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Obiectivul principal al proiectului este realizarea un lansator suborbital de testare de mici dimensiuni
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capabil sa atinga inaltimi cuprinse intre 100 -150 km cu o sarcina utila de 5-10 kg. Pentru realizarea
acestui obiectiv, proiectul trebuie sa dezvolte solutii constructive si tehnice pentru: motorul hibrid
modificat (MHRM), structura lansatorului suborbital (incluzand si sistemul de separare a treptelor si
boosterelor) si pentru sistemul de comanda si navigatie (obiective secundare).

STRAERO este implicata in rezolvarea urmatoarelor sarcini, in conformitate cu experienta sa in domeniul
analizei si experimentarii structurilor:

T1. Cerinte si specificatii tehnice pentru sarcini statice si dinamice pe structura
T2. Definirea cerintelor functionale si de ,,stress” pentru structura lansatorului

T3. Modelarea cu elemente finite a structurii (proiectare preliminara) precum si a elementelor critice de
structura (proiectare detaliata)

T4. Instrumentarea lansatorului pentru testarea structurala

T5. Testarea structura in regim de incarcare quasi-static si de sarcini dinamice. Elaborarea raportului de
testare

T6. Validarea tehnologiei de testare a lansatorului echipat cu MHRM.
T7. Diseminare: participarea la manifestari tehnico-stiintifice.
Etapele proiectului:

Etapa 1 — Specificatii tehnice, incercarile de structura definire elemente structura lansator suborbital.
Specificatii si solutie constructiva MHRM

Etapa 2 — Determinare incarcari aerodinamice, definire cerinte si modelare structura lansator. Elaborare
model de calcul, proiectare si executie MHRM.

Etapa 3 —Stabilire sarcini de calcul , modelare structura, analiza rezultate. Intocmire program de testare,
proiectare demostrator MHRM



Etapa 4 — Montare lansator pe stand si instrumentare. Incercari statice si dinamice, raport experimental.
Diseminare rezultate:

“THERMO-GAS DYNAMIC ANALYSIS OF UPPER-STAGE ROCKET ENGINE NOZZLE”, THE 17th
INTERNATIONAL CONFERENCE “SCIENTIFIC RESEARCH AND EDUCATION IN THE AIR FORCE” AFASES
2015, May 28 — 30, 2015, “HENRI COANDA” AIR FORCE ACADEMY, Brasov, Romania

»HEAT TRANSFER AND THERMAL STRESS ANALYSIS OF WATER COOLING JACKET FOR ROCKET EXHAUST
SYSTEMS”, 1st INTERNATIONAL CONFERCENCE SEA-CONF 2015 14-16 May, 2015, Constanta, Romania

,STRUCTURAL TESTING AND VALIDATION OF GUIDED SUBORBITAL LAUNCHER”, 3rd INTERNATIONAL
WORKSHOP ON NUMERICAL MODELLING IN AEROSPACE SCIENCES NMAS 2015, 06-07 May 2015,
Bucharest, Romania

Tncercarile la vibratii, cvasi-statice ale rachetei s-au efectuat pe un stand asamblat din dispozitive
universale si specifice. S-au folosit marci tensometrice cu o rezistenta de 120Q+35%, cu factor de marca
de 2.04, marci de compensare termica si accelerometre Bruel&Kjaer 4507B-005. Rezultatele
masuratorilor s-au folosit la determinarea solicitarilor locale ale rachetei si la determinarea naturii si
marimii fortelor ce actioneaza asupra acesteia.
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Fig. 1 Pozitionarea marcilor tensometrice montate pe
treapta 1

Fig. 3 Acceleratorul miniatural Bruel&Kjaer 4507B-005 Fig. 4 Echipamentul de achizitie de date si generare
montat pe sarcina utila semnal
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Fig. 5 Punerea pe pozitie a rachetei Fig. 6 Fixarea rachetei in bancul de prob3

Testarea rezistentei rachetei fata de forta de impingere a motorului a fost facuta prin metoda de
simulare directa, in care verinul exercita o forta setata cu un generator de semnal care simuleaza forta
de impingere a motorului rachetei. Forta de tractiune F a fost aplicata pe plan orizontal asupra rachetei
de tip SLT, aceasta forta a avut o valoare de 3000N. Testul s-a efectuat prin simularea pe un punct fix a
ceea ce va simula pe corpul rachetei. incercérile cvasi-statice sunt de o importantd deosebit3 in
proiectarea lansatorului suborbital prin determinarea vibratiilor proprii deoarece in timpul functionarii
vor trebui evitate frecvensele apropiate de frecvensele proprii alea rachetei. S-a folosit metoda
ciocanului "Impact Hammer Modal Testing", care reproduce un impuls perfect prin cunoasterea duratei
contactului care influenteaza frecventa predominant3. incercérile dinamice s-au realizat pe ansamblul
mecanic neechipat si motorul racheta cu combustibil hibrid neechipat primite de la producator, a fost
supus testelor dinamice de rezistenta la fortele exercitate de motorul racheta la lansare. Fig. 7
reprezinta diagrama fortei de tractiune n care se observa variatia fortei de tractiune atinge un maxim de
3000N la 0.1s de la aprinderea dupa care se stabilizeaza la o valoare de 20500-21500N fin intervalul de
timp 0.6-1.8s de la aprindere. Pe ultimul interval, 1.8-2s. tractiunea scade rapid pana la ON. Testarea
rezistentei rachetei fata de forta de impingere a motorului a fost facuta prin metoda de simulare directa,
in care un verin exercita o forta setata cu generatorul se semnal care simuleaza forta de impingere a
motorului rachetei.
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Fig. 7 Diagrama de tractiune a motoarelor racheta treapta | sill

Validarea tehnologiei de incercare pentru lansator suborbital echipat.



Fig. 8 Vedere de ansamblu lansator

Analiza cu elemente finite s-a realizat pentru analiza structurala a lansatorului suborbital, s-au folosit
elemente care permit discretizare structurata pentru acuratetea rezultatelor, folosinndu-se elemente
Shell181, Solid186 si Solid 187. Imbinarea componentelro ansamblului s-a realizat prin elemente de
contact Conta 174 si Target170, care au permis modelarea cu contact si a alunecarii intre suprafetele 3D
(definite de Target 170) si suprafetele deformabile definte de acest element. Ele sunt dispuse la
suprafata solidelor 2D sau a suprafetelor Shell discretizate cu elemente de tip 2 si au aceleasi
caracteristici cu ale structurii la care sunt conectate.

Fig. 9 Discretizarea cu elemente finte a lansatorului. Vedere de ansamblu

Rezultatele obtinute Tn urma analizei cu elemente finite sunt prezentate mai jos.



Fig. 10 Sageata maxima in cazul de discretizare
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Fig. 11 Tensiuni Von-Mises pentru solutia liniara

Fig. 12 Deformatia totala in solutia statica neliniara



