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Streszczenie: Znaczący wpływ na prawidłowe 

działanie silnika rakietowego mają właściwości 

termiczno-mechaniczne zastosowanego w nim pa-

liwa rakietowego. Stąd też ważne jest opracowanie 

obszernej charakterystyki danego paliwa w funkcji 

czasu i temperatury w celu oceny jego zachowania  

w różnych warunkach eksploatacji. W ramach ni-

niejszej pracy przeprowadzono badania wpływu 

procesu starzenia na właściwości termiczno-

mechaniczne  homogenicznego paliwa rakietowe-

go. Wybrane paliwo rakietowe poddano przyspie-

szonemu starzeniu w warunkach określonych w 

dokumencie AOP-48, a następnie wyznaczano jego 

parametry termiczne i mechaniczne (m.in. tempe-

raturę zeszklenia, temperaturę rozkładu). Starzenie 

miotających materiałów wybuchowych powoduje 

ubytek stabilizatora, który ma wpływ na właściwo-

ści termiczno-mechaniczne paliwa, dlatego wyko-

nano również oznaczania ilości efektywnego 

stabilizatora i jego ubytku stosując chromatografię 

cieczową HPLC. Do badania właściwości termicz-

nych zastosowano różnicową kalorymetrię skanin-

gową (DSC). Analizy termiczne prowadzono zgod-

nie ze STANAG 4515. Badania właściwości me-

chanicznych przeprowadzano za pomocą dyna-

micznej analizy mechanicznej (DMA) w oparciu o 

porozumienie STANAG 4540.  

 

Słowa kluczowe: stałe paliwo rakietowe, DMA, 

DSC, przyspieszone starzenie 

  Abstract: Proper operation of rocket motor 

depends significantly on thermo-mechanical 

properties of propellant used. For this reason it 

is important that characteristics of a particular 

propellant versus the time and temperature 

pass a thorough investigation to assess its 

operation at different conditions. The paper 

illustrates investigations of ageing process 

influencing thermo-mechanical properties of 

homogeneous rocket propellant. A selected 

type of rocket propellant was subjected to 

accelerated ageing in conditions specified in 

AOP-48 document to establish in the next step 

its thermal and mechanical characteristics 

(between all the temperature of glass transition 

and  decomposition). The ageing of propelling 

explosives causes the reduction of stabiliser 

content deciding about thermo-mechanical 

properties of propellant and for that the 

percentage of effective stabiliser and its loss 

were identified by liquid chromatography 

HPLC. Thermal properties were investigated 

by differential scanning calorimetry. Thermal 

analyses were carrieut according to STANAG 

4515. Mechanical characteristics were tested 

by dynamic mechanical analysis (DMA) in 

line with STANAG 4540. 

 

Keywords: solid rocket propellant, DMA, 

DSC, accelerated ageing 
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1. Wstęp 
 

Naturalne procesy starzeniowe zachodzą-

ce w paliwach rakietowych podczas wielolet-

niego przechowywania mają znaczący wpływ 

na ich właściwości. Może nastąpić spadek ma-

sy cząsteczkowej nitrocelulozy, spadek zawar-

tości stabilizatora, zmiana właściwości 

mechanicznych lub termicznych itp. W celu 

zmniejszenia ryzyka wadliwego zadziałania 

paliwa rakietowego należy dokonywać oceny 

zachowania paliwa narażonego na różne czyn-

niki mogące imitować warunki przechowywa-

nia lub eksploatacji. Niezwykle ważne jest 

opracowanie obszernej charakterystyki paliwa 

w funkcji temperatury oraz czasu składowania. 

Główny wpływ na poprawne zadziałanie silni-

ka rakietowego mają właściwości termiczno-

mechaniczne znajdującego się w nim paliwa. 

Uzasadnione zatem staje się znalezienie meto-

dy badania wpływu naturalnego procesu sta-

rzenia na właściwości termiczno-mechaniczne 

paliw rakietowych. 

Efektywną i bezpieczną metodą badania 

właściwości mechanicznych stałych paliw ra-

kietowych jest dynamiczna analiza mecha-

niczna (DMA). Metoda ta pozwala na 

wyznaczenie takich parametrów jak: dyna-

miczny moduł sprężystości (E'), dynamiczny 

moduł stratności (E"), współczynnik tłumienia 

(tan δ) oraz temperatura zeszklenia i mięknie-

nia materiału. Metoda DMA umożliwia bada-

nie materiałów w szerokim zakresie tempe-

ratur z wykorzystaniem próbek o niewielkich 

rozmiarach, co jest szczególnie ważne w przy-

padku materiałów wysokoenerge-tycznych [1]. 

Głównym dokumentem stanowiącym 

swego rodzaju standardową procedurę badania 

właściwości mechanicznych stałych paliw ra-

kietowych jest porozumienie normalizacyjne 

STANAG 4540 [2]. Znajdują się w nim szcze-

gółowo opisane wymagania, zgodnie z który-

mi należy badać stałe paliwa rakietowe i inne 

materiały wybuchowe ulegające deformacji 

wykorzystując metodę DMA. Norma STA-

NAG 4540  wskazuje  DMA  jako najdokład-

niejszą metodę określania temperatury 

zeszklenia (Tg) paliw rakietowych. Zgodnie z 

porozumieniem STANAG 4540 temperaturę 

zeszklenia stałych paliw rakietowych należy 

określać na podstawie maksimum krzywej 

  1. Introduction 
 

Natural processes of ageing at long 

term storing of rocket propellants affect 

significantly their properties. A depletion 

of nitrocellulose molecular mass and stabi-

liser may happen both with changes of 

thermal or mechanical or other properties. 

In order to diminish any risk of faulty op-

eration of a rocket propellant the assess-

ments of its performance when exposed 

against various factors imitating the condi-

tions of storing or using have to be carried 

out. It is especially important to check 

thoroughly characteristics of the propellant 

in function of temperature and storing 

time. Proper operation of rocket motor de-

pends mainly on thermo-mechanical prop-

erties of propellant used. Therefore it is 

reasonable to find out a method investigat-

ing the impact of natural ageing processes 

on thermo-mechanical properties of rocket 

propellants.  

The Dynamic Mechanical Analysis 

(DMA) is an effective and safe method for 

testing mechanical properties of solid 

rocket propellants. This method can be 

used to identify such parameters as: dy-

namic module of elasticity (E'), dynamic 

module of losses (E"), coefficient of ab-

sorption tan δ and temperatures of material 

glassing and softening. DMA provides 

testing the materials within a wide range 

of temperatures by exploiting small size 

samples what especially matters for high 

energetic materials [1]. 

STANAG 4540 [2] is a main docu-

ment of standard testing procedures on 

mechanical properties for rocket solid 

propellants. It includes detail requirements 

to follow at testing solid rocket propellants 

and other explosives vulnerable to defor-

mation by DMA method. STANAG 4540 

indicates that DMA is the most accurate 

method identifying the temperature of 

glass transition (Tg) for rocket propellants. 

According to STANAG 4540 the glass 

transition temperature of solid rocket pro-

pellants has to be established basing on the 

maximum of the curve describing the 

module of losses E”. Glass transition tem-
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modułu stratności E”. Temperatura zeszklenia 

stałych paliw rakietowych, badana metodą 

DMA, jest szczególnie przydatnym parame-

trem w określaniu odporności paliwa na dy-

namiczne obciążenia podczas zapłonu w 

niskich temperaturach [3,4]. 

Wśród najczęściej stosowanych metod 

termicznych wykorzystywanych do badań sta-

łych paliw rakietowych należy wymienić róż-

nicową kalorymetrię skaningową (DSC).  

Na krzywych DSC obserwuje się piki odpo-

wiadające procesom egzo- lub endotermicz-

nym, opisane za pomocą parametrów takich 

jak: temperatura początku przemiany (Tonset), 

temperatura maksimum piku (Tmax) odpowia-

dająca największej szybkości zachodzącego 

procesu oraz pole powierzchni pod pikiem, 

czyli ciepło pobrane lub wydzielone podczas 

pomiaru. Metody analizy termicznej są szcze-

gólnie przydatne do określenia parametrów ki-

netycznych rozkładu termicznego materiałów 

wybuchowych, istotnych z punktu widzenia 

bezpieczeństwa eksploatacji środków bojo-

wych. Energię aktywacji (Ea) stałych paliw ra-

kietowych wyznacza się najczęściej metodami 

Kissingera [5] i Ozawy [6]. Pierwsza z wymie-

nionych metod określa liniową zależność Ea 

od szybkości wzrostu temperatury oraz tempe-

ratury, w której szybkość rozkładu jest naj-

większa. W obliczeniach wykorzystuje się 

dane uzyskane na podstawie krzywych ter-

micznych, zakładając, że jest to reakcja I rzę-

du, zachodząca w warunkach nieizotermi-

cznych oraz przy różnych szybkościach wzro-

stu temperatury. Szybkość rozkładu może być 

zatem opisana za pomocą następującej zależ-

ności: 

perature of solid rocket propellants inves-

tigated by DMA method is an especially 

useful parameter for determining the re-

sistance of propellant against dynamic 

loads during ignition at low temperatures 

[3,4]. 

  The differential scanning calorimetry 

(DSC) is one of most often used methods 

for testing solid rocket propellants. In the 

DSC graphs some surges may be observed 

which correspond to exothermic or endo-

thermic processes that are described by 

such parameters as:  temperature of setting 

on the transition (Tonset), maximal peak 

temperature (Tmax) corresponding to the 

highest rate of the process and the area be-

low the peak reflecting the amount of heat 

that was generated or absorbed at the 

measurement. The methods of thermal 

analysis are especially useful for establish-

ing kinetic parameters of thermal decom-

position for explosive materials essential 

for the safety of munitions use. Energy of 

activation (Ea) for solid rocket propellants 

is most often established by using the 

methods of Kissinger [5] and Ozawa [6]. 

The first method [5] establishes the linear 

dependence of Ea on the rate of tempera-

ture increase and a temperature of a high-

est rate of decomposition.  Plots of thermal 

dependencies provide data for calcula-

tions. It is assumed that it is the I-st order 

reaction running at non-isothermal condi-

tions and at various rates of temperature 

increase. Rate of decomposition may be 

then described by using the following 

formula: 
 

                                             𝑙𝑛 (
𝛽

𝑇𝑚𝑎𝑥
2 ) = 𝑙𝑛 (

𝐴𝑅

𝐸𝑎
) −

𝐸𝑎

𝑅𝑇𝑚𝑎𝑥
                                (1) 

 

gdzie: β - szybkość wzrostu temperatury [K], 

A - czynnik przedwykładniczy.  

Równanie (1) można przedstawić graficznie, 

jako wykres zależności  ln(β/𝑇max⁡
2 ) = 𝑓(𝑇𝑚𝑎𝑥

−1 ), 
a korzystając z regresji liniowej wyznaczyć Ea.  

W przypadku metody Ozawy przy wyzna-

czaniu parametrów kinetyki rozkładu nie trze-

ba zakładać konkretnego modelu kinety-

cznego. Podstawą obliczeń parametrów kine-

  
where: β - the rate of temperature increase 

[K], 

A – the exponential factor.  

Equation (1) may be presented as a graph of 

dependence ln(β/𝑇max⁡
2 ) = 𝑓(𝑇𝑚𝑎𝑥

−1 ) to identi-

fy Ea by using the linear regression.  

No specific kinetic model has to be as-

sumed in case of Ozawa method to establish 

the parameters of decomposition kinetics. 
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tycznych jest zjawisko przesunięcia maksi-

mum piku rozkładu (DSC) lub punktu przegię-

cia krzywej termograwimetrycznej w kierunku 

wyższych temperatur wraz ze wzrostem szyb-

kości ogrzewania badanej próbki [6]. Powyż-

sze założenia mogą być opisane za pomocą 

zależności:  

The calculation of kinetic parameters is 

based on a shifting effect of the decomposi-

tion peak maximum (DSC) or the thermo-

gravimetric graph bend towards higher tem-

peratures when the heating rate of tested 

sample increses [6]. The above dependen-

cies may be illustrated by formula: 
 

                                                     𝑙𝑜𝑔(𝛽) = −0,4567
𝐸𝑎

𝑅𝑇𝑚𝑎𝑥
                                                 (2) 

 

którą można przedstawić jako wykres ln(β) = 

𝑓(𝑇𝑚𝑎𝑥
−1 ), a następnie z wykorzystaniem regre-

sji liniowej obliczyć Ea.  

Autorzy artykułów [7-9] przedstawili wy-

niki analizy mechanicznej (DMA) paliw rakie-

towych oraz wyznaczyli ich temperatury 

zeszklenia. Wyznaczono wartości modułu za-

chowawczego i modułu stratności w zależno-

ści od temperatury. Temperatura zeszklenia 

badanych paliw rakietowych została określona 

zgodnie z STANAG 4540 i wyniosła - 41,2
o
C. 

Badania za pomocą DMA były prowadzone w 

zakresie temperatur od -120
o
C do 90

o
C przy 

częstotliwości obciążenia 1 Hz, z szybkością 

ogrzewania 1
o
C/min i 2

o
C/min oraz stosując 

amplitudę całkowitej deformacji 30 μm.  

Musanic i in. [10-14] przedstawili w swo-

ich publikacjach wyniki badań właściwości 

mechanicznych dwubazowych paliw rakieto-

wych po przyspieszonym starzeniu. W artyku-

le omówili badania dynamicznych właściwości 

mechanicznych i cieplnych paliw rakietowych 

poddanych przyspieszonemu starzeniu w tem-

peraturze 90°C w różnych okresach czasu,  

w celu oceny stabilności paliw. Dynamiczne 

właściwości mechaniczne badane były za po-

mocą DMA, zaś właściwości termiczne za 

pomocą analiz DSC oraz TG. Uzyskane wyni-

ki wykazały, że starzenie stałych paliw rakie-

towych spowodowało znaczne zmiany, które 

można zaobserwować po kształcie krzywych 

DMA, DSC oraz TGA w ich charakterystycz-

nych punktach.  

W niniejszym artykule przedstawione zo-

stały wyniki badań właściwości termiczno-

mechanicznych wybranego homogenicznego 

stałego paliwa rakietowego. Właściwości me-

chaniczne badano zgodnie z porozumieniem 

STANAG 4540, natomiast właściwości ter-

miczne określono w oparciu o STANAG 4515. 

  which may be presented as a graph of 

ln(β) = 𝑓(𝑇𝑚𝑎𝑥
−1 ) and next the value Ea may 

be calculated by using linear regression.  

Authors of papers [7-9] presented the 

results of mechanical analysis (DMA) for 

rocket propellants and identified their 

temperatures of glass transition. The val-

ues of modules of conservation and losses 

were identified in function of tempera-

ture. Glass transition temperature of test-

ed rocket propellants determined 

according to STANAG 4540 equals to – 

41.2
o
C. DMA tests were carried out at 

temperatures from -120
o
C to 90

o
C and 

rates of loads 1 Hz, heating 1
o
C/min and 

2
o
C/min and by using the amplitude of 30 

μm for overall strain.  

Musanic and al. have presented the 

results of tests on mechanical properties 

for double-base rocket propellants after 

the accelerated ageing [10-14]. The paper 

describes investigations of dynamical 

mechanical and thermal properties for 

rocket propellants subjected to accelerat-

ed ageing at temperature of 90°C and at 

different periods of time allowing the as-

sessment of their stability. The dynamical 

mechanical properties were tested by 

DMA and thermal properties by DSC and 

TG analyses. Received results show that 

the ageing of solid rocket propellants has 

caused significant changes reflected in 

curves of DMA, DSC and TGA at their 

specific points.  

Present paper shows the results of tests 

of thermo-mechanical properties of a par-

ticular homogeneous solid rocket propel-

lant. Mechanical properties were tested 

according to STANAG 4540 and thermal 

properties according to STANAG 4515. 
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2. Warunki eksperymentalne 
 

2.1. Badania właściwości mechanicznych 

 

Badane próbki stałych paliw rakietowych 

pochodziły z produkcji z roku 1982 oraz  

z 1989. W artykule stosowano oznaczenie 

próbka ’82 i próbka ’89. Pobrane do badań 

plastry stałych paliw rakietowych obrobiono 

za pomocą tokarki z frezem piłkowym z mate-

riału nieiskrzącego oraz z głowicą frezarską do 

frezowania płaszczyzn, w celu uzyskania pró-

bek do badań w kształcie prostopadłościanów 

o wymiarach : 

 długość 60 mm, 

 szerokość w zakresie 12-13 mm, 

 grubość w zakresie 3-3,5  mm. 

Prostopadłościenne próbki paliw badano 

za pomocą aparatury DMA Q800 firmy TA 

Instruments.  

Badania właściwości mechanicznych pró-

bek stałego paliwa rakietowego prowadzono 

zgodnie z porozumieniem STANAG 4540 w 

następujących warunkach: 

 uchwyt typu dual-cantilever, 

 zakres temperatury od -100
o
C do 

+120
o
C, 

 czas termostatowania próbki w tempe-

raturze -100
o
C: 3 minuty, 

 szybkość ogrzewania: 5
o
C/min, 

 amplituda siły wymuszającej odkształ-

cenie: 20 µm, 

 częstotliwość drgań: 1 Hz. 

  2. Conditions of Experiments 
 

2.1. Tests of Mechanical Properties  

 

Tested samples of solid rocket pro-

pellants were taken for 1982 and 1989 

years of manufacture. They are marked in 

the paper by sample ’82 and sample ’89. 

The slabs of solid rocket propellant were 

taken for testing by using a lathe with saw 

type sparkless milling cutter and a face 

milling machine to get the samples in 

form of rectangular prisms with dimen-

sions: 

 length – 60.0 mm, 

 width 12.0-13.0 mm, 

 thickness 3.0-3.5  mm. 

Rectangular prisms of propellant 

samples were tested by DMA Q800 of TA 

Instruments.  

Mechanical properties of solid rocket 

propellant samples were tested according 

to STANAG 4540 at following condi-

tions: 

 type of mounting: dual-cantilever, 

 range of temperature from -100
o
C 

to +120
o
C, 

 time for sample conditioning at 

temperature of -100
o
C - 3 min., 

 rate of heating: 5
o
C/min, 

 amplitude of driving force enforc-

ing the strain: 20 µm, 

 frequency of vibrations – 1 Hz. 

2.2. Badania właściwości termicznych 

Badania właściwości termicznych wyko-

nywano za pomocą różnicowego kalorymetru 

skaningowego DSC Q100 firmy TA Instru-

ments. Pomiary wyznaczenia temperatury ze-

szklenia prowadzono zgodnie ze STANAG 

4515 w następujących warunkach: 

 zakres temperatury od  -80ºC do 50ºC, 

 szybkość wzrostu temperatury: 5
o
C/min, 

 gaz przepłukujący – azot, 

 hermetyczne naczynka aluminiowe.  

Wyznaczenie energii aktywacji wymagało 

analiz w zakresie temperatur od 20 ºC do 

300ºC i zastosowania szybkości wzrostu tem-

peratury β = 2, 4, 8 i 16ºC/min.  

  

2.2. Tests of Thermal Properties 

Differential scanning calorimeter DSC 

Q100 of TA Instruments was used to test 

thermal characteristics. The temperature 

of glass transition was measured accord-

ing to STANAG 4515 in following condi-

tions: 

 scope of temperatures: -80ºC to 50ºC, 

 temperature build-up rate: 5
o
C/min, 

 washing out gas – nitrogen, 

 airtight aluminium vessels.  

To identify the energy of activation the 

analyses were performed within the range 

of temperatures from 20ºC to 300ºC for 

rates of build-up β = 2, 4, 8 and 16ºC/min. 
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2.3. Przyspieszone starzenie próbek 
 

Wybrane paliwa rakietowe poddawano 

przyspieszonemu starzeniu zgodnie z porozu-

mieniem AOP-48 [15]. Próbki paliw były sta-

rzone w postaci gotowych do badań prostopa-

dłościanów oraz w postaci okrągłego plastra 

(rys. 1a i 1b). Warunki przyspieszonego sta-

rzenia próbek stałych paliw rakietowych 

przedstawiono w tabeli 1.   

2.3. Accelerated Ageing of Samples 
 

Selected rocket propellants were aged 

according with agreement AOP-48 [15]. 

The samples of propellant were aged in 

the form of rectangular prisms ready for 

testing and in the form of a round slice 

(Fig. 1a and 1b). Conditions of accelerated 

ageing for solid rocket propellant samples 

are presented in Table 1.  
 
Tabela 1. Warunki przyspieszonego starzenia próbek stałych paliw rakietowych 

Table 1. Conditions of accelerated ageing for solid rocket propellant samples 

Parametr / Parameter Czas [dni] / Time  [days] 

5 lat w temperaturze / years in temperature 75°C 9,5 

10 lat w temperaturze / years in temperature 75°C 19 

5 lat w temperaturze / years in temperature 90°C 1,72 

10 lat w temperaturze / years in temperature 90°C 3,43 
 

3. Wyniki badań 
 

3.1. Badania stabilności chemicznej 

 

Badania wytypowanego stałego paliwa 

rakietowego rozpoczęto od określenia jego 

składu i stabilności chemicznej. Do oznacza-

nia składu paliwa zastosowano wysokospraw-

ny chromatograf cieczowy firmy Waters 

(Alliance 2690/2695) z detektorem UV-VIS 

(PDA 2998).  

  3. Test Results 
 

3.1. Testing Chemical Stability 

 

  Tests of selected solid rocket propel-

lant were started by establishing its com-

position and chemical stability. Highly 

efficient liquid chromatograph made by 

Waters (Alliance 2690/2695) with detector 

UV-VIS (PDA 2998) was used to identify 

the propellant composition. 
 

a) 

 

 
 

 

b) 

 

Rys. 1. Próbki paliwa rakietowego poddane przyspieszonemu starzeniu:  

a) prostopadłościan, b) plaster 

Fig. 1. Samples of rocket propellant subjected to accelerated ageing:  

a) rectangular prism, b) slice 
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Rozdział składników przeprowadzono sto-

sując kolumnę C18 (250 x 4,6 mm, o średnicy 

ziaren 5 µm w temperaturze 25°C. Detekcji 

badanych składników dokonywano przy dłu-

gości fali 220 nm. W celu uzyskania odpo-

wiedniego rozdziału składników paliwa 

zastosowano jako fazę ruchomą mieszaninę 

wody i metanolu, stosując elucję gradientową. 

Chromatogram wytypowanego paliwa ra-

kietowego przedstawiono na rysunku 2.  

Na rysunku 3 zamieszczono chromatogram 

wzorca centralitu I (stabilizator badanego pa-

liwa rakietowego). Rysunek 4 przedstawia 

widma UV składników badanego paliwa rakie-

towego. W tabeli 2 zamieszczono czasy reten-

cji składników stałego paliwa rakietowego. 

  Column C18 (250 x 4.6 mm, with di-

ameter of grains 5.0 µm) was used to sepa-

rate components at temperature of 25°C. 

The fractions were detected on 220 nm 

wavelength. To get suitable separation of 

propellant compounds a mixture of water 

and methanol was used as a moving phase 

for gradient elution.  

A chromatogram of selected rocket 

propellant is shown in Fig. 2. Fig. 3 shows 

a reference chromatogram of bi-phenyl-

carbamide (stabiliser of tested rocket pro-

pellant). Figure 4 shows the UV spectrum 

of investigated rocket propellant compo-

nents. Table 2 includes the retention times 

of solid rocket propellant components. 

 

 

Rys. 2. Chromatogram badanej próbki stałego paliwa rakietowego 

Fig. 2. Chromatogram of a solid rocket propellant tested sample 

 
 

 

Rys. 3. Chromatogram wzorca centralitu I 

Fig. 3. Chromatogram of bi-phenyl-carbamide reference 
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Tabela 2. Czasy retencji składników badanego paliwa rakietowego 

Table 2. Retention times of tested rocket propellant components 

Składnik paliwa rakietowego/ 

Rocket fuel component 

Czas retencji/  

Retention time [min] 

Nitrogliceryna / Nitro-glycerine 8,88 

Trinitrotoluen / Tri-nitro-toluene 10,44 

centralit I / Bi-phenyl-carbamide 27,12 
 

 

Rys. 4. Widma UV składników badanego paliwa rakietowego: 

a) nitrogliceryna, b) trinitrotoluen, c) centralit I 

Fig. 4. UV spectra of tested rocket propellant components: 

a) nitro-glycerine, b) tri-nitro-toluene, c) bi-phenyl-carbamide  

 

Wykonano również badania  stabilności 

chemicznej oznaczając ubytek stabilizatora  

oraz ilość efektywnego stabilizatora, który po-

został w stałych paliwach rakietowych  

po przyspieszonym starzeniu. Wyniki analiz 

przedstawiono w tabeli 3.  

Oznaczanie ubytku stabilizatora oraz ilości 

efektywnego stabilizatora wykazały, że nastę-

puje wzrost ubytku stabilizatora wraz ze wzro-

stem czasu przyspieszonego starzenia. 

Na podstawie przeprowadzonych analiz 

HPLC można jednoznacznie stwierdzić,  

że rodzaj i wielkość próbek paliw poddanych 

starzeniu, nie mają dużego wpływu na uzyska-

  Chemical stability has been also inves-

tigated by the loss of stabiliser and the 

contents of effective stabiliser left in the 

solid rocket propellants after the accelerat-

ed ageing. The results are presented in ta-

ble 3.  

The identification of stabiliser loss and 

quantity of effective stabiliser has indicat-

ed that stabiliser depletion increases with 

the time of accelerated ageing.   

On the basis of conducted HPLC 

analyses it may be clearly stated that the 

type and size of propellant samples sub-

jected to ageing have no significant im-
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ne wyniki. Warto zauważyć, że próbki do ba-

dań wykonywano w postaci prostopadło-

ścianu, który był bezpośrednio analizowany za 

pomocą aparatu DMA oraz plastra, który był 

następnie przycinany do odpowiednich rozmia-

rów. Stwierdzono, że możliwe jest przeprowa-

dzanie procesu przyspieszonego starzenia 

(zgodnie ze STANAG AOP-48) dla badanych 

paliw w wyższej temperaturze tj. w temp. 

90
o
C, co w efekcie wpływa na skrócenie czasu 

badania. Uzyskane wyniki stabilności chemicz-

nej dla próbek starzonych w temp. 75
o
C oraz 

90
o
C nie wykazują znaczących różnic i są po-

równywalne. 

pact on received results. It is worth to 

note that tested samples had the form of a 

rectangular prism which was directly 

tested by DMA apparatus, and a slice that 

was next cut to suitable sizes. It was 

found out that it is possible to run the 

process of accelerated ageing (according 

to STANAG AOP-48) for tested propel-

lants at the higher temperature of 90
o
C 

what shortens the time of testing. Re-

ceived results of chemical stability for 

samples aged at 75
o
C and 90

o
C do not 

show significant differences and are 

comparable. 
 

Tabela 3. Wyniki badań stabilności chemicznej badanego paliwa rakietowego metodą HPLC 

Paliwo 

rakieto-

we 

Parametr 

Warunki starzeniowe 

prostopadłościan plaster 

5 lat w 

temp. 

75
o
C 

10 lat w 

temp. 75
o
C 

5 lat w 

temp. 

90
o
C 

10 lat w 

temp. 

90
o
C 

5 lat w 

temp. 

90
o
C 

10 lat w 

temp. 90
o
C 

Próbka 

’82 

ubytek stabili-

zatora [%] 
39,90 50,44 38,37 45,19 34,56 45,03 

ilość efektyw-

nego stabiliza-

tora [%] 

2,32 1,92 2,38 2,12 2,53 2,12 

Próbka 

‘89 

ubytek stabili-

zatora [%] 
28,12 35,09 30,79 38,76 26,78 40,35 

ilość efektyw-

nego stabiliza-

tora [%] 

2,74 2,48 2,64 2,34 2,79 2,28 

 
Table 3. Test results on chemical stability of investigated rocket fuel received by HPLC method 

Rocket 

propel-

lant 

Parametr 

Conditions of ageing 

Perpendicular prism Slice  

5 years at  

75
o
C 

10 years   at 

75
o
C 

5 years   

at 90
o
C 

10 years   

at 90
o
C 

5 years   

at 90
o
C 

10 years   at 

90
o
C 

Sample 

’82 

Loss of stabi-

liser [%] 
39,90 50,44 38,37 45,19 34,56 45,03 

Portion of ef-

fective stabili-

ser [%] 

2,32 1,92 2,38 2,12 2,53 2,12 

Sample 

‘89 

Loss of stabi-

liser [%] 
28,12 35,09 30,79 38,76 26,78 40,35 

Portion of ef-

fective stabili-

ser [%] 

2,74 2,48 2,64 2,34 2,79 2,28 
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3.2. Wyniki badań mechanicznych 

 

Rysunki 5-6 przedstawiają termogramy 

DMA, odpowiednio próbki ’82 i próbki ’89 

niestarzonych paliw rakietowych – z krzywy-

mi: dynamicznego modułu sprężystości (E'), 

dynamicznego modułu stratności (E") oraz 

współczynnika tłumienia (tan δ) w funkcji 

temperatury. 

  3.2. Results of Mechanical Tests 

 

Figures 5-6 show DMA thermo-

grams  for samples ’82 and ’89 respec-

tively of not aged rocket propellants with 

the plots of: dynamic module of elastici-

ty (E'), dynamic module of losses (E") 

and damping coefficient (tan δ) versus 

temperature. 
 

 

Rys. 5. Termogram DMA próbki ’82  niestarzonego paliwa rakietowego 

Fig. 5. Thermogram DMA for sample ’82 of not aged rocket propellant 

 

 
 

Rys. 6. Termogram DMA próbki ’89  niestarzonego paliwa rakietowego 

Fig. 6. Thermogram DMA for sample ’89 of not aged rocket propellant 
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Metoda DMA pozwala na uzyskanie naj-

większej liczby informacji o materiale podczas 

pojedynczego pomiaru, czyli przeprowadzenie 

jednoczesnej analizy temperaturowej, często-

tliwościowej i strukturalnej. W przypadku ter-

mogramu niestarzonej próbki ’82 początek ob-

szaru zaszklenia paliwa znajduje się po osią-

gnięciu temperatury -36,56°C na krzywej 

modułu sprężystości. Temperatura zeszklenia 

paliwa to maksimum w temperaturze -19,65
o
C 

na krzywej stratności E”. Obszary zeszklenia  

i mięknienia badanego paliwa mają maksima 

-3,29°C i 75,82°C na krzywej tan δ. W przy-

padku termogramu niestarzonej próbki ’89 

wartość modułu sprężystości spada gwałtow-

nie po osiągnięciu temperatury -36,46°C 

(punkt onset), oznaczając obszar zeszklenia 

paliwa. Temperatura zeszklenia paliwa to 

maksimum w temperaturze -18,61°C na krzy-

wej stratności E”. Krzywa tan delta osiąga dwa 

maksima, -0,21°C i 76°C, które odpowiadają 

obszarom zeszklenia i mięknienia badanego 

paliwa.  

Rysunki 7-8 przedstawiają krzywe modu-

łów stratności (E”) w funkcji temperatury przy-

kładowej próbki ’82 starzonej w 75°C i 90°C. 

  DMA method provides the greatest 

amount of data on the material under a 

single measurement as it performs simul-

taneously a temperature, frequency and 

structural analysis. Thermogram shows the 

start of glass transition process of not aged 

sample ’82 at temperature -36.56°C on the 

graph of elasticity module. Propellant 

glassing temperature is a maximum on the 

graph of losses E” at -19.65
o
C. Regions of 

glass transition and softening for tested 

propellant have maximal values -3.29°C 

and 75.82°C on tan δ graph. In the case of 

not aged sample ’89 the value of elasticity 

module falls rapidly after reaching tem-

perature -36.46°C (onset point) what 

marks a region of propellant glassing. 

Propellant glassing temperature is a max-

imum at temperature of -18.61°C on the 

graph of losses E”. The graph of tan δ has 

two maximal values: -0.21°C and 76°C 

which correspond to regions of glassing 

and softening for tested propellant.  

Figures 7-8 include graphs of losses 

modules (E”) versus temperature for exem-

plary sample ’82 aged at 75°C and 90°C. 
 

 

Rys. 7. Moduł stratności próbki ’82 paliwa rakietowego po przyspieszonym starzeniu (75°C)  

Fig. 7. Module of losses for rocket propellant sample ’82 after accelerated ageing (75°C) 

Próbka ’82 niestarzona - Sample ’82 not aged 
Próbka ’82 5 lat 75C – Sample ’82 – 5 years – 75C 
Próbka ’75 10 lat 75C – Sample ’75 – 10 years – 75C 
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Rys. 8. Moduł stratności próbki ’82 paliwa rakietowego po przyspieszonym starzeniu (90°C) 

Fig. 8. Module of losses for rocket propellant sample ’82 after accelerated ageing (90°C) 

 

W tabelach 4 i 5 przedstawiono wyniki 

pomiarów temperatury zeszklenia odczytane  

z krzywych stratności E”. 

  Tables 4 and 5 include measurement 

results for glassing temperatures which 

were read out from the graph of losses E”. 

 
Tabela 4. Temperatury zeszklenia próbek ’82 uzyskane za pomocą analiz DMA 

Table 4. Temperatures of glassing for samples ’82 received by DMA analyses  

Stałe paliwo rakietowe/ 

Solid rocket propellant 

Temperatura zeszklenia/ 

Temperature of glassing [
o
C] 

Odczyt z krzywej/ 

Reading from the graph E’’ 

próbka ’82, niestarzona / Sample ’82 - not aged -20,26 

próbka ’82, 5 lat w 75°C / Sample ’82 - 5 years at 75°C -18,34 

próbka ’82, 10 lat w 75°C / Sample ’82 - 10 years at 75°C -12,40 

próbka ’82, 5 lat w 90°C / Sample ’82 - 5 years at 90°C -14,75 

próbka ’82, 10 lat w 90
o
C / Sample ’82 - 10 years at 90°C -12,60 

 

 

W przypadku przyspieszonego starzenia 

prowadzonego w temp. 75
o
C stwierdzono,  

że temperatura zeszklenia wyznaczana  

z krzywych E” maleje dla badanych próbek 

paliwa rakietowego wraz z długością starzenia.  

  In case of accelerated ageing at 75
o
C it 

was stated for the tested samples of rocket 

propellant that the glassing temperature 

established from the plots of E” decreases 

with the time of ageing.   
 

Próbka ’82 niestarzona - Sample ’82 not aged 
Próbka ’82 10 lat 90C – Sample ’82 – 10 years – 90C 
Próbka ’82 5 lat 90C – Sample ’82 – 5 years – 90C 
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Tabela 5. Temperatury zeszklenia próbek ’89 uzyskane za pomocą analiz DMA 

Table 5. Temperatures of glassing for samples ’89 received by DMA analyses  

Stałe paliwo rakietowe/ 

Solid rocket propellant 

Temperatura zeszklenia/ 

Temperature of glassing [
o
C] 

Odczyt z krzywej/ 

Reading from the graph E’’ 

próbka ’89, niestarzona / Sample ’89 - not aged -18,61 

próbka ’89, 5 lat w 75°C / Sample ’89 - 5 years at 75°C -18,39 

próbka ’89, 10 lat w 75°C / Sample ’89 - 10 years at 75°C -12,17 

próbka ’89, 5 lat w 90°C / Sample ’89 - 5 years at 90°C -14,58 

próbka ’89, 10 lat w 90
o
C / Sample ’89 - 10 years at 90°C -11,33 

 

Wyniki uzyskane dla próbek ’82 i ’89, 

które poddane zostały starzeniu w temp. 90
o
C, 

wymagają szczegółowej analizy, tj. badania 

degradacji łańcucha nitrocelulozowego, bada-

nia zawartości plastyfikatora, które pomogą 

wyjaśnić przyczynę zachodzących zmian. 

 

3.3. Wyniki badań termicznych  

 

Wyniki analiz termicznych DSC pozwala-

ją na wyznaczenie temperatury zeszklenia  

oraz energii aktywacji rozkładu termicznego 

badanej próbki, co przedstawiono w tabelach  

6-9. Przykładowe krzywe DSC uzyskane pod-

czas wyznaczania energii aktywacji zamiesz-

czono na rys. 9. 

  Results received for samples ’82 and 

’89 aged at 90
o
C need a deeper analysis 

concerning degradation of nitrocellulose 

chain and content of the plasticiser to ex-

plain the reasons of the changes.    

 

 

3.3. Results of Thermal Tests  

 

Results of DSC thermal tests can be 

used for identification of the glassing tem-

perature and the activation energy of sam-

ple thermal decomposition which are 

illustrated in tables 6-9. Exemplary DSC 

plots received at identification of the acti-

vation energy are shown in Fig. 9. 
 

Tabela 6. Temperatury zeszklenia próbek ’82 uzyskane za pomocą analiz DSC 

Table 6. Temperatures of glassing for samples ’82 received by DSC analyses 

Stałe paliwo rakietowe/ 

Solid rocket propellant  

Temperatura zeszklenia/  

Temperature of glassing [°C] 

Początek/ 

 Onset 

 Środek/ 

Midpoint 

 Koniec/ 

Endset 

próbka ’82, niestarzona / Sample ’82 - not aged -4

1 -32,2 -25,1 

próbka ’82, 5 lat w 75°C / Sample ’82 - 5 years at 75°C -50,3 -33,7 -27,8 

próbka ’82, 10 lat w 75°C / Sample ’82 - 10 years at 75°C -50,2 -31,7 -26,4 

próbka ’82, 5 lat w 90°C / Sample ’82 - 5 years at 90°C -49,2 -32,0 -24,8 

próbka ’82, 10 lat w 90
o
C / Sample ’82 - 10 years at 90°C -48,5 -30,8 -23,9 

 



  
60    P. Prasuła, M. Czerwińska 

Tabela 7. Temperatury zeszklenia próbek ’89 uzyskane za pomocą analiz DSC 

Table 7. Temperatures of glassing for samples ’89 received by DSC analyses 

Stałe paliwo rakietowe/ 

Solid rocket propellant 

Temperatura zeszklenia/  

Temperature of glassing [
o
C] 

Początek/ 

 Onset 

 Środek/ 

Midpoint 

Koniec/ 

Endset 

próbka ’89, niestarzona / Sample ’89 - not aged -53,7 -32,0 -22,5 

próbka ’89, 5 lat w 75°C / Sample ’89 - 5 years at 75°C -53,8 -33,4 -23,7 

próbka ’89, 10 lat w 75°C / Sample ’89 - 10 years at 75°C -51,0 -30,8 -24,3 

próbka ’89, 5 lat w 90°C / Sample ’89 - 5 years at 90°C -53,5 -30,7 -23,0 

próbka ’89, 10 lat w 90
o
C / Sample ’82 - 10 years at 90°C -52,6 -35,5 -25,6 

 

 

Wartości temperatur charakterystycznych 

dla procesu zeszklenia uzyskane dla próbek 

paliw rakietowych ’82 oraz ’89 nie pozwalają 

na jednoznaczne określenie czy podczas pro-

cesu starzeniowego doszło do zmian w bada-

nym materiale. Proces zeszklenia jest 

przemianą charakteryzującą się niską energe-

tycznością, co utrudnia proces rejestracji me-

todą analizy DSC. Z uwagi na ograniczoną 

pojemność zastosowanych naczynek pomia-

rowych masa próbki wynosiła około 10 mg, 

dlatego uzasadnione jest użycie tygli o więk-

szej pojemności w dalszych badaniach.  

  Values of temperatures which are 

characteristic for the process of glass tran-

sition and which were obtained for sam-

ples of rocket propellant ’82 and ’89 do 

not lead to a definite conclusion if the pro-

cess of ageing has triggered any changes 

within tested material. Process of glassing 

is a low energy level transition what harms 

its recording by DSC method of analysis. 

The mass of the sample was limited to ca. 

10 mg by the capacity of measurement 

vessels so the use of greater melting pots 

is justified for future tests.   

 

Tabela 8. Energia aktywacji próbek ’82 uzyskane za pomocą analiz DSC 

Table 8. Energies of activation for samples ’82 received by DSC analyses 

Próbka paliwa ’82 / Sample of propellant ’82 

Ea [kJ/mol] 

Kissinger Ozawa 

próbka ’82, niestarzona / Sample ’82 - not aged 141,7±1,8 142,1±1,7 

próbka ’82, 5 lat w 75
o
C / Sample ’82 - 5 years at 75°C 148,9±5,8 149,0±5,5 

próbka ’82, 10 lat w 75
o
C / Sample ’82 - 10 years at 75°C 149,9±6,0 150,0±5,8 

próbka ’82, 5 lat w 90
o
C / Sample ’82 - 5 years at 90°C 142,7±2,5 143,1±2,4 

próbka ’82, 10 lat w 90
o
C / Sample ’82 - 10 years at 90°C 141,5±5,5 142,0±5,3 
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Tabela 9. Energia aktywacji próbek ’89 uzyskana za pomocą analiz DSC 

Table 9. Energies of activation for samples ’89 received by DSC analyses 

Próbka paliwa ’89 / Sample of propellant ’89 

Ea [kJ/mol] 

Kissinger Ozawa 

próbka ’89, niestarzona / Sample ’89 - not aged 139,4±7,3 140,0±6,9 

próbka ’89, 5 lat w 75
o
C / Sample ’89 - 5 years at 75°C 142,2±1,2 143,2±1,1 

próbka ’89, 10 lat w 75
o
C / Sample ’89 - 10 years at 75°C  146,5±4,8 146,7±4,6 

próbka ’89, 5 lat w 90
o
C / Sample ’89 - 5 years at 90°C 146,8±4,0 147,1±3,8 

próbka ’89, 10 lat w 90
o
C / Sample ’82 - 10 years at 90°C 139,4±9,0 140,0±8,7 

 

 

 
 

Rys. 9. Krzywe DSC uzyskane dla próbki ’89 niestarzonego (β = 2, 4, 8 oraz 16°C/min) 

Fig. 9. DSC graphs received for not aged sample ’89 (β = 2, 4, 8 and 16°C/min) 

 

Uzyskane wartości energii aktywacji po-

dobnie jak parametry procesu zeszklenia  

nie pozwalają jednoznacznie stwierdzić wpły-

wu procesu starzeniowego. Próbka ’89 (10 lat  

w 90°C) charakteryzuje się największą nie-

pewnością pomiarową. Wynika to z faktu,  

że próbka ta była bardzo niejednorodna lub też 

zaszły w niej pewne zmiany będące konse-

kwencją kondycjonowania termicznego. 

  Received values of activation energies, 

like the parameters of glassing process, 

cannot indicate definitely on any impact of 

the ageing process. The sample ’89 (10 

years at 90°C) is characterised by the 

greatest measurement uncertainty. It may 

be caused by the fact of its low homogene-

ity or the changes it suffered under the 

process of thermal conditioning. 
 

’89 nst (niestarzona) 2oC/min - ’89 not aged 2oC/min 
’89 nst (niestarzona) 4oC/min - ’89 not aged 4oC/min 
’89 nst (niestarzona) 8oC/min - ’89 not aged 8oC/min 
’89 nst (niestarzona) 16oC/min - ’89 not aged 16oC/min 
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4. Wnioski  
 

W pracy przeprowadzono analizy mające 

na celu określenie wpływu przyspieszonego 

starzenia na właściwości termiczno-mecha-

niczne homogenicznych stałych paliw rakie-

towych. Z punktu widzenia eksploatacji paliw 

rakietowych oraz sprawdzania zachowania 

właściwości użytkowych podczas wieloletnie-

go przechowywania, uzasadnione było okre-

ślenie parametrów procesu zeszklenia oraz  

kinetyki rozkładu w/w próbek. 

Uzyskane wyniki pokazują zmiany wła-

ściwości mechanicznych określonych metodą 

DMA. Wskutek przyspieszonego starzenia na-

stępuje przesunięcie pików odpowiadających  

procesowi zeszklenia badanych próbek paliw 

rakietowych w kierunku wyższych temperatur, 

w stosunku do próbki niestarzonej. Zmiany te 

mogą być spowodowane degradacją łańcucha 

nitrocelulozowego lub procesami starzenio-

wymi plastyfikatora, co wpływa na zachowa-

nie się próbek paliw podczas badań termiczno-

mechanicznych. 

Analizując wyniki badań można również 

stwierdzić, że metoda DMA jest bardziej wia-

rygodna, w przypadku oznaczania parametrów 

procesu zeszklenia, niż DSC. Wynika to  

z faktu, iż w badaniach kalorymetrycznych 

wykorzystuje się zdecydowanie mniejsze ilo-

ści próbki, co znacząco wpływa na jednorod-

ność materiału użytego do analiz.  

Konieczne są dalsze prace związane z ba-

daniem wpływu przyspieszonego starzenia  

na właściwości termiczno-mechaniczne sta-

łych paliw rakietowych. Planowane jest wyko-

rzystanie chromatografii żelowej celem oceny 

stopnia degradacji łańcucha nitrocelulozowego 

oraz badania właściwości fizykochemicznych 

plastyfikatora. 

  4. Conclusions  
 

The paper describes the analyses 

aimed to assess the impact of accelerated 

ageing on thermo-mechanical properties of 

homogeneous solid rocket propellants. 

The identification of parameters of glass 

transition and kinetics of decomposition 

for the samples was an essential question 

for rocket propellant use at service lifetime 

and preservation of technical efficiency at 

long term storing.   

Received results show the changes of 

mechanical characteristics identified by 

DMA method. The accelerated ageing 

makes the peaks corresponding to glass 

transition of tested rocket propellant sam-

ples shift towards the higher temperatures 

comparing to not aged samples. These 

changes may be caused by degradation of 

a nitrocellulose chain or by the ageing 

processes of plasticiser what is reflected in 

behaviour of propellant samples at ther-

mo-mechanical tests.   

Moreover the results of investigations 

show that the DMA method is more relia-

ble for identification of glass transition 

process parameters than DSC method. It is 

caused by the fact of using smaller sizes of 

samples in calorimetric tests what signifi-

cantly affects the homogeneity of material 

used for analyses.   

Further investigations on influence of 

the accelerated ageing onto thermo-

mechanical characteristics of solid rocket 

propellants have to be continued. Gelatine 

chromatography is planned to be used for 

evaluation of degradation of nitrocellulose 

chain and investigation of physical-

chemical characteristics of plasticiser. 
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