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Initiation o f pyrotechnic composition was carried out by thermal heating in a 
furnace with nichrome heating element. Reaction begins at high temperature in an inert 
atmosphere (gas - argon). To provide an inert environment quartz reactor of 60 mm 
diameter and 1000 mm in length was made.
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В работе были исследованы характеристики горения ракетных топлив на 
основе каталитического горения AN/MgAl с добавлением Сг20 з . Добавление 
Сг20 3 улучшает воспламенение при низких давлениях. Помимо этого, 
добавление Сг20 з  увеличило скорость горения, использование механического 
сплава MgAl в качестве окислителя позволило ракетным топливам 
воспламеняться при низких температурах. Образцы сжигали в камере горения 
при давлении азота 1 МПа, 3 МПа и 5 МПа с помощью видеокамеры определяли 
скорость горения.

Композитное ракетное топливо -  это твердое ракетное топливо с 
гетерогенной фазой, состоящей из синтетических и пластических связующих 
матриц, металлических топлив и топлив сплавов металлов, кристаллических 
компонентов. Композитные твердые ракетные топлива помещаются в камере 
горения ракетного двигателя. Они являются движущим топливом в космической 
аппаратуре, тактических, стратегических и других двигателей в технической 
сфере. В ракетных топливах на основе AN/MgAl в качестве окислителя 
применяется AN, в качестве топлива механический сплав (50/50) MgAl, в



качестве связующего парафин, в качестве катализатора применяются оксиды 
металлов и другие [1].

В ходе работы были определены скорости горения ракетных топлив на 
основе АЩу^А^СггОз в камере горения, при значениях давления, равных: 
1МПа, ЗМПа и 5МПа. Образцы в различных массовых соотношениях 
компонентов были приготовлены с помощью прессования в пресс-форме под 
давлением 20МПа. Диаметр образцов которой равен 6 мм, высота 10 мм. 
Воспламенение готовых образцов проводили в камере горения с помощью 
подачи электрического тока через спираль, видеозапись горения образцов была 
осуществлена с помощью высокоскоростной камеры.

На рисунке 1 приведен процесс горения ракетных топлив АЫ-70%/М§А1- 
30% в камере горения под давлением 3 МПа и 5 МПа
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Рис.1. Кинограмма горения ракетных топлив на основе AN/MgAl в камере 

горения под давлением 3 МРа и 5 МРа.

Из кинограммы видно (рисунок 2), что скорость горения ракетных топлив 
на основе AN/MgAl линейно возрастает при повышении давления в камере. При 
этом ракетное топливо на основе AN/MgAl не воспламеняется при давлении в 
1МПа, потому что такие свойства нитрата аммония как: медленное 
воспламенение, низкая энергетичность, высокая гигроскопичность влияют на 
воспламенение ракетных топлив на основе AN/MgAl. Для устранения 
недостатков в состав ракетных топлив добавляли оксиды хрома) и изучали 
механизм горения ракетных топлив на основе нитрата амммония с добавлением 
оксида хрома.



Из результатов проведенных экспериментов можно видеть, что скорость 
горения была высокой и образцы сгорали полностью. Помимо этого, добавление 
в систему СгзОз повысило скорость горения сделало возможным горение при 
низких значениях давления. Реакции горения образцов являются 
высокоэкзотермичными реакциями с выделением тепла, света с образованием в 
большом количестве газосодержащих веществ.

На рисунке 2, Показаны скорости горения образцов на основе АЫ/М§А1 и 
АМ/Г^А1/Сг20з при различном давлении атмосферы азота. Добавление СьСЬ 
заметно повлияло на скорости горения и способность воспламенения систем при 
низком давлении.

1 -  А >1-70% /\^А 1-30% ; 2 -  А ^7 0 % /К ^А 1 -3 0 % /С г2С>з-5%

Рис.2. Зависимость скорости горения от давления азота.

Анализируя полученные результаты, можно сделать вывод, что 
исследованная система, способная к устойчивому горению и экзотермичной 
реакции с выделением энергии в большом количестве. Также, стоит отметить, 
что горение образцов чистое, природное и отличается безхлорными 
продуктами[2]. Применение металлических сплавов в качестве топлива по 
сравнению с чистыми металлами имеет ряд преимуществ: высокоэнергичность, 
низкая температура воспламенения и низкая плотность, что делает 
перспективным применение ракетных топлив на основе нитрата аммония. 
Однако, данное исследование проводилось при низких значениях давления, 
следует продолжить исследования при высоких значениях давления и при 
различном соотношении металлического сплава и нитрата аммония.

Заключение
По результатам проведенного исследования было показано, что в камере 

горения под давлением азота, равном Ш П а, ЗМПа и 5МПа добавление в 
ракетное топливо на основе АМ/М§А1 оксида хрома Сг;Оз позволило ракетному 
топливу на основе АМ/\^А1 воспламениться при низком давлении а а также 
привело к линейному возрастанию скорости горения при увеличении давления 
азота до 10,5мм/сек. Установлено, что возросла скоростия горения. Добавление
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CriOj в состав ракетного топлива на основе AN/MgAl оказывает каталитическое 
действие на процесс горения.
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Работоспособность и ресурс газотурбинных двигателей (ГТД) определяется 
состоянием лопаток турбины, так как они находятся в наиболее тяжелых условиях 
эксплуатации.

Основной причиной разрушения деталей горячего тракта двигателя 
является высокотемпературное окисление. Высокотемпературное воздействие 
кислорода на поверхности деталей может приводить к разрушению материала 
вследствие образования и отслаивания окисных пленок, к внутреннему 
окислению, возникающему в результате диффузии кислорода по границам зерен, 
а также к образованию твердых растворов и соединений кислорода с 
компонентами сплавов.

Около 75% деталей авиационных двигателей имеют металлические и 
керамические покрытия для защиты от коррозии, износа и 
высокотемпературного окисления.

Исследование структуры теплозащитного покрытия до и после 
эксплуатации лопаток ГТД позволяет оценить воздействие 
высокотемпературного газового потока на состояние деталей. Поэтому проблема 
защиты никелевых сплавов, из которых в основном изготавливаются детали 
горячего тракта ГТД, от высокотемпературной коррозии является наиболее 
актуальной.


