritisak u komori sagorijevanja definisan je odnosom:
tmt
P, =" (4.39)
tb

Intenzitet i karakter promijene srednjeg pritiska na utjecaj polja promijenjivog radijalnog

ubrzanja prikazan je nasl. 4.17.

Promijena srednjeg pritiska kod pogonske materija NGR-B je veca, nego kod pogonske materije
NGR-A. Kod pogonskih punjenja sa geometrijom kanala za prolaz gasova u obliku zvijezde
promijena pritiska je intenzivnija kod obje pogonske materije u odnosu na pogonska punjenja sa

cilindri¢nim kanalom za prolaz gasova.
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Sl. 4.17 Promijena srednjeg pritiska sagorijevanja u polju
promijenjivog radijalnog ubrzanja

Obje pogonske materije sa punjenjima sa geometrijom kanala za prolaz gasova u obliku zvijezde
imaju rast srednjeg pritiska sagorijevanja u raketnom motoru sa rastom nivoa ubrzanja, dok
karakter promijene srednjeg pritiska sagorijevanja pogonskih punjenja sa cilindricnim kanalom
je mnogo kompleksniji i nije jednoznacan.

Tokom ispitivanja pogonske materije NGR-A, uoceno je smanjenje srednjeg pritiska
sagorijevanja u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja intenziteta do 200.000 m/s? u odnosu na
stanje bez utjecaja polja radijalnog ubrzanja (sl. 4.18).

Kod pogonske materije NGR-B promijena srednjeg pritiska u polja promijenjivog radijalnog
ubrzanja (sl.4.19) je veca sa porastom intenziteta polja pri nizim osnovnim pritiscima
sagorijevanja, za obje geometrije pogonskog punjenja, dok je pri istom osnovnom pritisku
sagorijevanja ta promijena intenzivnija za pogonsko punjenje sa geometrijom kanala za prolaz
gasova u obliku zvijezde.

Promijenesrednjeg pritiska su intenzivnije kod pogonskih punjenja sa cilindri¢cnim kanalom i kod
veceg osnovnog pritiska sagorijevanja.

Sa porastom intenziteta polja radijalnog ubrzanja iznad vrijednost od 200.000 m/s® raste i
vrijednost srednjeg pritiska sagorijevanja.

Promijena srednjeg pritiska sagorijevanja sa promijenom intenziteta polja radijalnog ubrzanja je
nelinearna i ona bitno zavisi od tipa pogonske materije i geometrije pogonskog punjenja. Te
promijene su intenzivnije ako se proces sagorijevanja odvija na nizim pritiscima i kod pogonskih
materija sa niZzom osnovnom brzinom sagorijevanja.
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Promjena srednjeg pritiska sagorijevanja
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Sl. 4.19 Promijena srednjeg pritiska sagorijevanja pogonske materije NGR-B
u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja
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4.6 Utjecaj na pritisak na kraju procesa sagorijevanja

Promijena pritiska na kraju procesa sagorijevanja u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja u
trenutku t,, tj. kada front plamena dosegne unutrasnju povrSinu omotaca inhibitora vazan je
parametar za ocjenu sigurnosti strukture raketnog motora u cjelini.

Koeficijent promijene pritiska na kraju procesa sagorijevanja predstavljen je odnosom:

— pc(tb'a‘b) 440
o) (+40)

Na sl. 4.20 prikazan je koeficijenta promijene pritiska na kraju procesa sagorijevanja u polju
promijenjivog radijalnog ubrzanja, za sva cetiri tipa raketnih motora i za razli¢ite osnovne
pritiske sagorijevanja (pritisak na kraju procesa sagorijevanja bez utjecaja polja radijalnog

ubrzanja)
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Sl. 4.20 Promijena pritiska na kraju procesa sagorijevanja
u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja

Pogonska materije sa manjom osnovnom brzinom sagorijevanja osjetljivija je na utjecaj polja
promijenjivog radijalnog ubrzanja tj. promijena pritiska p(t,) za pogonsku materiju NGR-B je
intenzivnija nego za pogonsku materiju NGR-A. To je u saglasno$¢u sa rezultatima istraZzivanja
drugih autora.

ZapaZanje 0 povecanju intenziteta promijene pritiska p(tp) sa porastom radijalnog ubrzanje kod
raketnih motora koji sagorijevaju na nizim pritiscima je u skladu sa istraZzivanjima drugih autora.
Promijena pritiska p(t,) u polju radijalnog ubrzanja kod pogonskih punjenja sa cilindri¢nim
kanalom za prolaz gasova je veca nego kod punjenja sa geometrijom poprec¢nog presjeka kanala
u obliku zvijezde, a Sto je potvrdeno kod pogonskih materija NGR-A i NGR-B.
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Ispitivanja pogonske materija NGR-A u podrucju plateau efekta pokazuju znatno manju
promijenu pritiska p(tp) u polju radijalnog ubrzanja nego kod ispitivanja pogonske materije
NGR-B koja nema plateau efekat.

Promijena pritiska sagorijevanja na kraju procesa sagorijevanja je izrazito nelinearna, znacajniji
utjecaj ima tip pogonske materije nego geometrija pogonskog punjenja.

4.7 Utjecaj na srednju brzinu sagorijevanja

Srednja brzina sagorijevanja pogonskih punjenja definisana je izrazom:

r. =

av

W
= (4.41)
tb

dok je promijena srednje brzine sagorijevanja sa promijenom intenziteta polja promijenjivog
radijalnog ubrzanja predstavljena kao odnos:

t,

] — rav( a) (4.42)
T (1)

Kako je brzina sagorijevanja funkcija pritiska sagorijevanja, a on se mijenja sa promijenom

intenziteta ubrzanja, potrebno je izvrSiti korigovanje koeficijenta promijene srednje brzine

sagorijevanja:

rav(t’a)
t
krav corr — rav( ) . (4.43)
{pcav(t,a)j
., (t)
Rezultati analize promijene srednje brzine sagorijevanja, pri razli¢itim intenzitetima polja

promijenjivog radijalnog ubrzanja za sva cetiri tipa raketna motora i pri razlicitom osnovnom
pritisku sagorijevanja su prikazana na sl. 4.21.

Intenzitet promijene srednje brzine sagorijevanja je znatno veci kod pogonske materije NGR-B
nego kod pogonske materije NGR-A.

Kod pogonske materije NGR-B, za obje geometrije kanala za prolaz gasova, uocljiva je
intenzivnija promijena rasta srednje brzine sagorijevanja sa porastom intenziteta polja radijalnog
ubrzanja. Punjenje sa cilindri¢nim kanalom za prolaz gasova ima znatno intenzivniju promijenu
srednje brzine sagorijevanja u odnosu na pogonsko punjenje sa geometrijom kanala za prolaz
gasova u obliku zvijezde.

Za pogonsku materiju NGR-A i obje geometrije kanala za prolaz gasova uocljivo je smanjenje
srednje brzine sagorijevanja pri nivou radijalnog ubrzanja do oko 100.000 m/s?, daljim porastom
nivoa radijalnog ubrzanja blago raste srednje brzine sagorijevanja u odnosu na srednju brzinu
sagorijevanja bez utjecaja polja radijalnog ubrzanja. Karakter promijene srednje brzine
sagorijevanja je veoma sli¢an za obje geometrije kanala za prolaz gasova.
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Karakter promijene srednje brzine sagorijevanja bitno zavisi od tipa pogonske materije i nije
uocen bitan utjecaj osnovnog pritiska sagorijevanja na promijenu srednje brzine sagorijevanja.
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Sl. 4.21 Promijena srednje brzine sagorijevanje u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja

4.8 Utjecaj na karakteristi¢nu brzinu istjecanja

Svaka grupa raketnih motora sadrZavala je pogonska punjenja iste serije, iste mase i geometrije,
razlike su postojale samo u nagibu osa simetrije mlaznica u odnosu na uzduznu osu motora, te
se moze smatrati da je integral mase produkata sagorijevanja koja istice u jedinici vremena kroz
kriticni presjek mlaznika isti za sve ispitivane motore:

tor B tot Ath (t) - P (t, 5, a)
{ dm= { c'(a) a -

Karakteristicna brzina istjecanja c* moze se predstaviti izrazom:

7+1

« AV R-Tg . ( 2 jz(y—n
cC =~———= qgdieje Ily)l=y | — 4.45
1_(7/) gaje J (7) v s+l ( )

iz kojeg je vidljivo da zavisi od temperature, gasne konstante i odnosa specifi¢nih toplota, a ne
zavise, bitno, od promijena pritiska sagorijevanja. 1z tog razloga moguce je procijeniti
osjetljivost karakteristicne brzine sagorijevanja na utjecaj polja promijenjivog radijalnog
ubrzanja, a uporedujuc¢i motore ispitivane u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja i motore
ispitane bez utjecaja polja ubrzanja.

Usvaja se da je karakteristicna brzina c*(a) u uslovima sagorijevanja u polju promijenjivog
radijalnog ubrzanja, proporcionalna koeficijentu osjetljivosti karakteristi¢ne brzine istjecanja ke«
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I karakteristi¢noj brzini istjecanja ¢* u uslovima sagorijevanja bez prisustva polja radijalnog
ubrzanja:
c(a)=k.-c (4.46)

c

Koeficijent promijene karakteristi¢ne brzine istjecanja moguce je odrediti iz uslova jednakosti
integrala mase produkata sagorijevanja koji isticu u jedinici vremena kroz kriti¢ni presjek
mlaznika raketnih motora izloZenih polju promijenjivog radijalnog ubrzanja i raketnih motora
ispitivanih bez utjecaja polja radijalnog ubrzanja i vodeci ra¢una o zavisnosti promijene integrala
pritiska sa vremenom uslijed promijene ugla nagiba osa mlaznica u odnosu na osu simetrije
raketnog motora:

ttot

[ A(5)- p.(t.5.2)-ct
e = = ks Kaz K, (6) (4.47)

c Lot

_[ An- pc(t) -dt

0

Promijena karakteristicne brzine istjecanja ke~ u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja data je
nasl. 4.22.

U sklopu ovog koeficijenta promijene karakteristicne brzine istjecanja, pored koeficijenata
ks ik, treba uzeti i utjecaj promijene povrsine kriticnog presjeka zbog promijene ugla nagiba
ose mlaznice.
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Sl. 4.22 Promijena karakteristi¢ne brzine u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja

1z sl. 4.22 i jednacine 4.47, ocigledno da je promijena karakteristi¢ne brzine istjecanja u polju
promijenjivog polja radijalnog ubrzanja, sadrzi u sebi znacajan utjecaj tipa mlaznika, utjecaj
nagiba osa mlaznica u odnosu na uzduznu osu motora i kao posljedicu toga bitno promijenjene
uslove strujanja gasa u podruc¢ju do kriticnih presjeka mlaznica. Time je osporena konstatacija
[72] da karakteristicna brzina istjecanja ¢ predstavlja samo karakteristiku veze pogonske
materije i dizajna komore sagorijevanja i da je bitno nezavisna od karakteristika mlaznika.
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Uocavaju se dvije karakteristicne faze utjecaja polja radijalnog ubrzanja na promijenu
karakteristicne brzine istjecanja; prvu karakteriSe naglo smanjenje karakteristicne brzine
istjecanja, a drugu neosjetljivost na utjecaj polja radijalnog ubrzanja.

4.9 Utjecaj na trenutnu brzinu sagorijevanja

Trenutna brzina sagorijevanja u polju radijalnog ubrzanja u realnom raketnom motoru, pored
osnovne vrijednosti odredene linearnim zakonom sagorijevanja, sadrzi nacelno u sebi vise
komponenti, od kojih su najznacajnije one koje zavise od masenog fluksa i radijalnog ubrzanja.
Odredivanje ovih komponenti je sloZzen zadatak i podrazumijeva uvodenje citavog niza
pretpostavki radi procijene utjecaja svake komponente na ukupnu vrijednost trenutne brzine
sagorijevanja.

Trenutna brzina sagorijevanja se moZze izraziti kao:
n=a-p;+> o (4.48)

gdje je or, i-ta komponenta utjecaja na osnovnu brzinu sagorijevanja, a i n parametri brzine
sagorijevanja odredeni u balistickim raketnim motorima.

Trenutna brzina sagorijevanja se odreduje iz jednacine o odrZanju mase koja uspostavlja
ravnotezu izmedu mase m, nastale sagorijevanjem pogonske materije u jedinici vremena i sume

masa produkata sagorijevanja akumiliranin u raketnom motoru dM/dt i mase produkata
sagorijevanja isteklih kroz mlaznicum, :

m, = dd—'\t/' +m (4.49)
odnosno,
pp Ab rz(pg-a-l-v- dtgj-f- C.f‘lh (450)
gdje je
dpg 1 dpc
dt ~ R-T, dt (4.51)

Tako da izraz za trenutnu brzinu sagorijevanja ima oblik:

SR AN SN w5
p,-A \R-T, dt R-T, dt ¢

Promijenu osnovne brzine sagorijevanja u polju radijalnog ubrzanja je mogucée procijeniti
poslije izdvajanja utjecaja ostalih komponenti. Osnovni cilj istrazivanja autora je razmatranje
utjecaja polja promijenjivog radijalnog ubrzanja na parametre unutraSnje balistike raketnih
motora, odnosno na osnhovnu brzinu sagorijevanja dvobaznog raketnog goriva. Usvaja se
pretpostavka da postoje samo utjecaji dvije osnovne komponente tj. utjecaj masenog fluksa i
utjecaj polja promijenjivog radijalnog ubrzanja. Ova pretpostavka je opravdana, s obzirom da su
rezultati istraZzivanja utjecaja masenog fluksa produkata sagorijevanja na osnovnu brzinu
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sagorijevanja [5, 66] vrSena od strane brojnih drugih autora potvrdili dominantan utjecaj
strujanja produkata sagorijevanja iznad povrSine sagorijevanja na pojavu erozivnog
sagorijevanja u odnosu na ostale utjecaje.

4.9.1 Utjecaj masenog fluksa

Maseni fluks u raketnom motoru definiSe se kao odnos mase produkata sagorijevanja u jedinici
vremena i povrsine poprec¢nog presjeka kanala za prolaz gasova Ay(t) i on je funkcija aksijalne
pozicije razmatranog presjeka xivremenat :

m(t) _ A LX)-r-p,
ADT T A (4.53)

Najveca vrijednost masenog fluksa se postize u poprecnom presjeku, neposredno do pocetka
konvergentnog dijela mlaznika i u pocetnim trenucima rada raketnog motora, kada je odnos
J=Au/A; najveci (povrsina kanala za prolaz gasova je tada namanja).

Promijena brzine sagorijevanja na prisustvo masenog fluksa, razmatrana je u okviru analize
sagorijevanja raketnih motora bez djelovanja polja radijalnog ubrzanja na osnovu poznatih
parametara pogonske materije, pogonskog punjenja i raketnih motora. Uocena je znacajnija
razlika izmedu trenutne brzine sagorijevanja odredene u standardnim opitnim balistickim
motorima i brzine sagorijevanja odredene u realnim motorima i ta razlika je posljedica
djelovanja masenog fluksa, odnosno strujanja gasa paraleno povrsini sagorijevanja. Taj utjecaj
nije jednozna¢no odreden vrijednoS¢éu masenog fluksa, nego je povezan i sa vrijednoSéu
trenutnog pritiska sagorijevanja. To je u skladu sa istraZzivanjima koje je vrSio Kreidler [43], da
je pri sagorijevanju nekih pogonskih materija izloZzenih malim masenim fluksovima uoc¢eno je
smanjenje brzine sagorijevanja, odnosno da pri veé¢im vrijednostima masenog fluksa nastupa
povecanje brzine sagorijevanja u odnosu na osnovnu brzinu sagorijevanja, odredenu u
standardnim balistickim motorima. Grani¢na vrijednost masenog fluksa, pri kojoj dolazi do
porasta brzine sagorijevanja, zavisi od pritiska sagorijevanja i za razlicite vrijednosti pritisaka su
vrijednosti grani¢nih masenih fluksova drugacije.

Promijena trenutne brzinu sagorijevanja zbog utjecaja masenog fluksa izvrSena je analizom
dijagrama pritisak vs vrijeme svih tipova raketnih motora bez utjecaja polja radijalnog ubrzanja,
za poznate geometrije pogonskih punjenja, poznate karakteristike raketnih motora i osnovne
zakone sagorijevanja.

Uz pretpostavku da samo maseni fluks utjece na izmenu osnovnog zakona brzine sagorijevanja,
odredene su trenutne vrijednosti brzine sagorijevanja koriste¢i jednacinu 4.52 u intervalima
pritiska sagorijevanja Sirine 1 MPa,.

Komponenta trenutne brzine sagorijevanja kao posljedica utjecaja masenog fluksa odredena je
zatim na slijede¢i nacin:

or, = r(pc,mAp )—a~ Pl (4.54)

Promijena trenutne brzine sagorijevanja u odnosu na osnovnu brzinu sagorijevanja zbog utjecaja
masenog fluksa za cetiri tipa pogonskih punjenja prikazana je na slikama 4.23 do 4.26.
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Za pogonsku materiju NGR-A (sl. 4.23 i 4.24) uoceni su slijedeci utjecaji masenog fluksa na
promijenu osnovne brzine sagorijevanja:

¢ Promijena trenutne brzine sagorijevanja na utjecaj promijene masenog fluksa je veca kod
pogonskog punjenja NGR-A-C nego kod punjenja NGR-A-Z.
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¢ Karakter promijene i stepen promijene trenutne brzine sagorijevanja veoma mnogo zavisi od
pritiska sagorijevanja. Pri niZim pritiscima intenzivnija je promijena trenutne brzine
sagorijevanja pri promijeni masenog fluksa. Medutim, ta promijena nije jednoznacna i vazi
samo u odgovaraju¢em podrucju vrijednosti masenih fluksova. Za testirane realne raketne
motore sa pogonskim punjenjima NGR-A-Z, vrijednosti masenog fluksa su bile u intervalu
500-4.300 kg/sm?, dok za punjenja NGR-A-C vrijednosti masenog fluksa su bile u intervalu
700-1.600 kg/sm?.

¢ Kod pogonskih punjenja NGR-A-Z u intervalu vrijednosti masenih fluksova 1.600-3.500
kg/sm?, vrijednost promijene trenutne brzine sagorijevanja opada sa porastom masenog fluksa,
dok u intervalima masenog fluksa do vrijednosti 1.600 kg/"™ i iznad 3.500 kg/sm’ raste
vrijednost trenutne brzine sagorijevanja. Pri vrijednostima masenog fluksa do 750 kg/s
m? i iznad 2.200 kg/s m® trenutna brzina sagorijevanja je imala nizu vrijednost od osnovne
brzine sagorijevanja odredene u standardnim balistickim motorima.

¢ Kod pogonskih punjenja NGR-A-C promijena trenutne brzine sagorijevanja raste sa porastom
vrijednosti masenog fluksa.

Za pogonsku materiju NGR-B uocljivo je:

¢ Potvrduje se prethodno zapaZzenje da pogonsko punjenje NGR-B-C ima vecu promijenu
trenutne brzine sagorijevanja od NGR-B-Z, s tim da je intenzitet te promijene kod pogonske
materije NGR-B ve¢i od NGR-A za isti maseni fluks i pritisak sagorijevanja.

¢ Potvrdeno je da karakter promijene i stepen promijene trenutne brzine sagorijevanja veoma
zavisi od pritiska sagorijevanja. Pri nizim pritiscima je veoma intenzivna promijena trenutne
brzine sagorijevanja pri maloj promijeni masenog fluksa. Medutim, ta promijena trenutne
brzine sagorijevanja nije jednozna¢na i mijenja se sa promijenom intervala vrijednosti
masenih fluksova. Za testirane raketne motore sa pogonskim punjenjima NGR-B-Z,
vrijednosti masenih fluksova su se kretale u intervalu 400-2.100 kg/s m* , dok za punjenje
NGR-B-C vrijednosti masenih flukseva su se kretale u intervalu 220-800 kg/s m?.

¢ Kod pogonskih punjenja NGR-B-Z u intervalu vrijednosti masenih fluksova
1.200-1.700 kg/s m? vrijednost trenutne brzine sagorijevanja opada sa porastom masenog
fluksa, da bi za vrijednosti masenog fluksa do 1.200 kg/s m* i iznad 1.700 kg/s m? trenutna
brzine sagorijevanja rasla sa porastom vrijednosti masenog fluksa. Pri vrijednosti masenog
fluksa do 400 kg/s m?, vrijednost trenutne brzina sagorijevanja je bila niZa od vrijednost
osnovne brzine sagorijevanja odredene u standardnom balistickom motoru.

¢ Kod pogonskih punjenja NGR-B-C vrijednost trenutne brzine sagorijevanja raste sa rastom
vrijednosti masenog fluksa, s tim da u intervalu masenog fluksa do vrijednosti 400 kg/s m?,
vrijednost trenutne brzine sagorijevanja je manja od osnovne brzine sagorijevanja odredene u
standardnim balistickim motorima, za iste pritiske sagorijevanja.
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Utjecaj masenog fluksa na vrijednost trenutne brzine sagorijevanja bi se mogao sazeti u
slijede¢im zaklju¢cima:

¢ Geometrija kanala za prolaz gasova u pogonskom punjenu utjece znatno na promijenu
trenutne brzine sagorijevanja, tako da pogonska punjenja sa cilindricnim kanalom za prolaz
gasova generalno imaju vec¢u promijenu trenutne brzine sagorijevanja i njen rast sa porastom
vrijednosti masenog fluksa.

¢ Stepen promijene trenutne brzine sagorijevanja je znatno veci pri nizim pritiscima
sagorijevanja za isti prirast masenog fluksa.

¢ Pogonska materija sa katalizatorima brzine sagorijevanja i “plateau” efektom ima znatno
manji stepen promijene trenutne brzine sagorijevanja od pogonske materije bez “plateau”
efekta.

¢ Kod pogonskih punjenja geometrije kanala za prolaz gasova u obliku zvijezde, za obje
pogonske materije, uoc¢eno je, smanjenje trenutne brzine sagorijevanja sa porastom vrijednosti
masenih fluksova, u pojedinim intervalima vrijednosti masenih fluksova.

4.9.2 Utjecaj radijalnog ubrzanje

Procijena utjecaja polja promijenjivog radijalnog ubrzanja na vrijednost trenutne brzine
sagorijevanja, izvrSena je na bazi analize dijagrama pritisak vs vrijeme za cetiri tipa motora,
poznavajuci geometriju pogonskih punjenja, karakteristike raketnih motora, utjecaj masenog
fluksa na trenutnu brzinu sagorijevanja i osnovne zakone brzine sagorijevanja.

U polju promijenjivog radijalnog ubrzanja mnogi parametri imaju nestacionaran karakter, te je
kao zajednicka osnova za uporedenje usvojen geometrijski parametar koji je isti za sve motore tj.
pozicija trenutnog fronta sagorijevanja w; i koja ne zavisi od pritiska sagorijevanja, masenog
fluksa, radijalnog ubrzanja ili nekog drugog parametra.

Osnova istrazivanja u okviru ove teze su bila odredivanje utjecaja polja radijalnog ubrzanja na
unutrasnjo-balisticke parametre raketnih motora na dvobazna goriva, odnosno u ovom slucaju na
trenutnu brzinu sagorijevanja.

Koriste¢i jednacinu 4.52 odredena je trenutna vrijednost brzine sagorijevanja u polju
promijenjivog radijanog ubrzanja. Poredec¢i vrijednosti trenutne brzine sagorijevanja za isto w;
pri razli¢itim intenzitetima polja promijenjivog radijalnog ubrzanja odredene su vrijednosti
masenog fluksa i pritiska sagorijevanja u toj poziciji fronta sagorijevanja. Koriste¢i te podatke
moguce je procijeniti utjecaj masenog fluksa na trenutnu brzinu sagorijevanja iz rezultata analize
raketnih motora koji nisu bili izloZeni utjecaju polja promijenjivog radijalnog ubrzanja.

Poznavaju¢i utjecaj vrijednosti masenog fluksa za dati pritisak sagorijevanja na vrijednost
trenutne brzine sagorijevanja moguce je procijeniti utjecaj polja promijenjivog radijalnog
ubrzanja na izmjenu osnovnog zakona brzine sagorijevanja. Komponenta trenutne brzine
sagorijevanja, kao posljedica utjecaja polja promijenjivog radijalnog ubrzanja odredena je na
slijedeci nacin:

5racc = r(pumAp’a’Wi)_r(pc’mAp) (455)

Rezultati proracuna promijene komponente trenutne brzine sagorijevanjaor,,, na utjecaj polja
promijenjivog radijalnog ubrzanja za cetiri raketna motora prikazana su na slikama 4.27-4.30.
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Za pogonsku materiju NGR-A u polju radijalnog ubrzanja uocljivo je :

¢

Stepen promijene komonente trenutne brzine sagorijevanjaor,, je veéi kod pogonskih
punjenja NGR-A-Z (sl. 4.27) nego kod punjenja NGR-A-C (sl. 4.28).

Kod obje konfiguracije pogonskih punjenja, pri djelovanju polja radijalnog ubrzanja
intenziteta do 50.000 m/s®, uocena je pojava izrazito nestacionarnog sagorijevanja i smanjenja
trenutne brzine sagorijevanja.

Pojava nestacionarnog sagorijevanja se javlja i pri ve¢im vrijednostima intenziteta polja
radijalnog ubrzanja i to kod obje geometrije punjenja, ali je sporadi¢cnog karaktera.

Za pogonsku materiju NGR-B u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja uocljivo je da :

¢

Stepen promijene komonente trenutne brzine sagorijevanjaor,, je vec¢i kod pogonskih
punjenja NGR-B-Z ( sl. 4.29) nego kod punjenja NGR-B-C (sl. 4.30).

Kod obje geometrije pogonskih punjenja, pri djelovanju polja radijalnog ubrzanja intenziteta
do 150.000 m/s®, uoiena je pojava izrazito nestacionarnog sagorijevanja sa znatnim
promijenama komponente trenutne brzine sagorijevanjadr,, u odnosu na opsti trend

promijena.
Sa porastom intenziteta polja promijenjivog radijalnog ubrzanja iznad 150.000 m/s?, karakter
promijene komponente trenutne brzine sagorijevanja o, zbog radijalnog ubrzanja,

priblizno je linearna funkcija za obje konfiguracije pogonskih punjenja, ali sa razlicitim
koeficijentom promijene.
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promijenjivog radijalnog ubrzanja za pogonsko punjenje NGR-B-Z
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Utjecaj polja promijenjivog radijalnog ubrzanja na komponentu trenutne brzinu
sagorijevanjaor, ., za oba tipa pogonske materije i geometrije pogonskih punjenja ogleda se u

acc !
slijede¢em:

¢ Geometrija kanala za prolaz gasova u pogonskom punjenu utjece znatno na promijenu
trenutne brzine sagorijevanja, s tim da pogonska punjenja sa cilindricnim kanalom za prolaz
gasova generalno imaju manji intenzitet promijene nego geometrijski sloZenija pogonska
punjenja. Taj zakljucak se razlikuje od rezultata istrazivanja vrSenih od strane Murphy i Wall
[58] da se sa povecanjem slozenosti konfiguracija pogonskih punjenja smanjuje utjecaj nivoa
radijalnog ubrzanja na temperaturni koeficijent a u zakonu brzine sagorijevanja ap", a da
eksponent n ne zavisi od radijalnog ubrzanja. Za razliku od navedenog, u studiji Fenech i
Billheimer [26] uoceno je da povecanje kompleksnosti geometrije punjenja utjece na rast
brzine sagorijevanja i to je objaSnjeno povecanjem utjecaja efekta gasnog toka na brzinu
sagorijevanja.

¢ Pogonska materiju NGR-A, za obje geometrije pogonskog punjenja, pri intenzitetu polja
radijalnog ubrzanja do 160.000 m/s* ima manju promijenu trenutne brzine sagorijevanja od
pogonske materije NGR-B, s tim da pogonska materija NGR-B u tom intervalu pokazuje
nestacionarnst procesa sagorijevanja. Sa porastom intenziteta polja radijalnog ubrzanja,
promijena komponente trenutne brzine sagorijevanjaor,, pogonskih materija je slicnog
karaktera za geometriju poprecnog presjeka kanala punjenja u oblika zvijezde, dok je za
punjenja sa cilindri¢nim kanalom, intenzitet promijene znatno vec¢i kod pogonske materije
NGR-A. Komponenta trenutne brzine sagorijevanjaor,, pogonske materije NGR-B sa

porastom radijalnog ubrzanja se asimptotski priblizava vrijednosti 0,3.

¢ Pogonska materija NGR-A sa katalizatorima brzine sagorijevanja i “plateau” efektom ima
znatno vecu promijenu komponente trenutne brzine sagorijevanjaor,, Sa promijenom
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intenziteta polja promijenjivog radijalnog ubrzanja i stabilnost procesa sagorijevanja od
pogonske materije NGR-B koja nema “plateau” efekat.

¢ Vrijednost trenutne brzine sagorijevanja je niza vrijednost od osnovne brzine sagorijevanja u
polju promijenjivog radijalnog ubrzanja intenziteta do oko 50.000 m/s® pri ispitivanju
pogonske materije NGR-A, za obje geometrije punjenja. U tom intervalu je o¢ena pojava
izrazito nestacionarnog sagorijevanja.

4.9.3 Eksponent n u zakonu brzine sagorijevanja

Wall [75] u svom radu istice da eksponent pritiska n u zakonu brzine sagorijevanja r =a- p", ne

zavisi od radijalnog ubrzanja, dok temperaturni koeficijent a zavisi od slozenosti konfiguracije
pogonskog punjenja. Obimna istrazivanja, koje je izvrsio autor, pokazuju da polje radijalnog
ubrzanja utjece znatno viSe na izmjenu eksponenta pritiska n nego na koeficijent a. Nije
dokazano da samo sloZenost konfiguracije utjece na koeficijent a, problem je sloZeniji, mora se
posmatrati hemijska struktura dvobaznog raketnog goriva, koli¢ina, tip i granulacija balistickih
modifikatora brzine sagorijevanja i temeraturna osjetljivost goriva. Glick i dr. [33] za
nemetalizirana kompozitna goriva isti¢u odsustvo znacajne zavisnosti eksponenta pritiska n od
ubrzanja u zakonu brzine.

Izdvojen je utjecaj masenog fluksa na osnovnu brzinu sagorijevanja i posmatrana zavisnost
brzine sagorijevanja od pritiska u dva intervala djelovanja polja radijalnog ubrzanja (do i iznad
vrijednosti intenziteta radijalnog ubrzanja od 150.000 m/s?). Za svaki tip pogonske materije
posmatrane su zavisnosti brzine sagorijevanja za obje geometrije popre¢nog presjeka kanala za
prolaz gasova i osnovni zakon brzine sagorijevanja odreden u balistickim motorima FLS-2
(32x16).

Na sl. 4.31 je data zavisnost promijene osnovne brzine sagorijevanja samo pod utjecajem polja
promijenjivog radijalnog ubrzanja za pogonsku materiju NGR-A. U podru¢ju djelovanja polja
radijalnog ubrzanja do 150.000 m/s?, za obje geometrije pogonskog punjenja i u u oblasti pritiska
sagorijevanja do 14 MPa uocena je pojava velikog rasipanja vrijednosti trenutne brzine
sagorijevanja u odnosu na osnovnu brzinu sagorijevanja. Vrijednosti trenutnih brzina
sagorijevanja su priblizno slicne osnovnom zakonu brzine sagorijevanja (promijene koeficijenta
a i eksponenta pritiska n ne odstupaju drasticno). To se moZe objasniti poremecajem
medusobnog odnosa katalizatora brzine sagorijevanja pod utjecajem polja radijalnog ubrzanja u
zoni super brzog gorenja.

Porastom intenziteta polja radijalnog ubrzanja bitno se mijenjaju vrijednosti temperaturnog
koeficijenta a i eksponenta pritiska n u odnosu na vrijednosti osnovnog zakona brzine
sagorijevanja. Eksponent pritiska je n>1, Sto ukazuje da proces sagorijevanja ulazi u zonu
nestabilnog sagorijevanja. Gotovo sve ¢estice aditiva su prilijepljene za povrsinu sagorijevanja,
smanjujuci ili neutraliSu¢i kataliticki efekat, tako da dominatnu ulogu u porastu osnovne brzine
sagorijevanja igra prijenos toplote iz zone svijetlog plamena, gdje zbog povecanog intenziteta
polja radijalnog ubrzanja povecava se i vrijednost tangencijalne brzine gasne struje.
Tangencijalna komponeta brzine gasne struje uzrokuje povijanje plamena, intenziviranje
prijenosa toplote sa gasne struje na ¢vrstu fazu Sto utjece na intenziviranje procesa razgradnje
¢vrste faze pogonske materije.

Osnovni zakon brzine sagorijevanja odreden u uslovima ispitivanja u opitnim balistickim
motorima FLS-2 ima “plateau” efekat u zoni pritisaka iznad 14 MPa, dok pod utjecajem polja
promijenjivog radijalnog ubrzanja “plateau” efekat nestaje i nastupa intenzivno povecanja brzine
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sagorijevanja. Kod pogonskog punjenja NGR-A-Z porast trenutne brzine sagorijevanja se deSava
I u zoni superbrzog sagorijevanja (zona pritiska sagorijevanja do 14 MPa). Ta pojava pokazuje
da ovo povecanje brzine sagorijevanje nije rezultat katalitickog efekta balistickih modifikatora,
nego jedino utjecaja povecanog toplotnog fluksa od plamena ka ¢vrstoj fazi goriva i izmjene
slike strujanja gasa iznad povrSine sagorijevanja. Kod pogonskog punjenja NGR-A-C intenzitet
povecanja trenutne brzine sagorijevanja je manji nego kod pogonskog punjenja NGR-A-Z i to se
moZe objasniti samo time da je strujna slika iznad povrSine sagorijevanja znatno sloZenija kod
pogonskog punjenja NGR-A-Z i da tu postoji utjecaj tangencijalne komponente ubrzanja na
povrsinu sagorijevanja.
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Sl. 4.31 Zakon promijene trenutne brzine sagorijevanja koji sadrzi samo komponetu
utjecaja polja promijenjivog radijalnog ubrzanja za pogonsku materiju NGR-A

Analiza ponaSanja pogonske materije NGR-B pokazuje sli¢ne efekte kao kod pogoneke materije
NGR-A, sa odgovarajucim specificnostima koje su posljedica razlicite hemijske strukture
pogonske materije, tipa balistickog modifikatora i razli¢itin karakteristika temperaturne
osjetljivosti (sl. 4.32).

U podrugju djelovanja polja radijalnog ubrzanja do 150.000 m/s?, za obje geometrije pogonskog
punjenja NGR-B, uocena je pojava velikog rasipanja vrijednosti trenutne brzine sagorijevanja.
Vrijednosti trenutnih brzina sagorijevanja su veé¢e od osnovnog zakona brzine sagorijevanja u
intervalu pritiska ve¢em od 12 MPa za obje konfiguracije, dok je kod pogonskog punjenje
NGR-B-C vrijednost trenutne brzine sagorijevanja niza od osnovne brzine sagorijevanja pri
pritiscima sagorijevanja nizim od 12 MPa (poremecaj katalitickog efekta). Kod pogonskog
punjenja NGR-B-Z zakon trenutne brzne sagorijevanja ima gotovo istu zakonitost promijene kao
kod osnovnog zakona brzine sagorijevanja, samo su mu intenziteti brzine sagorijevanja veci,
odnosno temperaturni koeficijent a je veci.

Kod pogonskog punjenja NGR-B-C, zakon promijene trenutne brzine sagorijevanja ima
karakteristike nestabilnog sagorijevanja, eksponent pritiska n>1 i to se objaSnjava pojavom
topljenja cestica PbO i njihovim razlijevanjem po povrsini sagorijevanja (to nije moguce kod
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pogonskog punjenja NGR-B-Z, zbog konfiguracije kanala punjenja za prolaz gasova) uslijed
¢ega se intenzivira prijenos toplote sa metalnog olova na povrsinu sagorijevanja. Ovo se sve
deSava pri pritiscima sagorijevanja ve¢im od 10 MPa, kada dolazi do nestajanja tamne zone u
talasu sagorijevanja; uslijed porasta vrijednosti tangencijalne komponente brzine gasne struje,
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dolazi do intenzivnijeg prijenosa toplote sa gasa na ¢vrstu fazu i topljenja cestica olovnog
oksida. U skladu sa stohasticnoS¢u ovog procesa je i pojava velikog rasipanja trenutnih
vrijednosti brzine sagorijevanja.

Sl. 4.32 Zakon promijene trenutne brzine sagorijevanja koji sadrzi samo komponetu
utjecaja polja promijenjivog radijalnog ubrzanja za pogonsku materiju NGR-B

Povecanjem intenziteta polja radijalnog ubrzanja, vrijednosti temperaturnog koeficijenta a i
eksponenta pritiska n u zakonu trenutne brzine sagorijevanja su bitno veée nego kod osnovnog
zakona brzine sagorijevanja.

Kod pogonskog punjenja NGR-B-Z eksponent pritiska n>1, dok kod pogonskog punjenja
NGR-B-C eksponent pritiska n>0.95 , tako da je proces sagorijevanja u zonu nestabilnog
sagorijevanja. Dominatnu ulogu u izmjeni procesa sagorijevanja ima prijenos toplote iz zone
svjetlog plamena, gdje se sa povecanjem inteziteta polja radijalnog ubrzanja povecava vrijednost
tangencijalne komponente brzine gasne struje, koja povija plamen mijenjaju¢i mehanizam
procesa sagorijevanja tako Sto povecava prijenos toplote sa gasnih podukata na ¢vrstu fazu.

Pogonska materija NGR-B nema “plateau” efekat i podrucje super brzog sagorijevanja, tako da
porast brzine sagorijevanja moze da nastupi samo zbog intenzivnijeg prijenosa toplote sa gasne
faze na ¢vrstu fazu.

Zbog prisustva cestica balistickog katalizatora PbO, u pojedinim fazama procesa prisutno je

oscilovanje trenutnih vrijednosti brzina sagorijevanja, ali opsti trend je veoma slican u oba
razmatrana intervala polja radijalnog ubrzanja.
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4.10 Specifiéni impuls raketnog motora

Specifi¢ni impuls pogonske materije u raketnom motoru znatno se razlikuje od teoretske
vrijednosti specificnog impulsa. Ova razlika zavisi, kako od karakteristika mlaznika, pritiska
okoline, raspolozive energije sagorijevanja pogonske materije, gubitaka energije zbog prijenosa
toplote sa produkata sagorijevanja na elemente konstrukcije raketnog motora, postignutog
stepena Kineticke i termic¢ke ravnoteZze gasne i ¢vrste faze produkata sagorijevanja u komori
motora, efikasnosti sagorijevanja (vrijeme prebivanja u komori sagorijevanja i pritisak
sagorijevanja), doprinosa inertnih konstruktivnih elemenata koji se izbacuju iz motora itd.

Pri procijeni utjecaja polja promijenjivog radijalnog ubrzanja na ostvareni specifi¢ni impuls
razmatranih pogonskih materija mora se voditi racuna o kompleksnosti geometrija mlaznica
raketnih motora koji su koriSteni za istrazivanja i geometriji kanala za prolaz gasova unutar
pogonskih punjenja. SloZenost konstrukcije mlaznika, kod koje su mlaznice bile rasporedene po
obodu, a ose simetrije su zaklapale odredeni ugao u odnosu na uzduznu osu simetrije motora,
uticala da struja produkata sagorijevanja koja istjecu iz kanala pogonskog punjenja ima sloZeni
turbulentni tok prije ulaska u konvergentni dio mlaznice. Ulazni dio mlaznice do kriti¢nog
presjeka, iz konstruktivnih razloga, izaziva dodatne gubitke tec¢enju gasnog toka. Obrtanjem
raketnog motora oko uzduZne ose, struja produkata sagorijevanja ima pored aksijalne
komponente vektora brzine i tangencijalnu komponentu. Geometrija presjeka kanala za prolaz
produkata sagorijevanja se neprekidno mijenja, a posebno kod geometrije presjeka kanala za
prolaz gasova u obliku zvijezde, a Sto dodatno usloznjava kompleksnost gasnog toka.

ZakoSenje ose mlaznica za odredeni ugao u odnosu na uzduznu osu motora izaziva gubitak
specificnog impulsa. Eksperimentalna istrazivanja grupe raketnih motora NGR-A-Z bez utjecaja
polja radijalnog ubrzanja (sl. 4.8) u sklopu odredivanja utjecaja tipa i ulazne geometrije mlaznika
su omogucila ustanovljena slijede¢u zavisnost gubitka specificnog impulsa sa promijenom ugla
nagiba osa mlaznica:

Epe (6)=11672-107 - 5% +6,1673-10° -5 (4.56)

koja je koriStena u daljim analizama u cilju procijene utjecaja polja radijalnog ubrzanja na stepen
efikasnosti specificnog impulsa datih pogonskih materija i geometrija pogonskih punjenja.

Promijena stepena efikasnosti raketnog motora sa promijenom intenziteta polja radijalnog
ubrzanja procijenjena je koriStenjem izraza:

|, (0:2)

SPteo

n(s,a) =

(4.57)

Stepen efikasnosti specificnog impulsa 77(5,a) uzima u obzir promjene energije zbog zakoSenja
ose mlaznice 7,, zbog izmjene geometrije ulaznog dijela mlaznice pri izmjeni nagiba ose
mlaznice u odnosu na osu motora &, , zbog erozije kriticnog presjeka mlaznica &gy,
utjecaja tipa mlaznika ¢,,,; 1 doprinosa specificnog impulsa zbog djelovanja polja radijalnog
ubrzanja na proces sagorijevanja.
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Veza izmedu ovog stepena efikasnosti specificnog impulsa i stepena efikasnosti bez utjecaja ugla
zakoSenja ose mlaznice i polja promijenjivog radijalnog ubrzanja se moze izraziti odnosom:

77(5’ a) =Ms-0,a=0 15 (1_ € anGL ) Nace (4.58)

Sada je moguce uspostaviti zavisnost doprinosa polja promijenjivog radijalnog ubrzanja na
promijenu realnog specificnog impulsa raketnog motora.

Doprinosa polja promijenjivog radijalnog ubrzanja na promijenu realnog specificnog impulsa
raketnog motora 7. sada se moze izraziti sljedecim odnosom:

Mace = 0.2) (4.59)
Ns5-0,a=0 M5 '(1_ gANGL)

Na slijede¢im dijagramima je dat opSti izgled karaktera promijene stepena efikasnosti
specificnog impulsa raketnog motora ( efikasnost procesa sagorijevanja) pri promijeni intenziteta
polja radijalnog ubrzanja za cetiri konfiguracije pogonskog punjenja i dva tipa pogonske
materije i za razli¢ite odnose K (odnos povrSine sagorijevanja prema povrsini kriticnog presjeka
mlaznica), odnosno izrazenog preko srednjeg pritiska sagorijevanja raketnih motora ispitanih bez
utjecaja polja radijalnog ubrzanja.
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Sl. 4.33 Stepen efikasnosti specifiénog impulsa u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja
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Sl. 4.34 Stepen efikasnosti specifiénog impulsa punjenja geometrije popre¢nog presjeka
kanala za prolaz gasova u obliku zvijezde u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja

Analizom dijagrama na sl. 4.33 mogu se izvuci slijedec¢i zakljuéci:

¢ Promijena stepena efikasnosti specificnog impulsa  pri promijeni intenziteta polja
promijenjivog radijalnog ubrzanja kod svih konfiguracija pogonskih punjenja ima tri
karakteristicne faze.

¢ Prva faza je karakteristi¢na po intenzivnoj promijeni stepena efikasnosti specifi¢nog impulsa.
Najvece promijene stepena efikasnosti su prisutne kod pogonskog punjenja NGR-A-Z. U ovoj
fazi povecanje stepena efikasnosti specificnog impulsa uslijed prisustva polja radijalnog
ubrzanja nastaje kao posljedica intenzivnijeg mijeSanja produkata sagorijevanja pri
helikoidalnom kretanju gasne struje unutar kanala punjenja (pojave tangencijalne komponente
brzine). Time je postignut duZi put kretanja produkata sagorijevanja kroz unutrasnjost
raketnog motora. Termin vrijeme prebivanja produkata sagorijevanja [69], moze se izraziti
kao karakteristi¢ne duZzine komore sagorijevanja L™ . U ovom slugaju je tacniji termin duZina
puta kretanja produkata sagorijevanja .

¢ U drugoj fazi, promijena stepena efikasnosti specificnog impulsa je neznatna i prakti¢no
neovisna od promijene intenziteta polja radijalnog ubrzanja. Vrijednost stepena efikasnosti
specificnog impulsa i trajanje ovog intervala je razlicito za svaki tip konfiguracije; najveca
vrijednost i najduzi interval neosjetljivosti na utjecaj polja radijalnog ubrzanja je prisutan kod
pogonskog punjenja NGR-A-Z, najkraci interval neosjetljivosti je kod punjenja NGR-B-C,
dok su vrijednosti stepena efikasnosti specifi¢cnog impulsa u ovoj fazi kod tri preostala
punjenja pribliZno iste vrijednosti. U ovoj fazi bez obzira na povecanje duZine puta prebivanja
produkata sagorijevanja nema znacajne promijene specificnog impulsa iz razloga jer je
uspostavljena hemijska ravnoteza produkata sagorijevanja.
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¢ Treca faza je karakteristicna po intenzivnom rastu stepena efikasnosti specifi¢cnog impulsa sa
rastom intenziteta polja radijalnog ubrzanja. Najveci rast stepena efikasnosti je kod punjenja
NGR-B-C, a najmanja kod punjenja NGR-A-Z. Uopsteno, stepen promijene je veéi kod
pogonskih punjenja sa cilindri¢cnim kanalom za prolaz gasova. Porast specifi¢cnog impulsa u
ovoj fazi moze biti posljedica intenzivnijeg prijenosa toplote sa produkata sagorijevanja na
¢vrstu fazu zbog povijanja plamena (znacajno povecanje tangencijalne komonente brzine
gasa).
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Sl. 4.35 Stepen efikasnosti specifiénog impulsa punjenja sa cilindriénim kanalom
za prolaz gasova u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja

Pritisak sagorijevanja utjec¢e veoma znacajno na ukupnu efikasnost specifi¢cnog impulsa (sl. 4.34
i sl. 4.35) i karakter njegovog utjecaja nije jednoznacan:

¢ Pri intenzitetu polja radijalnog ubrzanju do 500.000 m/s* pogonska materija NGR-A ima veéu
osjetljivost specificnog impulsa pri porastu pritiska od pogonske materije NGR-B.

¢ Sa porastom pritiska sagorijevanja pri istom intenzitetu polja radijalnog ubrzanja kod
pogonskog punjenja NGR-A-Z smanjuje se stepen efikasnosti specifiénog impulsa, dok kod
pogonskog punjenja NGR-B-Z od se povecava. Kod pogonskog punjenja NGR-B-Z pri
malim pritiscima sagorijevanja od 3 MPa smanjen je stepen efikasnosti specificnog impulsa
u odnosu na rezultate ispitivanja raketnih motora bez utjecaja polja radijalnog ubrzanja.

¢ Postoje neznatna promijena osjetljivosti stepena efikasnosti specifi¢nog impulsa na promijenu
pritiska sagorijevanja i tipa pogonske materije pri promijeni intenzitetu polja radijalnog
ubrzanju do 200.000 m/s? kod pogonskih punjenja sa cilindrinim kanalom za prolaz gasova.
Povecanjem intenziteta polja radijalnog ubrzanja, stepen osjetljivosti specificnog impulsa se
povecava sa porastom pritiska, kod pogonskog punjenja NGR-A-C, a smanjuje kod
pogonskog punjenja NGR-B-C. Stepen promijene efikasnosti specificnog impulsa je veci kod
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pogonskog punjenja NGR-B-C u cjelokupnom intervalu pritiska sagorijevanja i intenziteta
polja radijalnog ubrzanja.

¢ Stepen efikasnosti specifi¢cnog impulsa raketnog motora u polju radijalnog ubrzanja zavisi od
nivoa pritiska sagorijevanja u rakethom motoru, geometrije kanala za prolaz produkata
sagorijevanja pogonskog punjenja, tipa pogonske materije i intenziteta polja radijalnog
ubrzanja.

+ Ne postoji opSta zakonitost osjetljivosti stepena efikasnosti specificnog impulsa na promijenu
intenziteta polja radijalnog ubrzanja.

4.11 Utjecaj na trenutni pritisak sagorijevanja

Procijena promijene trenutnog pritiska sagorijevanja u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja
je veoma sloZena zbog utjecaja viSe faktora. Primjenjena je metoda koja je zasnovana na
suZavanju broja utjecajnih faktora tako $to je izvrSeno poredenje vrijednosti trenutnog pritiska
sagorijevanja u raketnim motorima pri istim rastojanjima fronta plamena sagorijevanja u
uslovima utjecaja polja radijalnog ubrzanja i bez prisustva polja radijalnog ubrzanja.

Koeficijent promijene trenutnog pritiska sagorijevanja na utjecaj polja promijenjivog radijalnog
ubrzanja odreden je iz izraza:

pi(Wi , a)

ky(w;,a) = oi(w,)

(4.60)

Analizirana su sva pogonska punjenja i pogonske materije i na slijede¢im dijagramima su
prikazane zavisnosti promijene trenutnog pritiska sagorijevanja od trenutnog polozZaja fronta
plamena sagorijevanja i intenziteta polja radijalnog ubrzanja. Za svako punjenje i pogonsku
materiju su uradena po dva dijagrama; jedan u funkciji trenutnog polozaja fronta plamena, a
drugi u funkciji intenziteta polja radijalnog ubrzanja. S obzirom da je intenzitet polja radijalnog
ubrzanja promijenjiv po vremenu i prostoru za motore, navedene vrijednosti maksimalnog
ubrzanja se odnose na maksimalne vrijednosti radijalnog ubrzanja postignute u datom raketnom
motoru.

Za obje konfiguracije punjenja pogonske materije NGR-A u odedenim intervalima poloZaja
fronta plamena i do odredenog intenziteta polja radijalnog ubrzanja, vrijednost trenutnog pritiska
sagorijevanja u raketnom motoru izloZzenom djestvu polja promijenjivog radijalnog ubrzanja je
niZza od trenutnog pritiska u raketnom motoru koji nije izloZen utjecaju polja radijalnog ubrzanja
(s.4.36 i s1.4.37). Za iste trenutne poloZaje fronta plamena pri razlic¢itim intenzitetima polja
radijalnog ubrzanja vrijednost trenutnog pritiska sagorijevanja je bitno drugacija, Sto ukazuje na
znacajnu izmjenu uslova sagorijevanja.

Do neke male vrijedosti intenziteta polja radijalnog ubrzanja, promijena trenutnog pritiska je

neovisna od trenutnog polozaja fronta plamena. Porastom intenziteta polja radijalnog ubrzanja
vrijednost trenutnog pritiska sagorijevanja raste intenzivno.
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Pogonsko punjenje NGR-A-Z ima na kraju procesa sagorijevanja koficijent promijene trenutnog
pritiska k (Wp,amax)=1,77 , dok punjenje NGR-A-C ima Kk (Wp,amax )=1,45.
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Sl. 4.36 Promijena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od trenutnog poloZaja
fronta plamena u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-A-Z
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Sl. 4.37 Promijena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od trenutnog poloZaja
fronta plamena u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-A-C

Uporedujuci karakter promijene trenutnog pritiska kod ove dvije geometrije punjenja uocljiv je
utjecaj intenziteta polja radijalnog ubrzanja geometrije kanala za prolaz gasova (izmjena strujnog
toka, intenzivniji prijenos toplote, veci utjecaj deformacije pogonske materije itd.).
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Da osjetljivost trenutnog pritiska zavisi od promijene intenziteta polja radijalnog ubrzanja,
trenutnog polozaja fronta plamena i geometrije kanala za prolaz gasova moze se ocigledno
vidjeti iz dijagrama sl.4.38 i sl.4.39. Za isti intenzitet polja radijalnog ubrzanja postoje znatna
odstupanja osjetljivosti trenutnog pritiska ne samo po vrijednosti nego i po karakteru promijene.

Promjena trenutnog pritiska sagorijevanja
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Sl. 4.38 Promijena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od intenziteta polja
promijenjivog radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-A-Z
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Sl. 4.39 Promijena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od intenziteta polja
promijenjivog radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-A-C

Ta odstupanja su intenzivnija kod pogonskog punjenja NGR-A-Z, zbog sloZenosti toka
produkata sagorijevanja u takvom kanalu, koji je izloZen polju promijenjivog radijalnog
ubrzanja. Kod njega je prisutna intenzivna turbulencija gasnog toka (postoji aksijalna, radijalna i
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tangencijala komponenta brzine gasnog toka), prisutan je utjecaja radijalnog i tangencijalnog
ubrzanja utjecaj, intenzivnije su deformacije pogonske materije posebno u krakovima zvijezda
itd. i to sve ima odraza na proces sagorijevanja.

Pogonska materija NGR-A sadrzi balisticke modifikatore brzine sagorijevanja (¢ad i olovo
stearat), ima oblast super brzog sagorijevanja i “plateau” efekat, dok pogonska materija NGR-B
ima karakteristike standardne dvobazne pogonske materije. Ova konstatacija je veoma vazna za
pogonsku materiju NGR-A koja sagorijeva u oblasti pritisaka iznad 14 MPa (podrucje “plateau”
efekta), gdje ne bi trebalo da dolazi do promijene brzine sagorijevanja, odnosno do povec¢anog
generisanja produkata sagorijevanja i time do porasta pritiska sagorijevanja pri nepromijenjenim
polaznim uslovima.

Promijene trenutnog pritiska sagorijevanja pogonske materije NGR-B u polju promijenjivog

radijalnog punjenja i pri razli¢itim polozajima fronta plamena, za obje geometrije pogonskog
punjenja prikazane su nasl. 4.40i sl. 4.41.
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Sl. 4.40 Promijena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od trenutnog polozaja
fronta plamena u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-B-Z

Promijena trenutnog pritiska sagorijevanja pogonske materije NGR-B ima bitno drugaciji
karakter promijene u odnosu na pogonsku materiju NGR-A. Pored utjecaja polja radijalnog
ubrzanja, geometrija kanala za prolaz gasova ima znatan utjecaj na intenzitet osjetljivost
trenutnog pritiska i na karakter promijene trenutnog pritiska.

Kod pogonskog punjenja NGR-B-C trenutni pritisak sagorijevanja u polju promijenjivog
ubrzanja je niZi od trenutnog pritiska sagorijevanja bez utjecaja polja ubrzanja za uslove dok
front plamena ne dostigne polozaj od 80% debljine svoda pogonskog punjenja. Tada nastupa
naglo povecanje trenutnog pritiska sagorijevanja. Intenzitet promijene trenutnog pritiska u toj
fazi nije direktno proporcionalan porastu nivoa radijalnog ubrzanja tj. nema pravilan karakter
promijene.
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Sl. 4.41 Promijena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od trenutnog polozaja
fronta plamena u polju promijenjivog radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-B-C

Kod pogonskog punjenja NGR-B-Z, najveca vrijednost promijene trenutnog trenutnog pritiska
sagorijevanja k,=2,45 se postize pri maksimalnom intenzitetu polja radijalnog ubrzanja na kraju
procesa sagorijevanja, dok kod pogonskog punjenja NGR-B-C to nije slucaj. Maksimalna
vrijednost promijene trenutnog pritiska k,=1,93 za ovo pogonsko punjenje je postignuta u
raketnom motoru izloZenom intenzitetu polja radijalnog ubrzanja od 188.355 m/s?, dok pri
intenzitetu polja radijalnog ubrzanja od 489.871 m/s® vrijednost promijene trenutnog pritiska
sagorijevanja je kp=1,7.

Utjecaj geometrije pogonskog punjenja, trenutnog poloZaja fronta plamena i ostalih parametara
koji su posljedica tih faktora se mogu uociti nasl. 4.42 i sl. 4.43

Intenzitet promijene trenutnog pritiska sagorijevanja je veci kod pogonskog punjenja NGR-B-Z,
nego kod pogonskog punjenja NGR-B-C pri istom intenzitetu polja radijalnog ubrzanja.

Kod pogonskog punjenja NGR-B-C karakter promijene osjetljivosti trenutnog pritiska
sagorijevanja je slican kao kod punjenja NGR-B-Z, ali je ukupna vrijednost osjetljivost
trenutnog pritiska sagorijevanja veca kod raketnin motora koji su bili izlozeni nizim
intenzitetima polja radijalnog ubrzanja na kraju procesa sagorijevanja.
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Sl. 4.42 Promijena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od intenziteta
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Sl. 4.43 Promijena trenutnog pritiska sagorijevanja u zavisnosti od intenziteta polja
promijenjivog radijalnog ubrzanja za punjenje NGR-B-C
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4.12 Utjecaj izmjene tehnologije izrade

Pogonska punjenja koristena u prethodnim istraZivanjima su proizvedena tehnoloSkim
postupkom presovanjem, standardnim metodom proizvodnje dvobaznih raketnih pogonskih
punjenja u prethodnoj Jugoslaviji. Potrebe za uspostavljanjem visoko serijske proizvodnje,
iziskivale su primjenu tehnoloSkog postupka izrade pogonskih punjenja ekstrudovanjem. Razlika
izmedu ova dva tehnolo$ka postupka je u na¢inu odvajanja vode iz jake smjeSe, Zelatenizaciji i
nac¢inu formiranja pogonskih punjenja. Kao posljedica tih razlika, nuzno se javlja neSto drugaciji
odnos aditiva i balistickih modifikatora koji se dodaju u sastav jake smjeSe. Medutim, te izmjene
ne bi trebale da bitno utje¢u na karakter procesa sagorijevanja, 0snosno na razvoj krive pritisak
VS vrijeme.

Poredenjem rezultata ispitivanja pogonske materije NGR-A proizvedene metodama presovanja i
ekstrudovanjem za upotrebu u opitnim balistickim motorima FLS-2, uocena je pojava
nestabilnog sagorijevanja na niZzim pritiscima sagorijevanja kod ekstrudovanih pogonskih
punjenja (sl. 4.44 i sl. 4.45). Razlicite krive pritisak vs vrijeme u standardnom balistickom
motoru su dobijene izmjenom samo povrSine kriticnog presjeka mlaznika i one se koriste za
izradu osnovnog zakona brzine sagorijevanja razmatrane pogonske materije za odgovarajucu
temperaturu okoline.

Rezultati ispitivanja pogonske materije NGR-A proizvedene postupkom ekstrudiranjem i
ispitane u standardnim balistickim motorima FLS-2 na temperaturama okoline od 243 K, 273 K
i 333 K (sl.4.45, s1.4.46 i s1.4.47) pokazuju da postoji izrazita nestabilnost procesa sagorijevanja
na nizim pritiscima sagorijevanja i da je to posebno naglasano kod raketnih motora ispitivanih na
temperaturi okoline od 333 K. Postoje bitne razlike u zakonima brzine sagorijevanja za sve tri
temperature okoline, a Sto je posebno vidljivo iz slika 3.10 i 3.12.
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Sl. 4.44 Standardni balisti¢ki motor FLS-2 na temperaturi okoline 290 K,
pogonska materije NGR-A proizvedena metodom presovanja
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Sl. 4.45 Standardni balisti¢ki motor FLS-2 na temperaturi okoline 240 K,
pogonska materije NGR-A proizvedena metodom ekstrudiranja
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Sl. 4.46 Standardni balisti¢ki motor FLS-2 na temperaturi okoline 290 K,
pogonska materije NGR-A proizvedena metodom ekstrudiranja
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Sl. 4.47 Standardni balisti¢ki motor FLS-2 na temperaturi okoline 330 K,
pogonska materije NGR-A proizvedena metodom ekstrudiranja

Pojava nestabilnosti ustanovljena na dijagramima pritisak vs vrijeme tokom ispitivanjem
pogonskih punjenja proizvedenih ekstrudovanjem u standardnim balistickim motorima FLS-2,
postaje jos izrazitija u realnim raketnim motorima Kkoji su izloZeni utjecaju polja promijenjivog
radijalnog ubrzanja.

Za razliku od standardnih balistickih motora FLS-2 ispitanih na temperaturi okoline od 330 K,
kada je nestabilnost bila izrazita pri pritiscima sagorijevanja do 15 MPa (podrucje super brzog
gorenja, sl.3.12), kod realnih raketnih motora izloZenih utjecaju u polja promijenjivog radijalnog
ubrzanja, pri istoj temperatruri ispitivanja, nije uocena nestabilnost procesa sagorijevanja
analizom dijagrama pritisak vs vrijeme (sl. 4.48). Pojava izrazite nestabilnosti procesa
sagorijevanja je uocena pri ispitivanju realnih raketnih motora na temperaturi okoline od 243 K
(sl. 4.49). Na slikama 4.48 i sl. 4.49 prikazan je razvoj krive pritiska u funkciji vremena dvije
grupe realnih raketnih motora koji su bili izloZeni utjecaju polja promijenjivog radijalnog
ubrzanja. Krive nacrtane crnom punom linijom se odnose na pogonsko punjenje proizvedeno
tehnologijom presovanja, dok krive nacrtane drugim bojama se odnose na pogonska punjenja
proizvedena tehnologijom Snekovanja.

Uporedna analiza dijagrama pritisak vs vrijeme ukazuje da izmjena tehnologije izrade pogonskih
punjenja ima utjecaja na proces sagorijevanja, ali takoder i da postoje razlike u ponaSanju
pogonske materije u procesu gorenja u zavisnosti da li se ono odvija u ili bez prisustva polja
radijalnog ubrzanja. Najveca nestabilnost procesa sagorijevanja uocena je kod punjenja koja su
ispitivana u standardnim balistickih motora FLS-2 na temperaturi okoline od 330 K, dok kod
realnih raketnih motora izloZeni utjecaju polja promijenjivog radijalnog ubrzanja, najveca
nestabilnost je uocena tokom ispitivanja na temperaturi okoline 243 K.

162



3200

+ 2800

+ 2400

-+ 2000

+ 1600

Ugaona brzina, rad/s

+ 1200

Pritisak sagorijevanja, MPa

+ 800

1 400

0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 1,4

Vrijeme sagorijevanja, s

Sl. 4.48 Utjecaj izmjene tehnologije proizvodnje na izgled krive pritisak vs vrijeme
pogonske materije NGR-A ispitane na temperaturi okoline 323 K
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Sl. 4.49 Utjecaj izmjene tehnologije proizvodnje na izgled krive pritisak vs vrijeme
pogonske materije NGR-A ispitane na temperaturi okoline 243 K
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Pojava nestabilnosti procesa sagorijevanja kao posljedica izmjene tehnologije izrade pogonskih
punjenja i vrste i koli¢ine aditiva ukazuje da se mijenja mehanizam procesa sagorijevanja. Sa
mehani¢kog stanovista, raspodijela balisti¢kih aditiva unutar osnhovne strukture dvobaznog
raketnog goriva proizvedenog metodom ekstrudovanja je drugacija u odnosu na strukturu
dobijenu primjenom tehnologije presovanja pogonskih punjenja. Kao posljedica toga javlja se
drugaciji kataliticki efekat aditiva, Sto za posljedicu ima i pojavu “mesa” efekta u osnovnom
zakonu brzine sagorijevanja pogonske materije NGR-A dobijene metodom Snekovanja (sl.3.12).
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5. Prethodno predvidanje unutrasnjo-balistiékih parametara raketnog motora na
dvobazno gorivo u polju promjenjivog radijalnog ubrzanja

Predvidanje unutrasSnjo-balistickih parametara za odgovaraju¢i tip raketnih motora, pored
poznavanja teoretskih znanja, podrazumijeva potrebu posjedovanje podataka o sli¢nim
konstruktivnim koncepcijama. Time se postize skracenje vremena i smanjenje troSkova razvoja
novog raketnog motora i pogonskog punjenja. Izbor optimalnog, a ne samo zadovoljavajuceg
dizajna pogonskog punjenja, podrazumijeva primjenu logi¢nog redoslijeda u procesu
dizajniranja:

¢ Procjena strukturnih zahtjeva i parametara unutrasnje balistike,

¢ Poznavanje fundamentalnih parametara pogonske materije,

¢ lzbor i prorac¢un konfiguracije pogonskog punjenja i

¢ Analiza naprezanja strukture raketnog motora i pogonskog punjenja.

5.1 Balisti¢ki zahtjevi

Sama namjena misije raketnog projektila, definiSe potrebne unutrasnjo balisticke parametre i
zahtjeve koji se postavljaju pred strukturu raketnog projektila u cjelini. Kod raketnih projektila
koji su stabilizovani obrtanjem oko uzduZne ose, potrebno je poznavati slijede¢e parametre:

¢ Srednji potisak F,,, ili funkciju promjene potiska raketnog motora u funkciji vremena,

¢ Vrijeme sagorijevanja ty ili
¢ Totalni impuls raketnog motora Iy i
¢ Potrebnu ugaonu brzinu o, na kraju vremena rada raketnog motora.

5.2 Zahtjevi misije projektila

Strukturni zahtjevi postavljeni pred projektil, proizlaze iz same namjene misije, uti¢u direktno na
dizajn raketnog motora u cjelini i odrazavaju se na:

Anvelopu koja definiSe fizicke granice pogonskog punjenja (duzinu L, unutrasnji precnik
komore sa nanijetom termoizolacijom D i zapreminu koja ostaje na raspolaganju za smjestaj
pogonske materije). Time su stvorene pretpostavke da se odredi potrebna srednja brzina
sagorijevanja raver (an,tp) U polju promjenjivog radijalnog ubrzanja:

D
4.1,

r-aver (ab ! tb) = (51)

(za pogonsko punjenje sa unutraSnim sagorijevanjem, debljina web-a je priblizno 0,25 pre¢nika
pogonskog punjenja).

Poznavajuc¢i srednju brzinu sagorijevanja pogonskog punjenja u polju promjenjivog radijalnog
ubrzanja i koeficijent osjetljivosti srednje brzine sagorijevanja na utjecaj radijalnog ubrzanja,
moguce je odrediti potrebnu brzinu sagorijevanja pogonske materije odredene u opitnom
balistickom motoru, koristeci slijedeé¢i odnos:
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Faver (a’ tb ) = Taver * I(ra\, (52)

Poznavaju¢i brzinu sagorijevanja r,, moguce je pristupiti izboru pogonske materije za dati
dijapazon pritisaka sagorijevanja.

Koeficijent osjetljivosti srednje brzine sagorijevanja na utjecaj polja radijalnog ubrzanja zavisi
od tipa pogonske materije i geometrije pogonskog punjenja. U manjoj mjeri zavisi od srednjeg
pritiska sagorijevanja. Ovaj koeficijent se mora eksperimentalno odrediti za izabranu pogonsku
materiju i punjenje ili ¢e se koristiti postojeci podaci za slicne pogonske materije.

Ukupni raspoloZivi volumen V, za pogonsko punjenje:

L (5.3)

Maksimalno ocekivani radni pritisak MEOP se Kkoristi za definisanje strukturalnih
ogranicenja tijela motora. Maksimalni radni pritisak, na maksimalnoj radnoj temperaturi T,
pogonske materije i pri maksimalnom radijalnom ubrzanju na kraju sagorijevanja a, , mora biti
manji od MEOP uzimaju¢i u obzir reproduktibilne tolerancije i prirast pritiska koji nastaje zbog
utjecaja promjenjivog radijalnog ubrzanja na kraju procesa sagorijevanja.

Maksimalni radni pritisak pmax(ab,Tp) se odreduje po slijedecoj jednacini:

Prex (85 T,) = MEOP -(1— tolerancije reprodukcije) (5.4)

On je znatno veci od maksimalnog pritiska u raketnom motoru bez prisustva polja radijalnog
ubrzanja i medu njima postoji slijedec¢i odnos:

Proc(0:T) = P (Ty) K, (55)

Temperaturni interval upotrebe i visina djelovanja su parametri koji efektivno utic¢u na izbor
pogonske materije s obzirom na temperaturnu osjetljivost brzine sagorijevanja. Projektovana
visina upotrebe raketnog projektila zajedno sa nominalnim radnim pritiskom sagorijevanja,
odreduje optimalan divergentni odnos povrsina sagorijevanja mlaznika.

5.3 Izbor pogonske materije

U zavisnosti od balistickih zahtjeva i namjene misije letjelice, vrSi se prethodni izbor tipa
pogonske materije, koja treba da omoguci ispunjenje trazenih zahtjeva (unutrasnjo balisti¢kih
karakteristika, temperature plamena, mehanickih karakteristika, sposobnosti dugotrajne stabilne
pohrane pogonskih punjenja, veoma povoljne zahtjeve bezbjednosti i odgovarajuc¢i IC ili
vizuelni odraz produkata sagorijevanja po izlasku iz mlaznika). Potrebno je poznavati ili
procijeniti parametre pogonske materije kao $to su brzina sagorijevanja r, temperaturna
osjetljivost 7z, , gustina p,, sastav i osjetljivost pogonske materije na utjecaj promjenjivog polja

radijalnog ubrzanja (na brzinu sagorijevanja, pritisak sagorijevanja, maseni fluks, specifi¢ni
impuls itd.).
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Nominalni pritisak sagorijevanja u komori raketnog motora se odreduje koristenjem slijedece
jednacine:

pcmm = pmax(ab) : eXp[ Ty * (Tnom - Tmax] (56)

I on je limitiraju¢i faktor pri izboru pogonske materije i geometrije pogonskog punjenja.

5.4 Teoretske performanse pogonske materije

Za odredeni pritisak sagorijevanja u raketnom motoru i pritisak okoline, vrSi se teoretski
proracuni performansi izabrane pogonske materije (koeficijent potiska, karakteristi¢na izlazna
brzina produkata sagorijevanja, optimalan odnos ekspanzije u divergentnom dijelu mlaznika,
sastav produkata sagorijevanja, odnos specifi¢nih toplota, temperatura sagorijevanja, gustina
produkata sagorijevanja, molni odnos kondezovanih materija na izlazu iz mlaznika itd. za
ravnoteZno i zamrznuto stanje procesa sagorijevanja).

5.5 Geometrija mlaznika i izbor materijala

Poznavajuci teoretske vrijednosti kao Sto su temperatura sagorijevanja, pritisak sagorijevanja,
sastav produkata sagorijevanja, vrijeme rada i osnovna geometrijska ogranicenja, proistekla iz
misije projektila, moguce je pristupiti izboru konfiguracije mlaznika i materijala koji stoje na
raspolaganje. Kod raketnih projektila koji se obréu velikom ugaonom brzinom oko uzduzne ose,
koriste se mlaznice koje su periferno rasporedene na odredenoj udaljenosti od uzduzne ose i ¢ije
0se su nagnute za neki ugao u odnosu na osu obrtanja. Primjena takvog tipa mlaznika su
posljedica ogranic¢enja proistekla iz misije raketnog projektila (ukupna vitkost projektila A<8 je
posljedica aerodinamickih zahtjeva, uslova staticke i dinamicke stabilnosti projektila), time je
onemoguceno uspostavljanje otimalne ekspanzije produkata sagorijevanja kroz divergentni dio
mlaznica (pojava natpritiska na izlaznom presjeku mlaznica), uzrokujué¢i dodatne kinematske
gubitke strujanja, posebno na konvergentnom dijelu mlaznika i u podrucju kriticnog presjeka.

Uocena je intenzivna erozija kriticnog presjeka mlaznica i pojava neprojektovanog povecanja
pritiska u prvom periodu procesa sagorijevanja, uzrokovanog smanjenjem efektivne povrsine za
prolaz gasova zbog zakoSenja kriticnog presjeka. Postoje bitne razlike u izgledu krivih pritisak
vs vrijeme kod raketnih motora sa centralnom mlaznicom i kod motora sa perifernim
mlaznicama. Pritisak sagorijevanja, u prvom dijelu stacionarnog procesa sagorijevanja, znatno je
veci kod raketnih motora sa periferno rasporedenim mlaznicama. To povecanje je joS vece kod
mlaznica Cije ose su nagnute za neki ugao u odnosu na osu motora. Porast pritiska sagorijevanja
bitno uti¢e na brzinu sagorijevanja i samo vrijeme rada motora, a kada je prisutan utjecaj polja
radijalnog ubrzanja i na maksimalni pritisak na kraju procesa sagorijevanja. ZakoSenje osa
mlaznica u odnosu na osu motora uzrokuje intenzivniju mehanicku eroziju strukture mlaznica,
iako je karakter promjena povrsine kriticnog presjeka slican za isti tip mlaznica.
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5.6 Predvidanje gubitaka performansi raketnog motora

Predvidanje realne vrijednosti specificnog impulsa raketnog motora, predstavlja kompleksan
zadatak, koji podrazumijeva poznavanje teoretske vrijednosti specificnog impulsa pogonske
materije i koeficijenata efikasnosti procesa sagorijevanja 7. i koeficijenta efikasnosti potiska

e,
Isp = Isp[eo e e, (57)

Teoretska vrijednost specificnog impulsa pogonske materije se odreduje na osnovu poznavanja
hemijskog sastava pogonske materije i uslova njenog koristenja u raketnom motoru, dok se
koeficijenti 7.1 ., odreduju na bazi preporuka AGARD-a ili NASA.

Zbog specificnosti uslova sagorijevanja pogonske materije u polju visokog promjenjivog
radijalnog ubrzanja kod ispitivanih raketnih motora izvrSene su odgovarajuce dopune:

Isp = Isp,eo ) 77C* ' 770,: s Tace (58)

Za dvobazna raketna goriva, koeficijent efikasnosti procesa sagorijevanja 7..se odreduje
koristeci zavisnost [69]:

1. = 0.7898- % (5.9)
pri cemu je:
Py Vo
t, =——> (5.10)
m

Koeficijenta efikasnosti potiska 7._za dvobazna goriva ne ukljucuje gubitke zbog dvofaznog
toka:

Tc. =1-0,01- (5D|v T &L T Exin T Esup T €eros T EancL +€MULT) (5.11)

Koeficijent 7,0drazava preraspodjelu raspolozive energije pogonskog punjenja, nastalu zbog

zakoSenja osa mlaznica u odnosu na osu motora, uslijed ¢ega se smanjuje dio energije
namijenjena za kretanje rakete, a povecava dio energije potreban za obrtanje rakete oko uzduzne
ose, radi ostvarivanja dinamicke stabilnosti.

Koeficijent 7, uzima u obzir utjecaj polja promjenjivog radijalnog ubrzanja na specifi¢ni

impuls i njegov stvarni utjecaj je usmjeren na korekciju koeficijenta efikasnosti procesa
sagorijevanja 7. .

5.7 Povrsina kritiénog presjeka i izlaznog presjeka mlaznika

Tacno odredivanje povrsine kriticnog presjeka mlaznika i ekspanzionog odnosa mlaznika su
jedni od glavnih ciljeva u procesu dizajniranja raketnog motora na ¢vrsta goriva. Na ovaj proces
utice viSe razlic¢itih faktora, od kojih su najznacajniji koeficijenti efikasnosti sile potiska,
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efikasnosti procesa sagorijevanja, teoretski specificni impuls, dopunski gubitci strujanja kroz
mlaznik itd.

Polazna osnova u procesu dizajniranja je poznavanje teoretskih vrijednosti svih vaznih
parametara na osnovu kojih se vrSi procjena utjecaja gubitaka i da bi se postupkom iterativnog
priblizavanja, odredilo konveregentno rjeSenje povrsine presjeka mlaznika.

Proces odredivanja povrsine kriti¢nog presjeka, odnosno ekspanzionog odnosa mlaznika ostvariv
je, ako se poznaju:

¢ Srednja vrijednosti sile potiska Fayer, 0dredena iz spoljno balisticke analize misije letjelice.

¢ Radni pritiska p. u komori raketnog motora, odreden tokom procesa izbora tipa pogonske
materije.

¢ Teoretske vrijednosti termohemijskinh parametara pogonske materije, za ravnotezno i
zamrznuto stanje produkata sagorijevanja, za izabrani radni pritisak sagorijevanja i idealnu
ekspanziju produkata sagorijevanja (pritisak na izlazu iz mlaznika jednak je ambijentalnom
pritisku).

Osnovni algoritam procesa odredivanja povrSine Kriticnog presjeka, odnosno ekspanzionog
odnosa mlaznika je:

1. Odredivanje teoretskog koeficijenta potiska C. ~ za zamrznuto stanje produkata
sagorijevanja.

2. Odredivanje povrsine kriticnog presjeka mlaznika:

F

= 5.12
A= (5.12)

3. Odredivanje koeficijenta efikasnosti sile potiska 7.

4. Odredivanje koeficijenta potiska Cg:

Ce=Cr, . (5.13)

5. Korigovanje povrSine kriticnog presjeka mlaznika:

F

An = C.p. (5.14)

6. Ponavljanje koraka 3 do 5 dok vrijednosti za povrsinu sagorijevanja Am i 7. ne konvergiraju.
Postupak iteracije se prekida kada se razlike Ay, izmedu dva koraka budu manje od 1%.

7. Za mlaznik sa n periferno rasporedenih mlaznica i za poznati ugao zakoSenja osa mlaznica

(odreden analizom staticke i dinamicke stabilnosti raketnog projektila), vrsi se korigovanje
povrsine kriticnog presjeka sa ciljem da se ostvari projektovani radni pritisak sagorijevanja:
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Alhcor (5’ r.lnozle) = ﬁ (515)

nozle

Nova povrSina kriticnog presjeka ¢e biti veca od projektovane, ali ¢e efektivna povrsSina
kriticnog presjeka biti ista i ostvareni pritisak sagorijevanja ¢e biti na nivou projektovanog u
pocetnom dijelu procesa sagorijevanja.

Izlazna povrSina kriti¢nog presjeka se racuna kao:
A=A, ¢ (5.16)

pri ¢emu je & ekspanzioni odnos povrsSina mlaznika i odreduje se iz termohemijskog prorac¢una
uz pretpostavku da je pritisak na izlazu iz mlaznika jednak lokalnom pritisku okoline za
jednodimenzionalan i idealan gasni tok.

5.8 Dizajn pogonskog punjenja

Osnovni zadatak u procesu dizajniranja pogonskog punjenja je odredivanje geometrije, koja ¢e
omoguciti da raketni motor ostvari trazene performanse (krive potisak-vrijeme i pritisak-
vrijeme).

U procesu odabira geometrije pogonskog punjenja postoji viSe parametara koji moraju biti
odredeni:

+ Relativni web (odnos debljine svoda sagorijevanja prema polupre¢niku punjenja) w,
¢ Zapreminski odnos ispune komore sagorijevanja sa pogonskom materijom v, ,
¢ Vitkost pogonskog punjenja tj. odnos duzine prema pre¢niku punjenja L/D.

Vitkost pogonskog punjenja je odredena iz ogranic¢enja proisteklih iz zahtjeva misije projektila i
analize strukture rakete.

Relativni web-a, po definiciji je dio unutraSnjeg radijusa motora kojeg ispunjava pogonsko
punjenje:

r-t,

W; = T (5.17)
2

Brzina sagorijevanja pogonske materije r mora u sebi da sadrZi utjecaj parametara kao Sto je
pritisak sagorijevanja p., maseni fluks iznad povrsine sagorijevanja pri datom pritisku, utjecaj
radijalnog ubrzanja i po mogucnosti utjecaj “hamp” efekta:

r:a.p:+z5ri (5.18)

Svi utjecaji navedenih parametara su empirijski odredeni i vaze samo za izabrani tip pogonske
materije ili za sliche pogonske materije.
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Zapreminski odnos ispune definiSe se kao odnos zapremine zauzete pogonskim punjenjem V,
prema ukupno raspoloZivoj zapremini motora za pogonsko punjenje Va:

VP
v, = z (5.19)
gdje je:
DZ
\é=( ;j~L (5.20)

Potrebna zapremina pogonske materije se odreduje iz izraza za totalni impuls raketnog motora:

Itot:Faver'tb:mp‘Ispzvp'pp'lsp (521)

odnosno,

|
Vo= (5.22)

p
Isp'pp

Poznavaju¢i parametre vi, v i L/D moZe se pristupiti po¢etnom izboru geometrije pogonskog
punjenja i za odabranu konfiguraciju pogonskog punjenja potrebno je odrediti promjenu
povrsine sagorijevanja i povrsine za prolaz gasova u zavisnosti od web-a.

PovrSina kanala za prolaz gasova racuna se iz izraza:

A=227 0v) (5.23)

odnosno, ekvivalentni pre¢nik kanala za prolaz gasova:

D, =D-\1-v, (5.24)

Iz uslova ravnoteze izmedu gasnog toka stvorenog sagorijevanjem pogonske materije i gasnog
toka koji istice kroz mlaznik moguce je izracunati povrSinu sagorijevanja za poznate polazne
parametre:

CD ’ pcmm ’ Ath

A = T o (5.25)

SloZenost geometrije kanala pogonskog punjenja za prolaz gasova se odreduje preko faktora
perimetra sagorijevanja kojeg c¢ine odnos stvarnog perimetra gorenja P, i perimetra
ekvivalentnog precnika D,

P A
=W 5.26
Prac Dce'ﬁ DCe-7z-L ( )

Za cilindri¢ni kanal pogonskog punjenja faktor perimetar prc=1, dok za druge konfiguracije
kanala za prolaz gasova p, >1.
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Na osnhovu poznavanja navedenih parametra mogu se u potpunosti odrediti geometrijski
parametri pogonskog punjenja i pristupiti proracunu razvoja krive pritisak-vrijeme i potisak-
vrijeme.

5.9 Promjena pritiska i potiska sa vremenom

Promjena potiska i pritiska u raketnom motoru u funkciji vremena se odreduje na osnovu zakona
0 odrZanju mase tj. masa nastala sagorijevanjem pogonske materije jednaka je sumi mase
akumulirane u raketnom motoru i mase koja isti¢e kroz mlaznik.

Promjena pritiska sagorijevanja u rakethnom motoru se raéuna numeri¢ckom integracijom izraza:

dpc _i ( pci 'Alhij %
dt _V .|:R'TC' ;pp'A)i'ri_ C* _pci' dt ! (5'27)

G

a promjena sile potiska se racuna preko izraza:

F= CFi e, P, 'Athi (5.28)
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6. Zakljuéak

1. Istrazivanja utjecaja visokog promjenjivog polja radijalnog ubrzanja na unutrasnjo balisticke
parametre raketnih motora na dvobazna goriva su bila eksperimentalnog karaktera uz
primjenu komparativne metodologije obrade rezultata istraZivanja. Kao osnova za
uporedivanje rezultata utjecaja polja promjenjivog radijalnog ubrzanja na parametre
unutrasnje balistike koriSteni su rezultati ispitivanja raketnih motora bez prisustva polja
radijalnog ubrzanja.

2. Zakljucci saglasni sa rezultatima drugih autora:

¢ U prisustvu polja promjenjivog radijalnog ubrzanja izgled krivih pritisak vs vrijeme,
odnosno potisak vs vrijeme se zna¢ajno mijenjao u odnosu na stanje bez prisustva
polja radijalnog ubrzanja.

¢ Takoder je potvrdeno zapaZanje drugih autora o povecanju osjetljivost pritiska
sagorijevanja na utjecaj polja radijalnog ubrzanje kod raketnih motora koji
sagorijevaju na nizim pritiscima.

¢ Osjetljivost pritiska na kraju procesa sagorijevanja pogonske materije NGR-B je
intenzivnija u odnosu na pogonsku materiju NGR-A i to je u saglasnos¢u sa
rezultatima dosadasnjih istrazivanja drugih autora, da pogonske materije sa manjom
osnovnom brzinom sagorijevanja su osjetljivije na utjecaj ubrzanja.

¢ Promjena maksimalnog pritiska na kraju procesa sagorijevanja je izrazito nelinearna
po radijalnom inercijskom ubrzanju, pri ¢emu je veci utjecaj tipa pogonske materije
nego geometrije punjenja. Promjena je intenzivnija  pri nizim pritiscima
sagorijevanja i kod pogonskih materija sa manjom osnovnom brzinom sagorijevanja.

¢ Trenutna brzina sagorijevanja u polju radijalnog ubrzanja posmatrana je kao suma
utjecaja masenog fluksa produkata sagorijevanja i polja radijalnog ubrzanja na
osnovnu brzinu sagorijevanja odredenu u standardnom balistickom motoru. Ostali
utjecaju nisu razmatrani ili bolje reci izdvojeni iz komponente koja uzima u obzir
utjecaj masenog fluksa na osnovnu vrijednost brzine sagorijevanja.

¢ Konstatiran je vrlo veliki i nelinearan utjecaj masenog fluksa iznad povrsine
sagorijevanja na promjenu osnovne brzine sagorijevanja (povecanje do 45%).
Utjecaj masenog fluksa na osnovnu brzinu sagorijevanja nije bio jednoznacno
odreden vrijednoS¢u masenog fluksa, nego je bio povezan i sa vrijednoS¢u trenutnog
pritiska sagorijevanja. Geometrija kanala za prolaz gasova u pogonskom punjenu
utjece znatno na osjetljivost ove komponente trenutne brzine sagorijevanja

3. Zakljucci koji se razlikuju od rezultata drugih autora:

¢ Utjecaj sloZenosti geometrije kanala za prolaz produkata sagorijevanja kod
pogonskih punjenja na parametre zakona promjene brzine sagorijevanja
(temperaturna konstanta a i eksponent n) ima nelinearan karakter.

+ Eksponent pritiska n u zakonu brzine sagorijevanja bitno zavisi od intenziteta polja
radijalnog ubrzanja.
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4. Zakljucci koji predstavljaju autorov doprinos :

*

Konstatovana je bitna razlika funkcije pritiska o vremenu, ovisno da li raketni
motor ima jednu centralnu mlaznicu ili viSe periferno rasporedenih mlaznica.
Odreden je utjecaj nagiba ose mlaznica na pritisak u funkciji vremena, u slucaju
bez radijalnog inercijskog ubrzanja (bez rotacije).

Konstatiran je bitan utjecaj nagiba mlaznica na integral funkcije pritisaka o
vremenu.

Uocen je utjecaj tehnologije izrade pogonskog punjenja na ove fenomene zbog
promjene homogenosti aditiva u strukturi goriva.

Razmatran je utjecaj visokog promjenjivog polja radijalnog ubrzanja intenziteta
do oko 80.000 g na unutrasnjo balisticke parametre raketnih motora na dvobazna
goriva. Karakter promjena nastalih zbog utjecaja polja radijalnog ubrzanja nije
jednoznacan, opcenito on zavisi od intenziteta polja radijalnog ubrzanja,
trenutnog polozaja fronta plamena tokom procesa sagorijevanja, geometrije
pogonskog punjenja, tipa pogonske materije i vrste i granulacije balistickih
modifikatora.

Osjetljivosti trenutnog pritiska sagorijevanja u polju promjenjivog radijalnog
ubrzanja su intenzivnije kod pogonskog punjenja sa presjekom kanala za prolaz
gasova u obliku zvijezde. Podaci o promjenama trenutnog pritiska sagorijevanja
Su veoma vazni sa stanoviSta procjene otpornosti strukture raketnog motora i
imaju svoj znac¢aj u procesu previdanja moguénosti ispunjenja zahtjeva misije
projektila. Trenutni polozaja fronta sagorijevanja bitno utjece na veli¢inu
trenutnog pritiska. | taj utjecaj je izrazito nelinearan, razli¢it za razlicite tipove i
geometrije goriva, a za heke kombinacije dostiZe i 150% povecanja

S obzirom da je za projektovanje raketnih motora vazna karakteristika srednji
pritisak po vremenu, ispitan je utjecaj maksimalnog radijalnog ubrzanja na tu
velicinu. Konstatovana je nelinearnost tog utjecaja i koji je bitno razli¢it u
ovisnosti od geometrije i tipa goriva.

S obzirom na vaznost sigurnosti strukture raketnog motora u toku procesa
sagorijevanja na uspjeSnost misije projektila, analizirana je zavisnost
maksimalnog pritiska na kraju sagorijevanja. Ispitivanja su pokazala da je ta
velicina izrazito nelinearna po intenzitetu polja radijalnog ubrzanja, te da je vedi
utjecaj tipa pogonske materije, nego sloZzenosti geometrije pogonskog punjenja.
Prilikom analize pritiska, ovisno o vremenu, konstatiran je i utjecaj tehnologije
(homogenizacija aditiva pri ekstrudiranju) na nepravilno sagorijevanje neovisno
0 intenzitetu polja radijalnog ubrzanja.

Izdvojena je komponenta trenutne brzine sagorijevanja kao posljedica djelovanja
polja radijalnog ubrzanja i uporedivana sa osnovnom brzinom sagorijevanja
odredenom u standardnom balistickom motoru. Rezultati su vise nego znacajni,
jer pri ugaonim brzinama raketnog motora koje su od interesa za stabilizaciju
neupravljivih brzo rotirajucih raketa, povecanje brzine sagorijevanja moze biti
0ko100%. Ova komponenta trenutne brzine sagorijevanja na koju direktno utice
promjenjivo polje radijalnog ubrzanja bitno zavisi od geometrija kanala za prolaz
gasova u pogonskom punjenu i tipa pogonske materije. Generalno veci utjecaj
ima polje radijalnog ubrzanja na pogonsku materiju koja ima vec¢u vrijednost
osnovne brzine sagorijevanja i pogonska punjenja slozenije geometrije.

Na kraju ove analize o brzini sagorijevanja, konstatovano je da zakon brzine
samo pod utjecajem polja radijalnog ubrzanja, po izdvajanju komponente brzine
sagorijevanja kao posljedice djelovanja masenog fluksa, nema “plateau” efekta
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kod pogonske materije NGR-A, a eksponent pritiska n u zakonu brzine
sagorijevanja ap” raste ¢ak do vrijednosti 1.33, ovisno o tipu i geometriji goriva.
Promjene srednje brzine sagorijevanja ne prate promjene srednjeg pritiska, a $to
je u skladu rezultatima istraZivanja da brzina sagorijevanja pogonske materije u
polju promjenjivog radijalnog ubrzanja se sastoji od viSe komponenti i koje
zavise od niza parametara. Nije moguce izvuc¢i opsSte zakljucke sa stanovista
utjecaja tipa pogonske materije, tipa geometrije punjenja i osnovnog pritiska
sagorijevanja (odnosno koeficijenta Klemung-a) na promjenu srednje brzine
sagorijevanja.

Promjena karakteristicne brzine istjecanja u polju promjenjivog radijalnog
ubrzanja ne zavisi samo od parametara pogonske materije i dizajna komore
raketnog motora, nego i od uslova ostvarenja promjenjivog polja radijalnog
ubrzanja, odnosno od tipa i karakteristika ulaznog dijela mlaznika uslijed
zakoSenja osa mlaznica u odnosu na uzduznu osu motora.

Koeficijent efikasnosti specificnog impulsa raketnog motora koji se sastoji od
poznatog koeficijenta efikasnost procesa izgaranja 7. i korigovanog koeficijent

efikasnosti potiska 7._ u ovisnosti od nagiba ose mlaznice 6 i direktnog utjecaja

ugla nagiba preko cosinusne funkcije s obzirom na smanjenje projekcije povrsine
kriticnog presjeka mlaznice na os motora. Novi koeficijent efikasnosti potiska
dobiva se korekcijom do sada poznatog koeficijenta pomocu koeficijenta &

koji je odreden iz eksperimenta.

Promjena stepena efikasnosti specificnog impulsa raketnog motora 7, kao
posljedica utjecaja polja promjenjivog radijalnog ubrzanja na specifi¢ni impuls
kod svih konfiguracija pogonskih punjenja ima tri karakteristicne faze. Prvu fazu
karakteriSe porast stepena efikasnosti specificnog impulsa i ona se objasSnjava
kao posljedica povec¢anog puta i brzine kretanja produkata sagorijevanja tokom
strujanja kroz raketni motor, uslijed ¢ega je ostvareno potpunije mijeSanje i
hemijska ravnoteza produkata sagorijevanje. Drugu fazu karakteriSe zasic¢enje i
neznatna promjena stepena efikasnosti specificnog impulsa sa porastom
intenziteta polja radijalnog ubrzanja. U tre¢oj fazi uslijed intenzivnijeg povrata
toplote od produkata sagorijevanja na c¢vrstu fazu kao posljedica povijanja
plamena sagorijevanja dolazi do intenzivnijeg porasta stepena efikasnosti
specificnog impulsa. Doprinos specificnog impulsa uslijed promjene intenziteta
polja radijalnog ubrzanja, zavisi od pritiska sagorijevanja u raketnom motoru,
geometrije kanala za prolaz produkata sagorijevanja pogonskog punjenja, tipa
pogonske materije i intenziteta polja radijalnog ubrzanja. Ne postoji opsta
zakonitost osjetljivosti specificnog impulsa na promjenu intenziteta radijalnog
ubrzanja.

Odredeni su kriticni precnici cestica aditiva (¢ad i olovo) u zavisnosti od
intenziteta polja radijalnog ubrzanja. U slu¢aju da je prec¢nik cestica aditiva manji
od kriticnog precnika cestice bi odlazile sa strujom produkata sagorijevanja, jer
bi se u protivnom lijepile za povrSinu sagorijevanja i remetile kataliticki efekt. Za
slu¢aj zvjezdastog oblika fenomen je daleko slozeniji i zahtijeva izradu CFD
modela da bi se mogao kvalitativno i kvantitativno analizirati. Uocljivo je da je
vrijeme prebivanja cestica u talasu sagorijevanja debljine 150 zm je veoma
osjetljivo na nivo radijalnog ubrzanja i precnik cestica aditiva. Prema rezultatima
mjerenja koja je izvrSio Zenin u uslovima koji su bitno povoljniji i drugaciji od
onih koji su vladali u ispitivanim raketnim motorima, vrijeme opstajanja ¢vrstih
Cestica se mjeri milisekundama u zavisnosti od pritiska sagorijevanja, dok je
simulacijom pokazano da se u polju intenzivnijeg utjecaja polja radijalnog

angl
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ubrzanja vrijeme opstajanja cestica sa precnikom jednakim ili manjim od
kriticnog prec¢nika mjeri u mikrosekundama

¢ Date su preporuke koje parametre i kako ih upotrijebiti u postojecoj praksi

projektiranja raketnih motora brzo rotirajucih raketa

5. Pravci daljih istrazivanja

¢

*

IstrazZiti utjecaj tipa mlaznika na promjene uslova strujanja unutar raketnog
motora numeri¢kim metodama (3D CFD model simulacije).

Eksperimentalno istraziti ponaSanje dvobaznog goriva bez aditiva u polju
promjenjivog ubrzanja.

IzvrSiti masenu i geometrijsku karakterizaciju cestica aditiva (¢adi, olovo stearata
i olovo oksida).

Eksperimentalno ispitati sagorijevanje uzoraka dvobaznog raketnog goriva sa
aditivima u raketnom motoru postavljenog na centrifugi i uz postupak brzog
sniZzavanja pritiska sagorijevanja unutar raketnog motora radi provjere ponasanja
Cestica aditiva u zoni neposredno blizu povrSine sagorijevanja.
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