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Badanie wybranych, termicznych charakterystyk weglowych modeli
dysz hybrydowych pociskéow rakietowych na paliwo stale

Stowa kluczowe

Hybrydowe dysze pociskow rakietowych, grafit polikrystaliczny, pirografit, temperatura zewngtrznej po-
wierzchni dyszy, pomiar temperatury za pomoca termopar i kamera termowizyjna, erozja przekroju krytycznego
dyszy, badania stacjonarne spalaniem z wykorzystaniem palnika acetylenowo-tlenowego

Streszczenie

Przedstawiono wyniki badan rozktadu temperatur i ich przebieg w funkcji czasu na zewngtrznych powierz-
chniach korpuséw modeli dysz pociskow rakietowych na paliwo state, zbudowanych z grafitu polikrystalicznego
opcjonalnie nasycanego weglem pirolitycznym albo sktadajacych si¢ z korpusu z grafitu polikrystalicznego
nasycanego weglem pirolitycznym i zaroodpornej wktadki z pirografitu, czyli modeli tzw. ,,dysz hybrydowych”.
Okreslono takze stopien zuzycia (erozji) przekrojow krytycznych tych modeli. Badania przeprowadzono na
stanowisku stacjonarnym z wykorzystaniem strumienia goracych gazow o temperaturze okoto 3000 K, wyla-
tujacych z dyszy palnika acetylenowo-tlenowego z predkoscia okoto 0,5 Macha, dostarczanych do stozka wloto-
wego modelu dyszy grafitowej, co w okreslonym stopniu odpowiada rzeczywistym warunkom oddziatywania
gazowych produktow spalania na zespot dyszowy silnika rakietowego podczas jego pracy.

Pomiary temperatur wykonywano podczas ogrzewania dysz gazem z palnika oraz podczas ich stygnigcia, za
pomoca termopar i kamery termowizyjnej, usytuowanych po przeciwnych stronach korpusu dysz, prostopadle do
ich osi wzdtuznej i na wysokosci kanatu przelotowego o przekroju krytycznym. Wyniki badan wskazuja na realna
mozliwo$¢ wykorzystania ww. rodzajow materiatow weglowych do budowy dysz matogabarytowych pociskéw
rakietowych na paliwo state, ktorych uktad napgdowy pracuje do 10 sekund, wytwarzajac gazowe produkty
spalania o temperaturze okoto 3000 K. Powinny to potwierdzi¢ badania stacjonarne spalaniem statych tadunkow
napedowych w komorach spalania silnikow rakietowych, wyposazonych w dysze hybrydowe. W ramach tych
badan zostana wykonane analogiczne pomiary temperatur i erozji przekroju krytycznego dysz a takze pomiary
podstawowych charakterystyk roboczych silnikow rakietowych, czyli ciagu i ci$nienia produktéw spalania
w komorze spalania w funkcji czasu pracy silnika. Badania stacjonarne spalaniem silnikoéw rakietowych na paliwo
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state, wyposazonych w grafitowe dysze hybrydowe, stanowia ostatni etap badan eksperymentalnych Projektu
Badawczego Nr 0 TOOB 026 29 p.t. ,Badanie dysz hybrydowych”, przyznanego Wojskowemu Instytutowi
Technicznemu Uzbrojenia przez Ministerstwo Nauki i Szkolnictwa Wyzszego, finansowanego ze $rodkow na
nauk¢ w latach 2005-2007.

Wprowadzenie

Badanie termicznej wytrzymatos$ci na wysoka temperaturg, zwlaszcza odpornosci na
dziatanie produktow spalania o wysokiej temperaturze, przeptywajacych z duza szybkoscia,
najbardziej narazonych na tego rodzaju oddzialywania newralgicznych elementéw kon-
strukcyjnych pociskow rakietowych, zwlaszcza zespotu dyszy i jej elementéw nosnych, ma
kardynalne znaczenie w zakresie zapewnienia prawidtowego, zgodnego z wymaganiami
dziatania silnika rakietowego i bezpieczenstwa podczas jego eksploatacji (Fachrutdinow,
Kotelnikow 1987), w tym réwniez podczas badan (FR/GE/UK/US International Technical
Operation Procedure... 2000) W ramach wymagan projektowych silnika rakietowego okres-
lany jest czas pracy silnika oraz dopuszczalny zakres temperatur uzalezniony w duzym
stopniu od tego czasu, w ktérym materiaty konstrukcyjne silnika rakietowego, zwlaszcza
materialy noéne tylnej czesSci komory spalania sasiadujacej z zespotem dyszowym, jak
i materiaty samego zespolu dyszowego, sa w stanie wytrzymac obciazenia fizyko-chemicz-
ne, zwlaszcza termiczne spowodowane spalaniem tadunku paliwa rakietowego.

1. Badania eksperymentalne

Aby sprawdzi¢ przydatno$¢ materiatow weglowych oraz uktadéw materiatowych do
konstrukcji dysz, takich jak grafit polikrystaliczny opcjonalnie nasycany albo nienasycany
weglem pirolitycznym, dwuwarstwowy uktad materiatlowy zbudowany z wewngtrznej war-
stwy grafitu pirolitycznego w postaci wkladki kanalu przelotowego dyszy o przekroju
krytycznym i z zewngtrznej warstwy grafitu polikrystalicznego nasycanego weglem pirolity-
cznym, stanowiacej korpus dyszy, opracowano dwa typy modeli dysz (rys. 1), ktére rokuja
nadzieje na zastosowanie ich do przeciwlotniczego, kierowanego pocisku rakiectowego
GROM. Pierwszy typ modeli dysz zbudowany byt z jednego rodzaju materiatu, tj. grafitu
polikrystalicznego opcjonalnie nasycanego albo nienasyconego weglem pirolitycznym, zas
drugi typ modeli dysz zbudowany byl z korpusu z grafitu polikrystalicznego nasycanego
weglem pirolitycznym oraz zaroodpornej wkladki pirografitowej o grubosci z zakresu od
0,9 do 2,9 mm na wysokosci przelotowego kanatu o przekroju krytycznym, zbudowanej ze
stosu krazkéw osadzonych w korpusie dyszy od strony jej stozka wlotowego. Zastosowany
do konstrukcji dysz grafit polikrystaliczny typu R 8500 nalezy do grupy specjalnych
grafitow elektrodowych, otrzymywanych za pomoca prasowania izostatycznego, produko-
wanych przez firme SGL ANGRAF. Grafit ten posiada gesto$¢é wynoszaca 1770 kg/m3,
otwarta porowato$¢ wynoszaca 13% (obj.) oraz przewodno$¢ cieplng wynoszaca w warun-
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Rys. 1. Podstawowe typy badanych modeli dysz do matogabarytowych pociskow rakietowych
krotkiego zasiggu
a) dysza wykonana z grafitu polikrystalicznego opcjonalnie nasycanego weglem pirolitycznym; b) dysza
zbudowana z zaroodpornej wktadki w postaci stosu krazkow pirografitowych (1) i korpusu (2) z grafitu

polikrystalicznego nasycanego weglem pirolitycznym

Fig. 1. Basic types of tested nozzles models for small-caliber, short range missiles
a) a nozzle made of polycrystalline graphite optionally saturated by pyrolytic carbon; b) a nozzle made of
thermal- resistant insert in form of stock of pyrographite discs (1) and body (2) made of polycrystalline
graphite saturated by pyrolytic carbon

kach normalnych 80 Wm!K-!. Grafit ten nasycany byt weglem pochodzacym z pirolizy
propanu w ramach metody grzania posredniego. Pirolizg (nasycanie) prowadzono przez 3 h
w temperaturze 1100°C przy cisnieniu 1,33 hPa. Zabieg nasycania grafitu polikrystalicznego
weglem pirolitycznym powoduje zmniejszenie porowatosci otwartej warstw grafitu poli-
krystalicznego, co z kolei istotnie przyczynia si¢ do wzrostu wytrzymatosciowych (mecha-
nicznych) charakterystyk tego materiatu oraz utrudnia erozj¢ kanatu przelotowego o przekro-
jukrytycznym, zwlaszcza przez utleniajace produkty spalania. Na wysokosci odcinka kanatu
o przekroju krytycznym catkowita grubo$¢ $cianki dyszy (wlacznie z wktadka zaroodporna)
wynosita 5,5 mm. Boczne powierzchnie wktadek obejmowaly dolna czgs$¢ stozka wloto-
wego, caly kanal o przekroju krytycznym oraz gérna czes$¢ stozka wylotowego. Czotowe
plaszczyzny krazkow pirografitowych byly zgodne z plaszczyznami (ab) krystalograficzne;j
siatki grafitu, zapewniajac skuteczne, ukierunkowane wzdtuz tych ptaszczyzn odprowa-
dzanie ciepta od wewngtrznych $cianek kanalu przelotowego dyszy do zewngtrznych $cia-
nek jej korpusu. Zmierzona w tym kierunku przewodno$¢ cieplna grafitu pirolitycznego
wynosita 380 Wm'K-! w warunkach normalnych, czyli ponad czterokrotnie wigcej niz
przewodno$¢ cieplna grafitu polikrystalicznego typu R 8500 w tych samych warunkach
pomiaru. Wewngtrzny, przelotowy kanat modeli dysz poddany zostal przez 15 s dziataniu
ptomienia, tj. gazowych produktow spalania o temperaturze ok. 3000 K wyptywajacych
z kroccea palnika acetylenowo-tlenowego z szybkoscia ok. 0,5 Macha. Zastosowanie palnika
wynikato ze wzgledow oszczgdnosciowych, co jest uzasadnione na wstgpnym, rozpoz-
nawczym etapie badan eksperymentalnych, poniewaz przy stosunkowo niewielkich kosz-
tach tych badan w poréwnaniu z analogicznymi badaniami z udziatem silnikow rakietowych,
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zapewnia uzyskanie w znacznym stopniu warunkow zblizonych do rzeczywistych warun-
kéw ogrzewania dyszy, wystgpujacych podczas pracy silnika rakietowego. Podczas ogrze-
wania oraz stygnigcia dyszy mierzono temperatur¢ zewngetrznej powierzchni jej korpusu, ze
szczegdlnym uwzglednieniem odcinka przekroju krytycznego, za pomoca termopar typu K
(NiCr-Ni) umozliwiajacych pomiar temperatury do 1200°C oraz kamery termowizyjnej
AGEMA 900 LW. Zastosowanie kamery termowizyjnej umozliwia przeprowadzenie po-
miaréw rozktadu temperatury na catej powierzchni dyszy a nie tylko punktowo jak w przy-
padku termopary. Zastosowanie termopary jako dodatkowego zrodta informacji o przebiegu
zmian temperatury w punkcie pomiarowym ma istotne znaczenie przy wyznaczeniu do-
ktadnej warto$ci wspotczynnika emisyjnosci, ktory ma podstawowe znaczenie dla prawi-
dlowego pomiaru temperatury kamera termowizyjna. Po ostygnigciu dyszy okreslano sto-
pien zuzycia (zakres erozji) jej przekroju krytycznego za pomoca pomiaru zmian $rednicy
tego przekroju. Pomiar tego parametru dyszy ma decydujace znaczenie, poniewaz zacho-
wanie ustalonych, wymaganych wymiaréw przekroju krytycznego dyszy zapewnia utrzy-
manie stabilnego przebiegu ciagu silnika rakietowego i ci$nienia w komorze spalania silnika
podczas jego pracy, co z kolei stanowi warunek konieczny utrzymania wymaganych charak-
terystyk lotu i pracy systemow poktadowych pocisku rakietowego.

Stanowisko badawcze do pomiardw temperatury zewngtrznej powierzchni dyszy (rys. 2)
zbudowane bylo z palnika acetylenowo-tlenowego usytuowanego wspotosiowo wzglgdem

Rys. 2. Schemat stanowiska badawczego do pomiaru temperatury zewngtrznej powierzchni korpuséw dysz
pociskow rakietowych, ogrzewanych palnikiem acetylenowo-tlenowym
1 — system sterujacy kamera termowizyjna, 2 — kamera termowizyjna, 3 — strumien goracych gazow,
4 — krociec palnika acetylenowo-tlenowego, 5 — dysza pocisku rakietowego, 6 — termopara, 7 — komputer
rejestrujacy pomiary termopara

Fig. 2. Schematic diagram of test stand for measurement of temperatures of outer surfaces of the missile
nozzle bodies heated by oxygen-acetylene blow-pipe
1 — IR camera control system, 2 — IR camera, 3 — flow (flame) of hot gases, 4 — oxygen-acetylene blow-pipe
outlet, 5 — a nozzle for the missile, 6 — thermocouple, 7 — thermocouple recording unit
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dyszy od strony jej stozka wlotowego. Po jednej stronie dyszy, na jej zewngtrznej po-
wierzchni, na wysokos$ci kanatu przelotowego o przekroju krytycznym, prostopadle do osi
dyszy, zamontowano termoparg, za$ po drugiej stronie dyszy, naprzeciw termopary, prosto-
padle do osi dyszy skierowano obicktyw kamery termowizyjnej, obejmujacy zewngtrzna
powierzchnig kanatu o przekroju krytycznym. Aby uzyska¢ powtarzalne wyniki pomiaréw
zachowano staly sktad i parametry przeptywu gazéw wylotowych palnika acetylenowo-tle-
nowego oraz sztywna, niezmienng konfiguracj¢ stanowiska badawczego, poprzez zapew-
nienie sztywnego mocowania termopary i przylegania jej elementu pomiarowego do korpusu
dyszy, ustalonego polozenia kroccea palnika, statego potozenia dyszy oraz obiektywu kamery
termowizyjnej. Usytuowanie termopary i kamery termowizyjnej naprzeciw siebie, po obu
stronach dyszy umozliwia niezaktécony pomiar temperatury zewngtrznej powierzchni kor-
pusu dyszy przez oba te urzadzenia oraz wzajemna weryfikacjg ich doktadnosci pomiarowej,
pod warunkiem zapewnienia wspolosiowego potozenia dyszy i palnika, co skutkuje po-
wtarzalnym i symetrycznym ogrzewaniem dyszy wzdtuz promienia jej bocznych §cianek na
wysokosci styku termopary z korpusem dyszy oraz na wysokos$ci osi obiektywu kamery. Ze
wzgledu na bliska odlegtos¢ palnika od elementu pomiarowego termopary, zostala ona
odizolowana od termicznego oddziatywania ptomienia ostong z folii aluminiowe;j.

2. Wyniki badan eksperymentalnych oraz ich dyskusja

Wszystkie typy badanych modeli dysz wykazaly duza odpornos¢ ich kanatoéw przelo-
towych o przekroju krytycznym na erozyjne dziatanie goracych, gazowych produktéw po-
wstajacych podczas procesu spalenia acetylenu oraz tlenu w obecno$ci powietrza, takich jak
dwutlenek wegla, tlenek wegla, wodor, tlen i para wodna. Wielko$¢ erozji mierzono wzrostem
srednicy przekroju krytycznego dysz, ktory miescit si¢ w zakresie od 0,05 mm do 0,1 mm, przy
czym dolna granica tego zakresu odnosila si¢ do dysz wykonanych z grafitu polikrystalicznego
nasycanego weglem pirolitycznym oraz dysz z wktadka pirografitowa, zas gorna granica byta
charakterystyczna dla dyszy wykonanej z grafitu polikrystalicznego nienasycanego weglem
pirolitycznym. Dla $rednic przekroju krytycznego dysz matogabarytowych pociskow rakieto-
wych z zakresu od 10 mm do 20 mm, dopuszczalny 5-procentowy wzrost $rednicy krytycznej
(Sutton 2001) odpowiada zakresowi wzrostu $rednicy od 0,5 mm do 1,0 mm. A zatem wzrost
srednicy krytycznej badanych modeli dysz jest okoto 10-krotnie mniejszy niz przedziat
dopuszczalnego wzrostu tej srednicy. W zadnym z badanych modeli dysz nie stwierdzono
nierownomiernego, nadmiernego wypalenia powierzchni kanatu przelotowego, powodujacego
powstanie przekroju krytycznego w postaci owalu, spowodowanego zbyt intensywnym, erozyj-
nym dziataniem przeplywajacego z duza szybkoscig strumienia produktow spalania. Rowniez
nie stwierdzono wyraznego wzrostu chropowatosci powierzchni stozka wlotowego, przelo-
towego kanatu o przekroju krytycznym, ani stozka wylotowego po kazdym spalaniu.

Pomiary temperatury zewngtrznych powierzchni korpuséw wszystkich badanych dysz na
wysokosci kanatu przelotowego o przekroju krytycznym mierzone za pomoca termopar
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i kamery termowizyjnej, wykazaty bardzo podobne przebiegi zmian temperatury podczas
ogrzewania i stygnigcia dysz. Usredniony, charakterystyczny przebieg tych zmian w funkcji
czasu ogrzewania i stygnigcia mieszczacy si¢ w przedziale 60 s przestawiono na rysunku 3,
z ktorego wynika, ze w wyniku ogrzewania zewngtrzna powierzchnia $cianki dyszy na wyso-
kosci kanatu przelotowego o przekroju krytycznym nagrzata si¢ do temperatury nieco ponad
1000°C, za$ podczas ogrzewania przez 10 sekund, tj. dla goérnej umownej wartosci czasu
pracy silnika matogabarytowych pociskow rakietowych (Sutton, Biblarz 2001), temperatura
zewngtrznej powierzchni wynosita okoto 650°C. Réznice zmierzonych temperatur za po-
moca termopar oraz kamery termowizyjnej byty stosunkowo niewielkie, poniewaz miescity
si¢ w przedziale od kilku do kilkunastu °C. Na rysunku 4 przedstawione sa przyktadowe
termogramy wykonane podczas badania dyszy hybrydowe;j.
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Rys. 3. Usredniony przebieg zmian temperatury zewngtrznej powierzchni badanych modeli dysz na
wysokosci $rodka kanatu przelotowego o przekroju krytycznym, podczas ich ogrzewania ptomieniem palnika
acetylenowo-tlenowego przez 15 s oraz podczas stygnigcia do 60 s, mierzonej za pomoca termopar
Opis wspotrzednych wykresu zmian temperatury w funkeji czasu: T — temperatura [°C], t — czas [s]

Fig. 3. Mean-value profile of temperature changes of tested model nozzle outer surface in the point
corresponding to the center of section throat, during their heating by the flame from oxygen-acetylene
blow-pipe for 15 secons and then during their cooling up to 60 second, measured with use of thermocouples
Description of coordinates of temperature profile as a function of time: T — temperature [°C], t — time [s]

Bardzo podobne przebiegi zmian temperatury podczas ogrzewania i stygnigcia badanych
modeli dysz wykonanych z materiatow grafitowych zroznicowane;j strukturze, spowodowa-
ne sa w duzej mierze ich podobnym przewodnictwem cieplnym, jako wyrobu i/lub uktadu
materialowego, wynikajacym ze zmniejszania si¢ réznic przewodnictwa cieplnego tych
materialow wraz ze wzrostem temperatury oraz wysokim udziatem polikrystalicznego gra-
fitu w strukturze dysz, w stosunku do innych materiatow weglowych (tj. grafitu pirolitycz-
nego i wegla pirolitycznego). Na przyktad przy wzroscie temperatury od pokojowej do
temperatury w zakresie od 500 do 1000 °C przewodnos¢ cieplna grafitu pirolitycznego
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Rys. 4. Termogramy dyszy hybrydowej wykonane podczas badan
a) faza grzania — 10 s; b) faza studzenia — 60 s

Fig. 4. Thermograms of hybrid nozzle during testing
a) heating phase — 10 s; b) cooling phase — 60 s

w plaszczyznie (ab) zmniejsza si¢ w przyblizeniu czterokrotnie (Pierson 1993), za$ grafitu
polikrystalicznego elektrodowego o gestosci 1770 kg/m3 $rednio dwukrotnie (Rogalin 1974).

O zmnigjszaniu si¢ wspotczynnikow przewodnosci cieplnej materiatdow dysz w trakcie
ich ogrzewania $wiadczy zmniejszajaca si¢ szybko$¢ wzrostu ich temperatury w funkcji
czasu ogrzewania.

Na podstawie doniesien literaturowych (Ortow, Mazing 1968) okreslajacych przebieg
zmian temperatury Scianki wykonanej z jednorodnego materiatu, ogrzewanej z jednej strony,
w zalezno$ci od jej grubosci, przy danej, ustalonej warto$ci wspotczynnika przewodnosci
cieplnej, znajac $rednia przewodno$¢ cieplna grafitu polikrystalicznego stanowiacego pod-
stawowy material badanych modeli dysz (wynoszacej 80 Wm 'K-1), dla grubosci $cianki
wynoszacej 5,5 mm (tak jak dla badanych modeli dysz), gradient temperaturowy, tj. r6znica
migdzy temperaturg (wewngtrznej) powierzchni $cianki bezposrednio ogrzewanej stru-
mieniem goracych gazow a temperatura jej powierzchni zewngtrznej wynosi okoto 800°C.
A zatem przyjmujac niniejsze dane, mozna oszacowac, ze maksymalna temperatura powierz-
chni kanalu przelotowego badanych dyszy w ich przekroju krytycznym, w powyzszych
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warunkach badan do§wiadczalnych, ma wartos¢ okoto 1800°C, za$ po 10 s oddzialywania
palnika, warto$¢ ta wynosi okoto 1450°C.

‘Whioski

Na podstawie badan eksperymentalnych i ich wynikéw mozna wyciagnaé nastgpujace
whnioski:

Ze wszystkich badanych modeli dysz, najbardziej wytrzymate (odporne) w sensie termi-
cznym i mechanicznym na dziatanie strumienia gazow o wysokiej temperaturze i szybkosci
przeptywu, okazaly si¢ dysze zbudowane z grafitu polikrystalicznego nasycanego weglem
pirolitycznym (korpus) oraz wktadki pirografitowej (tzw. ,,dysze hybrydowe”).

Materialy przeznaczone do elementéw konstrukcyjnych, wspolpracujacych bezposred-
nio z zewngtrzna powierzchnia grafitowa zespotu dyszowego malogabarytowych pociskow
rakietowych krotkiego zasiggu, powinny by¢ odporne na dziatanie temperatur wynoszacych
okoto 1000°C, przy zatozeniu pracy silnika rakietowego do 15 s i temperaturze gazowych
produktow spalania dochodzacej do okoto 3000 K.

Jednoczesne zastosowanie termopar i kamery termowizyjnej do pomiaru temperatury
powierzchni zewngtrznych dysz (zespotow dyszowych) podczas ogniowych badan stacjo-
narnych, jest bardzo korzystne w sensie wzajemnej weryfikacji doktadno$ci pomiarowe;j
tych urzadzen.

W ramach planowanych ww. badan odpornos$ci termicznej, mechanicznej i chemicznej
modeli dysz hybrydowych podczas stacjonarnych spalan silnikéw rakietowych na paliwo
stale — zwlaszcza heterogeniczne (zawierajace w swym sktadzie glin), nalezy wzia¢ pod
uwage dodatkowy, istotny czynnik mogacy spowodowac zwigkszong erozje (w tym $cie-
ranie), utlenianie i nagrzewanie materiatow weglowych dysz, spowodowana wysokotempe-
raturowym, intensywnym, fizykochemicznym oddzialywaniem strumienia produktéw spa-
lania o wysokiej predkosci przeptywu, w sklad ktérego oprocz gazéw wchodza sktadniki
w stanie ciekltym i statym, ktorymi sa przede wszystkim tlenki glinu, mogace stanowi¢ do
40% masy wszystkich produktow spalania paliwa.
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MACIEJ MISZCZAK, WALDEMAR SWIDERSKI, DARIUSZ SZABRA, ZYGMUNT PIERECHOD

INVESTIGATIONS OF SELECTED, THERMAL CHARACTERISTICS CONCERNING CERTAIN MODELS OF CARBON HYBRID
NOZZLES FOR SOLID PROPELLANT MISSILES

Key words

Hybrid nozzles of missiles, polycrystalline graphite, pyrographite, temperature of outer surface of the nozzle,
temperature measurements by means of thermocouples and IR camera, erosion of nozzle throat, static firing tests
with usage of oxygen-acetylene blow-pipe

Abstract

There are presented test results on temperature distribution and its courses as a function of time on outer
surfaces of bodies of nozzles models for small caliber solid propellant missiles. The models of the nozzles were
made of polycrystalline graphite optionally saturated by pyrolytic carbon or the models of the nozzles so called
“hybrid nozzles” were consisted of polycrystalline graphite body saturated by pyrolytic carbon and high
temperature resistant insert made of pyrographite. It was also determined degree of washing out (erosion) of the
nozzles throats. The tests were conducted on static firing stand with usage of flow of hot gases of ca. 3000 K
temperature, exhausted from the oxy-acetylene blow-pipe with velocity about 0.5 Mach. The gases in the form of
flame flew into convergent cone of the tested model of graphite nozzle. Such configuration of the tested nozzle and
acetylene-oxygen flame reflect in certain degree real conditions of action of gaseous high speed, hot combustion
products on nozzle assembly of rocket motor during its operation.

Test results point out to real possibility of application of above mentioned carbon materials in construction of
small caliber missile propelled by solid propellant which time of burning is not longer than 10 seconds and which
combustion products have temperature ca. 3000 K. This possibility of graphite materials usage in missile nozzles
design should be confirmed by static firings of real rocket motors propelled by solid propellant charge and
equipped with the nozzles built of polycrystalline graphite body saturated by pyrolytic carbon and pyrographite
insert. In the scope of these static firings analogous temperature measurements will be done and measurements of
erosion of the nozzles throats as well. Due to standard procedures dealing with static firings of rocket motors, there
are recommended measurements of time profiles of rocket motor thrust and pressure in combustion chamber of the
motor during its operation. These static firings of real missiles motors equipped with the graphite hybrid nozzles
are planned to realize in the final stage of experimental tests due to a schedule of Scientific Project No. 0 T00 026
29 entitled “Investigations of hybrid nozzles” granted to Military Institute of Armament Technology by Ministry of
Science and High Education, and financed from financial means for science in the period from 2005 to 2007 year.






