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Dostignuca nauke i tehnike za poslednje dve decenije dovela su
do korenite promene u borbenim sredstvima i nacinima vodenja raia.
Posebno mesto u razvoju sredstava ratne tehnike pripada raketnom
oruzju.

Prve rakete za vojne ciljeve bile su primenjene u Rusiji pocetkom
XIX veka (rakete A. D. Zasjatka, 1779—1834. godine i K. I. Kon-
stantinova, 1817—1871. godine).

Veliki prilog razvitka raketa dao je K. E. Ciolkovski (1857—1935.
god.) koji je prvi naucno dokazao teoriju reaktivnog kretanja. Na
osnovu ove teorije i narednih nau¢nih otkrica i ispitivanja sovjetskih
naucnika razradeni su i uspesno primenjeni za vreme II svetskog rata
1941—1945. godine reaktivni projektili razne snage.

Danas se u velikim kapitalistickim drZzavama vr$e nevidene, po
razmerama, pripreme za raketno-nuklearni rat. Rakete, pocev od tak-
tickih i zakljuéno sa strategijskim, neprekidno se usavrSavaju da bi se
povecala taénost gadanja, smanjilo vreme pripteme za lansiranje, po-
vecala njihova sigurnost. UsavrSavanje ide u pravcu koriScenja savre-
menih dostignu¢a nauke, uvodenja u rakete novih vrsta pogonskih
materija, ureda}a upravljanja, automatskih sistema, sredstava navigacije
i orijentacije i maksimalne automatizacije svih pripremnih procesa
vezanih za lansiranje raketa.

Sovjetski Savez je prvi u svetu uspesno lansirao kosmicki brod
»vastok® sa Covekom. Lansiranje cele serije vestackih satelita Zemlja i
Sunce, kosmickih brodova ,kosmos®, kosmickih nau¢nih stanica
welektron®, kosmickih brodova — satelita sa posadom ,,vashod® i
»vashod-2%, u najnovije vreme kosmickih brodova sa vise Clanova po-
sade svedo&i o vodecoj ulozi sovjetske nauke i tehnike u miroljubivom
koriS¢enju naucnih otkrica.

Savremene balisticke, krilate i ostale vrste raketa su rezultat do-
stignuca naucno-tehni¢ke misli. Njihovo izucavanje i eksploatacija
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zahtevaju ol osoblja koje ih koristi posebna struéna znanja. Vojne
stare§ine su u svom svakodnevnom prakticnom radu tesno vezane sa
raznom raketnom tehnikom i zbog toga moraju da znaju osnovne
principe i osnovne konstrukcije raznih tipova raketa, pocev od protiv-
tenkovskih vodenih projektila do medukontinentalnih snaZnih raketa.
Dobro poznavanje raznih procesa koji se nalaze u osnovama konstruk-
cije raznih tipova raketa omogucavaju brZe i bolje izu¢avanje i osvajanje .
novih tipova raketa koje se uvode u naoruzanje.

Autori knjige ,,Osnovi raketnog oruzja® postavili su sebi zadatak
da na pristupacan nacin izloZe osnovne principe konstrukcije raketa
svih klasa na osnovu materijala objavljenih u domacoj i inostranoj li-
teraturi 1 da upoznaju ¢itaoca sa stanjem i razvojem savremene raketne
tehnike.

Glave I, VIII, IX i X napisao je Aleskov M. N.; glave II i ITI —
Zukov I. I. i Smirnov A. D.; glavu IV — Savin N. V.; glavu V —
Zukov I. 1. i Savin N. V.; glavu VI — Zukov I. I. i Kukugkin D. D.;
glavu VII — Fomin J. G., Kathanov M. N. i Viskubov B. R.; glavu
XI — Markov O. P.
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Glava I

7ZADACI KOJE RESAVA RAKETNO ORUZJE, ZAHTEVI KOJI
SE PRED NJEGA POSTAVLJAJU I KLASIFIKACIJA RAKET-
NOG NAORUZANJA

§ 1.1. ULOGA I MESTO RAKETNOG ORUZJA U ORUZANQ] BORBI

Raketno oruzje koje se primenjivalo za vreme drugog svetskog rata,
u posleratnom periodu a naro¢ito poslednjih godina razvija se veoma
brzim tempom. Njegova relacdvna nepovredivost i veliki rezultati udara
koje nanose ostavili su ozbiljan trag na razvitak vojne misli u kapitalistic-
kim zemljama i na razradivanje pitanja vodenja savremenih ratova,
narocito u pocetnom periodu.

Inostrani vojni ideolozi radunaju da ce se u buducem ratu u ve-
likim razmerama koristiti nuklearno raketno oruZje, a i druga sredstva
za masovno uniftavanje. Sa tim ciljem, a na osnovu dostignuca savre-
mene nauke i ratne tehnike, u poslednjim godinama su u mnogim
zemljama razradene balisticke rakete razliitog dometa, sposobne da
prenesu do cilja nuklearnu bojnu glavu ogromne rusilatke moci za
svega nekoliko minuta ili desetina minuta; izradene su rakete za do-
vodenje vestackih satelita Zemlje u orbitu; stvorene su atomske pod-
mornice koje su u stanju da, dok su pod vodom ispaljuju rakete velikog
dometa; izradene su termonuklearne bombe koje mogu da se prenose
bombarderskom avijacijom i niza drugih sredstava oruZane borbe.

Raspaljujuéi ratnu psihozu, imperijalisticki krugovi polazu velike
nade u iznenadnu upotrebu svih vidova savremenog oruZja, naroCito
raketnog. U buduc¢oj oruzanoj borbi u skladu sa programom pre
naoruzavanja, mnoge kapitalisticke zemlje opremaju svoje kopnene
trupe, ratno vazduhoplovstvo, trupe protivvazdu$ne odbrane i ratnu
mornaricu raketnim oruZjem razne namene. Sve kapitalisticke zemlje
izraduju rakete taktitke, operativno-takti¢ke i strategijske namene, a
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takode specijalne vrste raketa — avionske, protivavionske, protiv-
tenkovske i dr.

Po misljenju vojnih stru¢njaka zapadnih zemalja, raketno oruzje
je narocito sredstvo, sposobno da samostalno redava sve zadatke u unis-
tavanju raznih objekata. Oni polaze sa stanovidta da je 1o oruzje jedan
od perspektivnih oblika naoruZanja. Zaista, raketno oruzje ima niz
bitnih prednosti u tehni¢kom i operativnotaktickom pogledu u pore-
denju sa klasi¢nom artiljerijom, borbenom avijacijom i ratnom mor-
naricom.

Razmotrimo ukratko prednosti raketnog oruzja.

1. Ono ima prakti¢no neograni¢en domet. Nezavisno od vrste i
namene raketa, uz pomo¢ odgovaraju¢ih raketnih motora, lansirnih
uredaja i sistema upravljanja, moguée je obezbediti im domet od neko-
liko desetina do nekoliko desetina hiljada kilometara.

Danas se u kapitalistickim zemljama izraduju rakete za gadanje na -
daljine: do 40 km, od 40 do 250 km, od 250 do 800 km, od 800 do 2.500
km, od 2.500 do 5.000 km, od 5.000 do 10.000 km i vide,

2. Raketama se moZe upravljati u toku njihovog leta ka cilju. Za-
hvaljujuéi tom svojstvu znatno se proiruje oblast primene raketa i

povecava efikasnost uniStavajuceg dejstva pri nanoSenju nuklearnog
udara po objektu protivnika. ;

3. Podto imaju veliku brzinu leta i visoku putanju, rakete su manje
povredive nego druga borbena sredstva. Njihov proboj ka cilju, oprem-
lien snaZnim sistemom protivvazdusne i protivraketne odbrane, postaje
verovatniji nego prodor ratne avijacije (bombardera i drugih vrsta
borbenih aviona), jer je borba protiv raketa sloZeniji zadatak. Najzad
postoji mogucnost za $iroko manevrisanje putanjama leta raketa, a
takode za brzo nanoSenje nuklearnih udara koje je za sada prakti¢no
nemoguce otkloniti.

4. Zahvaljujuéi velikoj brzini leta, rakete prelaze mnoge hiljade
kilometara za nekoliko desetina minuta.

5. Primena raketnih motora raznih vrsta dozvoljava da se naglo
povecava mo¢ bojnih glava poveavanjem teine obi¢nog eksploziv-
nog punjenja, tako i trotilovog ekvivalenta nuklearnih punjenja pri
neznatnoj promeni teZine raketa.

Snaga nuklearne bojne glave rakete menja se u irokim granicama,
u zavisnosti od njihove namene. Tako, na primer, za rakete takticke i
operativno-takticke namene ona se menja (u trotilovom ekvivalentu
punjenja) od nekoliko desetina tona do stotina kilotona. I najzad, po-
stoje rakete sa bojnim glavama megatonske snage. :
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Neophodno je primetiti da efikasnost primene raketnog oruzja
umnogome zavisi od ta¢nosti pogadanja raketa, snage njihovih bojnih
glava, karaktera ciljeva koji se gadaju, a takode od oblika nuklearne
eksplozije — da 1i je povrSinska ili vazdu$na. U nekim kapitalistickim
zemljama vr8ena su povrsinska 1 vazdusna ispitivanja bojnih glava raz-
nih mod¢i radi uporedivanja. Pokazalo se da se natpritisak stvara na veéem
udaljenju od epicentra pri vazdu$noj nego pri povrsinskoj eksploziji.
Koli¢ina raketa, neophodnih za unistenje ovog ili onog cilja pri za-
datoj sigurnosti, naglo raste sa povecavanjem daljine njihovog dejstva
i bitho se smanjuje povecavanjem snage bojnih glava,

Na taj na¢in rakete srednjeg i velikog dometa, ubrajajudi tu i
medukontinentalne balisticke rakete mogu da nose nuklearnu bojnu
glavu sa trotilovim ekvivalentom prakti¢no neograni¢ene mogucnosti.

6. Relativno prosta konstrukcija i mala teZina lansirnih rampi
i uredaja za lansiranje omogucuju koriS¢enje raketa u najrazliditijim
uslovima. :

7. Ispaljivanje raketa je mogucno u bilo koje doba godine i dana,
nezavisno od klimatskih uslova.

8. Rakete se mogu transportovati raznim sredstvima, kao Sto su
automobil, teglja¢ — guseniéar, podmornica, brod, avion, helikopter itd.

U -stranoj Stampi se istice da pored pozitivnih osobina raketno
naoruzanje ima i nedostataka:

— rakete su glomazne;

— mala pokretljivost lansirnih uredaja, narocito kod rakete sred-
njeg i velikog dometa;

— povredivost stacioniranih lansirnih uredaja;

— mala brzina gadanja sa lansirnih rampi;

— nedovoljna efikasnost raketa u borbi sa pokretnim ciljevima;

— rakete se lako demaskiraju;

— slozenost i visoka cena raketa ¢ak i pri masovnoj proizvodnji.

Medutim, sistematsko usavrSavanje raketa i raketnih sistema u
celini, poslednjih godina, omogudilo je da se smanje ti nedostaci i
bitno poveca borbhena efikasnost raketa.

U zavisnosti od vrste zadataka koje ispunjavaju u borbenim uslo-
vima, rakete delimo na:

— takticke;

— operativno-takticke;

— strategijske;

— rakete sistema protivvazduine odbrane (PVOQ) i protivraketne
odbrane (PRO).
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U rakete takti¢ke namene spadaju one sa daljinom gadanja do 150
km; koje de]stvu}u neposredno na bojistu sa trupama, u n}lhowm bor-
benim porecima i reSavaju zadatke za racun vojne grupe i jedinice.
U rakete takricke namene spadaju:

— protivtenkovski raketni vodeni projektili;

— rakete koje se primenjuju u gadanju iz specijalnih lansera i
bestrzajnih oruda;

— rakete koje se lansiraju sa specijalnih lansirnih uredaja sa
jednom ili vise Sina.

U operativno-takticke rakete spadaju one sa dometom od 150 do
1.000 km i viSe; one se koriste za racun velikih jedinica.

U strategijske rakete spadaju:

— balisticke srednjeg dometa sa daljinom gadanja od 1.000 do
5.000 km;

— medukontinentalne balisticke sa daljinom gadanja od 5.000 do
10.000 km 1 vise;

— medukontinentalne krilate rakete ili bespilotni avioni sa do-
metom od 10.000 km i vise,

Strategijske rakete se smestaju uglavnom u stacionirane baze,
ali se mogu lansirati sa platformi na Zeleznickim prugama, brodova,
podmornica i specijalnih automobila.

Najzad u rakete poslednjeg tipa spadaju one koje su predvidene za
borbu sa ciljevima u vazduhu i to ne samo sa avionima svih tipova vec
i sa bojnim glavama strategijskih i drugih tipova raketa. Obi¢no ulaze
u sastav jedinica PVO. Samostalni divizioni i pukovi pridaju se armij-
skim jedinicama radi zastite od napada iz vazduha, a koriste se i za
zastitu vojnih i industrijskih objekata i velikih gradova u unutrasnjosti
zemlje.

§ 1.2. ZADACI KOJE RESAVAJU RAKETE RAZLICITE NAMENE

Zadaci koje reSavaju rakticke rakete

Pomocu taktickog raketnog oruzja vodi se borba sa takti¢kim
sredstvima nuklearnog napada, sa zivom silom koja se nalazi bilo u
pozicionom rejonu koncentracije bilo na marsu, sa motomehanizovanim
sredstvima 1 tenkovima, sa artiljerijom, protiv utvrdenja stalne forti-
fikacije i drugih ciljeva protivnika koji se nalaze u njegovoj takrickoj i
najblizoj operativnoj dubini.
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Povetana uloga tenkova i drugih oklopnih ciljeva naterala je ino-
strane vojne struénjake da posvete veliku paZnju protivtenkovskim
raketnim vodenim projektilima (PTRVP) koji imaju neophodni domet
nisanske vatre, preciznost gadanja, probojnost oklopa, manevarsku
sposobnost i moguénost gadanja iz dubokih zaklona.

U poslednjim godinama u svim inostranim armijama PTRVP
su prakti¢no ili istisnuli protivtenkovska oruda ili su postali dominantni
zahvaljujuéi tome $to imaju malu teZinu, male razmere, $to su jedno-
stavni u borbenoj primeni i lako se mogu maskirati na bojistu sve do
upotrebe.

Protivtenkovski raketni vodeni projektili koriste se za gadanje
prednjeg kraja protivnika, njegovih tenkova i motomehanizovanih
sredstava.

U naoruzanju armija zemalja-clanica bloka NATO nalaze se takvi
PTRVP kao $to je ,kobra® (Cobra), ,,SS-11%, ,,SS8-12“ i dr. Za ga-
danje u dubinu takticke odbrane (— 30 km i viSe) mogu se Kkoristiti
nevodeni raketni projektili tipa ,onist dzon®“ (Honest John) i ,litl
dzon“ (Litlle John). Baterije naoruzane nevodenim projektilima
,onist dZon® smatraju se osnovnom vatrenom jedinicom u sastavu
sayremenih operativno-taktickih jedinica. U ratu Ce one igrati naj-
vazniju ulogu. Po vatrenoj modi, ove baterije prevazilaze artiljerijske
baterije za otprilike 100 puta pri primeni nuklearnih punjenja.

Takticko raketno oruZje daje mogucnost da se uspe$no usklade:

— relativno velika daljina gadanja sa dovoljnom tacnoScu;

— velika snaga dejstva punjenja na cilj sa jednostavnoscu i lako-
¢om kons.rukcije;

— sigurnost dejstva i mala povredivost sa relativno jednostavnom
konstrukcijom lansirnih uredaja, a samim tim, i velikom sposobnoscu
manevrisanja.

Sve ovo zajedno ¢ini takticko raketno orude veoma perspektivnim.

Zadaci koje refavaju operativno-takticke rakete

Smatra se da ¢e se rakete operativno-takti¢ke namene koristiti za
unidtavanje krupnih objekata armijske i frontovske namene, narotito
takvih ciljeva kao $to su operativno-takticka sredstva nuklearnog na-
pada, komandna mesta, krupne koncentracije trupa, armijska i fron-
tovska skladi$ta, aerodromi taktitke i transportne avijacije, poloZaj
strategijskih raketa, Zelezni¢ki ¢vorovi, snabdevacke stanice i drugi
ciljevi.
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U rakete operativno-takticke namene spadaju ,.korporal® (Corpo-
ral), ,sardZent (Sergeant), ,redstoune® (Redstoun), ,perSing” (Pers-
hing) i bespilotni avioni matador, mejs (Maec), i ,requlus II“ koji
imaju domet od 140 do 160, odnosno 1.200 km i bespilotni avioni od
900 do 1.800 km. Sve one nose nuklearno punjenje razliCite snage.

Rakete ,,korporal” i ,sardzent” dejstvuju sa korpusima americke
armije i armija drugih zemalja koje ulaze u NATO. Pretpostavlja se
da bi se ove rakete koristile za gadanje operativno-taktickih sredstava
nuklearnog napada, rejona koncentracija trupa, komandnih mesta i
uporista, snabdevackih baza, glavnih aerodroma protivnickih aviona.

Iz iskustva sa vezbi trupa NATO vidi se da se rakete i avioni-
-rakete operativno-takticke namene sve ¢e$¢e primenjuju u reSavanju
zadataka izolovanja rejona borbenih dejstava od pristizanja svezih snaga
i ratne tehnike protivnika. U tim slucajevima osnovni objekti dejstva
su rejoni koncentracije armijskih i frontovskih rezervi, iskrcne stanice
trupa i snabdevacke stanice.

Ne zamenjuju¢i potpuno avijaciju, operativno-takticke rakete i
bespilotni avioni mogu se koristiti za izvrSavanje svih osnovnih zada-
taka koji se stavljaju pred vazduhoplovne jedinice.

Zadact koje reSavaju strategijske rakete

Rakete strategijske namene dele se na one velikog i srednjeg
dometa.

Raketama velikog dometa raspolazu viSe komande i koriste se za
koncentrisane udare po objektima, jako zasticenim sredstvima PVO,
smestenim u dubinu teritorije zemlje. U takve objekte spadaju raketne,
avionske i pomorske baze, veliki industrijski i administrativno-politicki
centri.

Pretpostavlja se da ce se rakete srednjeg dometa upotrebljavati za
nanofenje nuklearnih udara po ¢vorovima komunikacija, skladi$tima
nuklearnih ubojnih sredstava, koncentracijama trupa, velikim aero-
dromima 1 rejonima pripreme vazdu$nodesantnih operacija.

Sada se u naoruzanju niza kapitalistickih zemalja nalazi nekoliko
tipova raketa i bespilotnih aviona strategijske namene koje imaju domete
dejstva od 2.500 do 10.000 km (rakete ,tor* (Thor), ,jupiter®, ,,po-
laris*) i od 10.000 do 15.000 km (rakete ,,atlas®, ,titan“, ,,minitmen®
(Minuteman) i bespilotni avion ,,snark®).

Zapadne zemlje vide u strategijskom raketnom oruzju osnovno
sredstvo za ostvarivanje svojih militaristickih zamisli.
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Dalje usavrsavanje strategijskih raketa i bespilotnih sredstava vrsi
se zato da im se poveéa nepovredivost. Posebno se izuCavaju i razra-
duju projekti kosmickih balisti¢kih raketa koje bi mogle da lete na
vrlo velikim visinama u toku nekoliko dana, pre nego $to bi se iskoristile
za uniStavanje ciljeva.

Treba ukazati na to da se po porudzbini ratnog vazduhoplovstva
SAD, izutava moguénost iskoriS¢avanja neobi¢no snaznog mikrota-
lasnog zraenja za neutralisanje ili uniStenje nuklearnog punjenja
bojne glave rakete na udaljenju do 1.600 km, aktiviranjem nuklearnog
punjenja ili pregrejavanjem prednjeg dela rakete.

Zadaci koje reSavaju rakete sistema PVO i PRO

Savremena sredstva napada iz vazduha dovela su do stvaranja
novih sredstava za borbu protiv njih. Takva sredstva su protivavionske
vodene rakete (PAVR).

PAVR, koje raspolaZu velikom brzinom, dometom i visinom leta,
moguéno$éu upravljanja u toku leta i, najzad, imaju snaZne bojne
glave, i dejstvuju u svim uslovima i u svako doba i dana i noci pri pot-
punoj automatizaciji celokupnog sistema protivvazdusne odbrane,
praktiéno su istisnule cevnu protivavionsku artiljeriju i lovacku avijaciju.

Kao $to je poznato, u sredstva americkog sistema PVO ulazi vise
od 10 tipova protivavionskih vodenih raketa i to: ,najk-herkules”
(Nike-Hercules), ,,bomark® (Bomarc), ,,terijer (Terrier), ,hok® (Hawk),
ovezard® (Wezard), ,mauler” i dr.

Pred PAVR se postavljaju sledeéi osnovni zadaci:

— borba sa avionima protivnika na malim i velikim visinama;

— odbrana najvaZnijih objekata i ve¢ih rejona teritorije od protiv-
nickih aviona 1 bespilotnih aviona;

— odbrana brodova i jedinica pomorske pesadije od protivnickih
aviona koji lete na malim i srednjim visinama;

— odbrana trupa i mehanizovanih jedinica na bojistu od balisti¢-
kih raketa bliskog dejstva (takti¢kih i operativno-takti¢kih raketa) i
vazdu$nih ciljeva koji nisko lete, kao i borba sa drugim sredstvima
napada protivnika.

Posebno mesto medu sredstvima napada iz vazduha zauzimaju
strategijske rakete srednjeg i velikog dometa. Zato borba protiv strate-
gijskih raketa prisiljava imperijalisticke krugove da posvete vetu paZnju
izgradnji sistema PVO. U stvari, izgubiv§i monopol nad atomskim
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oruZjem i bojeci se uzvratnog atomskog udara, SAD su poéele ubrzano
da uévr§cuju odbranu od napada iz vazduha, smatrajuéi da je efikasni
sistem PVO ,,odluujuée sredstvo rata“.

Poslednjih godina, za borbu sa strategijskim raketama srednjeg
i velikog dometa, ta¢nije, sa njihovim bojnim glavama koje nose nuk-
learno punjenje, uporedo sa usavr$avanjem sistema PVO radi se na
stvaranju sistema protivraketne odbrane (PRO). Zadaci sistema PRO
sastoje se u tome da se unistavaju rakete sa termonuklearnim punjenjem
na relativno velikoj udaljenosti od branjenih objekata. Pretpostavlja se
da ¢e se u sistemu PRO za borbu sa balistitkim raketama koristiti
nuklearna punjenja sa trotilovim ekvivalentom do 20 hiljada tona.

Sistem osmatranja PRO SAD izraduje se tako da blagovremeno
upozorava o napadu iz vazduha i daje podatke za presretanje i unista-
vanje ciljeva. Sistem osmatranja PRO, a pre svega daljnje osmatranje,
treba da svede na minimum faktor iznenadnosti napada. Sa tim ciljem
tezi se da se rakete otkriju ve¢ pri startovanju i prati ih za vreme leta
po celoj putanji.

Rakete se u letu otkrivaju:

— po zraCenju energije rakete u letu (infracrveno i svetlosno
zracenje glave, radioaktivno zralenje nuklearnog punjenja, zrafenje
motora u radu i dr.);

— po odbijanju energije od rakete u letu (elektromagnetne, svet-
losne, infracrvene, zvucne);

— po poremecenoj sredini koju preseca raketa u letu (poremetaj
u elektromagnetnom i gravitacionom polju Zemlje i u atmosferi).

U svim sluCajevima daje se prednost radarskim sredstvima ot-
krivanja raketa u sistemu PRO.

Sada se u nizu zemalja radi na pronalaZenju novih naéina borbe
protiv balisti¢kih raketa.

Naime, postavljaju se zadaci:

— unitavati rakete u letu na velikom udaljenju od branjenog
objekta pomocu elektromagnetnog zradenja ili oblaka sitnih Gestica,
na primer, peska;

— skretati putanju rakete u letu pomocéu uskog sna¥nog snopa
radio-talasa ili mlaza Cestica visoke energije;

— pomoCu elektromagnetnih zralenja pretvoriti nuklearno pu-
njenje bojne glave rakete u materiju koja nema eksplozivnih svojstava,
ili ga uniStavati pomoc¢u specijalnog uredaja — ,,reflektora antima-
terije®.
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Veliki znacaj u sistemu PVO pridaje se raketama Kklase ,,vazduh-
vazduh® 1 ,,vazduh-zemlja®“ koje se lansiraju sa raznih aviona, naj-
ceSce sa aviona-lovaca. U ta sredstva PVO ulaze rakete ,,falkon® (Falcon),
»sajdvinder (Sidewinder), ,,sparou III“ (Sparow), ,fairstrik® (Fire-
streak) (vrste ,vazduh-vazduh®), ,bulpap® (Bullpup), ,raskal“
(Rascal), ,haund-dog® (Haund Dog), ,skajbolt“ (Skybolt), (vrste
»vazduh-zemlja®),

§1.3. ZAHTEVI KOJI SE POSTAVLJAJU PRED RAKETE RAZNE NAMENE

Pri re$avanju borbenih zadataka sa najve¢om efikasno$cu, pred
raketno oruZje postavljaju se potpuno odredeni zahtevi:

— najefikasnije 1 sigurno ispunjavanje borbenih zadataka koji
stoje pred oruZjem odredene namene;

— sigurnost i bezotkazan rad konstrukcije raketnog sistema u
celini i njegovih pojedinih delova;

— najveca jednostavnost raketnog sistema u konstruktivnom,
tehnoloskom i eksploatacionom smislu;

— moguénost lan¢anog metoda proizvodnje raketnog sistema;

— moguénost sigurnog dugotrajnog Cuvanja raketnog sistema, i
pre svega raketa, radi stvaranja neophodne rezerve;

— bezotkazan rad raketnog sistema pri transportovanju i lansiranju.

Zahtevi koji se postavljaju pred taktiéke rakete

Velika brzina gadanja neophodna je zato Sto su taktiCke rakete
namenjene za neposrednu podrS$ku trupe i bife kao pravilo kori§¢ene
za ispunjavanje zadataka u ograni¢enom vremenu ostavljenom za
pripremu gadanja, a vrlo ¢esto ée otvarati vatru bez pripreme po iz-
nenadno pojavljenim ciljevima. et

Mala tegina ¢ mali gabariti rakete i lansirnog uredaja je zahtev
koji proisti¢e iz visokomanevarskog karaktera savremenog boja i ope-
racije.

Velika manevarska sposobnost jedinica takode je uslovljena visoko-
manevarskim karakterom savremenog boja i operacije. Ona se postiZe
primenom samohodnih lansirnih uredaja poveéane prohodnosti. ;

Velika preciznost gadanja zahteva se stoga §to je velina ciljeva
koje gadaju takti¢ke rakete — malih dimenzija, ili kako ih jo§ zovu
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tackasti ciljevi. Preciznost gadanja dobija jo§ veéi znacaj kada gadanje
treba da se izvodi pojedinacno.

Velika moguénost transporta je zahtev uslovljen visokomanevar-
skim karakterom savremenog rata. Velika paZnja se posvecuje stvaranju
vrlo pokretnih zdruZenih jedinica. U sistemu ameri¢kih oruZanih snaga
stvaraju se armijski korpusi strategijske namene Ciji je zadatak da odr-
Zavaju neprekidnu sposobnost trupa da brzo i dovoljnim snagama
reaguju na bilo koju iznenadnu situaciju, pocevs$i od malih konflikata
do ,,opsteg rata®.

Takode se reSavaju pitanja transporta taktitkog raketnog oruzja
vazdusnim sredstvima. Zbog toga su usvojene u naoruzanje rakete koje
se mogu avionima transportovati ,litl dZon“ i ,sardZent”, umesto
raketa ,onist dzon“ i ,,korporal®.

Mora se primetiti i to da su u poslednje vreme bitno promenjene
i masine ,,totkasi“ koje se koriste u vojne svrhe. Te izmene su omogu-
¢ile vecu prohodnost pe lo§im putevima ili bespucu, a prema tome i
ubrzan dotur naoruZanja do odredenih tacaka.

Daljina gadanja raketa taktiCke namene, polaze¢i od takti¢kih
zahteva, dostiZe nekoliko desetina kilometara. Motor te rakete uglav-
nom' radi sa Cvrstim pogonskim materijama. To obezbeduje jedno-
stavnost eksploatacije i sigurnost borbene upotrebe raketa.

Bojna glava rakete takti¢ke namene ima kako obi¢no tako i nuklearno
punjenje. Kod nuklearnog punjenja bojne glave zahteva se paZljivija
priprema za gadanje. i

Zahtevi koji se postavljaju pred rakete operativno-taktitke namene

Brzina gadanja ima poseban i vaZan znacaj u vezi sa neophodnos$c¢u
skradivanja vremena za pripremu raketa za lansiranje, a narolito pri
ponovnom lansiranju.

Danas se primenjuje niz instrumenata po kojima ¢ak i malo kvali-
fikovana posluga moZe brzo da proveri najvaZnije elemente raketa
neposredno pred lansiranje. Tako, na primer, operator moze brzo da
ukljuéi uredaj i po podacima sa pokazivaca instrumenta da zakljuci
o spremnosti ili neispravnosti proverenog mehanizma ili sklopa raketnog
sistema za gadanje. : ;

Brzina leta rakete treba da bude dovoljno velika, kako ne bi mogla
da bude presretana avionskim ili protivavionskim vodenim raketama,
ili kako ih jo§ zovu antiraketama. Tako, brzina bespilotnog aviona
ysmatador® dostize 1.000 km/h, a rakete ,,redstoun 6.000 km/h. Druge
rakete imaju znatno vece brzine leta.
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Daljina gadanja krete se od 150 do 1.000 km. Takav dijapazon
dejstva odreduje se zadacima koje neophodno moraju da reSavaju
jedinice naoruzane tim raketama.

Precizno$éu gadanja mora se obezbediti odstupanje po daljini u
odredenim granicama. Da bi se kompenzirale greSke u preciznosti
gadanja, bojne glave rakete se snabdevaju nuklearnim punjenjem.

Manevarska sposobnost rakete je zahtev uslovljen velikim tempom
nastupanja koji se planira za savremene operacije. Ona zahteva od ra-
ketnog oruzja brzinu i nezavisnost premestanja vatrenog poloZaja sa
jednog mesta na drugi. Zato se smatra da raketno oruZje mora da bude
prilagodeno ne samo kopnenom ve¢ i vazdu$nom transportu bez ob-
zira na njegovu znatnu teZinu i gabaritete.

Donedavno se smatralo da je osnovni tip motora za rakete opera-
tivno-taktitke namene raketni motor sa te¢nim pogonskim materijama.
Medutim, kao $to je pokazala praksa, raketni motor sa te¢nim pogon-
skim materijama ima sustinske nedostatke: komplikovan je u eksplo-
ataciji i zahteva dosta vremena za pripremu pred stavljanje u pogon.
U vezi s tim vrde se istraZivacki radovi na izradi motora sa ¢vrstom
sme$om pogonskog punjenja. Na primer, raketa ,,per§ing” sa dometom
800 do 1.200 km ima dvostepen raketni motor sa ¢vrstim pogonskim
materijama. Za pripremu rakete za borbu potrebno je nekoliko minuta.

Sistem upravljanja mora da obezbedi vodenje rakete do cilja. Dru-
gim re¢ima, sistem vodenja mora da ,,vodi“ raketu po unapred prora-
¢unatim i zadatim koordinatama, i da omogutuje da se u toku leta
unose popravke zadate sa lansirnog uredaja, posto je pre lansiranja teSko
uzeti u obzir uticaj svih faktora.

Bojna glava operativno-takti¢ke rakete mora da sadrzi vecu ra-
zornu snagu u poredenju sa raketama takticke namene. Zato se oprema
nuklearnim punjenjem.

Zahtevi koji se postavijaju pred rakete strategijske namene

Pred rakete strategijske namene postavljaju se veti zahtevi nego
pred druge vrste raketa.

Borbena gotovost raketa mora se obezbediti za minimalno vreme
jer se vetina lansira sa stacioniranih lansirnih platformi.

Brzina leta strategijskih raketa mora da bude 15.000 do 25.000
km/h, da bi se obezbedila iznenadnost napada i smanjila mogucnost
njihovog unidtenja antiraketama u vazduhu. Vreme trajanja leta pri
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tome mora da bude $to manje — prakti¢no ne veée od 15 do 30 minuta.
Rakete srednjeg dometa tipa ,tor” i ,jupiter imaju brzinu 15.000
km/h, rakete velikog dometa tipa ,titan®, ,atlas“ i ,,minitmen* imaju
brzinu 25.000 km/h.

Daljina leta raketa prakti¢no je neograniena. Tako rakete sred-
njeg dometa imaju domet oko 8.000 do 10.000 km, a veéeg dometa do
15.000 km i vise.

Sistem lansiranja. Strategijske rakete moraju se ispoljavati, po
pravilu, iz stacionarnih tzv. ,,¢vrstih“, unapred pripremljenih, raketnih
baza. Radi tajnosti, lansirni poloZaji na takvim bazama nalaze se u
brdskim predelima, slabo naseljenim i pustinjskim rejonima.

Osim toga, postoje i ,,lutajuéi lansirni uredaji. To su specijalne
kompozicije koje se krecu po Zeleznitkoj mreZi. Takve kompozicije su,
na primer, izradene za rakete ,,minitmen®,

Pokretljivost i sposobnost transportovanja strategijskih raketa moraju
biti velike. Za strategijske rakete srednjeg dometa, osim stacionarnih,
postoje i pokretni lansirni uredaji. Za rakete velikog dometa ne izra-
duju se pokretni lansirni uredaji, jer se one mogu lansirati samo sa
unapred pripremljenih stacionarnih baza. Osnovni zahtev koji se po-
stavlja pred motore strategijskih raketa je bezotkazan rad pri svim
zadatim rezimima, nezavisno od spoljnih uticaja. Tom zahtevu od-
govaraju uglavnom motori sa te¢nim pogonskim materijama. Ali se
danas, radi poboljSavanja uslova borbene primene strategijskih raketa
razraduju motori sa Cvrstim pogonskim materijama.

U tim raketama se nacelno Kkoristi inercijalni sistem upravljanja
na koji ne deluju spoljne smetnje, §to je narodito vaZno za strategijske
rakete velikog dometa.

Te rakete su namenjene za uniStavanje objekata ne samo na ve-
likim daljinama vec i na velikim povr§inama gde postoje jako razvijeni
odbrambeni objekti. Zato one imaju nuklearna punjenja velike razorne
moéi. Na primer, rakete ,minitmen® i ,,titan* imajn trotilov ekvivalent
3 do 5 miliona tona.

Bojna glava rakete, osim nuklearnog punjenja moze da nosi i
hemijsko-biolo$ku opremu.

Zahtevi koji se postavijaju pred protivavionske vodene rakete (antirakete)

Borbena gotovost antiraketa mora se obezbediti za minimalno
vreme, radi ¢ega su svi radovi na lansirnim platformama maksimalno
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automatizovani i mehanizovani. Vreme dovodenja PAVR u borbenu
gotovost je 1 do 3 min.

Brzina leta raketa ovog tipa ima vrlo veliki znacaj jer one treba
da presrecu ciljeve koji brzo lete (bojne glave strategijskih raketa).
PAVR treba da na celoj svojoj putanji imaju velike brzine.

Visinski domet PAVR mora biti toliki da se obezbedi sigurno
uniftavanje protivnickih raketa.

Domet PAVR upravo je zavisan od zahteva koji se postavljaju pred
protivvazdusnu odbranu i odreduje se neophodno$éu unistavanja ciljeva
koji se priblizavaju na odredenoj udaljenosti od branjenog objekta.

Sistem upravljanja protivavionske vodene rakete mora da obc.-
bedi njeno sigurno vodenje na cilj. Kod vecine savremenih protivavion-
skih sistema primenjuju se 3 tipa sistema upravljanja:

— teledirigovanje (upravljanje na daljinu) pomoéu komandnih
uredaja koji se nalaze na zemlji; _

— samonavodenje, tj. upravljanje putem komandi koje dolaze
od uredaja sme$tenih u samu raketu;

— kombinovano upravljanje, zasnovano na teledirigovanju i
sumonavodenju; pri tome se obi¢no na prvom delu putanje rakete
primenjuje teledirigovanje, a na drugom kad se raketa pribliZi cilju —
samonavodenje.

Pokretljivost i sposobnost transportovanja PAVR moraju da budu
veoma velike.

Ovaj zahtev se ne odnosi na protivavionske vodene rakete u sta-
cionarnim bazama koje su namenjene za odbranu velikih industrijskih
centara 1 pojedinih rejona. U tom slucaju se na lansirnim platformama
nalaze lansirne rampe, opremljene raznim dovodima, mehanizmima
za punjenje i svim $to je neophodno za sklapanje i proveravanje rakete
pred lansiranje. .

Pogonska grupa kod PAVR sastoji se, po pravilu, od barutnog
bustera i marS-motora koji radi sa te¢nim ili ¢vrstim pogonskim ma-
terijama.

Nezavisno od vrste pogonske materije kao osnovni zahtev koji se
postavlja pred motore PAVR kao i pred druge vrste rakete ostaje za-
hrev za bezotkazan rad u raznim uslovima.

Bojna glava PAVR puni se obiénom eksplozivnom materijom ili
nuklearnim punjenjem, snage do nekoliko megatona. Ovo obezbe-
duje sigurno uni$tenje cilja u vazduhu.
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§ 1.4, KLASIFIKACIJA RAKETNOG ORUZJA

Po ustaljenoj klasifikaciji u inostranstvu, sve rakete se dele na
detiri osnovne vrste: ,zemlja-zemlja“,. ,zemlja-vazduh®, ,,vazduh-
vazduh®, ,,vazduh-zemlja“.

Ove vrste raketa, u zavisnosti od borbene primene dele se na
grupe.

Klasifikacija raketa data je na tabeli 1.1. U ovoj tabeli su nazna-
Ceni i majvazniji ciljevi po kojima gadaju rakete.

Kao $to se iz tabele vidi, klasifikacija raketnog oruZja izvrSena
je prema poloZaju mesta lansiranja i poloZaja mesta cilja koji se gada.

Osim navedene, u praksi se primenjuje i Kklasifikacija raketa po
obliku putanje leta, tipu motora, vrsti usvojenog sistema upravljanja,
nacinu lansiranja itd.

Rakete wvrste ,,zemlja-zemlja“ usvojene su u naoruzanju vedine
kapitalistickih zemalja. Oblik konstrukcije zavisan je od brzine i dometa.
TaktiCke rakete, a takode bespilotni avioni — rakete operativno-tak-
ticke namene projekiluju se, uzimajuéi u obzir bitne faktore koji od-
reduju racionalnu konstrukciju. Rakete, strategijske namene srednjeg
i velikog dometa konstruiSu se sa najpogodnijim aerodinamickim ob-
likom tela, jer lete veoma velikim brzinama.

Vrsta rakete ,,zemlja-zemlja“ deli se na grupe, od kojih svaka re-
Sava svoje odredene zadatke.

Takticke i operativno-takticke rakete predvidene su za uniStavanje
kopnenih trupa, industrijskih i drugih objekata. Ovi objekti su, po pra-
vilu, relativno malih razmera i relativno male brzine kretanja, ili su
stacionarni.

Rakete srednjeg i velikog dometa namenjene su za uniStavanje
objekata koji se nalaze na velikoj udaljenosti, pa ¢ak i na udaljenim
kontinentima.

Rakete ove vrste vode se na cilj obicno pomocu sredstava sa zemlje
ili pomocu sistema autonomnog vodenja.

Vrsta raketa ,,zemlja-vazduh® Koristi se, uglavno, u sistemu PVO.
Postoje dva tipa — rakete malog i velikog dometa. Konstrukcija raketa
ove vrste, kao i vrsta ,,zemlja-zemlja“ zavisi od daljine leta.

Zahtevi koji se postavljaju u vezi sa manevarskom sposobnoscu
raketa ove vrste veCi su nego oni za rakete vrste ,,vazduh-vazduh®,
a to se odraZzava u konstruktivhom obliku cele rakete.

Vrste rakete ,,vazduh-vazduh“ lansiraju se sa aviona — nosaca
raketa, prema cilju koji leti (avion itd.). Avion — nosa¢ raketa i cilj
mogu da lete podjednakim ili raznim brzinama.
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Tabela 1.1.

vrsta raketa i njihove
oznake

grupa raketa
i njihove oznake

borbena primena

»zemlja-zemljae
(Surface-to-Surface)

SSM

(Surface-to-Surface
missile)

»zemlja-vazduhe
(Surface-to-air)
SAM

(Surface-to-air missille)

szemlja-zemliag
SSM

gadanje sa zemlje po

ciljevima na zemlji

»zemlja-brode
SSM

gadanje sa zemlje po
ciljevima na vodi

sbrod-brod«
SSM

gadanje sa brodova po
ciljevima na vodi

»brod-zemljas
SSM

gadanje sa brodova po
ciljevima na obali

rbrod-podmornicay
" SUM

spodmornica-brods
USM

gadanje sa broda po pod-
mornicama koje se nalaze
pod povriinom vode

gadanje sa podmornice po
ciljevima na vodi

spodmornica-zemljas
UsSM

gadanje sa podmornice
po ciljevima na zemlji

szemlja-vazduhe

gadanje sa zemlje po

SAM ciljevima u vazduhu
»brod-vazduhe gadanje sa brodova po
SAM ciljevima u vazduhu

spodmornica-vazduhs

gadanje sa -podmornice
pod vodom po ciljevima

UAM u vazduhu

gadanje iz aviona na
wazduh-vazduh — avione, vodene rakete i
(Air-to-air) druge ciljeve u vazduhu

. AAM - »vazduh-zemlja¢ gadanje iz aviona po

(Air-to air missile) ASM ciljevima na zemlji

svazduh-zemljae - gadanje brodova i pod-

(Air-to-Surface) nmiuéih?mda mornica na povriini

ASM iz aviona

(Air-to-Surface missile)

»vazduh-podmornica«
AUM

gadanje podmornica is-
pod povriine vode
iz aviona
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Osnovna karkateristika konstrukcije rakete date vrste uslovljena
je njihovim rasporedom na avionu — nosatu rakete. Posebna paznja
se mora posvetiti tome da rakete pri lansiranju nemaju tendenciju zao-
kretanja prema avionu — nosatu, a takode da ne odstupe od zadate
putanje leta pod dejstvom boénih aerodinami¢nih sila.

Rakete ove vrste, po pravilu, imaju relativno mali domet. Njihova
putanja sastoji se od aktivnog dela leta i dela leta po inerciji. Takve
rakete su jednostepene konstrukcije i bez bustera.

Vrsta rakete ,;vazduh-zemlja“ namenjene su za uniStavanje ciljeva
na zemlji koji se kre¢u malom brzinom u odnosu na brzinu ciljeva u
vazduhu. Zato su zahtevi koji se postavljaju u odnosu na konstruktivni
oblik tih raketa mnogo manji od onih za rakete vrste ,,vazduh-vazduh®,
Medutim, zahtevi u pogledu rasporeda raketa vrsta »vazduh-zemlja“
na avionu-nosau prakti¢no su isti kao i kod vrste ,,vazduh-vazduh®.
Izbor motora za njih odreduje se dufinom leta. Sistem upravljanja
takode uti¢e na opsti konstruktivni oblik rakete.

Sve rakete koje ulaze u ove vrste dele se na nevodene i vodene.

Nevodene rakete su, po pravilu, takticke i avionske. Nevodene
taktiCke rakete lansiraju se sa lakih lansirnih rampi, sa jednim ili ne-
koliko klizata. To ¢ini ceo sistem pokretljivim i sposobnim za manev-
risanje. Rakete se ispaljuju za veoma kratko vreme koje se meri sa ne-
koliko sekundi. Kratko vreme ispaljivanja omoguéava da se iznenada
nanese vatreni udar.

U nedostatke nevodenih takti¢kih raketa ubrajaju se:

— nedovoljna gustina vatre u poredenju sa klasi¢nom artiljerijom;
medutim, taj nedostatak se kompenzuje snaznim bojnim glavama koje
raketa nosi do cilja; -

— ponovno postavljanje raketa na lansirne rampe zahteva mnogo
vremena;

— pri ispaljivanju raketa postoji moguénost otkrivanja vatrenog
poloZaja koji se nalazi na relativno bliskom udaljenju od protivnika.

Avionske nevodene rakete imaju malu teZinu i malih su razmera.
One se postavljaju pod trup po nekoliko desetina. Da bi se sigurno
uniStio cilj ove rakete su snadbevene blizinskim upaljadima.

Vodene rakete, zahvaljujuéi sistemu upravljanja, snaznoj bojnoj
glavi i snaZnom motoru, omoguéuju postizanje znatno veéeg dometa,
vece talnosti gadanja i veéu efikasnost uniitenja ciljeva u poredenju
sa nevodenim raketama. Zato se vodene rakete koriste u svim vidovima
vojske.
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U naoruZanju armija nalaze se: protivtenkovske, operativno-tak-
ticke, strategijske i protivavionske vodene rakete.

Stabilizacija raketa u toku leta ostvaruje se:

— okretanje rakete oko uzduZne ose;

— pomocu krila-stabilizatora;

— pomo¢u kormila.

Prva dva nalina stabilizacije primenjuju se kod nevodenih ra-
keta, a tre¢i kod vodenih.

Konstrukcije lansirnih rampi, nadin lansiranja i borbena goto-
vost vodenih raketa odredu;e se pre svega njihovom namenom. Za
operativno-takti¢ke rakete primenjuju se jednostavni lansirni uredaji
sa velikom manevarskom sposobno$c¢u, a za strategijske, u veéini slu-
Cajeva su stacionarne lansirne pozicije opremljene mehanizmima za
upravljanje i1 vodenje; za neke od njih koriste se i pokretne lansirne
rampe.

Navedena Klasifikacija raketa odgovara savremenom stanju . ra-
ketnog naoruZanja i, prirodno, ne uzimaju se u obzir perspektwe raz-
vitka raketne tehnike u narednim godinama.
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Glava II

OPSTI PODACI O REAKTIVNIM MOTORIMA

§ 2.1. KLASIFIKACIJA REAKTIVNIH MOTORA

Reaktivni motor se naziva takav motor u kome se energija pogonske
materije pretvara u kineticku energiju mlaza produkata sagorevanja.

Pri klasifikaciji reaktivnih motora obitno se teZi da se pokaZu
njihove razlike po nekoj od grupa karakteristi¢nih obeleZja: po izvo-
rima energije kojom se koriste, po nameni, po konstrukciji itd. Klasi-
fikaciju reaktivnih motora najpogodnije je izvr3iti po vrsti pogonske
materije kojom se koristi jer svojstva te materije kao izvora energije
uglavnom odreduju osobenosti konstrukcije i ustrojstvo motornog
uredaja.

Po vrsti pogonske materije koja se koristi, sve reaktivne motore
delimo na dve grupe: raketne i mlazne.

Karakteristi¢na osobina raketnih motora je ta §to im je rad neza-
visan od spoljnih uslova. U takvim motorima sva koli¢ina pogonske
materije se nalazi u samoj raketi koja moZe da se koristi u bilo koje
svrhe, ubrajajuéi i interplanetarni saobracaj.

Raketni motori se dele na one koji rade sa te¢nim pogonskim ma-
terijama, sa Cyrstim pogonskim materijama, meSovite raketne motore
koji se u radu koriste i tetnim i &vrstim pogonskim materijama, nu-
klearne raketne motore koji se koriste nuklearnim gorivima i elektro-
raketne motore.

U motorima s teénim gorivom, kao oksidatori
koriste se tedan kiseonik, sme$a azotne kiseline sa oksidima azota i
druge materije. Kao gorivo moze da posluzi kerozin razli€itih vrsta,
alkoholi i druge komponente.

Za raketne motore sa ¢vrstim pogonskim
materijama koriste se specijalne &vrste mesavine koje sadrZe go-
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riva i oksidacione elemente. To su pre svega raketni baruti i gorivne
mesavine pogonske materije.

U nuklearnim raketnim motorima Kkoristi se
energija raspadanja ili sinteze jezgara nuklearnog goriva, koja se zatim
pretvara u kineti¢ku energiju izbacivanih Cestica.

U poslednje vreme poklanja se posebna paZnja i elektro-
raketnim motorima za daleke kosmicke letove. Kao izvor
elektri¢ne energije u njima bi se koristili nuklearni reaktori ili energet-
ski uredaji koji bi radili koris¢enjem sunceve energije.

U drugu grupu reaktivnih motora spadaju mlazni motori kod kojih
se kao oksidator koristi kiseonik iz vazduha, Vazduh se u komoru sa-
gorevanja ubacuje specijalnim kompresorom ili na ratun dinamickog
pritiska.

Prednost tih motora je u tome §to nema rezervoar za oksidator,
jer kiseonik uzimaju iz vazduha. Zato rakete sa mlaznim motorima imaju
relativno malu teZinu i veliki dolet.

Nedostatak mlaznih motora je u tome §to im rad zavisi od visine
leta, posto je na velikim visinama koli¢ina kiseonika veoma mala usled
razredenosti atmosfere. Osim toga, uredaj za usmavan;e vazduha iza-
ziva znatno povecanje Ceonog otpora, §to negativno utice na brzinu
leta rakete.

U dana$nje vreme rasprostranjena su tri vida mlaznih motora:
turbo-mlazni, pulzirajué¢i i nabojno-mlazni.

Klasifikacija reaktivnih motora pokazana je na slici 2.1.

Razmatrana klasifikacija, naravno, nije kona¢na posto je izgradena
na principu pogonske materije koja se koristi. Ipak, ova Klasifikacija
omoguéava da se logi¢nim redom dosledno razmotre konstrukcija i
principi rada reaktivnih motora.

Reaktivni  motori

Raketni motori Miazni motori

[
| | 1 | )

Raketni ma-| [Roketni mo-| |Nuklearni Elektro-rake- Taeba,; . [Pulzirafucs Nabajno mit
tori 5o teénim  |tori 50 Ewrstim raketni tni motori i migznl ma- zni maotart
pogon. mater. | |pogan. mater. matori mal fori

SI. 2.1. Klasifikacija reaktionik motora
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§ 2.2. O REAKTIVNOM KRETANJU

Brzina rakete se postiZe silom koja nastaje pri isticanju radnog
tela iz mlaznika motora: produkata sagorevanja ¢vrste ili teéne pogonske
materije ili produkata nuklearnih reakcija. Kretanje rakete nastaje za-
hvaljujuci odbacivanju sekundne mase tih produkata u pravcu suprot-
nom kretanju rakete. Za reaktivni princip kretanja karakteristi¢no je
odbacivanje malih delova mase u jedinici vremena u poredenju sa
velikom masom tela koje se kre¢e velikom brzinom.

Stvaranje reaktivne sile u komori motora vidi se na slici 2.2.

Neka se u komori sa zatvorenim
mlaznikom nalazi gas pod nekim
pritiskom p, koji je veéi od atmo-
sferskog (sl. 2.2a). Komponente sila
unutra$njeg pritiska uzajamno se
uravnotezuju i njihova je rezultanta
jednaka nuli u bilo kom smeru.
Ako se komora otvori, iz nje ¢e gas
poceti da isti¢e. Sile koje deluju na
elemente komore nece biti uravnote-
—+t zene (sl. 2.25.). Rezultanta sila u-
nutra$njeg pritiska u smeru ose ko-
more predstavlja reaktivnu silu
koja se obelezava sa P.

Si. 2.2. Stvaranje reaktivne sile Da bi se obezbedilo odrZavanje

reaktivne sile u toku odredenog
dela vremena, u komori motora, u toku celog tog vremena, mora da
bude odredeni pritisak. Taj pritisak stvaraju produkti sagorevanja po-
gonske materije.

Reaktivna sila, uslovljena isticanjem radnog tela iz mlaznika mo-
tora, prenosi se na telo rakete koja leti.

Brzina leta rakete (ne uzimajuéi u obzir sile otpora) izraunava se
po formuli K. E. Ciolkovskog:

j
e
it

)
iy

|

Reaktiv-
i
na sila

Hl
.g

T e e @.1)
1 —pk
gde je g — ubrzanje zemljine teZe;
Pypee — specifiéni potisak motora;
pr — koeficijent punjenja rakete pogonskom materijom koji
je jednak odnosu tezine pogonske materije i (startne) teZine rakete,
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Veli¢ina koeficijenta punjenja rakete pogonskom materijom od-
reduje se osobinama njene konstrukcije i namene. Tako, za takticke
rakete px = 0,4 do 0,6. Za rakete velikog dometa koeficijent punjenja
iznosi 0,7 do 0,8 i vise.

Analiza izraza (2.1) pokazuje da raketa, radi postizanja velike br-
zine, mora da ima pogonsku materiju velike kaloritne moéi i malu
teZinu konstrukcije. _

Velika kalori¢na mo¢ pogonske materije omoguéuje dobijanje vi-
sokog specifi¢nog potiska. Mala teZina konstrukcije dopusta mogucé-
nost za smestaj vece koli¢ine pogonske materije u raketi. Pri tome se
znataj koeficijenta ux povecava, a poveéavaju se i velid¢ina razlomka

—I——E i maksimalna brzina rakete.
Reaktivni princip omogucuje aparatima koji lete da postignu
brzine jednake kosmickim,

2.3. OSNOVNE KARAKTERISTIKE RAKETNIH MOTORA

Kovalitet raketnih motora ocenjuje se po njihovim osnovnim SVOj-
stvima: stepenu kvaliteta rada, efikasno$¢u, eksploatacionim i drugim
osobinama.

Osnovnim karakteristikama motora smatraju se: sila potiska,
specifi¢ni potisak, specifi¢na potro$nja pogonske materije, specifitna
teZina motora i koeficijent korisnog dejstva.

Sila potiska

Sila potiska je karakteristika raketnog motora kao energetskog
uredaja aparata koji leti. Ona je rezultanta sila pritiska, rasporedenih
po celoj povrdini komore motora:

P =Py + Py (2.2)
gde je P = sila potiska
Psp = rezultanta sila spoljnog pritiska
Pup = rezultanta sila unutra$njeg pritiska.

N

SL 2.3. Sema proticanja gasa u
komori motora
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Pri izvodenju jednatine sile potiska uzimamo pretpostavke:

— pritisak na celoj spoljnoj povrdini motora jednak je atmosfer-
skom pritisku ps;

— brzine kretanja gasa po preseku jednake su medu sobom i
usmerene u pravcu ose komore sagorevanja, kao $tb je pokazano na
slici 2.3.;

— pritisak i brzina produkata sagorevanja, u svakom preseku
komore ne menjaju se tokom rada motora.

Za izvodenje jednatine sile potiska koristimo se slikom 2.4. Posto
je motor simetri¢no telo, komponente sila pritisaka u radijalnom smeru
se uravnoteZuju, dok u isto vreme komponente sila pritiska u smeru
ose neée biti uravnoteZene.

Uzebemo za pozitivan smer sila onaj koji je suprotan kretanju
produkata sagorevanja i nadi izraz za silu Psp (slika 2.4a.).

U datom sluéaju neuravnoteZene su spoljne sile pritiska koje de-
luju na proireni divergentni deo mlaznika i na deo komore one povr-
gine koja je jednaka povr3ini kritilnog preseka Fpy.

Ako sumiramo projekcije tih povr$ina na ravan normalnu na osu
motora, dobice se deo jednak povrdini izlaznog preseka mlaznika Fg.

Uzimajuéi u obzir usvojeni smer sila moZemo da zapiSemo:
Pyy = Fy* ps

gde je F, = povréina izlaznog preseka mlaznika
; P, = atmosferski pritisak.
Za odredivanje unutra$njih
sila pritiska izdvoji¢emo unutar
komore sagorevanja zapreminu
gasa izmedu presecka I—I i
II—II (sl. 2.4, b). Na tu zapre-
minu gasa delovace sila Pyn sa
! strane dna komore i sila + Fg Ps
! o E iz pravca gasnog protoka koji se

| Pup ; E nalazi iza izlaznog preseka mlaz-

o}
wn
\Hrnﬁ_tr

l. : nika (py = pritisak u gasnom
T gt = ~Fg  protoku na preseku mlaznika).

A Kao $to je poznato iz fizike,

X b

Si. 2.4. Uz izsvodenje jednatine sile po-  zbir tih sila jednak je promeni
' S ‘“k‘”r WS T kolitine kretanja gasa u jedinici
a — raspored potiska na spoljnoj povriini motora
b — sile koje deluju na mlaz gasa u komori motora vremena.
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Posto je brzina ulaska komponenata pogonske materije u komoru
sagorevanja relativno mala, moZemo uzeti da je ravna nuli. Tada ce
koli¢ina kretanja gasa u preseku I—I isto tako biti jednaka nuli.

Koli¢ina gasa koji u jedinici vremena protiCe kroz presek II—IT je:

G
Amyy = — 7 (2.3)
gde je:
Am — masa gasa;
u; — brzina proticanja gasa na presek mlaznika (brzina isticanja);

G — sekundna potro$nja gasa .ili teZinska koli¢ina gasa koji
isti¢e iz komore sagorevanja u jednoj sekundi;

g — ubrzanje zemljine teZe.

Znak ,minus“ u izrazu (2.3) oznaCava da brzina isticanja ima

suprotan smer od izabranog.
Na taj na¢in na izdvojenu zapreminu deluje sila
G 3
— Pun + Fapa = —?ua (2.4)
Transformacijom ovog izraza dobijamo

G
sz‘—_?ua + Fapa

Ako u formuli (2.2) zamenimo vrednosti sila Fsp i Pyup, dobi¢emo
izraz za silu potiska, poznat kao jednacina sile potiska:

G
= ?ﬂa + Fo(pa — ps) (2.5)

Sila potiska u vakuumu, gde atmosferskog pritiska prakti¢no nema, -
odreduje se izrazom:

G
Pyap = ?ﬂa + Fg pa

Ako je pritisak gasnog protoka na preseku mlaznika jednak okol-
nom (atmosferskom) pritisku, izraz (2.5) dobija oblik

= gua (2.6.)
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Takav rezim rada naziva se preracunskim. Pri tome sila potiska ima
najvecu vrednost u poredenju sa drugim rezimima rada motora.

Prvi €lan jednacine (2.5.) iznosi u proseku 85%, (a ponekad i vise)
od celokupnog potiska motora.

Brzina isticanja produkata sagorevanja iz mlaznika savremenog
raketnog motora malo se menja i iznosi od 2.200 do 2.700 m/sek.
Prema tome, osnovni i odlucujuéi faktor za dobijanje raznih vrednosti
potiska je sekundna potro$nja pogonske materije.

Pogonska materija odreduje se u zavisnosti od dometa i moZe se
menjati od nekoliko desetina do nekoliko stotina kilograma u sekundi.

Specificni potisak

Specifi¢nim potiskom Pspee naziva se odnos izmedu sile potiska
motora i sekundne potro$nje pogonske materije.

P [ kg sek]

Pspec—_—g[ kg

Ako podelimo oba dela jednacine (2.5.) sa sekundnom potroénjom
pogonske materije, dobi¢emo izraz za specifi¢ni potisak:

U, F
S e e 2.7.)
g G

Specifi¢ni potisak je kvalitativni pokazatelj raketnog motora koji
karakteriSe kako ekonomi¢nost njegovog rada, tako i energetske mo-
guénosti koriS¢ene pogonske materije.

P spec =

Sto je specifiéni potisak veéi,
manja je potro$nja pogonske mate-
rije u jedinici vremena, potrebna za
dobijanje odredenog potiska.

Iz izraza (2.7.) S].edi da ie ngsc

/,_ = funkcija atmosferskog pritiska

Ps. Specifitni potisak raste poveca-

vanjem visine i najvecu vrednost do-

stize u vakuumu. Specifiéni potisak

» U vakuumu je za 10 do 209, vedi
Fp nego na zemlji,

Sl 2.5. Zavisnost specifitnog potiska Specifitni potisak zavisi uglav=
od pritiska u komori sagorevanja ~nom od brzine isticanja gasova koja

PSPGC r
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je, opet, odredena kvalitetom pogonske materije i Kkonstruktivnim
osobinama motora.

Brzina isticanja gasova iz mlaznika umnogome zavisi od tempera-
ture u komori sagorevanja T, i od odnosa pritiska u komori i na preseku
mlaznika.

Te%i se da pritisak na preseku mlaznika p, bude konstantan. Tada
ée poveéavan;em pritiska u komori p, rasti brzina isticanja, a prema
tome i specifi¢ni potisak (slika 2.5.). Medutim, povecanje pritiska je
pogoclno samo do izvesnih granica, jer se porastom pritiska povecava
i tezina konstrukcije motora. Zato se kod savremenih raketnih motora
pritisak u komori sagorevanja odreduje obic¢no 20 do 50 kgfcm2

Spec1f1ém potisak savremenih raketnih motora iznosi 220 do 300
kg sek/kg i bitno utie na daljinu leta rakete.

Specifiéna potrosnja pogonske materije i specificna tefina motora

Ekonomi¢nost raketnog motora moZe se ocenjivati po specific-
noj potrodnji pogonske materija tj. po teZinskoj koliini pogonske ma-
terije koja dolazi na jedinicu sile potiska motora u jednoj sekundi
ili na cas.

Specifi¢na potrodnja pogonske materije obreduje se po izrazu

C. G ol ke
L P s ngec kgsek

Uporedo sa specifiénim potiskom vazna je karakteristika mo-
tora: §to je manja vrednost specifi¢ne potro$nje pogonske materije,
pri ostalim jednakim uslovima bic¢e veca daljina leta rakete.

Pod specifi¢nom teZinom motora podrazumeva se odnos teZine
konstrukcije motora i potiska koji on stvara:

_ Gkm _ (kg
kvt [kg]

Specifiéna teZina karakteriSe stepen konstruktivne usavr3enosti
motora i kreCe se u granicama
ym = 0,02 do 0,05 kg/kg.

Ove karakteristike raketnih motora daju mogucnost za ocenjivanje
motora po sili potiska, ekonomiénosti rada, gabaritnim merama i za
utvrdivanje racionalne oblasti njegove primene u raketama razne
namene.
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§ 2.4 RAKETNI MOTORI

Raketni motori sa teénom pogonskom materijom

Za rad ovih motora koristi se teno pogonsko punjenje,

Osnovni konstruktivni elementi raketnih motora sa tednim po-
gonskim materijama su komore sagorevanja sa mlaznikom, rezervoari
za komponente pogonske materije i uredaji koji obezbeduju dovod
pogonske materije u komoru sagorevanja.

Raketni motori sa te¢nom pogonskom materijom danas su veoma
rasprostranjeni. To se obja¥njava sledeéim razlozima:

— mogucnos¢u dobijanja velikih vrednosti potisaka pri srazmerno
malim teZinama i gabaritima;

— sekundna potro$nja u tim motorima moZe $iroko da varira,
$§to omogucuje dobijanje razli¢itih vrednosti potisaka;

— rad raketnih motora sa te¢nim pogonskim materijama ne zavisi
od spoljnih uslova, to im omoguduje rad na bilo kojoj visini.

Motori sa te¢nim pogonskim materijama nasli su $iroku primenu
u raketama klase ,zemlja-zemlja“ koje su namenjene za gadanje na
raznim daljinama. Domet raketa ove klase dostize do nekoliko hiljada
kilometara i pri ostalim jednakim uslovima znatno zavisi od usavrienosti
konstrukcije motora i vrste upotrebljene pogonske materije. Savremeni
raketni motori sa tetnom pogonskom materijom postiZzu specifi¢ne
potiske do 300 kg sek/kg.

Raketni motori sa teénim pogonskim materijama su veoma razno-
liki po konstruktivnim $emama i drugim obeleZjima.

Motori sa te¢nim pogonskim materijama za rakete raznih namena
razlikuju se kako po veli¢ini tako i po konstruktivnom oblikovanju.

Motori vodenih balisti¢kih raketa su jedni od najsloZenijih i naj-
usavrSenijih tipova raketnih motora sa teénim pogonskim materijama.
Ukupno vreme rada takvih motora kreée se od nekoliko desetina se-
kundi do nekoliko minuta.

Kao primer razmotri¢emo op$tu strukturu i rad motora rakete
A-4%,

Pogonske materije za motor sastoje se iz te¢nog kiseonika (oksi-
datora) i alkohola 75% — ne koncentracije (te¢no gorivo). Potisak
motora na zemlji je oko 26 t, sekundna potro$nja pogonske materije
125 kg/sek, specifi¢ni potisak 208 kg sek/kg, a brzina isticanja gasova
na preseku mlaznika preko 2.000 m/sek.

*Raketa A-4 poznatija je pod imenom V-2. — Prim. red
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Sema motora je prikazana na slici 2.6. Rasprsivadi (3ikljagi) goriva
i oksidatora smeSteni su u osamnaest pretkomora (3) zavarenih na glavu

komore sagorevanja (4).
Oksidator priti¢e kroz cevi (5)

neposredno u glavu komore sago-

revanja. Gorivo kroz cevi (7) prvo dolazi do mlaznika (1), prolazi kroz

meduprostor komore sagorevanja i
svoje rasprsivace.

njene obloge, posle ¢ega dolazi na

Prolazeci kroz prostor izmedu spoljne i unutra$nje obloge komore,
gorivo ih hladi. Dopunsko hladenje ostvaruje se dovodom goriva na

unutra$nju povr$inu komore kroz
raspriivace (2).

Oksidator i gorivo dovode se u
komoru sagorevanja pumpama (16)
i (14 koje pokrece turbina (15).
Turbina i pumpe ¢ine turbopumpni
agregat {ija je snaga oko 460 KS.

Za pokretanje turbine sluzi gas-

generator koji se sastoji iz rezervoara’

(9) za katalizator, reaktora (11) i re-
zervoara (12) za peroksid vodonika.

Sabijenim vazduhom koji se
nalazi u bocama (8) peroksid vodo-
nika i Kkatalizator (tedni natrijum
permanganat) potiskuju se u reaktor
(11). U reaktoru se peroksid vo-
donika razlaze na vodu i kiseonik.
Gas pomeSan sa vodenom parom
koji se na taj nadin stvara, ima
temperaturu oko 500°C. On se kre-
¢e ka turbopumpnom agregatu i
pokrece turbinu.

Sila potiska koju razvija mo-
tor prenosi se na telo rakete preko
drZa¢a motora.

Motor presatje da radi presta-
nkom dovoda pogonske materije u
komoru sagorevanja. Da bi se mo-
tor iskljucio daje se komanda za za-
tvaranje ventila (6) i (13).

15 -
18 16

4 7

a\. n

= 10

12
S

Sl. 2.6. Sema motora rakete A-4:

1 — mlaznik; 2 — brizgaljke (3ikljadi) za ubriz-
gavanje goriva po unutrainjoj povriini komore;
3 — pretkomore; 4 — komora sagorevanja;
5 — cevi za dovod tednog lnseomka 6 — glavni
ventil goriva; 7 — cevovod goriva; 8 — boce sa
vazduhom v1sokog pritiska; 9 — rezervoar za
katalizator; 10 — reduktor vazdufnog pritiska;
11 — reaktor; 12 — rezervoar za vodonik-per-
oksid; 13 — glavni ventil oksidatora; 14 —pumpa
goriva; 15 — turbina; 16 — pumpa oksidatora;
17 — cev za dovod radne sme#e u turbinu; 18 —
cev za vracanje goriva pri zaustavljanju motora;
19 — elektropneumatski ventil; 20 — odse&ni
ventil vodonik-percksida
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Pustanje u rad i isklju¢ivanje snaznih motora obavljaju se po pra-
vilu u dve etape.

Pustanje motora u rad je postupno ako se u komoru sagorevanja
prethodno ubacuju male koli¢ine komponenata pogonske materije.
Zavisno od razvoja procesa sagorevanja, koli¢ina pogonske materije
koja se ubacuje u komoru sagorevanja povecava se do pune potrosnje.
Prethodni stepen pustanja u rad raketnog motora sa te¢nim pogonskim
materijama iskljucuje nagomilavanje velikih koli¢ina pogonske materije
u komori sagorevanja, koje bi moglo da naglo poveca pritisak u tre-
nutku paljenja i da razori motor.

U motoru, prikazanom na slici 2.6, izlaz na prethodni stepen
karakteriSe se stabilnim sagorevanjem pogonske materije koja ulazi u
komoru kroz poluotvorene ventile 6 i 13. Pri tome turbopumpni agre-
gat ne radi i komponente pogonske materije se ubrizgavaju pod de]stvom
statickog pritiska (samotokom).

Motor se dovodi na pun radni stepen uklju¢ivanjem turbopumpne
grupe koja obezbeduje komoru motora punom potro$njom pogonske
materije i povecava potisak do proracunatih vrednosti.

Postepeno isklju¢ivanje takvih motora i neophodna tacnost gadanja
obezbeduju se prevodenjem motora sa punog radnog stepena u zavrsni.
U zavr$nom stepenu rada sekundna potro$nja se smanjuje i potisak se
umanjuje za nekoliko puta.

Sigurno zaustavljanje motora postiZe se putem dovodenja u komoru
sagorevanja, u toku nekoliko sekundi; jedne od komponenata pogon-
ske materije obi¢no goriva, ili produvavan}em komore sabijenim
vazduhom.

Na kraju da istaknemo da je za sve motore sa te¢nom pogonskom
materijom karakteristi¢an visok stepen automatizacije procesa pustanja
u rad, rada i isklju¢ivanja motora.

Raketni motori sa Evrstom pogonskom materijom

Savremeni raketni motori sa Cvrstom pogonskom materijom
postizu specifi¢ni potisak do 250 kg sek/kg. Tolika vrednost moze
se dobiti zahvaljuju¢i visokim energetskim karakteristikama novih
&vrstih pogonskih materija i savr$enijoj konstrukciji motora u celini.

U motorima sa ¢vrstim pogonskim materijama celokupna materija
se smesta u komoru sagorevanja u obliku jedne ili vise Sipki.

U zavisnosti od poloZaja pogonskog punjenja u komori sagorevanja,
razlikujemo motore, vezane sa pogonskim punjenjem i motore sa slo-
bodnim pogonskim punjenjem.

38 A



U motorima sa slobodnim pogonskim punjenjem (sl. 2.7.), iz-
medu pogonskog punjenja i unutra$nje povrSine komore postoji zazor.
Pomoéu raznovrsnih pregrada, dijafragmi, refetki i drZaca punjenje se
brizljivo uévr§tuje u komori. Da bi se spretilo pregorevanje, unutrasnja
povr§ina komore prekriva se toplotnim izolatorom.

SI. 2.7. Motor sa slobodnim pogonskim punjenjen:
| — komora sagorevanja sa pogonskim punjenjem; 2 — pripala; 3 — mlaznik; 4 — dijafragma

Osnovni nedostaci ovakve konstrukcije su teSkoce u punjenju
komore ¢vrstim pogonskim materijama vecih dimenzija 1 teZina, kao
i neposredno delovanje usijanih produkata sagorevanja na zidove

komore. Zbog tih nedostataka
motori sa slobodnim pogonskim
punjenjem se, po pravilu, prime-
njuju u raketama malog dometa.

Na slici 2.8. prikazana je Se- _

ma motora vezanog sa pogonskim
punjenjem. Sagorevanje pogon-
ske materije je ,,Ceono® (cigaret-
no). Pored nekih preimudstavaove
jeme njoj su svojstveni i sledeci
nedostaci: mala veli¢ina potiska
zbog male povrine sagorevanja
i dugotrajno dejstvo temperature
i pritiska produkata sagorevanja
na unutra$nju povr$inu komora.
Zbog toga se motori sa ,,¢eonim®
sagorevanjem punjenja prime-
njuju samo u malim raketama
i projektilima.

Druga vrsta motora, gde je
pogonsko punjenje vezano za
zidove komore sagorevanja, data
je na slici 2.9. U tom motoru

e 2

SI. 2.8. Sema motora sa cigaretnim sago-
revanjem punjenja (motora veza-
nog sa pogonskim punjenjem):

| — mlaznik; 2 — pripala; 3 — pogonsko punjenje;
4 — obloga komore sa toplotnom izolacijom

. 4
SI. 2.9. Sema savremenog raketnog motora
sa Suvrstim pogonskim punjenjem

1 — mlaznik; 2 — obloga motora;f3 — pripala;
4 — pogonsko punjenje; 5 — vatrostalni umetak
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Cvrsta pogonska materija lije se u komoru sagorevanja. Oblikujuéi
stoZer koji se stavlja u komoru pre njenog punjenja, omogucéava se
dobijanje potrebnog profila pogonskog punjenja. Pogonsko punje-
nje sagoreva po unutra$njoj povrsini. Pri tome se zidovi komore oslo-
badaju uticaja visoke temperature i pritiska. U ovom sludaju postoji
mogucnost koriS¢enja komora sagorevanja sa krajnje tankim zidovima.

Primenom visokolegiranih &elika, lakih legura i plasti¢nih masa
u motorima takve konstrukcije, moguée je dobiti velike vrednosti
koeficijenta ux (koeficijent punjenja rakete pogonskim materijama),
jednake 0,80 do 0,85.

U kriti¢nom preseku bloka mlaznika postavlja se umetak 5 koji
se izraduje od materijala sa visokom temperaturom topljenja, na primer,
iz volfram-karbida. On smanjuje erozivno (rusilatko) dejstvo produkata
sagorevanja na krititnom preseku mlaznika.

Geometrijske razmere pogonskog punjenja odreduju se u zavi-
snosti od zadate daljine gadanja i pogodnosti eksploatacue Tako,
u raketi ,,sardzent , koja ima duZinu 10,3 metra i kalibar 0,9 m, du—
Zina punjenja iznosi oko 4,8 m.

Veoma veliki zna¢aj ima prelazak na sniZeni pritisak u komori
sagorevanja (15 do 20 kg/cm?). To se postize primenom kompozitnih
pogonskih materija, §to omogucava dobijanje krajnje lagane komore
sagorevanja.

Paljenje pogonskog punjenja pri startu motora vr$i se pomocu
pripale. Pripala (sl. 2.10.) zagreva povr$inu pogonske materije koja
sagoreva do temperature rasplamsavanja i podiZe pritisak do vrednosti,
pri kojoj je mogucan proces sagorevanja.

Izborom pripale i oblika pogonskog punjenja obezbeduje se ravno-
meran izlazak motora na proracunati reZim. -

Za izradu pripale upotrebljavaju se dimni barut i sme$a magne-
zijuma sa kalijum-hidroksidom. Za sigurno rasplamsavanje potrebno
je oko 10 g dimnog baruta na 1 litar slo-
bodne zapremine komore.

Pritisak u komori raketnog motora sa
¢vrstom pogonskom materijom i njegov
potisak ‘vrlo su promenljivi, $to zavisi
od temperature punjenja, 1 zato se
primenjuju razne mere da se sma-
SI. 2.10. Barutna pripala: Tji promenljivost tih karakteristika. Ta-
1—telo; 2— barut; 3 — piro-pripala; ~ KO, na primer, motor rakete ,,0nist-

4 — Zica koj fja; 5 — lakoza- . ; ek g y ;
o odljiva smesa " -dZon“ je do lansiranja pokriven prekri-

7
%

7
s
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vatem sa termoelektritnim elementima i, zahvaljujuéi tome, odrZava
se potrebna temperatura pogonskog punjenja.

Jedna od osobenosti konstrukcije raketnih motora sa ¢vrstom pogo~
nskom materijom je ta §to rezervoar za ¢uvanje goriva istovremeno sluzi
i kao komora sagorevanja. Usled toga se pri iskljufivanju motora
pojavljuju izvesne te$koce. Motor sa ¢vrstim pogonskim materijama u
principu se iskljutuje isto kao i onaj sa tetnom pogonskom materijom
—~piekidanjem potiska, ali pri tome ima i nekih svojih specifi¢nosti.

Postoji nekoliko natina iskljucivanja potiska raketnog motora sa
&vrstim pogonskim materijama, ali su najrasprostranjenija dva: sni-
Zavanje pritiska u komori i reverziranje potiska.

Na slici 2.11 prikazana je $ema rakete u kojoj se motor iskljucuje
sniZavanjem pritiska u komori sagorevanja. U ovom slu¢aju ventili
koji se istovremeno otvaraju, povezuju komoru sa spoljnom sredinom,
pritisak u komori naglo pada i sagorevanje pogonske materije prestaje.

Rezerviranje potiska svodi se na stvaranje potiska jednakog po
vrednosti, ali suprotnog po smeru osnovnom potisku (slika 2.12).
Taj nac¢in se koristio u prvim tipovima rakete ,,polaris®.

Ventili za sniZavanje pritiska

SRR

SL 2.11. Sema rakete u kojoj se motor iskljucuje metodom
snifavanja pritiska u komori sagorevanja

=
%

BSLNTOTTAY,
peteletetes

SI. 2.12. Reverziranje potiska:

1 — osnovni mlaznik; 2 — eksplozivni zavrtnji; 3 — zapulad;
4 — toplotna izolacija; 5 — reverzivni mlaznici
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Mehanizmi koji obezbeduju iskljucivanje potiska u raketnom
motoru sa Cvrstim pogonskim materijama moraju se aktivirati momen-
talno. U protivnom tatnost gadanja nece biti zadovoljavaju¢a. Pove-
¢avanje taCnosti gadanja postize se primenom raznih mehanizama
za korekciju koji smanjuju odstupanje stvarnih karakteristika motora
od proracunskih.

§ 2.5. NUKLEARNI I ELEKTRORAKETNI MOTORI

Kod nuklearnih raketnih motora radno telo se zagreva pod dejstvom
toplote koja se izdvaja pri unutra$njim nuklearnim promenama. Nuk-
learni raketni motori imaju vece potencijalne moguénosti poveéavanja
specifi¢nog potiska nego motori koji rade sa hemijskom pogonskom
materijom. To se objasnjava ve¢im energetskim prinosom nuklearnih
reakcija u poredenju sa hemijskim, kao i moguéno$éu primene radnog
tela koje ima manju molekularnu teZinu i njegovim zagrevanjem do
mnogo visih temperatura.

Kao 8to je poznato izdvajanje energije usled unutras$njih nukle-
arnih promena moguce je kako pri reakciji sinteze fuzije, tako i pri
reakciji analize (fisija). Cak ni u laboratorijskim uslovima jo§ nije
postignuto upravljanje reakcijom fuzije, ¢iji bi se energetski prinos
mogao iskoristiti, na primer, u raketnom motoru. Sa nuklearnim reak-
cijama fisije moguce je upravljati i one se mogu iskoristiti za zagrevanje
radnog tela raketnog motora.

Reakcija fisije jezgra teSkih elemenata nastaje na sledeéi nadin.
Nuklearno gorivo, ili radna materija koja se razbija (obi¢no uran ili
njegove legure), koncentrisano je u elementima koji izdvajaju toplotu.
Ti elementi su u obliku $ipke ili ploca, koje ¢ine zonu reakcije (aktivna
zona). Pri bombardovanju neutronima jezgara urana nastaje fisija
‘koja je pracena znatnim oslobodenjem toplote. To je lan&ani proces,
posto se neophodni neutroni za njegovo odrZavanje, javljaju kao medu-
produkti reakcije fisije. Radi ogranitavanja energije neutrona, u ak-
vitnu zonu se uvodi usporivaé. Kad se sa atomima te materije sudare,
neutroni bude deo svoje energije. Neophodan uslov za odrZavanje
reakcije je stvaranje kritiéne (minimalne) mase materije koja se deli.
Ovo radi toga da u jedinici vremena kolitina neutrona ne bi prevazi-
lazila broj neutrona koji se radaju. Ako je masa materije koja se deli
manja od kriti¢ne, reakcija se neée odvijati. Krititna masa reaktora sa
toplotnim neutronima (sa energijom 0,03 elektronvolta) moZe da iznosi
nekoliko stotina kilograma. Radi smanjivanja kriti¢ne mase aktivna
zona se okruzava odbijatem (obi¢no od iste materije kao i usporiva&).
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Kao materijal za usporivade i odbijate koriste se grafit, berilijjum,
a takode materije koje sadrZe vodonik (voda, teska voda, ugljovodonik).
Toplotu energije koja se izdvaja u procesu nuklearne reakcije neop-
hodno je odvoditi pomo¢u prenosnika toplote. On mora ravnomerno
da opstrujava sve elemente koji izdvajaju toplotu.

Upravljanje nuklearnim reaktorom sastoji se u regulisanju mlaza
neutrona u aktivnoj zoni da pri datoj potros$nji prenosnika toplote bude
obezbedena njegova zadata temperatura i da ne dode do pregrejavanja
elemenata koji izdvajaju “toplotu. Tok neutrona se obi¢no regulise
automatskim pomeranjem upravljaju¢im uranskim Sipkama koje se
sastoje od cevi ispunjenih materijom koja intenzivno upija (guta)
neutrone (na primer, borom). Snaga reaktora je obrnuto proporcionalna
dubini zagnjurivanja reguli$uéeg stoZera u aktivnu zonu. U slucaju
kvara, reaktor se iskljutuje brzim zagnjurivanjem stoZera uranskih
sipki do kraja; pri tome se upija suvi$na koli¢ina neutrona i prekida se

reakcija deljenja. Dovad radnog
1 : 3 telg —»

U skladu sa terminologijom
ustaljenom, u nuklearnoj tehnici,
moze se dati slede¢a uproscéena kla-
sifikacija energetskih reaktora. Po
dijapazonu energije neutrona koji
izazivaju reakciju, reaktori se dele
na one koji rade sa brzim neutroni-
ma (sa energijom od nekoliko hiljada g7, 2.73. Sema nuklearnog raketnog
eV), toplotnim neutronima (0,03 €V)  motora na osnovi reakiora sa cvrstim
i sa neutronima srednjih energija toplotnim elementima : B
(1 KeV-5KeV). U reaktoru Koji urmmsia fipke: 3 kiivag vonas 4 — miasnik;
radi sa brzim neutronima nema us- 5 — reflektor; 6 — toplotni elementi; 7 — telo’
porivada, usled ¢ega se stvara tok neutrona velike snage. Kriticna masa
materije koja se deli u takvom reaktoru moZe.da iznosi svega nekoliko
kilograma.

"

Mogucne Seme nuklearnih raketnih motora

Danas su najbliZi ostvarenju toplotno-predajni nuk-
learni raketni motori. U njima se radno telo zagreva na
ratun energije koja se izdvaja pri nuklearnim reakcijama fisije. Razli-
kujemo toplotno-predajne motore koji sadrZe reaktore sa Cvrstim,
te¢nim i gasovitim toplotnim elementima. U motoru sa reaktorom sa
tvrstim toplotnim elementima (slika 2.13) radno telo zapljuskuje top-
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lotne elemente, zagreva se i $iri u mlazniku. Izra¢unavanja pokazuju
da specifi¢ni potisak takvog motora iznosi 1.200 do 1.500 kg sek/kg.
U motoru sa reaktorom sa tefnim toplotnim elementima radno telo
u vidu mehuri¢a prolazi kroz sloj te¢ne fisione materije koja se deli,
zagreva i istice kroz mlaznik. Maksimalni specifi¢ni potisak takvog
motora dostize 1.500 do 1.800 kg sek/kg. U motoru sa reaktorom sa
gasovitim toplotnim elementima, gasovito radno telo se mesa sa gaso-
vitom fisionom materijom, zagreva se-i isti¢e kroz mlaznik. U takvom
motoru moguce je dobiti specifi¢ni potisak do 3.000 kg sek/kg.

U toplotnom predajniku, motorima — kao radno telo, svrsishodnije
je primenjivati materije sa malom molekularnom teZinom, na primer,
vodonik i amonijak. Primena najefikasnijeg nadina povecavanja spe-
cifi¢nog potiska nuklearnih raketnih motora (povefanje temperature)
u reaktoru sa Cvrstim toplotnim elementima, ograni¢ena je ¢vrstina
tih elemenata (temperaturom topljenja Cvrstih materijala koje sadrZe
uran). NajteZe se tope karbidi hafnijuma i tantala, tek na temperaturi
od 3.900°C. Pri upotrebi tih materijala, gasoviti vodonik u reaktoru
mozZe se verovatno zagrejati do 3.300°C. U reaktoru sa te¢nim toplot-
nim elementima maksimalna temperatura je ograni¢ena temperaturom
klju¢anja najteze topljivih jedinjenja urana (karbida urana).

U reaktorima sa gasovitim toplomun elementima maksimalna
temperatura se ogranicava bilo nemogué¢noséu daljeg hladenja zidova
aktivne zone, bilo ¢vrstom monolitno§éu urana, neophodnom za stva-
ranje kriti¢ne mase fisione materije u reaktoru odredenih razmera pri
dopustenim pritiscima. U reaktoru sa gasovitim toplotnim elementima
moze se dobiti temperatura do 28.000°C.

Termonuklearni motori, zbog veoma velikog iz-
dvajanja energije pri reakciji sinteze lakih jezgara, smatraju se najefi-
kasnijim od svih motora koji su danas principijelno moguéni. Bez
obzira na to §to upravljana termonuklearna reakcija nije jo§ ostvarena

Ulaz sredstgva za hia- 1 2
djenje
/! —_—
e
T e
Yo e -
i | A A AT /AE—-——
zloz sred-

stava za htadjenje

Sl. 2.14. Moguéna Sema termonuklearnog motora:
1 — elektri¢na obloga za hladenje; 2 — plazma



ni u laboratorijskim uslovima, uspesi postignuti poslednjih godina u toj
oblasti dozvoljavaju nadu da ¢e se u buducnosti nuklearna energija
fuzije moéi koristiti u raketnim motorima.

Teoretski proratuni pokazuju da maksimalni specifi¢ni potisak
termonuklearnog raketnog motora dostize od prilike 105 do 106 kg
sek/kg. Radno telo takvog motora (sl. 2.14) zagrevace se do stanja
plazme (elektri¢no neutralna smesa pozitivnih jona i elektrona). Os-
novna teSko¢a konstruisanja termonuklearnih reaktora sastoji se u
neophodnosti stvaranja izvanredno visokih temperatura (108 do 109°C),
pri kojima moze da se vrsi termonuklearna reakcija, a takode u odrZa-
vanju radnog tela u stanju plazme pri tim temperaturama, u toku
vremena dovoljnim za proticanje reakcije fisije (10-5 do 10~* sek),
u sprecavanju stvaranja necistoce termonuklearne pogonske materije,
upravljanju reakcijom, dovodenju ogromne koli¢ine energije koja se
izdvaja 1 tome sl

Poznate su Seme kombinovanih nuklearno-hemij-
skih motora. Prema ideji, rakete sa ovakvim motorima lansirace
se uz pomo¢ motora koji rade sa hemijskim pogonskim materijama
(teénim kiseonikom i vodonikom). Posle iskori$éavanja celokupnog
oksidatora vodonik koji ostaje dolazi u nuklearni reaktor i motor po-
¢inje da radi nuklearnim te¢nim gorivom.

Elektroraketni motori

Osobina elektroraketnih motora je, pre svega, veoma velika brzina
isticanja radnog tela iz mlaznika. Ta brzina dostize 3- 104 do 2- 10°
m/sek, a utrosak radnog tela je vrlo mali; zbog Cega je i potisak mo-
tora mali. Zato se takvi motori ne mogu koristiti za davanje dovoljnog
ubrzanja letelici da bi savladala silu zemljine teZe. Elektroraketni mo-
tori se, otigledno, ukljuéuju tek kad kosmicki brod dobije od motora
koji mogu da razviju veliki potisak (nuklearnom ili sa hemijskom)
pogonskom materijom prvu ili drugu kosmicku brzinu.

Usled male potro$nje radnog tela elektroraketni motori mogu
dugo da rade i bez obzira na mala ubrzanja, mogu da kosmickom brodu
daju vrlo veliku konaénu brzinu.

Elektroraketni motor mora da se sastoji od 2 osnovna dela: izvora
elektri¢ne energije i pokretata koji se koristi tom energijom za ubrza-
vanje i1 izbacivanje radnog tela. Pretpostavlja se da ¢e se kao izvor
elektricne energije u elektroraketnim motorima koristiti nuklearni
reaktori ili energetski uredaji koji se koriste sun¢evom energijom.
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Sada su poznata tri tipa elektroraketnih motora: jonski, na plazmu
sa ubrzanjem plazme na ratun termodinamitkog Sirenja, i na plazmu
sa ubrzanjem plazme magnetnim poljem. Radni procesi u jonskom
motoru su bolje izu¢eni nego procesi u drugim elektroraketnim mo-
torima i zbog toga ¢emo se zaustaviti samo na jonskom.

U jonskim motorima, ubrzanje i isticanje elektri¢no nabijenih
atoma (jona) radnog tela nastaje pod dejstvom elektrostatickog polja
koje ima visok potencijal (oko 10.000 volti). U takvom motoru mogu
se postiéi brzine isticanja reda velitine od 2 - 10° m/sek. Najefikasnijim
i najsigurnijim na¢inom stvaranja pozitivno nabijenih jona smatra se
povréinska jonizacija, pri kojoj se u jednom od kontaktiraju¢ih materijala
odbijaju elektroni od atoma. ,

Jonski motor (slika 2.15) ima rezervoar sa radnim telom, sistem
dovoda radnog tela, jonizacionu komoru, gde radno telo dolazi u kon-
takt sa uZarenom povr§inom jonizatora, izvor elektricne energije za

Pozitivni
o 1 ¢ Toni™

Elektroni

G —»

S1. 2.15. Sema jonskog motora:
{ — rezervoar sa radnim telom; 2 — sistem dovoda radnog tela;
3 — jonizaciona komora; 4 — elektrostati¢ki ubrzivag; 5 — emiter
elektrona; 6 — izvor elektriéne energije
zagrevanje jonizatora i elektrostaticki ubrza¢ (ubrzavajuée i fokusira-
juée elektrode), koji stvara elektrostati¢ko polje. Ubrzani joni se moraju
neutralisati da bi se eliminisale elektrostaticke potiskujuce sile i obez-
bedilo isticanje toka iz mlaznika. Uredaj za neutralisanje prostornog
naboja je emiter elektrona. Takode se razraduje metod neutralisanja
toka koji isti¢e uvodenjem negativno naelektrisanih jona. Kao radno
telo u jonskim motorima je svrsishodno primenjivati materije sa ve-
likom atomskom teZinom (cezijum, rubidijum).

Pretpostavlja se da ¢e temperatura zida rezervoara u koji je smes-
teno radno telo pri radu motora biti dovoljno visoka da bi obezbedila
neophodan pritisak radne materije. U svojstvu jonizujuce povrSine
koristiti se poraznom plotom od volframa, zagrejanom do 1.300—
1.500°K. Pare cezijuma difundiraju kroz tu plotu i izdvajaju se u vidu
jona. Pore na plo¢i moraju biti dovoljno male (oko 1) da bi se sma-
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njili gubici cezijuma isparavanjem atoma. Osnovni gubici snage u
jonskom motoru takvog tipa su zbog radijacije zagrejanog -volframa.
Koeficijent korisnog dejstva kod jonskih motora iznosi preko 709%.

2.6. MLAZNI MOTORI

Principijelna razlika mlaznih motora od raketnih sa teénom po-
gonskom materijom je u tome §to se u mlaznim motorima za sagore-
vanje goriva koristi vazduh iz atmosfere.

Na slici 2.16. prikazana je Sema turbomlaznog motora.
Vazduh iz atmosfere dolazi do lopatica kompresora (1). Kompresor,
povecavaju¢i pritisak vazduha za 4 do 5 puta, sabija ga u komoru
sagorevanja (2). U komoru se uvodi gorivo koje sagoreva u kiseoniku
iz vazduha. Zagrejani gasovi prolaze kroz turbinu (3) i okreéu je. Tur-
bina, posto se nalazi na istoj osovini sa kompresorom, okreée i njega.
Deo snage turbine trosi se i na pokretanje pumpi za dovod goriva u
komoru sagorevanja.

U mlazniku (4) motora gasovi se Sire 2 3
1 istitu u atmosferu velikom brzinom,
stvarajuci reaktivnu silu.

Turbomlazni motori se nalaze u 8i-
rokoj upotrebi kod podzvuc¢nih i nad-
zvuénih brzina leta. Pri brzinama vedéim :

i % motora.:
od tro_struke brzgne_ _zv_uka_oteviav?m L e T i A
procesi sagorevanja i isticanja, §to i ogra-  revanja; 3 — turbina; 4 — mlaznik
nicava oblast primene turbomlaznih motora.

Pulziraju¢i mlazni motori (slika 2.17) sastoje se
od difuzora (1), ventilske resetke (2), komore sagorevanja (4) i cilindri-
¢nog mlaznika (5).

Gorivo se pri dolasku u komoru sagorevanja pali sveCicom (3).
Pri tome se stub gasova u dugac¢kom mlazniku, usled svoje inertnosti,
suprotstavlja brzom S$irenju produkta sagorevanja. Pritisak u komori
sagorevanja se povecava, ventili reSetke se zatvaraju i gasovi velikom
brzinom isti¢u iz mlaznika. Pri padu pritiska u komori, ventili se auto-
matski otvaraju i ceo ciklus se ponavlja. Ucestanost ciklusa odreduju
geometrijski parametri motora i ona iznosi, priblizno 60 ciklusa u
sekundi.

Obi¢no se pulziraju¢i mlazni motori primenjuju u aparatima sa
podzvuénom brzinom. Kada su ventili zatvoreni pojavljuje se veliki
otpor vazduha koji ometa postizanje znacajnijih brzina.

Sl 2.16.8ema  turbomlaznog
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Pri velikim brzinama leta (2.000 do 4.000 km/h) otpada potreba
za mehanidkim sabijanjem vazduha. Radni pritisak se u tom slucaju
obezbeduje vazdusnim mlazom koji nailazi na motor. Ova osobina je
iskorid¢ena u konstrukciji nabojno-mlaznog motora, pri-
kazanog na slici 2.18.

Telo motora je cev promenljivog popreénog preseka. Za smanji-
vanje aerodinamitkog otpora, u difuzor se postavlja aerodinamicki
opstruiva¢ (1). U sabijeni vazduh, kroz $ikljace (2), ubrizgava se go-
rivo koje sagoreva u komori sagorevanja (3). Zagrejani gasovi isticuci
iz mlaznika, (4) stvaraju reaktivnu silu.

Gorivo
=

Brizgaljka (%ikljaé)

Vazdyh gole
!rr
¢ Y 2 5
Si. 2.17. Sema pulzirajuceg mlaznog SI. 2.18. Sema nabojno-mlaznog motora :
motora:
1 — difuzor; 2 — ventilska refetka; 3 — svedica; 1 — pokretni konus; 2 — brizgalike;
4 — komora sagorevanja; 5 — mlaznik 3 — komora sagorevanja; 4 — mlaznik

U konstrukciji nabojno-mlaznog motora nema rotirajuc¢ih delova,
i zbog toga je ona relativho prosta.

Bitan nedostatak nabojno-mlaznih motora je u tome §to im je
potreban zalet do znacajnih brzina. Taj zalet se postiZe takozvanim
startnim raketnim motorima sa te¢nim ili ¢vrstim pogonskim materi-
jama.

Trajanje leta letelice sa mlaznim motorom, kada on radi, dostiZe
nekoliko &asova. Mlazni motori mogu da rade sa obi¢nim i nuklearnim
»gorivom®.
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Glava III

RAKETNE POGONSKE MATERIJE

3.1. KLASIFIKACIJA TECNIH RAKETNIH POGONSKIH MATERIJA

U savremenim toplotnim motorima, po pravilu, toplota se izdvaja
kao rezultat hemijske reakcije sagorevanja. U nekim slucajevima, u
raketnim motorima sa te¢nim pogonskim materijama primenjuju se
materije koje izdvajaju toplotu pri reakciji razlaganja, usled koje se
slozena materija razlaze na prostije. Reakcije razlaganja su malo efi-
kasne i obi¢no se koriste za pomocne radnje, na primer: za dobijanje
radnog tela koje okrece turbinu pri dovodu pogonske materije u komoru
sagorevanja.

Pogonska materija se naziva ona materija (ili sistem
materija) koja poseduje rezervu energije. Znatan deo energije se u
komori motora pretvara prvo u toplotnu, a zatim u kineticku energiju
produkata- isticanja koji stvaraju reaktivnu silu.

Tecéne pogonske materije iz kojih se izdvaja energija u procesu
reakcije sagorevanja, obi¢no se sastoje iz dveju materija ili komponenata
— goriva i oksidatora.

Tecnim gorivom se naziva materija koja se sastoji od sa-
gorivih elemenata koji se oksidiSu u procesu sagorevanja.

Oksidatorom se naziva materija koja se sastoji od elemenata
koji oksidisu i koriste se za oksidaciju goriva.

U vedini slucajeva gorivo i oksidator dovode se u komoru sagore-
vanja iz odvojenih rezervoara. Takve pogonske materije su dobile naziv
dvokomponentnih pogonskih materija odvojenog dovoda.

Pogonska materija se naziva unitarnom, ako se teno gorivo
i oksidator prethodno me$aju. U unitarne pogonske materije spadaju
i takve u ¢ijim se molekulima nalaze i oksidiSudi i sagorivi elementi.
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Pogonske materije mogu da budu samozapaljive i samonezapaljive.
U samozapaljive spadaju pogonske materije Ciji oksidator
i gorivo pri medusobnom dodiru stupaju u hemijsku reakciju i pale
se bez drugog izvora toplote. U samonezapaljive spadaju
pogonske materije za ¢ije je paljenje potreban specijalni izvor paljenja.

§ 3.2. OSNOVNI ZAHTEVI KOJI SE POSTAVLJAJU PRED TECNE
RAKETNE POGONSKE MATERIJE

Izbor i primena tednih pogonskih materija za raketne motore
zavise od niza faktora. Za kori$éenje u RMTPM upotrebljavaju se
takve pogonske materije, Cija svojstva najbolje odgovaraju uslovima
rada datog motora, njegovoj eksploataciji i ekonomi¢nosti. Uzimajuci
u obzir ove napomene pred pogonske materije se postavljaju sledeci
zahtevi:

1. Pogonska materija mora da obezbeduje S$to veci specificni
potisak, §to ¢e pri drugim sli¢nim uslovima omoguéiti dobijanje vece
brzine rakete na kraju aktivnog dela putanje, i prema tome vecu da-
ljinu gadanja.

Stvarno iz formule Ciolkovskog (2.1) sledi da, $to je veca vrednost
specifi¢nog potiska, raketa ¢e dobiti ve¢u brzinu pri utrosku celokupne
pogonske materije.

Da bi se dobio visok specifiéni potisak, neophodno je izabrati
pogonsku materiju sa velikom rezervom hemijske energije koja se ceni
po njenoj kalori¢noj vrednosti.

Pod kalori¢nom vrednodéu pogonske materije pod-
razumevamo koli¢inu toplote koja se izdvoji pri potpunom sagorevanju
1 kg pogonske materije. i

2. Oksidator i gorivo treba da imaju veliku specifi¢nu teZinu.
Da bismo objasnili ovo vrati¢emo se na formulu (2.1).

Koeficijent punjenja gorivom ux jednak je odnosu teZine goriva

* - i3]}
o i startne teZine rakete G, (p.k = ar
(1]

Pri vedoj specifiénoj teZini pogonske materije ¢e zauzeti manju
zapreminu i u datu raketu se mogu smestiti vece koli¢ine pogonske
materije. Pri tome raste vrednost koeficijenta ux i konacna brzina rakete
se povecava.

3. Jedna od komponenata pogonske materije mora da ima dobru
sposobnost hladenja koja omogucava sigurno hladenje zidova komore
sagorevanja u toku rada motora.
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Da bi se ovaj zahtev ispunio neophodno je da komponente, ili
bar jedna od njih, imaju veliku temperaturu klju¢anja i veliki toplotni
kapacitet.

Komponenta koja se koristi za hladenje unutra$nje povr§ine komore
sagorevanja ne sme se razlagati niti stvarati gareZ pri pregrejavanju,
U slu¢aju naru$avanja ovog zahteva moZe da progori omotad i da se
poremeti reZim rada pogonske grupe.

4. Pogonske materije i njihove komponente moraju imati manju
viskoznost. Ovo smanjuje hidrauliéni otpor sistema dovoda goriva,
usled ¢ega dolazi do smanjivanja utro$ka energije, potrebne za uba-
civanje komponenata pogonske materije u komoru sagorevanja i po-
boljava proces rasprSivanja komponenata u komori.

5. Promena viskoznosti komponenata sa promenama temperature
mora da bude minimalna i, po moguéstvu, jednaka za obe komponente.
Pri tome ¢e reZim rada motora malo zavisiti od temperature.

6. Zapreminske potro$nje obeju komponenata treba da budu po
mogudéstvu bliske jedna drugoj. U tom sludaju olak$ava se proces
obrazovanja smese, jer je broj brizgaljki goriva i oksidatora priblizno
jednak. ;

7. Pogonske materije moraju lako i brzo da sagorevaju u komori
sagorevanja. Medutim, sagorevanje ne sme biti suvife brzo, jer to
moZe da dovede do eksplozivnog sagorevanja i razaranja motora.

8. Pogonske materije moraju da se lako i u svim slucajevima si-
gurno pale, a takode da imaju veliku brzinu sagorevanja. Ti &inioci
olak$avaju uslove stavljanja pogonske grupe u rad i isklju¢uju mogué-
nost sakupljanja, u komori sagorevanja vecih koli¢ina eksplozivnih
smesa.

Pogonske materije treba da imaju $to manji period zaka$njenja
paljenja koji je kod samozapaljivih pogonskih materija jednak vremenu
od momenta dodira oksidatora sa gorivom do momenta njihovog pa-
ljenja, a samonezapaljive vremenu od momenta potpaljivanja smese
do momenta njenog burnog sagorevanja. Za samozapaljive pogonske
materije vreme zaka$njenja se krece u granicama od 0,02 do 0,03 sek.

Osim toga, samonezapaljive pogonske materije ne treba da imaju
visoku temperaturu pripaljivanja.

9. Komponente pogonske materije moraju da imaju nisku tempe-
raturu smrzavanja (— 40 do — 60°C) i visoku temperaturu kljucanja
(najmanje od +80 do +4100°C), koje obezbeduju normalan rad po-
gonske grupe, mogucnost skladidtenja pogonske materije, a takode
napunjenih raketa gorivom u S$irokom temperaturnom dijapazonu.
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10. Komponente pogonske materije moraju da budu stabilne tj.
da ne menjaju svoja fizicka i hemijska svojstva pri eksploataciji. Ovaj
zahtev ne isklju¢uje primenu nedovoljno stabilnih materija (na primer
te¢nog kiseonika), pod uslovom da se ustanove metode njihove stabi-
lizacije.

11. Komponente pogonskih materija treba da imaju $to manju
toksi¢nost. Primena pogonskih materija u motorima koje $tetno deluju
na organizam Coveka prilitno komplikuje eksploataciju raketnih mo-
tora i zahteva strogo pridrzavanje propisa tehnicke zastite.

12. Pogonska materija, po mogudstvu, ne bi trebalo da ima (koro-
diraju¢e) dejstvo na konstrukcione materijale. Primena korodirajucih
komponenata pogonske materije zahteva da se rezervoar i cevovodi
izraduju od skupih visokolegiranih materijala.

13. Pogonske materije ne smeju biti eksplozivne.

14. Dobijanje pogonske materije zahteva obezbedivanje sirovinskih
i industrijskih baza u velikim koli¢inama, i da ne bude mnogo skupa.

Obi¢no se zahtevi, postavljeni pred pogonske materije, dele na
osnovne, konstruktivne i eksploatacione.

U osnovne spadaju zahtevi 1 i 2, u konstruktivne — 3—38, a u
eksploatacione — 9—13.

Otigledno je da je veoma tesko, a ponekad i nemoguce, ispuniti
sve ove raznovrsne zahteve postavljene pred pogonske materije. U
nizu sluajeva, bez obzira na nedostatke eksploatacionog karaktera,
korisno je upotrebljavati pogonske materije sa visokim energetskim
karakteristikama. Ali, ponekad, zbog nepovoljnih eksploatacionih oso-
bina, primena pogonske materije sa visokim energetskim svojstvima je
nemogucna.

§ 3.3. OKSIDATORI

Svojstva pogonske materije za raketne motore sa te¢nom pogon-
skom materijom u znatnom stepenu se odreduju karakterom oksi-
datora. Oksidatori koji se danas primenjuju, razlikuju se jako po svoj-
stvima, dok organska te¢na goriva imaju pribliZzno jednake karakteristike.

Razlika u svojstvima oksidatora odraZava se na svojstvima pogon-
ske materije. Na primer, pogonske materije na osnovi te¢nog kiseonika
i azotne kiseline, znatno se razlikuju, mada se kod njih moZe prime-
njivati ista materija.

Uporedna ocena’ specifiénih potisaka nekih pogonskih materija
sa razli¢itim oksidatorima prikazana je u tabeli 3.1.
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Tabela 3.1.

i : kgsek
oksidator teéno gorivo Pspec 100,
: kg
te¢ni kiseonik kerozin 300
azotna kiselina kerozin 260
tetraoksid azota kerozin 280
tedni kiseonik etil-alkohol 290
te¢ni kiseonik 75%-ni etil-alkohol | 280

Danas se u RMTPM primenjuju, uglavnom, pogonske materije
¢iji je oksidatorni element kiseonik.

Azomna kiselina

Azotna kiselina HNQOs Siroko se primenjuje u raznim granama
industrije i nije skupa.

Hemijski ¢ista azotna kiselina je bezbojna te¢nost. 100%;-na azotna
kiselina je nepostojana i brzo se razlaZe na sobnoj temperaturi po jed-
nacini

2HNO3T_’N205+HgO—>2NOz+H30+;—Oz (3.1)

Proces razlaganja se usporava vodom koja se obrazuje ve¢ pri
dostizanju koncentracije 98 do 99%.

Tehnitka azotna kiselina uvek sadrzi izvesnu koli¢inu vode i
oksida azota. Prisustvo azotnih oksida u azotnoj kiselini daje joj tamno-
crvenu boju. :

Osnovne karakteristike azotne kiseline 100%-ne koncentracije su:
specifi¢na teZina (pri temperaturi 415 do +20°C) 1,52 g/cm?, tem-
peratura kljutanja +86°C, temperatura smrzavanja —41,6°C.

Azotna kiselina spada u jako isparljive oksidatore.

U RMTPM Kkoristi se azotna kiselina 96 do 98%,-ne koncentracije.
Sadrzaj vode veéi od 2 do 49, je nepozeljan, jer jedan procenat vlage
u azotnoj kiselini sniZava specifi¢ni potisak motora za oko 1 kg sek/kg.

Azotna kiselina sadrZi 76%, kiseonika, §to je &ini jakim oksidatorom.
Reakcija pri tome se vr$i po jednadini:

2HNQO3 ~» H20O-+Na-+2,502 (3.2)
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Od svih oksidatora koji se nalaze u §irokoj primeni, azotna kiselina
ima najve¢u specifi¢nu teZinu, $to omogucava dobijanje pogonske
materije velike toplotne moéi na njenoj osnovi.

Visoka temperatura kljuanja azotne kiseline pri poveéanom pri-
tisku omogucava da se u nekim sluéajevima upotrebi u svojstvu kom-
ponente za hladenje.

Azotna kiselina je veoma jak oksidator, a njene pare su otrovne.
Ako kiselina padne na koZu prouzrokuje teSke opekotine i zato se sa
njom mora raditi veoma oprezno i strogo se pridrZavati propisa tehnicke
zastite.

Kako u te¢nom, tako i u gasovitom stanju, azotna kiselina izaziva
koroziju mnogih metala. Usled korozije razjeda se metal rezervoara i
cevi, a na njihovom dnu se obrazuje Zelatinirani talog koji moze da
zapusi instalacije pogonske materije i da poremeti reZim rada motornog
uredaja.

U znatnoj meri na koroziju utite temperatura Cije povecavanje
dovodi do intenzivnije korozije.

Skladi$tenje azotne kiseline je vezano sa nekim teSkocama, jer
gasoviti kiseonik, koji se izdvaja pri razlaganju kiseline, izaziva povecan
pritisak u rezervoarima.

Da bi se smanjilo agresivno dejstvo azotne kiseline u odnosu na
metale, u nju se unose dodaci — inhibitori.

Inhibitorna svojstva imaju sumporna i ortofosforna kiselina, jod
i jo§ neke materije.

Dosta &esto se azotnoj kiselini dodaje tetraoksid azota N3Os.
Smese azotne kiseline i tetrooksida azota (u razmeri 15 do 309, teZine
N;0;) imaju, u poredenju sa azotnom Kkiselinom, vecu specifi¢nu
tezinu (do 1,60 g/cm3), niZu tatku smrzavanja (do —70°C), mogu da
izdvajaju nesto viSe kiseonika za oksidiranje goriva, a takode su nesto
manje agresivne od same azotne kiseline.

Primena &istog tetraoksid-azota u svojstvu oksidatora ograni¢ena
je njegovom visokom tatkom smrzavanja (— 9°C) i niskom tatkom
klju¢anja (+22°C).

Kao oksidiraju¢a komponenta primenjuje se jo§ smeSa azotne i
sumporne kiseline, nazvana melanZom. Pri tome sumporna ki-
selina, smanjujuéi agresivnost azotne, poboljdava zapaljivost gorivne
smese pogonske materije.
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Teéni kiseonik

Teéni kiseonik je jedan od najjeftinijih oksidatora. Ima Siroku
primenu u metalurskoj i hemijskoj industriji za dobijanje eksplozivnih
materija i za druge svrhe.

Teéni kiseonik je jaci oksidator od azotne kiseline. To je pokret-
ljiva tetnost plavkaste boje sa specifitnom tezinom 1,14 gfcm®. Zapre-
mina te¢nog kiseonika je 790 puta manja od zapremine gasovitog.

Tadka klju¢anja kiseonika je — 183°C, a tacka smrzavanja — 218°C.
Mnogi materijali (Celik, liveno gvoZde, guma i dr.) pri tako niskim
temperaturama postaju krti.

Usled niske tatke klju¢anja te¢ni kiseonik veoma jako isparava,
$to dovodi do velikih gubitaka pri skladiStenju i punjenju raketa.

Da bi se smanjili gubici, te¢ni kiseonik se ¢uva i transportuje u
specijalnim sudovima — rezervoarima sa dobrom toplotnom izolacijom.
Medutim, primena ¢ak i takvih mera ne iskljucuje gubitke tecnog
kiseonika — isparavanje ostaje veoma veliko (pri koris¢enju u RMTPM
gubi se otprilike 50% pocetne koli¢ine tetnog kiseonika).

Zbog niske tadke kljudanja rezervoar pogonske grupe rakete puni
se sa tednim kiseonikom tek pri njenoj pripremi za lansiranje.

U ¢istom stanju te¢ni kiseonik nije eksplozivan. Ali ako u njega
dospe masnoca, tkanine, drvo i druga organska jedinjenja stvaraju se
eksplozivne sme$e. Zato se sudovi pre punjenja teCnim kiseonikom
brizljivo &iste i otklanja se i najmanja masnoca.

Niska tacka kljutanja onemoguéava upotrebu tenog kiseonika za
hladenje motora.

Tetan kiseonik u malim koli¢inama ne izaziva smrzotine ako dospe
na kou ¢oveka jer se usled brzog isparavanja, izmedu koZe i kiseonika
obrazuje gasoviti toplotno-izolacioni sloj.

Vodonik-peroksid

Vodonik-peroksid Hz02 se u 100%-noj koncentraciji ne koristi u
tehnici zbog izuzetne nestabilnosti. Neznatni spoljni uticaji — udar,
svetlosti, dospevanje organskih materija i kontakt sa nekim metalima
— izazivaju ‘burnu reakciju razlaganja koja lako prelaze u eksploziju.
Vodonik-peroksid izaziva te¥ke opekotine na koZi Coveka. :

Bakar, olovo i neki drugi metali izazivaju intenzivno razlaganje
vodonik-peroksida.

U raketnoj tehnici se koristi koncentrisani rastvor vodonik-
peroksida u vodi (od 80 do 90%). Za povecavanje stabilnosti u vodonik-
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peroksid se dodaju male koliine stabilizatora (na primer, fosforna,
kiselina).

Vodonik-peroksid u koncentraciji od 80 do 909, koristi se kao
jednokomponentna pogonska materija u startnim avionskim motorima.
Zbog niskog specifi¢nog potiska motori sa vodonik-peroksidom se
dosta retko koriste. On se ¢eSée koristi kao pomoéna pogonska materija
— za dobijanje radnog tela turbina turbopumpnih agregata.

Vodonik-peroksid se razlaze pod uticajem tec¢nih ili ¢vrstih kata-
lizatora: kalcijum-permanganata, kalijuma ili natrijuma i oksida gvozda.
Usled te reakcije obrazuje se sme$a pare i gasa koja je, u stvari, smesa
vodenih para i gasovitog Kkiseonika.

Smesa pare i gasa, koja se dobija prilikom raspadanja vodonik-
peroksida, ima relativno nisku temperaturu (oko 500°C) i niske ener-
getske karakteristike.

Koncentrisani vodonik-peroksid zahteva paZljivo rukovanje. DrZi
se u aluminijumskim buradima zapremine 100 do 120 litara. Pre pu-
njenja sud se dobro ispira koncentrisanim natrijumom, vodom i 109;-om
sumpornom kiselinom.

§ 3.4. TECNA GORIVA

Kao goriva za raketne motore sa teCnim pogonskim materijom
koriste se uglavnom one materije u kojima su gorivni elementi ugljenik
i vodonik. Izmedu tih materija najrasprostranjeniji su naftini derivati,
alkoholi i goriva koja se pale pri kontaktu sa oksidatorom.

Naftini derivati

Naftini derivati su smeSe razli¢itih ugljovodonika. Ponekad se
takva goriva zovu jo$ i ugljovodoni¢nim.

Kao gorivne komponente za RMTPM mogu se Kkoristiti obicni
avionski kerozini i Cisti (neetilizirani) benzini.

Kerozin se, zahvaljujuéi svojim pozitivnim osobinama, uspe$no
primenjuje u RMTPM. On omoguéava dobijanje pogonske materije
sa visokom kalori¢tnom vredno$éu i pojavljuje se kao te¢na materija u
$irokom intervalu temperatura. On se mozZe koristiti za hladenje komore
sagorevanja.

Kerozin je dobio $iroku primenu zahvaljujudi sledeéim svojstvima:

— specifi¢noj tezini 0,819 g/cm?;
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— temperaturi smrzavanja — 60°C;

— ta¢ki klju¢anja 150 do 280°C;

— toplotna mo¢ 10.250 kcal/kg.

Naftini derivati u RMTPM obi¢no se koriste sa te¢nim kiseoni-
kom, azotnom kiselinom i dosta retko sa vodonik-peroksidom. Ova
goriva se ne pale pri dodiru sa oksidatorom i zato je pri stavljanju
motora u rad potreban specijalni prinudni izvor paljenja.

Siroka sirovinska baza, jeftinoéa, antitoksi¢nost i neagresivnost
u odnosu na metale su pozitivne osobine naftinih derivata.

Nedostatak kerozina je njegova relativno mala specificna tezina.

Alkoholi

Alkoholi ili kiseoni¢no-ugljovodoni¢na goriva, primenjivani su
zajedno sa te¢nim kiseonikom u prvim tipovima raketa (A-4) i dobili
su §iroku primenu danas (,redstoun® i dr.).

Eiil (C2HsOH) i metil (CH3OH)-alkoholi su manje efikasni
od naftinih derivata. Pri drugim jednakim uslovima RMTPM koji
rade sa alkoholom, imaju nefto niZze karakteristike potiska.

U RMTPM alkoholi se primenjuju kada je neophodno obezbe-
diti normalne uslove hladenja komore sagorevanja, pa ¢ak i smanji-
vanja specifi¢nog potiska.

Osnovne karakteristike alkohola:

etil-alkohol metil-alkohol
SPECIfICTR TeZING ioouieibinpremmrmssnvosminy 0,79 g/cm3 0,79 g/cm?®
temperatura kljufanja  .......ceeciiieeinnn 78,3°C > 64,6°C
temperatura SMIZAVANJA .....ceuverersrensses —112°C —95°C
TOPIONA THOE  2.vessessrnemrsmsobonnsannmsnansh 7180 kcal kg 5330 kcal kg

U alkoholu je sadrZana znatna koli¢ina kiseonika, usled Cega je
za njegovo sagorevanje potrebna manja kolic¢ina oksidatora nego kod
kerozina. Time se obja$njava ¢injenica $to relativna koli¢ina alkohola u
gorivu dostize od 45 do 50%. Zato, kada se kao tetnost za hladenje
koristi gorivo, RMTPM koji upotrebljavaju kiseonik-alkohol, znatno,
se lakse hlade od motora koji koriste kiseonik-kerozin, jer se povecava
potrodnja rashladne tenosti i prema tome koli¢ina toplote koju ona
prima.

Etil- i metil-alkoholi se me$aju sa vodom u svim razmerama,
i zato se ponekad (kada je otezano hladenje komore sagorevanja) pri-
menjuju vodeni rastvori tih alkohola, bez obzira na to $to se pri tome
smanjuje toplotna mo¢ goriva. :
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Maksimalna koncentracija etil-alkohola je 959 i ograniCena je
uslovima tehnologije njegove proizvodnje.

Karakteristike alkohola 93,5%,-ne koncentracije i tc(‘:nog kiseonika
prikazane su u tabeli 3.2.

Osnovna svojstva nekih pogonskih materija

Tabela 3.2
stehiomet- »
rijski od- | "8 E | tempera- e
i nos kom- | B& T, | turau ko- SP?t?;a?
pogonska materija ponenatav | o 3 E; 24 | mori sago- pP
kg oksida- E.M =i revanja kg .eli:!ck
torafkg | B 3 | 85§ °K PR
goriva an | BE
azotna kiselina + kerozin 5,50 1.460 | 1,36 |2950—3000| 225—235
e e 4,60 | 1.490] 1,32 | 3000 | 230—240
azot tetraoksid + kerozin | 4,9 L350 155 | adop | 2as—u4s
teéni kiseonik + kerozin 3,37 2.200| 1,00 |3550—3650| 270—280
teéni kiseonik + etil-al-
kohol
93,5%-ne koncentracije 1,95 2.020| 0,99 |3250—3350| 250—260
teéni kiseonik -+ dimazin 2,13 2.200| 1,02 | 3300—3400| 280—290
teéni fluor + hidrazin 2,38 2.230| 1,32 | 4600—4700| 340—350

Zamena za etil-alkohol moze da bude metil-alkohol koji sa tetnim
kiseonikom daje smesu nesto slabijeg kvaliteta. Metil-alkohol se me3a
sa etil-alkoholom kada ovog poslednjeg nema dovoljno.

Ponekad se za forsiranje rada RMTPM sa kiseoni¢no-alkoholnim
pogonskim materijama, koriste smeSe alkohola i avionskog benzina
(dvojne gorivne smese), ili smese alkohola, benzina i benzola (trojne
gorivne smese).

Proizvodnja alkohola je razvijena, i zato je on relativno jevtin.
On ne deluje razorno na konstrukcione materijale.

Azotno-vodonicno gorivo

Od azotno-vodoni¢nih goriva najvie paZnje zasluZuju hidrazin
i njegovi derivati: metil-hidrazin i dimazin.
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Hidrazin je tetnost koja se dobija od amonijaka i otrovan je.
Specifitna teZina mu je oko 1 g/cm3, tatka smrzavanja — 2°C, tacka
kljuéanja 113,5°C, a toplotna mo¢ 1940 kcal/kg.

Hidrazin je najefikasnije gorivo koje omogucava dobijanje visokih
vrednosti specifi¢nog potiska pri sagorevanju gotovo sa svim oksida-
torima. Nedostatak hidrazina je visoka talka smrzavanja i toksi¢nost.

Dimazin — za razliku od hidrazina — ima niZu tacku smr-
zavanja (— 58°C). Specifi¢na teZina dimazina je 0,795 g/cm?, tempe-
ratura kljudanja 63°C, a toplotna mo¢ 2200 kcal/kg.

Goriva koja se pale u dodiru sa oksidatorom

Neka te¢na goriva, u dodiru sa jakim oksidatorima, pale se samo-
stalno. Takva goriva nazivamo samozapaljivim. Pri puStanju motora
u rad nije potreban specijalni uredaj za pocetno paljenje radne smeSe,
posto gorivo stupa u dodir sa oksidatorom i obrazuje samozapaljivu
smes$u. Danas postoji veliki broj samozapaljivih goriva. Ali zbog vi-
soke cene i $to ih ima malo, njihova je primena u RMTPM u svoj-
stvu osnovnih komponenata, ograni¢ena; koriste se za pustanje motora
u rad.

Samozapaljiva pogonska materija se mozZe primenjivati i kao sred-
stvo hemijskog paljenja u te¢nim gasogeneratorima. Najrasprostranje-
nija su sledeéa samozapaljiva goriva:

— tonka — 250, koja se sastoji od smeSe 509 ksilidina
CsHs(CHs)2:NHs i 509, trietil-amina N (C2Hs)s;

— gorivo, sastavljeno od 809, anilina CeHsNHs i 20% furfuril-
alkohola C4H3OCH>0OH;

— hidrazin-hidrat N2H1H>0.

Treba imati u vidu da je veéina samozapaljivih goriva otrovna
(narodito anilin, ksilidin, trietil-amin) i izazivaju trovanja ako dodu
u dodir sa kozom i pri udisanju njihove pare.

§ 3.5. UNITARNE POGONSKE MATERIJE

Unitarne pogonske materije imaju u svom sastavu elemente oksi-
datora i goriva koji se nalaze u jednom rezervoaru motorskog uredaja.

Unitarnim pogonskim materijama su svojstvene eksplozivne oso-
bine. Prakti¢no, mogu se Kkoristiti samo ako su dovoljno bezbedne u
rukovanju i pri eksploataciji.
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Veoma egrani¢eni broj unitarnih pogonskih materija pogodnih za
eksploataciju, moZe se dobiti na osnovu rastvora azotne kiseline. Tako,
rastvor dihlor-etana u azotnoj kiselini smatra se bezopasnom materijom
za rukovanje i transport. Ipak nema garancije od mogu¢nih eksplozija
pri koris¢enju te smeSe u RMTPM.

Izvesno interesovanje predstavlja nitrometan. Da bi potpuno
sagoreo dodaju mu se katalizatori sagorevanja: hrom, nikl, olovo, man-
gan i dr. Ove materije se mogu zameniti kiseonikom ili vodonik-
peroksidom.

Smesa od 729, nitrometana i 289, kiseonika daje unitarnu pogonsku
materiju, pri Cijoj primeni specifi¢ni potisak u motoru dostize do 242
kg sek [kg.

Kao unitarna pogonska materija predlaZe se trokomponentna smesa
tetranitrometana, protooksidi azota i amonijaka. Tetranitrometan,
uprkos velikoj specific¢noj tezini (1,65 gr/cm3) i nizu drugih pozitivnih
osobina, ne moze se koristiti samostalno za unitarnu pogonsku materiju
posto je eksplozivan. Zbog toga je oteZana njegova primena u svojstvu
oksidatora, bez obzira na jaka oksidativna svojstva.

Vodonik-peroksid razmotren u poglavlju § 3.3 lako se razlaze na
kiseonik i vodu sa izdvajanjem toplote,

H30; (tet.) — Hz0 (gas.) + ;— Oz + 12,59 cal. (3.3)

To omogucava primenu vodonik-peroksida kao samostalne uni-
tarne pogonske materije niske toplotne moc¢i i sa niskom temperaturom
sagorevanja.

Za vecu bezbednost od eksplozije vecini unitarnih pogonskih
materija, treba dodavati interne materije koje ne ucestvuju u reakciji
sagorevanja. Drugi naéin smanjivanja eksplozivnih svojstava ovih
pogonskih materija vrsi se spravljanjem bogatije smeSe.

Medutim, obe metode dovode do smanjivanja toplotne modi
pogonske materije, pa prema tome i do smanjivanja specifiénog po-
tiska. Zbog pomenutih nedostataka unitarna pogonska goriva nisu
nasla primenu u RMTPM.

§ 3.6, ODNOS IZMEDU KOMPONENATA POGONSKIH MATERIJA
Za potpuno sagorevanje odredene koli¢ine goriva, teoretski je
potrebna potpuno odredena minimalna koli¢ina oksidatora. Tako,

na primer, za puno sagorevanje jednog kilograma kerozina teoretski je
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potrebno 14,8 kg vazduha ili 7,4 kg vodonik-peroksida, ili 5,5 kg azotne
kiseline, ili 3,37 kg telnog kiseonika. '

Pri radu RMTPM ovaj odnos se ne odrZava uvek tatno. Na svaki
kilogram goriva koji dospeva u komoru sagorevanja moZe se dodavati
vi$e ili manje oksidatora nego §to je to teoretski neophodno za njegovo
sagorevanje.

Tezinski odnos medu komponentama, pri kome se u pogonskoj
materiji nalazi minimalna koli¢ina oksidatora, neophodna za potpunu
oksidaciju goriva, naziva se stehiometrijskim. Taj odnos
karakterife stehiometrijski koeficijent vy koji poka-
zuje koliko je kilograma oksidatora potrebno za potpunu oksidaciju
1 kg goriva.

Kolitina oksidatora koja se stvarno dovodi u komoru sagorevanja
na 1 kg goriva naziva se stvarnim odnosom komponenata pogonske
materije i karakteride se koeficijentom v koji se odreduje izrazom:

: - (3.4)

gor

gde je Gor = tezinska sekundna potro$nja oksidatora kg/sek;
Gyor = teZinska sekundna potrodnja goriva kg /sek.

Ako podelimo stvarni odnos komponenata » sa stehiometrijskim
vs, koli¢nik ¢e ukazivati na visak ili nedostatak oksidatora u pogonskoj
materiji.

Odnos —— — o naziva se koeficijentom vigka oksi-

Vg
datora.

Ako je « < 1, u gorivu nedostaje oksidator ili postoji viSak teCnog
goriva a ako je « > 1, u pogonskoj materiji je viSak oksidatora ili ne-
dostatak goriva. :

U praksi se u komoru sagorevanja uvodi ne§to manje oksidatora
nego §to je teoretski potrebno za potpuno sagorevanje goriva. To se
obja$njava slede¢im razlozima:

— pri odstupanju od stehiometrijskog odnosa unekoliko se pri-
guduju reakcije disocijacije produkata sagorevanja koje se odvijaju uz
apsorpciju toplote; /

— pri malom smanjivanju koli¢ine oksidatora koji se uvodi u
komoru sagorevanja za 1 sek. poboljiavaju se uslovi mesanja kompo-
nenata i usled toga dolazi do njihovog potpunog sagorevanja.
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Ipak, pri sagorevanju goriva sa znatno manjim koli¢inama oksi-
datora jedan deo goriva ostaje nesagoriv i taj deo se gubi. Zato sma-
njivanje oksidatora u pogonskoj materiji, u odnosu na teoretski
neophodnu koli¢inu, mora da ima racionalne granice.

p Za vecinu pogonskih materija
spec zavisnost specifi¢nog potiska Pspe,.
| od koeficijenta vi$ka oksidatora o
| bice onakva kao $to je prikazano na
| slici 3.1.
Iz grafikona sledi da maksi-
| ol : : e .
~—» malnoj vrednosti specifi¢nog poti-

06 10 ska odgovara neka odredena vred-

S1.3.1. Zavisnost specifitnog potiska od mnost koeficijenta viska oksidatora.

koeficijenta viska oksidatora. U savremenim RMTPM « = 0,7
do 0,9.

§ 3.7. KLASIFIKACIJA CVRSTIH POGONSKIH MATERIJA

Cvrsta pogonska materija je sme$a goriva i oksidatora.

Baruti su bili prva ¢vrsta pogonska materija sa kojima su radili
raketni motori. Takvi motori su u konstruktivnom pogledu bili jedno-
stavni i kompaktni. Medutim, zbog vrlo kratkog vremena rada motora,
velike teZine rakete i relativno niskih energetskih karakteristika ¢vrstih
pogonskih materija smatralo se dugo da se ovakvi motori mogu pri-
menjivati samo za bustere i male rakete. Za poslednjih 5 do 7 godina
to midljenje se promenilo i motori sa RMCPM sve vie se uvode u
oblast koju su ranije zauzimali isklju¢ivo RMTPM.

Uspesi u tehnologiji i proizvodnji ¢vrste pogonske materije u
obliku 8ipki velikih dimenzija i teZine, koje gore po unutra$njoj povr-
Sini, obezbedili su toplotnu izolaciju zidova komore sagorevanija.
To je omogucilo da se zidovi komore sagorevanja motora proratunavaju
kao ,,hladni“ motor i da se na taj nadin bitno smanji teZina njegove
konstrukcije.

Zahvaljuju¢i smanjivanju teZine konstrukcije motora, a i razradi
vatrostalnih materija, bitno su se pobolj$ale karakteristike motora sa
Cvrstom pogonskom materijom i produZzilo vreme njegovog rada.

Nedostaci RMTPM su:

— relativno komplikovana konstrukcija motornog uredaja zahteva
specijalni sistem dostavljanja te¢nih komponenata u komoru sagore-
vanja;
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— priprema raketa sa RMTPM zahteva za lansiranje mnogo
vremena i da osoblje koje opsluZuje bude visokokvalifikovano; =

— po pravilu, rakete napunjene komponentama pogonske ma-
terije ne mogu se dugo ¢uvati u skladi$tu;

— RMTPM je relativno te$ko projektovati, a narocito motore
sa velikim potiscima. '

To je primoralo da se motorima sa Cvrstim pogonskim gorivom
posveti ozbiljna paZnja.

Po svojim gabaritima i veli¢ini potiska RMCPM nemaju ograni-
¢enja. Razrada novih recepture pogonske materije omogucila je dobija-
nje specifi¢nog potiska motora 230 do 250 kgsek/kg i produZenje
trajanje rada do 50 sek.

Prednosti raketa sa RMTPM su:

— nepotrebi su rezervoari pogonske materije, pumpe i cevne in-
stalacije;

— jednostavnost rukovanja;

— kratko vreme pripreme za lansiranje;

— dugotrajna spremnost za lansiranje;

— dovoljna sigurnost;

— relativno mala cena i dr.

Dobra svojstva RMTPM dopustaju da ih smatramo najperspek-
tivnijim.

Savremene ¢vrste pogonske materije, u skladu sa svojim sastavom
i fizikom strukturom, dele se na dve grupe (slika 3.2): balistitna (malo-
dimna) &vrsta pogonska materija (baruti) i heterogene (kompozitne)
&vrste pogonske materije.

r

Homogene pogon- Heterogene po=
ske materije f::m%g.ﬂ' -

g B P & | | |

Nitroglice- Diglikolske Kouduko-| | Polisul - Asfalt- Na bazi Pol iure-
rinske ve fidne ne smolo tanske

S1. 3.2. Klasifikacija Gorstih raketnih pogonskih materija
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Osnova balistitnih &vrstih pogonskih materija (bezdimnih baruta)
je nitroceluloza. Rastvarat je drugi osnovni element ovih pogonskih
materija. Najde$cée se kao rastvaraci koriste nitroglicerin i dinitrodietilen-
glikol, koji gotovo potpuno ostaju u pogonskom punjenju posle nje-
govog formiranja. Zbog toga se takve Cvrste pogonske materije ponekad
nazivaju nitroglicerinskim ili diglikolnim (zavisno od rastvaraca).

Kompozitne &vrste pogonske materije su vtlo fine mehanitke
smese goriva i oksidatora. Kao oksidator se u njima koriste neorganske
materije bogate kiseonikom: neke soli azotne, hlorne i perhlorne ki-
seline (nitrati, hlorati, perhlorati) i dr.

Neorganski oksidatori meSaju se sa materijama koje su bogaté
gorivnim elementima: kaucukom, asfaltom, organskim smolama,
polietilenom itd. i kao rezultat dobijaju se kautukove, asfaltne i druge
kompozitivne &vrste pogonske materije.

U drugu grupu &vrstih raketnih pogonskih materija spada i dimni
barut. -

Dimni barut je mehanicka smesa kalijumove galitre (75%), dr-
venog ¢umura (15%) i sumpora (10%). Salitra koja ulazi u sastav
baruta igra ulogu oksidatora. Ona lako izdvaja kiseonik koji onda ok-
sidi$e gorivne elemente — ¢umur i sumpor. Osnovni gorivni element
je drveni ¢umur koji se dobija iz nesmolastih vrsta drveta (jasike i
§ljiive). Sumpor u sastavu baruta sluZi kao vezivni element i olaksava
paljenje baruta.

Dimni barut obezbeduje dobijanje vrlo malih specifi¢nih poti-
saka - oko 70 kg sek/kg i zbog toga ne nalazi primenu u svojstvu
osnovne pogonske materije. U raketnoj tehnici dimni barut moZe da
se primenjuje kao pripala osnovnog pogonskog punjenja i u piropa-
tronima.

Opéti nedostatak dimnog baruta, a i balistitnih je neophodnost
odrZavanja visokih pritisaka u komori sagorevanja radi normalnog go-
renja.

Energetska karakteristika ¢vrste pogonske materije je tzv. proiz-
vedena snaga. Ta snaga je neSto manja od snage f &vrste pogonske ma-
terije, koja je jednaka proizvodu gasne konstante R na temperature
produkata sagorevanja T. U proizvedenu snagu uracunavaju se uslovi
sagorevanja u komori motora pri konstantnom pritisku; ona se koristi
za odredivanje brzine isticanja, gasa iz komore sagorevanja a i za pro-
ra¢un motora.

* Kod tvrstih pogonskih materija se Cesto termin »specifini potisak® za-
menjuje terminom ,,jedini¢ni impuls®.
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§ 3.8. OSNOVNI ZAHTEVI KOJI SE POSTAVLJAJU PRED CVRSTE
POGONSKE MATERIJE

CPM mora da poseduje niz osobina koje zadovoljavaju uslove
rada datog motora, njegovu eksploataciju i ekonomicnost.

Pred CPM se postavljaju sledeéi osnovni zahtevi:

1. Pogonska materija mora da obezbedi najveéi mogucni speci-
fiéni potisak koji omogucava dobijanje velikih ‘brzina leta rakete.

2. Pogonska materija mora da ima $to vecu specifi¢nu teZinu koja
obezbeduje dobijanje velikih vrednosti koeficijenta punjenja rakete
pogonskom materijom.

3. Pogonska materija mora da ima $to manji Kriti¢ni prmsak*
Mali radni pritisak u komori sagorevanja u motoru omogucava sma-
njivanje debljine njenih zidova, pa prema tome i teZine rakete, §to
povecava daljinu gadanja.

4, CPM mora da ima veliku mehanitku ¢évrstodu koja iskljucuje
oiteéenja pogonskog punjenja pritiskom u komori sagorevanja i iner-
cionim opteretenjima. Raspadanje punjenja u procesu rada motora
dovodi do povetavanja povr§ine sagorevanja i pritiska u komori, kao
i do njenog razaranja.

5. Pogonsko punjenje treba da bude, po mogudstvu, jednorodno
po sastavu i svojstvima. Jednorodnost pogonske materije dozvoljava
oCuvanje postojanih vrednosti parametara (pritiska, temperature, brzine
isticanja) gasnog mlaza pri radu motora.

6. Pogonska materija mora da sagoreva po zakonu kojim se obez-
beduje postojanost potiska motora na putanji. Da bi se ispunio taj
uslov neophodno je dobijati nepromenljive koli¢ine gasova u jedinici
vremena, tj. treba imati postojanu povrSinu sagorevanja pogonskog
punjenja.

7. Pogonska materija mora da odrZi postojanu brzinu sagorevanja
u $irokom temperaturnom intervalu, §to omogucava dobijanje stabilnih
vrednosti pritiska i temperature u komori sagorevanja, brzine isticanja
mlaza sagorelih gasova i sile potiska pri gadanju u raznim temperaturnim
uslovima.

8. Osetljivost pogonske materije na mehanicke i toplotne uticaje
mora da bude takva da se obezbedi sigurnost u rukovanju i pustanju
u rad pogonske grupe bez otkaza.

% Pod kritiénim pritiskom podrazumeva se onaj najmanji pritisak u komori
sagorevanja pri kome je obezbedeno normalno sagorevanje CPM.
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9. Pogonska materija mora da ima dobru plasti¢nost, §to isklju-
¢uje pojavu naprslina pri Sirenju ili skupljanju zidova komore sagore-
vanja pod dejstvom temperature.

10. CPM mora da ima visoku hemijsku postojanost koja iskljucuje
promene fizi¢ko-hemijskih svojstava pri duZem skladi$tenju.

11. Da bi bilo obezbedeno duZe skladistenje rakete kompletirane
sa CPM ne sme postojati uzajamno dejstvo sa elementima toplotne
izolacije komore sagorevanja.

§ 3.9. BALISTITNE CVRSTE POGONSKE MATERIJE

Pod balistitnim CPM podrazumevamo Cvrste rastvore nitrata
celuloze u specijalnim rastvaratima, U takve rastvore mesaju se male
koli¢ine dodataka (aditiva).

Osnovna materija balistitnih CPM je nitroceluloza, Ona
se dobija hemijskom reakcijom celuloze sa azotnom kiselinom.

Celuloza je osnova mnogih biljaka i Siroko je rasprostranjena u
prirodi. Tako se lan i kudelja sastoje gotovo potpuno od celuloze.
U pamuku ima oko 99%, a u masi nekih vrsta drveta—oko 509, celuloze.

Zahvaljujuéi velikoj koli¢ini kiseonika, vodonika, ugljenika i azota,
nitroceluloza je unitarna pogonska materija sa malom toplotnom moci.

Nitroceluloza se karakterife kolidéinom azota koji je u njoj sa-
drsan. Razlikuju se piroksiline, sa 12 do 14,149, azota, i koloksiline
u kojima je azota manje od 12%. Prisustvo azota u nitrocelulozi utice
na njene energetske karakteristike. Tako piroksilini imaju vecu silu i
temperaturu reakcije nego koloksilini. Ipak koloksilini se odlikuju po-
vetanom proizvodnjom gasova.

Specifiéna teZina nitroceluloze je oko 1,66 gr Jem3. Nitroceluloza
je brizantna eksplozivna materija, sposobna da detonira pri udarcu i
proboju pus¢anih zrna.

Radi dobijanja rastvora homogenog sastava, nitroceluloza se rast-
vara. U proizvodnji balistitnin CPM obi¢no se kao rastvaraC koristi
nitroglicerin i dinitrodietilen-glikol. Oba ova elementa gotovo potpuno
ostaju otuvana u pogonskoj materiji, usled ega su dobili naziv tesko-
ispatljivih rastvarala.

Nitroglicerin je providna tetnost sa specifi¢nom tezinom od oko
1,6 gr/cm®. Dobija se nitrovanjem glicerina. Nitroglicerin je veoma
osetljiv na mehani¢ke uticaje. Zato je pri rukovanju njime neophodno
strogo se pridrzavati tehni¢kih propisa.
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Dinitrodietilen-glikol se dobija nitroiranjem dietilenglikola azotnom
kiselinom: Pri tome se dobija te¢na materija specificne teZine od oko
1,39 gr/cm3, Osetljivost te materije na zagrevanje i mehanitko delo-
vanje je manja nego nitroglicerina.

Zbog povecéane eksplozivnosti, nitroglicerinu je ograniCena koli-
¢ina u sastavu pogonske materije. Za potpuno rastvaranje nitroceluloze
i smanjivanje eksplozivnosti pogonske mase pogonske materije pri-
menjuju se dopunski rastvarali. Jedan od njih je dinitrodietilen-glikol.

Osim nitroceluloze i rastvaraca kao osnovnih komponenata, u
sastav balistitnih pogonskih materija uvode se razni dodaci: stabiliza-
tori, flegmatizatori i dr. Dodaci omogucuju dobijanje pogonske materije
sa neophodnim fizi¢ko-hemijskim svojstvima, obezbeduju hemijsku
postojanost pogonskog punjenja, Stite ga od rastreSivanja a takode
poboljsavaju tehnoloske karakteristike. :

Stabilizatori stvaraju hemijski postojane materije koje usporavaju
proces razlaganja nitroceluloze. Kao stabilizatori koriste se centraliti
koji se uvode u pogonsku materiju u koli¢inama od oko 2%.

Radi olak$avanja procesa oblikovanja, u sastav balistitnih pogonskih
materija uvode se neki tehnoloski dodaci (plastizatori). Za te dodatke
koriste se neisparljive materije koje u pogonskim materijama ostaju
posle formiranja punjenja — vosak, vazelinsko ulje i druge materije.

Flegmatizatori smanjuju brzinu sagorevanja pogonske materije.
Kao flegmatizatori koriste se kamfor, centralit i neke smole.

Ponekad se, za bolje sagorevanje, u sastav pogonske materije uvode
oksid magnezijuma, krede, olovni oksid i druge materije.

Na kvaliter balistitnih CPM jako uti¢e koli¢ina vlage i drugih
isparljivih elemenata. Sadrzaj tih elemenata mora da bude, po moguéstvu
§to manji, jer se u protivnom naglo smanjuje hemijska postojanost
pogonskog punjenja i njegovo sagorevanje postaje neravnomerno.

Hemijski sastav i osnovne karakteristike nekih balistitnih pogonskih
materija prikazani su u tabeli 3.3.

Balistitna pogonska punjenja izraduju se presovanjem ili livenjem.

Pri presovanju u procesu tople obrade, na valjcima se obrazuje
koloidni rastvor. Pri tome dobijeni tanki veliki listovi presuju se u pu-
njenje odgovarajuéeg geometrijskog oblika pri temperaturi od oko 75°C
i pritisku priblizno 500 kg/cm?2. Po$to relativno visoki pritisci i tem-
perature pri presovanju mogu da izazovu eksploziju, punjenje ovim
nadinom smatra se opasnim. Osim toga, veoma je komplikovano dobi-
janje debelih &ipki metodom presovanja. '
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Tabela 3.3
Hemijski sastav § osnovne karakteristike nekih balistitnih pogonskih materija

. M 2| 8 o
S % S
marka =] E i g -g‘ § g ﬁ - .Q‘ A
; sastav B g gin £ E g
goriva oy EE g 8 £ & § | 2%
| 2= | a5 | 88 | By |83
S| 83| 58| &d | &P | E4b
nitroceluloza 51,5 895 2390 87400 — 195
nitroglicerin 43,0
IRN | gietil-fralat 3,25
drugi dodaci 2,25
_ nitroceluloza 56,5
Sporo nitroglicerin 28,0
gorete dinitrotoluol 11,0 880 2330 76000 - -
BOIivO | centralit 4.4
vosak 0,1
nitroceluloza 60,0
dinitrodietilen
105—5| glikol 39,66 890 2390 86900 | 1,59 —
cad 0,1
drugi dodaci 1,14
nitroceluloza 51,5
nitroglicerin 43,5
JPN centralit 1,0 1230 3190 103400 1,61 230
dietil-ftalat 3,0
drugi dodaci 1,0

Pogonsko punjenje se lije u specijalne kalupe ili neposredno u
komoru motora gde se prethodno stavljaju kalupi (patrice) koje daju
geometrijski oblik popre¢nom preseku punjenja.

Posle punjenja kalupa komadima nitroceluloze, u njega se uliva
nitroglicerin i unose dodaci. Smesa se vulkanizira i ostavlja nekoliko
dana da odlezi.

Dobijanje pogonskog punjenja metodom livenja je takode prop-
raéeno nizom teSkoéa zbog niskih svojstava livenja balistitnih CPM.

Gustina balistitnih pogonskih materija vr3i bitan uticaj na kara-
kter i brzinu njihovog sagorevanja. Radi dobijanja pogonskog punjenja,
koje cigaretno sagoreva u paralelnim slojevima, daje mu se odredena
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gustina. Ona kod balistitnih pogonskih materija, koje se sada koriste
u inostranstvu, iznosi 1,54 do 1,62. Temperatura paljenja je u grani-
cama od 180 do 220°C.

Neophodnost odrzavanja visokih pritisaka u komore sagorevanja
radi obezbedivanja postojanog sagorevanja balistitnih CPM dovodi do
poveéavanja teZine konstrukcije pogonske grupe. Zbog toga je koe-
ficijent punjenja pogonskom materijom RMTPM ovakvim pogonskim
materijama mali i iznosi 0,5 do 0,6. Osim toga, balistitne pogonske
materije su relativno skupe.

Po misljenju inostranih vojnih struénjaka, balistitne rakete CPM su
danas iscrple rezerve svog daljeg usavriavanja. OCigledno, pogonske
materije ¢e naéi primenu samo u raketama takticke namene i vrste
,vazduh-vazduh®.

§ 3.10. HETEROGENE (KOMPOZITNE) CVRSTE POGONSKE MATERIJE

Veoma je te$ko obezbediti normalno sagorevanje balistitnin CPM
pri niskim pritiscima u komori sagorevanja. Osim toga, energetske karak-
teristike tih pogonskih materija relativno su male. Zbog toga se posled-
njih godina intenzivno radi na pronalaZenju novih pogonskih materija
koje bi imale bolje balistitke i eksploatacione karakteristike.

Stvaranje CPM kompozitnog tipa vazan je korak u daljem raz-
vitku raketne tehnike. Proizvodnju takvih pogonskih materija olak3ava
postojanje jeftinih polaznih proizvoda: hlorata, nitrata, smola, asfalta
i drugih materijala.

Kompozitne CPM su fina (atomizirana) mehanitka smesa koja
sagoreva postojano pri pritiscima od 15 do 20 kg/cm?. Postojano sago-
revanje tih pogonskih materija pri niskim pritiscima su pozitivne od-
like u odnosu na ostale tipove CPM.

Najles¢e se kao oksidatori kompozitnih pogonskih materija ko-
riste soli aluminijum-nitrata ili amonijum-perhlorata koje imaju
veliku gustinu i zadovoljavajuée energetske karakteristike, a relativno
su jeftine. Kao goriva mogu se koristiti najraznovrsnije materije: bi-
tumeni, smole, kau¢uci, poliuretani i dr.

U prvim varijantama kompozitnih CPM kao gorivo je primenji-
van polisulfid. Ali on daje produkte sagorevanja sa velikom
molekulskom teZinom i malim specifiénim potiskom (oko 190 do 210
kg sek/kg.)

Odnos goriva i oksidatora u kompozitnom CPM mozZe da se menja
u dovoljno Sirokim granicama, §to omogucava da variraju neke njegove
karakteristike.
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Katalizatori sagorevanja (¢ad, parafin, oksid bakra i dr.) uvode
se u sastav pogonskih materija za ubrzavanje oksidacionih i redukci-
onih reakcija.

U kompozitnim CPM, vezivna goriva su ponekad sama fleg-
matizatori koji smanjuju brzinu sagorevanja i osetljivosti pogonskog
punjenja u pogledu eksplozije. Zbog toga se za smanjivanje jakog
flegmatizatornog dejstva takvog goriva uvode antiflegmatizatori —
katalizatori.

Plastizatori su namenjeni za poboliéavanie plastiénosti gotovih
pogonskih pun]en]a Nijegovu ulogu vrSe sama vezivna gorwa Osim
toga, u svolsnu plastizatora primenjuje se vazelinsko i ricinusovo
ulje, vosak i druge materije.

Sastav i svojstva nekih kompozitnih CPM pokazani su u tabeli 3.4.

Tabela 3.4.
Sastav 1 wojswa nekih kompozitnih CPM
’ E88y| 8 specifitni |
l sastav Lo [ 8 E-g g B3m potk LS
2 goriva g *3‘.-3" &g e & %L’i kgfsek SaE |
HeR R e S S e e
= 93, |8825| 285 [ | 8%a
kalijum-per- | ‘
hlorat 76 |
ALT-161) ,orane 168 | 2060 | 58000 182 1,77
gt nafta 7,2
amonijum | i i
— perhlorat | 80 2670 50000 200 1,75
kaucuk ji. 220 !
amonijum-
il nitrat 80 1720 66000 — 1,55
kaucuk 18 3
katalizator 2 o] |,

Proizvodnja kompozitnih CPM, u poredenju sa proizvodnjom
balistitnih CPM, odlikuje se znatnom jednostavno$éu i jeftinocom.
Ove pogonske materije imaju temperaturu paljenja od 250 do 300°C
i gore postojanije u poredenju sa nitroglicerinskim barutima.

Kompozitna CPM mogu se skladiStiti godinama a da se ne izmene
njihove fizi¢ko-hemijske osobine. Najvaznija prednost ovih pogonskih
materija je $to mogu dobro da se liju. Danas se dobijaju livna punjenja
pre¢nika do 2 m i tezine od nekoliko tona.
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§ 3.11, POGONSKE MATERIJE ZA MLAZNE MOTORE

U mlaznim motorima kao oksidator goriva koristi se Kiseonik
iz vazduha. Za veinu vrsta goriva koliCina vazduha, neophodna za
sagorevanje jednog kilograma goriva, iznosi 14—15 kg.

Sa zadovoljavaju¢om tatnodcu, koli¢inu vazduha, neophodnu za
potpuno sagorevanje 1 kg goriva, moZemo odrediti po formuli

_ 2,67C+ 8H —0
0,232

gde je C— koli¢ina ugljenika u gorivu, %:;
H — koli¢ina vodonika u gorivu, %:;
O — koli¢ina kiseonika u gorivu, %:;
0,232 — tezinski deo kiseonika u vazduhu.
Obi¢no se u motor uvodi dva-tri (i vi§e) puta vise vazduha nego

§to je potrebno. Jedan njegov deo koristi se za sagorevanje goriva, a
drugi (ve¢i) ide za hladenje motora. :

Jednadina potiska mlaznih motora moZe se napisati po analogiji
sa jednacinom (2,5):

Go (3.5)

P00 (uy— o) + Boor o, (3.6)
g g
gde je G, — sekundna tezinska potro$nja vazduha u kg/sek;
4, — brzina isticanja radnog tela, m/sek;
? — brzina ulaska vazduha jednaka brzini leta, m/sek;
Gyor — sekundna teZinska potro$nja goriva, kgjsek.

Poito je potrodnja goriva u mlaznim motorima znatno manja od
potro$nje vazduha, drugi deo jednaline (3.6) se moze zanemariti. Pri
tome gredka u odredivanju potiska nije veca od 1,5 dol 295

Sto je toplotna mo¢ pogonske materije veca, pri ostalim nejed-
nakim uslovima njegova ée potrosnja za stvaranje zadatog potiska biti
manja, a vreme leta i domet rakete sa mlaznim motorom vedi.

Osnovna sirovina za proizvodnju goriva za MM je nafta i njeni
derivati.

Kao goriva koriste se razni derivati nafte — od najslabijih vrsta
benzina do kerozina, ¢ija tatka kljucanja dostize do 300°C. Takva
goriva se prakti¢no sastoje gotovo samo od ugljovodonika. Koli¢ina
drugih sastojaka, kao sumpora, azota i kiseonika, ne prelazi 1%.
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Najboljim gorivima smatraju se kerozini koji kljuCaju u grani-
cama od 140 do 280°C. Oni imaju relativno visoka energetska svojstva
i obezbeduju normalan rad motora.

Gorivo Sirokog frakcionog sastava na osnovi benzina — ligroino-
kerozinske frakcije lako isparava i ima veliki pritisak zasi¢enih para.
Tako, ako se rezervoari napune tim gorivom sa pritiskom zasi¢enih
para od 100 mm Zivinog stuba, pri zagrevanju tog goriva do 150°C
pritisak pare dosti¢i ¢e oko 2.700 mm Zivinog stuba, a pri zagreva-
nju do 230°C — 10.250 mm Zivinog stuba.

Pri takvim pritiscima zasi¢enih para gorivo intenzivno ,kipi® i
isparava, §to dovodi do njegovih velikih gubitaka i poremecaja rezima
rada motora. Zbog toga se navedena goriva ne koriste za letove nad-
zvuinih brzina.

Za brzine leta bliske M, = 2, gorivo mora da ima pritisak zasi-
¢enih para u temperaturnom dijapazonu 30 — 40°C oko 5—8 mm
Jivinog stuba, a pri 150°C — ne vise od 500 mm Zivinog stuba. Tak-
ve karakteristike, mogu se dobiti ako se upotrebe goriva teSkog frak-
cionog sastava, sa poetnom tatkom Kklju¢anja ne visom od 200°C.

Osnovne karakteristike goriva prikazane su u tabeli 3.5

Osnovne karakteristike goriva MM
Tabela 3.5

vrste goriva
jp3 | jp4" | JP-5 | JP-6 | RJ-1 | RP-

karakteristike

specifi¢na
teZina
gr/cm3 0,74 - 0,78/0,75 - 0,80/0,78 - 0,84/0,78 - 0,84/0,84 - 0,86 0,8 - 0,82

toplotna
mo¢é kcal/kg 10270 10400 10250 — —_ —

pritisak
zasi¢enih
para pri
38°C, mm _
Ziv. stuba 260-380 | 100-150 55 — — —

temperatura :
paljenja, °C —23 —13 +61 — -+ 88 +43

temperatura

mrinjenja
oC —60 —60 —48 —31 —40 —40
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Gorivo JP-3 ima visok pritisak zasi¢enih para, §to mu oteZzava
primenu na velikim visinama. Ovaj bitni nedostatak manje je izraZen
kod goriva JP-4. Zbog toga se preporuuje upotreba goriva JP-4 na
letelicama koje lete brzinom do 1.800 km/h.

Gorivo JP-5 ima tezi frakcioni sastav u poredenju sa gorivom
JP-4, a niZi pritisak zasi¢enih para. Ovo gorivo se koristi za brzine leta
od 3.000 km/h i vise.

Poslednjih godina su kao goriva poceli da se primenjuju termicki
stabilni kerozini, specijalno rafinirani: JP-6, RJ-1, RP-1. Oni se od-
likuju tedkim frakcionim sastavom, povecanom hemijskom stabilno$¢u
i namenjeni su za rakete sa nadzvu¢nim brzinama leta.

Neke vrste goriva pri dugom stajanju pod uticajem temperature
i kiseonika iz vazduha gube hemijsku stabilnost i mogu oksidisati uz
stvaranje te¢nih i &vrstih taloga. Ako se stvore vece koli¢ine takvih
taloga, postaje nemogucan normalan rad motora.

Opasno je takode zagrevanje goriva, ¢emu su izloZena pri letu
rakete sa velikom brzinom.

Za dobijanje goriva visoke hemijske stabilnosti dodaju im se
specijalni aditori — antioksidatori, a bira se i narocita tehnologija koja
obezbeduje dobijanje odredenog hemijskog sastava, stabilnog pri dugom
skladi$tenju i u letu.

§ 3.12 PERSPEKTIVNE RAKETNE POGONSKE MATERIJE

Efikasnost, ekonomicnost i usavr§enost motora u znatnoj meri
su odredene karakteristikama primenjenog goriva. Zbog toga se pita-
njima razrade novih raketnih pogonskih materija pridaje velika paznja.

Pri razradi novih pogonskih materija tezi se jacanju sledecih
njihovih energetskih karakteristika.

1. Toplotne moéi pogonske materije primenom visokokalori¢nih
jedinjenja bora, fluora, berilijuma i nuklearnih goriva.

Osnovna prednost bora i borovodonika nad ugljovodoni¢nim
gorivima je u tome $to bor ima toplotu sagorevanja za 78%, vecu nego
ugljenik. Borovodonici pri sagorevanju oslobadaju za 50—609, toplote
vie nego naftini derivati.

Toplota sagorevanja bora iznosi 10750—13950 jcar/kg. U praksi
su najinteresantnija dva jedinjenja bora sa vodonikom — pentaboran
i dekaboran.

Primena borana kao goriva omoguci¢e povecavanje daljine leta
rakete za 50—60%, u poredenju sa kerozinskim gorivima.
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Korid¢enje takvih oksidatora kao $to su teCni kiseonik i fluor,
za sagorevanje borana vezano je sa visokim temperaturama, koje su
neprihvatljive u praksi sa obicne RMTPM.

2. specifi¢ne teZine komponenata pogonske materije pri odr-
7avanju visoke toplotne moc¢i. Ovo se odnosi na razmotrene materije,
a takode na aluminijum, magnezijum i oksidatore-ozon i jedinjenja
fluora.

Veéa specifitna tezina pogonske materije omogucava povecavanje
daljine leta na ratun teZine pogonske materije u raketi pri jednakoj
startnoj tezini. ;

U poslednje vreme se sve veca paZnja pridaje poliuretanima koji
sadrze dovoljno veliku koli¢inu kiseonika. Primenom poliuretana kao
gorivnih elemenata moZe se smanjiti koli¢ina oksidatora u pogonskoj
materiji i zameniti ga drugim pozZeljnijim elementima. Poliuretani
odrzavaju svoja svojstva u Sirokom temperaturnom intervalu od —55
do + 150°C.

Prve americke kompozitne CPM su mogle razvijati specificni
potisak 170—190 kgsek/kg. Kasnije, dodavanjem visokokalori¢nih
primesa — lakih metala u prahu — i drugim merama, njihov speci-
fi¢ni potisak bio je povecan na 220—230 kgsek [kg.

Poslednjih godina izradeni su liveni blokovi pogonske materije
tesine nekoliko tona. Takve pogonske materije obezbeduju duZinu
rada motora do jednog minuta. Kao primer moZe da posluzi raketa
,polaris® (dometa do 2400 km), Cije se pogonsko punjenje tesko ne-
koliko tona sastoji od poliuretanovog cementatora, 10—159%, alumi-
nijumskog praska i oksidatora.

Medukontinentalna raketa ,minitmen® imace &vrstu pogonsku

" materiju na bazi poliuretana. Ve¢ su izvrSena paljenja §ipki pogonskog
punjenja pretnika 1,96 m i tezine 11 t. Specif i¢ni potisak tih pogonskih
materija iznosi 245 kgsek [kg pri radnom pritisku u komori sagorevanja
od oko 70 kg/cm?.

U ‘potrazi za pogonskim materijama sa visokom toplotnom moci,
ispitane su mogu¢nosti metalnih goriva. Pritom je ustanovljeno da
gotovo sva metalna goriva imaju krupan nedostatak — veliku mole-
kularnu terinu produkata sagorevanja. Uporedo sa velikom toplotnom
modi, ovo izaziva pojavu visokih temperatura i velike gubitke zbog
disocijacije. Na primer, za gorivo kiseonik -+ aluminijum, temperatura
sagorevanja iznosi oko 5000°K.

Gubici energije pri disocijaciji i isparavanju produkta sagorevanja
iznose 2600 geqr kg ili 67%, velic¢ine toplotne moci (Hy = 3900 x2car/kg).
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Pri tome specifi¢ni potisak date pogonske materije iznosi 230 kgsek /kg,
tj. manji je nego kod nekih savremenih pogonskih materija.

Specifi¢ni potisak metalnih pogonskih materija je mali. Da bi
se povecao, celishodna je samo delimi¢na zamena ugljenika metalnim
gorivnih elemenata, §to se i radi u poliuretanovim pogonskim materi-
jama.

Istovremeno sa poliuretanima produZava se razrada drugog CPM
na bazi nitroglicerina i nitroceluloze za primenu u motorima opera-
tivno-taktickih raketa.

Najpovoljniji oksidatori su amonijum perhlorat, koji je jeftin,
nije mu komplikovana proizvodnja i najefikasniji je od svih oksidatora.

Zapoteti su radovi na stvaranju raketnih motora u kojima ¢e se
primenjivati ¢vrsto gorivo i te¢an oksidator. Gorivo ima o$tro izrazen
negativni kiseonicki bilans i razmesta se po komori sagorevanja.

Gasoviti produkti sagorevanja goriva me$aju se sa teCnim oksi-
datorom u dopunskoj komori, koja se nalazi pred mlaznikom, i potpuno
sagorevaju. Pri tome se izdvaja dopunska koli¢ina toplote.

Prema vestima strane $tampe, raCuna se da ¢e se u takvim ,hi-
bridnim* motorima dobiti specifi¢ni potisak do 300 kgsek/kg. Pri
razradi novih receptura CPM, velika paZnja se posvecuje usavriavanju
tehnologije proizvodnje i poboljSavanju procesa sagorevanja. Pers-
pektiva je stvaranje odeljenih elemenata krupnih monolitnih pogonskih
blokova pogonske materije. Izmenom koli¢ine i veli¢ine takvih elemenata
mogu se dobiti pogonska punjenja svih razmera.

CPM, na kojima se sada eksperimentiSe u inostranstvu, po svoj
prilici ¢e omoguditi da se poveca specifi¢ni potisak za oko 20 kgsek kg
i da se dovede do vrednosti od 260 do 270 kgsek/kg.

Pazljivi proracuni specifi¢nih potisaka omogucavaju pronalaZenje
najperspektivnijih pogonskih materija. Ipak, teoretska ispitivanja i
praksa termodinami¢kih proracuna pokazuju da hemijska pogonska
materija ima potpuno odredenu granicu vrednosti specificnih po-
tisaka, 350—450 kgsek/kg.

Najveée mogucénosti povecavanja efikasnosti raketnih motora po-
javice se korid¢éenjem nuklearne energije. Zato se stvaranju bespre-
kornih konstrukcija nuklearnih motora posvecuje sve veca paznja.

”
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Glava IV

KOMORE SAGOREVANJA

§ 4.1. PROCESI U KOMORI SAGOREVANJA
Sagorevanje u komori RMTPM

Raketni motor je toplotna magina u kojoj se jedan oblik energije
pretvara u drugi, naime: potencijalna hemijska energija pogonske ma-
terije prelazi u toplotnu energiju produkta sagorevanja, a ova se pre-
tvara u kineti¢ku energiju gasnog mlaza.

Osnovni deo raketnog motora, gde se vr§i pomenuto pretvaranje
energije jeste komora sagorevanja.

7 3 Komora sagorevanja je namenjena
za pretvaranje hemijske energije po-
gonske materije koja u nju dolazi, u
i kineti¢ku energiju gasne struje gasova

f ek koji istidu iz mlaznika, usled Cega sei
L—__/r/\| stvara reaktivna sila.
Po karakteru procesa koji teku

SI. 4.1. Sema komore sagorevanja: U mjoj, komora sagorevanja se deli
L—"glirmy 3 — Jimeis sgdevadhy A tri osnovna dela: glavu, telo i mlaz-

nik (sl. 4.1). Podela komora sagoreva-
nja na mlaznik u komori vrii se uslovno po preseku, Cija je povrdina
tri puta veéa od povrine krititnog preseka, jer u tom, uslov-
nom preseku, brzina isticanja produkata sagorevanja dostize znatnu
velicinu.

TPM se, po pravilu, sastoji od goriva i oksidatora koji se odvojeno
uvode u komoru sagorevanja. Komponente pogonske materije imaju
znatnu hemijsku energiju. Ta se energija pogonske materije pretvara
u toplotnu u procesu sagorevanja, koja je, u stvari, reakcija uzajamnog
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dejstva goriva i oksidatora. Tu reakciju prati izdvajanje velike kolic¢ine
toplote, usled ‘¢ega se temperatura produkata sagorevanja povecava do
veoma velikih vrednosti.

Proces sagorevanja odvija se u komori gorenja. Dalje se toplotna
energija pretvara u kineticku energiju gasova koji istiCu. Proces pre-
tvaranja toplotne energije gasovitih produkata sagorevanja u Kineticku
vrii se u mlazniku.

Procesu sagorevanja neposredno prethode pripremni procesi:
raspr$ivanje, isparavanje i me$anje komponenata. Rasprivanje i grubo
mehani¢ko mesanje komponenata goriva imaju bitan znaCaj za potpuno
sagorevanje pogonske materije i zavisi od tipa glave komore sagore-
vanja i rasporeda brizgaljki.

Kapljice rasprienog goriva zagrevaju se i isparavaju kako na racun
toplote koju zraenjem predaju produkti sagorevanja, tako i na ratun
konvekcije usled pojave obratnih tokova vrelih produkata sagorevanja
u zoni glave (slika 4.2.).

Mesanje goriva i oksidatora
neophodno je da bi potpuno 1
sagoreli. Za bolje meSanje i vl

ravnomerno rasporedivanje kom- 2 Migz ted-

ponenata po preseku komore, _ % nosti

glava se snabdeva ve¢im brojem ; —_—

brizgaljki, razme$tenih u odre- 255 e i e R ] Obratni

denom rasporedu. Procesi ras- ¥y tokovi
R

priivanja, mes$anja, isparavanja
i sagorevanja ne teku dosledno
jedan za drugim, ve¢ nalezu
jedan na drugii vrie uzajamno ;
dejstvo. Ipak, u komori sagore- SL. 4.2. Sema obrawnog strujanja u zoni
vanja moZemo, uslovno, da iz- Ao Japaranana.

dvojimo nekoliko karakteristi¢nih Ugflaass v i

zona (sl. 4.3.).

U prvoj zoni (I), koja se nalazi neposredno uz unutra$nju povr-
$inu glave, raspadaju se strujnice goriva na kaplje. To je zona ras-
pr8ivanja. Drugi procesi — isparavanje i meSanje — teku veoma
lagano.

U drugoj zoni (II) nastaje intenzivnije isparavanje i poCinje me-
$anje komponenata. Tu potinju i hemijske reakcije, ali je njihova br-
zina mala zbog niske temperature. Ova zona je uslovno nazvana zo-
nom isparavanja i me§anja.
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U trecoj zoni (III) intenzivno teku hemijske reakcije. Ova zona
se, uslovno, deli na dve oblasti. Oblast do preseka m-m karakteriSe
se time §to je u njoj temperatura gasa jo§ relativno niska, a zato je
mala i brzina hemijskih reakcija. Pome$ana pogonska materija ne ispa-
rava niti sagoreva odjednom nego postepeno. To je oblast kinetickog
sagorevanja. Porast temperature dovodi do naglog porasta hemijskih
reakcija, pri ¢emu, poCevsi od neke vrednosti temperature, celokupna
pogonska materija koja je ve¢ pome$ana trenutno sagoreva. Brzina
sagorevanja iza preseka m-m zavisi od brzine difuzije. Zato se ona
i naziva oblas¢u difuznog sagorevanja. ;

SI. 4.3. Sema toka procesa u komori sagorevanja:

-(i-—odnos koli¢ine pogonske materije, zavrienog procesa
Gy

Proces sagorevanja se odvija prvenstveno u difuzionoj oblasti,
jer se vreme, neophodno za sagorevanje, odreduje brzinom mesanja.

Treéa zona (III) komore naziva se zonom me$anja i
hemijskih reakcija,

U celini, procesi koji teku u komorama sagorevanja raketnog
motora sa RMTPM veoma su komplikovani i tesko ih je detaljno
izucavati.

Procesi koji se zbivaju u komori sagorevanja karakteri$u se nizom
osobenosti i to: :

— komora sagorevanja ima iskljuivo visoko toplotno napre-
zanje i visoku temperaturu sagorevanja pogonske materije: toplotno
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naprezanje-+ komore U = (0,5—2,0) 10° gear/m? Cas, a temperatura
produkata sagorevanja I’ = 3000—4000°K;

— gorenje u komori sagorevanja zbiva se pri relativno visokim
pritiscima koji dostizu vrednost p = 15—60 kg/cm? i vise:

— vreme proticanja pogonske materije u komori sagorevanja
veoma je kratko i iznosi 7 = 0,003—0,008 sek.

Paljenje. Vibraciono sagorevanje

Paljenje TPM u komori sagorevanja moze da nastane na
razne nadine i zavisi od prirode komponenata pogonske materije. Samo
nezapaljive pogonske materije pale se kad se ubrizgavaju u komoru
sagorevanja gde se ve¢ nalazi izvor paljenja. Ovaj izvor se moze
ostvariti na tri nacina:

— sagorevanjem baruta koji se sam pali od inicijalne kapisle
(usijane Zice);

— posredstvom pomoc¢nog gasnog ili te¢nog plamenika;

— pomocéu samozapaljive smeSe koja je prethodno uvedena u
komoru.

Poslednji na¢in je dovoljno siguran i $iroko rasprostranjen. U slu-
taju primene prvih dvaju nacina, izvor paljenja mora da bude dovoljno
jak, da bi se obezbedilo paljenje osnovnih komponenata u onim koli-
¢inama u kojima se uvode u komoru pri pustanju motora u rad.

Samozapaljiva pogonska materija pocCinje da reaguje i izdvaja
toplotu pri kontaktu jo§ u te¢nom stanju i zato je radi sigurnijeg
paljenja potrebno obezbediti dobar kontakt u tecnoj fazi.

Samozapaljiva pogonska materija ima izvestan period kasnjenja
paljenja koji ne sme da bude veéi od 0,03 sek. Pri puStanju motora,
u rad za vreme tog perioda komore se sakuplja pogonska materija.
Pri sagorevanju te nakupljene pogonske materije moguCe je naglo
povedati pritisak, §to moZe ak izazvati razaranje komore. Da bi se
smanjilo nagomilavanje pogonske materije u komori, u pocetnom sta-
dijumu pustanja motora u rad treba smanjivati dovod pogonske ma-
terije u komoru sagorevanja. Zato u motorima postoje uredaji koji
ograniavaju dovod komponenata u komoru pri pustanju motora u rad.

Pri ispitivanju na probnom stolu i eksploataciji motora otkriveno
je, da pri nekim uslovima reZim rada motora postaje nestabilan. Proces

* Toplotno opteretenje zapremine komore sagorevanja sa RMTPM meri
se koli¢inom toplote koja se izdvaja u jedinice zapremine u jedinici vremena
i izrazava se u kecal/m® &as ili kealfl sek.
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nestabilnog rada motora vezan je sa tzv. vibracionim sa-
gorevanjem pogonske materije. Ova pojava je izazvana time §to
pri nekim uslovima rada motora, bez spoljnih uticaja, pritisak u komori
sagorevanja potinje periodi¢no da se menja sa razli¢itom ucestalo$cu
i amplitudom. Amplituda kolebanja pritiska moZe da dostigne veoma
. znalajne vrednosti §to remeti normalan rad motora i ¢ak moZe da
izazove njegovo ostecenje. Osim toga, ova kolebanja menjaju veli¢inu
sile potiska, remete rad mlaznika itd.

Razlikuju se dva vida kolebanja — niske i visoke udestanosti.

Kolebanja niske uestanosti (200 Hz) karakteriSu se relativno
visokim amplitudama i u stanju su da izazovu ostecenje ili razaranje
komore sagorevanja.

Ustanovljeno je da se kolebanje niske ulestanosti javlja usled
toga $to se pogonska materija koja ulazi u komoru ne pretvara odmah
u produkte sagorevanja, ve¢ kroz izvesno vreme, neophodno za mesanje,
isparavanje i sagorevanje.

Pojavljivanje niskofrekventnih kolebanja moZe se predstaviti na sle-
deéi natin. Pretpostavimo da je iz bilo kog uzroka pritisak u komori
opao u poredenju sa nominalnim. To ¢e dovesti do veée potrodnje
komponenata pogonske materije. Potro$nja pogonske materije ¢e se
povecavati do onog trenutka dok se prvi deo pogonske materije sa
povetanom potro$njom ne pretvori u gas. Posle tog momenta priti-
sak u komori ée porasti srazmerno povecanoj sekundnoj potro$nji i
bi¢e vedi od nominalnog. Povecavanje pritiska izazvace smanjivanje
potroinje pogonske materije $to Ce, dovesti do sniZavanja pritiska u
komori itd.

Teoretski i eksperimentalnim ispitivanjima utvrdeno je da pos-
tizanju ravnomernog rada komore sagorevanja doprinose sledeci Ci-
nioci:

— pogonske materije lije je vreme preobraZaja u gasovite pro-
dukte malo, tj. imaju veliku brzinu sagorevanja;

— povecavanje zapremine komore sagorevanja; u ovom slucaju
kolebanja ¢e biti postepenija, jer §to je veca zapremina komore, veli
deo suvine potro$nje pogonske materije ide na izmene rezerve gasa
u komori;

— povecanje razlike pritiska na brizgaljkama: sto je vela razlika,
manja je relativna promena razlike pritiska na brizgaljkama, pa i pro-
mena potrodnje.

7a razliku od niskofrekventnih kolebanja, visokofrekventna imaju
male amplitude, ali je ipak njihova pojava krajnje nepoZeljna jer dovodi
do naglog poveéavanja toplotnih tokova na zidove komore i njihovog
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brzog progorevanja. Uzroci pojavljivanja visokofrekventnih kolebanja
gotovi su jednaki uzrocima pojavljivanja niskofrekventnih ali nisu
vezani sa procesom sagorevanja u komori u celini ve¢ sa procesom
sagorevanja i pretvaranja TPM u zagrejane gasove u malim posehnim
delovima komore.

Sastav produkata sagorevanja

Sastav produkata sagorevan]a, koji .se obrazu}e usled reakcije
sagorevanja pogonske materije, slozen je 1 zavisi od niza Cinioca medu
koje se ubrajaju temperatura gorenja, koeficijent viska oksidatora i
pritisak u komori sagorevanja.

Ako bi gorenje bilo pri relativno niskim temperaturama, a koefici-
jent viska oksidatora bio jednak jedinici, produkti sagorevanja sasto-
jali bi se samo od gasa ugljenoksida, vodenih para i molekulskog azota.
U stvari, proces sagorevanja u komorama RMTPM zbiva se pri velikim
tgmperaturama koje zavise od sastava komponenata pogonske mate-
rije 1 pri koeficijentu vidka oksidatora koji je ve¢i od jedinice.

Pri temperaturama 2750—2800°K primecuje se znatna disoci-
jacija ugljenmonoksida i vodenih para. Disocijacija se zbiva po jedna-
¢inama:

COg T_’ CO+ 0,502;
H;O0 2 Hy +0,502; (4.1
H;0 2 OH+0,5H;.

Na taj nacin je rezultat ovih reakcija taj §to se u produktima sa-
gorevanja dopunski stvaraju ugljenmonoksid, hidroksilna grupa, mo-
lekulski vodonik i kiseonik. Osim toga, ugljenmonoksid i vodonik mogu
da se nalaze u produktima sagorevanja ne samo usled reakcije disoci-
jacije, ve¢ i usled nepotpunog sagorevanja ugljenika i vodonika pri
lkoeficijentu viska oksidatora manjem od jedinice.

Pri jo§ ve¢im temperaturama u produktima sagorevanja kolic¢ina
oksida azota postaje znafajna. Ona se formira po reakciji:

N; 4 O 2 2NO (4.2)

T'akode postaju znacajne koli¢ine gasova u atomskom stanju — vodo-
nika, kiseonika i azota. Gasovi se u atomskom stanju formiraju po
slede¢im reakcijama disocijacije:

Hy 2 2H;
0: 2 20; (4.3)
N» 2 2N.
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Znadi ako pogonska materija sagoreva pri dovoljno velikim tem-
peraturama, produkti sagorevanja se sastoje od smese: ugljen-dioksida,
vodene pare, ugljenmonoksida, molekulskih azota, vodonika, kiseonika,
hidroksida, oksida i azota, a takode vodonika, kiseonika i azota u atom-
skom stanju. Ovo je najverovatniji sastav produkta sagorevanja, jer
druge reakcije, na primer, obrazovanja ugljovodonika pri velikim
temperaturama, ne treba uzimati u obzir, posto su ugljovodonici u
tim slu¢ajevima nepostojani. Reakcije disocijacije gasova, koje prate
proces sagorevanja, vrse s€ uz izdvajanje toplote i zbog toga dovode
do snizavanja stepena iskori$¢avanja hemijske energije pogonske ma-
terije. Usled pojave disocijacije, ne dostiZe se maksimalno mogucna
temperatura produkta sagorevanja. ;

Stepen disocijacije produkta sagorevanja zavisi od temperature
i pritiska. MozZe se reéi da, $to je veta temperatura i manji pritisak,
proces disocijacije bice intenzivniji, i obrnuto.

Povoljna je bilo koja pojava koja doprinosi ograniCavanju mak-
simalne temperature u komori sagorevanja, ne umanjujuéi pri tome
karakteristike motora. U takve pojave spadaju smanjivanje koeficijenta
viska oksidatora, §to dovodi do smanjivanja temperatura sagorevanja.
Ovo se, opet, pozitivno odraZava na smanjivanje stepena disocijacije.
Uticaj pritiska u komori sagorevanja na sastav produkta sagorevanja
odreduje se reakcijama koje nastaju medu tim produktima.

Ako reakcije disocijacije idu sa povecavanjem broja mola ili za-
premine gasne smese, porast pritiska dovodi do suzbijanja reakcija
disocijacije i povecavanja sadrZaja u gasnoj smesi produkta potpunog
sagorevanja.

Veéina reakcije disocijacije produkta sagorevanja raketnih pogon-
skih materija vr8i se uz povecanje zapremine gasne smese i zato, po-
ve¢avanje pritiska u komori sagorevanja unekoliko smanjuje stepen
disocijacije. .

§ 4.2. OPSTA KONSTRUKCIJA KOMORE SAGOREVANJA

Oblici i razmere komora sagorevanja

Danas se primenjuju slede¢i osnovni oblici komora sagorevanja:
loptasti, cilindriéni i konusni (sl. 4.4).

Loptaste komore sagorevanja (njihove podvrste su — kruskaste)
imaju slede¢a preimucstva:

82



— najmanja je povr§ina komore gorenja pri datoj zapremini,
§to smanjuje tezinu komore i olaksava hladenje;

— ¢vrée su i zato imaju tanje zidove nego cilindri¢ne.

Medutim loptaste komore su komplikovane za izradu i nemaju
dovoljnu povrSinu za razmestaj brizgaljki, $to prisiljava da se grade
pretkomore, a to jo§ vise komplikuje tehnologiju izrade. Loptaste ko~
more se primenjuju za motore koji imaju velike potiske, kada je tezina
komore velika.

Cilindriéne komore sagorevanja su podesne
i jednostavne za izradu: koriste se Siroko u mo-
torima raznih namena. U ovim komorama se

lako ostvaruje proces obrazovanja smeSe. Ne- a

dostaci cilindri¢énih komora su u tome S$to je

njihovo svojstvo ¢vrstine mnogo nize u porede- | T
nju sa loptastim komorama, a osim toga one

imaju veliku povr$inu hladenja, $to oteZava b

proces rashladivanja Cilindri¢cne komore se
primenjuju u viSekomornim motorima, kod
kojih se, umesto jedne, koristi sveZanj (paket)

od nekoliko komora. c
; i SI. 4.4. Oblici komora
Konusne komore sagorevanja u sustini su sagorevanja:

ulazni deo mlaznika. Njihovo preimuéstvo a-— loptasti; b— cilindriZni;
je maksimalna jednostavnost izrade. Osnovni s g
nedostatak je, u poredenju sa drugim komorama, umanjen specificni
potisak. Smanjivanje specifi¢nog potiska se objasnjava time Sto zbog
male duZine zone gorenja proces sagorevanja pogonske materije ne
uspeva da potpuno izvrsi, a i time $to usled rasturanja produkata sa-
gorevanja po duZini komore pada pritisak.

Geometrijske razmere komora sagorevanja odreduju se iz uslova
obezbedivanja zadatog potiska motora pri najveéim mogucnim vred-
nostima specifi¢nog potiska, tj. pri najveéem moguénom iskori§éavanju
energije koju sadrZi pogonska materija.

Zapremmu komore sagorevanja odredu]c vreme zadrzavan]a
goriva i gasovitih produkata sagorevanja u njoj. Ovo vreme mora da
bude dovoljno za potpuno zavrSavanje svih procesa u komori sago-
revanja. Sto su savr$enije organizovani, manje je vreme neophodno
za zadrZavanje pogonske materije i gasnih produkata u komori. Za
karakteristiku kompaktnosti komora sagorevanja treba ih uporedwau
ne na apsolutnim zapreminama ve¢ po relativnoj veli¢ini.
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Kao relativna karakteristika zapremine komore sagorevanja uzeta
je sila potiska po litru koja je jednaka odnosu sile potiska motora prema
zapremini komore sagorevanja:

i P
Py = ——(kef). (4.4)
Vi

Sto je sila potiska po jedinici zapremine komore sagorevanja veca,
manja je zapremina komore sagorevanja pri datom potisku.

Na postojeéim motorima, sila potiska po jedinici zapremine ko-
more sagorevanja jednaka je u proseku Pl = 70—450 kg/l.

Druga relativna karakteristika zapremine komore sagorevanja je
»proizvedena duzina“ komore /p koja je, u stvari, odnos zapremine Vi
komore sagorevanja i povrSine Fy, kritiCnog preseka:

= (m) (4.5)
kr

U postojeéim motorima /p & 1,7—4 m. Proizvedena duzina Ip i
vreme proticanja pogonske materije 7, — su parametri proporcionalni
jedan drugom: v

v —1klp
gde je k — konstanta za datu vrstu pogonske materije vrednost koja
zavisi od toplotne mo¢i pogonske materije i drugih parametara.

Za konaéno odredivanje razmera komore sagorevanja (ima se u
vidu cilindri¢na komora) neophodno je, sem zapremine Vi, odrediti
jof pre¢nik komore sagorevanja dp ili bezdimenzionu povr-
§inu fx pod kojom se podrazumeva odnos povrdine komore i povrsine
krititnog preseka mlaznika, tj.

2
G B dt
Fry  dpr
gde su F, i do — povrdine i pre¢nik cilindri¢nog dela komore;

Fir i dir — povr$ina i prednik kritiénog preseka mlaznika.

Vrednost fir (ili do) ne moZe se odrediti proizvoljno jer promena
fx dovodi do promene osnovnih parametara motora.

Poznato je da smanjivanje preénika dp (smanjenje Fo/Fyr) date
komore, pri nepromenjenim vrednostima Fjy, ugla otvora mlaznika a i
razlike pritiska gasova izmedu poletnog dela komore sagorevanja i
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zavrietka mlaznika, dovodi do pada pritiska u onom delu komore sa-
gorevanja koji naleze na mlaznik, $to vodi ka smanjivanju termickog
koeficijenta korisnog dejstva komore i ka smanjivanju brzine isticanja
gasova iz mlaznika i njoj proporcionalnog specificnog potiska.

Na slici 4.5 prikazana je kriva zavisnosti specifitnog potiska od
dimenzione povrsine komore sagorevanja pri adijabatskom Sirenju gasova
u mlazniku, pri ¢emu Rspec 00 odgovara Fp = 0.

Psgec :

Pspeced

L ——

1 3
2 4 5 6 fk :Ii__

Fkp
SL 4.5. Zavisnost specifiénog potiska od  bezrazmerne
povriine komore sagorevanja

Iz navedenog grafikona se vidi da pri Fo/Fpr< 2,5—3,0 pad
pritiska u komori sagorevanja primetno odraZava veliinu specifi¢nog -
potiska. Zato se pri odredivanju razmera komore sagorevanja uzima
F,|Fr = 3,0. Medutim, povecavanjem dimenzione povrine za viSe od 6
do 8 puta ne dovodi do bitnog povecavanja specifitnog potiska.

U praksi pre¢nik komore sagorevanja za motore sa azotnom Ki-
selinom moZe da se odredi po obrascu:

dy = (2,0 — 3,0) dir (4.6)
a za alkoholno-kiseonitke (loptaste) u zavisnosti
dy = (2,3 — 2,5) dpr

Dalje povecavanje d, vodi ka povecavanju tezine komore sagore-
vanja i ogranicava se kalibrom rakete.
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Vrste glava i brizgaljki za raspriivanje pogonske materije

Vrsta gljava

Priprema goriva i oksidatora za sagorevanje ostvaruje se€ u pro-
cesu obrazovanja smeSe, u Cijem se toku komponente pogonske ma-
terije raspriuju, mesaju medusobno i delimi¢no isparavaju. U procesu
obrazovanja smese moraju se obezbediti:

— dovoljna fino¢a raspr§ivanja komponenata i njihovo dobro
medusobno mesanje;

— jednorodnost koncentracije pogonske materije po popre¢nom
preseku komore; §to se ovaj uslov bolje ispunjava manji su gubici
usled fiziCke nepotpunosti sagorevanja;

— raznomerne brzine kretanja pogonske materije po poprenom
preseku komore sagorevanja; na mestima gde je brzina neSto veca
od neophodne, proces sagorevanja ne stize da se potpuno zavrsi i go-
renje je nepotpuno, a gde je brzina manja od proratunate, zapremina
se ne koristi potpuno.

Ispunjavanje svih ovih uslova postize
Oksidator se putem izbora odgovarajuceg oblika
r glave, vrste brizgaljki i njihovog rasporeda

na glavi.

Glava sluzi za razmestaj uredaja koji
obezbeduju uvodenje komponenata po-
gonske materije u komoru sagorevanja i
obrazovanje smese.

Gorivo U RMTPM primenjuju se pljosnate
glave, sferne sa pretkomorama i glave u
obliku zarubljene kupe.

Pljosnate glave (sl. 4.6) ted¢e se koriste za cilindri¢ne i konusne
komore sagorevanja. One imaju slede¢a preimudéstva: relativno prostu
konstrukciju, u sklopu sa cilindri¢nim komorama obezbeduju jedno-
rodnost polja brzina i koncentracije pogonske materije po popre¢nom
preseku komore. Nedostaci su im — relativno mala &vrstoca i tvrdoca.

Pri razmatranju brizgaljki na glavi teZi se da se $to tacnije ispune
zahtevi postavljeni pred obrazovanje smeSe. Zato se postavlja veliki
broj brizgaljki pri ¢emu brizgaljke goriva i oksidatora moraju ravno-
merno da se smenjuju. Osim toga njihov raspored mora da obezbedi
pogodan dovod komponenata pogonske materije do njih, i moraju da

Sl. 4.6. Sema pljosnate glave
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se rasporede tako da oksidator ne pada na zid komore jer u protivhom
moze telo komore lako da progori.

[
SI. 4.7. Sema rasporeda brizgaliki na pliosnatej glavi:

a — 3sahowski; b — u obliku saéa; ¢ — koncentriéni

Postoje razni nacini rasporeda brizgaljki na glavi: $ahovski, kon-
centri¢ni i u obliku saca (slika 4.7).

Kod 8ahovskog rasporeda, brizgalijke goriva i
oksidatora se medusobno smenjuju. Pri tome svaka brizgaljka goriva
je okruzena sa Cetiri brizgaljke oksidatora. Nedostatak ovog rasporeda
je u tome $to je broj brizgaljki goriva priblizno jednak broju brizgaljki
oksidatora, a posto je oksidatora u pogonskoj materiji uvek vise (2—35
puta) nego goriva, snazan mlaz oksidatora se slabo mesa sa slabim
mlazom goriva, §to se negativno odrazava na kvalitet smeSe. Ipak se
ovaj raspored primenjuje dosta Cesto.

Pri rasporedu u obliku sac¢a, brizgaljki oksidatora
je vise od brizgaljki goriva. Pri tome je svaka brizgaljka goriva okru-
Zena sa Sest brizgaljki oksidatora, $to pospe$uje obrazovanje smese.

Koncentri¢ni raspored brizgaljki ne daje
bitna preimudstva pred $ahovskim ili onim u obliku saca i zato se retko
primenjuje. Moguéna je primena koncentri¢nog rasporeda u kombi-
naciji sa drugim oblicima.

Sferne glave sa pretkomorama (slika 4.8) primenjuju se u motorima
sa loptastom ili kruskastom komorom sagorevanja, tj. u motorima ve-
likih potisaka.

Prednost sfernih glava sastoji se u velikoj ¢vrstoéi i krutosti kon-
strukcije. Nedostatak im je vrlo sloZena konstrukeija.

Usled nedovoljne povrSine za postavljanje brizgaljki, sve poznate
sferne glave su izgradene sa pretkomorama. Primena pretkomora kom-
plikuje  konstrukciju, ali olak3ava eksperimentalnu obradu komore
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sagorevanja jer je pri tome mogucna prethodna opitna obrada jedne

pretkomore.
Brizgaljke u pretkomori razmeStene su na sledeci nacin: u centar
glave postavlja se snaZna brizgaljka oksidatora — sa velikim brojem

otvora, rasporedenih pod raznim uglovima u odnosu na osu pretkomore,
brizgaljke goriva razmeS$taju se po obi¢noj povrsini u nekoliko redova.

Glave u obliku zarubljene kupe (sl. 4.9) po obliku podsecaju na $ator.

Oksidator
N\ ¥ Oksidator - IAbL W%
= . ——
, * Jopo,ﬂop"‘
fGorivo
Sl. 4.8. Sema sferne glave sa pret- SI. 4.9, Sematski prikaz glave u
komorama obliku zarubljene kupe

Njihov nedostatak je komplikovanost izrade i teSkoca dobrog
obrazovanja smes$e u njima. DuZ ose komore sagorevanja obrazuje se
kao pletenica od rasprienog goriva koje se krece velikom brzinom, $to
dovodi do nepotpunog zavrsetka procene sagorevanja. Dobre osobine
ovih glava su velika Cvrstina i veca povrSina za razmestaj brizgaljki
nego kod pljosnatih glava.

Dobro obrazovanje smese moZe se posti¢i ako prethodi dobro ras-
priivanje komponenata.

Brizgaljke za rasprSivanje pogonske
materije

Brizgaljke za rasprSivanje komponenata pogonske materije veoma
su vazni organi stvaranja smeSe goriva i oksidatora koji se dovode u
komoru sagorevanja. Od tipa i konstrukcije brizgaljki u znatnoj meri
zavisi kvalitet rasprsivanja.

Kvalitet rasprs$ivanja komponenata pogonske materije odreduje
se sledeéim pokazateljima:

1. Finotom i jednorodno$éu rasprSivanja. Finoca rasprsivanja
karakterife se srednjim pretnikom kapljica na koje se razbija mlaz.
'Kod savremenih motora taj pre¢nik iznosi otprilike oko 25—250u,
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jer bi pri veéim kapljicama proces obrazovanja smede zakaSnjavao.
Jednorodnost raspriivanja karakteri$e se promenom precnika kapljice
u mlazu raspriene pogonske materije. Sto su uZe granice u kojima se
nalaze pre¢nici kapljica rasprienih komponenata, jednorodnije je ras-
préivanje.

2. Domet mlaza, tj. dubinom prodora kapljica u gasnu sredinu.
Pozeljno je imati kratak mlaz jer je u protivhom potrebna veca zapre-
mina komore, §to je nepoZeljno.

3. Uglom konusa raspriivanja ugao izmedu tangente i oblika
mlaza koji se sastaju u mlazniku brizgaljke.

Po principu delovanja brizgaljki pogonske materije se dele na
dve grupe:

— mlazne, u koje kao podgrupa ulaze one sa koncentri¢nim
prorezima;

— centrifugalne, koje se opet dele na tangencijalne i brizgaljke
sa uvijenim Zlebovima (vrtloZnicima).

Postoje brizgaljke i meSanog tipa.

Po broju komponenata pogonske materije koje se raspriuju sa
jednom brizgaljkom dele se na jednokomponentne, predvidene za
raspriivanje jedne komponente pogonske materije i dvokomponentne,
predvidene za jednovremeno rasprSivanje dveju komponenata po-
gonske materije.

Mlazne brizgaljke su, u
stvari, otvori u glavi komore ili
u dovodnim sudovima pogonske
materije (sl. 4.10).

Mlazne brizgaljke su najjed-
nostavnije za izradu i imaju male
hidraulicne otpore. Nedostaci
mlaznih brizgaljki su relativno
grubo raspriivanje, mali ugao
konusa rasprsivanja (2a ~ 10— o
159 1 velika dusina miaza, S 17, Kicans kemponemate pogosh
usled Cega je zona rasprsivanja
duga, $to dovodi do produzivanja komore sagorevanja.

Potro$nja tecnosti kroz brizgaljke moze se odrediti po formuli:

G = uFa/2g Apy (4.7)

gde je p — koeficijent potro$nje; za mlazne brizgaljke je jednak
0,65—0.85;
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Fg  — povrdina izlaznog preseka mlaznika; prec¢nik mlaznog
preseka d kod mlaznih brizgaljki iznosi 0,5—2,5 mm;

g — ubrzanje zemljine teze;
A p=p1—ps — razlika pritiska na brizgaljkama;
¥ — specifiéna teZzina tefnosti.

Brizgaljke sa prorezima su u stvari koncentrini prorezi, naCinjeni
na glavi pod uglom u odnosu na osu komore. Oni obezbeduju dobro
raspriivanje i meSanje, ali imaju velike hidrauli¢ne gubitke i mogu da se
zapuse. Ove brizgaljke se primenjuju u sistemima za hladenje komora
sagorevanja.

Centrifugalne brizgaljke — su
one u kojima se veStacki stvara
vrtloZenje komponente koja se do-
vodi kroz njih. Po na¢inu dobijanja
vrtloga, centrifugalne brizgalike se
dele na tangencijalne i one sa
zlebovima. Si. 4.11. Centrifugalna tangencijalna

U tangencijalnoj brizgaljki (sl. brizgaljka
4.11) te¢nost ulazi kroz otvor Cija
je osa upravna na osu brizgaljke.

Princip rada tangencijalne centrifugalne brizgaljke je u sledecem:
ako se zanemare gubici na trenje, momenat koli¢ine kretanja Cestice
te¢nosti na ulazu u brizgaljku mora da bude jednak momentu koli¢ine
kretanja u bilo kom drugom preseku brizgaljke, tj.

| O

My Yy1 = MUr

gde su m — masa Cestica;
uy, — brzina kretanja Cestica pri ulazu u brizgaljke;

ru; — rastojanje od ose brizgaljke do ose ulaznog otvora;
u — brzina kretanja Cestica u proizvoljnom preseku;
r — rastojanje od ose brizgaljke do Cestice tecnosti u proizvolj-

nom preseku.
Brzina kretanja Cestice telnosti na rastojanju r do ose brizgaljke

el (4.8)
¥

Brzina kretanja cCestice pribli?avanjem ka osi brizgaljke raste
(smanjuje se r), a pritisak opada. To e se zbivati sve dok pritisak u
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centralnom delu brizgaljke ne postane jednak pritisku u komori sago-
revanja. Zato centralni deo brizgaljke nece biti ispunjen te¢noSéu —
ona ¢e se nalaziti samo na periferiji.

Centrifugalna brizgaljka sa Zlebovima (sl. 4.12) razlikuje se od
tangencionalne po tome $to se u njoj vrtloZenje toka stvara u zavojnom
kanalu (vrtlozniku).

Dobre osobine centrifugalnih brizgaljki su znatna usitnjenost i
veoma veliki ugao raspr$ivanja (2 a = 70 — 120°) pri maloj duZini
mlaza rasprSivanja. Medutim, oni su komplikovaniji od mlaznih ras-
préivata i imaju velike hidrauli¢tne gubitke, naroCito brizgalike sa
uvojnim kanalima.

Centrifugalno-mlazne brizgaljke su kombinacija centrifugalnih
i mlaznih brizgaljki. Pritom se te¢nost dovodi kako na taj tako i na
drugi nacin. ;

Dvokomponentne brizgaljke (sl. 4.13) obezbeduju dobro raspr-
Sivanje, ali su komplikovane za proizvodnju. Primenjuju se kad nema

A

T TETIGY A TTEC, s
k] ] J“-‘“\" T ﬁ
% £
: =
T 1

% 3 B BTt
f : Sl. 4.13. Principijelne Seme dvokomponentnih centri-

Sl. 4.12. Centrifugalna briz- fugalnih brizgaliki :
galika sa prufnim Zlebovima:  a — brizgalika sa spolinim me$anjem komponecnata pogonske
I — telo; 2 — vrtloZnik; 3 — materije; b — brizgaljka sa unutrainjim mefanjem kompone-
mlaznik nata pogonske materije; | — ulaz oksidatora; 2 — ulaz goriva

dovoljno mesta za smestaj jednokomponentnih. Dele se na brizgaljke
sa mefanjem komponenata pogonske materije izvan brizgaljki i na one
sa me$anjem pogonske materije unutar brizgaljki.

§ 4.3. MLAZNIK RAKETNOG MOTORA

Parametri gasnog mlaza

Produkti sagorevanja koji se obrazuju u komori sagorevanja do-
laze u mlaznik, gde se njihova toplotna energija pretvara u kineticku
energiju isticanja produkta sagorevanja. Stanje produkta sagorevanja,
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kao i svakog gasa, karakteriSe se potpuno odredenim fiziCkim veli¢i-
nama (parametrima) od kojih su glavni: apsolutni pritisak p, apsolutna
temperatura 7, gustina p (specifi¢na tezina y ili specifi¢na zapremina v),
gasna konstanta R i brzina isticanja w.

Za idealne gasove i njihove smese ustanovljena je veza izmedu
osnovnih parametara u vidu jadine stanja:

LR, (4.9)
P
Gustina gasa vezana je sa specifi¢nim zapreminskim odnosom
pug=1 (4.10)
Zato se jednadina stanja moze napisati u vidu
: pv = RT. (4.11.)
Veli¢ina gasne konstante zavisi od sastava gasa. U navedenim
formulama pritisak p izrazen je u kg/m?2 gustina p — u kgsek?/m?,
temperatura — u stepenima apsolutne skale, gasna Konstanta R — u
kgm kg stepen, specifi¢na zapremina v — u m?3/kg.

U mlazniku komore motora zbiva se proces bez dovodenja toplote
gasu i bez njenog odvodenja od gasa. Procesi takvog tipa nazivaju se
adijabatskim. Toplota u mlazniku koja se odvodi o gasa ka
zidovima i ona §to se izdvaja usled trenja i menjanja sastava gasa,
sasvim su neznatne i malo uti¢u na sam proces.

Za adijabatski proces medu parametrima postoji odredena veza
koja se izraZava slede¢om zavisnoSéu:

P ( T)i
e e
Py To
1 1
B e (ﬂ}g sl (4.12)

Po Po] To P

k—1
s ] 2B g ) —(P—)T
k—1 Do

gde su ps, To, pos o — pocetne vrednosti pritiska, temperature,
gustine i specifi¢ne zapremine;
. T, ps © — tekuée vrednosti ovih parametara;
k — pokazatelj adijabate koja zavisi od tempe-
rature i sastava gasa;
u — brzina isticanja.
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Pri kretanju gasa kroz mlaznik parametri gasnog toka se menjaju.
Ne navodeéi matemati¢ke proracune moze se videti da pritisak po

duZini mlaznika opada do vred-

nosti bliskoj spoljnom pritisku, a rox YPata NN 3 m/sek.

temperatura se smanjuje, dok T d 1 2000

brzina mlaza i specifi¢na zapremi- Y

na rastu. Naslici 4.14 prikazanaje 7% 120 11500

promena parametra gasnog mlaza = 25001 5 2

po duZini komore motora. 2000 - e THae0

Osnovni parametri na pre- 1500 {7 %;"” 500

seku mlaznika savremenih mo- S

tora imaju priblizno sledece vre-

dnosti: pritisak pa=0,6—0,8 ar; L/M
q""??m}o

temperatura 15 =1200—1400°K,
brzina isticanja u = 2000 — S
— 3000 m/sek, i

4.14. Promena parametara gasnog
mlaza duf komore. sagorevanja

Brzina zvuka u gasovima. Kriticna brzina.
Nadzvucéni mlaznik

Svojstva gasnog mlaza naglo se menjaju u zavisnosti od brzine
mlaza. Granica izmedu malih i velikih brzina je brzina zvuka u gasu.
Pod njom se podrazumeva brzina prostiranja uzduzZnih kolebanja u
sredini. Pri tome je re¢ ne samo o kolebanjima koje covecje uho prima
kao zvuk, ve¢ i o kolebanjima ¢ije se frekvencije nalaze iza praga cujnosti.

Pri adijabatskom procesu brzina zvuka se odreduje prema formuli

a=1/kgRT (4.13)

Kao §to iz formule sledi, brzina zvuka u gasu zavisi od tempe-
rature gasa.

Za vazduh k = 1,4; R = 29,28 kgm/kg stepen, izraz za brzinu
zvuka dobija oblik

“

a=2004/T" (4.14)

Za produkte sagorevanja u komori raketnog motora pri

T=3000°K; k=1,2 i R=34 kgm/kg stepen brzina zvuka je
a=1100 m/sek.
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Brzina gasnog mlaza moZe biti i ve¢a i manja od lokalne brzine
zvuka, ali je moguéan i takav slucaj, kada brzina kretanja gasa u
nekom preseku mlaza postane jednaka lokalnoj brzini zvuka. Takvo
stanje mlaza naziva se kritiénim. Brzina mlaza jednaka lokalnoj
brzini zvuka naziva se kriti¢nom brzinom.

Nadzvuéne brzine mlaza gasa mogu se dobiti pomoéu nadzvuc-
nog ili- Lavalovog mlazmka, u obliku kanala d&iji je presek prvo
smanjuje, a zatim povecava (sl. 4.15).

Zapazeno je da, ako se kroz Lava-
lov mlaznik propusta gas tako da jeu
najuZem preseku kriticna brzina, dalje,
iza grla otvora, brzina mlaza pocece da
raste. Ako se mlaz koji struji pod zvu-
¢nom brzinom, ubrzava u sufenom
delu kanala, a u proSirenom usporava,
nadzvuéni mlaz, obrnuto u suZenom
SI. 4.15. Oblik nadzvuénog mlazntka  kanalu, uspora\:aée se, au progirenom

ubrzavati.

Na taj nacéin je utvrdeno da za nadzvutne mlazove postoji pravilo
proticanja mlaza, upravo suprotno pravilu proticanja mlazne podzvucne
brzine.

. Presek mlaznika u kome se dostize kriticna brzina isticanja naziva
se kriticnim ili uskim presekom mlaznika.

Unutrasnja energija i sadriaj toplote gasa

Gas koji se nalazi u odredenom stanju (na primer, pri datom pri-
tisku i datoj temperaturi), sadrzi potpuno odredenu rezervu energije.
Pri promeni stanja gasa, po pravilu, menja se i rezerva energije u njemu.

Jedna od energetskih karakteristika gasa je unutradnja
energija Pod njom se podrazumeva energija kretanja Cestica
(molekula i atoma) od kojih se on sastoji. Mera energije koju sadrze
Gestice u kretanju je temperatura. Da bi se uspostavila veza izmedu
unutra$nje energije i temperature uve$c¢e se pojam specifi¢ne toplote.

Specifi¢nom toplotom: bilo kog tela naziva se spo-
sobnost tog tela da prima ili predaje toplotu pri promeni temperature.
Ona se odreduje koli¢inom toplote koju treba predati jedinici materije
da bi se njena temperatura podigla za 1°C. Jedinica specifi¢ne toplote
je kcal /kg stepen. ;
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Razlikuju se srednja, stvarna, teZinska, zapreminska i molarna
specifitna toplota, specifi¢na toplota pri stalnom pritisku i specifi¢na
toplota pri stalnoj zapremini.

Nas ¢e interesovati specifi¢na toplota pri stalnoj zapremini ¢, i
specifi¢na toplota pri stalnom pritisku ¢,. Ako se gas zatvori u posudu
i zagreva bez promene zapremine, koli¢ina toplote koja ¢e se utrositi
za zagrevanje gasa na temperaturu f, odreduje se po formuli

Qv = v Yo Vo, (4.15.)
gde je ¢y — specificna toplota pri stalnoj zapremini;
vY» — specifi¢na teZina gasa;
Vy — zapremina gasa;
t — temperatura do koje je gas zagrejan.

Ako se ista zapremina gasa zagreva do te iste temperature, a ofuva
stalni pritisak, koli¢ina potrosene toplote odredi¢e se po formuli

Op = ¢cp Yo Vo, (4.16)
gde je cp — specifi¢na toplota pri stalnom potisku.

Eksperimentalnim putem je utvrdeno da je Qp > Q. Ovo se
objaSnjava time §to se u drugom slucaju toplotna energija koja se do-
vodi gasu ne trosi samo na povecavanje unutrasnje energije gasa. Jedan
njen deo odlazi na spoljni rad gasa — na §irenje. Potpuno je ocigledno
da je e >-cu.

Odnos —2 — k naziva se koeficijentom adijabate. Koeficijent

v
adijabate za vazduh je k =1,40, za azot k = 1,41, za gasnu sme$u u
komori sagorevanja k& = 1,1—1,25. On zavisi od sastava gasa. Unu-
tradnja energija gasa zavisi samo od temperature i izradunava se po
formuli

Uy = 5T 4.17)

Ovde je specific¢na toplota ¢y uzeta kao konstanta; a u stvari, zavisi
takode od temperature.

Osim unutra$nje energije, gas sadrZi rezervu potencijalne energije
pritiska. Ta je energija analogna potencijalnoj energiji sabijene opruge.
Veli¢ina potencijalne energije teZinske ]edlmce gasa odreduje se pro—
izvodom pritiska p i specifitne zapremine 2.
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Formula za odredivanje potencijalne energije moze se predstaviti
u obliku

Uy = pv (4.18)

Zbir unutra$nje i potencijalne energije pritiska naziva se sadrzajem
toplote (H). Na taj nacin

H = coT + Apo (4.19)

gde je A — termicki ekvivalent rada koji sluzi za pretvaranje rada
iz mehanic¢kih jedinica u toplotne.

|
On je jednak —— kcal /kgm.
j 7 Jkg

Ako se gas sastoji od nekoliko hemijskih materija izmedu
kojih mogu da se vr$i hemijska reakcija, pracena izdvajanjem toplote,
takva smes$a, osim toplotne unutra$nje energije, poseduje jo$ i hemijsku.

Tako, na primer, kiseonik i vodonik, uzeti odvojeno, poseduju
samo toplotnu energiju, a njihova sme$a u kojoj moze da se odvija
hemijska reakcija sagorevanja, raspolaze, osim toga, i hemijskom ener-
gijom.

Potpun toplotni sadrZaj gasa bice

Hp = Cyp ?1 + APTJ + U,p‘ggm (420)

Jednacina odrganja energije

Pri isticanju gasa u gasnom mlazu moze da se jedna vrsta energije
pretvara u drugu. Pri tome se bezuslovno odrzava zakonifost 0 neuni-
stivosti energije. Za struju gasa u mlazniku smatrace se da nema raz-
mene toplote izmedu mlaza i zidova komore, tj. da se vr$i adijabatski
proces. Podto nema dovodenja i odvodenja toplote, ukupna energija
mlaza ostaje stalna, tj. ukupna energija 1 kg gasa na ulazu u mlaznik
jednaka je ukupnoj energiji 1 kg gasa na izlasku iz mlaznika.

Ukupna energija 1 kg gasa sastavljena je u ovom slucaju od:

— unutra$nje toplotne energije ¢»7;

— potencijalne energije pritiska po;

2
A i ; U
— kinetitke energije usmerenog kretanja gasnog mlaza —-



Na taj nacin, ukupna energija gasa, izrazena u toplotnim jedi-
nicama bice

2
E:ch—l-Apv%wA:— (4.21)
g
ili
uz
B4 (4.22)
2g

Otigledno je da je ukupna energija gasa na ulazu u mlaznik jednaka

2

Uy
E=Ho+ A4A—: 4,23
= (4.23)

a na izlazu iz mlaznika
2
Bl b i, (4.24)
2g

gde je Hy i u,— toplotni sadrzaj i brzina gasa na kraju komore sago-
revanja, tj. pred ulazom u mlaznik;
H; i u, — toplotni sadrzaj i brzina gasa na izlazu iz mlaznika.
Saglasno zakonu o odrzanju energije

2 2

Ho+ A5~ % —Ha—|—A r (4.25)

Data iednaéina izrazava zakon odrZanja energije, po kome ener-
gija ne i§Cezava niti se iznova pojavljuje, ve¢ prelazi iz }ednog oblika
u drugl Pri tome nisu uzete u obzir hemijske energije i potencijalna
energija teZine.

Geometrijske razmere i oblik mlaznika

Geometrijski oblik i razmere mlaznika biraju se tako da bude
sa $to manjim gubicima energije. U isto vreme njegova povrSina
mora da bude $to manja. Povecavanjem povrsine rastu tezina mlaznika
i koli¢ina toplote koja se predaje teCnosti za hladenje. Ipak, pri bilo
kom obliku mlaznika u njemu ¢e se gubiti jedan deo energije.

Gubici na trenju u ulaznom konusu zavise od oblika ulaznog
dela mlaznika. Oni su relativno mali. Da bi se smanjili, ulaz u mlaz-
nik se konstrui$e tako da bude postepen, a u kritiénom preseku mlaz~
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nik se zaobljuje. Ugao ulaza 2f nema bitan uticaj na veli¢inu gubitaka
i moze da se krece u granicama od 2f = 60 do 120°. Radijus zaokru-
Zivanja u krititnom preseku obi¢no se uzima r = dir (sl. 4.15).

Gubici u izlaznom konusu javljaju se usled trenja gasova o zi-
dove ili zbog odvajanja mlaza od zidova, Da bi se smanjili gubici zbog
trenja neophodno je smanjivati povr§inu mlaznika. Pri datim razme-
rama Fjy i F, povrSina mlaznika ¢e biti tim manja $to je manja nje-
gova duzina, odnosno $to je ve¢i ugao otvora izlaznog konusa.

Iz sl. 4.16 se vidi da je povrsina
mlaznika 2, koji ima veliki ugao otvo-
ra, manja od povrsine mlaznika 1. Ali
pri vrlo velikom uglu otvora mlaznika
mozZe da dode do odvajanja mlaza od
zidova mlaznika, $to dovodi do gu-
bitka energije.

Optimalni ugao otvora izlaznog

2 3 konusa mlaznika je u granicama
Sl 4.16. Konusni mlaznici sa razmim 20 =~ 20—30°.
uglovima otvara izlaznog konusa Gubici na rasturanje brzine pri

izlazu iz mlaznika izazivaju se time
$to je brzina gasa na izlazu iz mlaznika usmerena ne po njegovoj
osi ve¢ pod nekim uglom (sl. 4.17). U stvaranju potiska ulestvuje
samo osna komponenta brzine u,’. Sto je veéi ugao izlaznog konusa
2a, manja je u, i vedi gubici na rasturanje, tj. veca je komponenta
brzine u,"’.

Ua

jﬁué—’

}—\/l Ug

Sl 4.17. Gubici u mlazniku zbog rastojanja brzine is-
ticanja

Za smanjivanje ove vrste gubitaka neophodno je smanjivati ugao
otvora mlaznika 2x. Ali u konusnom mlazniku smanjivanje ugla 2a
dovodi do produzavanja mlaznika, §to je necelishodno iz navedenih
razloga Zato se za smanjivanje gubitaka na rasturanje brzine isticanja
primenjuju profilisani mlaznici.

Profilisanje se sastoyl u izboru takvog oblika 1zlaznog dela mlaz-
nika koji omogucava isticanje gasova u snopu paralelnom osi komore.

93



To se moZe posti¢i postepenim smanjivanjem ugla otvora mlaznika
po njegovoj duzini, pri ¢emu u izlaznom proseku ugao otvora mora
da bude ravan nuli ili da.ima malu vrednost.

* Razlikujemo gasodinami¢ko i profilisanje spojenim lukovima
(priblizno profilisanje).

Kod gasodinamickog profilisanja profil mlaznika se postepeno
menja, a unutra$nji oblik mlaznika odreduje u isto vreme i pravac
kretanja gasnog mlaza unutar mlaznika. Gasodinamicko profilisanje
mlaznika daje povecan specifi¢ni potisak, ali se, pri tome poveéava
duZina mlaznika, $to povecava njegovu povrSinu i pogorsava uslove
hladenja, a takode teZinu mlaznika. Povecavanje tezine mlaznika sma-
njuje efekat koji se postize profilisanjem. Zato se danas primenjuje
profilisanje spojenim lukovima (priblizno profilisanje). Pri tome se
izlazni deo mlaznika gradi sa uglovima otvora 2 o1 i 202, a linija pre-
laza izmedu njih ide po luku obima (sl. 4.18). Konusnog dela na pro-
seku moZe i da ne bude.  Veli¢ina uglova uzima se u granicama 2x; =
60 — 90°; 2as = 10 — 20°.

Priblizno profilisanje ne daje neki znacajan dobitak specifi¢nom
potisku i pritom mlaznik postaje kra¢i od konusa. Za poredenje, na
(sl. 4.19) su prikazane razne konture mlaznika sa jednakim razmerama
kriticnog i izlaznog preseka koji imaju razne oblike izlaznog konusa.

Konusni delovi 1 2 3
,\‘-—-\
Sl 4.19. Obrisi mlaznika sa jednakim
o A aph Pkt 3‘ Fa.‘
SL. 4.18. Sema P ”’bhfé no profilisanog 1 — priblizno profilisani mlaznik; 2 — konusni
mlaznika mlaznik; 3 — gasodinami¢ki profilisani milaznik

§ 4.4. HLADEN]JE KOMORA SAGOREVANJA
Pojam o zagrevanju komora sagorevanja

Radni proces u komori sagorevanja pracen je visokom tempera-
turom produkata sagorevanja (3000—4000°K), relativno visokim pri-
tiskom (15—60 kg/ecm?2) i velikim brzinama kretanja gasa (2000—
3000 m/sek) na preseku mlaznika. To omogucava povecavanje top-
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lotnih tokova od gasa ka zidu komore sagorevanja; ponekad tokovi
dostizu u krititnom preseku mlaznika 20'108 yeq/m? Cas. Sve ovo
izaziva brzo zagrevanje i gubitak &vrstoée komore sagorevanja ¢ak i
kad je napravljena od vatrostalnog materijala.

Intenzivnost razmene toplote karakteriSe se veli¢inom specificnog
toplotnog toka g U geqz/m? &as, pod kojim se podrazumeva koli¢ina
toplote koja prolazi kroz kvadratni metar povrSine tela u toku jednog
sata.

Toplota se predaje od gasova zidovima komore na dva nafina:
konvekcijom i zratenjem (toplotnim).

Konvenktivna razmena toplote nastaje kad se
prenosi kroz teénost ili gasove a takode pri predavanju toplote od
te¢nosti ili gasa zida ili suprotno — od zida ka te¢nosti ili gasu. Pri
konventivnoj razmeni toplota se prenosi premestanjem Cestica te¢nosti
ili gasa. Kolitina toplote koja se prenosi konvekcijom bice utoliko
veéa ukoliko je veci broj Cestica koje prilaze zidu u jedinici vremena
i ukoliko sadr#i vise toplote. Koli¢ina Cestica koje dolaze u neposredan
dodir sa zidom u jedinici vremena utoliko je vea, ukoliko je veca
njihova brzina kretanja. Koli¢ina toplote koja se sadrZi u jedinici gasa
je tim veca $to su vee specifiéna teZina i temperatura gasa.

U RMTPM toplota se konvenkcijom predaje od vrelih produ-
kata sagorevanja koji se kre¢u po komori sagorevanja, ka zidovima
i od njih na te¢nost za hladenje.

Konvektivni specifi¢ni toplotni tok koji se prenosi sa gasa na
zidove komore sagorevanja odreduje se po Njutnovoj formuli:

s oy [Ty — T (ﬁf—) (426)

m? Cas
gde je g — koeficijent prelaza toplote od gasa na zid komore sagore-
vanja koji karakteriSe intenzivnost prelaza toplote na zid; Tg — tem-
peratura gasa, °C; njen iznos za celu duZinu komore motora uzima
se obi¢no kao jednak i ravan temperaturi gasova u komori sagorevanja;

T,; — temperatura unutra$nje povrdine zida komore koja je u
dodiru sa gasom.

Koeficijent prelaza toplote odreduje se uslo-
vima razmene toplote izmedu gasa i zida. To je obi¢no sloZena funk-
cija oblika, razmere i temperature povrdine zagrevanja T, brzine
kretanja gasova u, njihove temperature T, fiziCkih parametara gasa —
koeficijenta toplotne provodljivosti 4, specifi¢ne toplote cp, gustine ¢,
viskoznosti u i drugih faktora.
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Za odredivanje koeficijenta prelaza toplote sa vrelog gasa na zid
dok gas tece po glatkoj cilindritnoj cevi koja se najvise koristi danas,

uzima se formula Gluhmana — Iljuhina, dobijena eksperimentalnim
putem:
70,82 03[ B
a9 = 4, 3cpsr (guar)o18 & ( L Pt ] (4.27)
AR ng m2 ¢as? C

gde je cpsr — srednja specifi¢na toplota gasa, kecal/kg stepen, odre-
dena na temperaturi unutra$nje povrSine zida: g = 9,81 m/sek? —
ubrzanje zemljine teZe;

psr — srednji koeficijent dinamicke viskoznosti gasova, kgsek/m?;
G — potrodnja gasova u komori sagorevanja jednaka sekundnoj

potrodnji goriva, kg/sek;

d — pretnik omotata komore sagorevanja po gasnoj povrdini

ili srednji pre¢nik dela duZine komore .

Navedena formula je eksperimentalno proverena za dozvuéne
brzine. Mlaznik komore ima konusni ili oblik blizak njemu. Stoga se
dobija nadzvu¢na brzina isticanja gasova i formula daje pribliznu vred-
nost oy za mlaznik.

Na koeficijent prelaza toplote od gasa ka zidu uti¢u sekundna
potroSnja gasa, njegovi fizicki parametri, geometrijske razmere gasnog
kanala i drugi faktori.

Sekundna potrosnja gasa posto proizilazi po jednacini neprekid-
nosti, proporcionalna je proizvodu brzine kretanja gasa ,.u“ i njegove
specifine tezine y. Ovaj proizvod se naziva teZinskom br-
zinom.

(J' =Uuy,

gde je F — tekuca vrednost povriine popre¢nog preseka komore sa-
gorevanja duz ose.

Po3to je velitina G stalna po duZini komore i mlaznika, o¢igledno
je da Ce tezinska brzina imati najvetu vrednost u kriti¢nom preseku
mlaznika, gde F = Fj, ima najmanju vrednost.

Prema tome, i konvektivni specifi¢ni toplotni tok dostize u kri-
ticnom preseku (sl. 4.20) maksimalnu vrednost.

Tezinska brzina, a prema tome i koeficijent prelaza toplote od
gasa ka zidu, zavisi takode od pritiska. Porastom pritiska povecava
se specifina teZina, §to vodi porastu prenosa toplote od gasa ka zidu.
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Iz formule (4.27) sledi takode da se pri povecanju precnika ko-
more sagorevanja bez promene parametra gasa, koeficijent prelaza
toplote smanjuje, jer njegova veli¢ina zavisi od precnika gasnog kanala.

Ova okolnost ukazuje na to da je ko-

74 moru vecih dimenzija lakSe hladiti
nego manju.

| Prenos toplote zrace-

| njem zavisi uglavnom od tempera-

9y [ ture i pritiska, i to u ve¢oj meri od

| temperature. Osim toga, zracni toplotni

| tok zavisi od sastava gasova, jer je

I intenzitet zralenja raznih molekula

razli¢it: najjate zrate pare vode i

I ugljendioksid.
Velitina specifi¢nog zratnog toka,

Si. 4.20. Raspored specifitnih to- po zakonu Stefana—Bolcmana, pro-

v

plotrih tokova po duini komore porcionalna je Cetvrtom stepenu apso-
lutne temperature gasa:
Tolt [ R
g =k —"‘-) £, (4.28)
100/ \m?cas
gde je B — koeficijent proporcionalnosti, zavisan od sastava gasa,

temperature i pritiska.

Poveéavanjem pritiska u komori sagorevanja, koeficijent propor-
cionalnosti k raste, $to dovodi do povecavanja g..

Velitina zraénog toplotnog toka je znatno manja od konvektiv-
nog. Najintenzivnije zralenje toplote je tamo gde je velika tempera-
tura gasova, tj. u komori sagorevanja. Veli¢ina zratnog toplotnog toka
ovde je (1,5 — 2) 108 jeqr/m3Cas.

U krititnom preseku, u vezi sa smanjivanjem temperature ga-
sova, veli¢ina zratnog toplotnog toka je manja.

Na sl. 4.20 prikazan je raspored specificnih toplotnih tokova
koji dodiruju zidove komore sagorevanja. Ukupni specifiéni toplotni tok

gz = gr + ¢z (4.29)

U savremenim motorima on moZe dosti¢i veoma znaCajne ve-
litine (5—30) 108 geqr/m2as i vise. Zbog velikih toplotnih tokova,
zidovi komore sagorevanja se zagrevaju dosta brzo i ako se ne pre-
duzmu nikakve mere za njihovo hladenje progorete za veoma kratko
vreme.
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Vrste hladenja

Osnovni zadatak hladenja komore sagorevanja sastoji se u tome
da se ne dopusti povecavanje temperature zida preko granice, od-
redene svojstvima materijala zida i vremenom rada motora.

Razlikuju se sledece vrste hladenja: spoljno, unutrasnje i mefovito.

Osim toga, komora sagorevanja moZe se zadtititi od suvi$nog
zagrevanja izolovanjem unutra$njeg zida komore od toplote gasova
specijalnim pokrivatem, na primer, keramlkom, grafitom, volfram-
-karbidom i tome sli¢no.

Spoljno hladenje, &ja je najjednostavnija $ema prika-
zana na sl. 4.21, sastoji se u tome $§to tanost za hladenje ulazi u ko-
lektor 1, a iz njega u prostor za hladenje koji je formiran od spoljnog
i unutrasnleg omotaca komore sa-
gorevanja. Prolazeéi kroz prostor Tetnost za hladjenje
za hladenje, teénost hladi zidove =
komore, a sama se pritom zagreva.
Spoljno hladenje mozZe se podeliti
na dve vrste: proto¢no i cirkula-
ciono.

Pri proto¢nom hladenju ko-
mora se hladi komponentama po-
gonske materije koje, posle zagre- : g
vanja u prostoru za hladenje, dolaze ._kji;:fé-ff::fhif::f::ffi“‘zf:{z.;nﬁ
u glavu, a iz nje, kroz brizgaljke u  zid komore; 4 — spoljni zid komore
komoru sagorevanja. Kao tecnost
za hladenje koristi se ona komponenta koja moze da apsorbu;e vecu
koli¢inu toplote, a nju ce apsorbovati ona komponenta koja ima veéu
specifi¢nu toplotu i vi$u tadku kljucanja.

Proto¢no hladenje je najrasprostranjeniji i, sem toga, ekonomican
vid hladenja. Ovde se sva toplota koju predaje komora sagorevanja
teCnosti za hladenje gotovo potpuno vrata u komoru. Zato se ovaj
nacin hladenja ponekad naziva i regenerativnim.

Ako se za hladenje koriste obe komponente, jedna od njih hladi
komoru sagorevanja, a druga mlaznik.

Kod cirkulacionog sistema hladenja, u raketi se nalazi specijalna
te¢nost za hladenje koja, posle zagrevanja u prostoru izvan omotada,
odlazi u kondenzator, a iz njega opet u prostor za hladenje. Na sl. 4.22
prikazana je mogucna principijelna §ema pogonske grupe sa cirku-
lacionim sistemom hladenja, u kojem kao techost za hladenje sluzi

3 2 1
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voda. Pri zagrevanju u prostoru za hladenje voda se pretvara u paru
koja se zatim koristi kao radno telo za pokretanje turbine.

SI. 4.22. Principijelna Sema motorskog uredaja sa cirkulacionim
sistemom hladenja :
{ — turbina; 2 — pumpe za pogonske materije; 3 — pumpe za vodu; 4 —
kondenzator; 5 — rezervoar sa vodom

Unutra$nje hladenje je moguce ili oblikovanjem unu-
tradnje povrsine komore sagorevanja jednom od komponenata pogon-
ske materije ili znatnim odstupanjem medusobnog odnosa kompo-
nenata pogonske materije od stehiometrijskog u sloju pored zida ko-
more sagorevanja, a to se postize odgovarajuéim rasporedom briz-
galjki.

Dok se kod spoljnog hladenja teZi da se oduzme toplota koja se
prenosi od gasova na zidove komore, kod unutra$njeg hladenja stvara
se sloj neposredno uz zid sa nizom temperaturom. On umanjuje to-
plotne tokove koji idu od gasova na zidove komore.

Komponente (po pravilu, gorivo) za oblikovanje unutrasnjih
sidova komore uvode se kroz specijalne prstenaste pojaseve koji imaju
ureze, ili mlazne brizgaljke. Tecnost koja ulazi pod uticajem mlaza
produkata sagorevanja velikom br-
zinom razliva se po zidu komore u
veoma tankom sloju i isparava. Tako
dobijamo dva zadtitna sloja: od
tetnosti i od parne zavese (film)
(s1.4.23). _

Po meri isparavanja sloja gori-
va i §irenja parnog sloja za vreme
kretanja duz komore, njihova zas-

Sl. 4.23. Sema zaltitnog delovanja

unutrainjeg hladepja: i i A 5 &
| — teéni sloj; 2 — pare; 3 — vreli gasovi titna SVO}StVa Slabe, a].l OSta]u sacu-
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vana u celini na odstojanjima do nekoliko santimetara od pojasa (ot-
prilike na sredini komore sagorevanja).

Unutradnje hladenje, putem odbijanja sloja smese pogonske ma-
terije od zida, od stihiometrijskog, vrsi se rasporedom brizgaljki goriva
po periferiji i glave komore sagorevanja. Usled viska goriva, u sloju
neposredno pored zida obrazuju se produkti nepotpunog sagorevanja
sa snifenom temperaturom, §to smanjuje predaju toplote od gasova
na zid. Na sl. 4.24. prikazan je grafikon zavisnosti temperature pro-
dukata sagorevanja od koeficijenta viSka oksidatora (od sastava po-
gonske materije).

rok A
3000

2000

1000

¥

05 10 15 @ 20 &

SI. 4.24. Grafikon zavisnosti.teoretske temperature
produkta sagorevanja od koeficijenta viska oksidatora

Kao $to sledi iz grafikona, temperatura produkta sagorevanja moze
se smanjiti povecavanjem ili smanjivanjem koeficijenta viska oksida-
tora. '

U komorama sagorevanja smanjuje se koeficijent viska oksida-
tora, jer se u protivnom znatno pojacava koroziono delovanje oksida-
tora.

Varijanta unutra$njeg hladenja je porozno hladenje. U tom slucaju
se unutradnji zid komore pravi od Supljikavog materijala; tecnost za
hladenje ulazi kroz Supljine u unutrasnjost komore, stvarajuci sloj
zavese od pare.

Nedostatak svih vrsta unutra$njeg hladenja je u tome Sto ovde
gorivo ne ulestvuje potpuno u procesu sagorevanja, a to smanjuje
specifi¢ni potisak motora.

Megovito hladenje je kombinacija dve vrste hladenja
— unutrasnjeg i spolja$njeg. Ovom nalinu se pribegava kada hladenje
komore sagorevanja ne moze da se vrdi ni jednim drugim nadinom.
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Proces razmene toplote kod spoljnih hladenja komore sagorevanjaRM T PM

Spoljno proto¢no hladenje je, kao $to je ranije isticano, osnovni
nacin hladenja komora sagorevanja RMTPM. Pogledac¢emo podro-
bnije fizi¢ku sliku procesa razmene toplote koji nastaje kod spoljnog
proto¢nog hladenja.

Zbirni specifi¢ni toplotni tok g¢x, odreden

!, po formuli (4.29), dolazi na zid komore sago-
————>r~/  revanja, i predaje se tetnosti za hladenje. Pri
JJH, /] l'u‘ X ustaljenom reZimu, temperatura zida komore
/['|'||' § sagore*_.ranja sa strane gasova 1. i tempera-

To N tura zida sa strane te¢nosti T bie postojane

l?f N (5L 4.25).
|'| N 7zt Unutra$nja povriina zida komore sagore-
|

gn' P vanja dobija toplotu od njene predaje gasova

"zg I'Ill 5 putem konvekcije i zratenjem; ova toplota se
o WY 2 dalje predaje spoljnoj povr$ini zida komore

;’I'rvk?? putem toplotne provodljivosti. U metalima

LN prenos toplote nastaje usled difuzije slobodnih
P elektrona. Specifi¢ni toplotni tok koji prolazi

kroz zid komore, pri ustaljenom reZimu ravan
je ¢z i odreduje se po formuli

- —

SI. 4.25. Sema rasporeda

temperature u komori pri A

protoinom hladenju : g8 = —(Tpg — Tu), - (4.30)
I — unutrainja obloga ko- 3

more: 2 — spolina obloga

e h?m;ie ke e adecie i - koeficijent toplotne provodljivosti,

kcal/m Cas step; 0 — debljina zida.

Specifi¢ni toplotni tok koji deluje na tecnost za hladenje jednak
je takode ¢z i odreduje se po formuli

g% = & (T — Ty), (4.31)

gde je a; — koeficijent predavanja toplote;
T+ — temperatura te¢nosti za hladenje.

Koeficijent predavanja toplote zavisi od niza faktora, a u prvom
redu od teZinske brzine u; y¢. Posto je za tednost za hladenje specifi¢na
tezina pri ustaljenom reZimu stalna, koeficijent predaje toplote znatno
zavisi od brzine kretanja te¢nosti u prostoru za hladenje i raste sa
njenim povecanjem.
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Pri stalnoj potro$nji tetnosti za hladenje brzina, kretanje zavisi
od rastojanja izmedu unutra$njeg omotata komore i spoljne koSuljice
i povetava se smanjivanjem tog rastojanja. Prema tome, koeficijent
predaje toplote povecava se smanjivanjem rastojanja izmedu omo-
tata komore. Medutim, treba imati u vidu da povecavanje brzine kre-
tanja teCnosti za hladenje na raCun smanjivanja rastojanja izmedu
omotaéa komore dovodi do povetavanja hidrauli¢nih gubitaka u pro-
storu (koSuljice) za hladenje, §to zahteva i vedi pritisak pri dovodenju
te¢nosti i vodi porastu potrebne snage sistema za dovodenje, a prema
tome i do povetavanja njegove teZine.

Zadatak sistema za hladenje komore sagorevanja svodi se na to
da se pri datim uslovima rada motora obezbedi temperatura zidova
sa strane koje doti¢u gasovi i te¢nost bude niza od dozvoljene veli¢ine.
U praksi, dozvoljena veli¢ina temperature zida komore sagorevanja
koji su u dodiru sa gasovima uzima se u granicama od 600 do 1000°C,
i zavisi od kvaliteta Celika. Sto u &eliku ima vise legirajucih elemenata,
dozvoljena temperatura zida komore bice visa.

Temperatura zida sa strane te¢nosti uzima se polazeci od velicine
temperature kljucanja teCnosti za hladenje T pri postojeCem pritisku
u ko$uljici. Moguéna su dva slucaja:

— temperatura zida komore sagorevanja sa strane tecnosti je

niZza od tacke kljucanja te¢nosti za hladenje:

Tu< Ty
— temperatura zida je neSto viSa od tacke kljucanja teCnosti za
hladenje:
th = Tz.
U prvom slucaju klju¢anje te¢nosti za hladenje u kosuljici je ne-
moguée, a u drugom tecnost, krecuc¢i se po kosuljici — kljuca.

Ako te¢nost ima temperaturu nizu od tacke kljuéania te¢nosti 7,
mehurié¢i pare, koji se stvaraju na povrsini zida, spirate se mlazom tec-
nosti i kondenzovati zatim u hladnijem jezgru toka. Zahvaljujudi
tome, povecava se stepen turbulentnosti u mlazu te¢nosti za hladenje
$to dovodi do povecavan)a koeficijenta predaje toplote pri istoj brzini
kretanja te¢nosti za hladenje kroz ko$uljicu. Zato je pojava mehu-
rastog klju¢anja tecnosti za hladenje faktor koji pozitivno uti¢e na
hladenje komore.

Pri vi§im temperaturama zida sa strane te¢nosti, mehurici pare se
obrazuju intenzivnije i mlaz te¢nosti ne stize da ih spere. U sloju nepo-
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sredno pored zida moZe da se obrazuje kompaktna opna od pare sa
niskom toplotnom provodljivoééu U tom slucaju koeficijent predaje
toplote naglo opada i toplotni mlaz nepotpuno se spira od strane tec-
nosti za hladenje, $to dovodi do porasta temperature zida i on moze
da pregori.

Pogleda¢emo uticaj pojedinih faktora na temperaturu Tz 1 7.
Temperatura zida komore sa strane gasa, na osnovu formule (4.30)
moze da se odredi na slede¢i nacin:

3
Tw=—get Ta (4.32)

Kao $to se vidi iz ovog odnosa, pri istoj debljini zida, istom speci-
fi¢nom toplotnom mlazu i istoj temperaturi sa strane teCnosti, tempera-
tura zida komore sa strane gasa bi¢e tim manja Sto je koeficijent top-
lotne provodljivosti metala veci.

Posto najveéi koeficijent sprovodenja toplote imaju niskouglje-
ni¢ni &elici, polazeci od uslova obezbedenja sigurnog hladenja, u mno-
gim slucajevima se kao materijal za komoru sagorevanja koriste nisko-
ugljenicni ili mskoleglram Celici. Za niskougljeni¢ne Celike koeficijent
sprovodenpa toplote je A == 40—50 kcal/m. ¢as grad, a za legirane
je manji.

Veli¢ina temperature zida sa strane gasa kod istih metala, debljine
zida i specifi¢nog toplotnog mlaza, bi¢e tim manja $to je manja tempe-
ratura zida sa strane tecnosti.

Iz formule za konvektivni prenos toplote izmedu zida i tetnosti
proizilazi da je

1
Tu=ge—+ Tt (4.33)

ot

Iz ovoga vidimo da se temperatura T,; smanjuje povecavanjem
koeficijenta predaje toplote a;. Zato se povecavanjem koeficijenata
predaje toplote smanjuje i temperatura 1’z zida sa strane gasa.

Koeficijent predaje toplote zavisi uglavnom od veliCine zazora
izmedu omotaca komore sagorevanja i povecava se smanjivanjem tog
rastojanja. Zato se proratun spoljnog hladenja svodi na odredivanje
velitine rastojanja, pri kojoj se obezbeduje traZena temperatura 1.4
i Ta.

Pravilno refenje zadatka hladenja komore sagorevanja sastoji se
u tome da se pri datim uslovima rada motora (pritiska u komori pe,
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potro$nji tecnosti za hladenje Gy; 1 temperaturi gasova 1) zadovolje
slede¢i uslovi:

— temperatura zida komore sa strane gasa mora da ima takvu
veli¢inu koja obezbeduje neophodnu Cvrstocu zidova;

— temperatura tecnosti na izlazu iz koSuljice hladenja ne sme da
prelazi tacku kljucanja.

Ovaj uslov ¢e biti ispunjen kada opéti toplotni tok O bude manji
ili jednak koli¢ini toplote koju teCnost moZe da apsorbuje. Da bi se
ispunio ovaj uslov mora da bude «Z Gy (Tz— Tul)

gde je Gu — sekundna potro$nja tecnosti za hladenje (ili sekundna
potro$nja komponente koja se koristi za hladenje);

c — specifi¢na toplota te¢nosti za hladenje;

T. — temperatura kljucanja te¢nosti za hladenje pri pri-
tisku u koSuljici;

Tu1 — temperatura te¢nosti na ulazu u prostor za hladenje.

Ranije je isticano da na veli¢inu 7, bitan uticaj vrsi koeficijent
provodljivosti toplote A i koeficijent predaje toplote a¢. Medutim,
veli¢ina T’z zavisi ne samo od navedenih koeficijenata ve¢ i od niza
drugih faktora kao: od pritiska po i temperature T, u komori sagore-
vanja, debljine zida i reZima rada motora.

Razmotri¢emo uticaj tih faktora na temperaturu unutrasnje strane
zida. Povecavanjem pritiska u komori sagorevanja povecava se speci-
fi¢na teZina gasa, a time i teZinska brzina. Povecavanje dovodi do po-
rasta koeficijenata predaje toplote, $to dovodi do porasta veli¢ine kon-
vektivnog toka. Na taj nadin porast pritiska dovodi do porasta ukup-
nog toplotnog toka, a porast ovoga, do povecavanja temperature T,
i T2 prema formulama (4.32) i (4.33).

Porast temperature u komori sagorevanja vodi porastu konvek-
tivnog i zranog toplotnog toka. Prema tome, povecavanje tempera-
ture produkata sagorevanja dovodi do istog rezultata kao i povecanje
pritiska, tj. do porasta temperature 7.

Uticaj debljine zida na temperaturu unutradnje strane zida lako se
utvrduje po formuli (4.32). Iz nje sledi da pri postojanoj Tz i ¢
temperatura T’z je tim manja §to je manja debljina zida. Stoga je po-
#eljno, da se komore motora grade sa §to tanjim zidovima. Ali treba
voditi rac¢una da se debljina zida odreduje pre svega dozvoljenim na-
prezanjem.

Pri promeni reZima rada motora, u stvari pri smanjenoj sekundnoj
potro$nji komponenata goriva, smanjuje se potisak motora. Smanjen
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potisak motora dovodi do smanjivanja pritiska u komori sagorevanja
i izvesnog pada temperature gasova u komori. Ovo smanjuje toplotni
ok na zid komore motora. Smanjivanje sekundne potro$nje kompo-
nenata goriva znadi i smanjivanje potrodnje teCnosti za hladenje, ako se
komora hladi jednom od komponenata. U vezi s tim, brzina kretanja
te¢nosti za hladenje opada (razmere rastojanja ostaju nepromenjene,
$to dovodi do smanjivanja koeficijenta predaje toplote od zida na
teCnost. Stoga pri smanjivanju potrodnje tecnosti za hladenje njeno
zagrevanje u prostoru za hladenje moZe da bude veliko, $to ¢e dovesti
do porasta temperature ;. Smanjenje a; i povecanje T moze da do-
vede do toga da, bez obzira na smanjenje toplotnog toka, temperatura
zida sa strane gasa poraste, jer ¢e ukupni toplotni tok na zidu biti vedi
od toplote koju apsorbuje te¢nost.

Na taj nadin sigurno hladenje komore motora nekad je teZe ostva-
riti u rezimu manjeg potiska nego pri nominalnom reZimu

Jednacina predaje toplote za hladeni zid komore

Pri stacionarnom procesu, koli¢ina toplote koju topli gasovi pre-
daju zidu, jednaka je koli¢ini toplote koja se predaje kroz zid i koju on
predaje tecnosti za hladenje. Zato, za ukupni specificni toplotni tok ¢x
moze da se napi$u slede¢e tri jednacine (radi pogodnosti dalje cemo
indeks X ispustati, ali pod veli¢inom g podrazumevacemo ukupni
toplotni tok):

1. Toplotni tok od gasova ka zidu
g =tz (Tg— Tz) (4.35)

2. Toplotni tok kroz zid komore
A
g= F(ng — Ta) (4.36)

3. Toplotni tok od zida ka tecnosti za hladenje
g=ap (Ta— Tb) (4.37)

U prvoj jednacini pod @, podrazumevamo ukupni (opsti) koefi-
cijent predaje toplote koji uratunava delovanje konvekcije i zracenja
i jednak je zbiru koeficijenata predaje toplote konvekcijom i zrace-
njem, tj. oz = otg + Ozo
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Ociglednim transformacijama ovih jednacina dobi¢emo formulu
za odredivanje ukupnog temperaturnog prirasta.

1 3 1
Ty —Ti=q|— +—+ ) (4.38)
o A o
Dalje odredivanje veli¢ine specifi¢nog toplotnog toka:
1
¢=—5—T (H—T)=K(Ty~ T (430
Kz A oL
I s !
gde je k= SN R koeficijent prenosa toplote kroz zid od
oriciiet(: LS seridl gty (W p e
Oz A ot

gasa ka teCnosti za hladenje, kcal/m cas°C.

Velicina recipro¢na koeficijentu prenosa toplote, naziva se t e r-
mickim otporom prenosa toplote i jednaka je
1 | 3 1

L, ,..]l_ =g ._|_ St =

k Xz A g

Iz odnosa (4.40) sledi da je opsti termicki otpor ravan zbiru po-

jedinih. Zato, ako se zid sastoji od nekoliko slojeva debljine 01, d2,... d,,

i koeficijent njihove provodljivosti toplote bi¢e u skladu s tim jednaki
A1, A2, ... A, onda Ce termicki otpor prenosa toplote biti

(4.40)

1 1 8 da 8,, [0
el Wb TR TS SR el (4.40°)
k o M Ao An ot
ili
Bty %
e R (U (4.40)
k R R ¢ ot .

i=1

TermiCki otpor zida, kao 3to sledi iz izraza (4.40), moZe se smanjiti
smanjivanjem debljine zida i povecavanjem koeficijenta toplotne pro-
vodljivosti materijala. Ovo se koristi pri reSavanju pitanja hladenja
RMTPM.

Kada je potrebno da se smanji pristizanje tj. predaja toplote,
neophodno je da se poveca termicki otpor. Ovakav zadatak se pojavljuje
pri zadtiti zidova komore RMCPM.
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Zastita zidova komore raketnog motora sa Cvrstom pogonskom materijom

U komorama sagorevanja RMCPM gde za zatitu zidova komore
od pregorevanja, nije celishodno tetno hladenje zbog tehnickih sloZe-
nosti, zidovi se oblazu specijalnim termo-izolacionim sredstvom.
Primena te¢nog hladenja RMCPM uporedo sa komplikovanjem kon-
strukcije motora, dovela bi do smanjivanja teZinskih karakteristika
letelice, jer bi bilo potrebno u nju smestiti i izvesnu koli¢inu te¢nosti
za hladenje.

Za motore koji rade sa visokokalori¢nim pogonskim materijama u
toku duzeg vremena, zastita zidova komore sagorevanja i mlaznika od
progorevanja prilicno je slozen zadatak.

Termo-izolacioni (toplotno-zastitni) materijal koji se primenjuje
za pokrivanje unutra$nje povr§ine komore sagorevanja i mlaznika mora
da ispunjava niz specijalnih zahteva. On mora da ima tatku topljenja
veéu od temperature produkata sagorevanja, malu provodljivost toplote
i zadovoljavajuéa mehanitka svojstva.

Zagtitno delovanje termo-pokrivada sastoji se u tome 8to se pove-
¢avanjem termickog otpora smanjuje prenos toplote od gasova na zid
komore. Termopokriva¢ moZe da bude jednoslojni i viseslojni. Uku-
pna debljina pokrivata bira se prema uslovu da temperatura zida
komore ne prelazi veli¢inu temperature na kojoj nastaje gubitak meha-
nicke ¢vrstoce komore. :

Ponekad se termopokrival nanosi na zidove da bi se smanjila
konstruktivna teZina motora, jer se izolacijom zida pod dejstvom visoke
temperature u njoj smanjuje temperatura opterecenja i samim tim i
debljina zida.

Kao toplotno-izoliraju¢i pokriva¢ koriste se grafit, karbit titana,
torijum-oksid, razni keramic¢ki sastavi, plasticne mase i drugi materijali.
Na primer, u antiraketi ,,najk-zevs za termoizolaciju izmedu motora
i tela iskori§¢ena je plastitna masa — staklo-tekstolit.

§ 4.5. KOMORE SAGOREVANJA RAKETNIH MOTORA SA CVRSTOM
POGONSKOM MATERIJOM

Proces sagorevanja

U raketnom motoru koji radi sa ¢vrstom pogonskom materijom,
pogonska materija koja se sastoji od jednog ili viSe pogonskih punjenja
(3ipli), smesta se u komoru sagorevanja. Tamo su smeStene pripale,
elementi sistema paljenja i drugi uredaji neophodni za normalan rad
motora. ¥

112



Pogonsko punjenje u komori sagorevanja oslanja se neposredno
na zidove komore (pri¢vrS¢eno punjenje) ili specijalne elemente — dija-
fragme ili resetke (slobodno postavljeno punjenje). U poslednjem slu-
¢aju izmedu pogonskog punjenja i unutra$nje povriine zida komore
postoji zazor.

Na taj nacin komora RMCPM je i komora sagorevanja koja obez-
beduje sagorevanje pogonskog punjenja i izdrZava znatan pritisak,
1 u isto vreme je mesto ¢uvanja pogonskog punjenja.

Sagorevanje Cvrstog pogonskog punjenja pocinje sa povrSine,
zatim plamen prodire u dubinu, sagorevajuéi sloj po sloj.

Najpotpunija slika procesa koji uzastopno te¢e u pogonskom pu-
njenju pri njegovom sagorevanju u komori motora moze se predstaviti
u sledecem obliku.

Pri zagrevanju spoljnog sloja pogonskog punjenja do temperature
100 do 120°C nastaje pocetno razlaganje komponenata pogonske ma-
terije; pri daljem poveavanju temperature na povr§ini punjenja for-
mira se gus¢i tetni sloj sa Cije se povrsine isparavaju isparljivi sastojci.

Procesi u Cvrstoj fazi, koji nastaju u veoma tankom sloju debljine
10-3 — 102 cm, visoko su egzotermicki i zavriavaju se na temperaturi
koja je samo malo veéa od podetne
temperature punjenja. Ta razlika pri rec

[T
S g s .9
umerenim pritiscima iznosi oko 200 e | i '
do 300°C. o fE U (CETE
o
Posle razlaganja ¢vrste faze (gusci 8 I :
tetni sloj spada u fazu) reakcije u % |
gasnoj fazi proticace trima zonama 3 =
(sl. 4.26). sl Sed L]
U neposrednoj blizini povrsine 300 1 |
sagorevanja nastaju egzotermicke re- 500 1 !
akcije koje nemaju prakti¢an znadaj; 400 1

ova zona se naziva zonom gasifikacije.
Dalje sledi zona pripreme gorivne 2% t7p
smese (pripremna zona). Najzad, kada
koncentracija aktivnih produkata po-
staje znatna, pocinju zavr$ne reakcije ———
gorenja koje se vrSe u zoni gorenja.

. SI. 4.26. Sema sagorevanja baruta
Temperatura gasova na kraju koloidnog tipa:

. i 1 i x5 Ts — podetna temperatura punjenja;

zone gorenja qlosnie }ngarsku B bt e m ha

peraturu gorenja. Koliina sagorelog revanja; a — &vrsta faza; b — gasna faza

: R s ifikacije; 2 — ipreme;
goriva u jedinici vremena a prema A s T
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tome i stvorenih produkata sagorevanja, moZe se odrediti po
jednacini

G = Spuy (4.41)
gde su Sp — povr$ina gorenja pogonskog punjenja;
u — brzina gorenja &vrste pogonske materije;
¢y  — specifi‘na teZina pogonske materije.

Sve se to odnosi na proces gorenja koloidnih baruta. Sto se tice
me$anih kompozitnih baruta u prvom priblizavanju osnovne zakoni-
tosti njihovog gorenja mogu da se uzmu da su iste onakve kao i za ko-
loidne barute.

Jedna od osnovnih osobenosti procesa gorenja u komori RMCPM
sastoji se u tome §to brzina gorenja baruta bitno zavisi od veli¢ine
pritiska u komori sagorevanja. Porastom pritiska masa gasa se pripija
uz povr§inu $ipki i razmena toplote izmedu Sipke i zone gorenja se
pojaava. Zbog toga se temperatura blizu povriine punjenja povecava,
a brzina stvaranja gasa raste tj. povecava se masa produkta koji dolaze
u zonu gorenja, a time i brzina gorenja baruta.

Pri opadanju pritiska brzina gorenja se smanjuje. Zavisnost te
brzine od pritiska u komori sagorevanja prikazana je na slici 4.27.
Treba napomenuti da se karakter ove zavisnosti menja promenom
sastava pogonske materije.

U em/sek.
1.6 e
y’
1.2 % /
08 | 7/,//
=
0.4
0

40 80 120 160 200 P kglem?
SIL. 4.27. Krive brzine sagorevanja u gavisnosti od pritiska pri

raznim velitinama poletne temperature punjenja:
1—f, — +60°C; 2— s = +20°C; 3— 1o = —20°C

114



Brzina gorenja pogonske materije ,,u“ meri se gustinom sloja,
sagorelog u jedinici vremena, i izrazava se u cm/sek. Zavisnost brzine
gorenja ¢vrste pogonske materije od pritiska naziva sa zakonom gorenja.

Najrasprostranjeniji  su takozvani stepenasti zakoni gorenja,
dobijeni eksperimentalnim putem:

u=a-+ bp";
u = up", (4.42)

gde su a, b, n — koeficijenti, zavisno od sastava i pocetne tempera-
ture baruta, radnog pritiska i njenih drugih para-
metara i odredeni su eksperimentalnim putem;
%1 — brzina gorenja baruta odredene marke pri natpri-
tisku od 1 ar i temperature 15°C. :
Navedene zavisnosti daju zadovoljavajuée rezultate pri pritiscima
100—150 kg/cma.
Naveéim pritiscima (do 300 kg/cm?2) zakon gorenja je blizak
linearnom i izrazava se formulom

w=a-+bp (4.43)

Na brzinu gorenja ¢vrstih pogonskih materija uti¢e ne samo pri-
tisak u komori sagorevanja, ve¢ i pocetna temperatura punjenja. Pri-
_kazane krive brzine gorenja za razne veli¢ine pritiska i pofetne tempera-
ture punenja (sl. 4.27) dobro ilustruju ovu zavisnost. Orijentacioni
proracuni pokazuju da za veéinu koloidnih baruta pri karakteristi¢nim
pritiscima u komori sagorevanja poviSenje ili sniZavanje temperature
punjenja za 1°C povecava ili smanjuje brzina gorenja u proseku za
0,1—0,5%.

Kompozitne pogonske materije potCinjavaju se istim onim zako-
nima sagorevanja kao i baruti. Ali treba napomenuti da njihova brzina
sagorevanja u manjem stepenu zavisi od pocetne temperature i pritiska
u komori sagorevanja.

Osim toga, kompozitna pogonska materija -postojano gori na re-
lativno niskim pritiscima, veli¢ine 15—70 kg/cm?. Brzine gorenja
koloidnih baruta pri pritisku u komori gorenja do 100 kg/cm? nalaze
se u granicama 0,8—2,7 cm/sek; brzine gorenja kompozitnih pogonskih
materija pri pritisku u komori sagorevanja do 70 kg/cm? imaju granicu
0,25—1,3 cm/sek.

Eksperunentalm podacn pokazulu da povecavanjem brzine gasnog
mlaza, paralelnog povrsini gorenja pogonskog punjenja, brzina gorenja
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L se povecava do velitina koje prelaze njenu normalnu veli¢inu o,
odredenu po formuli (4.42) i (4.43). Ovapojavasezove erozivn im
gorenjem. Priroda tog gorenja jo§ nije dovoljno jasna, ali je ipak
ustanovljeno da su parametri toka produkta sagorevanja i intenzivnost
prenosa toplote odredujuci faktori koji izazivaju erozivno sagorevanje.

Brzinu sagorevanja pri erozivnom gorenju moZemo priblizno da
predstavimo formulom

u = to [I + ke (w— we)] (4.44)

gde je ke — erozioni koeficijent koji zavisi od brzine gasnog mlaza
i pritiska u komori sagorevanja;
pri povetavanju brzine gasnog mlaza erozioni koefici-
jent se smanjuje, na primer, pri @ = 200 m/sek
ke, — 0,00245 sek /m, a pri w = 350 m/sek, k. = 0,00214
sek/m; s povetavanjem pritiska povecava se i erozioni
koeficijent;

w — srednja brzina gasnog mlaza paralelnog sa povriinom
= gorenja pogonskog punjenja;
ws — donja granica brzine gasnog mlaza, iza koje brzina ga-

sova koji oblivaju povriinu gorenja ne uti¢e na brzinu
gorenja (grani¢na brzina). .

Na sl. 4.28 prikazana je ecksperimentalna zavisnost erozivnog
odnosa od brzine gasnog mlaza. Eksperimentom je utvrdeno da ero-
zivno gorenje postoji samo na
poletku gorenja i brzo prestaje

u%. jer se slobodni presek u toku
gorenja brzo povecava.

1.6 X ; Erozivno gorenje se otkla-
nja povecavanjem slobodnog
1.4 : proseka komore sagorevanja ili
meduprostornim bo¢nim istica-

1.2 / njem produkata sagorevanja.
/ U motorima sa RMCPM
.0 ponekad se zapaza i takozvano
2 400 800 w.m/sek  jsprekidano nestabilno gorenje

SI. 4.28. Eksperimentalna savisnost ero- koje se jo§ zove anomalnim.
sivnog odnosa od brzine gasnog mlaza w  Ono se sastoji u tome $to se pri

radnim pritiscima niZzim od izve-
sne minimalne veli¢ine gorenja zavr$ava na kraju hemijskih reakcija
samo prvog stadijuma gasofaznih procesa oksidacije. U tom slucaju
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izdvaja se samo deo toplotne energije koji mozZe da ne bude dovoljan
za odrZavanje neprekidnog gorenja i ono ¢e tada prestati.

Gorenje moze da se obnovi ako se motor zagreje i gasovi paljenja
ostanu u komori sagorevanja.

Sila potiska 1 jediniéni impuls RMCPM

Sila potiska RMCPM odreduje se po istoj formuli kao i
kod RMTPM, navedenoj u gl. II. Ali u praksi se za proracune Koristi
formula koja omogucava da se odredi sila potiska RMCPM kroz pri-
tisak u komori sagorevanja. Tu silu navodimo bez izvodenja:

P =& PyFir (4.45)
gde je & — koeficijent reaktivne sile koji zavisi od koeficijenta adija-
bate i mlaznika;
po — pritisak u komori sagorevanja u kg/cm?;
Fxr — povrdina krititnog preseka mlaznika u cm?

Na sl. 4.29 prikazana je zavisnost teoretske veli¢ine koeficijenata
reaktivne sile od proSirivanja mlaznika za & = 1,25.

Formula (4.45) dobro se usa-
gladuje sa praksom pri malim pro-

§irivanjem mlaznika. 1.8 —

Za razliku od RMTPM gde i L—
je specifi¢ni potisak jedan od glav- * L~
nih pokazatelja efikasnosti motora. 7.4 ,/
Kod motora sa dvrstom pogon- /

. : i L2 l

skom materijom najvaznijom ka- 7
rakteristikom se smatra jedini¢ni 0
impuls. 0,8 12 1,6 20 24 28a,

Jedini¢nim impulsom se naziva
parametar koji karakteriSe efika- S1. 4.29. Zovimast Boeficienta e
snost rada .,B'M s tacke glediSta  gprivne sile od proivivanja miaznika
prirasta koli¢ine kretanja rakete na pri = 1,25
ra¢un sagorevanja 1 kg goriva.

Koli¢inski jedini¢ni impuls jednak je odnosu punog impulsa i
pune tezine punjenja ¢vrste pogonske materije.

Ako je potisak motora pribliZno stalan za sve vreme rada motora
Tm, puni impuls se odreduje po jednacini

I = Pry, (4.46)

Ok
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Tada se jedinitni impuls izrazava jednaCinom

— 1 [kesek
h= m( . ) (4.47)

gde je w — ukupna tezina gorivnog punjenja ¢vrste pogonske materije.
 Jediniéni impuls treba smatrati kao osnovni Kriterij ocenjivanja

efikasnosti rada RMTPM. Sto je on veéi motor je efikasniji.
Za savremeni motor koji radi sa ¢vrstom pogonskom materijom,

velitina jedini¢nog impulsa iznosi u proseku Iy = 200%85%% | i

a
moze da bude i veca.

Pritisak u komori sagorevanja

Pritisak u komori sagorevanja RMCPM je obitno veci nego kod
istog motora sa tetnim gorivom; jer ga ne ogranilavaju parametri
sistema dovoda pogonske materije. Pritisak u komori sagorevanja do-
stize 300 kg/cm? (vedi pritisci mogu se koristiti u slu¢aju veoma kratko-
trajnog — oko 0,05 sek. — rada motora). U vecCini savremenih RMCPM
pritisak se nalazi u granicama 30 — 100 kg/cm?2.

Karakter promene pritiska u komori sagorevanja po vremenu —
jedna je od osnovnih radnih karakteristika motora (4.30).

P kg/crih

0 =
T, t, sek
rc.| o Tr ‘2'2 =
Te
=
SI. 4.30. Kriva pritiska u komori RMCPM :
Tni— vIeme porasta radnog pritiska; 71 — vreme izlaska motora na reZim; ra — vreme do-

gorevanja i slobodnog isticanja gasa; T — vreme radunskog reZima sagorevanja; Ty — ukupno
vreme rada motora
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Na krivoj pritiska moze se izdvojiti nekoliko delova koji karakterisu
razne periode rada motora. Pritisak u komori sagorevanja znatno za-
visi od podetne temperature pogonskog punjenja, $to je ozbiljan nedo-
statak motora koji radi sa &vrstom pogonskom materijom.

Na sl. 4.31. prikazana je kriva koja ilustruje zavisnost pritiska u
komori sagorevanja RMCPM od potetne temperature pogonskog pu-
njenja. Iz grafikona se vidi da pri poveéavanju temperature od —40
do -+ 40°C, velitina pritiska u komori sagorevanja povetava se go-
tovo dva puta, pa se prema tome i veli¢ina potiska moze promeniti
za isti broj puta. Tako velika zavisnost pritiska od potetne tempera-
ture punjenja smanjuje borbena i eksploataciona svojstva rakete. Oset-
Jjivost pritiska na promenu temperature je tim veca §to su veci tem-
peratura i pritisak u komori sagorevanja.

R, kg/.':.r'razl

/
e

150
/ /
o e

=40 =207 0. 20 40 t*'C

S1. 4.31. Karakteristika zavisnosti pritiska u komori sagorevanja
od poletne temperature punjenja

Radni pritisak u komori sagorevanja mora da bude veci od minimal-
nog iznosa, odredenog eksperimentalno za svaku marku pogonske
materije, pri kojem se prime¢uje anomalno sagorevanje i niZi od mak-
simalnog koji se odreduje ako se pode od neophodnog vremena rada
motora.

Na taj nalin radni pritisak mora da bude u dijapazonu svojih
krajnjih vrednosti:

Pmin < Po = Pmazx
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Ovaj dijapazon moze da bude dovoljno Sirok. Pri tome se po-
de$ava da radni pritisak bude takav da dobije optimalni motor (koji
pri minimalnoj op$toj teZzini moZe da obezbedi neophodni ukupni
impuls). Pri tome se pritisak u komori sagorevanja naziva optimalnim.

Neke konstruktivne karakteristike komorve sagorevanja i bloka mlaznika

Za izradu komora sagorevanja RMCPM danas se koriste nis-
kolegirajuéi Celici povecane cvrstoce.

Ali poslednjih godina se za izradu elemenata konstrukcije raketa
sve CeS¢e koriste plastitne mase, i medu njima u prvom redu, razne
staklo-plastike sa velikom specificnom cvrstocom*.

Unutrad$nji zidovi komora sagorevanja motora koje rade dugo
oblazu se termoizolacionim materijalima, a mlaznici se prave sa tesko
topljivim umecima od grafita, molibdena, keramike i drugih termo-
otpornih materijala. Ove mere odstranjuju opasnost od pregrejavanja
ili progorevanja zidova komore i mlaznika za vreme rada motora.

Debljina zidova komore zavisi od pritiska u komori, njenog prec-
nika i &vrstoée materijala i odreduje se po formuli

d
L. (4.48)
26;
gde je p, — pritisak u komori sagorevanja;
d, — precnik komore;
6 — granica ¢vrstoCe materijala;
n — koeficijent rezerve Cvrstoce.
Duzinu komore moZemo odrediti preko zapremine goriva:
v,
L=—21 (4.49)
m-d, S
4 g
gde je Vy, — zapremina pogonske materije; ukljucuju¢i i inhibitor

Sy — slobodna povrSina poprecnog preseka komore.
Zapremina pogonske materije V,; odreduje se u zavisnosti od
veli¢ine potiska, vremena rada motora, tipa pogonske materije i pri-
riska u komori sagorevanja.

* Pod specifi¢nom &vrsto¢om se podrazumeva odnos granice ¢vrstoe ma-
terijala i njegove specifiéne teZine.
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~ Blok mlaznika RMCPM moZe da bude u obliku jednog cent-
ralnog mlaznika ili bloka sa viSe mlaznika. Izbor varijante zavisi od
niza. faktora; Seme i kalibra rakete, a takode od zahteva u pogledu
dometa i gustine rasejavanja.

Geometrijske karakteristike mlaznika bitno uticu na najvaZnije
parametre raketnog motora (potisak, jedini¢ni impuls), i zato se ne
mogu odredivati proizvoljno.

Pre¢nik kriti¢nog preseka odreduje se po formuli

Uo- Sp
N Do
gde je ug — linearna brzina gorenja ¢vrste pogonske materije pri datim
uslovima u odredenom motoru, cm/sek;
Sp — ukupna povrsina pogonskog punjenja, cm?;
Po — radni pritisak u komori sagorevanja.

Pre¢nik izlaznog preseka odreduje se u zavisnosti od dg.
Prema tome,

drr = 0,5 (4.50)

dg = (1,5—2,5) dyr

Uslov neprekidnog isticanja gasova bez odvajanja od unutragnje
povrSine kroz mlaznik, omoguc¢ava dozvoljeni ugao otvora izlaznog
konusa mlaznika veli¢ine

2o = 20— 30°

Druge mere mlaznika odreduju se prema konstruktivnim shva-
tanjima, uzimajuc¢i u obzir ve¢ odredene velicine.

Za lipiCne savremene konstrukcije tezina mlaznika je proporcio-
nalna ukupnom impulsu i moZe se orijentaciono odrediti u zavisnosti

Gn = 2,5 10-%(ke) (4.51)

gde je I — ukupni impuls u kg sek.

Radi uzduznog uévri¢ivanja pogonskog punjenja, slobodno ulo-
zenog u komoru i radi obezbedivanja njegovog sagorevanja i punog
dogorevanja delica pogonske materije u komori bez njihovog izbaci-
vanja iz motora u RMSPM postoji dijafragma koja je konstruktivno
deo mlaznika.

Postojanje dijafragme smanjuje karakteristike motora, jer je ona
izvor dopunskog unutrasnjeg otpora i prigusuje mlaz produkata sago-
revanja.



Pri ostalim jednakim uslovima, motor bez dijafragme je perspektiv-
niji.

Motor bez dijafragme je u principu mogucan. Sipke u takvom
motoru moguce je pricvricivati pomocu specijalnih uredaja, a izba-
civanje nesagorivih Cestica moZe se spretiti odgovaraju¢om konstruk-
cijom poklopca mlaznika.

§ 4.6. KOMORE SAGOREVANJA MLAZNIH MOTORA
Namena komora sagorevanja i zahtevi koji se pred njih posrdw{iaju

U komori sagorevanja mlaznih motora obrazuje se gorivna smesa
koja se sastoji od goriva* i vazduha i nastaje proces efektivnog sago-
revanja.

Sigurnost i efikasnost rada motora zavise uglavnom od konstruk-
cije komore i organizacije procesa sagorevanja u njoj.

Komore sagorevanja savremenih motora moraju da zadovoljavaju
sledeée zahteve:

— postojanost procesa sagorevanja pod svim rezimima;

— maksimalno sagorevanje pri minimalnim gubicima toplote;

— mali hidrauliéni gubici za smanjivanje gubitaka energije u
motoru :

— minimalna zapremina.

Kompaktnost komore sagorevanja ocenjuje se toplotnim optere-
¢enjem. Pod tim se podrazumeva koliCina toplote koja se izdvaja u
jedinici zapremine u toku jednog sata, u odnosu na pritisak vazduha
koji ulazi:

5 nHy G ( kcal
ks =
Vi Pr \ m3 Cas arm

gde je  — koeficijent izdvajanja toplote, jednak odnosu stvarno izdvo-
jene toplote pri sagorevanju prema toploti, koja bi mogla da se izd-
voji pri potpunom sagorevanju pogonske materije. Za turbo-mlazne
motore koeficijent izdvajanja toplote 7% = 0,95—0,98, za nabojno-
mlazne motore on je niZ i iznosi n = 0,80—0,90:

(4.52)

* Dosta esto se u literaturi pojam ,gorivo® zamenjuje pojmom pogonska
materija, podrazumevajuéi pod tim materiju koja se sastoji od gorivnih elemenata.
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H, — donja toplotna mo¢ goriva u kcal/kg;

G — Ctasovna potro§nja goriva u kg/as;
Vg — zapremina komore sagorevanja u m?;
Py — pritisak vazduha na ulazu u komoru (na izlazu iz kom-

presora) u atm.

Toplotno naprezanje komore sagorevanja savremenih motora
dostize (25—50) 108 xeqi/m3.Cas.atm. Pred komore 'sagorevanja, sem

navedenih, postavljaju se i drugi zahtevi na kojima se ovde ne¢emo
zadrZavati.

Komore sagorevanja turbo-mlaznih motora (TMM)

U konstruktivnom pogledu komore sagorevanja turbo-mlaznih
motora dele se na tri grupe: odvojene (samostalne), prstenaste i u
obliku bloka.

QOdvojene komore se postavljaju oko tela motora i uévrscuju svaka
za sebe posebno svojim prirubnicama. Danas su one veoma raspro-
stranjene. Na sl.4.32. prikazan je presek jedne takve komore sagore-
vanja. Osnovni elementi komore su: plamena komora (cev) 1, ekran
(stabilizator) plamena 2, vrtloZznik vazduha 3, spoljno telo (obloga) 4,
brizgaljka goriva 5, otvori za dovod vazduha 6.
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SI. 4.32. Sema odvojene (samostalne) komore sagorevanja :

1 — vatrena komora (cev); 2 — ekran (stabilizator) paljenja; 3 —
vrtloZnik vazduha; 4 — spoljne telo (obloga); 5 — brizgaljka po-
gonske materije; 6 — otvori za dovod vazduha

Odvojene komore sagorevanja su pogodne za eksploataciju, pri
pregledu se lako zamenjuju, a osim toga, zahvaljujuéi malim dimen-
zijama, imaju prednosti pri doterivanju i ispitivanjima. Kod motora,
broj ovih komora moze da se krece od 6 do 16.
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Radni proces u komori sagorevanja. U savre-
menim motorima temperatura gasova na izlazu iz komore sagorevanja
(na ulazu u turbinu) obi¢no ne prelazi 1100—1300°K, $to omogucava
koeficijent viska vazduha a = 3,5—5,0.

Pri naglom smanjivanju dovoda goriva (provodenje motora sa
veCeg broja obrtaja na manji) koeficijent vi§ka vazduha mozZe da do-
stigne vrednost @ = 20—30 i viSe. Zato, da bi se obezbedilo postojano
sagorevanje goriva sva koli¢ina vazduha koji se dovodi iz kompresora
deli se na tri toka. Pri tome se zapremina plamena komore cevi sa-
gorevanja deli na dve zone — zonu sagorevanja i zonu meSanja (s1.4.33).

Manji deo vazduha dolazi u zonu gorenja, obezbedujuci sago-
revanje osnovne mase_goriva. Ovaj vazduh se deli na dva toka. Prvi
tok (primarni vazduh) kroz vrtloznik dolazi neposredno do brizgaljke
i obezbeduje sastav smese koji odgovara a = 0,8—0,9, tj. nalazi se u

" dijapazonu granica paljenja i pogodan je sa tacke gledista brzine go-
renja. Drugi tok (sekundarni vazduh) dolazi u zonu sagorevanja kroz
dva-tti reda otvora koji se nalaze u plamenoj cevi. Ovaj tok dodaje
kiseonik vrelim produktima nepotpunog sagorevanja. Ukupni koe-

- ficijent viska vazduha posle meSanja sekundarnog vazduha obi¢no je

jednak 1,5—1,8. Temperatura produkata sagorevanja u ovoj istoj zoni
dostiZe oko 1.800—2.100°K i vise, §to obezbeduje dobijanje velikih br-
zina i potpuno sagorevanje.

2 Zona . Zona
l sagorevanja me$anja
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Sl 4.33. Sema komore sagorevanja:

{ — iz kompresora; 2 — gorivo; 3 — ka furbini; 4 — dovod terci-
jalnog vazduha; 5 — dovod primarnog i sekundarnog vazduha

Ostali vazduh koji se dovodi u zonu meSanja ulazi kroz druge
otvore u plamenoj cevi i obezbeduje smanjivanje temperature pro-
dukata sagorevanja ispred turbine na potrebnu velicinu. Ovaj vazduh
se naziva tercijalnim. -
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Sekundarni i tercijalni vazduh, opticuci spolja po plamenu cev,
obrazuju termoizolacioni sloj izmedu zone visokih temperatura i spolj-
njeg tela komore sagorevanja. :

Osim gore navedene podele vazduha, za dobijanje postojanog
plamenog fronta, u komorama sagorevanja se primenjuju ekrani pla-
mena koji stvaraju oblast ispunjenu povratnim vrtloZnim tokovima
vrelog gasa i vazduha, pri ¢emu srednja brzina gasnog toka u toj ob-
lasti ne prelazi 15—25 m/sek. (sl.4.34). Povratni tokovi gasova us-
lovljavaju dovod toplote od zone gorenja do smese goriva sa vazduhom
koja ponovo ulazi, obezbeduju¢i samim tim njeno paljenje i posto-
jano sagorevanje.

SI. 4.34. Promena temperature 1 brzine gasa dus komore
sagorevanja

Osim toga, za intenzivnije 1 ravnomernije meSanje primarnog
vazduha sa gorivom u mnogim komorama sagorevanja, uporedo sa
ekranima, primenjuju se i specijalni vrtloZnici koji stvaraju u odnosu
na osu komore zavojni vazdusni tok. Pri tome se u osi plamena ko-
more stvara smanjeni pritisak, usled ega se javljaju suprotni tokovi
vazduha koji obezbeduju dobro me$anje vazduha i goriva, a pomaZu
i stabilizovanju plamena.

Radni proces u komori sagorevanja uslovno se deli na sledece
etape: raspriivanje goriva, isparavanje goriva, meSanje para goriva
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sa vazduhom, paljenje i sagorevanje smeSe, mesanje produkata sago-
revanja sa tercijalnim vazduhom. ]

Gorivo se dovodi u komoru pumpom za pogonsku materiju kroz
‘brizgaljke koje moraju dobro da ga rasprie. Dobro raspriivanje go-
riva obezbeduje centrifugalne brizgaljke koje se najcesce i primenjuju
%ak i kod relativno malih opadanja pritiska (dpp = 5 —7 kg/cm?).

U proratunatom rezimu pritisak dovoda goriva retko je veci
od 40—60 kg/cm?2. Pri tome se na smanjenim rezimima opadanje
pritiska u jednokanalnoj brizgaljki smanjuje toliko da ona nije vise
u stanju da obezbedi potrebnu finou raspriivanja. Zato se u svim
rezimima rada motora obi¢no koriste dvokanalne brizgaljke (sl.4.35).
U tom slutaju kod povecanih rezima gorivo se dovodi kroz oba kanala,
a kod smanjenih, samo kroz pomoc¢ni kanal koji ima manji presek,
$to daje neophodne padove pritiska i zadovoljava jaci kvalitet ras-
prsivanja.

. 1.00
—1 0.90F—
= — o Py N
— T
0.70 N
0.60 =
Sl 4.35. Sema dvokanalne 2% 6 _6 10 ’2__
brizgaljke: SI. 4.36. Zavisnost koefici-
| — osnovni kanal; 2 — po- jenta izdvajanja toplote 1) od
moéni kanal koeficijenta viska vasduha o

Proces isparavanja i meSanja Cestica sa vazduhom u mnogome
zavisi od karaktera strujanja vazduha u zoni stvaranja smeSe. Pome-
nuéemo da se u procesu meSanja, relativna brzina kapljica goriva
smanjuje i veéina kreée u zoni povratnih tokova brzinom bliskom
brzini vazdusnog toka.

Veliki deo goriva uspeva da ispari jo§ pre dolaska fronta plamena.
To se zbiva usled dovodenja toplote od produkata sagorevanja do
lete¢ih kapljica. Proces isparavanja goriva je tim potpuniji sto je duze
vreme zadrzavanja kapljica goriva u pretplamenoj zoni.

Ponekad se za potpunije isparavanje goriva primenjuju specijalne
mere, na primer, raspriivanje goriva iz brizgaljki na vreli zid ili u
specijalne komore — isparivace koji se spolja oblivaju vrelim gasovima.

Granica plamenog fronta se nalazi izmedu granice povratnih to-
kova i povr$ine maksimalnih koncentracija goriva, jer se u tom slu-
¢aju primecuje naglo povecavanje koncentracije goriva, jer se u tom
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slu¢aju primeéuje naglo povecavanje koncentracije goriva u radijal-
nom pravcu pri udaljavanju od granice povratnih tokova i u isto vreme
blizina obratnih tokova obezbeduje neprekidno paljenje* usled do-
voda toplote.

U zoni gorenja temperatura gasa dostize 1800—2100°K. Dovod
tercijalnog vazduha u zonu me$anja omogucava da se na izlazu iz
komore dobije ravnomeran gasni tok sa potrebnom temperaturom.

Uticaj raznih ¢inilaca na rad komore sago-
revanja. Rezim rada komore bitno zavisi od sastava smese, pri-
tiska, temperature i brziné mlaza proticanja vazduha na ulazu u ko-
moru, &ija promena zavisi od uslova eksploatacije (visine, brzine leta i
dr.). Svi ovi ¢inioci uticu na koeficijent izdvajanja toplote.

Zavisnost koeficijenata izdvajanja toplote % od koeficijenta viska
vazduha @ prikazana je na sl.4.36. Iz grafikona sledi da postoji opti-
malna vrednost a, koja obezbeduje potpuno sagorevanje. Uzrok sma-
njivanja i potpunog sagorevanja pri povecavanju a je smanjivanje br-
zine sagorevanja i kao posledica, iznos dela smege koja nije proreagovana
u zoni mesan]a gde, usled hladenla gasa, gorenje praktino prestaje,
Uzrok smanjivanja % pri smanjivanju a je nedostatak kiseonika.

Pri padu pritiska vazduha na ulazu u komoru p, manje od 1kg/cm?
primecuje se znatno smanjivanje potpunog sagorevanja. Ovo se ob-
ja§njava time $to se smanjivanjem pritiska smanjuju brzina hemijskih
reakcija i stepen turbulentnosti toka, a to smanjuje brzinu gorenja.
Smanjivanje px pogorSava kvalitet rasprSivanja i menja koeficijent a.
Na sl.4.37. prikazana je zavisnost % od px.
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Sl. 4.37. Zavisnost koeficijenta izdvajanja toplote od
pritiska na wulazu u komoru

0.6

* Prvobitno paljenje pri puftanju motora u rad ostvaruje se specijalnim
uredajem za puftanje u rad.
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Smanjivanje temperature 7% na ulazu u komoru sagorevanja
usporava isparavanje pogonske materije i smanjuje brzine proticanja
hemijskih reakcija. Proces sagorevanja se ne zavrSava potpuno u
zoni gorenja i deo goriva se odnosi u zonu mesanja, $to vodi smanji-
vanju koeficijenata izdvajanja toplote 7 (sl.4.38).
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Sl 4.38. Zavisnost koeficijenta izdvajanja toplote od tempe-
rature na ulasu u komoru sagorevanja

0.5

Povecavanjem brzine vazduha u, na ulazu u komoru iznad ra-
¢unske smanjuje se vreme zadrzavanja pogonske smeSe u zoni sago-
revanja, §to vodi smanjivanju potpunog sagorevanja iz tih istih raz-
loga.

U nekim motorima gorivo sagoreva ne samo u komorama, vec i
u takozvanim forsaZnim koje se postavljaju iza turbine, §to omogu-
¢ava dobijanje kratkotrajnog povecavanja potiska na racun poveca-
vanja toplotne moci radnog gasa ispred reaktivnhog mlaznika motora.

Razmere komore sagorevanja Po pravilu, mere
komore sagorevanja odreduju se na osnovu eksperimentalnih i statis-
tickih podataka. Medutim, zapremina komore sagorevanja moZe se
odrediti po veli¢ini toplotnog naprezanja gs:

Sl GHu
ks Pr

Duzinu plamenih komora sagorevanja mozemo odrediti iz odnosa:
Za komore sagorevanja sa vrtloZnikom

Iy = (3:0_ 3:5.) dk;

Vi (4.53)
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Za komore sagorevanja bez vrtloznika
Iy = (4,0 — 4,5) dy,

gde je dp — preénik plamene komore.

Brzina vazduha koji ulazi kroz otvore u bo¢nim zidovima plamene
komore, iznosi obitno 50—60 m/sek. Pri tome povrsine otvora pla-
mene komore moraju da budu rasporedene po zonama tako da koe-
ficijent viska vazduha u zoni sagorevanja iznosi 1,7 — 2,0.

Srednja potro$nja (uslovna) brzina vazduha u maksimalnom pre-
seku komore obi¢no ne prelazi

Y& Frmax

Usy = Gy < 30 — 40 (m/sek), (4.54)

gde je Gy — potrodnja vazduha;

. Yk — gustina vazduha iza kompresora;

Fmaz — maksimalni popre¢ni presek protoinog dela komore
(po omotaéu).

1z ove formule moze se odrediti Fingz, a iz povriine mozZe se nai
precnik komore.

Komore sagorevanja NMM

Zavisno od brzine mlaza koji nailazi na motor, protoéne komore
se dele na komore dozvuénih NMM i komore nadzvulnih NMM.

Prema organizaciji procesa gorenja komore se mogu podeliti na
Jjednokanalne i dvokanalne (s1.4.39). U jednokanalnim komorama go-
rivo se uvodi u ceo vazdudni tok. Ove komore su najpogodnije za rad
sa bogatim smeSama (a = I). U dvokanalnim komorama vazduh
se deli na primarne i sekundarne. Gorivo se uvodi u primarni tok,
sagorevanje se zbiva pri najpogodnijem sastavu smese bliskom stehio-
metrijskom, a zatim se u produkte sagorevanja ubecuje sve vazduh
da bi smanjio njihovu temperaturu do potrebne velitine. Dvokanalne
komore su predvidene za rad sa siroma$nim smefama (a > 2). Jedno-
kanalne i dvokanalne komore mogu da budu vrtloZnog (kod gaso-
turbinskih motora) i stabilizatornog tipa. ;

Podelu komora NMM po drugim osobinama ne¢emo razmatrati.

Sastav komore sagorevanja. Stabilizatorna komora
sagorevanja, Cija je principijelna $ema prikazana na sl. 4.40. sastoji
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se od slede¢ih osnovnih delova: uredaja za dovod i raspr$ivanje goriva 1,
uredaja za paljenje 2, uredaja za isparavanje i turbulenciju mlaza
(turbulizatora) 3 i stabilizatora plamena 4.

Gorivo
v

)

4 3 b
S1. 4.39. Sema nadzvulne komore nabojno-mlaznog reaktivnog
motora :
a2 — jednokanalna; b — dvokanalna; | — prvi kanal; 2 — drugi kanal;
3 — stabilizatori; 4 — brizgaljke za gorivo

Uredaji za dovod i raspriivanje goriva se sastoje iz centrifugalnih
ili mlaznih brizgaljki. Komore sagorevanja malih pre¢nika imaju jednu
brizgaljku, a velike nekoliko. Da bi se produzilo vreme zadrzavanja
kapljica u prostoru ispred stabilizatora, brizgaljke se postavljaju u
susret strujanja mlaza toka. Pri veoma velikim brzinama strujanja,
razlika u raspriivanju koje vrSe centrifugalne brizgaljke prestaje da
bude primetna.

Uredaji za paljenje obi¢no se sastoje od elektri¢nih svecica. Po-
nekad se, radi vece sigurnosti paljenja, komore sagorevanja snabde-
vaju piropatronima sa elektri¢nim paljenjem. Osim toga, radi lakSeg
pustanja u rad motora postoje komore prethodnog sagorevanja (pret-
komore) koje stvaraju snazan plamen kojim postojano deluje i pali
osnovnu smesu.
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Za turbulizaciju strujanja i izravnavanja polja brzina, u nekim
slu¢ajevima se na ulaz u komoru sagorevanja postavljaju specijalni
uredaji, tzv. turbulizatori.

Da bi se obezbedilo postojano
gorenje 1 stabilizovao plameni front,
u komore sagorevanja se postavljaju
stabilizatori koji se obi¢no izraduju
od celicnih elemenata ugaonog pro-
fila, rasporedenih u obliku zraka,
koncentri¢nih prstenova ili poprec-
nih reSetki. Usled loseg opticanja
iza rubova tih uredaja dolazi do
prekida toka strujanja i stvara se
zona suprotnih strujanja. U blizini  Si 4.40. Sema komore sagorevanja

te zone se i stabilizuje plameni nabojno-mlasnog motora:
| — uredaj za odvod i raspriivanje goriva;
front. 2 — uredaj za paljenje; 3 — uredaj za
b izravnjavanje i turbulizaciju mlaza; 4 —
Radni s preces o ko=~ stabilizator plamena

mori sagorevanja. U ko-

mori sagorevanja se zbivaju procesi rasprdivanja, isparavanja i gorenja
pogonske materije koji se zavr$avaju turbulentnim mesSanjem produ-
kata sagorevanja sa svezim vazduhom.

Raspriivanje goriva zavisi od tipa brizgaljki i odreduje se relativ-
nom brzinom i viskozitetom vazduha, a takode, gustinom i visko-
zitetom goriva. Povecavanjem temperature goriva, rasprsivamje se
poboljsava. Temperatura vazduha malo utice na raspriivanje.

Oblik mlaza raspriivanja zavisi od brzine isticanja, finoce ras-
priivanja, gustine i viskoziteta vazduha, a takode od poloZaja briz-
galiki, u odnosu na dolazeée strujanje. Poveavanjem brzine isticanja
i dimenzija kapljica, a takode smanjivanjem gustine vazduha mlaz
rasprdivanja se $iri: pri postavljanju brizgaljki niz strujanje, §irina
mlaza je neSto veéa nego pri postavljanju brizgaljki suprotno
strujanju mlaza, iako je do Sirenja mlaza doslo na nesto vecoj daljini.

Isparavanje goriva zavisi od njegove isparljivosti i temperature,
fino¢e raspriivanja, relativne brzine kapljica i temperature vazduha.
Pobolj$avanjem kvaliteta raspriivanja, povecavanjem isparljivosti goriva,
relativne brzine kapljica, temperature vazduha i narolito pocetne
temperature goriva, isparavanje se povecava.

Uzajamni raspored stabilizatora i brizgaljki utice na rad komora;
za svaku postoji takvo rastojanje izmedu brizgaljki i stabilizatora pri
kome ¢e i gorenje biti najpovoljnije.
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Pri zadatom uzajamnom rasporedu brizgaljki i stabilizatora od-
redene konstrukcije i dimenzija, sastav sme$e u oblasti stabilizatornih
ivica odreduje se pritiskom dovoda goriva, temperaturom i prirodom
goriva, brzinom, pritiskom i temperaturom vazduha.

Poveéavanjem pritiska dovoda potrodnja goriva raste, a raspr-
givanje se poboljfava. Pri povecanoj temperaturi goriva potroSnja se
neznatno smanjuje na radun smanjivanja gustine goriva i opadanja
debljine opne.

Pri pove¢avanju temperature vazduha i postojanoj temperaturi
goriva raspriivanje se neznatno pogorSava usled smanjivanja gustine
vazduha, a isparavanje goriva se pove¢ava na raun porasta dovoda
toplote kapljicama. Koncentracija goriva kroz brizgaljke raste zah-
valjujuéi postojanju parne faze a poboljfavaju se i uslovi gorenja.

Pri povetavanju brzine strujanja raspriivanje se poboljSava, mlaz
se suZava, isparavanje kapljica se poveava, a sadrzaj goriva kroz
brizgaljke raste.

Pri povetavanju pritiska vazduha rasprivanje se poboljsava,
mlaz se brzo suZava, isparavanje se povecava, a gorivo sve vise ulazi
kroz brizgaljke.

Raspriivanje, isparavanje i sagorevanje kapljica $to se sve zavr-
$ava medanjem produkata sagorevanja sa vazduhom i izravnavanjem
polja temperatura i brzina, moraju se obaviti u toku svega nekoliko
milisekundi. U komorama nedovoljne duZine ovi procesi ne uspevaju
da se zavrse.

Nepotpuno sagorevanje i neravnomerno polje pred ulazom u
mlaznik smanjuju potisne karakteristike komore sagorevanja.

Po meri sagorevanja smeSe i porasta srednje brzine mlaza, pri-
tisak duz komore opada. Po opadanju pritiska moZe se priblizno su-
diti o sagorevanju smese: gorenje se zavriava tamo gde pritisak prak-
ti¢no prestaje da opada.

Uticaj parametara smede na potpuno sago-
revanje U parametre koji uticu na potpuno sagorevanje smese
(koeficijent izdvajanja toplote 7), spadaju: koeficijent viska vazduha
(sastav smese), temperatura vazduha, brzina kretanja smeSe, stepen
turbuletnosti i priroda goriva.

Maksimalno sagorevanije se nalazi pribliZzno u granicama 1,0 <a <
1,2. U tom dijapazonu promene koeficijenta o, potpuno sagorevanje
neznatno se menja. Pri daljem osiroma$enju smeSe naglo opada, a
pri a & 1,6 prekida se.
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Pri obogadivanju do a < 1 koeficijent izdvajanja toplote  po-
stepeno se smanjuje, jer za potpuno sagorevanje goriva nedostaje
kiseonik. Pri @ & 0,7 gorenje jednorodne unapred pripremljene smese
se prekida.

Temperatura vazduha utiCe na sagorevanje — povecavanjem tem-
perature sagorevanje je potpunije i granice rada se proSiruju. Ovo
se objasnjava time $to povecavanjem temperature raste normalna br-
zina prostiranja plamena. Turbulentni moli* gasa izgaraju brze i pri za-
datom stepenu turbulentnosti gorenje se zavrSava na kratem putu, a
sagorevanje je pri datoj duZini komore potpunije.

Povecavanjem brzine kretanja smese, duZina mlaza se povecava,
a sagorevanje je pri datoj duzini komore nepotpunije. Pri dovoljno
velikoj brzini toka plamen se odvaja od stabilizatora i gorenje se pre-
kida.

Stepen turbulentnosti bitno uti¢e na rad komore. Turbulent-
nost pri kojoj su dimenzije turbulentnih molova uporedive sa pre¢nikom
komore i prevazilaze razmere stabilizatora, ¢ini rad komore grubim
i smanjuje veliCinu brzine toka, pri kojoj nastaje prekid.

Turbulentnost pri kojoj su dimenzije turbulentnih mola manje
od popretnih stabilizatora, poveéava brzinu turbulentnog §irenja pla-
mena i pri drugim jednakim uslovima, upotpunjuje sagorevanje.

Priroda goriva pri turbulentnom sagorevanju uti¢e na brzinu
reakcije 1 normalnu brzinu Sirenja plamena.** Normalne brzine sa-
gorevanja ugljovodonika tipa oktana, benzina, petroleja, dizel-goriva
itd. imaju pri jednakim pocetnim temperaturama priblizno istu veli¢inu.

Normalne brzine sagorevanja takvih goriva, kao $to su vodonik,
acetilen, etar, veée su nego kod ugljovodonika i zato ¢e sagorevanje
ovih goriva u vazduhu biti potpunije.

Uticaj geometrije komore na potpuno sa-
gorevanje. Na potpuno sagorevanje utiCu ne samo parametri
smede ve¢ i geometrijske karakteristike u koje spadaju preénik komore
sagorevanja, oblik i dimenzije stabilizatora, a takode relativni presek
izlaznog mlaznika.

Pre¢nik komore sagorevanja bitno uti¢e na sagorevanje. Pove-
¢avanjem duZine komore, sagorevanje je potpunije i pri nekoj duZini

* Turbulentnim - molima se nazivaju odeljene mase gasa koje u toku nekog
vremena uspevaju da ocuvaju individualnost a moZemo ih pratiti okom ili po-
smatrati na trenutnim fotografijama,

** Pod normalnom brzinom §irenja plamena podrazumeva se brzina pros-
tiranja fronta plamena u nesagorelom gasu, izmerena u pravcu normale na front
plamena.
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Iy priblizava se ka 100%. Povecavati duZinu komore preko ove veli-
Gine nema smisla, jer povecavanjem duZine povriina dodira vrelih
gasova sa zidovima komore i toplotni prenosi kroz zidove rastu. Naj-
povoljnijom se smatra ona duZina pri kojoj je specifi¢ni impuls gasova*
maksimalan.

Geometrija stabilizatora vr$i prili¢no slozen uticaj na rad. ko-
more sagorevanja. Danas se primenjuju pljosnati, konusni, sa Zlebo-
vima, cilindri¢ni i drugi oblici stabilizatora. Na sl.4.41 prikazana je
zona recilkulacije iza pljosnatog stabilizatora. Prilikom op:icanja o§-
trih ivica stabilizatora dolazi do prekida struje, pracenog intenzivnim
vrtloZzenjem.

Pri nekoj brzini strujanja
Usr plamen jednorodne smese,

\ &iji je sastav blizak sastavu smese
*ﬁmbmmfw koja se pali, odvaja se od sta-
= ,m bilizatora i sagorevanje prestaje.
o _,,.?-" f\obrafnr‘h X ciradina Najbolji je onaj stabilizator kod
R ST N e “"  koga pri odredenom relativnom
L_.:_ D o R > pre:seku fst = :Fsc |Fx ;_;rf:kid na-

. e o (P staje na vecoj srednjoj brzini.
e ST, Subilizatori, izradent od radi-
*"“\.__/ jalnih ili koncentri¢nih Zlebova
- ili §tapova, bolje zadrzavaju pla-

Sl. 4.41. Zona recirkulacije iza men nego konusni.
ravne ploce Konstrukcija radijalnih Zle-

bova potpomaZe prebacivanje
gasova koji sagorevaju od izvora paljenja u svezu smes$u i pri ostalim
jednakim uslovima skracuje duZinu oblasti gorenja i povecava se
potpunije sagorevanje.

Relativni presek izlaznog mlaznika fo = Fa/Fy (ovde je F; — po-
vriina izlaznog preseka mlaznika, Fy — povrsina izlaznog preseka
komore sagorevanja) bitno uti¢e na rad komore, jer se njime odreduje
karakter isticanja gasova, po$to promenu izlaznog preseka komore
moze da prati promena potroinje gasova ili promena pritiska.

* Specifiénim impulsom gasova naziva se odnos sile potiska mlaza, koja de-
luje u izlaznom preseku, i potroinje vazduha. >
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Glava V

SISTEMI DOVODA POGONSKE MATERIJE U RAKETNE
MOTORE

§ 5.1. OPSTI PODACI O SISTEMIMA DOVODA GORIVA

Dovod komponenata pogonske materije iz rezervoara u komoru
sagorevanja raketnog motora sa potrebnom sekundnom potro$njom,
pod neophodnim pritiskom, ostvaruje se uredajima koji se nazivaju
sistemom dovoda (ili sistemom dopremanja pogonske
materije) motora.

Sistem dovoda se sastoji od delova koji stvaraju pritisak dovoda
komponenata pogonske materije, cevne instalacije i drugih elemenata
i sklopova koji obezbeduju normalan rad sistema dovoda, regulisanje
motora, pustanje u rad i zaustavljanje. U ove poslednje se ubrajaju:
ventili, releji pritiska, releji vremena, reduktori pritiska, membrane,
prigusnice, regulatori broja obrtaja i drugi elementi.

Elementi sistema dovoda mogu biti u konstruktivhom pogledu
veoma razli¢iti i sa raznim $emama medusobne veze.

Glavni element sistema dovoda koji odreduje konstrukciju i
delovanje svih ostalih elemenata je deo koji stvara neophodan pritisak
dovoda komponenata pogonske materije u komoru sagorevanja. Za-
visno od tipa tog agregata, svi postojeci sistemi dovoda se dele na dve
osnovne grupe:

— potiskujuce sisteme dovoda, u kojima se
komponente pogonske materije dovode u komoru sagorevanja njihovim
istiskivanjem iz rezervoara gasovima visokog pritiska;

—pumpne sisteme dovoda, u kojima se kompo-
nente pogonske materije uvode u komoru sagorevanja pomocu pumpi.

Po principu rada sistemi dovoda RMTPM dele se na sisteme
jednokratne upotrebe koji se primenjuju u motorima raketa, i vise-
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kratne upotrebe (u vedini slucajeva sa regulisanom potro$njom po-
gonske materije) koji se obitno primenjuju u avionskim motorima.

Sistem dovoda bilo kog tipa mora da ispuni sledece osnovne
zahteve:

— da je jednostavan, kompaktan i male konstruktivne teZine;

— da ravnomerno dovodi radne komponente na mesto njihove
upotrebe i da je lako rukovanje motorom;

— da je visoko ekonomitan i siguran u radu;

— da je jeftine izrade i udoban u eksploataciji.

Najvaznija karakteristika bilo kog sistema dovoda goriva RMTPM
je njegova specifi¢na teZina koja se odreduje kao odnos opite tezine
sistema dovoda i zapremine rezervoara pogonske materije.

Gsa [ kg
'Y d o e [t S.l
S ( 1 ) (.1
gde je Gsg — teZina svih elemenata sistema dovoda kg;
V, — ukupna zapremina rezervoara pogonske materije.

Sto je manja velitina specificne teZine, sistema dovoda, on je kom-
paktniji, ekonomicniji i pogodniji.

Razliditi sistemi dovoda na razne nafine menjaju svoje teZinske 1
ekonomske karakteristike pri promeni pritiska u komori sagorevanja,
potiska motora i vremena njegovog rada, i zato imaju odredenu namenu.

Pri izboru sistema dovoda i pojedinih elemenata neophodno je,
u prvom redu, uzeti u obzir njegovu specifi¢nu teZinu, komparativou
slozenost konstrukcije, cenu i ekonomicnost rada.

Pogledaéemo ukratko neke oblasti primene jednog ili drugog
sistema dovoda.

U konstrukcijama motora sa potiskujuéim sistemom dovoda,
rezervoari pogonske materije nalaze se pod pribliZzno visokim pritiskom
(30—350 kg/cm?2). Radi Cvrstoce, ovi rezervoari imaju debele zidove,
§to im povecava tezinu u poredenju sa teZinom rezervoara pumpnog
sistema dovoda (gde je pritisak samo 2—4 kg/cm?®). Zato se potiskujuci
sistem dovoda koristi samo kod motora sa malim potiskom ili kratkim
vremenom rada, kada su dimenzije i teZina rezervoara mali. U motorima
sa velikim potiskom (vi$e od 10 do 20 t) i dugim vremenom, primenjuje
se, po pravilu, pumpni sistem dovoda. Medutim, iako on daje veliki
efektivni potisak, Cesto se primenjuje potiskujuci sistem dovoda jer
je konstruktivno jednostavniji i jeftiniji.
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§ 5.2. POTISKUJUCI SISTEMI DOVODA

U potiskuju¢im sistemima dovoda, komponente pogonske materije
dovode se u komoru sagorevanja istiskivanjem iz rezervoara gasoml
visokog pritiska. Ovaj pritisak mora da bude vei od onog u komori
sagorevanja za veli¢inu hidraulicnih gubitaka koji se pojavljuju usled
kretanja komponenata pogonske materije kroz provodne cevi i pri
prolazu kroz brizgalijke. Obavezni agregat pritiskujuceg sistema je
akumulator ili gas generator koji se obi¢no naziva
akumulatorom pritiska.

U RMTPM primenjuju se akumulatori pritiska na gas, barut i
teénost. U akumulatoru gasa, gas neophodan za potiskivanje kompo-
nenata nalazi se u balonu visokog pritiska.

U sistemu sa barutnim akumulatorima komponente pogonske
materije se potiskuju iz rezervoara produktima sagorevanja baruta,
a u sistemu sa akumulatorom pritiska na te¢nost — produktima sago-
revanja ili razlaganja te¢nih materija.

U zavisnosti od agregata koji stvara neophodan pritisak dovoda,
potiskujuéi sistemi dovoda mogu biti sa akumulatorima pritiska na
barut, te¢nost i gas.

Sistem dovoda sa gasmim akumulatorom pritiska

Sistem dovoda sa gasnim akumulatorom pritiska zove se jos i
sistem dovoda sa vazdu$nim akumulatorom pritiska (jer se kao radno
telo, po pravilu, primenjuje vazduh) ili jo§, prosto, balonski sistem
dovoda.

Principijelna $ema konstrukcije ovog sistema prikazana je na
sl. 5.1. Gas visokog pritiska (250—300 kg/cm?) iz balona (1) pri otvo-
renom ventilu za pustanje motora u rad (3) dolazi u reduktor (4), gde
se njegov pritisak smanjuje na 30—50 kg/cm?. Zatim gas kroz provodne. '

SlI. 5.1. Sema dovoda goriva p fu komprimiranog vazduha :

| — balon sa gasom visokog pritiska; 2 — gas; 3 — startni ventil;

4 — reduktor pritiska; 5,6 — rezervoari pogonske materije; 7 — mem-
brane; 8 — komora sagorevanja
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cevi dolazi u rezervoare pogonske materije (5) (6). Pod pritiskom gasa,
komponente pogonske materije se istiskuju iz rezervoara i kroz pro-
vodne cevi dolaze u komoru sagorevanja (8) probijajuéi membrane (7)
smestene u provodne cevi.

Balon obitno ima loptasti oblik jer ¢e njegova tezina, pri datoj
zapremini, biti najmanja u poredenju sa balonom bilo kog drugog
oblika. Medutim, ne moZe se uvek sav radni gas smestiti u jedan
loptasti balon, umetnut u kalibar rakete. U tom slucaju mora se u
raketu postaviti ne jedan, ve¢ nekoliko loptastih balona ili upotrebiti
cilindri¢ni, torusni i drugi tipovi balona. ‘

Na slici 5.2. prikazani su tipi¢ni oblici balona koji se koriste u
balonskom sistemu dovoda.

4
U rezervoare
a
Sl 5.2, Tipovi balona:
a — torusni baloni; b — cilindriéni baloni; 1 — balon za gas; 2 — startni ventil; 3 — wventil
za punjenje; 4 — reduktor; 5 — reduktor pritiska

Pri razmestaju balona izvan rezervoara pogonske materije, deo
prostora rakete izmedu lopti ostaje neiskori$¢en. Ako se lopte smedtaju
neposredno u rezervoare, prostor izmedu njih se potpuno Kkoristi.
Osim toga, duzina rakete u ovom sluéaju ispada nesto kraca.

Neophodni pribor balonskog sistema dovoda je reduktor pritiska
koji obezbeduje stalan pritisak gasa u rezervoarima pogonske materije
i prema tome ravnomeran dovod pogonske materije u komoru sago-
revanja. Ovo je neophodno za otuvanje nepromenljivog rezima rada
motora. Bez reduktora, pritisak u rezervoarima bio bi u podetku veoma
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visok, a zatim bi sa potro$njom pogonske materije i Sirenjem gasa
opadao.

Kao radno telo u sistemima balonskog dovoda, osim vazduha,
primenjuju se azot, helijum i drugi gasovi. Izbor gasa zavisi od prirode
komponenata goriva pogonske materije, temperature, rastvorljivosti
gasa u njima i drugih faktora. Najte$c¢e se koristi komprimirani vazduh
kao jeftinija komponenta koga ima uvek u dovoljnim koli¢inama. Azot
se primenjuje kada komponente pogonske materije mogu da stupe u
hemijske reakcije sa vazduhom i samim tim da poremete normalne
uslove dovoda. Helijum se primenjuje kada je neophodno da se kom-
ponente pogonske materije potiskuju na tako niskim temperaturama,
na kojima se vazduh ili azot u dodiru sa hladnom te¢no$éu kondezuju
i rastvaraju u njoj.

Prednost helijuma nad drugim gasovima sastoji se jo$ i u tome &to
ima manju specifi¢nu i molekulsku tezinu. TeZina helijuma, neophod-
nog za potiskivanje ove ili one zapremine pogonske materije, bi¢e go-
tovo 7 puta manja od tezina azota. Osim toga, pri priguivanju heli-
juma u reduktoru njegova temperatura raste, §to dovodi do dopunskog
smanjivanja neophodne teZine gasa za potiskivanje, a ne zahteva spe-
cijalne uredaje za zagrevanje reduktora.

Za smanjivanje rezervi gasa u raketi celishodno je zagrevati ga
pred uvodenjem u rezervoare, jer je zapremina koju zauzima gas pri
stalnom pritisku upravo proporcionalna njegovoj apsolutnoj temperaturi.
Zato, ako se apsolutna temperatura gasa pove¢a dva puta od normalne
(288°K), tj. ako se on zagreje do 576°K, teZina neophodne rezerve gasa
smanji¢e se dva puta. Pri tome ée se u odgovarajucoj meri smanjiti
1 tezina balona.

Balonski potiskujuci sistem dovoda je veoma jedncstavan po
konstrukciji i u eksploataciji. Medutim, balonski dovod, osim nedo-
statka, svojstvenog uopste svim potiskujué¢im sistemima (velika teZina
rezervoara pogonske materije), ima jo§ jedan bitan nedostatak — teZina
gasa neophodnog za potiskivanje celokupne pogonske materije je veoma
velika. Ako su zapremine za komponente velike, teina rezervoara,
balona i rezervi gasa dostici ¢e takve velitine da koriS¢enje ovog sistema
dovoda postaje necelishodno.

Za potiskivanje 1 m3 pogonske materije pri pritisku u rezervoarima
35—40 kg/cm? neophodno je imati oko 50 kg vazduha. Osim toga,
da bi se ta rezerva vazduha smestila u raketu potrebno je imati balon
zapremine oko 150 1, &ak ako je potetni pritisak u balonu jednak 300
kg/cm?. Takav balon (loptastog tipa), napravljen od ¢elika dobrog
kvaliteta, bice teZak oko 150 kg i sa pre¢nikom od 680 mm.
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Zapremina gasnog balona se odreduje po formuli gde je & —
koeficijent adijabate gasa;

. LR (5.2)
Dao—Par
Po  — pritisak dovoda (pritisak gasa u rezervoarima pogonske
materije), kg/m?;
Vo — zapremina rezervoara pogonske materije, m3;
P, — pocetni pritisak gasa u balonu, kg/m?;

Py — krajnji pritisak u balonu, kg/m?2.
TeZina neophodne rezerve gasa izratunava se po formuli

kb Vi

Ga = £w (kg) (5.3)
Re To (1 i i)
Pao
gde je R, — gasna konstanta za dati gas, kgm/kg®°C;
Tae — poletna temperatura gasa, °K.
Debljina zida loptastog balona izratunava se po formuli
rd
8 =" n(cm 5.4
S 7 (cm) (5.4)
gde je p — radunski pritisak u balonu, kg/cm?;
d — unutradnji precnik balona, cm;
ot — granica CvrstoCe materijala, kg/cm?;
n  — koeficijent rezerve Cvrstoce.

Za balon n uzima se da je jednak 2—2,5.

Unutra$nji pre¢nik moZe se odrediti iz poznate zapremine balona
Va. Posto je

Va. = i ™ d3 2
6
to je
P 3 . 6Va
-
Tezina balona drugih oblika, pri istoj rezervi vazduha, bi¢e uvek
veta od loptastih.
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Debljina zida cilindri¢nih balona odreduje se po formuli

T . R . (5.5)

263

Baloni za komprimirani vazduh Cesto se izraduju od celika visoke
&vrstoce.

Balonski sistem dovoda primenjuje se kod RMTPM za startne
rakete, ubrzace, na eksperimentalnim uredajima i kao pomocni u drugim
sistemima dovoda.

TeZnja da se smanji tezina sistema dovoda dovela je do stvaranja
novih Sema, gde se kao radno telo za akumulatore pritiska koriste ¢vrste
ili te¢ne materije koje imaju veliku specifi¢nu tezinu i visoku tempera-
turu produkata sagorevanja. Jedna od Sema dobijanja gasa iz kon-
denzovane ¢vrste materije je sistem dovoda sa barutnim akumulatorom
pritiska (gasnim generatorom.)

Sistem dovoda sa barutmim akumulatorom pritiska

Sistem dovoda sa barutnim akumulatorom pritiska, za razliku
od balonskog, ima malu teZinu i male gabarite. Principijelna $ema
tog sistema prikazana je na slici 5.3.

Princip rada ovog sistema sastoii se u sledecem: gasovi koji se
stvaraju sagorevanjem barutnog pun}e.n]a (2), pri odredenom pritisku
probijaju gasne membrane (3) i pocinju da pune pogonske materije (4).
Cim pritisak u rezervoarima dostigne datu veli¢inu probijaju se mem-
brane pogonske materije (5) i njene komponente pocinju da ulaze u
komoru sagorevanja (6). Za odrZavanje pritiska barutnih gasova u
komori barutnog akumulatora pritiska na neophodnoj visini, postavljen

AR -6

Vi
[ =

SI. 5.3. Principijelna $ema sistema dovoda sa barutnim gasnim
generatorom:
I — barutni gasni generator; 2 — barutno punjenje; 3 — gasne membrane;
4 — rezervoari pogonske materije; 5 — membrane pogonske materije; 6 — ko-
mora sagorevanja; 7 — ventil smanjenja pritiska
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je ventil smanjenja pritiska (7) koji reaguje kada pritisak u komori ba-
rutnog akumulatora pritiska prede proracunsku veli¢inu.

Zahvaljujuéi maloj specifi¢noj tezini vrelih gasova koji istiskuju
komponente pogonske materije, za dovod 1 m3 pogonske materije
potrebno je (uzimajuéi u obzir hladenje gasa na putu u rezervoar iu
samom rezervoaru) 12—I15 kg baruta. Barut u &vrstom stanju ima
veliku specifi¢nu tezinu — oko 1,5 kg/l) —1 zato ¢ée velicine komore u
kojoj sagoreva biti male — oko 12—15 1. Osim toga, barut mozZe da
sagoreva pri relativno niskim pritiscima (40—350 kg Jem®) koji samo malo
prelaze pritisak u’ rezervoarima. Zato zidovi tela komore sagorevanja
barutnog punjenja nece biti jako debeli, a teZina tela bice svega oko
25 kg. Na taj nacin, primenjujuci za pritiskivanje goriva produkte
sagorevanja barutnog punjenja, uSteduje se (u poredenju sa balonskim
dovodom) na svaki 1 m?® potiskivanog goriva oko 160 kg teZine.

Za ravnomerno potiskivanje pogonske materije iz rezervoara
neophodno je imati strogo postojanu povrsinu gorenja barutne Sipke.
S tim ciljem neki delovi $ipke se oblaZu (inhibitor). Oblozeni komad
barutnog punjenja gori samo sa strane neobloZene povrsine. Ako je
neophodno odrzavati ravnomerno gorenje barutne Sipke, ¢eone povrsine
ostavljaju se neoblozene. Kod takvog punjenja povréina sagorevanja
je postojana i jednaka teonoj povrini (slika 5.4). Prema tome ostaje
postojana i teZinska koli¢ina baruta koji sagoreva u jedinici vremena:

Gy = Fruvyr (kg/sek) (5.6)
'gde je Fp — povrSina gorenja baruta, m?;
u — brzina gorenja baruta, m/sek;

v» — specifitna teZina baruta, kg/m3; vyp = 1.400—1.700

(kg/m?).

Medutim, za odrzavanje postojanosti povr$ine gorenja u konstruk-
cijama barutnog akumulatora pritiska, sa vise komada punjenja, mo-
guéna je kombinacija postavljanja inhibitora, pri kojoj se kod jednih
komada barutnog punjenja povrina gorenja povecava, a kod drugih
smanjuje, ali ukupna povrdina. ostaje stalna. '

U zavisnosti od karaktera isticanja barutnih gasova i veliCine
pritiska barutnih gasova u komori, barutni akumulatori pritiska se dele
na natkritiéne, sa mlaznikom za smanjivanje pritiska gasova
do pritiska dovoda u rezervoar, i potkrititne bez mlaznika.

Na sl. 5.5. prikazana je §ema natkriti¢nog barutnog akumulatora
pritiska. U telo 1 smesta se barutno punjenje (2). Ono se pri stavljanju
u rad barutnog akumulatora pritiska pali pomocu pripale (3), koji se
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sastoji od dimnog baruta ili termitne smese. Usled gorenja baruta
stvaraju se gasovi koji prolaze kroz mlaznik (4) i kroz cevni dovod (5)
dolaze u rezervoare pogonske materije.

Wi

Sl. 5.4. Pogonsko punjenje

sa stalnom pourSinom sa- SI. 5.5. Superkrititni barutni gasni gene-
gorevanja: rator:
| — obloga (inhibitor); 2 — 1 — telo; 2 — barutno punjenje; 3 — upaljaé;
povriina sagorevanja 4 — priguieni mlaznik; 5 — cevovod

Osnovna prednost takvog barutnog akumulatora pritiska je po-
stojanost rada. Medutim, pritisak u natkriti¢nom barutnom akumu-
latoru pritiska dostize do 200—250 kg/cm?, $to dovodi do velikog
povecavanja teZine akumulatora. Osim toga, kod takvih pritisaka dolazi
do intenzivnog prenosa toplote od barutnih gasova na zidove barutnog
akumulatora pritiska, $to stvara teskoée u hladenju. Zato se danas
natkriti¢ni- barutni akumulatori pritiska ne primenjuju u svojstvu os-
novnog sistema, ve¢ samo u startnim sistemima.

Za razliku od natkritinog, u potkriticnom barutnom akumulatoru
pritiska (sl. 5.6) nema prigusnog mlaznika. Razlika u pritiscima u
barutnom akumulatoru pritiska i rezervoarima (P, — P)) pri tome je
mala i odreduje se gubicima u siste-
mu dovodnih cevi. Zato je i pritisak
u komori potkriticnog barutnog
akumulatora pritiska mali, $to po-
boljsava njegovu teZinsku karakte-
ristiku. Prakti¢no moZemo smatrati
da je pritisak u komori potkriti¢-
nog barutnog akumulatora pritiska
jednak pritisku dovoda.. Da bi se

. . A i : S1. 5.6. Potkriticni barutni gasni
sprecilo povecavanje pritiska iznad Seriratons

datog, u potkriti¢ni barutni akumula- 1 — telo; 2 — barutno punjenje; 3 — upaljag;

Al . S 4 — ventil za smanjenje pritiska; 5 — cevovod
tor pritiska postavlja se ventil sma- :

njenja pritiska (reducir ventil) (4). : )
Osnovni barutni akumulator pritiska radi
sa sporogore¢im barutima koji ne obezbeduju brz izlazak na rezim, i
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zato se u sistemu dovoda sa barutnim akumulatorima pritiska, osim
osnovnog, ugraduje dopunski startni barutni akumulator pritiska
koji radi sa brzogore¢im barutom.

Startni barutni akumulator pritiska sluz
za brzo popunjavanje slobodne zapremine rezervoara i dovodnih
cevi barutnim gasovima, a takode za paljenje osnovnog punjenja
barutnog akumulatora pritiska.

Kao §to je ve¢ napomenuto, osnovne prednosti barutnog akumu-
latora pritiska, u poredenju sa balonskim sistemom dovoda, to su nje-
gova kompaktnost i manja specifi¢na teZina, usled relativno manje
zapremine potrebne koli¢ine baruta. Osim toga, barutni akumulator
pritiska ima vaZnu pozitivnu osobinu pri eksploataciji: posto je ranije
ugraden u raketu, moze dugo da saluva svoju radnu sposobnost.

Uporedo sa nabrojanim preimuéstvima, barutni akumulator pri-
tiska ima slede¢e nedostatke:

1. Gasovi koji se stvaraju pri sagorevanju baruta imaju visoku
temperaturu (2000—3000°C) i zato vrie znatan toplotni uticaj na telo
barutnog akumulatora pritiska, rezervoare i komponente pogonske
materije. Da bi se obezbedilo duze vreme rada motora neophodno je
predvideti termoizolaciju kako tela akumulatora tako i zidova rezer-
voara.

2. Primenu barutnih akumulatora pritisaka oteZava obezbedivanje
postojanog pritiska u rezervoarima i, prema tome, stvaranje postojane
potro$nje komponenata pogonske materije. Ovo se objaSnjava sle-
deéim: prvo, brzina gorenja bitno zavisi od temperature punjenja i
drugo, moguée je dogorevanje gasova u rezervoaru oksidatora i viSe
od toga (pri prevelikom hladenju barutnih gasova), stvaranje eksplo-
zivnih gasnih smeSa.

3. Motorni uredaji sa barutnim akumulatorom pritiska teSko se
reguli$u i iskljucuju.

4. Po¥to baruti gore postojano pri relativno visokim pritiscima
(vie od 40 do 50 armosfera natpritiska), ovo poveava potrebu za
&vr$éim zidovima komore sagorevanija.

Bez obzira na te$koée u radu, izazvane zavisno$¢u brzine gorenja
baruta i toplotnih gubitaka od temperature okolnog vazduha, a ta-
kode dogorevanjem barutnih gasova u porama oksidatora, smatra se
da su sistemi dovoda sa barutnim akumulatorima pritiska perspek-
tivni.

Pri jednakoj startnoj teZini i drugim jednakim uslovima daljina
leta rakete sa barutnim akumulatorom pritiska je znatno vea od one
sa balonskim sistemom dovoda.
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Sistem dovoda sa akumulatorima pritiska sa tekno$éu (teéni gasgenerator)

Akumulator pritiska sa teénoS¢u je uredaj koji od dveju samo-
reagiraju¢ih komponenata stvara vreli gas odredenog pritiska, pomocu
koga se osnovne komponente pogonske materije potiskuju iz rezer-
voara u komoru sagorevanja motora. Komponente pogonske materije
koja se trosi za dobijanje gasa, mogu da se uvode u gasgenerator ,,te-
¢nog* akumulatora pritiska na razliCite nacine. Najées¢e se uvode
pomoéu komprimiranog vazduha Cija se rezerva mora nalaziti u raketi.

Principijelna $ema sistema dovoda sa tetnim akumulatorom pri-
tiska prikazana je na sl.5.7.

Princip dovodenja takvog sistema dovoda sastoji se u slede¢em.
Gas visokog pritiska (200—250 kg/cm?), koji se nalazi u balonu (1)
pri otvorenom startnom ventilu (2) dolazi u reduktor pritiska (3) gde
se mjegov pritisak smanjuje do neophodne proracunate veli¢ine (oko
35—45 kg/cm?). Dalje on dolazi u rezervoare (4) i (5) sa komponentama
pogonske materije (reagenti gasgeneracije) i potiskuje ih u gasgenera-
tore (6) koji se nalaze u dnu osnovnih rezervoara pogonske materije (7).
U tim gasgeneratorima se usled sagorevanja komponenata pogonske
materije, stvara gas, neophodan za potiskivanje osnovnih kompone-
nata pogonske materije iz rezervoara u komoru sagorevanja motora.

4 6 7 6 8

o i)
4 )—é—llr( j
SL5.7. Principijelna Sema sistema doveda sa tecnim gasnim generatorom:
1 — balon sa gasom visokog pritiska; 2 — startni ventil; 3 — reduktor pritiska 4,5 —
rezervoari sa komponentama gasogeneracije; 6 — gasogeneratori; 7 — rezervoari

pogonske materije; 8 — propusni ventili ili membrane za odvajanje; 9 — komora
sagorevanja

Sistem dovoda sa te¢nim akumulatorom pritiska obi¢no se sa-
stoji od slede¢ih osnovnih delova: bloka dovoda oksidatora, bloka
dovoda goriva i pneumobloka.

Osnovni elementi bloka dovoda odgovaraju¢e komponente su:

— gasgenerator, smesten na odgovarajuli rezervoar osnovne
komponente pogonske materije;
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— rezervoari za gorivo i oksidator (reagent gasgeneracije);

— armatura i provodne cevi.

Pneumoblok sistema je zajednicki za oba bloka dovoda kompo-
nenata pogonske materije.

Osnovni element svakog bloka dovoda je gasgenerator (komora
sagorevanja reagenata gasgeneracije).

Uredaji gasgeneratora oba rezervoara osnovnili komponenata
pogonske materije su po sustini jednaki. Gasgenerator (s1.5.8) sastoji se
iz sledec¢ih sklopova:

— tela (1) osnovnog sklopa gasgeneratora, na koji se montiraju
svi ostali elementi;

— brizgaljke (2) za rasprsivanje komponenata pogonske materije
pri njihovom uvodenju u komoru gasgeneratora;

— membranskih sklopova (3) koji razdvajaju komore gasgenera-
tora od rezervoara za vreme punjenja komponenata i pri Cuvanju
motora (sklop se sastoji od tela, filtra, membrane i drugih detalja);

— odsec¢nog ventila (6) i drugih elemenata.

Gornji deo gasgeneratora je glava na kojoj se u¢vr§¢uju brizgaljke
pogonske materije.

Na taj nacin te¢ni akumulator pritiska je u su$tini mali RMTPM
sa svojim sopstvenim sistemom dovoda i komorom sagorevanja iz
koje gasovi ne isticu u atmosferu ve¢ u rezervoare pogonske materije.
Osnovna razlika izmedu tetnog akumulatora pritiska i RMTPM je
u tome §to te¢ni akumulator pritiska daje
male brzine isticanja gasova, ali pruZa
mogucnost za dobijanje velikih pritisaka
na izlazu, neophodnih za dovod pogon-
ske materije. Sistem dovoda u samom
te¢nom akumulatoru pritiska moZe da
bude bilo kakav, ali se sistem dovoda
komponenata u komoru sagorevanja (gas-
generator) tetnog akumulatora pritiska
N bira s obzirom na osobenosti rada aku-

mulatora kao RMTPM. Takve osobenosti
su: mala potroS$nja komponenata gas-
generacije (potro$nja pogonske materije
u tefnom akumulatoru pritiska iznosi
oko 1,5—29%, njene potrodnje u komori
S1.-5.8. Sema gasgeneratora: sagorevanja) i neophodnost stabilnog rada
1 —telo; 2 — brizgalike; 3 —mem- sa §to taCnijim obezbedenjem potrebnih

branski sklopovi; 4 — filtri; 5 — mem-
brane; 6 — odseéni ventil parametara.

-
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Polaze¢i od ovoga, CeSce se primenjuje sistem potiskivanja kom-
ponenata u te¢nom akumulatoru pritiska, komprimiranim vazduhom
(sistem sa vazdu$nim akumulatorom pritiska). Osnovni nedostatak
takvog sistema — njegova velika teZina — igra znacajnu ulogu jer,
zahvaljujuéi maloj potro$nji goriva, tezina balona je relativno mala.
U isto vreme takva prednost sistema dovoda sa vazdu$nim akumu-
latorom pritiska, kao §to je postojan rad i tatno odrZavanje potrebnog
reZima, veoma je dragocena.

Za rad tetnog akumulatora pritiska mogu se iskoristiti bilo koja
goriva i oksidatori, ali su najprihvatljivije samozapaljive komponente
pogonske materije. U slucaju primene samonezapaljivih kompo-
nenata pogonske materije, njihovo paljenje pri pustanju motora u rad
se vr§i pomocu elektro-piropatrona.

Pri optimalnim koeficijentima viska oksidatora a, produkti go-
renja poznatih samozapaljivih pogonskih materija imaju vrlo visoku
temperaturu (oko 3000°K), $to ne obezbeduje termo-postojanost
i ¢vrstotu rezervoara pogonske materije pri duZem radu gasgenera-
tora.

Za snizavanje temperature gasova do dozvoljenih veli¢ina (1100—
1200°C), komponente pogonske materije u komorama gasgeneratora,
sagorevaju pri koeficijentu viska oksidatora koji se razlikuje od jedinice.

Da ne bi doslo do dogorevanja gasa u rezervoarima i obrazovanja
eksplozivne smese, gasgenerator rezervoara oksidatora mora da radi pri
odnosu komponenata znatno vefem od stehiometrijskog, a gasgene-
rator rezervoara goriva — manjem od ovoga. Obi¢no je koeficijent
viska oksidatora gasgeneratora rezervoara oksidatora u granicama 3—6,
a gasgeneratora rezervoara goriva 0,3—0,4.

Pri takvom odnosu komponenata iskljuCuje se mogucnost stva-
ran]a eksplozwne smese produkata sagorevanja i njihovog dogore-
Vﬂﬂ]a sa te¢noscu ko;a se lStlSkl.l]e isa n}emm parama u I'CZCI'VOE!UIH&,
a dobija se i zadata srednja temperatura.

Poznato je da od odnosa komponenata pogonske materije zavisi
temperatura dna i bo¢nog zida obloga rezervoara sa strane gasgene-
ratora, kao i specifi¢na potro$nja pogonske materije u gasgeneratoru.
Pri promeni sastava pogonska materija u pravcu stehiometrijske vred-
nosti, temperatura rezervoara osnovnih komponenata pogonske ma-
terije raste, njena specifi¢na potro$nja goriva se smanjuje. Optimalni
odnos komponenata pogonske materije za teCne akumulatore pritiska
bice takav pri kome temperatura zidova rezervoara osnovnih kompo-
nenata pogonske materije na kraju rada motora nee prelaziti bez-
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bedno dozvoljenu granicu 400—500°C ako se rezervoari od legiranih
Celika, i 150—200°C, ako su od aluminijumskih legura.
Neophodna sekundna potro$nja komponenata pogonske materije

u gasgeneratoru za svaki rezervoar odreduje se po formuli

DoV ser
RTn (kg sek) (5.7)
gde je pg — pritisak dovoda u osnovnim rezervoarima pogonske ma-
terije (oksidatora ili goriva), kg/m?2;
Vser — sekundna potrosnja odgovarajuce komponente iz osnovnog
rezervoara, m?/sek;
RT — dovedena sila gasova koji dolaze u odgovarajuéi rezervoar;
nt — koeficijent koji uratunava toplotne gubitke gasa u sistemu
dovoda pogonske materije.
Posto blok dovoda oksidatora i blok dovoda goriva rade ravno-
merno za celo vreme rada motora, neophodna rezerva komponenata
pogonske materije za svaki blok dovoda odreduje se iz odnosa.

G=mG1(kg) (5.8)
gde je G — puna rezerva komponenata za odgovarajuéi rezervoar;
m — koeficijent koji uralunava garantne ostatke goriva u

zapreminama, Kkoji se uzima da je jednak 1,2;
T — vreme rada motora, sek.

Zapremina malih rezervoara koja je u zavisnosti od komponenata
gasgeneracije, odreduje se iz odnosa

Yo OB iy (5.9)
Ti

gde je y¢ — specifitna teZina komponente pogonske materije, kg/m?;

n — koeficijent koji uratunava slobodnu zapreminu u rezervoarima.
Zapremina balona komprimiranog vazduha odreduje se po jed-
nadini: .

kpV
Po — Pk Y
gde je k — koeficijent adijabate isticanja (za vazduh k = 1,4);
p — pritisak dovoda u instalaciji blokova dovoda;

W = N (5.10)
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V' — ukupna zapremina svih rezervoara za pogonske mate-
rije teCnog akumulatora pritiska;
P, — pocetni pritisak u balonu;
px — krajnji pritisak u balonu.

Po teZinskim karakteristikama, sistem dovoda sa te¢nim akumu-
latorom pritiska, priblizno se poklapa sa sistemom dovoda sa baru-
tnim akumulatorom pritiska. Ali, te¢ni akumulator pritiska ima pred-
nost pred barutnim, jer moZe da obezbedi stabilniji pritisak u rezervoari-
ma pogonske materije, a prema tome, i stabilniji rad motora. Ovo se ob-
jasnjava time 8to reZim teénog akumulatora pritiska malo zavisi od
temperature okolnog vazduha i te¢ni akumulator pritiska je samoregu-~
lirajuéi akumulator pritiska. Potrosnja komponenata pogonske mate-
rije zavisi od razlike pritiska izmedu rezervoara sa komponentama
gasgeneracije i osnovnih rezervoara pogonske materije, a prema tome,
promena pritiska u rezervoarima pogonske materije automatski ée iza-
zvati promenu potro$nje komponenata gasgeneracije.

Motorni uredaji sa tetnim akumulatorom pritiska regulisu se i
iskljuCuju znatno prostije od onih sa barutnim. Osnovni nedostatak
sistema dovoda RMTPM i te¢nim akumulatorom pritiska je §to je
komplikovaniji u poredenju sa balonskim sistemom dovoda i sistemom
dovoda sa barutnim akumulatorom pritiska. Osim toga, manje je
pogodan za eksploataciju.

Opsta ocena potiskujucih sistema dovoda

Pogonska grupa sa potiskujuéim sistemima dovoda pogonske
materije ima prednosti kao $to su:

— jednostavnost konstrukcije i relativno jeftina izrada;

— sigurnost rada;

— mali gabariti i specifi¢na teZina, ako motor ima mali potisak
i kratkotrajni rad; :

— stabilnost dovoda komponenata pogonske materije u komoru
sagorevanja, pod uslovom, da je u balonski sistem dovoda postavljen
reduktor pritiska, a u barutnom akumulatoru pritiska postoji dovoljno
osetljiv ventil pada pritiska barutnih gasova.

Osnovni nedostaci ovih sistema dovoda pogonske materije:

— velika specifi¢na teZina rezervoara pogonske materije zbog
toga Sto moraju da budu &vr$éi za rad pod znatnim pritiskom gasa,
naroCito pri kori§¢enju vrelih gasova;
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— velika specifitna teZina akumulatora pritiska sa komprimi-
ranim gasom u njemu (u slu¢aju primene balonskog sistema dovoda);

— veliki gubici toplote od vrelih gasova u okolnu sredinu (kod
primene barutnih akumulatora pritiska i te¢nih akumulatora pritiska
§to povedava specifi¢nu teZinu potrebnog barutnog punjenja ili pogon-
ske materije za obrazovanje gasova;

— brzina gorenja baruta zavisi od temperature okolne sredine.
U vezi s tim povr$ina sagorevanja mora da se odreduje iz brzine sagore-
vanja pri §to niZoj temperaturi okolne sredine; ovo je povezano sa
neophodno$éu postavljanja ventila pada pritiska na akumulator i sa
gubitkom dela energije baruta;

— pri povecavanju vremena rada motora, tezina tih sistema do-
voda mnogo se povetava, $to ih &ini nepogodnim za motore sa velikim
potiskom i duzim vremenom rada.

Usled pomenutih osobina potiskujuci sistemi dovoda pogonske
materije primenjuju se samo u motorima malih i srednjih pritisaka sa
kratkotrajnim vremenom rada, tj. za rakete sa srednjim dometom.

U motorima vodenih raketa dalekog dejstva, kojima je potrebna
veoma velika kolitina pogonske materije, koriste se pumpni sistemi
dovoda.

§ 5.3. PUMPNI SISTEMI DOVODA

Opsta karakteristika ovih sistema

Pumpne sisteme dovoda komponenata celishodno je primenjivati
u RMTPM i relativno velikim potiskom i velikim vremenom rada,
tj. za motore koji imaju rezervoare velikih razmera.

U ovim sistemima dovoda komponente pogonske materije se
dovode iz rezervoara u komoru sagorevanja pumpama koje stvaraju
neophodan pritisak. Pritisak dovoda uvek mora da bude veci od pri-
tiska u komori sagorevanja za velitinu hidrauli¢nih gubitaka u cevima
dovoda pogonske materije.

U rezervoarima pogonske materije stvara se odredeni pritisak —
takozvani nadpritisak, neophodan za obezbedivanje normalnog rada
pumpi. Pumpe za pogonsku materiju pokrecu sa gasnom turbinom.
Kao radno telo za snabdevanje turbine koriste se:

— gasna para koja se dobija razlaganjem visoko koncentrisanog
vodonik-peroksida u specijalnom uredaju, takozvanom gasgeneratoru;
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— gas dobijen kao rezultat sagorevanja osnovnih ili pomoénih
komponenata pogonske materije u gasgeneratoru;

— gas koji se uzima iz komore sagorevanja motora.

Principijelna Sema konstrukcije pumpnog sistema dovoda prikazana
je na sl. 5.9. Rad sistema sastoji se u sledecem: gas visokog pritiska
(azot ili vazduh) iz balona (1) kroz ventil (2) i reduktor pritiska (3)

6
12 3 4 5 U atmosferu
' 8 9; Yoo
=] l.:n_lp_
10 13
7
Sl 5.9. Principijelna Sema turbopumpnog sistema dovoda:
1 — balon visckog pritiska; 2 — startni ventil 3 — reduktor pritiska
4 — rezervoar vodonik-peroksida; 5 — gasgenerator; 6,7 — rezervoari

pogonske materije; 8,10 — pumpe; 9 — turbina; 11,13 — odsedni ventil;
12 — komora sagorevanja

dolazi u rezervoar (4) i istiskuje vodonik-peroksid u gasgenerator (5).
U gasgeneratoru, zahvaljujuéi katalizatoru, vodonik-peroksid se raz-
laze i obrazuje se gasna para koja je — radno telo turbine. Iz gas-
generatora gas ulazi u turbinu (9) i okreée. Istovremeno pocinju da se
okrecu pumpe (8) i (10) koje se nalaze na istom vratilu sa njom i kad su
otvoreni ventili (11) i (13), ispunjavaju oksidator i iz rezervoara u ko-
moru sagorevanja (12). Ventili koji otvaraju i zatvaraju prolaz kompo-
nentama pogonske materije u komoru sagorevanja nazivaju se odse¢nim.

Turbina i pumpe smestaju se u jednu grupu — turbopumpnu.

Pumpni sistemi dovoda razlikuju se po tipu primenjenih pumpi,
naCinu pustanja u rad pumpi i na¢inu snabdevanja turbine, te zato
ovde navedena principijelna $ema uredaja nije jedina.

U RMTPM primenjuju se uglavnom dva tipa pumpi — centri-
fugalne i zupcaste.

Centrifugalne pumpe su najrasprostranjenije jer
omogucavaju dovod velike koli¢ine komponenata pogonske materije
sa neophodnim pritiskom pri malim dimenzijama i teZinama pumpi.
Ovo se postiZe zahvaljujuci velikim obimnim brzinama krilastih pumpi.
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Kod postoje¢ih RMTPM, broj obrtaja pumpi iznosi 5.000—20.000 u
minutu i vise.

Zup&aste pumpe se primenjuju kod malih potrosnji
komponenata i najée§¢e kao pomocne, na primer, za dovod pogonske
materije u gasgenerator.

Dobre osobine pumpnih sistema dovoda su:

— $to se dobijaju laksi rezervoari pogonske materije jer se rezervoari
za komponente pogonske materije ne nalaze pod visokim pritiskom;
u rezervoarima (2—4 kg/cm?) stvara se radi toga da se omoguci siguran
dolazak te¢nosti do pumpi i obezbedi beskavitacioni rad pumpi;

— dovoljna stabilnost pritisaka i potro$nje komponenata pogonske
materije koje se uvode u komoru sagorevanja;

— mogucnost stvaranja povecanih pritisaka u komori sagorevanja
(50—70 kg /cm?) bez znatnog oteZavanja konstrukcije motornog uredaja.

Osnovni nedostatak datih sistema dovoda je relativna sloZenost
konstrukcije. Pogonske grupe koje imaju pumpni sistem dovoda,
ponekad se zovu uredajima sa rasterecenim rezervoarima.

Pumpe

U pumpnim sistemima dovoda pogonske materije primenjuju se
pumpe raznih tipova. U pumpi, mehanic¢ki rad, utroSen na njeno

okretanje, pretvara se u mehanicki rad prebacivanja te¢nosti.

Pumpe se obi¢no klasifikuju po nameni i principu rada.

Po nameni razlikujemo pumpe za dovod komponenata pogonske
materije u komoru sagorevanja, za dovod sredstava generacije u gas-
generatore i pumpe koje omogucavaju cirkulaciju te¢nosti za hladenje.

Po principu dejstva razlikujemo dva tipa pumpi — sa lopaticama
i zapreminske.

U pumpama sa lopaticama energija, neophodna za povecavanje
pritiska te¢nosti, prenosi se na nju preko lopatica obrtnog kola. U
pumpe sa lopaticama’ spadaju centrifugalne, oksijalne i dijagonalne.

Zapreminske pumpe prebacuju tetnost potiskujuci je klipom ili
nekim drugim uredajem. Tu spadaju zupcaste, klipne i klipne rota-
cione pumpe.

Najrasprostranjenije RMTPM su centrifugalne pumpe sa lopatica-
ma. Njihova osnovna preimuéstva su male dimenzije i mala tezina. Osim
toga, one mogu da rade sa velikim brojem obrtaja i pogodne su za
neposredno povezivanje sa vratilom turbine.
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Pumpe sa lopaticama. Sema centrifugalne pumpe sa lopaticama
prikazana je na sl. 5.10. Pumpa se sastoji od radnog kola (turbine) (4),
utvrdenog na vratilu (5), tela (2) sa ulaznim grlom (1), spiralne komore
(3) i izlaznog otvora (6). Pri obrtanju radnog kola, tecnost, pod dejstvom
centrifugalnih sila se odbacuje lo-
paticama radnog to¢ka na periferiju.
Rad utrofen na okretanje radnog
totka transformiSe se u spiralnoj
komori u pritisak.

Za povecavanje proizvodnosti,
pumpe se uklju¢uju paralelno, a za
povecanje napona — naizmeni¢no.

Pumpe raketnih motora, zbog

kratkog roka trajanja rada, razlikuju
se od industrijskih manjom Cvrsti-
nom delova, specifi¢no$éu uredaja
za zaptivanje i fino¢om izrade. Rad
zaptivki pumpi RMTPM, odvija
se u tezim uslovima nego industrij-
skih pumpi. Ovo je uslovljeno time
$to neke komponente pogonske ma-
terije aktivno reaguju sa metalima, ] — Weme. o Ol W
a druge su hemijski aktivne te¢nosti 5 — vratilo pumpe; 6 — izlazni prikljucak
i njihovo meSanje je nedopustivo.
Osim toga, pri spajanju kod pumpi sa visoko turaznom turbinom,
obi¢ni zaptivadi se brzo izlizu. U pumpama RMTPM u praksi je
potrebna potpuna hermetizacija Supljina, §to znatno povecava zahteve
za sigurnim zaptivanjem. Kod veCine pumpi koristi se kombinovano
zaptivanje.

Centrifugalne pumpe primenjuju se ne samo kao osnovne pumpe
dovoda komponenata pogonske materije u komoru sagorevanja RMTPM,
ve¢ i kao dopunske u sistemima mlaznih motora.

Zapreminske pumpe mogu biti klipne i zupcaste.

Klipne pumpe mogu da budu radijalne (sa Kklipovima
rasporedenim u ravni, koja je normalna na osu okretanja rotora) i
akcijalne (sa klipovima rasporedenim po obimu cilindra ili konusa,
opisanom oko ose okretanja rotora). Danas se u sistemima dovoda
pogonske materije mlaznih motora primenjuju uglavnom aksijalne
klipne pumpe promenljive proizvodnosti, sa klipovima rasporedenim
po obimu konusa, opisanog oko ose okretanja rotora.

2 — telo pumpe;
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Principijelna sema uredaja takve pumpe prikazana je na sl.5.11. Pu-
mpa radi na sledeéi nadin: pri obrtanju rotora (3) pumpe, usled kosog
poloZaja diska (1), klipovi (2) vrSe obrtno—pravolinijsko kretanje u
svojim kanalima, rasporedenim po rotoru, usisavajuéi pribliZno, u
toku poluobrta rotora gorivo kroz otvor usisavanja razvodnika (4) i
istiskujuci ga u toku drugog poluobrta kroz otvor razvodnika za kom-
presiju na liniju visokog pritiska.

Povecavanje ili smanjivanje proizvodnosti pumpe pri stalnom
broju obrtaja mehanizma postiZze se promenom ugla nagiba diska.

Broj klipova u jednom rotoru obi¢no je neparan i iznosi 5—11.
Najrasprostranjenije su sedmo — i devetoklipne pumpe. Pre¢nik klipa
je 10—20 mm. Broj obrtaja rotora pumpe kod postoje¢ih konstrukcija
dostize 4.000—5.0000/min, a maksimalna proizvodnost klipnih pumpi
je do 2 kg/sek. Ove pumpe se koriste u svojstvu osnovnih u sistemima
dovoda pogonske materije kada pritisak na izlazu mora da bude 80—150
kg/cm?2,

Zupcaste pumpe (sl. 512) su najjednostavnije u kon-
struktivnom pogledu, sigurne u eksploataciji, i imaju malu specifi¢nu
tezinu i dimenzije. Pri istoj tezini i dimenziji prevazilaze po proizvod-
nosti klipne za 1,5—2 puta. Osnovni nedostatak zupcastih pumpi je
tezina postizanja pritiska na izlazu veceg od 50 do 60 kg/cm? i postojane
proizvodnosti pri nepromenjenom broju obrtaja mehanizma.

Zupcaste pumpe se primenjuju kao osnovne u sistemima dovoda
mlaznih motora sa pritiskom goriva 30 — 40 kg/cm?, u lansirnim
sistemima, a takode u servo uredajima kormila koji ulaze u sastav auto-
mata stabilizacije, u svojstvu mehanizma za obrtanje mlaznih kormila.

N

77

T

K

s 4 2 & 34
S1. 5.11. Sema klipne rotacione pumpe : Sl 5.12. Sema zupéaste pumpe:

1 — kosi disk; 2 — klip; 3 — rotor; 4 — raz- 1 — usisni prikljudak; 2 — prostor usisavanja;
vodnik; 5 — servo klip; 6 —poluga; 7—za- 3 — prostor za sabijanje; 4 — potisni prikljucak;
vrtanj — ograni¢ava¢ minimalnog dovoda 5,6 — zupdanici
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Osnovne karakteristike pumpi Za ocenu
osnovnih svojstava pumpe, najvaZnije karakteristike su proizvodnost,
napon, korisna snaga i broj obrtaja.

ProizvodnoS¢u pumpe nazivamo kolidinu tetnosti koju pumpa
predaje u jedinici vremena. Razlikuju se zapreminska Q (m?/sek) i
teZinska G (kg/sek) proizvodnost. Obe su vezane odnosom:

G
Q = — m?[sek
¥
gde je y — specificna teZina komponente, kg/m3.
Zapreminska proizvodnost svakog tipa pumpe odreduje se po
zavisnim osobinama. Tako na primer, za klipnu pumpu je

2
0 :ﬂ4d_ Smax th (5.11)

gde je d — pre¢nik klipa;
Smar — maksimalni hod Kklipa;
() — broj klipova;
n — broj obrtaja rotora.

Naponom se naziva prirast pune specifiéne energije te¢nosti u
kolu. Veli¢ina napona koji stvara pumpa odreduje se neophodnim
pritiskom dovoda pd koji mora da bude jednak zbiru: pritisak u komori
sagorevanja po plus razlike pritiska na brizgaljkama Ap$§ i gubici pri-
tiska u cevima dpe, koji se sastoje iz gubitaka pritiska u provodnim
cevima, ventilima i oblozi za hladenje, ako komponenta prolazi kroz nju.

Iz pritiska dovoda pd potrebno je izradunati onaj pritisak pod
kojim tecnost ulazi u pumpu pu.

Prema tome, razlika pritiska 4p, koji stvara pumpa moZe se
odrediti po formuli

Apy = po + ApS + Ape — Apuy [kg/cm?]

Obi¢no se napon koji stvara pumpa izraZava u metrima stuba
tecnosti koja se dovodi i ozna¢ava sa H:

= A2 (5.12)
¥

gde je Apy izraieno u kg/m2, a y — u kg/m®.
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Korisna snaga pumpe odreduje se radom koji pumpa vrsi podizuéi
teCnost G na visinu H.

Ova snaga je tim veca $to je veta sekundna potro$nja te¢nosti i
potrebni pritisak tenosti za pumpom, tj. §to je veéi potrebni napon.

Velitina snage odreduje se po formuli

N _GH _QH . (xg 5.13
?= "5 =735 T ( ) ( )
ili
OApy,
N, — 22P» 5.14
» = (5.14)

Broj obrtaja n za savremene pumpe iznosi 5.000—20.000 u mi-
nuti 1 vise.

Sto je veci broj obrtaja pumpe, njene dimenzije su manje.

Gubici u pumpi Pumpa uvek ima gubitaka koji uma-
njuju njene Karakteristike. Napon pumpe se smanjuje zbog prisustva
hidrauli¢nih gubitaka u proto¢nom delu. Prilikom kretanja tenosti po
poto¢nom delu pumpe, jedan deo njene energije se trodi na savladiva-
nje raznih vrsta hidrauliénih otpora. Smanjivanje pritiska usled hidrau-
licnih gubitaka karakteriSe se hidrauli¢nim koeficijentom korisnog dej-
stva pumpe 7 koji je jednak 0,80—0,90 i zavisi od proizvodnosti pum-
pe. Povecavanjem proizvodnosti rastu hidrauliéni gubici. Drugu grupu
gubitaka u pumpi sacinjavaju zapreminski gubici, koji vode sniZavanju
proizvodnosti. Pri obrtanju kola neizbeZno je pretapanje teénosti iz
oblasti visokog pritiska u oblast niskog pritiska. SniZavanje proizvod-
nosti usled zapreminskih gubitaka ocenjuje se zapreminskim koefici-
jentom korisnog dejstva pumpe 7,. Zapreminski koeficijent korisnog
dejstva, porastom proizvodnosti, nefto se povetava. Njegova velitina
je priblizno jednaka 0,90—0,92.

U pumpi su neizbezni i mehanicki gubici. To su gubici energije
na trenje u leZajima, na zaptivanje, a takode na trenje radnog kola o
tecnosti. Svi ovi gubici su mali i ubrajaju se u mehanicki koeficijent
korisnog dejstva pumpe 5, koji je jednak priblizno 0,92—0,96. Ukupni
koeficijent korisnog dejstva pumpe odreduje se po formuli

e = MNr- Nz Nm
i za velike pumpe iznosi oko 0,7.

Pojava kavitacije Povetanje broja obrtaja u centri-
fugalnim pumpama povoljno uti¢e na konstrukciju pumpe. Sto je vedi
broj obrtaja, manje su dimenzije pumpe a prema tome i njena teZina.
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Osim toga, poveavanje broja obrtaja dovodi do poboljanja uslova
rada turbine (povecava se koeficijent korisnog dejstva i smanjuju di-
menzije). Ali znatno poveéavanje broja obrtaja ograni¢ava se pojav-
ljivanjem kavitacije.

Kavitacija, ili hladno kipljenje te¢nosti je pojava stvaranja prekida
u mlazu tecnosti, ili praznina, ispunjenih parama teénosti.

Pre ulaska u pumpu te¢nost raspolaze odredenom rezervom ener-
gije koja se u toku kretanja teénosti po kanalu, usled gubitka (na trenje,
udar), smanjuje. Zato se primecéuje pad pritiska te¢nosti, a posto se
kanal za prolaz te¢nosti u pumpi suzava, porastom brzine tecnosti
pad pritiska raste. '

Ako u bilo kojoj tacki protoka te¢nosti ovaj pritisak postane manji
od pritiska zasi¢enih para te¢nosti, u toj Ce tacki do¢i do lokalnog
isparavanja — obrazovace se parne zapremine. To je upravo kavitacija.
Najverovatnije mesto pojave Kkavitacije u centrifugalnoj pumpi su
ulazne ivice lopatice turbine, jer ovde nastaju znatni gubici energije
koji naglo smanjuju ukupan napon tefnosti. A posto je brzina ovde
velika, stati¢ki pritisak moZe da padne niZe od pritiska zasic¢enih para.

Kavitacija remeti normalan rad pumpe. Ona je Stetna jer prilikom
dolaska tecnosti sa parnim mehurima u oblast visokih pritisaka, para se
kondenzuje, a zapremina parnih mehura te¢nosti popunjava se veoma
brzo, §to uslovljava znatna lokalna povecanja pritiska i hidrauli¢ne
udare. Ti udari dovode do erozije metala, gubitaka i o$tecenja pumpe.

Osim toga, pri kavitaciji dolazi do pada napona i zapreminske
potroSnje potiskujuée teCnosti, jer se deo zapremine puni parama
teCnosti. ;

Rad pumpi u uslovima kavitacije je nedopustiv, narotito kada to
moZe da dovede do prekida dovoda koji obavezno vodi narusavanju
pravilnog procesa u komori sagorevanja.

Da bi se spretilo nastajanje kavitacije, neophodno je poveéati
pritisak te¢nosti na ulazu u pumpu ili smanjiti broj obrtaja pumpe.
Ograni¢avanje broja obrtaja pumpe nije uvek celishodno i zato se u
raketnim motorima sa pumpnim sistemom dovoda pogonske materije
pribegava specijalnim merama koje uklju¢uju pojavu kavitacije. U te
mere spadaju:

1. Stvaranje dopunskog natpritiska nad nivoom tetnosti u rezer-
voaru, tj. stvaranje natpritiska u rezervoaru pogonske materije. Po-
stoje razni nadini stvaranja natpritiska u rezervoarima pogonskih ma-
terija, ali svi oni obezbeduju na ulazu u pumpu uslov pyz > ps, gde
je pur — pritisak te¢nosti na ulazu u pumpu, p; — pritisak zasi¢enih
para teCnosti,
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2. Uredaji pred radnim kolom pretpumpi imaju veca antikavita-
ciona svojstva nego glavna pumpa. Kao pretpumpe najceSce se pri-
menjuju osne pumpe sa zavojnim Zlebovima, tj. koje imaju lopatice
sa spiralnom povr$inom; takve pretpumpe imaju velika antikavitaciona
svojstva i zato se kod njih, po pravilu, ne primecuje pojava kavitacije.
Radeé¢i u opstem sistemu, pretpumpa stvara neki napon tecnosti, pa
¢emo na ulazu u radno kolo imati Pul > p,; obi¢no se napon koji stvara
pretpumpa ograni¢ava minimalnom velicinom. Ona obezbeduje
beskavitacioni rad osnovne pumpe, jer transformacija energije u malo
optereenim osnim pumpama ide sa manjim koeficijentom korisnog
dejstva nego u glavnoj centrifugalnoj pumpi.

3. Primena pojedinih konstrukcionih mera koje povecavaju anti-
kavitacionu karakteristiku pumpe tacnije:

— priblizavanje radnih lopatica ka ulazu, §to povecava povr$inu
lopatice i smanjuje relativnu brzinu ulaza na racun smanjenja obodne
brzine; '

— stvaranje lopatica dvostruke krivine, zbog ¢ega se povecava
povrsina lopatice i smanjuje specifi¢ni pritisak teCnosti na nju, a to
dovodi do povecanja antikavitacionog svojstva pumpe.

Turbine

Za pokretanje pumpi RMTPM koriste se turbine koje dobijaju
neophodnu snagu na raun pretvaranja toplotne energije gasa u meha-
nicku energiju okretanja rotora. Ta se energija pretvara preko medu-
oblika — kineticke energije struje gasa.

Kao radni orgam turbine sluZe mlaznici i radne lopatice. Sema
turbine prikazana je na sl. 5.13. Mlaznici (1) su pri¢vr$¢eni u telu tur-
bine i to nepokretni delovi, a lopatice radnog kola (3) pri¢vriCene su
na obrtnom disku radnog kola (2). Gas koji se dovodi do mlaznika
raspolaZe odredenom rezervom toplotne energije. U mlaznicima
nastaje $irenje gasa: njegov pritisak opada, a brzina raste.

Struje gasa sa velikom brzinom i prema tome velikom kinetickom
energijom, dolaze do radnih lopatica, a pri opticanju gasa oko radnih
lopatica, deo energije se predaje radnom kolu i na vratilu turbine se
pretvara u mehanicku.

Brzina, kretan}a gasa u radnom kolu se smanjuje, ali jo§ moZe da
bude znatna, i da bi se potpunije iskoristila kineticka energija gasa,
postavljaju se dva ili viSe reda lopatica. Izmedu susednih redova
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radnih lopatica postavljaju se usmeravajuce lopatice koje zaokreéu
Struju gasa u onom pravcu u kom se kretao po izlasku iz mlaznika,
Snaga turbine za pokretanje pumpi odreduje se ukupnom potrebnom
snagom tih pumpi;

Ng = N;ug -l— Npg

gde su Npy i Npo — potrebna snaga pumpe goriva i pumpe oksidatora.

a-a

SI. 5.13. Sema turbine i promena parametara gasa
duZ turbine:

1 — mlaznici; 2 — disk radnog kola; 3 — lopatice radnog kola

Veli¢ina snage koju turbina moze da razvije zavisi od sekundne
potrosnje gasa Gy i njegove kinetidke energije na izlazu iz mlaznika
turbine. Ona se odreduje odnosom '

_ Gpe? KS " (5.15
Ng—75_2gns( ) . ( )

gde je G — potroér"{ja gasa, jednaka sekundnoj potrodnji pogonske
materije, u gasgeneratoru;
¢ — brzina isticanja gasa iz mlaznika turbine;
e — koeficijent korisnog dejstva turbine koji pokazuje
koji se deo kineticke energije gasa 2i pretvara u mehani¢ki rad na

g
vratilu.
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Gasgeneratort

Metode dobijanja radnog tela za turbine mogu biti razne. Za
ovu svrhu koriste se gas generatori

— yrste pogonske materije jednokratnog dejstva;

— jednokomponentni koji rade sa jednokomponentnom tecnom
pogonskom materijom;

— dvokomponentni koji rade sa osnovnim komponentama pogon=
ske materije.

Kao évrsta pogonska materija, za gasgeneraciju koristi se sporo-
goredi baruti, a kao jednokomponentne pogonske materije — vodonik-
peroksid, etilen-oksid, amonijak, hidrazin, i dr.

Gasgenerator u kome se za gasgeneraciju koristi vodonik-peroksid,
naziva se parnim gasgenerarorom. Parni gasgenerator se karakteriSe
autonomnim pustanjem u rad i ne zahteva specijalne startne uredaje
a moZe sigurno da radi pri veoma maloj potrosnji vodonik-peroksida.

Konstrukcija parnog gasgeneratora se odlikuje jednostavnoScu
i zavisi od tipa katalizatora koji se koristi za razlaganje vodonik-peroksida.
Ovo razlaganje se odvija uz obrazovanje Hz0 i Oz koji dolaze na turbinu.

Takode se koristi gas koji se uzima neposredno iz komore sagore-
vanja. Medutim, ovaj gas se mora hladiti do temperature 650—850°C,
$to je vezano sa teSko¢ama. Zato s€ turbina snabdeva gasom koji se dobija
kao rezultat sagorevanja, u specijalnom gasgeneratoru, onih istih
komponenata sa kojima radi motor. :

Prednost takvog gasgeneratora je u tome §to za proizvodnju gasa
nisu potrebne pomocne komponente pogonske materije. Ovo upros-
¢ava konstrukciju motora. Osnovni nedostatak takvog gasgeneratora
je visoka temperatura gasa pri sagorevanju pogonske materije stehio-
metrijskog sastava. Zato, da bi se obezbedio normalan rad turbine,
temperatura se snizava dovodom pogonske materije sa velikim viskom
jedne od komponenata. Obicno se u visku nalazi gorivo (« = 0,2—0,3).
U tom sludaju produkti sagorevanja nemaju kiseonika koji bi, pri vi-
sokim temperaturama mogao da razara delove turbine i ubrzava nji-
hovo habanje.

Danas su poznate dve prakticne moguéne i principijelno razli-
¢ite Seme radnog procesa u dvokomponentnom gasgeneratoru, koje
se razlikuju i po konstruktivnom obliku. To su:

— gasgenerator (ija je konstrukcija analogna Semi RMTPM
obi¢nog tipa, gde se komponente pogonske materije dovode u komoru
samo sa strane glave;
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gasgenerator koji se karakteri$e time $to se gorivo dovodi u komoru
delimi¢no kroz glavu sa koeficijentom viska oksidatora a = 0,4—0,6
i kroz periferni pojas, smesten pribliZzno na sredinu duzine komore,
sa takvim proracunom da na izlasku gasa
iz komore opsti koeficijent viska oksidatora
bude oko 0,2 (sl.5.14).

Prvi tip gasgeneratora primenjuje se za
lakoisparljive i lakoupaljive komponente po-
gonske materije, za Cije paljenje 1 gorenje
nije potrebna velika koli¢ina toplote ni vi-
soka temperatura. i

Za komponente pogonske materije, kao : :
$to su erozin i azotna kiselina (ili njeni Fer/ferni

; s
derivati), ovaj gasgenerator je nepogodan. poig
Za pogonske materije datog tipa najpogo- P S

Oksidator
-

m Ry
Pe

>
-

dnija konstruktivna Sema je gasgenerator
drugog tipa, jer se u njemu stvaraju mnogo
pogodniji uslovi za gorenje.

Moguéne su i druge Seme gasgenera-
tora, na primer, trokomponentne, u koje se
gorivo i oksidator dovode u odnosima bli- o
skim optimalnim, a sniZavanje temperature SL 5.14. Principijelna Sema
gasa dostiZe se uvodenjem u komoru sago-  guceeneratora rédnog 1ala
revanja trece komponente (obicno vode). za turbinu

Gorivo

§ 5.4. SISTEM DOVODA POGONSKE MATERIJE KOD MLAZNIH
MOTORA

U mlaznim motorima, uzimajuéi u obzir reZime pustanja u rad
i forsiranja, potrebna je znatna promena dovoda goriva. Zato se motor
obi¢no snadbeva sa tri sistema dovoda — za puSstanje u rad, glavnim
i forsaZnim.

Sistem dovoda za pu$tanje motora u rad
predvida se za dovod goriva u komoru sagorevanja u toku pustanja
motora u rad. Kada se taj proces zavr$i, ovaj sistem se iskljuuje.

Sistem dovoda za pustanje motora u rad (sl.5.15) ukljuuje rezer-
voar sa gorivom za startovanje (1), filter (2), pumpa (3), elektroventil(4),
kolektor startnog goriva (na slici nije prikazan) sa pripalama (5), u
koje ulaze startne brizgaljke (6).

Sistem dovoda za pu$tanje motora radi na sledeci nacin. Istovre-
meno sa dovodom elektri¢ne struje za pokretanje pumpe, ona dolazi

1* Osnovi raketnog orufja : 161



na elektroventil i svecice pripale. Elektropneumoventil otvara prolaz
gorivu ka kolektoru odakle ono dolazi u startne brizgaljke pripale
odakle se kroz njih ubrizgava u komoru za paljenje. Plamen koji se
stvara u pripalama prodire u komore sagorevanja i potpaljuje osnovnu
smeSu pogonske materije.

Kada prestane dovod elektricne struje, elektroventil zatvara
dovod goriva do brizgaljki pripale i pumpa se zaustavlja — 1 ceo si-
stem se iskljucuje.

Osnovni sistem dovoda obezbeduje dovod goriva u
osnovne komore sagorevanja za celo vreme rada motora. Ovaj sistem
(s1.5.15) ima sledece elemente: rezervoar osnovnog goriva (7), dopunsku

4 6

Sistem za pudtanje u rad

S 5.15. Principijelna Sema sistema dovoda goriva
mlaznih motora:

1 — rezervoar startnog goriva; 2 — filter; 3 — pumpa; 4 —

elektroventil; 5 — upaljad; 6 — startna brizgalika; 7 — rezer-

voar osnovnog goriva; 8§ — predpumpa; 9 — radijator za pogonske

materije i ulje; 10 — osnovna pumpa; 11 — radna brizgaljka
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pumpu (8), radijator za pogonske materije i ulje (9), osnovnu pumpu
(10) i kolektor (nije prikazan na slici) sa radnim brizgaljkama(11).

Osim toga, u osnovni sistem dovoda ulazi niz kontrolno-mernih
i regulacionih instrumenata i uredaja. Dopunska pumpa sluZi za stva-
ranje postojanog pritiska, neophodnog za savladivanje hidrauli¢nog
otpora komunikacija i agregata sistema dovoda, smestenih pored glavne
pumpe, a takode za suzbijanje pojava kavitacije na ulazu u glavnu
pumpu, naroCito pri zagrevanju goriva u rezervoarima.

Dopunske pumpe su po pravilu, centrifugalne i ukljuéuju se u
sistem naizmenicno. Njih motor stavlja u pokret ili imaju autonomne
pokretate — elektri¢ne ili vazdu$no-turbinske.

Osnovna pumpa obezbeduje dovod i automatsko regulisanje
koliCine goriva koje se dovodi brizgaljkama sa pritiskom neophodnim
za dobro rasprSivanje pri svim reZimima reda.

U vecini slucajeva, kao osnovna pumpa koristi se klipna. Osnovne
pumpe se pokrecu neposredno motorom, ali u nekim sluéajevima,
mogu da se autonomno pokrecu vazdu$nim turbinama koje se snab-
devaju vazduhom iz kompresora.

Po pravilu, osnovne pumpe ukljucuju, sem same pumpe, regu-
latore bro;a obrtaja, prigusne slavine, rasporedivade goriva, automat
starta i druge elemente koji obezbeduju automatsko regulisanje dovoda
goriva.

Radne brizgaljke se predvidaju za ubrizgavanje goriva koje osnovna
pumpa ubacuje u komoru sagorevanja, za rasprsivanje goriva, pripremu
smefe pogonske materije za sagorevanje i njeno ravnomerno raspore-
divanje po ¢itavoj komori. Za raspriivanje se koriste strujne i centri-
fugalne brizgaljke.

Radijator za pogonsku materiju i ulje je neobavezan element si-
stema dovoda; Kkoristi se za hladenje ulja gorivom, $to iskljutuje in-
staliranje drugih uredaja za hladenje.

Forsaznisistem dovoda goriva osigurava dovod
goriva pri forsaznom reZimu. U njega ulazi pumpa za dovod goriva,
forsazni kolektori sa brizgaljkama i specijalni uredaji koji obezbeduju
ukljuéivanje forsaZnog rezima.
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Glava VI

NEKA PITANJA TEORIJE LETA RAKETA

§ 6.1, OPSTI STAVOVI TEORIJE LETA. VRSTE RAKETA I NJIHOVE
PUTAN]JE

Teorija leta raketa izuc¢ava njihovo kretanje po putanji, pod pret-
postavkom da su poznate medusobne zavisnosti sila koje deluju na
raketu, od njenog polaska i pomeranja organa upravljanja, kao i zavis-
nosti koje opisuju rad sistema upravljanja.

Putanjom rakete naziva se kriva koja predstavlja geometrijsko
mesto tataka centra teZita rakete za vreme leta, od momenta lansi-
ranja do susreta sa ciljem. Pri tome, kretanje centra teZiSta rakete
posmatra se kao kretanje materijalne tatke sa masom, jednak masi
rakete, na koju deluju ove sile koje deluju i na raketu. Raketa se u letu,
osim toga, kre¢e u odnosu na svoj centar teZiSta pod dejstvom momenata
sila koje deluju na razne njene elemente.

Osnovni zadaci teorije leta rakete su:

a) proradun putanje pri poznatim pocetnim podacima;

b) pronalaZenje optimalnih reZima kretanja rakete i odgovara-
ju¢ih putanja.

Redenje osnovnih zadataka dobija se iz reSenja pojedina¢nih, u
koje, na primer spadaju:

— odredivanje koordinata i vektora brzine centra teZiSta rakete,
kao i poloZaja rakete i ugaonih brzina njenog okretanja u odnosu na
njen centar teZi§ta u bilo kom momentu leta;

— odredivanje stepena uticaja raznih uslova leta na karakter
putanje centra teZiSta rakete i kretanje rakete u odnosu na njen centar
tezidta;

— odredivanje karakteristika rakete i niza pocetnih parametara
njene putanje po zadatim drugim veli¢inama (na primer, po daljini i
gustini gadanja, visini putanje itd.);

— dokazivanje i izbor najpovoljnijeg programa upravljanja kre-
tanjem rakete po putanji (kako na njenom aktivnom, tako i na pasivnom
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delu, ako se, na primer, na ralun upravljanja na njemu obezbeduje
potrebna tacnost gadanja);

— ocene postojanosti kretanja i sposobnosti za manevrisanje rakete;

— analiza rezultata teoretskog izucavanja kretanja rakete i nji-
hovo uporedivanje sa eksperimentalnim podacima;

— dobijanje neophodnih ra¢unskih podataka za sastavljanje tablica
gadanja raketa, a takode, stvaranje teoretske baze za razradu racio-
nalne metodike sastavljanja tih tablica i potrebnih eksperimentalnih
gadanja.

U ovoj glavi nije moguce prikazati ceo kompleks ovih zadataka,
pa Ce se ukratko razmotriti neki od najvaznijih.

Pri reSavanju zadataka teorije leta Siroko se koriste odgovarajuée
discipline. Za proratun promene sila koje deluju na raketu u letu
koriste se gravimetrija, teorija raketnih motora i dinamika gasova,
teorija sistema upravljanja, aerodinamika itd.

Rezultatima, koje postiZe teorija leta Siroko se koriste druge na-
uke za reSavanje niza prakti¢nih zadataka, vezanih sa borbenim koris-
¢enjem 1 daljim razvitkom raketne tehnike.

Ukazacemo na neke od njih:

— projektovanje novih tipova raketa i njihovih sistema upravljanja;

— ocena borbenih moguénosti novokonstruisane rakete pre opit-
nih gadanja;

— pravilna razrada takti¢ko-tehnickih zahteva postavljenih pred
novokonstruisane tipove raketa;

— razrada pitanja teorija gadanja i borbene primene raketa,
a takode racionalne metodike poligonskih gadanja.

Teoretski izuciti kretanje rakete — znaci sastaviti u izabranom
sistemu koordinata za dati deo putanje diferencijalne jednacine koje
opisuju kretanje centra teZi$ta rakete i same rakete u odnosu na cen-
tar teZiSta, a zatim, naéi i ispitati reSenja tih jednadina. U opstem
slucaju kretanja rakete njena putanja je prostorna kriva, tj. ona koja
ne leZi samo u jednoj vertikalnoj ravni (ravni gadanja).

Proratun takve putanje je veoma sloZen i vr$i se pomocu elektron-
skih raCunskih maSina samo pri ispitivanjima kretanja raketa koja
zahtevaju svestrano uzimanje u obzir uslova leta i veliku ta¢nost dobi-
jenih rezultata. Ali, pri reSavanju mnogih zadataka teorije leta nije
neophodno ispitivati prostorno kretanje raketa, jer potrebne prakti¢ne
rezultate moZemo sa dovoljnom taéno$éu da dobijemo i pri ispitivanju
jednostavnijih slutajeva kretanja rakete.

Zato se, na osnovu niza upro$éenih pretpostavki, ispitivanja slo-
Zenog prostornog kretanja rakete zamenjuje ispitivanjem tri, nezavisno
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jedne od drugih, jednostavnih slucajeva kretanja u tri ravni. Za balis-
ticke rakete obi¢no se uzimaju ravan gadanja, bo¢na ravan (normalna
na prvu i tangencijalna na putanju) i ravan normalna na uzduZnu
osu rakete.

Pri ispitivanju svakog od ovih kretanja mogu se primeniti jo§
dopunske pretpostavke koje u ovom ili onom stepenu upro$cavaju to
ispitivanje. Broj pretpostavki i stepen uproScavanja pitanja koje se
istrazuje zavise od njegovog karaktera, tipa rakete, potrebne tac¢nosti
krajnjih rezultata, tehni¢kih sredstava koja omogucavaju ispitivanje itd.
Sve kombinacije ovih pretpostavki koje se srecu u praksi tesko je na-
brojati. Kao primer nave$¢emo da se u poc¢etnom stadijumu projekto-
vanja raketa balistiCkog tipa, njihovo kretanje razmera obi¢no samo u
vertikalnoj ravni (ravni gadanja), pri ¢emu se ne uraunava uticaj
okretanja Zemlje i kolebljivog kretanja rakete u odnosu na njen cen-
tar teziSta.

U ovoj glavi uporedo sa pitanjima teorije leta raketa (dinamike
leta) daju se kratki podaci o prirodi aerodinamickih sila. Potpuniji
podaci o fizickoj sustini tih sila mogu se dobiti u knjigama iz oblasti
aerodinamike.

Za karakteristiku svojstva i osobenosti raznih tipova raketa, njihovo
kretanje se izu¢ava u podjednakim (standardnim) uslovima, radi ¢ega
se u teoriju leta uvodi pojam racunske ili neporemecene putanje.

Neporemecenom se naziva ona putanja po kojoj se krece, pri nor-
malnim ili tabli¢cnim meteoroloskim uslovima, tj. uslovima standardne
atmosfere, centar teZiSta rakete koji ima racunske parametre i konstruk-
tivne karakteristike. Uslovi standardne atmosfere razmotriCe se kasnije,
a ra¢unske vrednosti parametara (aerodinamickih koeficijenata, koordi-
nate centra masa i centra teZiSta, teZine, potiska, sekundne potrosnje
pogonske materije itd) i konstruktivnih karakteristika raketa (geome-
trijskih razmera svih delova i agregata) su veliCine koje odgovaraju
projektnoj nominali.

Parametri i konstruktivna svojstva stvarne rakete uvek se razli-
kuju od ratunskih usled najvecih dozvoljenih odstupanja od norme u
proizvodnji i montaZi njenih osnovnih delova, najvec¢ih dozvoljenih -
odstupanja od norme u punjenju rakete komponentama pogonske
materije (za rakete sa RMTPM), a zbog razlika stvarnih karakteristika
pogonske materije od njihovih racunskih vrednosti. Stvarni uslovi
" leta takve rakete po putanji takode se razlikuju od standardnih. Zato
se, obi¢no, stvarna putanja leta uvek razlikuje od racunske. Pri pripremi
raketa za lansiranje uvek se uraunava ¢itav niz odstupanja realnih
uslova gadanja od racunskih (tabli¢nih) ali, po$to je to uratunavanje
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nepotpuno i uz to je praceno gre$kama (u granicama tafnosti posto-
je¢ih metoda uracunavanja), javlja se odstupanje tataka pada raketa
od cilja (rasturanje).

Stvarne putanje leta raketa nazivaju se uznemirenim (dinamickim).
Raznolikost borbenih zadataka koji stoje pred raketnim oruZjem u
savremenom boju, dovela je do pojave raznih tipova i vrsta raketa
Cije se putanje i parametri leta bitno razlikuju. Razmotricemo putanje
leta osnovnih tipova raketa vrste ,,zemlja-zemlja®“ i ,,zemlja-vazduh
tj. koje se lansiraju sa zemaljskih lansirnih uredaja i predvidene su za
unistavanje zemaljskih i vazdus$nih ciljeva.

Nevodene rakete
Nevodene rakete, snabdevene kako obi¢nim tako i nuklearnim
punjenjem, predvidaju se za unistavanje ciljeva na rastojanju do 50 km.
Putanja nevodene rakete prikazana je na slici 6. 1la. Cela putanja lezi

y3 '}
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Si. 6.1. Putanje raketa:
. a — nevodene balisti¢ke rakete; b — protivtenkovskog vodenog projektila
(u projekciji na ravan gadanja); ¢ — protivienkovskog vodenog pro-
jektila (u projekeiji na ravan horizonta)
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u gustim slojevima armosfere, pa sé zato stabilizacija rakete u letu
vr$i pomocu repnih povrSina. Putanja se deli na aktivni i pasivni deo.
Deo O3K naziva se aktivnim (na tom delu radi motor), a deo KS —
pasivnim (na tom delu raketa leti kao slobodno baceno telo). Vreme
leta na aktivnom delu putanje (vreme rada motora) iznosi oko 1/3
ukupnog vremena leta rakete, a visina putanje oko 1/3 daljine leta.

Gadanje na razne daljine ostvaruje se promenom uglja nagiba
lansirne rampe.

Vodene rakete (projektili)

Vodene rakete (projektili) predvidene su za unistavanje nepokret-
nih i pokretnih (zemaljskih i vazdu$nih) ciljeva na daljinama od nekoliko
hiljada kilometara.

Razmotri¢emo rakete ovog tipa.

Protivtenkovski vodeni raketni projektili
su predvideni za uniStavanje zemaljskih pokretnih ciljeva na malim
daljinama (2—4 km). Putanja njihovog leta je sloZena prostorna kriva
¢ija visina ¢ak i u pocetnom delu (sl. 6,15) ne prelazi 0,5—19%, daljine
gadanja (visina ostalog dela putanje protivtenkovskih vodenih reak-
tivnih projektila ne prelazi visinu cilja).

Karakter putanje se odreduje metodom vodenja projektila na cilj,
uzajamnim poloZajem lansirnog uredaja, operatora navodenja i cilja,
a i karakterom kretanja cilja.

Pod metodom vodenja podrazumeva se kompleks mera za vreme
leta projektila koje obezbeduju uniStenje cilja.

Putanja protivtenkovskog vodenog raketnog projektila, u slucaju
frontalnog kretanja cilja, pri metodu vodenja ,,tri tatke® (operator
vodenja — projektil — cilj) i odvojenom poloZaju tatke (TN) vodenja
i lansiranja uredaja (LR), prikazana je na slici 6.1 (sl. 6.1,b — u verti-
kalnoj ravni, sl. 6.1,c — u horizontalnoj ravni). Pri tom metodu vo-
denja operator vodenja, pomocu sistema za upravljanje, uvodi pro-
jektil postepeno u ravan i na liniju viziranja i zadrZava ga na toj liniji
do pogadanja cilja. '

Vodene rakete ,zemlja-vazduh” su predvidene
za borbu sa avionima protivnika na daljinama do nekoliko stotina
kilometara.

Putanja VRZV takode zavisi od metoda vodenja rakete na
vazdusni cilj.

Putanja pri vodenju rakete na vazdusni cilj- po radarskom -snopu
prikazana je na sl. 6.2. Putanja leta rakete je sloZena prostorna kriva
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koja se ponekad naziva putanjom triju talaka (radar — raketa — cilj)
i ima veliku krivinu na pojedinim delovima. Zato je protivavionska
vodena raketa pri takvom metodu vodenja izloZena znatnim inerci-
jalnim naprezanjima i preoptereéenjima.

SL 6.2. Putanja wvodene

rakete zemlja-vazduh pri

navodenju  po  radarskom
SHopu 23

Pri vodenju VRZV na cilj pomo¢u dva radara (metod vodenja
u tatku preticanja B), krivina prostorne putanje centra teZista rakete
(sl. 6.3.) je manja nego kod vodenja po snopu, pa su stoga manja i
opterecenja kojima je izloZena raketa.

SI. 6.3. Putanja vodene rakete zemlja-vazduh pri vo-
denju u talku preticanja
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Pri samonavodenju VRZV na cilj po ,metodu gonjenja“ putanja
centra teZita rakete je prostorna kriva u Cijoj je svakoj tacki vektor
brzine rakete upravljen ka cilju (sl. 6.4.). Takva kriva, koja se ponekad
naziva ,krivom gonjenja“, imace (narolito pri manevrisanju cilja)
veliku krivinu, pa ce stoga na ra-
ketu delovati znatna preopterecenja.
Da bi se ona smanjila primenjuje se
»metod gonjenja“ — samonavodenje
sa uglom preticanja, pri kome si-
stem upravljanja rakete neprekidno
uskladuje njenu uzduZnu osu sa
pravcem ne na cilj ve¢ na neku
odabranu tacku preticanja — fj.
tacku susreta.

Organi upravljanja letom VRZV,
¢ije putanje leZze uglavnom, u gu-
stim slojevima atmosfere su gasna

Sl. 6.4. Putanja vodene rakrte i vazduSna kormila. : -
zemlja-vazduh pri  gadanju po Vodene balistiéke
wmetodu tri tacke rakete predvidene su za uniSta-

vanje zemaljskih ciljeva u dijapazo-
nu daljina od nekohko desetina do nekoliko hiljada kilometara.

Pri gadanju na daljine od 3.000 do 3.400 km primenjuju se, po
pravilu, jednostepene rakete ili dvostepene sa Cvrstom pogonskom
materijom. Za velike daljine koriste se viSestepene rakete.

Putanja leta balisti¢ke rakete sastoji se od aktivnog OsK (sl. 6.5)
i pasivnog KSC dela. Oblik aktivnog dela putanje odreduje se tipom
rakete, njenom daljinom gadanja i natinom lansiranja.

Balisticke rakete sa daljinom gadanja 100—150 km, koje imaju
relativno malu teZinu, lansiraju se kako vertikalno tako i sa usmerivaca
pod uglom. Rakete sa velikim daljinama gadanja, poSto su teZe, lan-
siraju se vertikalno.

Lansiranje pod uglom kod te$kih raketa nije celishodno, jer po-
stizanje brzine rakete koja je neophodna za postojan let zahteva bilo
duge usmerivace lansirnog uredaja, bilo primenu snaznih bustera.
U oba slucaja raketni sistem postaje glomazan, skup i1 nepogodan za
eksploataciju.

Razmotri¢emo kao primer aktivni deo putanje jednostepene
vodene balistitke rakete sa vertikalnim lansiranjem. On se deli na
vertikalni deo O34, deo programiranog kretanja AB i vodenog dela BK,
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u ¢ijim raznim tackama nastaje isklju¢ivanje motora u celom dijapazonu
daljina (slika 6.46). Tacka B odgovara minimalnoj, a tacka K — maksi-
malnoj daljini gadanja. Ugao nagiba dela BK ka horizontu tacke lan-
siranja bira se polazedi od zadatka dobijanja najvece daljine pri datoj
brzini rakete, u momentu isklju-
Civanja motora. Veli¢ina ugla
nagiba vodenog dela za datu ra-
ketu je tim manja $to joj je veca
brzina. Rakete sa velikim dalji-
nama gadanja imaju veliku razli-
ku brzina leta u tatkama B i K.
Zato je vodeni deo BK kod
takvih raketa krivolinijski. Kod
balistickih raketa sa malim dalji-
nama gadanja deo BK obi¢no je
pravolinijski jer neznatna pro-
mena ugla njegovog nagiba prak-
ti¢no ne uti¢e na daljinu.

Aktivni deo dvostepenih i
trostepenih raketa ima analogni
karakter. Razlika se sastoji samo
u tome Sto Ce srazmerno sago-
revanju pogonske materije, u 2 eyt Y
odredenim momentima biti re- , S 55 Tuiqus baluilhn, rakear
dom odbaceni prvi i drugi stepen b — rakete sa razdvojivom glavom
i na pasivhom delu putanje
kretanje ¢ée produziti glava rakete ili glava sa poslednjim stepenom.

Vodene balisticke rakete mogu da budu vodene na celoj putanji
leta (raketa sa malim daljinama gadanja, na primer, ,lakros®) ili na
njenom aktivnom delu.

Putanja leta rakete vodene tokom celog leta (kombinovani sistem
upravljanja) i daljinom gadanja do 30 km, prikazana je na slici 6,6,a.
Lansiraju se sa usmerivata pod uglom, raketa ima prakti¢no pravoli-
nijski aktivni deo putanje O3K, posle koga upravljanje njenim letom
preuzimaju autonomni sistem upravljanja i zemaljska stanica za vodenje
rakete SVR (na delu ABC). Posto visina putanje takvih raketa obi¢no
ne prelazi 5—10 km, kao organi upravljanja njihovim kretanjem, pored
gasnih, koriste se i vazdudna (aerodinamicka) kormila. Same rakete u
nizu slucajeva imaju krila kojim obezbeduju dovoljnu manevarsku
sposobnost u letu. Usled toga je ¢ak i ratunska neporemedéena putanja
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leta rakete sloZena prostorna kriva. Data daljina gadanja odreduje se
momentom prevodenja rakete, u pikiranju na pasivhom delu putanje.

Pri radu sistema upravljanja letom balisti¢ke rakete samo na
aktivnom delu data daljina gadanja se obezbeduje na racun iskljucivanja
motora u raznim tackama vodenog dela BK. Posle isklju¢ivanja motora
prekida rad i sistem upravljanja, i na pasivnom delu KSC (sl. 6.5)
putanje raketa se kre¢e kao slobodno baceno telo.

Karakter putanje leta jednostepene balisticke rakete bez glave
koja se odvaja, vodene samo na njenom aktivnom delu, prikazan je na
slici 6.5.a, a sa glavom koja se odvaja, na slici 6.5,b.

Organi upravljanja kretanja takvih raketa su gasna kormila (ponekad
u kombinaciji sa vazdu$nim). Kod nekih raketa bojne glave koje se
odvajaju snabdevene su vazdu$nim kormilima za upravljanje njihovim
kretanjem na atmosferskom delu silazne putanje (,,redstoun®), pri
¢emu se te glave obi¢no opremaju stabilizatorima (u obliku zarubljene
kupe ili loptastog tipa) da bi se obezbedila postojanost njihovog kretanja
na tom delu.

Ako jednostepene rakete imaju glavu koja se ne odvaja, brzine
njihovog leta na kraju aktivnog dela putanje, zavisno od dometa i tipa
rakete, nalaze se u granicama od 600 do 1.500 m/sek. Visina tatke
isklju¢ivanja motora, u tom slu¢aju, ne prelazi 20—30 km.

Kod jednostepenih raketa sa glavom koja se odvaja, brzine i visine
leta u momentu iskljudivanja motora znatno su vece i pri gadanju na
maksimalne daljine mogu da dostignu 2.000—5.000 m/sek i stotine
kilometara.

Medukontinentalne rakete mogu da budu dvostepene i trostepene
sa glavom koja se odvaja. Brzine njihovog leta u momentu iskljucivanja
motora poslednjih stepena (odvajanje glave) iznose nekoliko kilometara
u sekundi, a visina kraja aktivnog dela je nekoliko stotina kilometara.
Maksimalne daljine gadanja ovih raketa su 12.000—15.000 km.

Putanja globalne rakete (kriva 2) prikazana je na sl. 6.6.b. Njeno
poredenje sa putanjom medukontinentalne rakete (kriva 1) koja startuje
sa iste pozicije na isti cilj pokazuje da, usled znatno vece daljine ga-
danja, globalna raketa na kraju aktivnog dela putanje mora da ima
brzinu i visinu veéu od medukontinentalne. Ovo mozZe da se postigne
bilo na raun primene snaZnijih motora, bilo na racun povecavanja
broja stepena rakete. Ugao nagiba poslednjeg odsecka aktivnog dela
putanje ka horizontu kod globalne rakete je manji nego kod medukonti-
nentalne. Zato je putanja globalne rakete znatno bliZa, po svom ka-
rakteru, putanji satelita Zemlje.
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Globalna raketa prakti¢no, moze da pogodi cilj na bilo kojoj tacki
Zemlje. Ako se u raketu ugradi uredaj koji omogucéava manevrisanje
putanjom, raketa moZe da pride istom cilju iz raznih pravaca.

5

b
Sl. 6.6. Putanje raketa:

a — rakete sa kombinovanim sistemom upravljanja; b — globalne (orbitalne) rakete

U zavisnosti od konstrukcije balisti¢ke rakete, njenog sistema
upravljanja i daljine gadanja, odnos izmedu visine putanje i daljine
leta balisticke rakete koleba se od 1/3 ili 1/4 (pri malim i srednjim
daljinama gadanja) od 1/10 (pri velikim daljinama). Sistemi upravljanja
letom balistickih raketa mogu da budu autonomni programskog tipa
1 medoviti.
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Vodene krilate rakete (bespilotni avioni) pripadaju tipu raketa
vodenih na celoj putanji. One su predvidene za uniStavanje ciljeva na
" daljinama od nekoliko stotina do nekoliko hiljada kilometara. Lansi-
ranje krilatih raketa obi¢no se ostvaruje sa usmerivata pod uglom
pomoéu snaznih bustera sa ¢vrstim pogonskim materijama. Posle
postizanja brzine, dovoljne za postojan let raketa, busteri se odbaciju
i na celoj ostaloj putanji na krilatoj raketi radi samo motor (obi¢no
mlazni), jer sva putanja leta rakete leZi u gud¢im slojevima atmosfere.
Posle postizanja zadate visine krilata raketa prelazi u horizontalni let,
a kad prilazi cilju — u obru$avanje. Visina leta ovih raketa koleba se
od nekoliko stotina metara do 10—20 km (putanja leta rakete prika-
zana je na sl. 6.7).

\
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Sl 6.7. Putanja bespilotnog aviona

Sistemi upravljanja letom krilatih raketa obi¢no su autonomni
programskog tipa, ali ako je potrebna veca tatnost gadanja, mogu da
budu opremljeni instrumentima za korekciju kretanja po nebeskim
ili zemaljskim orijentirima.

Razraduju se tipovi raketa — medutipova — izmedu vodenih
balistickih i krilatih — tzv. planiraju¢e rakete. Prvi primer ovakvog
tipa bila je nematka raketa A—4B, projektovana na kraju drugog
svetskog rata. U sustini to je bila balistitka raketa tipa V-2, sa parom
strelastih krila, koja omoguéavaju planiraju¢i let na pasivnom delu
putanje i na radun ovoga bitno se povecava daljina gadania (ratunska
daljina leta rakete A-4B iznosi 750 km).

Racunska putanja i opéti sastav rakete A-4B prikazani su na sl. 6.8.
Dobiv§i na aktivnom delu OsK zadatu brzinu i pravac leta raketa
izlazi iz oblasti guséih slojeva atmosfere i leti po obi¢noj balistickoj
krivoj KSB. Pri ulazu u guste slojeve atmosfere ona prelazi u stabilni
planirajudi let i leti po krivoj BC ka cilju.

Daljim razvitkom datog tipa rakete, dobijen je orbitalni raketoplan
,,dajna-§or* (Dyna-soar), koji se razraduje u SAD. On spada u strate-
gijska sredstva vazdu$nog napada i sastoji se od rakete-nosaca i nad-
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zvucnog planera (sa pilotom) — raketoplana, koji se izvodi na orbitu
Zemljinog satelita (visina do 280 km). Raketoplan moze da izvrsi ne-
koliko kruZenja oko Zemlje, a zatim da se spusti u zadati rejon. Na taj
nadin, se putanja njegovog leta sastoji od dela izlaska (doleta) na
orbitu OsA, dela orbitalnog leta i dela spustanja (planiranja) BC. Prvi

Ko — =
——/Gusti slojevi
atmosfere

X =750 km

A-4B 0}

SI. 6.8. Sema sastava i karakter putanje rakete A-4B

i drugi deo ofevidno bi¢e analogni putanjama Zemljinih satelita i kos-
mickih brodova. Za prelazak raketoplana sa orbite na deo BC brzina
¢e mu se unekoliko smanjiti pomo¢nim raketnim motorom, posle Cega,
udavsi u atmosferu na visini oko 90 km, on prelazi u planirajuéi let sa
velikim napadnim uglovima (sl. 6.9). Na visini od oke 30—35 km,

5 Sk N
1001 /3f /} He=. '
180 N Z
l 41
160 ? ; /’/P—f
] 40 : s L
¥
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1 2 3 4 5 6 7(km/sek.,
a b

SI. 6.9. Putanja raketoplana ,dajna-Sors:
a — opiti_izgled putanje; b — %ema dela BC; 1 — deo ustaljenog planiranja sa hiperzvudnom
brzinom; 2 — prelazni deo; 3 — krajnji deo putanje; 4 — re?im sletanja; 5 — zona jakog za-
grevanja raketoplana
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raketoplan zauzima normalan poloZaj u letu (pri brzini od 800 do 1.000
m/sek) i produZavajuéi sniZavanje, sa visine od oko 10 km, prelazi na
rezim brzine za sletanje. Putanja raketoplana je prikazana na sl 6.9,a,
a zavisnost njegove brzine od visine leta na delu BC — na sl. 6.9,b.

§ 6.2. KOORDINATE KOJE ODREDUJU POLOZAJ RAKETE NA PUTAN]JL
KOORDINATNI SISTEMI KOJI SE PRIMENJUJU PRI I1ZUCA-
VANJU KRETANJA RAKETA <

Za izutavanje kretanja raketa po putanji neophodno je razmotriti
kretanje njenog centra tezista (kao materijalne tacke sa masom, jednakoj
masi raketa) i kretanje rakete (kao Cvrstog tela) u odnosu na centar
tezidta. Na taj nadin da bi se jedinstveno odredio poloZaj rakete u bilo
kojoj tatki putanje, neophodno je zadati koordinate njenog centra
terista u izabranom koordinatnom sistemu, poloZaj uzduZne ose ra-
kete u prostoru i ugao obrtanja rakete u odnosu na tu osu.

U teoriji leta za ispitivanje kretanja raketa po putanji koriste se
sledeéi koordinatni sistemi:

— zemaljski 0:X.Y.Z:;

— krivolinijski 0, XYZ;

— polarni O1 73

— brzinski OXYZ;

— vezani OX1 Y1 Zi.

Zemaljski koordinatni sistem (sl. 6.10,a) primenjuje se za izutavanje
kretanja centra teZifta raketa najviSe na aktivnom delu putanje, ako
duzina leta na njemu ne prelazi 30—50 km. U tom sistemu moze se
izradunati i cela putanja rakete,
ako je puna daljina gadanja manja
0 o4 30 do 50 km. Poletak zemalj-

skog koordinatnog sistema poklapa
se sa tatkom lansiranja O.. Hori-
zontalna ravan O.X.Z; tangentna
je sa povriinom Zemlje u tacki lan-

; siranja, osa OzX upravljena je na
cilj, a osa O;Y, normalna je na osu
0.X. i sa njome obrazuje ravan

a b gadanja O,X.Y,. Osa O;Z; uprav-
SL6.10. Roovdingmwd sistemi;  ljcna je desno od ravni gadanja i

a — zemaljski; b ~— sferni (polarni) obrazu]e Pra\’ough koordinatni
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sistem. PoloZaj centra teZiSta raketa u zemaljskom koordinatnom si-
stemu karakteriSe se trima koordinatama x, y; z.. Ukoliko su daljine
gadanja male, ubrzanje Zemljine teZe g obi¢no se uzima kao konstantno
i usmereno suprotno osi O,Y.. y

Krivolinijski koordinatni sistem (sl. 6.10,b) primenjuje se za izu-
Cavanje kretanja centra teZita raketa pri dometima veéim od 50 km.
Pocetak koordinatnog sistema uzima se takode u tacki lansiranja, osa
O:X — je upravljena ka cilju po luku velikog kruga Zemlje opisanog
kroz tacku lansiranja, a koordinata y meri se od povrine Zemlje (koja
se uzima kao lopta sa polupretnikom R = 6371 km) do centra teZi$ta
rakete po liniji koja ga spaja sa centrom Zemlje O;. Osa O.Z upravljena
je kao i osa O.Z, zemaljskog koordinatnog sistema. Presek Zemlje
sa ravni koja prolazi kroz talke lansiranja cilja i centra tezifta Zemlje
O1, naziva se velikim krugom. U krivolinijskom koordinatnom si-
stemu ubrzanje g je uvek usmereno po liniji 010 (gde je O— centar
teZiSta rakete). '

Pravougaone koordinate u zemaljskom sistemu mogu se preradu-
nati u krivolinijske u zavisnostima koje se dobijaju iz geometrijskih
odnosa (sl. 6.11,a).

0 b
Sl 6.11. Veza izmedu pravouglih i sfernih koordinata:

a — uz preracunavanje pravouglih koordinata u sferne; b — uralunavanje
J Zemljine krivine

Zbog neznatne veli¢ine ugla 7 moZe se uzeti da je x = Ry. Iz
trougla A00; dobi¢emo

gn = ili v = arcig

R4y R+y
(R+3)%=(R +3)? 4 a2,
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odnosi koji odavde proisticu izmedu krivolinijskih pravougaonih
koordinata bice: '
x=Rarctg S B 5
R+y

j=VR+yP+2—R

Proradun pokazuje da razlika izmedu daljine gadanja odredene u
krivolinijskom i zemaljskom koordinatnom sistemu, dostiZe veli¢ine
navedene u tabeli 6.1.

Tabela 6.1.

|
X, km 10 30 \ 50 100 300 \
X—X, m 4.5 41 . 113 452 4060 ‘

Iz tabele se vidi da je pri daljinama gadanja ve¢im od 50 km
(sl. 6.11,b) neophodno uratunati krivinu Zemlje, tj. celishodnije je
raéunati putanje u krivolinijskom koordinatnom sistemu (jer X ¢ X).

Ova okolnost je uslovila neophodnost koriS¢enja u teoriji leta
krivolinijskog koordinatnog sistema za daljine gadanja vece od 30 do 50
km. Pri manjim daljinama gadanja neuratunavanje krivine Zemlje
ne unosi bitne greske u rezultate ispitivanja i zato se moze koristiti
zemaljski koordinatni sistem.

Ali u oba sistema za odredivanje elemenata putanje rakete neop-
hodno je reSavati i istraZivati sistem diferencijalnih jednacina koje
opisuju njeno kretanje. Ovo se radi metodama vi$e matematike (broj-
nim integrisanjem) i to je prilicno komplikovano i tesko.

Na pasivnom delu putanje koji se nalazi u jako proredenim atmos-
ferskim slojevima, moze se, pri reSavanju niza zadataka, zanemariti
otpor vazduha i smatrati da se raketa kreée samo pod dejstvom sile
teze. U tom slucaju koristi se polarni sferni koordinatni sistem Oy 1
(sl. 6.10,b), u kome se mogu dobiti konaéne analititke zavisnosti za
izratunavanje elemenata putanje, iskljucujuci na taj nacin tedko i brojno
integrisanje. To je uslovilo primenu polarnog koordinatnog sistema
pri ispitivanju kretanja raketa na pasivnom delu putanje (po eliptickoj
teorij1;.

Pol polarnog sistema se uzima u centru tezista Zemlje O1, polarna
koordinata r je rastojanje u prvoj liniji od centra teZiSta Zemlje do
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centra teZidta rakete, a polarni ugao # se ra¢una od zemaljskog radijusa
tatke lansiranja u pravcu kretanja rakete. Veza izmedu polarnih i
krivolinijskih koordinata odreduje se: medusobnim odnosima:

X% = Ry; r=R+ 73,

gde su 7 i r — polarne koordinate koje odreduju poloZaj centra teZi$ta
rakete u ravni putanje. ;

Na taj nacin poloZzaj centra teZi$ta rakete u bilo kojoj tacki njene
putanje moZe da se odredi jednoznaéno u bilo kom od razmotrenih
koordinatnih sistema. Za karakteristiku poloZaja u prostoru same
rakete, kao tela odredenih razmera, uvodi se vezani koordinatni sistem
(sl. 6.12). Njegov pocletak se poklapa sa centrom teZita raketa O,
osa OX;— sa uzduznom osom rakete, osa
OY1 — je normalna na osu OX; i lezi u
glavnoj ravni simetrije rakete (ravan ver-
tikalnih repnih povrSina balistickih i
krilatih raketa ili uzduzni presek raketa
drugih Sema koji se poklapaju pri lan-
siranju sa ravni O.X,Y. zemaljskog
koordinatnog sistema). Osa OZ; normalna
je na ravan OX:Y1 i obrazuje pravougli Z;
koordinatni sistem.

Kada je dat polozaj osa u zemalj-
skom koordinatnom sistemu O0,X.Y.Z.
odredi¢emo poloZaj rakete kao tela u
prostoru. To se vrdi pomocéu tri ugla:
uzduZnog nagiba (propinjanja), skretanja S 6.12. Vezani i brzinski
po pravcu (klizanja) i boénog nagiba (va- koordinatni sistemi
ljanja) (sl. 6.13). Uglom propinjanja ¢,
naziva se ugao izmedu uzduZne ose rakete OX; i njene projekcije na
ravan O.X,Z, zemaljskog koordinatnog sistema. Ugao u izmedu
ose OX; i njene projekcije na ravan 0,X,Y, naziva se uglom skretanja.
Zaokret rakete u odnosu na njenu uzduznu osu karakteri$e se uglom
bocnog nagiba y koji je, u stvari, ugao izmedu ravni 0,X,Y . zemaljskog
i ravni OX;Y; vezanog koordinatnog sistema.

Ugao ¢@ > O ako osa OX; rakete leZi iznad svoje projekcije na
horizontalnu ravan provedenu kroz centar teziSta rakete. Ugao v > O
ako se raketa okrenula oko ose OX; u pravcu suprotnom od pravca
kretanja kazaljke na satu. Ugao y > O ako osa OX; lezi udesno od
svoje projekcije na ravan gadanja.
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U vezanom koordinatnom sistemu obi¢no se proucava kretanje
rakete u letu u odnosu na njen centar teZiSta. Sa centrom teZiSta ra-
kete vezan je i brzinsk: koordinatni sistem (sl. 6.12) Cije su ose upravljene
po slede¢em principu:

— osa OX — po vektoru brzine ¥ centra tezista rakete, tj. po
tangenti na putanju rakete u pravcu njenog kretanja;

— o0sa OY — normalna na osu OX i lezi u glavnoj ravni simetrije
rakete;

— osa OZ — normalna na ravan OXY i Qbrazu;e pravougli
koordinatni sistem.

Uzajamni poloZaj brzinskog i vezanog koordinatnog sistema
karakteri$e se napadnim uglom i uglom klizanja (sl. 6. 12).

Napadni ugao o je ugao u glayvnoj ravni simetrije rakete izmedu
njene ose OX; i projekcije vektora brzine centra teZiSta rakete na tu
ravan.

Ugao klizanja § je ugao izmedu vektora brzine centra teZiSta rakete
i njegove projekcije na glavnu ravan simetrije.

SI. 6.13. Uglovne koordinate osa vezanog sistema u zemaljskom ko-
ordinatnom sistemii:

a — ugao propinjanja i skretanja; b — ugao boénog nagiba

Napadni ugao je pozitivan ako je osa OX; rakete smestena iznad
projekcije vektora brzine na glavnu ravan simetrije. Ugao klizanja je
pozitivan ako vektor brzine centra teZiSta rakete leZi desno od glavne
ravni simetrije.
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U brzinskom sistemu proucava se promena vektora brzine centra
teziSta rakete u letu. Veli¢ina vektora brzine odreduje se na osnovu
reSenja jednacine kretanja centra teziSta rakete u projekciji na osu OX
brzinskog koordinatnog sistema, uglovi O i o, koji odreduju poloZaj
vektora ¢ u zemaljskom koordinatnom sistemu — na osnovu resenja
analognih jednadina u projekcijama na ose OY i OZ brzinskog koordi-
natnog sistema, (kada putanja rakete nije kriva u ravni).

Ugao O je ugao nagiba vektora brzine prema mesnom horizontu,
on je pozitivan na ulaznom delu putanje rakete, a negativan na si-
laznom.

Ugao o je ugao izmedu vektora brzine centra teZidta rakete i ravni
gadanja. On je pozitivan ako vektor brzine lezi levo od ravni gadanja.

Svi razmotreni sistemi koordinata ¢vrsto su povezani sa Zemljom
koja se okrece i menjaju svoj poloZaj u prostoru usled dnevnog obr-
tanja Zemlje oko svoje ose. Putanja rakete, izratunata u takvim ko-
ordinatnim sistemima, zove se putanjom relativnog kretanja (u od-
nosu na Zemlju) a sami sistemi-relativnim koordinatnim sistemima.

U mehanici postoji pojam o takozvanom apsolutnom kretanju,
tj. kretanju u odnosu na takva tela — sisteme koordinata koje se pri
reSavanju drugog zadatka mogu smatrati nepokretnim sa taéno$éu koja
je u praksi dovoljna. Takvi koordinatni sistemi se nazivaju apsolutnim
ili inercijalnim.

U teoriji leta raketa kao inercijalni se uzima koordinatni sistem
Ciji je pocetak u centru teZiSta Zemlje, a ose zadrZavaju stalan poloZaj
u prostoru. U ovom koordinatnom sistemu, koji na taj na¢in ne menja
svoj polozaj usled dnevnog okretanja Zemlje oko njene ose obitno se
ispituju kretanja raketa sa velikim daljinama gadanja (na primer, medu-
kontinentalnih), tj. sa relativno velikim vremenom leta do cilja. Takav
koordinatni sistem, iako ¢e ulestvovati u Zemljinom okretanju oko
Sunca, ipak ima ugaonu brzinu kretanja znatno manju od brzine
dnevnog okretanja Zemlje oko njene ose. Zato se moZe zanemariti
premestanje inercijalnog koordinatnog sistema za vreme leta raketa
do cilja.

U zakljuCku c¢emo ista¢i da se pri izudavanju leta krilatih raketa
(bespilotnih aviona) ponekad primenjuje poluvezani koordinatni si-
stem OX'Y’Z’, u kome se daju aerodinamicke sile koje deluju na ra-
ketu. Pocetak sistema se bira u centru teZista rakete, osa OX’ usmeruje
se po projekciji vektora brzine centra teZiSta rakete na njenu glavnu
ravan simetrije, osa OY’' — na normalu na osu OX' u glavnoj ravni
simetrije (kao osa OY: vezanog koordinatnog sistema)’ a osa OZ’
obrazuje pravougli koordinatni sistem.
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§ 6.3. SILE I MOMENTI KOJI DELUJU NA RAKETU U LETU

Putanja rakete, zavisno od zadatka i potrebne tacnosti pracenja
njenog kretanja, izratunava se u apsolutnom ili relativnom koordinat-
nom sistemu sa uraCunavanjem svih ili samo osnovnih sila koje deluju
na raketu.

Obicno se, pri izraCunavanju okretanja Zemlje, sistem sila koje
deluju na raketu u apsolutnom kretanju sastoji od sile Zemljine teZe,
sile potiska P, aerodinamictke sile R i gasodinami¢kih sila gasnih ko-
mora Ry (ili sila potiska P; upravljaju¢ih motora).

Prema pravilu mehanike (takozvanom principu Dalambera), jed-
na¢ine kretanja rakete u relativnom koordinatnom sistemu sa uradu-
navanjem okretanja Zemlje, mogu se napisati u istom obliku kao i
jednacine apsolutnog kretanja, ako sistemu sila apsolutnog kretanja
dodamo silu inercije Koriolisa i silu inercije prenosnog kretanja (cen-
trifugalnu silu Zemljinog okretanja).

Kad silu teze G uvedemo kao uravnoteZujucu silu zemljine teZe
i centrifugalne sile, dobi¢emo sledeci sistem sila koje deluju na raketu,
ako se njeno kretanje razmatra u relativnom koordinatnom sistemu:
sila potiska P, sila teZine G, aerodinamicka sila R, gasodinamilka
sila gasnih kormila, sila inercije Koriolisa K.

Na taj nain, ako u jednaline kretanja rakete ulazi sila teZine,
samim tim se delimi¢no ura¢unava uticaj obrtanja Zemlje. Ali, kao $to
je uobicajeno, pod terminom ,ura¢unavanje uticaja obrtanja Zemlje*
podrazumeva¢emo samo uticaj sile Koriolisa K, ukoliko u jednacine
kretanja raketa ude sila tezine G, a ne sila Zemljine teZe.

Karakteristike promene ovog sistema sile na raznim delovima
putanje razmotri¢emo na primeru jednostepene rakete (sl.6.5).

Na aktivhom delu O.K putanje (s1.6.5,¢) na raketu deluje sav
sistem sila, na delovima KM i NC — sile G, R i K, a u gornjem delu
MSN pasivnog dela putanje raketa se kre¢e pod dejstvom samo dveju
sila — G i K. Dejstvo svake sile uslovljeno je nizom faktora i menja
se srazmerno kretanju rakete po putanji. Razmotri¢emo ukratko ka-
rakter tih promena i fizi¢ku sustinu svake sile.

Sila potiska motora

Zavisnost sile potiska P od raznih faktora prikazana je formulom
(2.5), 1.

G
P=?Ua + Fa(pa — ps)
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Ako motor radi celo vreme pod jednim reZimom, sekundna po-
trosnja pogonske materije G bice postojana na celom aktivhom delu pu-
tanje. Ako je predvideno prebacivanje motora sa jedne veli¢ine potiska
na drugu (ili raketa ima bustere koji se odbacuju posle sagorevanja
pogonske materije, ili je viSestepena), u skladu s tim menjace se i ve-
licina sekundne potro$nje. Pri proratunu putanje leta raketa, sekundna
potrodnja pogonske materije za ceo period datog reZima rada motora
obi¢no se uzima kao postojana, mada se za vreme leta moZe unekoliko
menjati.

Kod balistickih raketa sekunda potro$nje pogonske materije
u letu obi¢no nesto raste (sila potiska motora koja odgovara tom porastu
ne prelazi 1—2%), $to je izazvano promenom uslova rada pogonske
grupe rakete na putanji.

Kod motora koji rade sa &vrstom pogonskom materijom, sekundna
potro$nja pogonske materije zavisi od povrdine i brzine gorenja po-
gonskog punjenja, a brzina se odreduje kako hemijskim sastavom pu-
njenja tako i njegovom temperaturom i pritiskom u komori sagorevanja
motora. Za vreme leta, tokom sagorevanja pogonskog punjenja ono
se zagreva, njegova povrSina gorenja, slobodna zapremina komore
sagorevanja i pritisak u njoj se menjaju, i sve ¢e to dovesti do promene
sekundne potrodnje pogonske materije. Zadatak stabilizacije procesa
gorenja pogonskog punjenja i obezbedivanje postojane G kod raketa
koje rade sa Cvrstom pogonskom materijom dovoljno uspesno se re-
Sava izborom oblika i hemijskog sastava pogonskog punjenja.

Kod raketa koje rade sa te¢cnom pogonskom materijom, na se-
kundnu potro$nju pogonske materije uti¢e promena uslova rada sistema
dovoda: promena pritiska dovoda komponenata pogonske materije
na ulazu u komoru motora. Hidrostati¢ki napon pogonske materije u
rezervoarima i cevima, stepen uticaja inercionih sila na njega pri jed-
nako ubrzanom kretanju na putanji a takode stepen kompresije (pot-
pritiska) rezervoara u letu se menjaju, §to na kraju dovodi do promene
potrodnje pogonske materije. .

Ako se u formulu (2.5) uvede sila potiska merenog na nivou mora
Py, 1.

G
P=-g—Ua—l—Fa(Pa—Pko + Pro — ps) =

G
? Ua + Fa(pa — pro) + Fa(pno — ps) = Po + Fa(pro — ps)s

gde je pho — pritisak vazduha meren na nivou mora, dobi¢emo zakon
promene sile potiska motora sa visinom. Drugi ¢lan u formuli, naz-
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van visinskim dodatkom sile potiska, povecava se sa visinom. Znadi,

sila potiska rakete na aktivnom delu raste sa penjanjem. Priblizan

karakter zavisnosti P od vremena leta balisticke jednostepene rakete

na aktivnom delu putanje (za jedan rezim rada motora) prikazan je
na sl. 6.14.

Tacka 1 odgovara pocetku rada motora, tactka 2 — lansiranju

, rakete i momentu pocetka racunanja vremena kretanja rakete po pu-

tanji, tatka 3 — izlazu motora na proradunati reZim rada (P = P,),

moment ¢ — iskljuCivanju motora. Deo vremena 4 1p = tp — 1y

naziva se vremenom naknadnog dejstva, kada u komori motora dogoreva

pogonska materifa koja je ostala u njoj i susednim delovima dovodnih

cevi posle prekida (odvajanja

p dovoda pogonske materije. Vre-

me Az, za rakete datog tipa je

razli¢ito. Ova vremenska razlika

je razlog poveéavanja raketa po

daljini. Zato se pri konstruisanju

rakete smanjuje veli¢ina odstu-

¢ Ppanja 4 tp. S tim ciljem prevodi

se motor u momentu fpr pred

|
|
|
|
1
|

013 for B isklju¢ivanje na smanjeni potisak
Sl 6.14. Promena sie potiska vodene (iSDPrekidana kriva na sl. 6.14).
balisticke rakete na aktivnom delu putanje Pri proracunavanju putanje,

vreme #3 izlaska motora na reZim
usled njegove neznatne veli¢ine zanemaruje se i smatra se da raketa
startuje pri sili potiska P = P,.

Po pravilu, potisak bustera rakete, koji se obi¢no izraduje sa &vrstom
pogonskom materijom, znatno prevazilazi silu osnovnog mar§-motora.
Analogni odnos se primetuje i medu potiscima motora prvog i pos-
lednjeg stepena viSestepenih raketa.

Sila tefine G

Sila tezine G rakete se menja na putanji na ra¢un kako sagorevanja
pogonske materije tako i promene .ubrzanja g sile teZe sa promenom
visine. Za rakete sa srednjom i velikom daljinom gadanja uradunava
se jo§ i primena ubrzanja g, usled promene geografske Sirine duz
putanje. Pri stalnoj sekundnoj potros$nji pogonske materije teZina ra-
kete ¢e se menjati po linearnom zakonu:

G(t) = Go— Got = Go — mgt, (6.2)
gde je G, — teZina rakete u momentu lansiranja.
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Ubrzanje sile teZe je, kao $to je poznato, geometrijski zbir ubr-
zanja sile zemljine teze W i centrifugalnog ubrzanja W,, izazvanog

okretanjem Zemlje (sl. 6.15).

Veli¢ina centrifugalnog ubrzanja je
mala i zato se ubrzanje g, neznatno raz-
likuje od ubrzanja W, a isto tako geografska
sirina B tacke Oz na povrdini zemlje od
svoje geocentri¢ne §irine Bj,

U tablici 6.2 prikazana je promena
ubrzanja sile teze g, na povriini Zemlje
promenom S§irine, dobijena uracunavanjem
spljostenosti Zemlje na polovima.

Racunska razlika izmedu vrednosti go
na polovima i ekvatoru odredena za Zemlju
u obliku lopte, neSto je manja i iznosi
0,034 /sek2.

0

Sl

]

L
ri=Reos B \05 ¥
- 7
R W, ’
g
o 0
B /\8
Ekvator

6.15. Zavisnost ubrzanja

zemljine tele od geografske

Sirine tacke starta

Tabela 62

| B, stepeni 0 20 ‘ 40 60 80 100 ’
l

g0, m/sek? 9,78 9,786 [ 9,801 | 9,819 | 9,831 9,832 |

Rakete sa malim daljinama gadanja imaju maksimalne visine
putanja znatno manje od radijusa Zemlje R. U tom slu¢aju priblizna
zavisnost ubrzanja g od visine leta y moZe se dobiti na osnovu Njut-

novog zakona gravitacije.

Pretpostavljajuci- da se sila tezine menja kao i sila teZe, i.0znacivsi
masu rakete sa m, a masu Zemlje sa M, za povrS§inu Zemlje moZemo

da napiSemo:

gde je u = 6,66. 102 cm3/gr.sek? — gravitaciona konstanta Zemlje.

U tekucoj 'tacki putanje.

Mm 3
G(P) =g ———— R157 = mg( ).
Odatle je
G _ey _ R (1 3 .5’_)‘2
Go 8o (R + )2 R
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Posle niza svodenja dobl}amo jedinstveniju formulu za izrauna-
vanje promene ubrzanja sa visinom:

o s
g(y)—go(l ZR)-

Rezulrati izradunavanja za srednje $irine navedeni su u tablici 6.3
i pokazuju da na aktivnom delu putanje (do visine 30—40 km), u pro-
ratunima koji ne zahtevaju veliku ta¢nost, mozemo uzeti g () X go

Tablica 6.3.

¥, km 0 20 40 60 100 200 300

g (3), mfsek? 9,81 9,75 9,69 9,63 8,51 T2 5,91

Aerodinamicka sila

Aerodinamicka sila, poznata inace kao sila otpora vazduha, deluje
na raketu samo pri letu u gustim slojevima atmosfere. Da bi resili
ve¢inu zadataka teorije leta dovoljno je uraCunati uticaj sile otpora
vazduha na let samo do visine od oko 80 km. Pri visinama ve¢im od 80
km gustina vazduha je tako mala da se njegov otpor moZe zanemariti
i smatrati da raketa leti u bezvazdusnom prostoru. U razmatranjima
koja ne zahtevaju veliku tacnost dobijenih rezultata, mozemo se ogra-
ni¢iti na uracunavanje otpora vazduha samo do visine 50 km.

Rezultati poslednjih ispitivanja su pokazali da se gornja granica
atmosfere prostire priblizno na visini od 2.000 do 3.000 km. Donji
sloj atmosfere, do 11 km visine, naziva se troposferom. U njenom
podru¢ju se zapaZza intenzivno kretanje vazduha, kako duz Zemljine
povrsine, tako i po visini. Temperatura vazduha u troposferi opada
porastom visine i na gornjoj granici je prose¢no —-56°C.

Ponekad se u donjim slojevima troposfere primecuje porast tempe-
rature vazduha sa visinom (inverzija temperature). Razlog za inverziju
moze da bude hladenje povrSine Zemlje (usled zracenja toplote u
atmosferu), praceno jakim hladenjem prizemnih slojeva wvazduha,
horizontalno kretanje toplih masa vazduha nad hladnom povriinom
(donji slojevi se jace hlade), spustanje vazdusnih masa, pri ¢emu dolazi
do njihovog adijabatskog zagrevanja (inverzija spustanja) itd.

Sloj vazduha u granicama od 11 do 90 km naziva se stratosferom.
Za nju je karakteristicno odsustvo vertikalnog strujanja vazduha sa
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istovremenim porastom brzina horizontalnog vetra. Na sl. 6.16 su kao
primer prikazane krive srednjih brzina vetra u srednjim $irinama se-
verne polulopte za letnji (isprekidana kriva) i zimski (puna kriva) period.
U donjem sloju stratosfere
do visine od 30 km tempera- Y
tura je priblizno stalna (— 56°C).
Zatim pocCinje njeno povecavanje,  3gp
izazvano time §to je sloj vazdu- 5y

. w —_—
ha na visinama od 30 do 50 km _ ‘“‘“,\>
bogat ozonom koji intenzivno 100 <

upija ultravioletni deo Sundevog

spektra. U slojevima viSim od %0 t
: )
50 km nema ozona i temperatura 3 HAN
vazduha opet pada, dostizuéi na > G
gornjoj granici stratosfere, na ‘{'fe,i'
srednjim §irinama severne polu- J
lopte, — 70 do — 75°C. ( o i Wm/sek.
Iznad stratosfere (do visina 150100 50 0 50 100 150
od 1.000 km) nalazi se jonosfera. Istocni Zapadni

Do visine od 90 km hemijski Sl 6.16. Raspored brzina vetra po visini
sastav vazduha je nepromenjen,

ali se dalje primecuje snaZna jonizacija vazduha, disocijacija kiseonika (a
na visini od 220 km i azota), pojavljuju se oksid azota i slobodni elektroni
(na velikim visinama). U granicama jonosfere temperatura vazduha
neprekidno raste, dostiZzuéi na visini od 300 km 800—1.000°K (a vise i
2.000—30.000°K). Ovo je izazvano uticajem sunéane radijacije i inten-
zivnim bombardovanjem tih slojeva kosmitkim zracima, pri ¢emu
stepen tog uticaja (a prema tome i temperatura vazduha) mnogo zavisi
od doba dana, godine i mesne §irine.

Parametri realne atmosfere (gustina, temperatura, pritisak) stalno
se menjaju kako po visini tako i duz povr§ine Zemlje. Ove promene
se tefko podvrgavaju proratunavanju, te zato pri ispitivanju kretanja
raketa, a i da bi se imala mogucnost da se sravne rezultati tih ispitivanja,
koristi se uslovna, takozvana standardna atmosfera. Raspored njenih
parametara po visini uzima se kao nezavisan od doba dana i godine.
Kao osnovni parametar uzet je raspored temperature vazduha po visini,
dobijen kao rezultat svodenja na srednje vrednosti mnogobrojnih
rezultata temperatura sondiranja atmosfere u letnjim mesecima, na
srednjim Sirinama severne polulopte. Pri tome veli¢ina temperature
u tablicama standardne atmosfere uzima se sa uratunavanjem popravki
zbog vlaZnosti vazduha (takozvana virtualna temperatura ).
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Raspored gustine p i pritiska p po visini u granicama standardne
atmosfere (do visina 80—100 km) izracunava se teoretski na osnovu
zakona raspodele 7 () i pretpostavke o takozvanoj vertikalnoj ravnotezi
atmosfere. Sa tatke glediSta pogodnosti proracuna aerodinamicke
sile i elemenata putanje rakete, u tablicama standardne atmosfere
nalaze se ne apsolutne, ve¢ relativne veli¢ine gustine i pritiska vazduha
izrazene funkcijama

HG) =D () =22,
; Po Po
gde su-p (9) i p () — gustina i pritisak vazduha na visini j;
i pp — gustina i pritisak mereni na morskoj povrsini.
Raspored virtualne temperature 7 sa visinom i grafikonom funkcija

H(%) i m (%) prikazani su na sl. 6.17,6. Princip dobijanja analitickih
zavisnosti H(§) i 7 (§) razmotri¢emo ukratko na primeru funkcija  (¥).

Elementarna zapremina vazduha, podignuta iznad povriine
Zemlje na visinu ¥ (sl. 7.17,a), nalazi se u ravnoteZi po vertikali, ako se
njegova tezina uravnoteZava sa razlikom ukupnih sila pritiska na gornjoj
1 donjoj granici zapremine,

ykm
p+dP o
T Lo
3
dy // 60
I} A

<1
)
88 3

20

a 1 Sapa
2 | HI7), ()
200 250 300 350T\°K

b
Sl 6.17. Parametri standardne atmosfere
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Posto je povrsina gornje i donje ivice jednaka 48, pritisak na je-
dinicu povrsine svake od njih jednak p 4 dp i p, a visina elementarne
zapremine dy, uslov njené ravnoteZe piSe se na sledec¢i nacin:

(p+dp)dS + pg+dS-dy —pdS =0
ili
gde je dS+dy — elementarna zapremina vazduha;
p — gustina vazduha;
p g-dSdy — tezina elementarne zapremine.

Zavisnost izmedu gustine g, pritiska p i virtualne temperature v
moze se zameniti jednac¢inom stanja:

g
i gRx
gde je R = 29,27 Ball o gasna konstanta vazduha.
kg - stepen

Koriste¢i se jednadinom stanja, zapisaéemo uslov ravnoteZe u
obliku:

<
P Rt

Integrisanjem levog dela od p, do p, a desnog od nule do 3, dobijamo
traZzeni izraz za funkciju y

¥
_L[@
R T

s =22_,
Po

Analogno se moze dobiti i izraz za relativou gustinu.

Visinsko sondiranje atmosfere, izvr§eno pomocu raketa i veStackih
satelita, omogucilo je da se dobiju podaci o rasporedu temperature,
gustini i pritisku vazduha nz velikim visinama, prikazani u tabeli 6.4.
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Tabela 64.

7, km 140 | 160 | 180 | 200 | 250 | 300 |

T, oK 380 | 461 | 553 | 647 | 827 | 901 |
K

108 - p(9), fz 992 | 268 | 925 | 38 | 065 | 017
kgsek

102 - (), fﬂ‘ 772,5 | 1683 | 482 | 17 22 | 045

Ovi podaci mogu nac¢i primenu pri istraZivanju kretanja interkonti-
nentalnih i globalnih raketa.

Priroda i metodi izradunavanja aerodinamicke sile R razmatraju
se u aerodinamici kao samostalnoj nauci. NiZe ¢e biti navedeni samo
kratki podaci o aerodinamickim silama, koji su neophodni za izlaganje
daljeg materijala.

Ukupna aerodinamicka sila R koja deluje na raketu u letu sastoji
se iz dve komponente, razli¢ite po prirodi: sile trenja i sile pritiska.
Sila trenja je izazvana viskozno§¢u vazduha, tj. njegovom sposobnoscu
da se suprotstavlja deformaciji smicanja ,,da obliva® povrSinu tela koje
leti u njemu. Usled toga se na povrSini rakete koja leti obrazuje tanak
sloj vazduha (graniéni) u ¢ijim se granicama i javlja dejstvo sila viskoz-
nosti kao sila athezije estica vazduha sa povr§inom rakete i Cestica
medu sobom. Za savladivanje tih sila athezije, raketa tro$i deo svoje
kineti¢ke energije Cije gubitke moZemo smatrati kao energetsku osnovu
sile trenja.

Sila trenja koja deluje na celu raketu je rezultanta sila trenja koje
deluju na pojedine elemente povrine rakete. Ona zavisi od brzine,
visine leta raketa i njenih geometrijskih razmera koji odreduju veli¢inu
povriine trenja rakete. Promena napadnog ugla i ugla klizanja, pri
kojima raketa leti, pri brzinama leta manjim od 1.500 do 1.700 m/sek,
prakti¢no ne utice na veli¢inu sile trenja (do uticaja tih uglova na silu
trenja dolazi samo pri velikim brzinama).

Druga komponenta — sila pritiska, takode je rezultanta sila pri-
tiska vazduha na razne delove povrSine rakete. Fizicke osnove njenog
nastojanja naroéito pri okozvu¢nim i nadzvucnim brzinama leta ra-
kete, prilitno su slozene i podrobno se razmatraju u aerodinamici.

Nastajanje te sile moZemo objasniti na primeru balisticke rakete
na sledeéi natin. U aerodinamici, pri izucavanju kretanja raketa u
vazduhu, koristi se pretpostavka o takozvanoj cirkulaciji kretanja:
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sila uzajamnog dejstva izmedu nepokretnog vazduha i rakete koja leti
u njemu brzinom v uzima se da je jednaka sili uzajamnog dejstva iz-
medu nepokretne rakete i struje vazduha koji naleée na nju istom
brzinom o.

Neka je pritisak u struji vazduha koji nalece na raketu sa dozvu¢nom
brzinom v jednak p; (sl. 6.18). Ispitivanja i teoretski proraduni pokazuju
da se pri letu rakete sa napadnim uglovima i uglovima klizanja, jednakim
nuli, na povrsini glave rakete obrazuje zona poveéanog pritiska (gde
je p > p1), a iza zadnjeg preseka — zona sniZenog pritiska (gde je p <p1).
Razlika ukupnog pritiska na prednji deo i raketu dace komponentu
aerodinamitke sile — silu pritiska.

Za razliku od sile trenja, veli¢ina sile pritiska bitno zavisi od na-
padnog ugla i ugla klizanja i povecava se povecavanjem tih uglova.
U slucaju o = 0 (sl. 6.18) zone povetanog i smanjenog pritiska obu-
hvataju i deo cilindri¢ne povrdine; rezultanta svih sila pritiska koja
deluje na raketu, tj. komponenta aerodinamicke sile R, povecava se
(u poredenju sa slu¢ajem « = 0). Analognim uticajem na ukupnu silu
pritiska povecava se ugao klizanja.

SI. 6.18. Stvaranje sile otpora pritiska

Na taj naCin aerodinamicka sila R uopste zavisi od razmera i oblika_
rakete, brzine i visine njenog leta, a takode od veli¢ine napadnog ugla
i ugla klizanja sa kojima raketa leti.

Aerodinamicka sila R pri razmatranju sistema sila koje deluju
na raketu, teoretski se smatra da deluje u takozvanom centru potiska
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.rakete. Po pravilima mehanike to ¢e biti napadna tacka rezultante
(tj. sile R) na koju se svodi sav sistem elementarnih sila trenja i pritiska,
rasporedenih po povrdini rakete.

Ako se kod balisticke rakete centar pritiska CP (sl. 6.18) nalazi
izmedu njenog centra teziSta O i zadnjeg dela, raketa se naziva staticki
stabilnom. Ako se taj centar pritiska nalazi ispred centra teZista —
raketa je staticki nestabilna (sustina ovih pojmova bi¢e razja$njena pri
razmatranju’ momenata koji deluju na raketu).

Pri sastavljanju racunskih zavisnosti (jedna¢ina koje odreduju
promenu brzine centra teZista rakete, sile koje deluju na nju projektuju
se na ose brzinskog sistema. Zato se obifno razmatra ne sila R veé
njene projekcije na ose:

— na osu OX — sila ¢eonog otpora:

p o2

R:=0=Cq 83 (6.3)
— na osu OY — sila uzgona:
Byt 2% (6.4)
2 -
— na osu OZ — bocna sila:
2
RS 92” S; (6.5)

2
gde cinilac 9; (v — brzina rakete, a p — gustina vazduha u datoj

tatki putanje) ima veli¢inu pritiska i naziva se dinamickim pritiskom;
a § — Kkarakteristi¢na povrsina rakete na koju se odnose koeficijenti
Cz,Cy,C; njenih aerodinamickih sila.

Kod osno-simetri¢nih (protivavionskih i balisti¢kih) raketa, za
karakteristi¢énu povrSinu obi¢no se uzima povr§ina njihovog preseka
(presek tela rakete na mestu njegove najveée daljine normalan na
uzduznu osu rakete). Kod krilatih raketa kao S se uzima povrSina
njihovih krila u planu.

Kao karakteristika brzine rakete obi¢no se uzima ne njena apso-
Tutna veli¢ina, ve¢ bezdimenziona veli¢ina
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koja se naziva Mahov broj i predstavlja odnos brzine rakete u datoj
tacki putanje i brzine zvuka u vazduhu na toj istoj visini.

Iz izraza (6.3 — 6.5) vidi se da je veli¢ina svake sile proporcionalna
kvadratu brzine rakete. U stvari, ovo ima mesta ne na celom dijapazonu
brzina leta, ve¢ samo pri brzinama sa brojevima Ma < 0,5—0,6.
Ovaj nesklad racunske formule stvarne zavisnosti sila od brzine ura-
¢unava se u funkcionalnoj zavisnosti koeficijenata Cz, Cy i C; od broja
Ma. U te zavisnosti uracunat je uticaj na veli¢inu sila, napadnih uglova
i uglova klizanja, a i razmera rakete (povrsina S, u stvari je samo merilo
u kome su izraZeni ti koeficijenti, i ne karakteriSe potpuno uticaj li-
nearnih razmera, ni povr§ine rakete koju one odreduju na veli¢inu sila).

Za silu uzgona i bo¢nu silu
uticaj visine leta potpuno se ura-
¢unava zakonom promene gus-
tine vazduha p po visini, koja
ulazi u izraz dinamickog pritiska.
Zato koeficijenti Cy i C; tih sila
ne zavise od visine leta, ve¢ su

samo funkcije broja M, i odgo- Mo

varajueg napadnog ugla « i

ugla klizanja f. SI. 6.19. Zavisnost koeficijenta C» od
Ako se potpun uﬁcai visine brzine, visine leta 1 napadnog ugla

leta na silu Ceonog otpora izra-
zava samo kroz gustinu, pokazatel] stepena p u izrazu dmanuékog
pritiska treba da bude ne$to veci od 1ed1mce

Ovo ]e izazvano time $to se pri istoj brzini leta porastom visine
(tj. smanjivanjem gustine vazduha) povecava komponenta aerodi-
namicke sile R — sila trenja. Za karakteristiku sile trenja u aerodina-
mici uzima se parametar — Rejnoldsov broj: -

T (6.6)
B
gde je p — gustina vazduha u datoj tacki putanje;
o — brzina rakete;
| — karakteristi¢na dimenzija (na primer, duZina rakete);
u — koeficijent viskoznosti vazduha.

Porastom broja R, sila trenja opada, a njegovim smanjivanjem raste.

Iz formule (6.6) se vidi da se pri v = const i | = const porastom
visine Rejnoldsov broj brzo smanjuje na racun p (koeficijent x4 se vi-
sinom menja neznatno).
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Radi jednoobraznosti upisivanja formula sila, pokazatelj stepena p
u izrazu (6.3) ostavljen je da bude jednak jedinici, a ostalo je uradunato
povecanjem koeficijenta C, visinom leta. Na taj nadin koeficijent C
zavisi od oblika i dimenzija rakete, visine i brzine njenog leta, a takode
od veli¢ine napadnog ugla i ugla klizanja rakete.

Na sl. 6.19 1 6.20 prikazan je karakter zavisnosti koeﬂc:;enata
Cz i Cy jednostepene balisticke rakete od brzine i visine njenog leta i
napadnog ugla.

Na sl. 6.19 vidimo da u dijapazonu brojeva 0 << M, << 0,5— 0,6
koeficijent Cy prakti¢no je stalan, §to znadi da na tom delu ra¢unska
formula (6.3) pravilno odrazava zavisnost sile Q od brzine leta (sila
¢eonog otpora proporcionalna je kvadratu brzine).

Na taj nacin, ako formulu (6.3) napiSemo u obliku

0 = Bor, 6.7)

za taj deo je n = 2. U dijapazonu brojeva 0,5—0,6 < M < 1,1—1,2
pokazatelj stepena n brzo raste, dostiZe 4—6, a zatim se opet smanjuje
do 2. Ali, posto je u formuli (6.3) jednak 2 pri bilo kojoj brzini, ovo
uslovljava nagao porast koeficijenta Cz na datom delu.
Pri M > 1,1—1,2 sila Ceonog otpora je proporcionalna brzini u
stepen # < 2, i zato pri ovim brzinama koeficijent C, postepeno opada.
Zavisnost sile uzgona i bo¢nih sila od brzine za balisti¢ku raketu
izraZena je nesto slabije, narocito kod malih veli¢ina napadnih i uglova
Klizanja, te zato kriva Cy (M,) u dijapazonu oko zvuénih brzina raste
ravnomernije (zavisnost C, od brojeva M, za balisti¢ku raketu analogna
je grafikonima, prikazanim na sl. 6.20).
Karakter promene aerodinamickih sila Q i Ry, u zavisnosti od
vremena leta balisticke rakete tipa V-2 na aktivhom delu putanje,
prikazan je na sl. 6.21. Maksimalne veli¢ine tih sila kod balisti¢kih

Cy dfRyl

VAN

0 T . T :
1 2 3 4 5 Sl 6.21. Promem aerodmamé‘kik sila
s L vodene balistick ket ktivnom delu
Sl 6.20. Zavisnost koeficijenta Cy od ki ;;;‘;e:m Gl

brzine leta i napadnog ugla a — sile ¢eonog otpora; b — sile uzgona
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raketa mogu da dostignu nekoliko stotina pa i hiljada kilograma pri
brzinama leta bliskih brzinama zvuka. Maksimum dinami¢kog pritiska
pri tome nastupa ne$to kasnije nego maksimum sile eonog otpora.

Gasodinamicke sile

Kao organi koji upravljaju kretanjem raketa sluZe gasna (ili vaz-
dusna) kormila — specijalni okretni upravljajuéi raketni motori. Uprav-
ljanje se ostvaruje i promenom smera reaktivne sile osnovnog motora —
njegovim okretanjem u kardanskom zglobu, ili prekrivanjem dela
mlaznika kojih u tom slucaju na motoru ima vise i rasporeduje se sime-
tri¢no u odnosu na uzduznu osu rakete.

Kod protivtenkovskih vodenih raketnih projektila, uporedo sa
sistemom vazdusnih kormila, kao organi upravljanja koriste se takozvani
interceptori (prekidaci mlaza). To su tanke plocice koje se postavljaju
na sredinu ili na kraj krila ili stabilizatora i poduZu se, u toku leta, tj.
izvlae iz povrSina. Iza izvucenog interceptora obrazuje se zona sma-
njenog pritiska (zona prekida mlaza), usled ¢ega na tom delu krila na-
staje sila uzgona (sl. 6.22,a), ekvivalentna onoj koja se pojavljuje na niZe

- v
Ry . CI

k oiZ ‘5
il
b r 3 |

Sl 6.22. Uz pitanje o organima upravljanja raketa

12

otklonjenom delu za ugao & od neutralnog poloZaja kormila te iste
povrsine u planu (sl. 6.22,0). :
Balisticke rakete, vodene samo na aktivhom delu, obi¢no su snab-
devene sa dva para gasnih komora (sl. 6.23,2), od kojih se horizontalni
par naziva kormilima visine i obezbeduje okretanje rakete po uglu
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uzduZnog nagiba a vertikalni par kormilima pravca koja sluZe za uprav-
ljanje po uglu skretanja.

U vodenom letu po aktivnom delu, putanja povriina stabilizatora
I—III poklapa se sa vertikalnom ravni, pri ¢emu je stabilizator I uprav-
lien ka Zemlji. Da bi se smanjio ugao propinjanja, tj. okrenula raketa

Sl. 6.23. Rad gasnih kormila balisticke rakete:
a — otklonjena kormila visine; b — otklonjena kormila visine
(pogled zdesna); ¢ — otklon kormila pravea; d — sva kormila
otklonjena kao eleroni

oko ose OZ1 u pravcu kretanja kazaljke na satu, neophodno je otkloniti
kormila nadole (sl. 6.23,b, pogled sa strane ose OZ;), a za okretanje
rakete udesno od ravni gadanja, tj. u pravcu kretanja kazaljke na satu —
oko ose OY3, kormila pravca treba takode otkloniti udesno (sl. 6.23,2,
pogled sa strane ose OY1). Okretanje rakete po uglu bonog kretanja
moguce je ako se jedan par ili sva kormila otklone u jednu stranu (sl.
6.23,d).

Balisticke rakete vodene na celoj putanji (narodito sa malim da-
ljiinama gadanja, kada sva putanja leZi u gustim slojevima atmosfere),
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mogu da imaju kao organe upravljanja i vazdusna kormila 1, 2, 3, 4,
koja su rasporedena u parovima na stabilizatorima (sl. 6.23,a).

Osnovni motori za okretanje i specijalni za upravljanje obi¢no se
primenjuju u raketama sa velikim daljinama gadanja, kao i u vieste-
penim raketama. Mali motori za upravljanje postavljaju se na izvesno
rastojanje od uzduZne ose rakete i sposobni su za okretanje u kardan-
skom spoju.

Pri okretanju osnovnog motora za ugao d; (sl. 6.22,) u odnosu
na centar teZiSta rakete stvara se moment M; = P; sin d; koji menja
napadni ugao (ili ugao klizanja).

Organi za upravljanje krilatom raketom obi¢no su kormila visine
(1) (sl. 6.24,a) i nalaze se na horizontalnim stabilizatorima, kormilo
pravea (2) — na vertikalnom stabilizatoru i eleroni (3) koji se nalaze
na krilima i omogucavaju okretanje rakete po uglu popreénog nagiba.

Kod nekih konstrukcija krilatih ra- = 3
keta kormilo pravca (2) moze da ne postoji, B ok
a kretanjem rakete po pravcu upravlja
se okretanjem po popreinom nagibu za
ugao y pomocu elerona (sl. 6.24,5, pogled
spreda). Posto kod krilate rakete silu 1

- s J 5.3
uzgona stvaraju uglavnom, krila i ona je Ry
tada normalna na njihovu ravan, pri a b’
okretanju rakete za ugao v sila uzgona 57624, Orgind upravlionts
stvara komponentu R, u pravcu ose OZ bespilotnog aviona

brzinskog koordinatnog sistema pod &ijim
se dejstvom centar teZita rakete pomera u bolnom pravcu (sl. 6.24,b,
desno od pravca leta).

Priroda sila koje nastaju na vazdu$nim i gasnim kormilima je
podjednaka. To su aerodinamicke sile. Razlika je samo u karakteru
sredine koja ih opti¢e. Zato se sile na gasnim kormilima i zovu gaso-
dinamic¢kim.

Sa aerodinamicke tacke gledista i gasna i vazdu$na kormila pred-
stavljaju plocu oko koje opti¢e mlaz gasa pod nekim napadnim uglom
ar = 0. Gasno kormilo se okre¢e samo oko jedne ose i zato je njegov
ugao klizanja § = 0, a ukupna gasodinamicka sila Ry, koja na njega de-
luje u brzinskom koordinatnom sistemu, vezanim sa vektorom brzine
gasne struje, imace samo projekcije na osu OX (Ceoni otpor gasnog
kormila Oy (i osu OY) sila uzgona gasnog kormila Ry,).

Za kormila pravca njihova sila uzgona bi¢e formalno-sila R,
jer se projektuje na osu OZ brzinskog sistema. Ali da bi se podvukao
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fiziCki smisao sile, na slici 6.23,2 1 pri razmatranju momenta koji deluju
na raketu, ostavljena je njena oznaka Ry, Veli¢ina ovih sila raste
porastom napadnog ugla (ugla skretanja — otklona kormila od neutral-
nog poloZaja) i dostiZe, kod balisti¢kih raketa, nekoliko stotina kilo-
grama. Sile Q i Ryg deluju u centru potiska gasnog (vazdusnog) kor-
mila, sme$tenog na odstojanje od 1/3—1/4 tetive kormila od njegove
ivice (tetiva kormila je njegova uzduZna dimenzija u pravcu struje).
Na sl. 6.25, a kao primer prikazan je karakter promene sile uzgona
kormila visine jednostepene balisti¢ke rakete u letu na aktivnom delu
putanje. Zavisnost sile ¢eonog otpora gasnog kormila od ugla & nje-
govog otklona od neutralnog poloZaja prikazana je na sl. 6.25,b.

Q
! /\f\\_; ; 5 8

a b
Sl 6.25. Karakter promene gasodinamickih sila u letu:

a — sile uzgona kormila visine u mlazu na aktivnom delu putanije;
b — sile feonog otpora u funkeiji od ugla &

Sila Koriolisa

Sila Koriolisa K — je posledica uticaja okretanja Zemlje na let
rakete koja se kree u odnosu na Zemlju. Kao $to je poznato, sila
inercije Koriolisa koja deluje na telo (raketu) masom m ¢&iji centar
teziSta istovremeno ulestvuje u postepenom kretanju u odnosu na neki
koordinatni sistem i u obrtnom kretanju zajedno sa tim sistemom,
odreduje se jednalinom:

K =2 mo sin &1, (6.8)
gde je v — brzina kretanja rakete u odnosu na dati koordinatni
sistem;
Q — ugaona brzina obrtnog kretanja koordinatnog sistema
(Zemlje);

€1 — ugao izmedu ose obrtanja Zemlie i pravca brzine (tan-
gencijalne na putanju) centra teZiSta.
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Sila K je normalna na ravan koja prolazi kroz osu okretanja Zemlje,
tangentna je na putanju i usmerena u pravcu odakle se tangenta naj-
kra¢im putem spaja sa osom okretanja u pravcu suprotnom od kretanja
kazaljke na satu. Primer pojave dejstva sile Koriolisa K je potkopavanje
desnih obala reka koje teku na severnoj polulopti u meredijanskom
pravcu. Ako reka te¢e na sever (sl. 6.26,a), sila K je upravljena na istok
i potkopava desnu obalu. Na juznoj polulopti, naprotiv, potkopavaju
se leve obale reka. Pojava sile K u navedenim sludajevima moZe se
objasniti ako se pode od sledeéih razloga. Mase vode (na severnoj
polulopti) koje iz juZnih Sirina teku u severne, imaju visak kolitine
obrtnog kretanja sa zapada na istok (ova koli¢ina kretanja odreduje se
rastojanjem mase tekuce vode od ose obrtanja Zemlje) koji se ispoljava
u vidu pritiska na desnu obalu reke.

0,

81, 6.26. Uz pitanje o sili Koriolisa koju izaziva okretanje
Zemlje

Kuvalitativnu sliku uticaja obrtanja Zemlje na let balisticke rakete
razmotri¢emo na pojedinim primerima njenog leta po meridijanskim
i Sirinskim (ekvatorijalnim) putanjama. Pri gadanju duZ meridijana
na sever sa ekvatora (sl. 6.26,b) raketa u talki lansiranja raspolaZe
rezervom obrtnog kretanja sa zapada na istok koja se odreduje rasto-
janjem tacke lansiranja od ose obrtanja Zemlje. Rastojanje bilo koje
tacke dela putanje O3B od te ose vece je nego do tacke lansiranja. Stoga
koli¢ina obrtnog kretanja sa zapada na istok, neophodna da se raketa
zadrZi u ravni meridijana na celom delu putanje mora biti veé¢a od one
koju je dobila u tacki lansiranja. Zato ¢e vreme leta na tom delu raketa
skrenuti od ravni gadanja (ravni meridijana) ulevo, na zapad. Na delu
BC pod dejstvom tih istih uzroka skrenuce udesno, ali po$to je deo BC
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manji od dela O3B, ukupno odstupanje rakete, izazvano obrtanjem
Zemlje bice zapadno. Pri analognom gadanju sa vecih $irina deo OsB
je manji od dela BC i raketa u tacki pada C skrece na istok. Primeti-
¢emo da, bez obzira na izvesnu nepravilnost ukazanog obja$njenja
uticaja Zemljinog obrtanja na let rakete, njegov rezultat daje savrSeno
pravilnu kvalitativnu sliku ukupnih odstupanja koje ono izaziva. Na
taj nacin, kod gadanja duz meridijana uticaj obrtanja Zemlje dovodi
samo do bo¢nih odstupanja.

Pri gadanju duz ekvatora na istok (sl. 6.27) sila Koriolisa preme-
$tace u svakoj tacki putanje centar teziSta rakete u smeru spoljne nor-
male na putanju. Znadi, realna putanja (isprekidana linija) nalazice
se iznad putanje izracunate bez
uratunavanja sile K 1 raketa Ce,
pod dejstvom obrtanja Zemlje od-
leteti dalje. Pri analognom gadanju
sa istoka na zapad, odstupanje po
daljini bi¢e podbacaj usled uticaja
obrtanja Zemlje. Na taj nacin na
ekvatorijalnim (8irinskim) putanja-
ma leta raketa, obrtanje Zemlje do-
vodi samo do daljinskih odstupanja.
U nekim sluéajevima gadanja (pro-

SI. 6.27. Uticaj okretanja Zemlje  izvoljna $irina lansirne pozicije i

na let rakete azimut gadanja, nejednak 0,90 i

270%) uticaj obrtanja zemlje na let

rakece ogledace se u odstupanjima od tacke cilja kako po daljini, tako i u
bo¢nom pravcu.

Razmotrena slika uticanja okretanja Zemlje na let rakete vredi
samo za putanje nevodenih raketa i za pasivni deo putanje vodenih
balistickih raketa. Na aktivnom delu putanje ovih poslednjih, obrtanje
Zemlje moze da se odrazi na rad uredaja sistema upravljanja i ukupni
efekat uticaja sile Koriolisa za vreme leta vodene balisti¢ke rakete na
celoj putanji moze da se razlikuje od navedenog.

Momenti koji deluju na raketu u letu

Sve razmotrene sile ¢ije se napadne tatke ne poklapaju sa centrom
teZiSta rakete, stvaraju u letu momenat u odnosu na centar teZiSta.
Otigledno je da u takve sile spadaju aerodinamicka sila R (ili njene
kompenente u brzinskom koordinatnom sistemu — sile O, Ry i R)

3

200



i gasodinamicke (aerodinamilke) sile gasnih (vazdu$nih) kormila.
Sila tezine G deluje u centar teZista rakete, a linija dejstva sile potiska P
uzima se obi¢no kod balistickih raketa da prolazi kroz centar teziSta
(kod krilatih raketa ove pretpostavke se ne uzimaju pri sastavljanju
jednalina njihovog kretanja uraCunava se moment sile potiska).

Poznavanje velicine momenta koji deluju na raketu u letu neop-
hodno je za re$avanje raCunskih zavisnosti koje odreduju njeno obrtno
kretanje kao krutog tela u odnosu na centar teziSta, tj. na bilo koju
osu vezanog koordinatnog sistema.

Iz mehanike je poznato da se obrtno kretanje krutog tela, u odnosu
na osu koja prolazi kroz njegov centar tezista, pod dejstvom momenta M,
spoljnih sila, prikazuje slede¢om zavisnoscu:

Je=232 M (6.9)

gde je / — moment inercije tela u odnosu na tu istu osu obrtanja;
e — ugaono ubrzanje obrtnog kretanja;
M; — momenti spoljnih sila u odnosu na osu obrtanja.

Ako se dato telo razdvoji na veliki broj malih (elementarnih)
delova, npr. na n ¢estica, a masa svakog od njih jednaka je m;, moment
inercije tela u odnosu na izabranu osu obrtanja moze da se izracuna
kao suma n proizvoda masa delova i kvadrata njihovog rastojanja od
ose obrtanja 7y, tj.

i=n

2

J= Mmi vy
i=1

Nije teSko uveriti se da u obrtnom kretanju tela momenat inercije
igra istu ulogu kao i njegova masa u translatornom kretanju. U stvari,
ako se uzmu dve plo¢e (diska) jednake teZine, ali razliCitog pre¢nika
(8to znadi da ce plota veéeg preCnika u skladu sa iznesenim imati i veci
momenat inercije), proizilazi da je za saopstavanje podjednake ugaone
brzine u toku jednog istog vremena za vecu plo¢u potreban i1 veci
obrtni moment.

Napisacemo izraz (6.9) za balisticku raketu u odnosu na svaku osu
vezanog koordinatnog sistema. Pri tome u njegovom desnom delu
treba uzeti sumu momenta u odnosu na one iste ose ovih sila koje deluju
na raketu i Cije se napadne tatke ne poklapaju sa njenim centrom te-
Zi8ta. Sumarni momenti u odnosu na osu 0X;, OY;, OZ; imaju
odgovarajuée nazive momenti bo¢nog nagiba Mg, skretanje po pravecu
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My, propinjanja M; i polaze¢i od prirode sila, koje su ih izazyale,
predstavljaju se u vidu sume slede¢ih komponenata:

M, = MZE=M2,
M,, = My, + My, + M?, (6.10)
Mg, = M+ MZ 4+ M2,

U formulama su MY momenti stabilizacije, M; — prigu$ni mo-
menti, a Mf — momenti upravljanja u odnosu na odgovarajuée ose.
Njihovu fizi¢ku sustinu i kvalitativhu zavisnost od razli¢itih parame-
tara razmotricemo na primeru momenta propinjanja M., .

Moment stabilizacije po uzduznom nagibu Mi.j stvara se, u odnosu
na centar teZista rakete koja leti sa uglom a= O, komponentama ukupne
aerodinamicke sile — silom &eonog
otpora Q i silom uzgona Ry, sa
napadnim tackama u centru potiska
C. Pri letu sa nultim napadnim
uglovima, sila uzgona Ry na ba-
listickoj raketi ne postoji, a ukupna
aerodinami¢ka sila R = Q i linija
njenog dejstva prolazi kroz centar

Sl 6.28. Usz izvodenje momenta tezista.
stabilizacije po uzduZnom nagibu Posto se pri proratunu putanje
rakete sve sile koje deluju na nju u
letu svode u centar teZista, po pravilima mehanike, pri paralelnom
prenosu sila u novu napadnu ta¢ku osim sile u toj tacki, delovace i
njen moment. ; 4

Moment sile O i Ry pri prenosu u centar teZidta rakete (moment
stabilizacije po uzduZnom nagibu) M, moZe da se izratuna na sle-
de¢i nadin (sl. 6.28):

2
M = Ql.sino + Ry 1, cosa — (Cysina + Cy cos ) %{‘SmLc‘

Po analogiji sa izrazima aerodinami¢kih sila, moment stabilizacije
se pife u obliku:

2
M = m,, *’% Suls
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gde su mz; = mﬁlm — bezdimenzioni koeficijent momenta stabili-

zacije;
Sm = § — povrSina najveteg popretnog preseka rakete;
Ly — duZina rakete.

Uporedujuéi dva izraza za moment sa uradunavanjem malih na-
padnih uglova na aktivnhom delu putanje (cos a & 1, sin a & «), do-
bijamo sledecu zavisnost za koeficijent momenta stabilizacije po uz-
duzZnom nagibu:

3 1
mz-] T (Cmfx —I" Cy)i‘_l:
Posto je kod malih uglova « koeficijent sile uzgona rakete linearna
funkcija od o, tj.
Cy s ij)

izraz za koeficijent momenta dobija oblik

My = (G ) =% il o
Ly
Koeficijent m;, se naziva koeficijentom uzduZne statitke stabil-
nosti rakete. PribliZna zavisnost koeficijenta i, i momenta stabili-
zacije po uzduznom nagibu od brzine i vremena leta balisti¢ke rakete
prikazana je na sl. 6.29. Veli¢ina M3, kod balistickih raketa moZe da
dostigne nekoliko hiljada kilogram-metara.

o
M ST m,
¥ 0.0t
0.02}
O t:__ L | L 1 L l-Ma
TR N

SI. 6.29. Promene momenta stabilizacije od vremena leta i koeficijenta
uzdufne statitke stabilnosti mjl (do broja Ma) wvodene balisticke rakete
na aktivnom delu putanje
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PoloZaj centra potiska na osi OX; rakete odreduje se geometrij-
skim razmerama njenih elemenata (prednjeg dela, cilindri¢nog dela,
nosecih povrsina, organa upravljanja) i njihovim uzajamnim rasporedom
u odnosu jedan na drugi tj. tzv. aerodinami¢kom kompozicijom rakete.
Povecavanjem razmera noseéih povriina, na primer, pri ostalim jed-
nakim uslovima pomera se centar potiska ka zadnjem delu, a postavlja-
njem vazdu$nih kormila po Semi ,,patka® ili krila (kod rakete nzemlja-
vazduh® ili krilate rakete) — ka centru teZita rakete.

Prema tome, moment stabilizacije M;. te#i da smanji napadni
ugao koji je izazvao njegovu pojavu, tj. raketa je statisticki stabilna i
njena uzduZna osa se stabilizuje u odnosu na vektor brzine centra
teziSta. Stepen ili rezerva stati¢ke stabilnosti rakete obidno se karak-
teriSe odnosom

e lc
Ly’
Cija se veli¢ina menja u letu. Na slici 6.30, kao primer je prikazana

promena rezerve statiCke stabilnosti balisti¢ke rakete za vreme leta
po aktivnom delu putanje. Iz navedenih grafikona se vidi da neko vreme

nakon lansiranja prvobitna velitina /. nesto raste, a zatim dosta naglo
opada. Maksimum /. odgovara priblizno brzini leta M =~ 1. Kod

balistickih raketa velitina 7, na aktivnom delu se koleba od 2 do 15%,
ali neki tipovi raketa pri gada-

L

4 t(sek.) nju na maksimalnu daljinu, na-
60 roCito pri dejstvu razlititih
50 poremecaja, mogu da postanu na
0 \ kraju aktivnog dela statitki ne-

& stabilni.
30 ) Centar tezifta rakete pre-
20 mesta se duz ose OX; prome-
10 . nom rasporeda masa unutar tela
0 o C| M)  rakete u funkciji sagorevanja
B 4 komponenata pogonske materije.

Sl. 6.30. Promena polo¥aja centra tedine Pojedini tipovi vodenih ra-
i centra pritiska vodene balisticke rakete na  keta, uglavnom zemlja-vazduh,
aktivnom delu putanje radi smanjivanja inertnosti u

letu, izraduju se stati¢ki nesta-

bilni tj. centar potiska kod njih se nalazi ispred centra teZita. U tom

slu¢aju moment Mz, tezi da poveéa napadni ugao koji je izazvao njegovu
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pojavu. Ovaj moment se naziva momentom pretumbavanja. Postojan
let statiCki nestabilnih raketa obezbeduje se radom automata stabili-
zacije koji stvara neophodne dopunske (u odnosu na one koje program
zahteva) upravljaju¢e momente skretanja po pravcu i propinjanju.

Analogna analiza moZe se izvriti i za moment stabilizacije po
praveu. U odnosu na osu OX; komponente ukupno aerodinamicke
sile momenta ne daju se. Zato komponenta M izrazu (6.10) ne
POstoji.

U zakljucju ¢emo istadi, da na delovima putanje iznad 50—80 km,
let raketa prakti¢no ne moze da bude stabilizovan pomocu aerodina-
mickih sila.

)
S
G
<

}

SI. 6.31. Moment upravljanja gasnih kormila (a) i zavisnost
koeficifenta uzgona kormila od ugla njegovog zaokreta (b)

Upravljaju¢e momente, u odnosu na svaku od osa vezanog koordi-
natnog sistema, stvaraju kod balistitke rakete sile uzgona odgovarajuéih
gasnih (vazdusnih) kormila:

M:, — silama Ry, kormila .visine I1—IV;

M;’, — silama Ry; kormila pravea I—III;

M — silama Ryq sva Cetiri kormila koja u ovom slucaju rade kao
eleroni.

U koliko centar potiska svakog para ne le#i u ravni koja prolazi-
kroz osu OX; rakete, sile ¢eonog otpora kormila takode daju kompo-

nente momenta M, i Mf, ali se one zanemaruju zbog male veli¢ine
u poredenju sa komponentama upravljaju¢ih momenata propinjanja
i skretanja po pravcu koje stvaraju sile Ry,. Na taj nadin sile ceonog
otpora gasnih kormila Q, uratunavaju se samo u sistemu sila koje de-
luju na raketu, a ne samostalno. Zato se uvodi pojam efektivnog po-
tiska motora: :

P, = P—4Q, (6.11)
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Iz slike 6.31, a vidi se da moment Mﬁ, stvara sila uzgona Ry, para
gasnih kormila IT—IV na kraku J; (rastojanje od centra teZiSta rakete
do centra potiska kormila II—IV).

Veli¢ina momenta izratunava se po formuli

2
k U,
M:, =Ry, 1, = Cy, 5% Sy 1,
gde je pg 1 uy — gustina i brzina isticanja gasova iz mlaznika mo-
tora;
Sp — povrSina gasnog kormila u planu.

Kvalitativna zavisnost koeficijenta sile uzgona gasnog kormila
od ugla ¢ prikazana je na sl. 6.31,b. Radni intervali uglova é kod ba-
listickih raketa iznose 0—15° a oblik gasnih kormila (sl. 6.32) bira se
iz uslova za obezbedivanje postojanog poloZaja njenog centra potiska
na tetivi kormila. Stvar je u tome, $to u letu, pod uticajem reaktivne
struje, napadna ivica grafitnih kormila jako nagoreva, a to dovodi do
pomeranja centra potiska kormila unazad (sl. 6.32,a). Kod oblika

Vi b iva

a b
Sl 6.32. Oblik gasnih kormila i upravljajuci moment popretnog nagiba:

a — kormila sa promenljivim poloZajem centra pritiska; b — kormila sa stalnim
poloZajem centra pritiska; ¢ — upravljaju¢i moment krena

kormila, prikazanog na sl. 6.32,b, delovi koji nagorevaju (na slici $ra-
firani deo) rasporeduju se obe strane ose obrtanja kormila i polozaj
centra potiska (napadne tacke sila Qy 1 Ryg) se stabilizuje.

Za razliku od momenta M_’,: i Mﬁ, upravljajuéi moment poprecnog
nagiba balisticke rakete stvaraju gasna kormila — eleroni na relativno
malom kraku /; (sl. 6.32,c).
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PriguSuju¢i momenti koji deluju na balisticku raketu nisu veliki
u poredenju sa momentima stabilizacije i upravljanja te se pri ispitivanju
kretanja raketa koja ne zahtevaju veliku taénost obi¢no ne uradunavaju.
Ali kod raketa koje osim stabilizatora imaju i krila (krilate rakete, ra-
kete ,,zemlja-vazduh®, protivtenkoyski vodeni projektili itd), prigu$ni
momenti su znatni i ne uraCunavaju se samo pri veoma grubim pro-
raCunavanjima.

Razmotri¢emo, ukratko, fizicku su$tinu prigu$nih momenata na
primeru prigu$nog momenta propinjanja Mfl balisticke rakete sa
RMTPM. Ovaj moment se sastoji iz dve komponente: spoljnjeg
(aerodinamickog) i unutrasnjeg prigu$enog momenta. Pri letu rakete u
gustim slojevima atmosfere, unutra$nji moment je mali u poredenju
sa spoljnim, ali pri letu u jako razredenim slojevima vazduha dobija
samostalan znacaj, jer spoljni prigu$ni moment prakti¢no ne postoji.
Ovo je osobito vazno za balisticke rakete sa velikim daljinama gadanja
i za interkontinentalne Ciji se kraj aktivnog dejstva nalazi na velikoj
visini,

U osnovi spoljnog prigu$nog momenta M;f lezi dejstvo aerodi-
namickih sila pritiska vazduha rasporedenih po povrdini rakete koje
nastaju pri popretnom opticanju vazduha oko rakete kad se ova obrée
oko ose OZ;. Ako raketa koja leti sa uglom o = O poéne da se krece
oko ose OZ; sa ugaonom brzinom w1 (suprotno od pravca kretanja

3 %
A
g
1
H A
v
c
]
[
- Ly
d
S1. 6.33. Uz pitanje o nastajanju spoljneg prigusnog momenta
propinjanja
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kazaljke na satu gledano sa kraja ose OZ1), svaki njen poprectni presek
dobija linearnu brzinu obrtnog kretanja (sl. 6.33,d):

g = a1 (%5 — Xo)

gde je x; — rastojanje preseka od vrha prednjeg dela (glave);
X, — rastojanje centra teZiSta rakete od vrha prednjeg dela.

Ovo je jednako snaznom opticanju vazdu$nog mlaza oko svakog
poprecnog preseka Cija je brzina jednaka, ali suprotnog smera, brzina v;.
Prema tome primenivsi metod obrtanja kretanja za proizvoljni presek
AA; sa Sirinom A x;, mozemo da zaklju¢imo da oko tacke A struji
ekvivalentni mlaz vazduha (pri wz;== 0) sa brzinom ve, a lokalni
napadni ugao za tacku A, usled okretanja rakete oko ose 0Zi,
menja se za veli¢inu (sl. 6.33,a).

oy P4 O G0
v v
Prira$taj napadnog ugla A« za tatku A bice negativan (sl. 6.33,0).

Ako su pri w = 01 @ = 0 pritisci vazduha u tackama A4 i A; jednaki
(sl. 6.33,9):

pa=pA1 i Ap=(pa—pA1) Ads=0,
gde je A S — povrdina elementarnog preseka AA;, tada ¢e pri

wz #+ 0
pa>pdr 1 Ap=(pa—pA1) 48>0,

isila A p na kraku 14 = x4 — %o davaée u odnosu na centar masa
elementarni (mali) prigu$ni moment

AZ 2 s,

21 -
koji obrce raketu u suprotnom smeru od prvobitnog.
Ako celu raketu razdelimo po duZini na n elementarnih preseka
(8irine A x1) 1 ako za svaki od njih provedemo analogna rasudivanja,

dobiéemo # elementarnih prigu$nih momenata A M;’. Kad ih sumi-
ramo dobi¢emo ukupni prigu$ni aerodinami¢ki moment propinjanja
rakete po visini koji Ce se suprotstavljati njenom okretanju oko OZ;
ose, tj. ,gasi¢e” ugaonu brzinu w:i.
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Nastojanje unutras$njeg prigu$nog momenta M (moment gasnog
demfiranja) uslovljeno je silama inercije Koriolisa koje deluju
na one Cestice pogonske marterije i gasova, §to se premestaju unutar
rakete. Radi razmatranja ove pojave izdvoji¢emo dva poprecna preseka
S (na rastojanju x; od vrha nosa rakete) elementarnu zapreminu gasa
u mlazniku motora (sl. 6.34)

AW =48 x,

koja se premesta duz ose mlaznika brzinom u;. Masa te zapremine
Am = gy W ulestvovace u kretanju u odnosu na telo rakete i u pre-
nosnom (obrtnom) kretanju zajedno sa njim oko ose OZ;. Prema tome,
na element mase 4 m delovaée elementarna sila Koriolisa (ugao izmedu
pravca brzine u; i ose obrtanja OZ; jednak je 90°):

AK; =24 m Wz, Uy sin 90° = 24 mw,, w;

Ona ¢e na kraku /i = x; — x, takode stvarati moment u odnosu na
centar teZiSta rakete koji je okrece oko ose OZ; u smeru kretanja ka-
zaljke na satu (ako se gleda sa kraja ose 0Z;). Zato ée ovaj momenat
takode da ,,gasi prvobitnu ugaonu brzinu w,,:

AMP =AK; 1, : (6.12)

Ako razbijemo na m delova deo uzduZne ose OX, rakete na kome
se premestaju tecne i gasovite Cestice unutar rakete, na analogne ele-
mentarne zapremine i sumiramo njihove momente izradunate po
formuli (6.12), dobi¢emo ukupni moment gasnog demfiranja propinjanja.

Za RMTPM ovaj deo sumiranja razbija se obi¢no na dva dela koji
se razlikuju po velitini sekunde potros$nje mase u njima (sl. 6.34):

— prvi 21 — od ogledala tetnosti zadnjeg rezervoara do preseka
mlaznika sa sumarnom sekundnom potro$njom pogonske materije;

SI. 6.34. UnutraSnji priguSni moment propinjanja
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— drugi X5 — od ogledala tefnosti prednjeg rezervoara do
ogledala te¢nosti zadnjeg rezervoara sa sekundnom potro$njom kompo-
nente prednjeg rezervoara.

Kod RMCPM gde je pripala

w ; :
e [ smestena kod prednjeg zida komore
punjenja, duZina dela sumiranja
0.02 uzima se da je jednaka duZini
// komore.
o001 B S
Mg SI. 6.35. Zavisnost koeficijenta
—p prigusnog momenta propinjanja od
-t @ 3¢5 6 brzine leta

Na kraju primeticemo da proraunski izraz za moment prigus$ivanja
ima oblik donekle razli¢it od Mg, i M:,, 1.

M —md %“'— Sy L= 1%t "2—” Sul} (6.13)

Na slici 6.35 prikazana je, kao primer, zavisnost koeficijenta— m;,
od brzine M, za raketu tipa V-2.

§ 6.4. JEDNACINE KRETANJA RAKETE

Osnovni zadatak teorije leta je proracun putanje kretanja rakete.
Za to je potrebno, u izabranom koordinatnom sistemu, sastaviti neop-
hodan sistem jednacina i resiti ga.

Broj i karakter jednad¢ina u sistemu zavise od zahtevane tac¢nosti
odredivanja elemenata putanje, neophodnosti uracunavanja uticaja
ovih ili onih faktora na let rakete, a takode od koordinatnog sistema u
kome se proracunava putanja leta rakete. Pri izracunavanju, na primer,
prostorne putanje kretanja balisticke vodene rakete na aktivnom delu
neophodno je sastaviti i reiti sistem od oko 20 diferencijalnih jednadina.
Za reSavanje prostijeg zadatka—proratunavanje putanje neporemecenog
kretanja ove rakete na aktivnom delu u vertikalnoj ravni — potrebno
je sastaviti i reSiti sistem od samo osam jednalina.

Za izratunavanje putanje raketa, osobito putanje prostornog kre-
tanja, danas se mnogo koriste elektronske ratunske masine. Kao pri-
mer razmotri¢emo ukratko proste, ali u praksi Cesto koriS¢ene sisteme
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jednacina Kretanja balisticke vodene rakete u vertikalnoj ravni na raz-
nim delovima putanje.

Jednacine kretanja raketa na aktivnom delu putanje

Pri izvodenju jednalina pretpostavicemo da se raketa kreée u
ravni gadanja (u ravni 0.X.Y, zemaljskog koordinatnog sistema), obr-
tanja Zemlje se ne uzima u obzir, tj. ne uzima se u obzir sila Koriolisa
K, a sve sile koje deluju na raketu svedene su, po zakonima mehanike,
u njen centar teZita (sl.6.36).

Putanja kretanja vodene balistitke rakete na aktivnom delu spada
u takozvane programske putanje. U tom slucaju raketa se kreée po
unapred datoj putanji koja se ne moze promeniti u toku leta. Program-
ska putanja obi¢no se daje u obliku zakona promene programskog ugla
uzduznog nagiba u vremenu @p(¢). Kao primer na sl. 6. 37 prikazan
je izgled te zavisnosti za raketu V—2. :

X b Uor (step.,

e |

Horizont starto 0r

Putanja centra "
reé’iﬁgo s

0 : L 40 ==

-/ *3 0% 20 40 tg 60 flsek)
S, 6.36. Sistem sila koje deluju na vodenu  SI, 6.37. Zavisnost programiranog ugla
balisticku raketu na aktivnom delu putanje  uzduinog nagiba vodene balistitke rakete
(uz vodenje jednalina njenog kretanja u od vremena leta

vertikalnoj ravni)

|
|
|
|
|
|
t

Jednatina kretanja centra teZi$ta rakete, napisana za razmatrani
sistem sila u obliku Njutnovog zakona, ima oblik (aerodinamicka sila R
izraZena je preko svojih komponenata Q i R, u brzinskom koordinat-
nom sistemu):

ma=XF;=G+ Pe++ O+ Ry -+ Ry, (6.14)

Za dobijanje racunskih jednatina izraz (6.14) se projektuje po &la-
novima na ose brzinskog koordinatnog sistema (s1.6.36):
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— na osu OX
may — P cos o — Q — Gsin® — Ryy sin o; (6.15)

— na osu OY
may = P¢sino + Ry — Gcos® + Ryy cos o.; (6.16)

Ovde je a; = 9 — ubrzanje centra tezidta rakete duz ose OX (tangenta
na putanju);

ay — ubrzanje centra teZidta rakete duz ose OY, jednako po
apsolutnoj veli¢ini normalnom ubrzanju:

2
Iaylzlam:%, (6.17)

gde je v — brzina leta rakete;
r — radijus krivine putanje u datoj tacki koji se, saglasno
zakonima mehanike, izraZzava kroz brzinu kretanja rakete v
i ugaonu brzinu okretanja tangente & duZ putanje.

L (6.18)

r v

Usled male veli¢ine napadnih uglova balisti¢kih raketa na aktivhom
delu putanje sin o X o, cos « = 1, i tada jednaline (6.15, 6.16) koje
opisuju kretanje centra teZi§ta rakete sa uratunavanjem odnosa (6.17,
6.18) dobice oblik:

mo = Pt — O — Gsin® — Ryg «; (6.19)
mo® = Peo + Ry — Geos® + Ryg (6.20)

U razmatranom sludaju kretanje rakete kao krutog tela u odnosu
na centar teZiSta ekvivalentno je kretanju u odnosu na osu OZ;. Jed-
natina toga kretanja izraZena je kao jednakost proizvoda momenta
inercije rakete Iz; u odnosu na osu OZ; i ugaonog ubrzanja w.1 oko
iste ose sume momenta u odnosu na osu OZ; svih sila koje deluju na
raketu:

L, &, = SMx = M, + Mi, + M, (6.21)

. ; ary
Ugaona brzina @, =9, a to znaliwz, = V =——, 1j. leva stra-
% 1 dr

na jednacine (6.21) je drugi izvod ugla uzduZnog nagiba po vremenu
leta.
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Jednacine koje odreduju brzinu preme$tanja centra teziSta rakete
u zemaljskom koordinatnom sistemu dobi¢emo kad projektujemo vek-
tor brzine rakete (sl.6.26) na ose OX, i OY;:

%z = Vaz = v cos®;
(6.22)

Yz = vyz = vsin€
Jednatine veze izmedu uglova v, @ i o ima oblik
=0+« (6.23)

a jednadina koja upisuje rad sistema upravljanja (kanala uzduznog
nagiba automata stabilizacije) i odreduje zakon promene ugla otklona 6
gasnih kormila visine od vremena leta izraZava se u obliku:

3 () =fV()— Varl0)] (6.24)

Programski ugao uzduZnog nagiba vp(t) odredi automat stabilizacije
po zakonu usvojenom za dati tip rakete i analogno prikazanom na
slici 6.37. Stvarni zakon promene ugla uzduZnog nagiba v (z) daje
redenje jednadine (6.21). Na taj nacin traZeni sistem jednacina koji opi-
suje neporemeceno kretanje vodene balisticke rakete na aktivnom delu
putanje ima oblik:

mo = p¢ — Q — Gsin® — Ryg o3
mo® = P o + Ry— Gcos® + Ryg;
.9 = M+ M3, + Mz, s

Xz = vcosO;

vz = vsin®; (6.25)
V=06 + u;

o (t) =f [V (1) —Vur (t))s

m = my — ml.

Xy

!

:-_

0

Sl. 6.38. Zavisnost dometa, visine i brzine
balisticke rakete od vremena leta na aktiv-
nom delu putanje

Ovaj sistem diferencijalnih jednaCina reSava se metodom brojnog
integrisanja. U rezultatu reSenja za svaki moment leta rakete na ak-
tivnom delu dobijamo sledeée elemente njene putanje: v, @,v,%,, i y..
Na slici 6.38, kao primer je prikazana promena brzine i koordinata
centra teziSta rakete u zavisnosti od vremena leta na aktivnom delu
putanje (na osnovu reSenja sistema jednalina (6.25).
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Jednatina kretanja rakete na pasionom delu

Po analogiji sa sistemom jednacina (6.25), razmotri¢emo jednadinu
kretanja rakete u vertikalnoj ravni (u ravni O,XX krivolinijskog ko-
ordinatnog sistema), bez uratunavanja uticaja obrtanja Zemlje, tj. sile
Koriolisa K, i pri sistemu sile svedenom u centar tezita rakete.

Posle iskljucivanja motora raketa se kreée pod dejstvom samo
dveju sila: aerodinamicke sile R i sile teZine Gx = mzg (gde je my — ma-
sa rakete u momentu isklju¢ivanja motora). Radi jednostavnosti iz-
vodenja pretpostavicemo da raketa leti sa napadnim uglom o« = 0
(sl. 6.39), tj. pri R=Q

Vektorska jednalina kretahja u tom slucaju izgleda ovako:

mrd = Q + Gy (6.26)

Projektujuéi ovu jednacinu na ose OX i OY brzinskog koordinat-
nog sistema, dobicemo (sl. 6.39) po analogiji sa jednadinama (6.19,
6.20):
mgd = — Q — Gpsin®
5 (6.27)
mppl = — Gycos®

gde je v® = a, — ubrzanje centra teZiSta rakete po osi OY (nor-
% malno ubrzanje); :
© — ugao nagiba vektora brzine ka horizontu tatke
starta; vezane sa uglom njegovog nagiba prema mesnom horizontu
i polarnim uglom % odnosom

O=0+y (6.28)
Iz formule (6.28) sledi odnos izmedu ugaonih brzina:
O=0—y (6.29)

Normalno ubrzanje a, zavisi, kao i u formuli (6.17), od krivine
putanje, radi Cijeg odredivanja je potrebno meriti uglove nagiba tan-
gente putanje, polaze¢i sve vreme od jednog pravca — horizonta tad-
ke starta. Zato je u drugoj jednacini (6.27) pri izralunavanju a, i uzeta

ugaona brzina @ skretanja tangente ka putanji u odnosu na horizont
tacke starta, a ne u odnosu na mesni horizont.
Zavisnost koja odreduje brzinu promene mesta centra teZista

rakete duz ose OY izrazava se analogno formuli (6.22):
=0y =sin@ (6.30)
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a jednadina kretanja centra teZidta rakete duz ose OX moZe se dobiti
na sledeéi nain: ako kretanje duz ose OX razmatramo kao obrtno
(_po luku velikog kruga Zemlje) oko centra teZiSta O; Zemlje, brzina

x = v; biée linearna brzina obrtanja, jednaka proizvodu radijusa
obrtanja (radijus Zemlje R) sa ugaonom brzinom obrtanja wn = 1

v; = Rwa = R (6.31)

Vektor brzine centra teZifta rakete u proizvoljnoj tacki pasivnog
dela putanje projektujemo na pravac mesnog horizonta (sl. 6.39) i

tada imamo
vp = veos O (6.32)

B L;f_ P,
/1) i
G ¥ Vﬂ —— M‘.-*S.{.?_{F

0!?2-05‘"'--
= Horizont tatke | "
7 starta

3
3

x ]

SI. 6.39. Uz izvodenje jednalina kretanja na pasivnom delu

Brzinu v, moZemo da posmatramo i kao brzinu obrtnog kretanja
centra teZita rakete oko centra teZi§ta Zemlje, ali pri radijusu obr-
tanja 001 = R + ¥ (sl. 6.39), gde je § — visina leta rakete. Odavde,
u skladu sa formulom (6.31) dobijamo

On_ _ v cos® (6.33)

Gy =N = — =
h Rt-g K4y
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Kad ovaj izraz uvedemo u formulu (6.31), dobi¢emo jednalinu
koja odreduje brzinu kretanja centra teziSta rakete duZ ose OX:

ae=wl = v cos @ (6.34)

+ ¥

Kada u drugu jednacinu (6.27) uvedemo medusobne odnose

(6.29) i (6.33) i podelimo jednacCinu (6.27) na ¢lanove saglasno m; i

myv, dobitemo sistem jedna¢ina koje opisuju kretanje centra teZidta
raketa u razmatranom slucaju (pri o = O):

o= — Q — gsin B
m
0= ~(-g——L_)oos®,
v R4y
(6.35)
3 = wvsin ©;
X =——9pcos0®
+y

U slucaju kretanja rakete sa « > O jednacina (6.26) pise se u obliku
mpd= 0+ Ry + Gi,
u drugoj jednacini (6.27) dodaje se ¢lan Ry:
mmé — Ry — G cos ©
a sistem (6.35) dobija oblik:

ﬂ:—gf—gsin@;

Mg
0 = (5— B 1 cos O Ry 3 (6.36)
v R+59 M v
3 = vsin O;
x = ———R—_ v cos 0,
R4y
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Jednagina kretanja rakete u odnosu na centar teziSta analogna je
jednacini (6.21), ali posto sistem upravljanja rakete ne radi, uprav-
ljaju¢i moment propinjanja bi¢e jednak nuli:

I, 6., = L% = MJ + M, (6.37)

Na taj nadin potpun sistem jednadina kretanja rakete na pasiv- .
nom delu putanje u krivolinijskom koordinatnom sistemu (pri «s= Q)
ima oblik:

?J:--'—Q-'-——gsin@;
my
®=—(i—-—~?—)cas®—|— Hy :
v R+ 5 My v
L& = M>+ M (6.38)
§ =wvsin O;
x= - cos O
R+y
=0+ ua

Sistem jednacina (6.38) takode se redava po metodi brojnog in-
tegrisanja i za svaki moment leta daje elemente pasivnog dela putanje
2,0,y,x,0 (ili napadni ugao «). Analiza rezultata reSenja ovog sistema
pokazuje da kod putanje raketa koje leze u gustim slojevima atmosfere,
tj. do 80 km, silazni krak putanje je strmiji od penjuceg. Brzina u
svakoj tacki silaznog kraka pasivnog dela putanje manja je nego u
odgovarajué¢im tackama tj. onim koje imaju tu istu visinu na ta¢kama
penjuceg dela kraka. Na sl. 6.40 prikazan je, kao primer, opsti karak-
ter promene brzine rakete na takvim putanjama u funkciji vremena
leta (ws i £z — brzina na vrhu putanje i vreme leta do njega, vz i 1z —
isti ti parametri za kraj aktivnog dela, a v, i T — za tatku pada).

Pri reSavanju niza zadataka teorije leta, kada nije potrebno znanje
elemenata putanje na celom pasivhom delu, ve¢ je dovoljno da se od-
rede samo u nekoliko tacaka sa manjom ta¢no$éu nego pri brojnom
integrisanju jednacina kretanja, koriste se proratunske formule tzv.
teorija elipse.
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Teorija elipse razmatra kretanje centra teZita rakete na pasivnom

delu kao kretanje materijalne tacke pod dejstvom samo jedne sile —

sile teZine Gy (sl. 6.41). Otpor

vazduha i1 obrtanje Zemlje ne

Ymax uzimaju se u obzir. Zemlja se

uzima kao lopta pre¢nika R =

= 6371 km, a linija dejstva

sile tezine prolazi kroz centar

teziSta Zemlje (centralno polje
sile tezine).

Zbog njihove sloZenosti,
izvode kona¢nih prora¢unskih
S1. 6.40. Promena brzine balisticke rakete formula teorije elipse ovde ne-

na putanji ¢emo razmatrati. NiZe su nave-

dene samo proracunske formule

- za daljinu Xe;, visinu Ye; eliptickog dela putanje i vremena leta na
njemu Tel (sl. 6.41):

v Vk

Xy iy W (6.39)
vl — v + tg20; :
Wi 7% Vi sin? Oy ar (6.40)
AV 1 — (2 — vi) v cos? O + (1 — vg) :
T 4 e (2o + esin ay) (6.41)
= [ (0 4 esin ay), h
el (2 = Vk)3'2 N 0 o
- - I — v
gde je &,=arccos — 3
€ .
=R+ yp — polarni radijus tatke K u polarnom koordinatnom
sistemu;
gr — ubrzanje sile teZine na visini yg;
2
e parametar kraja aktivnog dela;
8k Tk

e=4/1 — (2 — vi)vkcos? Ok — ekscentricitet eliptitke putanje.

Po navedenim formulama izratunavaju se elementi pasivnog dela
putanje na odsecku KSK; (sl. 6.41) koji se tako uzima za luk elipse.
Ostali njen deo nalazi se unutar Zemlje, a fokus udaljen od vrha S,
poklapa se sa centrom Zemlje. Daljini Xe; po formuli (6.39) odgovara
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luk KK (sl. 6.41), pri ¢emu je visina tatke K1 jednaka visini yx. Po
istoj formuli moZe se izratunati i zemaljska daljina K4p po luku AB
koja odgovara tom delu putanje, ako u formuli (6.39), umesto 7,
stavimo polupre¢nik Zemlje R.

Ka centru zemlje
Sl. 6.41. Uz pitanje o elipsoidnoj teorifi kretanja raketa

Rezultati proratuna po formulama (6.39 — 6.41) biée utoliko
blizi parametrima stvarne putanje ili proratunima putanje po sistemu
jednadina (6.35) ukoliko je tatka K viSa i prema tome §to je manji
uticaj otpora vazduha na let rakete. Na primer, pri visini yx = 20 km,
greska u izratunavanju daljine X4z = 300 km po formuli (6.39) iz-
nosi 8%, a pri yx = 50 km — 0,19,

Ispitivanja pokazuju da, ako ne menjajuéi visinu y; i brzinu v
rakete u momentu isklju¢ivanja motora promenimo ugao nagiba vek-
tora brzine O u odnosu na horizont, to pri nekoj veliéini ugla@;—@,
moZemo da dobijemo, pri datim parametrima kraja aktivnog dela,
maksimalnu daljinu X;.

Ugao @; zove se uglom maksimalne daljine i odreduje se po

formuli

3
Uk (6.42)
gk Tk

g0 = 4/1 ~uk=J1 —

Svakoj daljini X, odgovara njen ugao @), pri demu se porastom
Xe velicina ugla o; smanjuje (ova zavisnost prikazana je na sl. 6.42,a)
Uticaj brzine vz na daljinu i visinu elipsaste putanje prikazana je na
sl. 6.43, a zavisnost vremena leta od brzine Tef (vi) na sl. 6.42,b. Gra-
fikoni su postavljeni na osnovu proratuna po formulama (6.39—6.41),
pri ¢emu se visina $; nije menjala, a ugao @ uzet je da je jednak uglu
O; koji odgovara datoj daljini gadanja.
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Jednovremena promena visine j i brzine v rakete jednaka je pro-
meni parametra v, Cijim se porastom (pri uslovu @ = @) po-
vetava daljina X,. Na sl. 6.44 prikazan je uticaj parametra »; na
karakter elipsaste putanje.

A Og(step.) - Aoy (sek)
r =
$2 1200 o
2 800 +
el 400 |
33 Xel (km) ; Yk tkm/sek.)

0 1000 2000 3000 4000 5000 0 2 4 BTN

a b
Sl 6.42. Zavisnost ugla @g“ od daljine X (a) i vremena leta Ta od brzine vy (b)
po elipsastoj putanji

4000 900
600
2000
300
Vi tkm/sek.) . Vi (km/sek
0 2 4 6 0 2 4 B
a b

Sl. 6.43. Zavisnost daljine (a) i visine (b) elipsoidne putanje od brzine vy

Osim formula (6.39—6.41) postoje zavisnosti i za izracunavanje
elemenata elipsaste putanje u medutackama. Formule teorije elipse
Siroko se koriste pri projekcionim i ocenjivackim — uporednim izra-
¢unavanjima, kada je ta¢nost koju one daju potpuno dovoljna.

Iz sl. 6.41 sledi da je puna daljina leta na pasivhom delu jednaka

Xpas = Xac = Xap + Xpo
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Daljina Xpc po povrsini Zemlje (luk BC), koja odgovara delu
putanje K;C. izratunava se po formuli

g cosO
Wb e
143

Teorija elipse dozvoljava da se
oceni veli¢ina prve i druge kosmiCke
brzine. Analiza elipsastih putanja
pokazuje da pri ekscentricitetu e > 1
su hiperbole, pri ¢ = 1 — parabole,
a kod e << v — elipse (kada je e =0
— one su krugovi).

(\/ o2 sin® 0 + 2gi i — i sinde)

Pri e = 1 dobitemo
(2 — vg) cos?@ = 0.

QOdatle, pri bilo kojim uglovima
@x=£90°, imacemo da je »; = 2. Uzi-
majuéi ry = R, iz odnosa

2
Uk o

~9,81-6371- 108 5

P T RRINETT . 2 I eha i L bbb
— drugu kosmicku brzinu. Raketa 6r = 6} )

lansirana blizu povrSine Zemlje (pri

Ok — 0) sa potetnom brzinom v, = v2x kreée se po paraboli, izlazi
iz polja Zemljine te%e i ne vraca se. Po meri udaljavanja od povriine
Zemlje (sl. 6.45,b) brzina wei se smanjuje i na visini od oko 318 km
iznosi oko 10,9 km /sek. ; 3

Sa brzinama bliskim drugoj kosmickoj lansirana je prva sovjetska
kosmicka raketa, 1959. god, a takode rakete usmerene ka Veneri 1 Marsu.

Analogna analiza formula za ekscentricitet prie > 1 pokazuje da
je za let rakete po hiperboli neophodna prizemna brzina veca od 11,18
km [sek.

Ako uzmemo da je e = 0 i pretpostavljajuci radi jednostavnosti,
da je @ = 0, nizom transformacija dobi¢emo v = vir = 7,9 km/sek.
Ovo je prva kosmitka (ili kruZna vg,) brzina. Pri takvoj brzini, raketa
lansirana sa visine blizu Zemljine povrsine, bez uraunavanja otpora
vazduha i sa nultim uglom nagiba vektora brzine ka horizontu, oble-
teée oko Zemlje po kruznoj orbiti (centar ¢e joj se poklapati sacentrom

Uk
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Zemlje), tj. postace njen satelit (sl. 6.45,a). Proratuni pokazuju da se
u zavisnosti od udaljavanja od povrsine Zemlje, veli¢ina kruZne brzine
Vkr, neophodne za kretanje satelita po kruZnoj orbiti, smanjuje i, na
primer, za visinu od 300 km iznosi oko 7730 m/sek. Pri tome, ako je,
u momentu izvodenja na orbitu, satelit imao brzinu vsx > v, > vir
(za datu visinu iznad povr§ine Zemlje), njegova orbita bite elipsasta
(sl. 6.45,a), a tatka izvodenja — perigej, tj. tacka najmanje visine sa-

[ » Vo

a
SL 6.45. Uticaj brzine na kraju aktivnog dela (@x = 0) na karakter putanje
rakete: a — putanja rakete elipsa ili kruinica; b — putanja rakete hiperbola

telita nad povrSinom Zemlje. Takvu orbitu imali su sovjetski sateliti
tipa ,,kosmos®, a takode raketa koja je snimala suprotnu stranu Me-
seca. Pri brzini vx = v, << vir putanja satelita bice elipsa, a tactka
izvodenja na orbitu K bice apogej tj. tatka maksimalnog udaljenja sa-
telita od povrSine Zemlje; putanja satelita pri tome preseéi ée po-
vr$inu Zemlje.

§ 6.5. MANEVARSKE SPOSOBNOSTI I POSTOJANOST KRETANJA
RAKETA. TEORIJA POPRAVKI

Ocena manevarskih sposobnosti raketa, naroito stabilnosti nji-
hovog kretanja, dobija se na osnovu analize proratuna njihovog kretanja
PO uznemirenim putanjama. U kratkom prikazu zadataka teorije leta
nije celishodno izlagati potpunu metodiku tih proraduna i njihovo
matematicko obrazlozenje. Zato se daju pri ocenjivanju manevarskih
sposobnosti i stabilnosti kretanja raketa i koje daju predstavu o sustini
tih zadataka samo definicije pojedinih pojmova i karakteristika.
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Materija se izlaze na osnovu balisti¢kih vodenih raketa, pri ¢emu
¢emo radi upro$Cavanja pitanja, razmatrati njihovo kretanje u verti-
kalnoj ravni na aktivnom delu putanje.

Manevarske sposobnosti rakete

Manevarskom sposobno$tu rakete se naziva njena sposobnost
da se, pod uticajem upravljackih sila kre¢e po krivolinijskoj putanji.
Usvojeno je da se upravljatkim nazivaju sile koje deluju u centru te-
ZiSta rakete i sposobne su da menjaju pravac njegovog kretanja.

Iz mehanike je poznato da, ako je ukupna sila koja deluje na neko
telo u pravcu normalnom na pravac njegovog kretanja, jednaka nuli
i tokom vremena se ne menja, kretanje toga tela moze da bude samo
pravolinijsko.

Prema tome sila, normalna na pravac kretanja rakete, tj, na tan-
gentu putanje, ili druga veli¢ina koja karakteri$e dejstvo te sile, karak-
terisa¢e samim tim manevarsku sposobnost rakete. Jedna od ‘takvih
veli¢ina je normalno ubrzanje koje ta sila predaje raketi mase m. Odavde
proisti¢e i druga definicija manevarske sposobnosti rakete kao moguéne;
brzine promene vektora brzine leta po pravcu za datu raketu. (Za
razliku od aviona sa pilotom, rakete, a medu njima i krilate, nemaju
za sada sistema koji bi omogucili ostvarenje manevra na racun promene
veli¢ine brzine).

Sposobnost rakete da menja pravac kretanja jednaka je njenoj
sposobnosti stvaranja neophodne normalne sile (ubrzanja) za to. Stoga,
pri ocenjivanju manevarskih sposobnosti raketa, iz broja komponenata
normalne sile (ubrzanja) treba iskljuciti komponentu sile tezine (njenog
ubrzanja), Cija se velicina odreduje nagibom vektora brzine rakete prema
horizontu u datoj ta¢ki putanje i ne moZe se menjati na ratun promene
polozaja raketa u odnosu na vektor brzine.

Polaze¢i od ovoga, pri kretanju balistitke rakete u vertikalnoj
ravni, na aktivnom delu, veli¢ina normalne sile odreduje se re§avanjem
desnog dela druge jednadine sistema (6.25), u kome treba odbaciti
komponentu G cos @. Pri ocenama koje ne zahtevaju veliku ta¢nost
zanemaruje se i komponenta sile uzgona gasnih komora.

Sila uzgona R, rakete proporcionalna je njenom napadnom uglu
i moZe se napisati u obliku proizvoda takozvanog gradijenta R; sile
uzgona i ugla « (u radijanima):

Ry == R; o
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Uzimajuci u obzir ove primedbe, upravijatka sila N izraZava se
zavisno§cu

N=Peoa+ Ry=(Pt+ R))

U praksi, pri ocenjivanju manevarskih sposobnosti rakete, ¢e$ce se
koristi ne sila N ili njeno ubrzanje, veé bezdimenziona velitina —
takozvano normalno preopterecenje:

N P¢-+ R
iy — 74
G mg

Preopteretenje 7y koje moze da stvori balistitka raketa pri maksi-
malnom otklonu gasnih kormila visine za ugao daz, naziva se raspolo-
Zivim. Preopterecenja ny koja ona mora da stvara u svakom momentu
vremena leta na aktivnom delu, da bi letela po datoj programskoj
putanji, nazivaju se potrebnin.

Na taj nalin raspoloZivo preopteretenje karakteriSe najvaZniju
manevarsku osobinu rakete — sposobnost stvaranja upravljacke sile N.

U normalnim uslovima leta raketa moZe da leti po datoj putanji
i pri jednakim raspoloZivim i potrebnim preopterecenjima. Ali u
realnim uslovima, pri dejstvu razli¢itih uticaja, raketa mora da raspolaze
nekom rezervom mn,,, raspoloZivih preoptereenja radi obezbedivanja
leta po datoj putanji (ili, $to je isto, rezervom uglova otklona kormila
visine) za kompenziranje dejstva tih uticaja. Prema tome u realnim
uslovima raketa ce leteti po datoj putanji samo ako u svakom trenutku
leta bude ispunjen uslov

(6.43)

Hy =

nj-'rasn ; nymlr + n}*rea (6'44)
ili za kormila visine uslov
dmax = 0 potr + S rez (6.45)

Veli¢ina n,,,, (ili Opesr odreduje se na osnovu proratunavanja
programske putanje u normalnim uslovima leta, a veli¢ina nyr, (ili
drez) — dobija se kao rezultat ispitivanja dinamike sistema upravljanja
pri poznatim uticajima na nju. Veli¢ina #,,,, 8 (li dnas) zavisi uglav-
nom od najveceg napadnog ugla max dopustenog u toku leta za datu
raketu, Cija se veli¢ina ogranitava iz slede¢ih razloga.

Pri stvaranju sistema upravljanja obi¢no se teZi da momentne karak-
teristike rakete (u ovom slucaju koeficijent m, momenta stabilizacije
propinjanja) budu linearne funkcije odgovarajucih uglova.
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Ali linearna zavisnost m;, = f (o) pojavljuje se samo pri « < 8- 10°.
Osim toga pri velikim napadnim uglovima naru$ava se pravilnost
aerodinamickog opticaja rakete i znatno pogorSava njena staticka
ravnoteza.

Porastom napadnog ugla bitno se poveéava aerodinamicka sila R.
Po velicini njene komponente, duz ose OY1 (normalne sile) odreduje
se, uglavnom, rezerva <&vrstoce rakete. Prema tome, povecavanje
uglova « zahteva povecanje Cvrstole rakete, tj. ili poveavanje njene
tezine ili poskupljavanje (na raun primene, na primer, lakih i otpornih
ali skupih titanovih legura).

Zato za svaku raketu, veli¢inu omqr odreduju karakteristike njenog
sistema upravljanja, konstrukcija i aerodinamicki oblik, a takode opti-
malni odnos izmedu rezerve ¢vrstode i teZine rakete.

Manevarska sposobnost rakete obi¢no se ispituje u procesu pro-
jektovanja s tim da se izborom odgovaraju¢ih karakteristika projekto-
vanog modela, obezbedi njeno kretanje po zahtevanoj programskoj
putanji. Ovo se ispitivanje sastoji u izratunavanju poremeéajnih
putanja koje odgovaraju najnepovoljnijem skupu razli¢itih poremecaj-
nih uticaja nastalih pri potrebnim optere¢enjima i sravnjujuéi ih sa
raspoloZivim. Ako izraz (6.44) nije_ispunjen, treba ili povedati ma-
nevarsku sposobnost rakete, ili promeniti karakter programske putanje.
1z formule (6.43) vidi se da ny moZe da se poveéa na racun sile potiska
Pe i gradijenta Rj jer su moguénosti za povecavanje «, kao §to je nave-
deno, ogranitene. Medutim, velitina P¢ bira se pri projektovanju
polaze¢i od zadatka obezbediva-
nja date brzine i daljine leta, te
se zato manevarska sposobnost
za balisticke rakete moZe me-
njati samo na racun sile uzgona
koju one stvaraju. Na velikim
visinama, naprotiv, uloga aero-
dinamickih sila se smanjuje i
sila potiska postaje osnovno sred-
stvo stvaranja preopterecenja.

Neophodno je napomenuti _
da se sa porastom staticke stabil- ¥4 |
nosti rakete smanjuje njena
manevarska sposobnost.

X
ok

—K
I[?u

Sl. 6.46. Karakter promene sile uprav- 0 ™ e
ljanja na aktivnom delu 3
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Na sl. 6.46 prikazana je Sema promene upravljaju¢e sile N na
aktivnom delu putanje vodene balisticke rakete, a na slici 6.47 — pro-
mena njene veli¢ine u zavisnosti od vremena leta po njoj za raketu V-2
(tatkasta linija).

Pri vertikalnom startu balisticke rakete (sl. 6.46) na- pocetku
aktivnog dela, pravac njene brzine poklapa se sa osom OX, tj ugao
o = 0, a ugao uzduznog nagiba ¥V = 90°. Trajanje vertikalnog leta
iznosi kod raketa sa relativno malim daljinama gadanja (300—500 km)
_ nekoliko sekundi. Da bi u tatki A pocelo programsko okretanje rakete,
tj. da bi se njen centar teZista prisilio na odstupanje od pravolinijskog
vertikalnog leta, neophodno je stvoriti silu upravljanja N 4. Radi toga
se kormila visine II—IV otklanjaju nadole, sila uzgona Ry, koja nastaje
na njima stvara moment upravljanja Mfl u odnosu na centar teZiSta
pod &ijim dejstvom raketa pocinje da se okrec¢e oko ose OZ, dobijajuci
negativni napadni ugao i stvarajui silu upravljanja:

Ni=(Pe+ R))a

Pod dejstvom sile upravljanja, centar teZista rakete dobice kompo-
nentu brzine duz O.X. i poéi ¢e po krivoj programiranog zaokreta.
Kriva odse¢ka BK aktivnog dela putanje svake balisticke rakete zavisi
od dijapazona njene daljine leta. Obi¢no je ta krivina mala, te i sila
upravljanja N na delu BK takode mora biti mala. Ovo se postiZe
davanjem raketi napadnog ugla a > 0, pri kome se projekcija teZine
G na negativni smer ose OY gotovo uravnotezava pozitivnim kompo-
nentama Ry i Pe. « sile N.

Aktivni deo putanje vodene balistitke rakete odreduju njeni
konstrukcioni parametri, osobenosti sistema upravljanja i program koji
opet zavisi od prva dva faktora. Napomenucemo da program nazivamo
zakon promene ugla propinjanja 0y, koji se obi¢no daje kao funkcija
vremena leta.

Polazeéi od izloZenih postavki, razmotricemo osnovne zahteve
kojima treba da odgovara program.

1. Potetni deo programa mora da odgovara nacinu lansiranja.
Obi¢no se primenjuje vertikalno lansiranje usled jednostavnosti i
pogodnosti, a takode zbog znatno manjih boénih pomeranja rakete u
prvim sekundama leta nego pri lansiranju pod uglom. DuZina dela
0.4 (sl. 6.46) odreduje se vremenom neophodnim da raketa izade na
rezim ustaljenog leta. Kod malih brzina leta — u prvim sekundama
posle odvajanja rakete od lansirne rampe — moment stabilizacije

2
rakete veoma je mali (mali je dinamicki pritisak p %) , pa zato ak i mali
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otkloni gasnih kormila dovode do pojave znatnih ugaonih brzina i
uglova obrtanja rakete u odnosu na centar teZidta. To izaziva narusa-
vanje proralunatog karaktera njenog kretanja u poletku dela progra-
miranog zaokreta AB i moZe da dovede do toga da raketa odstupi od
programirane putanje. Vreme leta na delu 0.4 zavisi od konstrukcije
rakete (na primer, za V-2 iznosi 4 sek).

N(kg) ﬁtrstep.)

_4 e
i

20001 ’
- 4

1000 {* //

g frenn SR 0, AR A0 Hugly
- 1000
- 2000 1
~3000{ . R,
- 4000 | A

1
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1

I

I

I

S

SI. 6.47. Promena napadnog ugla i sile uprevijanja na
aktivnom delu putanje vodene balisticke rakete

2. Zakon vyr () na vodenom delu BK (sl. 6.46) mora da obezbedi
maksimalnu daljinu gadanja i minimalno rasturanje. Da bi se ispunili
ovi zahtevi koji su u izvesnom stepenu protivuretni, na delu BK odr-
Zava se optimalna zavisnost vpr (¢). Polazeci od prvog uslova, ugao 0
na delu BK uzima se da je blizak uglu maksimalnog dometa 6+, a

uslov gustine pogodaka zahteva ujednalavanje uglovnih brzina ® i

ugaonih ubrzanja ® na aktivnom i pasivnom delu putanje u momentu
iskljuivanja motora pri gadanju na razli¢itim daljinama.

3. Gadanje po moguénosti mora da se obezbedi jednim progra-
miranim mehanizmom u celom dijapazonu daljina datog tipa rakete;
pri tome se upro§¢ava konstrukcija sistema upravljanja.

4. Program mora da odgovara manevarskim svojstvima i karakteri-
stikama CvrstoCe rakete, tj. treba da ispunjava uslov (6.44). Radi obez-
bedenja ¢vrstoce rakete i stabilnosti njenog leta, deo oko zvuénih
brzina (M, = 0,8—1,2), gde dinamilki pritisak dostize maksimum,
raketa mora da prolazi sa minimalnim ili nultnim napadnim uglovima.
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Na sl. 6.47 prikazan je zakon promene ra¢unskog napadnog ugla
kao funkcije vremena leta na aktivhom delu putanje rakete V-2 (na
sl. puna linija).

Uticaji koji deluju na raketu u toku leta

Putanja leta rakete razlikuje se od neporemecene putanje usled
dejstva raznih poremecajnih faktora. Po vremenu dejstva na raketu,
ovi faktori se dele na kratkotrajne i stalne.

U kratkotrajne poremecajne faktore koji deluju na raketu u toku
relativno kratkog intervala moZemo ubrajati udare vetra, kratkotrajna
naruSavanja reZima rada motora (,,prekide), greske pri postavljanju-
rakete na lansirnu rampu, lazne impulse u sistemu upravljanja itd.
Poremecaje takve vrste nemoguce je uraCunati pri pripremi podataka
za gadanje 1 zato oni spadaju u razloge koji izazivaju rasturanje raketa.
Razmotri¢cemo ukratko karakter dejstva nekih od njih na let vodene
balisticke rakete.

Pretpostavimo da je u nekoj tacki aktivhog dela putanje doslo
do kratkotrajnog narusavanja reZima pogonske grupe i da je potisak
u to vreme bio manji od proratunskog. Tada ¢e raketa u tom intervalu
vremena leteti sa manjim ubrzanjem, za dobijanje zahtevane brzine
na kraju aktivnog dela bice joj potrebno vise vremena, masa rakete my
¢e se smanjiti, koordinate tatke K Ce se promeniti i raketa nece odleteti
na datu daljinu.

Kratkotrajni laZni impu.ls pojavljuje se usled gresaka rada elemenata
sistema upravljanja. Zbog njegovog dejstva, gasna kormila (na primer,
kormila visine) otklanjaju se za dopunski ugao i menja se sila njihovog
¢eonog otpora Qg (znadi, i efektivni potisak motora P¢) i sila uzgona
Ryg. Promena Ry, izazvace promenu upravljajueg momenta propi-
njanja N,; napadnog ugla i aerodinamickih sila rakete Q i Ry u pore-
denju sa njihovim normalnim veli¢inama.

Sve ovo dovesce do toga da zahtevana brzina na kraju aktivnog
dela nece biti postignuta u proraunatom momentu vremena, masa
rakete my i koordinate tacke K ¢e se promeniti (u odnosu na njihove
proracunske veli¢ine) i raketa nece pasti u datu tacku.

Kao primer stalnih faktora koji uti¢u na-let rakete mogu se smatrati:
odstupanje konstruktivnih karakteristika rakete od njihovih prora¢un-
skih vrednosti usled najvecih dopustenih odstupanja od norme u izradi
i montazi njenih delova, odstupanja meteoroloskih uslova leta od nor-
malnih, sistematske greSke rada elemenata sistema upravljanja itd.
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Neki od ovih uznemiravajuéih faktora se pri pripremi gadanja
uratunavaju (na primer, odstupanje meteoroloskih uslova leta od
normalnih), ali je to ura¢unavanje pra¢eno odredenim gres$kama i zato
dejstvo date grupe faktora takode dovodi na kraju do odstupanja ra-
kete od cilja.

Razmotricemo uticaj greSaka koje se pojavljuju usled najvecih
dozvoljenih odstupanja od norme pri proizvodnji i montaZi nekih ele-
menata vodene balisticke rakete. Na primer, ako je osa komore sago-
revanja motora pomerena u odnosu na uzduZnu osu rakete u ravni
stabilizatora I—III, napadna linija sile potiska motora neée proci
kroz centar tezi$ta O rakete (sl. 6.48,a). To ¢e dovesti do toga da ¢e na
celom aktivnom delu putanje na raketu delovati uznemiravaju¢i moment
koji teZi da okrene raketu oko ose OZ; u pravcu kretanja kazaljke
na satu:

MS = PA (6.46)

gde je 4 — krak sile potiska u odnosu na centar teZista.

Ky
Ry

W I
)
c

8L 6.48. Karakter poremeéajnih faktora uslovijenih odstupanjima
pri izradi 1 monta3i elemenata rakete

Za njegovu kompenzaciju stvaranjem jednakog ali po pravcu
suprotnog upravljajuceg momenta, gasna kormila visine (sl. 6.23) bice
okrenuta za dopunski ugao u odnosu na programski ugao otklona &y
Kada razlozimo vektor sile potiska po pravcima osa OX; i OY7, vidimo
da postepeno kretanje centra tezi§ta rakete obezbeduje manja (od P)
sila potiska P; = P cos &, a komponenta sile potiska koja se javlja usled
iskoSenja A P = P sin & pomerace centar teZiSta rakete nagore sa pro-
gramske putanje.
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Sve ovo doved¢e do takve promene sile ¢eonog otpora kormila,
efektivne sile potiska, vremena postizanja zahtevane brzine vy i para-
metara kraja aktivnog dela putanje, da ¢e se daljina leta rakete smanjiti.

Ako, na primer, usled tih istih razloga prednji deo rakete bude
iskoSen za ugao Aa u istoj ravni (sl. 6.48,6), on ¢e za vreme leta po
Citavoj putanji imati napadni ugao oy, razlitit od napadnog ugla «
rakete; a tacno

— pri negativnim o og = 4 Ao i

— pri pozitivnim o« oy = o — Ao i

— priea=20 g = — Ao

Usled toga ¢e se sila ¢eonog otpora prednjeg dela, pa prema tome
i cele rakete, promeniti u odnosu na svoju proracunatu veli¢inu. Osim
toga, ugao A« daje dopunsku silu uzgona 4 Ry, na prednjem delu
(sl. 6.48,) koja ¢e stvoriti moment u odnosu na centar tezista, analogan
razmotrenom momentu sile potiska (6.46).

Kompozicija tog momenta za vreme leta na aktivnom delu takode
Ce zahtevati skretanje kormila visine za dopunski ugao i promenice
njihovu silu ¢eonog otpora i efektivni potisak.

Sila ARy, svedena u centar teZiSta rakete, pomerace centar teista
rakete sa programirane putanje naniZe. U celini, sve ovo ¢e dovesti
do takve promene parametara kraja aktivnog dela pri kojoj ¢e se daljina
gadanja smanjiti, Na pasivnom delu uznemiravajuéi faktor produzava
da dejstvuje na let rakete povecavajuci u prvom redu silu ¢eonog otpora
rakete i smanjujuci na ratun toga njenu brzinu i dopunsku daljinu
gadanja.

Iskosenje stabilizatora (II—IV) za ugao A« (za vreme leta stabili-
zator I upravljen je ka Zemlji) izazvace pojavu dopunske sile uzgona
ARy (sl. 6.48,v), ona ¢e dati moment koji teZi da okrene raketu oko ose
OZ, u praveu suprotnom kretanju kazaljke na satu:

M = ARyxq

gde je xa — krak sile 4Ry u odnosu na centar teZista rakete.

Osim toga na racun ugla Ao poveéava se sila Seonog otpora ovoga
para stabilizatora, pa prema tome i cele rakete.

Kompenzacija ovog poremecajnog momenta sile AR, na aktivnom
delu ostvaruje se automatom stabilizacije stvarajem dopunskog momenta
upravljanja kormila visine, §to menja njihovu silu Q, i efektivnu silu
potiska Pe. Pod dejstvom sile 4Ry, svedene u centar teZifta rakete,
ovaj se takode udaljava od programirane putanje nadole.
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Stepen uticaja raznih poremecajnih faktora na let rakete nije
jednak i utvrduje se pri ispitivanju takozvane stabilnosti kretanja.

Pojam stabilnosti kretanja i teorije popravki raketa

Zadatak ispitivanja stabilnosti kretanja rakete i odredivanja ste-
pena uticaja ovog ili onog poremecaja na elemente njene putanje jedan
je od tezih zadataka teorije leta. On se re$ava na osnovu sloZenog
matemati¢kog izratunavanja i zahteva mnogo rada ¢ak i pri kori$éenju
elektronskih raCunarskih ma$ina. Zato ¢e se, na osnovu balisticke
rakete, razmotriti samo osnovni pojmovi i definicije vezane za re$avanje
datog zadatka.

Kretanje vodene balisticke rakete smatra se stabilnim ako dejstvo
bilo kakvih poremec¢ajnih faktora dovodi do odstupanja uznemirene
putanje od neuznemirene za veli¢inu koja ne prelazi odredene granice.
Te granice se odreduju ako se pode od zahteva date gustine gadanja,
¢vrstoce i upravljivosti rakete.

U skladu s tim stabilnost kretanja rakete ispituje se kako na aktiv-
nom tako i na pasivnom delu putanje.

Na aktivnom delu odreduje se odstupanja ugaonih parametara
kretanja rakete i organa upravljanja od njihovih racunskih wvelicina.
Ova odstupanja su izazvana dejstvom uznemiravanja. Analiza rezultata
istrazivanja stabilnosti kretanja dozvoljava da se oceni koliko su ispu-
njeni uslovi upravljivosti i Cvrstoce rakete na aktivhom delu, uslovi
rada sistema upravljanja, kao i posebna pitanja gtistine gadanja.

Ispitivanje stabilnosti kretanja rakete na pasivnom delu omogutuje
da se oceni uticaj: pocetnih uslova kretanja, odstupanja konstruktivnih
karakteristika rakete od njihovih normalnih vrednosti i uslova leta na
pasivnom delu i na karakter kolebanja rakete u letu u odnosu na centar
tezi§ta. Prema rezultatima ispitivanja proverava se i ¢vrstoa kon-
struktivnih elemenata rakete.

Ispitivanje stabilnosti kretanja rakete omogucava da se oceni uti-
caj raznih uznemiravanja, (medu njima i odstupanje pri izradi i montaZi
elemenata rakete i njenog sistema upravljanja) na gustinu gadanja,
kao i da se izratunaju ostale karakteristike rakete. Za re$avanje ovog
zadatka Siroko se koriste zavisnosti teorije popravki.

Teorija popravki kao deo teorije leta, bavi se odredivanjem ods-
tupanja elemenata putanje od njihovih normalnih (tabli¢nih) vrednosti,
pod dejstvom uslova leta koji se razlikuju od normalnih.
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Popravke su odstupanja, uzeta sa suprotnim znakom. Teorija pop-
ravki uzima u obzir uticaj samo onih faktora &ije se veliine mogu
dosta tatno odrediti bilo analiticki bilo specijalnim merenjima. Pore-
mecaji ¢ija tadnost i pouzdanost nisu verodostojne, teorija popravki
ih ne uratunava i spadaju u uzroke koji izazivaju rasturanje.

Pri redavanju zadataka teorije popravki koriste se tzv. metod raz-
lika i metod diferencijala. Razmotriéemo njihovu suitinu na primeru
odredivanja odstupanja pune daljine gadanja rakete usled uticaja raz-
nih poremecaja na aktivnom delu putanje. Pun domet u krivolinijskom
koordinatnom sistemu i pri normalnim uslovima leta ravan je zbiru
dometa aktivnog xj i pasivnog Xpes dela, pri ¢emu ée se xpas  odre-
divati, uglavnom, slede¢im parametrima zavrietka aktivnog dela:

)
Ok I Ok i Cr = %M- 10% gde je Cr — balisticki koeficijent
&
rakete;
Cz (M) — koeficijent oblika rakete, jednak odnosu njenog koe-
=5 az;{_) ficijenta C, (funkcija Ceonog otpora) neke ,eta-
TN Jonske® funkcije Cxet (na primer funkcije 1943. god).

Prema tome,
X =%k + Xpas (k> k. Ok, Ci). (6.47)

Usled dejstva raznih poremecaja na aktivnom_delu, elementi nje-
govog zavrSetka menjaju se, dobivdi priraStaj Axg, Avg, Ay, A0 i
ACk. Pun domet X, koji odgovara takvim uslovima leta bice

X = (xk + Axx) + Xpas (0r + Avk, 5 + A,
O + Abg, Cr + ACy). (6.48)

Za odredivanje odstupanja dometa koje odgovara uticaju pome-
nutih poremetaja na aktivnom delu putanje, po metodu razlika, treba
iz jednaCine (6.48) izdvojiti jednatinu (6.47):

AX = A% + Xpas (08 + Avis 55 + A, Ok + A,  (6.49)
Cyx + AC];) == chw ('Uk; Vs ﬁfc, Ck)

Prema tome, pri nalaZenju popravki metodom razlika ~ izratu-
navaju se elementi putanje u stvarnim i normalnim (tabli¢nim) us-
lovima gadanja, od prvih se oduzimaju drugi, i rezultat sa suprotnim
znakom dace veli¢inu popravki.
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Metod razlika obi¢no se primenjuje kada su odstupanja parame-
tara stvarnog kretanja od izraCunatih (u navedenom primeru — to su
odstupanja parametara u talki K) dovoljno velika.

U protivnom koristi se prostiji, iako manje tacan, metod diferen-
cijala. Posto su prirastaji dvg, A9k, A0k, ACx mali, razloZiv§i drugi
deo formule (6.49) kao funkciju u red i odbacivéi &lanove koji sadrze
veli¢ine drugog i viSeg rada diferencijala, dobice se

Xpas 0k + Ave, Fu+ Ay, O + Abz, Cr + ACH) =

_ % ox

R s (ks By O 1 B Ky o B g,
O0vk OV

. O%om 5 | OXvae p

205 2Cs

Ako ovaj izraz unesemo u formulu (6.49), dobitemo formulu
za izraCunavanje popravki dometa po metodu diferencijala:

0X pas

OXpat py v et 55 +

aﬂk Vi

AR = AX +

(ﬁfms J)Zpas
Aby + AC 6.50
+ 39:; k dck k ( )

Mnozitelji koji stoje pred prirastajima Aoy, A9y, A9k, ACy, nazi-
vaju se osnovnim koeficijentima popravke i u fizi¢kom smislu pred-
stavljaju odstupanja daljine leta na pasivnom delu putanje, pri odstu-
panju odgovarajuceg parametra tacke K, tj. vx, yix, O ili Cp, za jedinicu,
na primer, za 1 m/sek, na 1 m,

U vezi sa razvojem elektronskih radunskih magina danas se me-
tod razlike Siroko koristi za odredivanje popravki. Ovim metodom,
na osnovu brojnog integrisanja sistema diferencijalnih jednacina kre-
tanja rakete, odreduju se i koeficijenti popravki u jednadini (6.50).

U skladu sa etapama reSavanja svojih zadataka, teorija popravki
deli se na dva dela: za aktivni i za pasivni deo putanje.

Teorija popravki za aktivni deo putanje odreduje odstupanja ele-
menata njegovog kraja, izazvana dejstvom odstupanja konstruktivnih
karakteristika rakete i uslova leta od normalnih u toku leta, na aktiv-
nom delu.

Teorija popravki za pasivni deo odreduje odstupanja elemenata
pasivnog dela putanje od normalnih vrednosti uslovljena odstupanjima
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parametara kraja aktivnog dela i promenom uslova leta na pasivhom
delu.

Podrobno izlaganje teoretskih osnova teorije popravki i metoda
reSavanja njenih zadataka moZe se na¢i u literaturi o teoriji leta.

Piranja zagrevanja raketa na putanji

Fizicki osnovi procesa zagrevanja elemenata rakete pri letu u
vazduhu i obrazloZenje neophodnih racunskih zavisnosti stepena za-
grevanja razmatraju se u aerodinamici. Najvecem zagrevanju izlazu se
tzv. kriti¢ne tacke rakete: vrh (nos) prednjeg dela i prednje ivice krila
i repnih povriina. U tim tatkama dolazi do potpunog kocenja (do
v = 0) toka vazduha koji nale¢e na raketu (ako se razmatra obrtno
kretanje). Temperatura zakolefeg vazduha u tim tatkama naziva se
temperaturom kocenja i izraCunava se iz zavisnosti

22
Trkot = Taps + - (6.51)

2.000

gde je Taps — apsolutna temperatura struje vazduha koji naleée °K;
v — brzina toka (rakete), m/sek.

Realna temperatura povrsine rakete u tatkama kocenja znatno je
niza od izratunate po formuli (6.51) na raun toplotnog zralenja u
okolni prostor i odvoda toplote iz rakete. Na primer, pri letu rakete na
visini od 30 km i brzinom od 1,6 km/sek, prekora¢enje tempera-
ture zaobljenog prednjeg dela nad temperaturom okolnog vazduha
po formuli (6.51) iznosi 1288°K, a realno prekoracenje temperature sa
uracunavanjem vracanja toplote, svega 1052°K. Pri letu brzinom
od 3,2 km/sek dobija se 5152 i 3810°K.

Stepen zagrevanja povrSine rakete izvan tacaka kolenja karakterisu
temperature, ne ve¢e od 60 do 709, temperature kocenja. Ipak, pri
velikim brzinama leta raketa na silaznom kraku pasivnog dela putanje,
temperatura njihove povr$ine moze da bude prili¢no velika i da do-
vede do naglog opadanja mehanicke ¢vrstoce elemenata konstrukcija
rakete. Po$to na tom delu putanje pri ulasku u guste slojeve atmosfere
postoji drugi maksimum dinamickog pritiska, jo§ vedi nego na aktivnom
delu (a prema tome i aerodinamickih sila Q i Ry), opadanje mehanitke
¢vrstoce elemenata moZe da dovede do razaranja rakete.

Danas se, radi sprecavanja §tetnog dejstva zagrevanja na povrsinu
prednjih delova balisti¢kih raketa sa velikim daljinama gadanja stavljaju
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termootporni prekrivaci (grafit, stakleno vlakno, keramika, azbest i dr.),
a na vrhove prednjih delova postavljaju se aerodinamicke kape od istih
materijala. )

Stepen zagrevanja povrSine rakete, kao $to pokazuju ispitivanja,
zavisi ne samo od brzine ve¢ i od visine i vremena leta rakete. Porastom
visine leta smanjuje se koeficijent predaje toplote od strane vazduha,
proporcionalan njegovoj gustini, te zato let na velikim visinama bitno
smanjuje zagrevanje raketa. Kao primer na sl. 6.49, a prikazana je
zavisnost temperature zaobljenog vrha prednjeg dela rakete od visine
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Si. 6.49. Zavisnost temperature zagrevanja tela rakete:
a — glave rakete — od visine i brzine leta; b — promena rasporeda temperature dui

tela — od visine leta

i brzine leta, a na sl. 6.49, b — raspored temperature po povrsini leta
rakete pri brzini leta My = 6 na visinama 25 i 30 km.. Ocigledno je,
takode, da 3to duZe leti u datim uslovima, raketa Ce se sve viSe zagrevati.

Na taj naCin za odredivanje stepena zagrevanja povrSine rakete
treba znati karakter promene njene brzine i visine leta po putanji a
takode trajanje leta rakete sa taCke glediSta zagrevanja na najopasnijim
delovima putanje.

Sve ove zavisnosti daje teorija leta rakete na osnovu ispitivanja
kretanja raketa i izraCunavanja njihovih putanja pri najrazli¢itijim
uslovima leta. Zato je reSavanje zadataka teorije leta tesno vezano sa
proratunima CvrstoCe rakete i obezbeduje im neophodne polazne
podatke.
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