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В данной работе приведены некоторые сведения о путях возможного повышения пол-
ноты сгорания борсодержащего топлива в условиях камеры дожигания и камеры га-
зогенератора, представлены конструкторские решения и теоретические расчеты для 
летательного аппарата, работающего в широком диапазоне высот и скоростей полета. 
Рассмотрена организация потока в камере дожигания ракетно-прямоточных двигате-
лей на борсодержащем твердом топливе в зависимости от особенностей его горения. 
На основе анализа экспериментальных исследований по определению характеристик 
горения частиц бора и испытаний, проводимых с борсодержащими твердыми топли-
вами, предложено конструктивное решение по организации подвода воздуха в камеру 
дожигания для обеспечения эффективного процесса догорания продуктов первичной 
газогенерации твердого топлива в комбинированном ракетно-прямоточном двигателе.
Ключевые слова: камера дожигания, твердое ракетное топливо, воздухозаборное 
устройство, бор, ракетно-прямоточный двигатель.

This paper provides some information on the ways of a possible increase in the completeness 
of combustion of boron-containing fuel under the conditions of the afterburner and the gas 
generator chamber; design solutions and theoretical calculations for an aircraft operating in 
a wide range of altitudes and flight speeds are presented. The organization of the flow in the 
afterburning chamber of ramjet rocket engines on boron-containing solid fuel is considered, 
depending on the features of its combustion. Based on the analysis of experimental studies to 
determine the combustion characteristics of boron particles and tests carried out with boron-
containing solid fuels, a constructive solution is proposed for organizing air supply to the 
afterburner to ensure an effective afterburning of the products of primary gas generation of 
solid fuel in a combined ramjet rocket engine. 
Keywords: afterburner, solid propellant, air intake, boron, ramjet rocket engine.

Введение

Ввиду своих высоких потенциальных энер-
гетических характеристик в качестве основ-
ной энергетической добавки к топливу в ракет-

но-прямоточных двигателях на твердом топливе 
используется бор. Однако существует проблема 
при практической реализации горения борсодер-
жащего топлива в кислороде воздуха, заключаю-
щаяся в трудности воспламенения и горения ча-
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стиц бора, в связи с чем фактическая полнота сго-
рания подобных топливных составов в  условиях 
камеры дожигания (КД) остается невысокой, 
не позволяя получить теоретически возможный 
энергетический эффект реакции бора с кислоро-
дом. Существует два возможных подхода к по-
вышению энергетики двигателя: химический и 
конструктивный. Оба этих подхода можно ком-
бинировать и применять одновременно. К числу 
химических методов относятся рецептурные до-
бавки к составу топлива, например легкоплавкие 
металлы для повышения температуры, катализа-
торы, промоутеры горения бора, поверхностное 
покрытие частиц, грануляция. Ко второму мето-
ду относятся различные изменения конструкции 
газодинамического тракта, например, допол-
нительный воздушный канал или отбойник для 
дробления агломерированных частиц.

Типовая схема летательного аппарата с ра-
кетно-прямоточным двигателем (РПД) на твер-
дом топливе представлена на рис. 1. 

Конструкция состоит из газогенератора 
маршевого топлива 1, содержащего твердото-
пливный заряд; воздухозаборного устройства 
(ВВУ) 2; сопла ГГ 3, камеры дожигания 5, меха-
низма входа в камеру дожигания 4.

Камера дожигания в момент старта лета-
тельного аппарата (ЛА) может содержать заряд 
твердотопливного ускорителя. После выгорания 
заряда ускорителя происходит вскрытие меха-
низма входа ВЗУ и запуск маршевого газогене-
ратора. В этом случае такая схема ЛА называ-
ется комбинированным ракетным прямоточным 
двигателем на твердом топливе ( КРПД-Т) [1, 2]. 
Продукты газогенерации поступают в КД через 
отверстия регулятора расхода топлива. В камере 
дожигания происходит их смешение и догорание 
в воздухе, поступающем из ВЗУ. Механизм входа 
в КД обеспечивает ее герметизацию и вскрытие. 

На маршевом режиме по объему КД устанав-
ливается некоторое распределение коэффициен-

та избытка воздуха. В районе участка подвода 
воздуха создается зона с повышенной концен-
трацией кислорода, где относительно  холодный 
поток, понижает температуру топливной смеси. 
Фактически коэффициент избытка воздуха ока-
зывает влияние на процесс горения борсодержа-
щих конденсированных продуктов первичной 
газогенерации через температуру смеси продук-
тов газогенерации с воздухом и мольную долю 
кислорода в этой смеси.

Смесевое газогенераторное топливо это 
композиция, состоящая из горючего-связую-
щего, окислителя, металлического горючего 
и различных добавок — катализаторов горения, 
пластификаторов, стабилизаторов. В качестве 
окислителя могут использоваться вещества с по-
ложительным кислородным балансом, такие как 
перхлорат аммония, перхлорат калия, нитрат ам-
мония, динитрамид аммония различных фрак-
ций. Содержащиеся в топливе борные агломе-
раты являются высокоэнергетическими компо-
нентами топлива. Подобные топлива являются 
составами, обогащёнными горючими элемен-
тами, с отрицательным кислородным балансом. 
В идеальном случае окислитель в их составе 
требуется, лишь для поддержания пиролиза или 
минимальной скорости горения заряда, необхо-
димой для выноса горючих элементов в камеру 
дожигания, где они догорают, смешиваясь с воз-
духом.

На рис. 2 представлены значения объёмной 
и массовой теплоты сгорания горючих и топлив-
ных композиций, а на рис. 3 — графики зависи-
мости теоретического объемного удельного им-
пульса для топливных газогенераторных соста-

 Рис. 1. Схема летательного аппарата с РПД  
на твердом топливе 

Рис. 2. Объёмная и массовая теплота сгорания 
топлив
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вов из работ [3, 4], построенных в зависимости 
от коэффициента избытка воздуха.

Бор существует в нескольких кристалли-
ческих и аморфных формах. Аморфные фор-
мы бора — это аморфная пудра и стеклообраз-
ное твёрдое вещество. Известно множество ал-
лотропных соединений кристаллического бора. 
Наиболее устойчивая модификация β-ромбиче-
ский бор, остальные модификации нестабильны, 
но их скорость трансформации пренебрежимо 
мала при комнатной температуре и поэтому все 
модификации могут существовать при нормаль-
ных атмосферных условиях. Самыми распро-
страненными формами являются кристалличе-
ский β-ромбический бор и аморфная пудра. 

Элементарный бор в природе не встречает-
ся. Он входит во многие соединения и широко 
распространён, но его трудно получить в чистом 
виде. Аморфную модификацию бора получают 
восстановлением оксида бора магнием или алю-
минием. В результате этого процесса получает-
ся бор с примесями боридов этих металлов AlB2, 
AlB12, MgB2, MgB4, MgB6. Полибориды магния и 
алюминия — это смеси боридов, вещества с об-
щей химической формулой вида MgmBn и AlmBn. 
Кристаллы чистого бора трудно получить вслед-
ствие его способности к полиморфизму и тен-
денции бора реагировать с примесями.

Процесс горения бора изучается давно. 
Важные фундаментальные открытия были сде-
ланы в 1969 году [6], когда удалось установить 
эффект двухстадийности процесса горения 
бора в кислороде. Основная причина трудно-
сти воспламенения и горения бора — это, по-
крывающая частицу оксидная плёнка B2O3 
(температура кипения 2133 K), которая обычно 
присутствует, если частица находилась в кис-
лородосодержащих условиях. Она препятству-
ет дальнейшему окислению бора, в результате 
чего при ограниченном времени нахождения 
частицы в условиях камеры сгорания полнота 
сгорания не достигает приемлемого уровня. На 
сегодняшний день опубликован вариант мате-
матической модели [7, 8], описывающей реак-
цию отдельных частиц бора с кислородом, во-
дой и фтором. Установлено, что важную роль 
на первой стадии горения частицы бора играет 
диффузия бора сквозь оксидную плёнку к по-
верхности частицы, с образованием полимер-
ного стекловидного комплекса, который по-
лучается в результате растворения бора в его 
оксиде [7]. В более ранних математических мо-
делях, наоборот, основная роль отводилась про-
цессу диффузии кислорода к поверхности бора 
через жидкую оксидную плёнку. С помощью 
XRD (X-Ray Diffraction) анализа был опреде-

Рис. 3. Теоретический объёмный удельный импульс газогенераторных составов как функция коэффициента 
избытка воздуха 
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лен химический состав расплавленной оксид-
ной плёнки, покрывающей частицу бора. Обна-
ружено, что при температуре 773 K начинается 
агломерация частиц, а при температуре 1213 K 
агломерированные частицы бора полностью на-
ходятся в жидком состоянии. Несмотря на то что 
температура плавления бора намного выше и со-
ставляет ~2450 K, этот факт объясняется полным 
растворением частицы бора в его оксиде. 

В статье [9] приведены экспериментальные 
исследования по определению характеристик го-
рения наночастиц бора (679 нм) в плоскопламен-
ной горелке при атмосферном давлении. В про-
цессе экспериментов обнаружены две четко 
выраженные стадии горения бора и эффект агло-
мерации частиц. На рис. 4 и 5 показаны механиз-
мы реакций, происходящих с частицей бора для 
стадии воспламенения и горения.

Рис. 4. Механизм первой стадии реакции отдельной частицы бора c кислородом, покрытой оксидной плёнкой 
(математическая модель Yeh-Kuo [7, 8]) 

Рис. 5. Механизм второй стадии реакции отдельной частицы бора с кислородом  
(математическая модель Yeh-Kuo [7, 8]) 
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Время воспламенения таких частиц бора ле-
жит в интервале от 1,5 мс до 6 мс, сильно зави-
сит от температуры среды и относительно нечув-
ствительно к мольной доле кислорода.

Длительность второй стадии горения бора 
для данных условий составляет от 1,5 мс до 3 мс, 
что почти вдвое короче времени воспламенения. 
Поэтому важно заметить, что в условиях неболь-
шого времени пребывания частицы в КД нужно 
стараться сократить именно время воспламене-
ния частицы, так как это время составляет 66 % 
от полного времени горения. В отличие от вре-
мени воспламенения, для времени второй ста-
дии характерна сильная зависимость от мольной 
доли кислорода, особенно в области низких тем-
ператур среды, где этот эффект наиболее заме-
тен. Например, при увеличении мольной доли 
кислорода с 0,2 до 0,3 при температуре среды 
1625 K время второй стадии сокращается вдвое. 

Система распределенного подвода воздуха 
в камеру дожигания ракетно-прямоточного 

двигателя на твердом топливе

Для реализации подобного процесса и как 
следствие увеличения полноты сгорания борсо-
держащего топлива в условиях камеры дожи-
гания, в конструкции РПД на твердом топливе 
применяют механизм для распределения возду-
ха, поступающего в двигатель из ВЗУ. Подобное 
конструкторское решение ещё называют распре-
делённой подачей воздуха [10, 11].

Для обеспечения эффективного процесса 
догорания продуктов первичной газогенерации 
боросодержащего твердого топлива в РПД не-
обходимо организовать подвод воздуха, который 
бы обеспечивал образование рециркуляционных 
зон в камере дожигания, обладающих характер-
ными условиями, необходимыми для воспламе-
нения частиц бора. На рис. 6 представлена схема 
летательного аппарата с предлагаемым механиз-

мом распределения воздуха. Стрелками 1 обо-
значен воздух, стрелкой 2 — продукты газоге-
нерации и стрелками 3 высокотемпературные 
продукты их взаимодействия. Размер стрелок 
2 показывает количество тепла, образующегося 
в ходе реакции.

В предлагаемой схеме (рис. 6) распределен-
ная подача воздуха обеспечивается наличием 
трех окон в камере дожигания с направляющи-
ми, установленными под разными углами, — это 
позволяет уменьшить локальный коэффициент 
избытка воздуха в передней части КД и создать 
мощную турбулентную зону, которая обеспечит 
реализацию условий повышения полноты дожи-
гания топлива на основе бора в КД РПД. Время 
горения бора можно заметно уменьшить, создав 
зону высокой температуры, а затем увеличить 
мольную долю кислорода. 

В проводимых исследованиях изучалось 
влияние распределительного устройства подачи 
воздуха на образование рециркуляционных зон 
и на смешивание продуктов первичной газогене-
рации с воздухом, а также влияние распределен-
ной подачи воздуха на его течение в КД.

Было подготовлено две 3D модели каме-
ры дожигания с различными вариантами под-
вода воздуха, также эти варианты рассматри-
вались с устройством входа в КД и без него. 
Расчет течения продуктов газогенерации вы-
полнялся с использованием системы уравнений 
 Навье — Стокса, описывающей движение газа в 
трехмерной постановке. Результаты расчета те-
чения воздуха и кондесированных продуктов га-
зогенерации в камере дожигания представлены 
на рис. 7.

По результатам расчетов можно сделать вы-
вод, что механизм распределения воздуха в ка-
мере дожигания способствует организации пото-
ка таким образом, что в донной области камеры 
дожигания создаётся высокотемпературная зона 
со стехиометрическим соотношением топлива 
и необходимого для обеспечения стехиометрии 
количества воздуха. Одновременно оставшаяся 
часть воздуха поступает во второе и третье окна, 
где происходит дожигание частиц бора в потоке 
(рис. 8).

Согласно проведенным расчетным исследо-
ваниям, в районе второго и третьего окон реали-
зуется вторая стадия горения частиц бора, при 
этом эффективность горения обеспечивается 

Рис. 6. Схема летательного аппарата с ПВРД на 
твердом топливе с механизмом распределения 

воздуха
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Рис. 7. Результаты расчета скоростей течения воздуха и продуктов газогенерации в камере дожигания: 
а— без устройства распределения; б — с устройством распределения

а 

 Рис. 8. Осредненные поля абсолютной температуры газовой фазы в плоскости симметрии  
с устройством распределения 

б

подводом воздуха и эффективным смешением, 
что в свою очередь приводит к увеличению пол-
ноты сгорания генераторного газа и улучшению 
летно-технических характеристик ЛА. По ре-
зультатам расчета были получены зависимости 
полноты сгорания частиц бора в камере дожига-
ния при распределенном подводе воздуха и без 
него (соответственно рис. 9, 10).

Заключение

Проведенные в АО МКБ «Искра» разра-
ботки, исследования и сравнительные расчеты 

двух конфигураций камер дожигания РПДТ — 
классического подвода воздуха и распределен-
ного подвода воздуха — показали, что благода-
ря использованию предложенной конструкции 
устройства для распределения подвода возду-
ха, в донной части корпуса образуется вихревая 
зона повышенной температуры, а далее форми-
руются две зоны с повышенной мольной долей 
кислорода воздуха. Характер течения воздуха в 
КД, организованный подобным образом, спо-
собствует увеличению полноты дожигания твер-
дого борсодержащего топлива и, в конечном сче-
те, повышению импульса тяги двигателя. 
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Рис. 9. Зависимость полноты сгорания частиц бора 
в камере дожигания при распределенном подводе 

воздуха

Рис. 10. Зависимость полноты сгорания частиц 
бора в камере дожигания без распределенного 

подвода воздуха


