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Метою цієї роботи є виключення можливості вибуху ракетного двигуна, працюючого на швидкого-
рящому твердому паливі. Використані міркування по аналогії з раніш проведеними експериментами.
Наведено різні варіанти збільшення швидкості горіння палива в камері згоряння ракетного двигуна твер-
дого палива. Дано приклади того, як швидкість горіння твердого ракетного палива залежить від розмірів
часток металевого пального і окислювача.  Проаналізовано причину нестабільного горіння твердого раке-
тного палива при високих значеннях тиску в камері згоряння, що обумовлено нестабільністю горіння
газової фази на околицях точки біфуркації. Теорію нестаціонарного горіння пороху академіка Я.Б. Зельдо-
вича застосовано для аналізу динаміки вибуху маршового твердопаливного двигуна ракети «Грім-2». За-
стосування такого методу аналізу раніше невідомо. Висловлена версія зв`язаності цього явища з дисперс-
ністю перемелення алюмінію дозволяє збільшити швидкість горіння в камері згоряння твердопаливного
двигуна без підвищення тиску і, тим самим, уникнути досягнення околиці точки біфуркації.  Розглянуто
процес горіння твердого палива з різною дисперсністю алюмінію. Визначені і обґрунтовані найбільш
оптимальні розміри часток металевого пального і окислювача для виключення можливого вибуху. У разі
використання в паливі субмікронного алюмінію, відбувається підключення додаткової енергії активації
випаровування перхлорату амонію, що обумовлено інфрачервоним випромінюванням частинок алюмінію
при відповідній радіаційній температурі. Таким чином, відбувається збільшення газоприходу в канал
заряду, що перешкоджає пригніченню сублімації перхлорату високим тиском. Це важливо, коли констру-
кційні матеріали кокону двигуна не можуть витримувати високий тиск в каналі заряду. Такий підхід під-
вищує стійкість і швидкість горіння твердого палива. Показана неможливість використання для ракети
«Грань» того ж твердого палива, що і в составі двигуна ракети «Грім-2». Запропоновано збільшувати
швидкість горіння включенням в состав твердого ракетного палива дрібнодисперсного алюмінію.
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