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Streszczenie: W pracy przedstawiono wptyw kru-
szacych materialow wybuchowych: heksogenu
(RDX), oktogenu (HMX), oraz dinitro diaminoete-
nu (FOX-7), na wtasciwosci heterogenicznego sta-
tego paliwa rakietowego (HSPR) na bazie HTPB,
w ktorym chloran(VII) amonu (NA) zostal cze-
sciowo zastgpiony azotanem(V) sodu (AS). W wy-
niku wprowadzenia azotanu(V) sodu zawartosé
HCl w produktach spalania paliw zmniejszyla sig.
W programie ICT-Code wyznaczono teoretyczne
warto$ci wlasciwosci termochemicznych 1 termo-
dynamicznych paliw, takie jak izochoryczne ciepto
spalania (Q), impuls wtasciwy (Isp) 1 sktad produk-
tow spalania w komorze oraz dyszy silnika. Zba-
dano wlasciwosci reologiczne (lepko$¢ pozorng)
zawiesin paliw podczas procesu ich utwardzania,
wrazliwo$¢ utwardzonych paliw na bodzce mecha-
niczne (uderzenie, tarcie), temperatur¢ rozkladu,
kaloryczno$¢, twardo$¢ oraz wlasciwosci bali-
styczne paliw zawierajagcych materiaty wybuchowe
za pomoca laboratoryjnego silnika rakietowego
(LSR).

Stowa kluczowe: HSPR, HTPB, LSR, szybko$¢
spalania

1. Wstep

Technologiczny proces otrzymywania he-
terogenicznych stalych paliw rakietowych
(HSPR) polega na réwnomiernym rozmiesz-

Abstract: The paper describes an influence of
high explosives: hexogene (RDX), octogene
(HMX), and dinitro-diaminoethene (FOX-7) on
the properties of heterogeneous solid rocket
propellant (HSRP) prepared on the base of Hy-
droxy Terminated Polybutadiene (HTPB) in
which ammonium perchlorate (AP) was partial-
ly replaced by sodium nitrate (SN). It reduced
the content of HCI in combustion products.
Theoretical values of thermochemical and ther-
modynamic properties such as isochoric com-
bustion heat (Q), specific impulse (Isp) and con-
tents of combustion products in motor combus-
tion chamber and nozzle have been identified by
using the ICT-Code program. The rheological
properties (virtual viscosity) of the propellant
slurry during curing process, the sensitivity to
mechanical stimuli (impact, friction), decompo-
sition temperature, calorific value and hardness
of propellants containing explosive materials
were tested by instruments and ballistic proper-
ties were investigated by laboratory rocket mo-
tor (LRM).

Keywords: HSRP, HTPB, LRM, burning rate

1. Introduction

Technological process for receiving
heterogeneous solid rocket propellants
(HSRP) is based on equal distribution of
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czeniu czastek frakcji statych (utleniacza, za-
zwyczaj chloranu(VIIl) amonu (ammonium
perchlorate — AP)), dodatkdw metalicznych,
zazwyczaj w postaci proszku glinu (Al)) w le-
piszczu tworzonym przez ciekte komponenty,
takie jak syntetyczny kauczuk z grupami
funkcyjnymi (HTPB, PBAN (kopolimer buta-
dienu, kwasu akrylowego i akrylonitrylu)),
GAP (poli(azydek glicydylu)) [1], plastyfika-
tor oraz w koncowym etapie utwardzacz.
W trakcie powyzszego procesu przygotowy-
wana masa paliwowa przechodzi od postaci
wysokonapelnionej zawiesiny o specyficz-
nych wlasciwos$ciach reologicznych do formy
kompozytowego ciata statego, powstatego na
skutek chemoutwardzania gtéwnego sktadnika
lepiszcza przez $rodki utwardzajace — w przy-
padku HTPB - diizocyjaniany. Tak uzyskane
heterogeniczne state paliwa rakietowe sg
zdolne do wykonywania pracy na skutek
gwaltowne] emisji strumienia gazéw pod
wptywem impulsu ogniowego. Prostota oraz
bezpieczenstwo prowadzenia procesu techno-
logicznego HSPR, a takze szeroka mozliwos$¢
modyfikowania sktadu stanowi o szerokim
zakresie zastosowan tego typu materialow
miotajacych (napgdowych). Jednakze wymogi
stawiane nowoczesnemu polu walki sprawia-
ja, ze HSPR posiadajg istotng wade jaka jest
wysoka emisja HCl w produktach spalania,
spowodowana obecnosciag AP w skladzie pa-
liwa. W trakcie pracy silnika rakietowego
emitowany w trakcie spalania HCI ulega sol-
watacji przez par¢ wodng z powietrza, co
skutkuje pozostawianiem biatego $ladu za le-
cacg rakieta. Zjawisko to niesie ze sobg w
konsekwencji mozliwos¢ wykrycia stanowi-
ska bojowego, z ktérego zostal odpalony po-
cisk rakietowy oraz zniszczenia znajdujacej
si¢ W nim wyrzutni, a takze unieszkodliwienie
jej obstugi. W zwigzku z powyzszym istnieje
konieczno$§¢ modyfikacji dotychczasowych
sktadow HSPR celem obnizenia zawarto$ci
HCI w produktach spalania, ktéra dla typowej
kompozycji HTPB/AI/AP 14/16/68 (% wag.)
wynosi az 21% [2]. Jedng z mozliwos$ci obni-
zenia emisji tego gazu w trakcie procesu spa-
lania jest zastosowanie czg¢$ciowej wymiany
chloranu(VI1) amonu na sole kwasu azotowe-
go(V), takie jak azotan(V) potasu czy sodu.
Wymiana AP na azotan potasu (potassium ni-

particles in solid fractions (oxidiser, usu-
ally ammonium perchlorate — AP), me-
tallic additives usually in form of alu-
minium (Al) powder within a bonding
agent consisting of liquid components
such as synthetic caoutchouc with func-
tional groups (HTPB, PBAN (copolymer
of butadiene, acrylic acid and acryloni-
trile), GAP (glycidyl poly-azide) [1],
plasticiser and hardener in the final
stage. During the above process the pre-
pared propellant stuff passes from a slur-
ry form with specific rheological proper-
ties to a composite solid body created by
the curing of main component of the
bonding agent by the hardening agents —
in the case of HTPB - the diisocyanates.
Heterogeneous solid rocket propellants
received in this way provide huge emis-
sion of gaseous stream initiated by a fir-
ing pulse. The simplicity and safety of
HSRP technological process and a wide
spectrum of possible modifications in
composition make this type of propelling
(driving) materials to be often used.
However the presence of AP in the pro-
pellant causes a high emission of HCI in
products of HSRP combustion what is
unacceptable on contemporary battle-
fields. The moisture included in the air
causes the solvation of HCI emitted by
the operating rocket motor resulting in
white condensation trail. This may led
to detection of an combat action station
the missile was launched from and final-
ly to its destruction. Considering the
above a need arises to modify existing
compositions of HSRPs to reduce the
contents of HCI in combustion products
which for a typical composition of
HTPB/AI/AP  14/16/68 (weight %)
reaches 21% [2]. One of the methods
used to reduce the emission of this gas in
combustion process is a partial replace-
ment of ammonium perchlorate(VIl) by
the salts of nitric acid(V) such as potas-
sium nitrate or sodium nitrate. Replace-
ment of AP into potassium nitrate —PN
or sodium nitrate — SN results in reduced
emission of HCI in combustion products
in effect of bonding the free chlorine



Badanie wphywu materiatow wybuchowych na wybrane witasciwosci heterogenicznego statego ...
Studies of High Explosives Impact on Reduction of HCL in Heterogeneous Solid Rocket ... 31

trate —PN) albo azotan sodu (sodium nitrate —
SN) skutkuje obnizeniem emisji HCl w pro-
duktach spalania w wyniku wigzania wolnego
chloru w trakcie procesu spalania HSPR przez
kationy sodowe badz potasowe uzyskujac
w strumieniu gazow za dysza chlorki sodu
i potasu zamiast chlorowodoru. Drugim roz-
wigzaniem przyczyniajacym si¢ do obnizenia
zawarto$ci HCl w produktach spalania jest za-
stosowanie klasycznych kruszacych materia-
tow wybuchowych jako dodatkow energe-
tycznych kosztem chloranu(VII) amonu. Pota-
czenie wWw. rozwigzan obnizenia zawarto$ci
AP w sktadzie HSPR opisane jest w pracy [3].

Celem niniejszej pracy bylo okreslenie
wplywu kruszacych materialow wybucho-
wych - KMW - RDX, HMX, FOX-7, na wta-
sciwosci heterogenicznych statych paliw ra-
kietowych o obnizonej zawartosci HC1 w pro-
duktach spalania.

2. Czes¢ teoretyczna

during the HSRP combustion process by
sodium or potassium cations to produce
in the stream of exit gases leaving the
nozzle the sodium or potassium chlorides
instead of hydrochloric acid. The second
solution lowering the presence of HCI in
combustion products is the application of
conventional high explosive materials as
energetic additions on the cost of ammo-
nium perchlorate(\VI1I). A combination of
the above mentioned solutions for reduc-
ing the contents of AP in HSRPs is de-
scribed in [3].

The aim of present work was the
identification of influence of high explo-
sive materials - HEM — RDX, HMX and
FOX-7 on the properties of heterogene-
ous solid rocket propellants with reduced
contents of HCI in products of combus-
tion.

2. Theory

Tabela 1. Sktady procentowe HSPR zastosowane do obliczen
Table 1. Percentage contents of HSRP used for calculations

Sktad/ Composition P1 P2 P3 P4 P5
Sktadniki ciekte (HTPB,
ADO, IPDI, lecytyna)®/ Liqu- 15,10 15,10 15,10 15,10 15,10
id components (..., lecithin)
Al 16,00 16,00 16,00 16,00 16,00
AP 68,9 39,98 34,18 34,18 34,18
SN - 28,92 24,72 24,72 24,72
RDX - 10,00 - -
HMX - - 10,00 -
FOX-7 - - - 10,00

“ADO - adypinian dioktylu / dioctyl adipate, IPDI — diizocyjanian izoforonu / isophorone diisocyanate

W celu wytypowania sktadow HSPR do ba-
dan dokonano obliczen parametrow termodyna-
micznych i termochemicznych za pomocg pro-
gramu ,,The ICT-Thermodynamic-Code” (ICT-
Code), przyjmujac do obliczen stechiometryczny
stosunek chloranu(VII) amonu (AP) i azota-
nu(V) sodu (SN) dla reakcji pochtaniania wol-
nego chloru przez s6d. SN zostal wybrany jako
gtéwne medium obnizajace zawartos¢ HCI

In order to select components of HSRP
for testing the calculations of thermo-
dynamical and thermo-chemical parameters
were made by ,,The ICT-Thermodynamic-
Code” (ICT-Code) at stoichiometric ratio
between the ammonium perchlorate(\VII)
(AP) and sodium nitrate(V) (SN) for the re-
action of free chlorine absorption by the
sodium. The SN was selected as the medi-



32 R. Bogusz, P. Magnuszewska, B. Florczak

w produktach spalania ze wzgledu na mniejsza
mas¢ czasteczki chlorku sodu wzgledem cza-
steczki chlorku potasu. Sklady paliw oraz uzy-
skane wyniki zostaly przedstawione w tabelach
li2.

Wykresy przedstawiajace obliczony, teore-
tyczny sktad produktow spalania, wyrazony w
procentach wagowych dla wytypowanych
sktadéow paliw P1 - P5, przedstawiono odpo-
wiednio na rysunkach 1-5. Na wykresach ko-
lorem zielonym oznaczono sktadniki produk-
tow spalania wystepujace w komorze silnika,
natomiast niebieskim — w dyszy.

Tabela 2. Wyniki obliczen w ICT-Code
Table 2. Results of calculation by ICT-Code

um reducing the HCI in combustion prod-
ucts mainly for a lower mass of sodium ni-
trate particle than the particle of potassium
nitrate. Compositions of the propellants and
received results are shown in tables 1 and 2.

The diagrams showing a theoretically
calculated composition of combustion
products expressed in weight percentages
for selected compositions of propellants P1
- P5 are included in figures 1-5 respective-
ly. The green colour marks components of
combustion products in motor’s chamber
and the blue colour in the nozzle.

Parametr/ Parameter P1 P2 P3 P4 P5
Gestos¢/ Density [g/lcm?] 1,75 1,82 1,79 1,80 1,80
Kalorycznos¢/ Calorific value [J/g] 6146 6046 5875 5874 5723
Impuls whasciwy/ Specific impulse 263.6 244.0 247 6 2475 2453
[S] 1 ) 1 ) 1
Zawartos¢ HCI w komorze, [% wg.] 1932 322 278 278 266
HCI contents in chamber k ' ' ' '
Zawarto$¢ HCl w dyszy, [% wg.]
Contents of HCI in nozzle 21,33 0.85 0,56 0,56 0,43
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Fig. 1. Theoretical combustion products of P1 propellant

Na podstawie przeprowadzonych obli-
czen stwierdzono spadek zawarto$ci HCl w
produktach spalania (zarbwno w komorze
spalania jak i w dyszy) dla paliw na bazie

On the basis of performed calculations it
has been stated that contents of HCI in com-
bustion products decreases (both in the com-
bustion chamber and in the nozzle) for the
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SN z dodatkami KMW (P2-P5) w stosunku
do klasycznego sktadu paliwa w uktadzie
HTPB/AI/AP (P1). W przypadku wszystkich
modyfikowanych sktadéw paliw (P2-P5)
stwierdzono spadek kalorycznosci, impulsu
wlasciwego oraz wzrost gestosci nalicza-
nych paliw w stosunku do paliwa P1l. Po-
rownujac paliwa P3-P5 (modyfikowanych
KMW oraz SN) w stosunku do paliwa P2
(modyfikacja tylko z uzyciem SN), stwier-
dzono nieznaczny wzrost impulsu wtasci-
wego oraz dalszy spadek zawartosci HCl w
produktach spalania nawet do poziomu
0,49% wag. dla paliwa zawierajacego FOX-
7 (P5). Analizujac uzyskane wykresy pro-
duktow spalania stwierdzono wplyw KMW
na temperatur¢ uzyskiwang w komorze spa-
lania. W przypadku paliw P1 oraz P2 wi-
doczne sag zblizone warto$ci temperatur w
komorze spalania w zakresie 2810 — 2840 K,
natomiast w przypadku paliw P3-P5 zawie-
rajacych KMW zakres temperatury w komo-
rze spalania jest przesuniety do poziomu
3042 - 3090 K. Na uwage zastuguje fakt, ze
w przypadku paliwa P2 i temperatury w ko-
morze spalania na poziomie 2810 K, po-
wstate czasteczki NaCl przechodza ze stanu
gazowego w komorze spalania do stanu sta-
tego w dyszy silnika. Natomiast w przypad-
ku paliw P3-P5 i przedzialu temperatur 3042
— 3090 K, zjawisko to nie wystepuje 1 czg-
steczki NaCl w gazach spalinowych wyste-
puja nadal w stanie gazowym.

propellants based on SN with additions of
HEM (P2-P5) comparing to conventional
composition of propellant arranged according
to HTPB/AI/AP (P1). For all modified com-
positions of propellants (P2-P5) it has been
stated the decrease of calorific value and spe-
cific impulse and the increase of calculated
densities for the propellants in reference to P1
propellant. Comparing the propellants P3-P5
(modified by HEM and SN) to propellant P2
(modified only by SN) it has been observed a
slight increase of the specific impulse and
further fall of HCI contents even to the level
of weight 0.49 % for the propellant including
FOX-7 (P5) in combustion products. Analys-
ing the received diagrams for combustion
products it has been noticed that the HEM af-
fects the temperature existing in the combus-
tion chamber. For propellants P1 and P2 the
temperatures in combustion chamber are sim-
ilar and reach 2810 — 2840 K whereas for
propellants P3-P5 including HEMs the tem-
peratures in the combustion chamber are
shifted to the range 3042 — 3090 K. It is
worth to note that for propellant P2 and at
combustion chamber temperature 2810 K the
created particles of NaCl are transferred from
the gaseous state in the combustion chamber
to the solid state in the motor’s nozzle. This
effect does not occur for propellants P3-P5
and at temperatures 3042 — 3090 K where the
particles of NaCl in the exit gases still are in
the gaseous state.
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Rys. 2. Teoretyczne produkty spalania paliwa P2
Fig. 2. Theoretical combustion products of P2 propellant
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Produkty reakcji / Reaction Products
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Rys. 3. Teoretyczne produkty spalania paliwa P3
Fig. 3. Theoretical combustion products of P3 propellant
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Rys. 4. Teoretyczne produkty spalania paliwa P4
Fig. 4. Theoretical combustion products of P4 propellant

3. Cze$¢ eksperymentalna

Na podstawie przeprowadzonych obli-
czen teoretycznych i uzyskanych wynikéw
postanowiono o wykonaniu badan ekspery-
mentalnych w zakresie ww. wszystkich pig-
ciu paliw. W tym celu wykorzystano naste-

3. Experiments

On the basis of theoretical calculations
and received results it has been decided to
carry out experimental investigations for the
above mentioned five propellants. Follow-
ing base materials were used for it: caou-
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pujace surowce: kauczuk HTPB R-45M
(prod. IPI - Island Pyrochemical Industries),
AP (IPI prod.) w postaci drobno i grubo-
ziarnistej, SN (prod. Stanlab SP. J.), pyt
aluminiowy (prod. Benda Lutz), ADO (prod.
Boryszew Erg SA), IPDI (prod. IPI), RDX
(prod. IPO - Instytut Przemystu Organicz-
nego), HMX (prod. IPO) oraz FOX-7 (prod.
IPO). Przed przystapieniem do formowania
masy paliwowej wszystkie state produkty
suszono w temperaturze 60°C. W celu spo-
rzadzenia masy paliwowej wykorzystano la-
boratoryjny mieszalnik planetarny firmy
NETZSCH, natomiast zawiesing paliwowa
wykonano zgodnie z procedurg formowania
mas paliwowych stosowang przez [IPO[4].

Przygotowang mase¢ paliwowa odlano
do form zgodnie z procedurg formowania
mas paliwowych stosowang w PO [4]. Od-
lane paliwa pozostawiono przez 7 dni
w temperaturze 65 °C w cieplarce do utwar-
dzenia.

tchouc HTPB R-45M (made by IPI - Island
Pyrochemical Industries), AP (IPI prod.) in
form of fine and rough grains, SN (produced
by Stanlab SP. J.), aluminium dust (prod. by
Benda Lutz), ADO (prod. by Boryszew Erg
SA), IPDI (prod. by IPI), RDX (prod. by
IPO — Institute of Organic Industry), HMX
(prod. by IPO) and FOX-7 (prod. by IPO).
Every solid product was dried at tempera-
ture 60°C before the formation of the pro-
pellant stuff has started. In order to prepare
the propellant compound the laboratory
mixer of NETZSCH company was used and
the propellant suspension was made accord-
ing with IPO[4] procedure for formation of
propellant compounds.

A prepared propellant compound was
cast in moulds according with the procedure
for formation of propellant compounds used
by IPO [4]. Moulded propellants have been
left for 7 days at temperature of 65 °C in
a heater for curing.
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Rys. 5. Teoretyczne produkty spalania paliwa P5
Fig. 5. Theoretical combustion products of P5 propellant

4. Wyniki i dyskusja
4.1. Badania reologiczne
W celu wyznaczenia technologicznego

czasu zycia — (ang. ,,pot life””) - uzyskanych
zawiesin paliwowych wykonano pomiar zmia-

4. Results and Discussion
4.1. Rheological Tests
To establish a technological life period

(pot life) for received suspensions of pro-
pellants the change of viscosity for the
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ny lepkosci zawiesiny paliwowej w trakcie
procesu utwardzania. W tym celu wykorzysta-
no reowiskozymetr HA DV-ll+ Pro z przy-
stawka Helipath, wrzecionem T -D oraz ter-
mostat TC -550 SD firmy Brookfield. Pomiar
prowadzono w temperaturze utwardzania za-
wiesiny paliwowej, tj. 65 °C. Na rysunku
6 przedstawiono krzywe reologiczne badanych
zawiesin paliwowych.

550
450
350

250

Lepkos¢ / Viscosity [Pas]

150

50
0 100 200

propellant’s suspension during the process
of curing was measured. For this purpose
the rheo-viscosimeter HA DV-II+ Pro
with adapter Helipath, spindle T -D and
thermostat TC -550 SD of Brookfield firm
were used. Measurements were carried
out at propellant suspension curing tem-
perature i.e. 65°C. Rheological curves of
tested propellant slurres shows Fig. 6.

P1
P2
P3
P4

—P5

300 400 500

Czas / Time [min]

Rys. 6. Krzywe lepkosciowe zawiesin paliwowych P1-P5
Fig. 6. Viscosity curves for propellant suspensions P1-P5

Na podstawie analizy uzyskanych krzy-
wych stwierdzono zadowalajacy czas zycia
uzyskanych zawiesin paliwowych przekracza-
jacy 6h (zawiesing paliwowa uznaje si¢ za
technologiczng w przedziale lepkosci mniej-
szym niz 1,5 kPas [5]). W przypadku zawiesi-
ny P3 zawierajace] heksogen stwierdzono do-
datkowe spowolnienie procesu utwardzania,
widoczne na wykresie jako uzyskane nizsze
warto$ci lepkosci w przedziale czasu do 300
min. Ponadto wszystkie uzyskane zawiesiny
paliwowe charakteryzowaty si¢ zadowalajaca
lejnoscig w trakcie procesu odlewania.

4.2. Kalorycznosé

Pomiary izochorycznego ciepta spalania,
tzw. ,.kalorycznos$ci”, zostaly wykonane przy
uzyciu kalorymetru adiabatycznego C 4000
firmy IKA. Stalg aparatu wyznaczono za po-
mocag prochu wzorcowego o kalorycznosci
4922 J/g. Pomiary prowadzono do momentu

The analysis of received plots indi-
cates that prepared propellant suspensions
have a satisfactory life cycle above 6h
(propellant suspension is considered to be
technological for the levels of viscosity
below 1.5 kPas [5]). For the suspension P3
containing the hexogen an additional
slowing of hardening process was ob-
served what is visible in the diagram as the
lower values of viscosity within 300 min.
Moreover every propellant suspension rep-
resented good pouring ability during the
process of casting.

4.2. Caloricity

The measurements of isochoric combus-
tion calorific value i.e. the caloricity were
performed by using adiabatic calorimeter C
4000 of IKA company. The specific perma-
nent value of the apparatus was identified by
using a reference powder with the caloricity
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uzyskania dwoch wynikow nierdznigcych sie
migdzy sobg o maksymalnie 6 cal/g, a na-
stepnie wyciggnieto z nich usredniong war-
tos¢ ciepla spalania. Wszystkie wykonane
pomiary zostaty przeprowadzone dla probek
o statej masie 5,8 g. W tabeli 3 przedstawiono
uzyskane warto$ci ciepta spalania dla paliw
P1-P5.

Na podstawie uzyskanych danych stwier-
dzono, ze oszacowane za pomocg programu
ICT-Code warto$ci ciepta spalania dla
wszystkich badanych paliw sa zblizone do
uzyskanych danych eksperymentalnych. W
przypadku wszystkich paliw na bazie azota-
nu(V) sodu widoczny jest znaczny spadek ka-
lorycznosci wzgledem paliwa odniesienia
(bazowego) P1. Ponadto, réznice w cieple
spalania paliw zawierajacych KMW nie prze-
kraczaty 2,5% (P5 w stosunku do P4).

Tabela 3. Kaloryczno$¢ paliw P1-P5
Table 3. Caloricity of propellants P1-P5

4922 J/g. The measurements were conduct-
ed until two results were received with val-
ues spread maximally by 6 cal/g and then an
average value of the combustion calorific
value was calculated. All measurements
were carried out for the samples with the
same weight of 5.8 g. Received combustion
calorific values for propellants P1-P5 are
shown in table 3.

Received data shows that the combustion
calorific values estimated by computer code
ICT-Code are similar to experimental val-
ues. For all propellants prepared on the base
of sodium nitrate (V) there is visible a signif-
icant decrease of caloricity comparing to the
reference propellant (basic) P1. Moreover
the differences of combustion calorific val-
ues for propellants containing HEMs have
not exceeded 2.5% (P5 against P4).

Paliwo/ Kalorycznos¢ eksperymentalna [J/g] Kalolré/_crz_rcl:(())édéeo[ljgc]zona
Propellant Experimental caloricity Calculated caloricity
P1 6301 6146
P2 6096 6046
P3 5817 50075
P4 5849 5874
P5 5720 5723

4.3. Wrazliwo$¢ na bodzce mechaniczne

W celu wyznaczenia wrazliwosci na
bodzce mechaniczne wykorzystano standar-
dowy mtot Kasta oraz aparat Petersa zgodnie
z procedurg opisang doktadnie w [6]. W ta-
beli 4 zestawiono wrazliwosci na bodzce
mechaniczne dla paliw P1-P5.

Na podstawie uzyskanych wynikow
mozna stwierdzi¢, ze zastosowanie azota-
nu(V) sodu jako utleniacza powoduje spadek
wrazliwosci na uderzenie, za$ obecnos¢
RDX, HMX i FOX-7 wplywa na wzrost
wrazliwos¢ na ww. bodzce mechaniczne,
zwlaszcza na uderzenie, w stosunku do skla-
du paliw P11 P2.

4.3. Sensitivity to Mechanical Stimuli

Standard Kast’s hammer and Peter’s
apparatus were used to identify the re-
sistance against mechanical impact ac-
cording to procedure detailed in [6]. In ta-
ble 4 are arranged the vulnerability levels
against mechanical impacts for propellants
P1-P5. On the basis of received results it
may be stated that sodium nitrate (V) as
an oxidiser reduces the vulnerability
against the impact whereas the presence of
RDX, HMX and FOX-7 increases the
vulnerability against mechanical stimuli,
especially against impact in reference to
compositions P1 and P2.
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Tabela 4. Wrazliwos$¢ na tarcie i uderzenie paliw P1-P5
Table 4. Vulnerablity to friction and impact for propellants P1-P5

Wrazliwos¢ / Vulnerability

Paliwo / Propellant
Tarcie [N] / Friction Uderzenie [J] / Impact
P1 160 10
P2 160 15
P3 120 7,5
P4 120 7,5
PS 160 7,5

4.4. Twardo$¢

Pomiary twardo$ci zostaty wykonane za
pomocg  przenos$nego twardos$ciomierza
Zwick/Roell HPE. Badanie polegalo na reje-
stracji wartosci wnikania czujnika przyrzadu
w przeliczeniu na °Sh A, w ptaska powierzch-
ni¢ badanego materialu w czasie 3 s pod naci-
skiem 12,5 N. Dla kazdego badanego paliwa
wykonano 6 pomiarow, na podstawie ktorych
obliczono $rednig wartos¢ twardosci. Doktad-
no$¢ pomiaru wynosita 0,01°Sh A; uzyskane
wyniki zestawiono w tabeli 5.

Tabela 5. Twardos¢ paliw P1-P5
Table 5. Hardness of propellants P1-P5

4.4. Hardness

Measurements of hardness were car-
ried out by portable tester Zwick/Roell
HPE. During the test the depth of tester’s
probe penetration, recalculated to °Sh A,
into a flat surface of tested material was
measured within 3 s and under the pres-
sure of 12.5 N. Each tested propellant was
measured 6 times to calculate an average
value of hardness. Measurements were
made at the accuracy of 0.01°Sh A, and
received results are shown in table 5.

Paliwo/ Propellant Twardos¢ [°Sh A] / Hardness
P1 62,8
P2 52,3
P3 58,8
P4 17,3
P5 48,8

Na podstawie powyzszych wynikoéw
stwierdzono, ze dodatek azotanu(V) sodu
(P2-P5) ma negatywny wplyw na twardosé¢
uzyskiwanych paliw, powodujac spadek war-
tosci tego parametru o ok. 17% dla paliwa P2
w stosunku do probki bazowej (P1). W przy-
padku paliw zawierajacych HMX (P4) oraz
FOX-7 (P5) widoczny jest efekt dalszego ob-
nizania twardosci uzyskiwanych paliw.
Skrajnie niska twardos¢ paliwa P4 wynika

On the basis of the above results it was
stated that the addition of sodium nitrate
(V) (P2-P5) has a negative impact into the
hardness of prepared propellants as it is de-
creased by ca. 17% for propellant P2 in
reference to the base sample (P1). In the
case of propellants containing HMX (P4)
and FOX-7 (P5) a further decrease of pro-
pellant harness takes place. Extremely low
hardness of propellant P4 is probably



Badanie wphywu materiatow wybuchowych na wybrane witasciwosci heterogenicznego statego ...
Studies of High Explosives Impact on Reduction of HCL in Heterogeneous Solid Rocket ... 39

prawdopodobnie z jako$ci zastosowanego
oktogenu. Dodatkowo mozna stwierdzi¢, ze
dodatek heksogenu (RDX) do paliwa P3 cze-
sciowo zniwelowatl negatywny wplyw azota-
nu(V) sodu na twardo$¢ uzyskanego paliwa,
ktory wynika prawdopodobnie z higroskopij-
nosci tego materiatu.

4.5. Oznaczanie temperatury rozkladu

Temperatur¢ rozkladu badanych paliw
oznaczono wykorzystujagc dwie niezalezne
metody: ogrzewanie probek w stopie Wo-
od’a [7] oraz ro6znicowg analiz¢ termiczng
(DTA). Do pomiarow metoda DTA wyko-
rzystano aparat OZM Research DTA 551-
Rez, nawazka probki wynosita 30-40 mg, na-
tomiast pomiar prowadzono w zakresie 30-
450°C.

W tabeli 6 przedstawiono temperatury
rozktadu badanych paliw oznaczong powyz-
szymi metodami, natomiast na rysunku 7 ze-
stawiono uzyskane krzywe DTA dla paliw
P1-P5.

Tabela 6. Temperatura rozktadu paliw P1-P5

caused by a low quality of used octogene.
Moreover it has been noticed that an addi-
tion of hexogen (RDX) to propellant P3
partially eliminates the negative influence
of sodium nitrate (V) on the hardness of the
received propellant what is likely caused
by the hygroscopicity of this material.

4.5. ldentification of
Temperature

Decomposition

Two independent methods were used to
identify decomposition temperature of in-
vestigated propellants: heating the samples
in the Wood’s alloy [7] and differential
thermal analysis (DTA). The apparatus
OZM Research DTA 551-Rez was used in
DTA method with the weighed portions of
the samples at 30-40 mg and the measure-
ments were carried out for temperature
range 30-450°C. Table 6 shows decomposi-
tion temperatures of tested propellants iden-
tified by the above mentioned methods and
the plots received by DTA for propellants
P1-P5 are shown in Fig. 7.

Table 6. Temperature of decomposition for propellants P1-P5

Paliwo / Temperatura rozktadu / Decomposition temperature
Propellant Stop Wood’a / Wood’s alloy Tonset DTA
[°C] [°C]
P1 270,0 328,7
P2 274,7 296,6
P3 217,4 419,9
P4 245,0 253,9
P5 245,8 242,5

Na podstawie uzyskanych wynikow moz-
na stwierdzi¢, ze réznice migdzy oznaczeniami
wykonanymi poszczegolnymi metodami zna-
czaco si¢ roznig. Roéznice te wynikajg z roz-
miaru probek wykorzystywanych w obu meto-
dach. W przypadku ogrzewania w stopie Wo-
od’a nawazka wynosi 500 mg, natomiast w
DTA wynosi 30-40 mg. W przypadku DTA
masa probki powoduje, ze energia wydzielana
przez pewne przemiany np. rozkltad heksogenu
nie jest wystarczajgca do zainicjowania roz-

On the basis of received results it may be
noted that there are quite significant differ-
ences between results received by two
methods. The differences are caused by the
size of samples used in two methods. The
weighed portion is 500 mg for Wood’s al-
loy method and 30-40 mg for DTA meth-
od. In the case of DTA the weight of the
sample makes that the energy generated at
some processes e.g. by decomposition of
hexogen is a bit low to initiate the decom-
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ktadu catej probki tylko jest kompensowana
poprzez straty z otoczeniem. W przypadku
ogrzewania w stopie Wood’a energia tego sa-
mego zjawiska jest juz wystarczajagca w tej
masie do zainicjowania rozktadu. W zwigzku z
powyzszym, a takze ze wzgledow bezpieczen-
stwa nalezy przyjac, ze nizsza warto$¢ tempe-
ratury rozktadu jest wynikiem wigzacym. Do-
datkowo stwierdzono, ze zastosowanie azota-
nu(V) sodu jako utleniacza nie wywiera nega-
tywnego wptywu na termostabilno$¢ badanych
paliw.

330 380 430

Réznica temperatury / Temperature difference, [°C]

position of the whole sample but instead it
is compensated by the external losses. In
the case of heating within the Wood’s al-
loy the energy of the same process is suffi-
cient to trigger the decomposition. Taking
the above it has to be accepted that for the
safety reasons the lower temperature of
decomposition is valid. Moreover it was
stated that the application of sodium nitrate
(V) as an oxidiser has not caused any
negative impact to thermo-stability of test-
ed propellants.

130 210

290 370

Temperatura / Temperature, [°C]

Rys. 7. Krzywe DTA paliw P1-P5
Fig. 7. DTA plots for propellants P1-P5

4.6. Badania balistyczne

W celu wyznaczenia zalezno$ci szybko-
Sci spalania od cisnienia - r = f(p), probki
uzyskanych paliw o wymiarach 100 x 50 x 25
mm spalono w laboratoryjnym silniku rakie-
towym, zgodnie z metodyka opisang w [8].
Srednica krytyczna dyszy w trakcie spalania
paliw P1 1 P3 wynosita 7 mm, natomiast
w przypadku paliw P2, P4 i P5 - 6 mm.
Zmiana $rednicy krytycznej dyszy zostata po-
dyktowana trudno$ciami z zaptonem paliw
P2, P4 oraz PS.

Na rysunkach 8 - 12 przedstawiono uzy-
skane przebiegi spalania w charakterystyce
p = f(t), natomiast w tabeli 7 zestawienie

4.6. Ballistic Tests

In order to identify a dependence of the
rate of burning on the pressure - r = f(p), the
samples of prepared propellants with dimen-
sions 100 x 50 x 25 mm were burnt into the
laboratory rocket motor according with the
methodology described in [8]. The critical
diameter of the nozzle at burning propellants
P1 and P3 was 7 mm whereas for propel-
lants P2, P4 and P5 - 6 mm. The critical di-
ameter of the nozzle was changed to over-
come difficulties with the ignition of propel-
lants P2, P4 and P5.

The received graphs of burning in the
characteristics of p = f(t) are shown in fig-
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czasu pracy (tp) silnika oraz maksymalnego
ci$nienia w komorze silnika (Pmax).

ures 8 - 12 and in table 7 are arranged the
times of motor operation (tp) and maximal

Tabela 7. Czas pracy oraz Pmax badanych paliw

Table 7. Operation time and Pnax for testet propellants

pressure in the motor chamber (Pmax).

Paliwo / Propellant Opergt?gi ?irr?lgy(t/p), [s] Pmax, [MPa]
Pl 1,16 21,05
P2 2,08 15,70
P3 2,67 5,57
P4 2,43 10,33
P5 2,34 10,91

Na podstawie uzyskanych przebiegow
spalania mozna stwierdzi¢, ze wszystkie pali-
wa, w ktérych skladzie zastosowano azotan
sodu jako utleniacz charakteryzujg si¢ wydhu-
zonym czasem pracy w stosunku do paliwa
bazowego P1l. Z racji zastosowania réznych
$rednic krytycznych dyszy, przy ktorych uzy-
skano przebiegi spalania mozna stwierdzi¢, ze
w przypadku paliwa modyfikowanego RDX
(P3) uzyskano czterokrotny spadek maksy-
malnego ci$nienia w komorze spalania w sto-
sunku do paliwa P1 oraz ponad dwukrotne
wydtuzenie czasu pracy silnika. Tak powazna
zmiana parametrow balistycznych moze by¢
spowodowana niewtasciwym doborem dyszy
przez co rOwnowaga palenia i wyptywu gazow
spalinowych dla paliwa P3 zostata zachwiana.
W  przypadku pozostalych paliw mozna
stwierdzi¢, ze dodatek KMW skutkowal dal-
szym spadkiem maksymalnego cis$nienia
w komorze spalania oraz wydluzeniem czasu
pracy w stosunku do paliwa P2.

F1RE

alMPa)
=
olliPa)

On the basis of received graphs of burn-
ing processes it may be noted that all propel-
lants including the sodium nitrate as oxidiser
are characterised by longer time of operation
in reference to the basic propellant P1. As
the different critical diameters of nozzles
were deployed for these graphs of burning it
may be stated that for the propellant modi-
fied by RDX (P3) the maximal pressure in
the combustion chamber decreased four
times referring to propellant P1 and the time
of operation increased more than two times.
Such significant change of ballistic parame-
ters may be caused by improper selection of
the nozzle resulting in unbalanced processes
of burning and outflow of combustion gases
for propellant P3. For the remaining propel-
lants it may be noticed that addition of HEM
results in further reduction of maximal pres-
sure in the combustion chamber and elonga-
tion of operational time in reference to pro-
pellant P2.

aa a 10 P - =
oo 0.8 1.0 1.5 2.0 2.5

Rys. 8. Zalezno$¢ p = f(t) paliwa P1  Rys. 9. Zaleznos¢ p = f(t) paliwa P2

Fig. 8. Dependence p = f(t) for P1

Fig. 9. Dependence p = f(t) for P2
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Rys. 10. Zaleznos¢é p = f(t) paliwa P3
Fig. 10. Dependence p = f(t) for P3

Na podstawie uzyskanych charaktery-

styk dokonano obliczen zaleznosci r = f(p)
zgodnie z zalozong metodyka. Na rysunkach
13-17 przedstawiono zaleznosci r = f(p), na-
tomiast w tabeli 8 zestawiono wartos$ci lin-
iowe] szybko$ci spalania dla wybranych
ci$nien.
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Rys. 13. Zaleznos¢ r = f(p) dla paliwa P1

Fig. 13. Dependence r = f(p) for P1

Rys. 11. Zaleznos¢é p = f(t) paliwa P4
Fig. 11. Dependence p = f(t) for P4

Rys. 12. Zaleznosé p = f(t) paliwa P5

Fig. 12. Dependence p = f(t) for propellant P5

On the basis of received characteris-
tics the dependence r = f(p) was calculat-
ed according with assumed methodology.
The dependence r = f(p) is shown in fig-
ures 13-17 and table 8 shows the values
of linear burning velocities (rates) for se-
lected pressures.

0.5

Rys. 14. Zaleznos¢é r = f(p) dla paliwa P2
Fig. 14. Dependence r = f(p) for P2
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Rys. 15. Zalezno$¢ r = f(p) dla paliwa P3
Fig. 15. Dependence r = f(p) for P3

Rys. 16. Zaleznos¢ r = f(p) dla paliwa P4
Fig. 16. Dependence r = f(p) for P4

Received results show that a group of
propellants containing the sodium nitrate
is characterised by significantly lower lin-
ear rates of burning for the compared
pressures of operation than the basic com-
position. Moreover the propellants with
addition of HEMs into their composition
are characterised by similar ballistic pa-

Na podstawie uzyskanych wynikéw moz-
na stwierdzi¢, ze grupa paliw zawierajaca azo-
tan sodu jako utleniacz charakteryzuje si¢ zde-
cydowanie mniejszymi warto$ciami liniowej
szybkosci spalania w porOwnywanym zakresie
ci$nien pracy w stosunku do kompozycji ba-
zowej. Ponadto paliwa z dodatkiem KMW
w sktadzie charakteryzuja si¢ zblizonymi do

siebie parametrami balistycznymi. rameters.
0.75 - ’,.r“‘
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ET g Rys. 17. Zalezno$é r = f(p) dla paliwa P5
— D60
0.55 1 Fig. 17. Dependence r = f(p) for propel-
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Tabela 8. Liniowa szybko$¢ spalania uzyskanych paliw dla wybranych cisnien pracy
Table 8. Linear rate of burning of prepared propellants for selected pressures of operation

o | o | | m | m |
3 MPa, [mm/s] 8.0 51 4.7 4.7 4.7
5 MPa, [mm/s] 9.1 5.8 53 53 5.2
7 MPa, [mm/s] 10.8 6.5 - 6.2 5.8

5. Whnioski

5. Conclusions

Na drodze przeprowadzonych badan uzy-

skano heterogeniczne state paliwa rakietowe

The heterogeneous solid rocket propel-
lants were prepared on the base of sodium
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na bazie azotanu(V) sodu. W powyzszych pa-
liwach z powodzeniem zostaty wykorzystane
klasyczne kruszace materialy wybuchowe ta-
kie jak RDX, HMX, FOX-7.

Na podstawie obliczen wykonanych
w programie ICT-Code stwierdzono, ze teore-
tyczna zawarto§¢ HCl wydzielana podczas
spalania dla tej grupy paliw zmniejszyta si¢ z
21 % dla paliwa P1 do 0,5% dla paliwa P5
zawierajacego FOX-7.

W przypadku uzyskanych eksperymental-
nie kalorycznos$ci badanych paliw stwierdzo-
no, ze pokrywaja si¢ one z wynikami uzyska-
nymi za pomocg programu ICT-Code. ROw-
niez na podstawie wspomnianych wynikow
stwierdzono spadek kaloryczno$ci paliwa P2
w stosunku do P1 o 3,5% wynikajacy z zasta-
pienia chloranu(VIIl) amonu azotanem(V) so-
du. W przypadku zastosowania KMW, t{j.
HMX, RDX i FOX-7 w uzyskanych paliwach
stwierdzono dalszy spadek kalorycznosci.

Na podstawie uzyskanych wynikdéw ozna-
czenia temperatury rozkladu nie stwierdzono
negatywnego wplywu dodatku azotanu(V) so-
du na ten parametr. W przypadku paliw P3-P5
stwierdzono spadek temperatury rozktadu uzy-
skanych paliw wynikajacy z zastosowania ww.
KMW w ich sktadach.

Na drodze pomiaru twardo$ci okreslono
wplyw azotanu(V) sodu na ten parametr jako
negatywny — obnizenie twardosci o 17% pali-
wa P2 w stosunku do paliwa bazowego P1.
Ponadto stwierdzono korzystny wplyw obec-
nosci RDX w sktfadzie paliwa, polegajacy na
wzroscie jego twardosci.

Na podstawie uzyskanych wynikéw bali-
stycznych nalezy stwierdzi¢, ze paliwa oparte
na azotanie(V) sodu charakteryzuja si¢ zdecy-
dowanie wolniejsza liniowa szybkos$cig spala-
nia niz klasyczne kompozycje oparte na chlo-
ranie(VII) amonu. Uzyskane wyniki sg intere-
sujace ze wzgledu na uzyskane niskie szybko-
$ci spalania w stosunku do teoretycznie wyso-
kiego impulsu wlasciwego. Zjawisko narzuca
zastosowanie badanej grupy paliw w uktadach,
w ktorych wymagany jest wysoki impuls oraz
niska szybkos$¢ spalania.
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