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Resumo

Na industria aerondutica/aeroespacial tem-se verificado uma procura de
propelantes com melhores desempenhos, menos poluentes e mais eficazes para um
motor foguete, o que tem levado a uma evolucdo consideravel no ramo dos propelantes
heterogéneos. Neste ambito tem-se observado a eminente necessidade de conjugar 0s
oxidantes (sendo 0 mais comum o perclorato de amdnia), com as nitramidas (RDX) sob
varias concentracfes. Actualmente tem-se constatado ainda que a adicdo de
combustiveis metalicos (mais concretamente o aluminio) e a adicdo de ligantes
energéticos contribuem para o aumento dos parametros de desempenho de voo,
nomeadamente, o impulso especifico, o caudal, a velocidade caracteristica, a velocidade

dos gases de escape, entre outros.

Constata-se ainda que existem combustiveis metalicos promissores para além do

aluminio, entre eles o boro, o berilio, o titdnio e 0 magnésio.

Esta dissertacdo visa clarificar e modelar a influéncia de uma mistura de
propelante compdsito de base de perclorato de amonia, com o explosivo RDX
(Cyclotrimethylene trinitramide), com e sem a adi¢do de particulas finas de boro. Desta
forma € possivel verificar se o boro é um bom combustivel metélico, sendo ou nédo

passivel a ser usado nos motores foguete.

As propriedades energéticas do boro, assim como o progresso do boro na
superficie da queima do grdo, sdo modeladas usando um algoritmo matematico em
Matlab.

Este estudo visa entdo comparar dois propelantes muito semelhantes, um com
boro e outro sem boro, de forma a compreender e verificar se esta aplicacdo é viavel.
Por fim far-se-a um estudo de comparacdo (apenas complementar) entre o boro e o

aluminio a nivel de desempenho.

Palavras-chave

Propelante solido, combustivel metalico boro, perclorato de amonia, produtos da

combustéo.
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Abstract

In the study of heterogeneous propellant, that contain large amount of fine boron
and ammonium perchlorate, it is appropriate to distinguish the combustion exhaustion
products in order to evaluate/obtain the effects of the specific impulse, specific mass,

Mach number and mass flow of the mixture.

Several composite propellant mixtures, ammonium perchlorate, nitramines
(RDX — Cyclotrimethylene trinitramide), were considered with or without the addiction
of small particles of Boron and modeled.

The energetic properties of boron and the progress of boron particles on the
burning surface of the ammonium perchlorate based composite propellants is modeled

used a computer algorithm.

This work reports the analysis of the influence of Boron in the ammonium

perchlorate based composite propellants.

Keywords — Solid propellant, Boron, Combustion products; RDX, ammonium

perclorate
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Nomenclatura

a=Velocidade do som

Ac=Ar=Area de saida

C=Velocidade dos gases de escape

C’=Velocidade caracteristica

Cr=Coeficiente de traccdo

Crmax=Coeficiente de traccdo maximo

CPnix=Calor de especifico da mistura

F=T=Tracc¢éo

Fexplosio= For¢a de exploséo

Hu20=Entalpia molar da molécula de 4gua

H,=Entalpia molar da molécula n

I=Impulso total

Is=lst=Impulso especifico

kp=Taxa de reaccdo especifica indicada pela seta (funcdo da pressdo e temperatura)
kc=Constante de equilibrio em funcdo da pressdo e da temperatura
ki=Constante de equilibrio em funcédo da pressdo e da temperatura
Kmix= Razdo dos calores especificos

kp=Constante de equilibrio em funcéo da quantidade molar das espécies
M=Numero de Mach

It=Massa molar

M =Peso atbmico da espécie n

N=Ntta = NUMero total de moles

nn= nmero de moles da espécie n

P=Pressao

Vi
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P,=Presséo ambiente

Pe=pressao de explosédo

Q=Poder de exploséo

(Qf°;=Calor de formacao das espécies a temperatura inicial Ty
(Qf™®);=Calor de formacao das espécies & temperatura inicial Ts
r=Taxa de queima

t,=Tempo de queima

Te= temperatura do explosivo

Ve=Velocidade saida

V,=Velocidade na tubeira

Tc=Temperatura da cdmara de combustéo

an= Quantidade molar de n

Q =Balanco de oxigénio

AG°=Energia livre de Gibbs

AHd=Varia¢ao da entalpia de formacao padréo

p=Massa especifica

®= Razao de mistura

ds=Razdo de mistura estequiométrica

Constantes

Qpicric acid=3250 KJ Kg™*

R=Constante dos gases ideais=8,314 J/molK
Rar=Constante do ar=287 J/kgK
Vi=Volume no contexto fechado =1

Vpicric acie=0.831 dm®

a = co-volume = 0.55

Vi




Dissertacdo - Analise tedrica de propelante compdsito de base de perclorato de amdnia
contendo pequenas particulas de boro

Paulo Alexandre Rodrigues de Vasconcelos Figueiredo

Conteudo

CaPitulo 1 - CONCEILOS DASICOS ....cccuvveeieerieiieiiiiee ettt s esite e e e sttt e e e sae e e s s tee e e sabee e s s ssbeeeesnbeeessnrees
ENQUAAramento dO tEMQG .........ccoccuueeiieciiii ettt e sttt e e st e e s sbte e e s sbteeessbaeeessbeaeesnans
EStrutura da diSSEIrtAGEHO. ......uuuiieeiieeiieciiee ettt e ettt e ettt e e s sste e e s sbte e e s sbteeessbteeessbeeeessseneessnns
PropuUISGO fOGUELE .......uvveeeeieee ettt e ettt e e e et e e e et e e e e bte e e s eabteeeesbteeessbteeeesnsaneananes

PrOPEIANTES. ......coeeeeeee ettt et e e et e e et e e e et te e e e et e e e e bae e e e bae e e e atae e e e nraaeeenrees
Propelantes QUIMICOS ............ccuueeeecuiieeeeciee ettt e e tte e e etee e e e tae e e e bae e e e eabaea e e araeeeeennees
Propelante SOLITO. ..........ccuuuiiecuiee ittt e e e e e s e ebae e e e ae e e e enres

Caracteristicas desejadas dos propelantes ............ccccoeccueeiiiiieieiiiiiee s e e

Combustivel utilizado (EXPIOSIVO) ............uueeecuiiieeieee et e e
ESEAQO GO QITE ...ttt st sttt b e s bt st sttt e be b e nneas
Capitulo 2 - Termoquimica de misturas eXpPlOSIVAS .............ccccuueeeecieeeeeiiieeeecie e e e eeaee e
Lo e [ (oo o I PR
(0 [0 LX) oo Tolo (o o (=B =3q o) [0 kT Vo kPSPPSR
Termoquimica dOS @XPIOSIVOS..........ccccueiiieciieieeciee e ceiee et e e eee e e s ere e e e ebee e e e sbeee s s ebeaeeeseees
BAlANEO A OXIGENIO ......ueeeeereeee ettt e ettt e e et e e e et e e e e ebte e e e sbteeeessteeeesseeaaesseneananes
DecomposicGo/diSSOCIACAO dQ FEACEHD ........ooccueeecueeeereeeeeeeeeeeeeiee e eeee et eeeteeeetaeeeereeeeaee s
(@] [oY gl (=3 o) a/a 4 To ol o N PSSP
(001 o] gle [=B'=)'q o] [ XY+ (o HS OO U UPPRPRRRRIRE
Valores dos produtos gasoSos NG eXPIOSAO ........c...eeeeccuueeeeccieeeeeiieeeeereeeesiree e siree e e saaeee s
Forca € poder de eXPIOSAO............cccueeeeecuiee ettt e e tre e e e etae e e e tae e e e ares
Combustdo, deflagracGo € detONACAO ..........c..eeeeecuveeeeeciieeeecieeeeecee e ecee e eetee e e etae e e e ebaeeaeeans
COMDBUSTOO ..ottt ettt st e e st esa et e st e e sbee e sabeeebeeeanseesabeeesareesaneean
Aspectos fisicos e quImicos da COMBUSEAO..........cccueeeeeiiuieeiiiiiie e e
Combustdo de explosivos € Propelantes ..............ccceeeeccueeeiiiiiieeesiiiee e eree e esae e e
10=q oo [ [oo o BRSSP
T4 0T ool o USRS

o T ol [ XU PURSN

PrOCESSO GO COICUIO . sssnnnsnnnsnnnnn

.4



Dissertacdo - Analise tedrica de propelante compdsito de base de perclorato de amdnia
contendo pequenas particulas de boro

Paulo Alexandre Rodrigues de Vasconcelos Figueiredo

RESUIEAGOS ...ttt ettt ettt et e s bt e s b e e sabeesnaeesabeeeneens 31
CONCIUSOES: ...ttt ettt ettt ettt e st e st e s bt e e s be e s be e e abe e s abeeesabeesabeesneeesabeesneens 31
Capitulo 3 - Aerotermoquimica dos produtos da COMbBUSEAO ...........cccuveveeeeeeecciiiiiieeee e 32
T oo [V ol o SRS 32
CONCEITOS IMPOITANTES ..uvvvveeeiiiiiiiiiiii s anann 33
ROGICAIS IVF@S ...ttt ettt ettt st b e sbeennees 34
PESO MOICCUIAL ...ttt ettt ettt e b e e st esabe e sbee e sabeesnee s 34
ROZAO A8 MUSTUI Q..o ettt ettt ettt sat e s bt e e st e e sabeesbbeesabeesneeas 35
Razdio de mistura eSteqUIOMELIICA . ........c..uuieecueeeieiiie ettt eeee e e e e e e sbee e e sbee e e eases 36
Fendmeno da disSoCiAgAO, fASE UNICA ..........cueeeeecuveeeeecieieeecieee e ettt e ectee e e ecttee e s e sate e e s ebaaeaeeans 37
Fendmeno da dissociacdo, uso do sistema intermedio ................coueeeeceueeeeecieeeeeiiieeeecieeeeeans 42
Temperatura da CAGMQ..............c..ueeeeccieee ettt e et e e e et e e e e bee e e e eabaee e e eabaeeeennnees 44
COMPOSICHO AE FEFEIENCIA .....vveeeeeeeeeciee ettt et e s ee e e s sbae e e e abeee e s enses 45
Temperatura adiabdtica da CAAMQ................oeeieciiiiieiiiiie et eaee s 45
RESUITATOS ...ttt ettt et ettt e s be e s bt e e s bt e e bt e e sabeesabeeesareesanes 48
CONCIUSBES ...ttt ettt b e s bt s at e st e et ebe e sbeesate st e sabeebeebeenneas 48
Capitulo 4 - TEOriQ AQ tUDEIIQ............ccccveeeeeeieieeecitee e et e e ectee e e et e e e e etee e e e atee e e e abee e e earaeeeennsees 50
T e e [V ol o PSPPSR 50
oo [V =2 =2 Lo (= | PR 50
TEONIO O TUDEITG ...ttt st sttt ereens 52
ESCOAMENTO A EUDCIIQ ...ttt ettt sttt 52
Pardmetros de desempenho do fOGUELE ............cuuuiiecciiiiecciiee ettt aeea e 55
L (ol olo Lo J U SPPRR 56
(/=] LoTol[o [0 To [Bo [ 2T ol ] o -2 SRS 57
Pardmetros fiSiCOS dO fOGUELE...........ucouiuiiiieiiiie ettt e st e s e e s sbae e e e sbaeeaeeaes 57
Pardmetros fisicos do foguete NG garganta...........cccccccccveieeccieeeececiiee e eeeee e 57
(600 17T o] N TSP UP PR 58
PArGMEtroS COrQCLEIIStICOS. .......couieuieiieeaiieeete ettt ettt st sttt ettt sttt be b e naeas 58
(@oT=) o [=Tg 1 (=R (=31 g [olots o J PSRRI 59
Velocidade COraCteriStiCa ..........ouiuuimniiiniiiiiiiiisie ettt s 60
CONSUIMO ESPECIFICO ..oeeveeeeeiieee ettt ettt e et e s e e et e e e e e e s abae e e e abee e e e abaeesenteeeeenses 61
Velocidade efectiva de SCAPE C ..........uuueiecuveeieciiieeeciee e ectee e eevee e esree e e sare e e s saaee e e naaeee s 62



Dissertacdo - Analise tedrica de propelante compdsito de base de perclorato de amdnia
contendo pequenas particulas de boro

Paulo Alexandre Rodrigues de Vasconcelos Figueiredo

Impulso total € iIMPUISO ESPECITICO ......ccccuueiiieiiiiiieiie et 62
e (o =2 1Y 1= [ 1 Lo PSPPSR 64
RESUIEAGOS ...ttt ettt ettt et e s bt e st e e sabeesnaeesabeesneens 66
CONCIUSBES ...ttt ettt s bt sat e st s bt et e e sbeesate st e sateebeenbeennees 67

Perspectivas de trabalhos futuros e conclusGes fiNQis. .........ccueeecvueeeeiieeeeeciiee e e e 69
Perspectivas de trabalios fULUIOS ........c..ueieccieeiiecieee et ecte e e et e e e srae e e s ebaeeaeeaes 69
Conclusdes e CONSIAEIraGOES fiNQIS .......ccuuuiieeuiiiieiiiieieciieeeeeteee st e e s serteeesssbteeesssbeeeesssseeeesanns 70

L7141 [o e T | { o PRSP STR 71

ANIBXOS ..ttt e e e e e e e st e e e e s s s eree s 1
ANEXO | - DAAOS GEOMICOS ...ttt ettt st sttt be e saeesane e 1
Anexo Il - Grdficos e resultados CAPITUIO 2 .............ooeecuveeeeciieeeeeiee e e 1
Anexo Il - Grdficos e resultados COPitulo 3 ............oooucueeeeciiiieeeceee e e 4
Anexo IV - Grdficos e resultados do CAPItulo 4..........cocuuuiieeciiiiieiiiie et 5

Anexo IV - Comparagdo entre o boro e o aluminio como combustivel metdlico para motor

oo TV =1 =2 TR STR 8

CONCIUSHO ..ottt b e bt s at e st et et esbeesate st e s abeebeenbeenneas 11

WYL= (o A A Vo o o [o 3 PP PPPPPPPRRt 12
NOMENCIATUIE ..ttt ettt ettt sttt b e ne e smeesaeeeaneenneens 12
T 1211 o Yo [T o1 4 o o PSR 13
II.  Theoretical BackroUNd ...........cccuiiiiiiii e e e e e e e e aaeee s 14
M. ReSUILS aNd DISCUSSION ....eeuviiiiiiiieiieteet ettt st ne e 15
IV. CONCIUSTON .ttt st sttt et e b e s e sae e san e st ene e neenrees 19
ACKNOWIEAGMENTS ...t et e e st e e e e s bt e e e e ebeeeeesbeaeessbeaeeesseneasanes 20
2] EET =T o Lol =L TSSOSO RO RPTOPPOPRRRPRRROO 20

DAY 0 1= (o VA IR Y o = o 1 22
NOMENCIATUIE ..t e e st e s bt e s e e s re e e sar e e sareesneeesareesneeas 22
AV 2 14 e To (¥ ot [ o PSPPSR 22
Vi Theoretical DACKGrOUNG.............c...uuuuviieee ettt e e e e st e e e e e e s ebaae e e e e e e eenannns 24
VII. ReSUItS aNd DiSCUSSION ...eviiiiiieiiieiiee ettt ettt ettt e sr e e s esre e e smreesanes 25
VIL CONCIUSION ceeeiet ettt ettt s e b e e s b e s ane e e s mreesreeesaneeenneeas 29
ACKNOWIEAGMENTS .....iiiii it e e e et e e e s bt e e e e ebteeeesbtaeessbtaeeesseneasanes 30
REFEIEINCES. ...ttt ettt sttt et e bt e b e s bt e st st e e b e b e e sreesaeeeaneereens 30



Dissertacdo - Analise tedrica de propelante compdsito de base de perclorato de amdnia
contendo pequenas particulas de boro

Paulo Alexandre Rodrigues de Vasconcelos Figueiredo

Capitulo 1 - Conceitos bdsicos

Enquadramento do tema

Desde o inicio da exploragdo espacial que se tem procurado combustiveis novos
e melhorados para aplicacdo no sector aerondutico mundial. Neste sentido tem existido
um aumento exponencial no que aufere ao desenvolvimento desta vertente tecnoldgica,

quer no campo aeroespacial, quer no campo da defesa militar aérea.

Outro ponto a ter em consideracdo sdo os actuais combustiveis utilizados na
actualidade, entre eles os explosivos, os oxidantes, os ligantes e 0s combustiveis

metélicos que carecem de uma constante evolucdo e aperfeicoamento.

Existem motores foguete com varios tipos de propulsdo, entre eles, propelante
solido, propelante liquido, propelante gasoso, propelante hibrido ou ainda a propelante

thixotropico (gelificado).

A procura por propelantes sem fumo tem encorajado os cientistas na procura de
oxidantes providos de cloro como substituto do perclorato de amonia, pois este
contribui para as chuvas acidas e para 0 aumento da camada de ozono, para além do
impacto que tem para o ser humano, pois deteriora a tir6ide humana e € um grande

contaminante para a agua potavel [1].

Neste sentido, neste trabalho faz-se um estudo, pelo que se sabe, ndo realizado
até a data, sobre a possibilidade de substituicdo do aluminio (combustivel metalico) pelo
boro, com o Unico e exclusivo objectivo de aumentar o desempenho dos parametros de

voo (impulso especifico, velocidade dos gases de escape e velocidade caracteristica).

Estrutura da dissertagao.

No primeiro capitulo, ou o capitulo da introducéo é descrito o enquadramento do
tema, ou seja, 0 porqué de se ter escolhido este tema para a dissertacdo em causa, é

também dado uma breve descricdo do que é a propulsao foguete, o que é um propelante
4
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assim como a descricdo de um propelante sélido. Sdo também referidas as diferencas
entre propelantes homogéneos e heterogéneos. Sao evidenciadas ainda as caracteristicas
desejadas dos propelantes (parametros de desempenho) assim como a descricdo do
oxidante e uma breve descricdo do combustivel (explosivo) em questdo, o RDX.

No segundo capitulo realiza-se uma andlise aprofundada aos parametros da
termoquimica de explosivos. Esta visa compreender determinados parametros que sao
de alta relevancia, para a analise aerotermoquimica dos produtos da combustao (capitulo
3) que sera efectuada posteriormente. Neste capitulo serdo analisados parametros como
o balanco de oxigénio, a classificacdo dos explosivos e 0 estudo dos fendmenos de
dissociacdo dos produtos da reac¢do, para além de ainda se tentar compreender a lei de
Springer - Roberts [2], verificar e compreender o que € o poder explosivo e a forca de
explosdo do mesmo. Em término serd feita uma descri¢do sobre a combustao, sobre as
diferencas entre detonacgédo e deflagracdo, pressao limite superior, calor de formacéo e

calor de explosdo de uma mistura explosiva.

O terceiro capitulo visa fornecer no final a temperatura da cdmara de combust&o,
para que se possa efectuar uma analise aerotermoquimica dos produtos da combustéo.
Apbs este calculo (mais preciso para a elaboracdo desta dissertacdo) sera possivel
avancar-se metodicamente para o calculo do desempenho de voo entre o propelante com
boro e o propelante sem boro. No entanto neste capitulo serdo abordados temas como
pesos moleculares, radicais livres, razdo de mistura, razdo de mistura estequiométrica,
dissociacdo dos produtos da combustdo uni fase e uso do sistema intermédio e

temperatura adiabatica da chama [3, 4, 5, 6, 7 e 8].

No quarto capitulo é executado todo um conjunto de parametros de desempenho
de voo desde o célculo das pressbes da camara de combustdo, as temperaturas da
mesma, o calculo das massas, dos calores especificos da razéo dos calores especificos e
da massa molecular da mistura, perceber o conceito de foguete ideal, da traccdo, do
consumo e impulso especifico, da velocidade dos gases de exaustdo, da taxa de queima
e da velocidade caracteristica. Depois sera efectuada uma comparacdo sobre o
propelante sélido com boro e o propelante solido sem boro.
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No ultimo capitulo serd complementado com uma conclusao geral e uma projec¢édo

de possiveis desenvolvimentos futuros sobre o tema dos propelantes sélidos para motor

foguete, dada a amplitude que cada vez mais este tema atinge.

Propulsdo foguete

Os sistemas de propulsdo foguete, podem ser classificadas de acordo com Vvarios

parametros [3, 9];

>
>

YV V V V

Fonte de energia (quimica, nuclear ou solar),

Funcdo bésica (estagio de propulsdo, sustentacdo, controlo de altitude,
estacdo de orbita, etc.)

Tipo de aeronave (aeronave, missil, auxiliador de subida, veiculo
espacial, etc.)

Tamanho

Tipo de propelante

Tipo de construcéo

Numero de unidades de propulsdes foguete usados num determinado
veiculo.

Outra forma de classificar os sistemas de propulséo foguete € ainda pelo método

de producdo de trac¢do, como é o caso da expansdo termodindmica do gas usado na

maioria dos projectos de propulsores foguete. A energia interna do gas é convertida em

energia cinética do escoamento de exaustdo e a traccdo é produzida pela pressdo do gas

nas superficies de exposicdo do gas. A mesma teoria termodindmica € 0 mesmo

equipamento (tubeira) é usado na propulsdo a jacto, na propulsdo foguete, na propulsao

nuclear, propulsdo laser, propulsdo solar/térmica e alguns tipos de propulsdo eléctrica.

Este trabalho centra-se na propulsdo quimica foguete de propelante sélido [8].
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Propelantes

Os propelantes sdo materiais combustiveis que contém dentro de si todo o
oxigénio necessario para a sua combustdo. Os propelantes sdo projectados para

deflagrar sem detonar [6].

A queima é precedida por uma chama ou faisca inicial, ou por estalo e sé depois
procede a chama violenta, mas ndo acompanhada por um longo barulho como € o caso
dos explosivos de detonacdo. Os exemplos de propelantes, sdo a pélvora, os propelantes
sem fumo, os explosivos de base nitrato, ou o perclorato de amoénia, o qual ndo contém

nitroglicerina ou outro componente aromatizado de azoto [10].

Propelantes quimicos

A energia usada na propulsdo foguete € geralmente obtida de uma reaccdo
quimica exotérmica envolvendo 2 espécies moleculares, nomeadamente oxidante e
combustivel. O nome propelante quimico é dado a qualquer par de liquidos ou sélidos

gue possa ser usado para produzir a reaccao desejada.

A energia da alta pressdo da reaccdo da combustdo de propelantes quimicos,
normalmente combustivel e oxidante quimico, permite o aquecimento dos produtos
gasosos da reaccdo até temperaturas elevadas (2500 a 4100, Kelvin). Estes produtos
gasosos sdo subitamente expandidos na tubeira e acelerados a altas velocidades (1800 a
4300 m/s). Visto a temperatura dos produtos gasosos ser aproximadamente o dobro do
ponto de fusdo do aco, é necessario aquecer ou isolar as superficies expostas pelos gases
da combustdo. De acordo com o estado fisico do propelante existem diferentes tipos de
propulsbes de foguetes quimicos. Os propelantes solidos podem ser homogéneos ou

heterogéneos [5].

A classificagdo periddica dos elementos pode ser usada para distinguir entre 0s
oxidantes e os combustiveis. Os atomos a direita da substancia neutra (azoto) sdo 0s

oxidantes, enquanto os da esquerda s&o os combustiveis [3].
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H «— Combustiveis Oxidantes —
Li Be B C N O F
Na Mg Al Si P S Cl

O principal oxidante é o oxigénio e certos derivados com alto teor de oxigénio
(perclorato de hidrogénio, acido nitrico e percloratos), contudo o cloro € um dos
compostos cada vez mais utilizados. O principal combustivel é feito de atomos “leves”,
tais como hidrogénio, litio, boro, carbono, aluminio e magnésio. Os combustiveis mais
usados sdo os compostos de carbono (hidrocarbonetos, alcoois etilicos, etc.), depois sdo
0s compostos de azoto (amdnia, hidrazina, derivados alcalinos e aminas). Hoje em dia
sdo usados compostos de boro e litio. A energia libertada pela combustdo de propelantes
quimicos é contudo limitada pelo fendmeno da dissociagéao.

Acima de uma certa temperatura, os produtos da combustdo deixam de consistir
apenas de moléculas saturadas (H,O, CO,, Al,0O3, B,03) mas também de radicais livres
e atomos ou moléculas mais simples (OH, CO, O, H) formacdo na qual decresce a

energia disponivel.

Propelante sélido

Num foguete a propelante solido, o propelante é totalmente armazenado dentro
da camara de combustdo sob a forma de um ou mais blocos chamado grdo, que é
suportado pela casca ou por uma espécie de grelhas. A principal caracteristica de um
propelante sélido para motor foguete é a sua simplicidade. Um propelante sélido
consiste em varios ingredientes quimicos tais como oxidante, combustivel, ligante,
plasticizante e agente de cura. Neste trabalho apenas se vai dar relevancia ao oxidante,

ao explosivo (combustivel) e ao combustivel metélico (boro).

A propulsdo foguete a propelante solido ndo necessita de um sistema de
alimentacdo, no entanto, a queima é limitada a alguns segundos, ou fraccdo de
segundos. O tempo de queima é geralmente na ordem de 1 ou 2 minutos, se bem que

existam motores foguete com tempo de queima bem superiores (de 10 a 20 minutos) em
8
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motores de desempenho inferiores. No presente trabalho, o impulso especifico varia

entre 3 minutos a quatro minutos e meio.

Uma vez efectuada a ignicdo, a combustdo geralmente ocorre até se gastar
completamente o propelante. A lei da traccdo e fixa e ndo pode ser regulada, contudo,
parece teoricamente possivel parar a combustdo e reiniciar o propelante através do
controlo da cdmara de pressdo (uma traccdo precisa € imperativa para trajectérias
balisticas). A combustdo pode ser parada pela permissdo de quebra na cdmara e pela

ventilacao forte no gréo.

A massa especifica dos propelantes solidos é cerca de 20 a 80% maior do que a
dos propelantes liquidos e esta vantagem compensa particularmente a sua perda ligeira
de impulso especifico [7, 8].

A fiabilidade de um foguete a propelante solido é fundamentalmente melhor que
a dos motores a propelante liquido, cujo mecanismo requer um grande nimero de
componentes, o que faz com que seja mais susceptivel a falhas. Fiabilidade a 99% pode

ser facilmente encontrada nos motores foguete a propelante sélido [7].

O manuseamento de um propelante sélido também € mais simples e mais viavel

que o de um propelante liquido.

O custo de desenvolvimento e producdo de um motor a propelante solido é

inferior ao de um propelante liquido especialmente para tracgdes muito altas.

O preco do propelante sélido € mais elevado, mas devido aos outros factores

acima mencionados ndo influencia o preco total.

A pressdo da combustdo no foguete a propelante solido é geralmente maior que no
propelante liquido visto que néo esta sujeito a limitacbes de um sistema de alimentagdo

(de combustivel) permitindo o uso de coeficientes de tracgdo superiores.
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Propelantes homogéneos

Também chamados coloidais ou de base dupla (Double Base - DB) possuem
nitrocelulose e nitroglicerina como principal ingrediente. Por vezes pequenas
quantidades também possuem baixas quantidades de estabilizante, plastizantes nédo
explosivos, refrigeradores, lubrificantes e modificadores de taxa de queima ou outros
aditivos que fornecem propriedades desejadas aos propelantes. S&o fabricados de duas
formas: extrusdo ou moldagem. Aplicam-se nos misseis antitanque. Propelantes

homogéneos podem ainda existir em base simples, dupla ou tripla.

Base simples — consiste em nitrocelulose (NC) (mais de 90%) azoto que pode ir a
um méaximo de 13.25%. A NC é gelatinosa com plastizantes como Dibutyl Phtalate e
estabilizados com carbamite, sendo extrudidos e cortados no tamanho de grédo
pretendido. S8o usados como propelante de artilharia. O calor de exploséo varia de
3100-3700 J/g.

Base dupla — também contém nitroglicerina adicionada a nitrocelulose e a
quantidade de nitroglicerina depende do desempenho desejado do propelante de base
dupla. Estes propelantes (DB) sdo mais energéticos que os propelantes de uma sé base.
O calor de explosdo varia entre 3300-5200 J/g. Existem duas desvantagens no uso dos
propelantes de base dupla, eroséo elevada resultante da alta temperatura e presenca de
clardo que desloca a posicdo do propelante. Usados em artilharia, morteiros, foguetes e
misseis. Os propelantes de base dupla (criados por meio de extrusdo ou técnicas de
moldagem da polvora) sdo usados nos foguetes antitanque, ou misseis tacticos. A
principal vantagem é que produzem uma quantidade minima de fumo (provenientes das

poucas quantidades de aditivos).

Base tripla — Um material energético nitrogualdina (também chamada picrite) é
geralmente adicionado ao propelante de base dupla de forma a reduzir a temperatura da
chama e o clardo. A quantidade de nitrogualdina (vai de 50-55%) utilizada depende dos
parametros da missdo. O propelante de base tripla possui valores de energia que variam
entre 3200-3700 J/g (intermédio entre propelantes de base simples e propelantes de base

dupla). Usados em artilharia de tanques e artilharia de grande calibre.

10
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Propelantes heterogéneos

Compdsitos — Consistem essencialmente de combustivel ou ligante e oxidante. O
ligante ou combustivel (explosivo) constitui a matriz que tem o oxidante solido tal como
nitrato de amonia, perclorato de amonia, dinitramina de amonia (ADN) ou Hydrazinium
nitroformate (HNF) assim como o governo das suas propriedades fisicas. O oxidante
funciona como um preenchedor. Semelhante aos propelantes de base dupla, o
plastizante pode ser um material inerte ou energético. Para altos impulsos especificos é
necessario um grande carregamento de oxidante, contudo afecta as propriedades fisicas
do propelante. O oxidante mais usado é o perclorato de aménia. O impulso especifico
pode ser substancialmente aumentado recorrendo a incorporacdo de aluminio ou
magnésio na formulacdo do propelante. Um propelante sélido compdésito/composto é
uma mistura heterogénea de um oxidante cristalino, um polimero como ligante e outros
aditivos reguladores das propriedades fisico-quimicas requeridas para acomodar 0s

objectivos de projecto.

Os propelantes compdsitos, baseados em perclorato de amonia, sem aluminio,
geram pouco fumo, HCI e H20O (vapor) vao precipitar e formar goticulas na nuvem de
vapor sob determinada temperatura e condi¢cBes de humidade. Sdo usados em varios
tipos de misseis tacticos. Com aluminio sdo largamente usados em misseis e lancadores
espaciais podendo ser considerado no futuro como indesejavel (juntamente com o HCI),
devido a problemas ambientais.

Propelantes compositos de base dupla modificados - Nos compésitos modificados
de base dupla (CMDBS) séo utilizadas quantidades significativas de oxidante cristalino
(perclorato de amdnia) e combustivel metélico (p6 de aluminio) incorporados numa
matriz de propelante duplo resultando num propelante altamente energético. Se for
utilizada moldagem na sua manufactura, estes dois ingredientes sdo inseridos no pé do
propelante. Os propelantes CMDB sdo caracterizados pela sua alta energia de saida

(1ISP=260/270s) acoplada a temperatura elevada de combustao.

Propelantes ricos em combustivel - (FRP) com alto teor de combustivel metalico. Os
combustiveis ricos em combustivel sdo usados nos motores ram-rocket, nos quais

operam com a combustdo de gases pelo combustivel gerado na primeira cdmara ou
11
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combustor e o ar induzido da atmosfera para a segunda cadmara para completar a
combustdo. O maior beneficio de um ram-rocket é a reducdo do peso do foguete ou
missil. Consistem em combustiveis ricos, combustiveis metélicos, ligantes e uma

quantidade minima de oxidante para suster a combust&o.

Propelantes hibridos - Consistem num propelante com componente sélido e liquido
no mesmo sistema. O processo de combustdo é muito semelhante ao processo de
propelante solido e propelante liquido. O oxidante é injectado, ou através de bomba ou
por vacuo na camara de combustdo onde se encontra o grdo do explosivo, o que resulta

numa combustéo a alta velocidade, aumentando a velocidade dos gases de exaust&o.

Propelantes thixotrépicos - Séo conhecidos como propelantes gelificados (Gel). Os
combustiveis e oxidantes sdo convertidos em thieoxotropos pela adicdo de uma pequena
quantidade de um agente gelificante, de forma, a assegurar uma suspensdo uniforme dos
aditivos solidos (geralmente metalicos). Durante o armazenamento foi verificado em
determinados estudos que com a pulverizacdo de aluminio ou berilio suspensos no

combustivel liquido, é possivel aumentar o impulso especifico substancialmente.

Um propelante s6lido consiste em vérios ingredientes quimicos tais como oxidante,

combustivel, ligante, plasticizante e agente de cura.

Os pbs metélicos (combustiveis metalicos) melhoram as caracteristicas energéticas
do propelante pelo aumento da temperatura de combustdo. A utilizacdo de pequenas
particulas metalicas suspensas no combustivel pode aumentar o impulso especifico em 9

a 18%. Neste trabalho aplicou-se a percentagem de 17% de boro na mistura.

Tém sido efectuados grandes progressos nas duas Ultimas décadas na modelacdo de

processo de combustéo e ignicdo dos ingredientes para propelante solido.

Caracteristicas desejadas dos propelantes

A escolha do propelante é muito importante para o projecto de um motor foguete.

As caracteristicas desejadas sdo [3, 4, 5, 6, 8]:

12
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10.

11.
12.
13.

Alto desempenho, ou alto impulso especifico, isto quer dizer alta temperatura do
gas e/ou baixa massa molecular.

Taxa de queima previsivel, reproduzivel e ajustavel inicialmente para o tamanho
do gréo e requisitos de projecto do que respeita a traccao

Para variacfes minimas na traccdo ou pressdo na camara de combustdo, a
pressdo ou expoente da taxa de queima e o coeficiente de temperatura deve ser
reduzido.

Propriedades fisicas adequadas (incluindo ligacbes de forca) na gama de
temperatura de operacgéo

Alta massa especifica (permite um motor com menor volume).

Previsibilidade, reprodutibilidade das qualidades da ignicdo (tal como ligacdo
razoavel sob pressdo)

Boa caracteristica de manuseamento e longa vida. O manuseamento e previsdes
de vida dependem dos componentes quimicos e das propriedades fisica. O
critério de dano e carregamento ciclico e térmico. Os testes actuais das amostras
de propelantes e informagdes dos motores falhados.

Baixa absorcdo de humidade, pois causa deterioracdo quimica

Simples, reproduzivel, baixo custo, controlavel, de baixa perigosidade de
manufactura.

Disponibilidade garantida de todas as matérias-primas e componentes de compra
acima da producdo e tempo de operacdo de vida do propelante. Bom controlo
sobre as impurezas indesejadas.

Baixo risco técnico, histdria favoravel de aplicacéo.

Relativa insensibilidade a certos estimulos energéticos.

Gases de exaustdo ndo toxicos.

14.Nao propicios a combustdo instantanea

Grdo

O gréo constitui o corpo solido do propelante e é responsavel por cerca de 82 a

94% da massa total do motor. O grdo pode ter varias configuragdes que alteram a
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superficie inicial de queima e a taxa de queima, o que determina o caudal massico e a

traccéo inicial. [8]

Oxidante utilizado

O perclorato de amonia € o principal oxidante usado nos foguetes de propelante
solido, os oxidantes providenciam 0 oxigénio necessario para realizar traccdo. Devem
constituir cerca de 70% do peso do propelante, assim como devem possuir 0s requisitos
seguintes [1, 2, 11, 12]:

% Compatibilidade com outros ingredientes,

¢+ Alto teor de oxigénio

++ Baixo calor de formacao

% Alta massa especifica

% Alta estabilidade térmica

++ Baixa higroscopia (capacidade de absorver agua)

+ Devem ser ndo metélicos de forma a produzir grandes volumes de produtos gasosos.

% Devem possuir 0 minimo de perigosidade de manuseamento

Combustivel utilizado (explosivo)

“Cyclotrimethylene trinitramide” (RDX), ¢ um ingrediente de desempenho
superior para a artilharia e motores foguetes. Tem gerado muita atencdo desde que foi
sintetizado. A estrutura cristalina e as propriedades fisicas e quimicas tém sido
amplamente investigadas. Na procura de novos materiais ligantes para propelantes
“Nitramide” tem havido um grande interesse para os compostos de Azidas tais como 0
GAP. Esta mistura de combustdo nitramida/azida caracteriza-se pela boa estabilidade
térmica. Estas caracteristicas sdo especialmente Gteis como propelante para motor
foguete visto que providenciam um impulso especifico elevado com sensivelmente

pouco fumo [13 - 20].
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Estado da arte

A industria aeroespacial tem procurado novos materiais energéticos para 0s
motores foguete de propelante sélido. Uma das formas actuais de melhorar o
desempenho dos mesmos incide na introducdo de combustiveis metalicos no grédo do
propelante. Tem existido uma eminente necessidade de optimizagéo e desenvolvimento
de ligantes melhorados assim como combustiveis metalicos de forma a aumentar o

impulso especifico, podendo ser utilizados por exemplo o aluminio [21] e o titénio [22].

E do conhecimento geral que o impulso especifico sofre uma melhoria de
desempenho quanto p6és de combustiveis metélicos (caso do pé de aluminio tradicional)
é substituido por aluminio nano escala [23]. Vérios autores tém estudado o fendmeno
dos efeitos do aluminio e titanio fino e ultrafino na mistura do propelante [1, 10, 13 -
16, 21, 24].

Valery Babuk et al [23] estudaram o efeito do nano aluminio como propelante
para motor foguete e concluiram que o nano aluminio influencia apreciavelmente a taxa
de queima do propelante. Estes autores elaboraram uma descricdo matematica da taxa
de queima e ignicdo do aluminio na superficie do propelante, tendo concluido que
aumenta a taxa de queima e decresce a dependéncia da pressao minimizando-se as

perdas no impulso especifico.

Matthew A. Stephens e Eric L. Petersen [22] determinaram 0s parametros da
estabilizacdo e sensibilidade da chama com varios estabilizadores dos quais se verificou

que o titanio era o melhor estabilizador entre titanio e aluminio.

No estudo de V.A. Arkhipov et al [25], foram observados os efeitos do aluminio
ultra fino nos propelantes solidos a pressfes sub-atmosféricas. Os autores concluiram
neste estudo que a dualidade perclorato de amoénia/RDX observava melhor desempenho
a maiores gamas de pressdes sub-atmosféricas devido a influéncia do aluminio. Os
propelantes promissores contendo oxidante de base dupla (perclorato de amonia e
nitramidas (RDX, HMX) aumentam o impulso especifico até cerca de 20% com a

utilizacdo o p6 de aluminio. A mudanca parcial de HMX/RDX aumenta o impulso
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especifico e reduz o dano ambiental da libertacdo de cloreto de hidrogénio nos produtos

da combustao.

Durante a combustéo do propelante a pressdes sub-atmosféricas, as camadas séo
mais longas e mais afastadas da superficie, 0 que resulta numa reducéo de caudal quente
na superficie da chama. A taxa de queima é influenciada pelo tamanho das particulas de
aluminio. O aluminio é definido como aerogel ulta fino cuja condutividade térmica é

muito inferior a condutividade térmica do aluminio na micro escala.

W. Y. Li et al [26] efectuaram um estudo que caracterizava as caracteristicas
termoquimicas dos propelantes assim como o comportamento da combustdo. No caso
das nitramidas observou-se que os propelantes compdsitos cujo combustivel metalico
estivesse na propria matriz gerava um desempenho superior ao contrario daqueles que

ndo possuiam o combustivel metalico.

W.W. Jing, Z.-M. Dang e G.-P. Yang [27] realizaram um estudo sobre a
decomposicdo térmica das nitramidas juntamente com a nitroglicerina onde se concluiu
que a decomposicdo dos produtos da combustdo se efectuou mais rapidamente devido
ao aumento da nitroglicerina, contudo na juncdo com a nitrocelulose verificou-se um

decréscimo da temperatura.

W.W. Jing et al [27] estudaram a decomposicdo do RDX através da calorimetria,
também foi verificado neste estudo que a decomposicdo do RDX é acelerada pela
quebra da nitroglicerina, foi também observavel que embora os ingredientes do
propelante de base dupla produzissem um desempenho inferior quando comparados
com os anteriores, tinham no entanto um efeito notavel na temperatura inicial do
propelante. Finalmente foi comprovado que nas particulas com dimensdo superior a 10

pum existia um aspecto negativo na combustdo (instabilidade da combustao).

M. W. Beckstead [28], direccionou um estudo visando a compreensao dos
progressos recentes na modelacdo de propelantes compositos solidos. Neste estudo é
possivel observar que existem trés areas de especial interesse, a primeira relativa ao
modelo matematico da pré-chama usando mecanismos cinéticos; a segunda relativa ao
desenvolvimento e modelacdo da disposi¢cdo geométrica de particulas simulando um

propelante heterogéneo; a terceira que visava o processo de calculo usando um efeito de
16
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difusdo da chama critica para perclorato de amonia /hidrocarbonetos em propelantes

solidos.

A. Zenin and S. V. Finjakon [29] elaboraram um estudo que visava a verificagdo
dos parametros das zonas de combustdo de RDX a temperaturas e pressdes diferentes.
Neste estudo verificaram-se duas zonas de combustéo de especial interesse, a primeira
acima do regime basico P>0.1 MPa e a segunda sobre um processo especial, ou seja
qguando P<=0.1MPa. Neste estudo verificou-se que ambos 0s processos estavam activos
numa vasta area da reaccdo gasosa. Monitorizaram-se também altas libertacdes de calor
no processo. Foi verificado que o processo dominante foi a vaporizagdo a baixas
pressbes e que a decomposicdo térmica exotérmica aumentava rapidamente com o

aumento de presséo.

0.G Glotov [30] estudou a condensacdo rapida dos produtos da combustdo de
propelantes aluminizados assim como os efeitos das nitramidas nesse processo e a

eficiéncia da combustéo.

O autor usou duas nitramidas com tamanhos diferentes (RDX e HMX) e
verificou que nesse estudo embora as taxas de queima fossem comparadas com
condicBes idénticas as particulas de HMX (propelante E-12, com aluminio) séo
aproximadamente superiores 1.5 vezes, em compara¢do com as particulas com o
propelante R (com RDX). O propelante R é caracterizado através de uma aglomeracao
severa, 0 tamanho e massa da mesma € superior e a combustdo completa do aluminio é
inferior. A reac¢do do RDX € iniciada a baixas temperaturas o que leva a uma oxidagdo
mais veloz do aluminio na fase condensada do sistema heterogéneo, o que resulta numa
retencdo da superficie elastica. Durante o processo de aglomeracdo da combustdo, a
oxidacdo resultante do aluminio é parcialmente retida no aglomerado devido a
substituicdo do oxido de aluminio. A aglomeragdo da distribuicdo da massa varia
ligeiramente dentro da gama dos pardmetros estudados independentemente da variagdo

da combustdo completa do aluminio.

Existem estudos que apontam para a potencialidade do boro ou berilio como
possiveis candidatos para substituir o actual aluminio com desempenhos superiores [9].

Neste trabalho sera analisado o incremento de particulas (5e-6 pum) de boro num
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propelante solido de base de perclorato de amdnia com RDX apesar de se conhecer que
através do incremento de boro na mistura se visualizard também um potencial aumento

de cenario de perigosidade ambiental.

O objectivo deste estudo é efectuar um modelo de combustéo para a aerotermo
quimica de um propelante sélido com e sem a adi¢cdo do combustivel metalico boro e
comparar 0s resultados dos parametros caracteristicos incluindo impulso especifico,
caudal, consumo especifico e propriedades fisicas de forma a determinar a viabilidade

do uso do boro como combustivel metalico.

Capitulo 2 - Termoquimica de misturas explosivas

Introdugdo

De forma a dar seguimento ao tema proposto € necessario estimar 0s
constituintes dos propelantes. Apos a analise tedrica no capitulo anterior verifica-se uma
necessidade da dissociacdo dos constituintes do propelante solido para motor foguete,
mais propriamente na constituicdo dos combustiveis (explosivos). Neste capitulo €
evidenciada uma analise detalhada do processo de célculo do material energético
(explosivo, RDX). Este processo é aplicavel a maioria dos materiais energéticos
explosivos. Neste sentido verifica-se entdo uma necessidade de efectuar uma introducéo

dos mesmos, direccionada para o material energético em utilizagao.

Materiais energéticos sdo definidos como aqueles que convertem rapidamente
entalpia quimica. Os materiais energéticos organicos podem-se classificar em trés
grandes categorias: nitro-aromaticos, nitramidas e nitratos. O RDX situa-se nos

materiais organicos energéticos nitramidas.

Classificag¢do de explosivos

Uma explosdo ocorre quando uma larga quantidade de energia € libertada

repentinamente. Esta energia pode vir de uma caldeira altamente pressurizada, de
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produtos de uma reacc¢do quimica envolvendo materiais explosivos, ou ainda de uma
reaccdo nuclear incontrolada. Para que uma explosdo ocorra tem de existir uma
acumulacdo local de energia no local do explosivo que é rapidamente libertada. Esta
libertagcdo de energia pode ser dissipada em vagas de explos6es, propulséo de estilhagos
ou pela emissdo de uma radiacdo ionizada ou térmica. Existem 3 tipos e explosdes: as
fisicas (pressdo ou vapor) as quimicas (explosdo quimica) e as nucleares (explosdes
atémicas) [2, 31, 32, 33].

Termoquimica dos explosivos

A termoquimica é uma parte importante da quimica dos explosivos, providencia
informacdo sobre o tipo de reac¢Ges quimicas, mudangas de energia, mecanismos e
cinética na qual ocorrem quando o material se transforma em explosivo. Quando uma
reacgdo de um explosivo acontece, a molécula “parte-se” nos seus atomos constituintes.
Depois deste processo segue-se rapidamente um arranjo de atomos em moléculas mais
simples e estaveis. Essas moléculas sdo geralmente vapor de agua (H,0), dioxido de
carbono (CO,), mondxido de carbono (CO) e azoto (Ny), existem também moléculas de
Hidrogénio (Hy), carbono (C), e 6xido de aluminio (Al,O3), encontrado nos produtos de
alguns explosivos. Para 0 caso da mistura 1 (a mistura 1 e 2 s6 serdo definidas mais
adiante) neste trabalho verifica-se que contem RDX (C3HgNgOg) € perclorato de aménia
(NH4CIQy), para a mistura 2 para além dos ingredientes anteriores contém também boro
(B), logo os produtos da reaccgdo serdo acrescidos na mistura 2 com B,03 [18].

A natureza dos produtos vai depender da quantidade de oxigénio disponivel
durante a reaccdo. Este suplemento de oxigénio por sua vez vai depender da quantidade

de atomos de oxidante presente na molécula explosiva.

Compreender a decomposicdo térmica de um material energético e as
caracteristicas da combustdo € um dos principais objectivos das modelagfes tedricas. A
caracteristica da combustdo incluem a sensibilidade a temperatura e a pressédo

(parametros néo calculados neste trabalho), taxa de queima e condicdes da superficie do
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propelante/grao, decomposicao da reaccédo, balanco de oxigénio, distribuicao espacial da

energia libertada, temperatura e concentracdo das espécies.

Balango de oxigénio

“O balango de oxigénio ¢ a deficiéncia ou excesso de oxigénio num determinado
composto necessario parar converter todos os atomos” [12] A concentracao de oxigénio
dentro de um explosivo é representado por um termo designado balanco de oxigénio
(OB ou Q).

Este parametro € um factor importante para identificar se estamos perante um
possivel explosivo ou oxidante. O balanco de oxigénio pode ser definido como a
quantidade de oxigénio remanescente depois da oxidacdo do hidrogénio, carbono e
combustiveis metalicos (aluminio, magneésio, boro etc.), que vao produzir H,O CO,,
MgO, Al,O3 etc. Se houver excesso de oxigénio remanescente depois da reac¢do de
oxidacdo ou da reaccdo explosiva ou oxidante ndo consumido, esta reaccdo €
considerada como tendo balango de oxigénio positivo. Por outro lado se o oxigénio for
completamente consumido e houver excesso de combustivel, explosivo ou combustivel

é considerada como tendo balanco de oxigénio negativo.

No entanto, se uma molécula de explosivo contiver a quantidade correcta de
oxigenio para converter todos os atomos de carbono em dioxido e monoxido de
carbono, todo o hidrogénio em vapor de agua e todo o metal em éxido desse mesmo
metal, o explosivo é considerado como possuindo um balanco de oxigénio de zero. Os
explosivos sdo raramente perfeitos em termos de balanco de oxigénio. Por outras
palavras OB é uma expressdo na qual se indica em que grau o explosivo pode ser

oxidado.

O balango de oxigénio é calculado de forma empirica da percentagem de
oxigénio para completar a oxidagdo C—CO, e H—H,0 pela expressao seguinte com a

formula geral

CoHyN04CL,S; (2.1)
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a=-{a+NH+:b-e)-H+2}+1000 (22)

O balango de oxigénio fornece informagao do tipo de gas libertado. Se o Q for
muito negativo, entdo o oxigénio ndo é suficiente para formar didxido de carbono,
consequentemente gases toxicos tais como mondxido de carbono séo libertados. Este
parametro € muito importante para os explosivos comerciais em que se pretende a
libertacdo minima desejavel de gases toxicos.

Decomposigdo/dissociagdo da reacgdo

A detonacdo de um material energético vai resultar da decomposicdo dos seus
reagentes transformando-os em produtos da decomposi¢do. De forma a clarificar o
problema da decomposicdo, um conjunto de regras foi desenvolvido durante a 22 Guerra
Mundial por Kistiakowlosky and Wilson, que serviram de base para as regras de
Springer Roberts. Estas regras definem que [2]:

1. Atomos de carbono sdo convertidos em monoxido de carbono CO

2. Se sobrar oxigénio entdo com o hidrogénio formar-se-a vapor de agua
(H20).

3. Seainda houver oxigénio, 0 monoxido de carbono é oxidado em didxido de
carbono (CO,)

4. Todo o azoto é convertido em azoto molecular (N>)

5. Um terco do mondxido de carbono é convertido em carbono e em didxido
de carbono CO,

6. Um sexto da quantidade inicial de mondxido de carbono é convertido para se

transformar em carbono e agua.
Logo para o caso generalizado do RDX

C3HgNgOg — 3CO + 3H,0 + 3N, (23)

Deve-se analisar o fendmeno da dissociagdo mais ao pormenor, pois esta é
importante no que respeita a reaccdo da combustao a temperaturas superiores a 3000K.

Cada espécie quimica possui dois tipos de energia.

21



Dissertacdo - Analise tedrica de propelante compdsito de base de perclorato de amdnia
contendo pequenas particulas de boro

Paulo Alexandre Rodrigues de Vasconcelos Figueiredo

- Energia quimica, ou energia de formacao.

- Energia térmica, a qual corresponde ao aquecimento de forma bruta que pode

ser representado por uma linha direita no diagrama de energia e temperatura.

Calor de formagdo

O calor de formacdo dos explosivos quimicos pode ser descrito como o calor
total envolvido quando uma dada quantidade de substancia é completamente oxidada
numa quantidade excessiva de oxigénio resultando na formacédo de dioxido de carbono,
agua e didxido de enxofre (quando aplicavel) para uma substancia explosiva, que ndo
contem oxigénio suficiente para que a molécula oxide completamente, e.g, para TNT,
sdo formados produtos de combustdo contendo mondxido de carbono e gases de
hidrogénio. A energia libertada durante a formag&o desses produtos é conhecida como

calor de exploséo.

Se esses produtos forem isolados e permitida a sua combustdo em excesso de
oxigénio formam substancias como diéxido de carbono, agua, etc. A energia envolvida
adicionada ao calor de explosdo sera igual ao calor da combustdo, consequentemente o
valor para o calor de combustdo é maior que o valor do calor de explosdo para
substancias com insuficiéncia de oxigénio e para a oxida¢do completa. Para substancias
explosivas com balanco de oxigénio positivo, e.g, nitroglicerina ndo existe normalmente
diferenca entre o valor de calor de exploséo e calor de combustdo. O valor para o calor
de formacdo pode ser negativo ou positivo. Se o valor é negativo, o calor € libertado
durante a reaccdo e a combustdo é exotérmica. Se o valor for positivo o calor €

absorvido durante a reaccao e é entdo endotérmica.

A energia libertada quando um explosivo deflagra é chamada de calor de
deflagracdo, ao passo que a energia libertada pela detonagdo de um explosivo é

chamada calor de detonacdo.
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Calor de explosdo

Quando um explosivo comega a queimar ou detona, a energia é libertada e da-se
a transformacédo de calor. A libertacdo de calor sob uma condicdo adiabatica € chamada

calor de explosdo, denominada pela letra Q.

O calor de explosdo [33, 34] providencia informacdo sobre o tipo de trabalho
eficaz que o explosivo produz, onde os propelantes eficazes e os explosivos secundarios
geralmente possuem altos valores de Q. Para propelantes que ardam na cadmara de uma
arma, ou no caso de explosivos secundarios dos dispositivos de detonacédo, o calor de
explosdo é convencionalmente expresso em termos de condi¢des de volume constante.
A queima do grdo na camara de combustéo é efectuada sob condices de livre expanséo
na qual se empreguem as condi¢Oes de pressdo constante. Nesses casos, o calor de
explosdo é expresso como Qp, se bem que também possa ser observavel com volume

constante Qv, ou seja:

Q, = X AUf (produtos) — Y AUf’ (componentes do explosivo)  (2.4)
Qp = X AHf (produtos) — Y, AHf" (componentes do explosivo)  (2.5)
AUf’= Energia interna padrdo; AHf =entalpia de formacéo padrio

Em termos de termoquimica de um solido ou liquido (explosivo) é geralmente
adequado considerar que o valor de AH e AU, como sendo aproximadamente 0 mesmo,
logo usando a equagéo 2.4 ou a equagéo 2.5 tem-se que:

AHd=AH2-Ah1 (26)

Usando a equacdo 2.6, e a massa molar do explosivo podemos obter o poder de

exploséo Q

__ AHd=1000

Q=" 2.7)
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Valores dos produtos gasosos na explosdo

O volume de gas produzido durante uma explosdo vai providenciar informacdes
sob a quantidade de trabalho efectuado pelo explosivo. De forma a medir o volume de
gas devem ser estabelecidas condi¢des normalizadas pois o volume de gés vai variar de

acordo com a temperatura na qual a medida é efectuada [2].

Deve-se usar as temperaturas de 0 a 273K com a pressdo a latm. Sob estas
condicBes uma mole de gas vai ocupar 22,4 dm®, que é conhecido como a massa molar
volimica. O volume de gas V vai produzir uma detonacdo de um explosivo que pode
ser calculado pela equagdo da decomposicdo. Se uma mol de gas equivale 22.4 dm?,
entdo 9 moles de gas equivalem 201.6 dm® e se 1 grama de RDX produz 201.6 dm® de

gas, dividindo pela massa molar de RDX

V =0.908 dm3g~?! (2.8)

Poder explosivo e indice de poder explosivo — numa reac¢do explosiva, 0s gases
sdo libertados, e o volume de gas V e o calor de explosdo Q, podem ser calculados
independentemente, mas com esses valores podemos calcular o poder explosivo

utilizando a equacdo seguinte (equacdo 2.7 e equacao 2.8):

Poder explosivo=Q*V (2.9)

Os valores para o poder explosivo podem ser comparados com o poder
explosivo de um explosivo de referéncia (padrdo), como é o caso do acido picrico
resultante do indice explosivo, logo calculando o indice explosivo usando a equacgéo 2.9

e os valores referentes ao acido picrico:

Poder explosivo

Indice explosivo= (2.10)

picric acideicric acid

Forga e poder de explosdo

A energia do explosivo é libertada por uma explosdo sobe a forma cinética e por

um periodo de tempo muito curto, micro segundos [32].
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A pressdo de explosdo (Pe) € pressao estatica maxima possivel que um
componente explosivo pode ter quando o peso de explosivo € queimado num volume
fixo. A pressdo obtida € tdo alta que as leis dos gases ndo possuem precisdo suficiente e
necessitam de ser reajustadas a um co-volume a:

ntotalRTC

Pe=(V;—a) =nRT, =P, = T 05510° (2.11)

A pressao de exploséo estd numa ordem de grandeza inferior que a pressdo de
detonacdo. O poder de um explosivo de topo pode ser expresso em termos de “for¢a” e

tem as unidades kJ/g ou MJ/kg, na qual é 0 mesmo que o poder de explosao

Fexploséo = ntotalRTC (212)

Combustdo, deflagracdo e detonagdao

O processo de queima pode ser dividido em trés géneros. Ambos podem ser
comparados através do som da prépria queima. Quando se ouve um longo “Bang”
semelhante a uma granada ou bomba a explodir é conhecido como detonacdo. Se o
barulho/ruido ndo for muito alto como uma detonacdo e sendo superior em termos de
tempo e parecer um som sibilante (motor foguete/assobio) é classificado como
deflagracdo, em muitos casos € acompanhado por fogo. Se o fogo ndo for acompanhado
por um “som de trovao” ou “explosdo de edificio” ¢ classificado como queima ou como

combustao.

Alguns materiais explosivos vao arder relativamente devagar (alguns milimetros
ou centimetros por segundo), outros demasiadamente depressa, se 0 material se espalhar
numa linha fina, a taxa de queima aumentard e por vezes desenvolver-se-4 uma

deflagracéo ou detonacgéo (se o material desse explosivo estiver confinado num espaco).
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Combustdo

E uma reacgdo quimica que ocorre entre uma substancia e o oxigénio. A reacgdo
quimica é muito rapida e altamente exotérmica, geralmente & acompanhada por uma
chama. A energia gerada durante a combustdo vai aumentar a temperatura do material

que ainda ndo reagiu e aumentar a taxa de reaccao.

Na ignicao o calor é gerado e os reagentes ardem com uma chama. Se o calor for

reduzido para uma “explosdo de vento”, ou se estiver molhado/htimido a chama vai-se

extinguir [9, 35, 36].

Aspectos fisicos e quimicos da combustdo

A combustdo é um processo completo que envolve muitas etapas dependendo
das propriedades e das substancias do combustivel. A baixas temperaturas a oxidacdo
do material dos combustiveis pode ocorrer muito devagar sem a presenca de uma
chama. Quando a temperatura € aumentada como por exemplo pela aplicacdo de uma
fonte de calor externa, a taxa de oxidacdo é aumentada também. Se a temperatura dos
reagentes for aumentada acima do valor da temperatura de ignicdo, o calor gerado sera

maior que o calor perdido para o exterior e sera observada uma chama [9, 35, 36].

Combustado de explosivos e propelantes

O processo de combustdo de um propelante ou de uma substancia explosiva

pode ser definido como uma reaccao auto-suportada exotérmica de rapida oxidacao.

Propelantes e substancias explosivas vao libertar uma enorme quantidade de gas
a alta temperatura durante a combustdo e 0 processo vai-se manter auto-sustentado sem
a presenca de oxigenio na atmosfera circundante. Propelantes e explosivos contém
ambos oxigénio e combustivel na sua composi¢do e sdo ambos classificados como

materiais combustiveis. A composicdo quimica dos propelantes e dos explosivos é
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essencialmente a mesma. Consequentemente, alguns propelantes podem ser usados
como combustiveis e vice-versa. Em geral os propelantes geram gases de combustéo
pelo processo de deflagracdo, enquanto os explosivos geram gases por deflagracdo ou
detonacao.

O processo de combustdo dos propelantes é geralmente subsénico, enquanto o
processo de combustdo dos explosivos é supersonico.

As situacOes na zona de combustéo séo descritas como:

- Fase condensada, a espessura no perfil de temperatura e da zona de
decomposicdo, a cinética da decomposicdo, a energia libertada, a natureza dos gases

envolvida, a temperatura da superficie.

- Fase gasosa, 0 tipo de chama estrutural (controlado de forma cinética ou
difusiva), a possibilidade de encenacdo (tal como nos propelantes de base dupla), a
cinética da reaccdo, a energia libertada, a temperatura da chama (inicial e final quando

aplicada).

A combustdo de um propelante sélido envolve calor libertado na zona da chama
apenas a uma pequena diferenca acima da superficie. A transferéncia de calor entre a
zona da chama a superficie aumenta a temperatura da superficie. O aumento da
temperatura na superficie causa ainda mais transferéncia de calor para o propelante
solido, aquecendo continuamente as camadas inferiores, assim como leva ao aumento
da taxa gasosa na superficie. Este aumento da taxa gasosa empurra a zona de chama
para mais longe da superficie, o que leva a um decréscimo da transferéncia de calor para

a superficie.

Deflagragédo

Uma substéncia é considerada como um explosivo de deflagracdo quando uma
pequena quantidade dela propria numa situacdo especifica inicia 0 processo de
combustdo através de uma chama, faisca, chogque, ou com um som sibilante (tipo

assobio) fricgdo, com um ruido tipo crack ou alta temperatura.
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Na ignicdo ou deflagracdo do explosivo, localmente geram-se zonas muito
quentes, desenvolvidas pela friccdo das particulas sélidas com a compressao de espacos
ou bolhas no componente liquido, ou também pelo escoamento plastico do material. Por
sua vez, esta situacdo gera intermediarios de calor e volatilidade, que em seguida séo
submetidos a reaccGes altamente exotérmicas na fase gasosa. Todo este processo cria
mais que energia suficiente para aquecer ou iniciar a decomposicao ou volatilizacdo das
novas camadas nas superficies expostas. A taxa de deflagragdo aumentard com o
aumento de temperatura (este parametro da taxa de queima serd mais desenvolvido no

capitulo 3).

r=p % Pa (2.13)

r= taxa de queima (mm/s); P= pressdo contante; P=coeficiente da taxa de

queima; a= expoente da taxa de queima, com: 0.3<0<1.5 [2]

Detonacgdo

Quando o propelante de um motor foguete é pressurizado pode deflagrar
(queimar) ou detonar (explodir violentamente). Numa detonagédo a energia da reaccao
quimica de todo o grdo pode ser libertada num periodo de tempo muito pequeno (micro
segundos) e como efeito torna-se uma bomba. A condi¢do de detonacdo pode acontecer

em alguns propelantes ou ingredientes [41, 44].

Substancias explosivas que se iniciam com a passagem de uma onde de choque
ao invés de um mecanismo térmico sdo chamados explosivos de detonagdo. A
velocidade de uma onde de choque num explosivo liquido ou solido esta entre 1500 e

9000 m/s, uma ordem de magnitude maior que para o processo de deflagracéo.

A taxa na qual o material se decompde é governada pela velocidade na qual o
material vai transmitir a onda de choque e ndo através da taxa de transferéncia de calor.
A detonacdo pode ser encontrada ou através da queima para a detonac¢ao ou atraves de

um choque inicial.
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Pressdo limite superior

Se a razdo de aumento de pressdo se tornar extremamente alta (tal como em
testes de impacto ou aceleracdo da taxa de queima) alguns propelantes irdo detonar.
Para muitos propelantes estas pressdes estdo por volta dos 1500 MPa, outros sdo mais
baixos (300 MPa). Estes representam a pressdo limite superior acima da qual o
propelante ndo deve actuar. Este parametro é chamado também de pressdo de explosao
(2.5.4), equacgéo 2.11 [6].

Ignicao

A ignicdo ocorre quando parte do combustivel é aquecido até a temperatura

minima requerida para que o processo de iniciacao seja auto sustentado [16].

Materiais explosivos sao iniciados pela accdo de um estimulo externo o qual
imputa efectivamente energia ao explosivo e aumenta a temperatura local. O estimulo
externo pode ser friccdo, percussao, impulso eléctrico, calor, etc. Uma vez estimulado, o
aumento de temperatura no explosivo gera uma sequéncia de pré ignicdo, o que faz com
que a reaccdo se inicie. Este estimulo envolve a transmissdo da estrutura cristalina para
a fase liquida e depois para a fase gasosa assim como para a decomposi¢do térmica de

um ou mais ingredientes.

Estas reaccdes levam entdo a uma combustdo auto sustentada dos reagentes da
combustdo. Com o aumento da temperatura, a taxa de calor gerada aumenta

exponencialmente enquanto a taxa de calor perdida é linear.

O principio da reaccdo quimica ou combustdo para um ou mais combustiveis
com um ou mais reagentes e oxidantes € a base da propulsdo foguete, o calor libertado
na reaccao transforma o propelante (reagentes) em produtos da reac¢do gasosos quentes
(produtos da reacgédo, expansao térmica), os quais sdo expandidos termodinamicamente

na tubeira para produzir tracgao.
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Na reaccdo quimica o0s reagentes ou propelantes, podem ser inicialmente
liquidos, sélidos ou ocasionalmente gasosos. No caso dos combustiveis metalicos (parte
do propelante) a reac¢do da cdmara contém aluminio (ou outro combustivel metélico)
liquido/sélido e formam-se o0s gases da exaustdo. Neste trabalho, a igni¢do é assumida

como imediata sem perdas nem descontinuidades.

Processo de cdlculo

Inicialmente é necessario calcular-se a massa molar (necessaria também para o
calculo da equagdo 2.2 (Q) e recorre ao anexo | para as propriedades.
m
=1 n:M;
m==-L77 (2.14)
j=1"
Depois para o célculo da termoquimica dos explosivos e apos se ter calculado o
balanco energético (2.2), e a equacdo do volume (2.8) usa-se a equacdo dos gases

perfeitos
PV = nRT (2.15)

Esta equacao é aplicavel para gases a temperaturas elevadas. Na equacéo (2.15),
V é o volume especifico ou volume por unidade de massa da mistura de gas. Para a

continuacao do célculo deve-se ter em atencgdo a Lei de Dalton

A lei de Dalton aplica-se ao gas resultante da combustdo. Refere que a mistura
de gases em equilibrio exerce a pressdao que € a soma de todas as pressdes parciais dos
gases individuais, todos a mesma temperatura.

P=P,+P,+P.+Py+P, (2.16)
T=T,+T,+T.+Ty;+T, (2.17)
Usando a lei de Dalton podemos escrever:

R4qT . RpT . R.T R,T R'T
L+L+L+...L: (218)
Va Vb Ve Vn MVmix

P =
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A proporc¢do volUimica das espécies de gas na mistura sdo determinados a partir
da concentracdo molar, ou da soma das fraccGes molares, n; € expresso em kg/mol. Se n
é 0 numero total da espécie da mistura uniforme de gas, recorrendo a equacao 2.18 e as
regras de Springer Roberts, tem-se que:

j=m

=1 Y (2.19)

n= j

Apos o célculo das quantidades molares pelas equagdes 2.19 e 2.18. podemos

calcular entdo os valores da pressao e temperatura de detonacéo.

Resultados
Tabela 1 - Caracteristicas das misturas 1 e 2
Mistura 1 Mistura 2
Balancgo energético 12,339 7,664
Razdo estequiométrica da mistura 0,4905 4,637
Pressdo de explosao, 2,6524*10" Pa 2,7063*10" Pa
Forga de explosdo 119360 N 121780 N
Conclusaées:

Apo6s a analise dos graficos (Anexo Il) podemos concluir que o calor de
detonacdo da mistura com boro (figura 2) possui um valor inferior a mistura sem boro
(figura 1). Relativamente ao poder explosivo verifica-se que a mistura 2 (figura 4) tem
um valor inferior comparativamente com a mistura 1 (figura 3), podemos concluir que
devido ao facto se retirar uma percentagem de RDX na mistura 1 e substitui-la pelo
combustivel metalico boro (mistura 2) a mistura perde tanto o poder explosivo como o

proprio calor de explosao.

Analisando o calor de explosdo da mistura 2 (figura 6), esta sofre uma ligeira
perda relativamente a mistura 1 (figura 5) devido a presenca do boro, verificamos que a

perda é pouco acentuada mas facilmente identificavel.
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Analisando o poder de explosao, a mistura 1 possui um valor de 119.36 kJ/kg

enguanto a mistura 2 possui um valor de 121.78 kJ/kg.

Relativamente a pressdo de explosdo da mistura 2 (figura 8) verifica-se um
ligeiro decréscimo comparativamente a mistura sem boro (figura 7), verifica-se que
ambos os graficos sdo gerados em funcdo do impulso especifico da mistura. Deste modo
podemos verificar que a mistura 2 atinge um maximo mais alto em valor no final da
gueima no entanto é mais lento que a mistura 1. A forca de explosdo da mistura 1
(figura 9) apresenta uma subida mais acentuada que a mistura 2 (figura 10), pois visto
tem explosivo que a mistura 2, a mistura 1 tem mais probabilidade de detonacéo
enquanto que a mistura 2 tem mais probabilidade de deflagracdo. Pode-se verificar
também na tabela 1 os valores exactos do balango de oxigénio, razdo de mistura

estequiométrica, pressdo e forca de explosdo para as melhores misturas.

Por fim ao analisar-se o balanco de oxigénio em funcdo ao impulso especifico
verifica-se que a mistura 1 (figura 11) apresenta um decréscimo mais rapido
comparativamente a mistura 2 (figura 12), verificamos deste modo a influéncia do boro
em questdo de balanco de oxigénio. No proximo capitulo analisar-se-a com mais
atencdo a melhor mistura em funcdo do maior impulso especifico e seu valor exacto do

balango de oxigénio.

Capitulo 3 - Aerotermoquimica dos produtos da combustdo

Introdugdo

Este capitulo, de grande importancia para o desenvolvimento desta dissertacéo
visa compreender os mecanismos da reaccdo quimica do propelante. No capitulo
anterior verificou-se a formagdo de moléculas da reaccdo &gua-gas de um explosivo
simples através de reaccdes exotérmicas, torna-se entdo necessario verificar a formagéo
de moléculas mais complexas e outras também mais instaveis como € o caso de 4&tomos

agrupados, isolados (H2) ou mesmo de radicais livres [3].
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Para o célculo da aerotermoquimica é necessario ter-se em atencdo determinadas
condicdes iniciais definidas no capitulo anterior. Estas condi¢cdes sdo complementares
ao balango de oxigénio, ao célculo do calor de formagdo e ao calculo da entalpia de
formagéo, neste caso aplicado a um propelante e ndo a um explosivo como
exemplificado acima. Torna-se necessario entdo compreender determinados parametros,
como é o caso da formacdo de radicais livres, a formacdo dos produtos da combustédo
através de um célculo iterativo com precisdo a sexta casa decimal (ao contrério das
regras de Springer Roberts) [2]. Outros parametros importantes sdo a razéo de mistura e
a razdo estequiométrica da mistura [3]. E necessario também compreender o fenémeno
da dissociacdo de uma fase gasosa e aplicacdo deste processo a varias fases, obter o
parametro da constante de equilibrio das moléculas individuais para por fim se obter as

quantidades molares exactas da mistura dos produtos da combustéo.

Através do calor de formacdo e do célculo da entalpia molar da mistura dos
produtos da combustdo proceder-se-a4 ao célculo da temperatura adiabatica da chama.
Com este parametro (de extrema importancia) sdo calculados os parametros de
desempenho de voo, com 0s quais se podera efectuar uma comparacdo precisa entre a
mistura 1 e a mistura 2, quer a nivel de percentagens de ingredientes quer a nivel de

parametros caracteristicos, em especial o impulso especifico.

Conceitos importantes

Inicialmente torna-se necessario compreender o funcionamento tedrico da
formacéo de &tomos, moléculas e radicais livres dos produtos da combustdo. Em termos
gerais, ao iniciar um propelante, este reage a nivel de precisao intermolecular. Através
da entalpia e do calor de formacdo podemos obter o calor latente proveniente dos

reagentes de forma a obtencdo das caracteristicas dos produtos da combustéo.

No capitulo anterior e com o auxilio da quimica orgénica [12, 18, 32] podemos
verificar como se da a formacgdo de moléculas. E necessario no entanto compreender o

conceito de radical livre e sua importancia para este capitulo.
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Radicais livres

Um radical livre pode ser definido como um atomo neutro ou grupos de atomos
com configuracdo electronicamente estavel, que pode ser combinado com outros

radicais livres ou com moléculas para formar uma molécula estavel [3].

Analisando o exemplo de uma molécula simples (H,) e sua equacdo de
dissociacdo (aplicado a um caso da mistura 1), a0 aumentar a temperatura, a molécula
de Hy, pode ser dissociada em 2 atomos de hidrogénio de acordo com a reacgédo

endotérmica.
H, > 2H (3.1)

Se fosse possivel armazenar &tomos de hidrogénio, eles iriam combinar-se numa

camada de combustéo para fornecer H, de acordo com a reccdo exotérmica.
H, < 2H (3.2)

A férmula molecular de um composto molecular (como por exemplo a férmula
especifica de uma substancia usada na ciéncia dos foguetes, definida como a férmula de

uma substancia por unidade de massa) pode ser escrita como:

CcHpBp oo oo O Ff (3.3)

Peso molecular

O peso molecular de uma substancia é também definido como:
Miotar = Cc + HMh + -+ FIMf (3.4)

Onde <Mt ¢, W h... W { sdo os pesos/massas atdomicas dos atomos C, H,...F, e as
constantes c, h, b,..., f sdo 0s nimeros de atomos gréo dos varios elementos por unidade
de massa da substancia (um atomo grado de um elemento é definido como a quantidade

desse elemento que contém o nimero de avogado em atomos. O peso de um atomo grédo
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é entdo igual ao peso atomico do elemento. O coeficiente molecular especifico é

relacionado pela equacao:

c_H_ E
f

B— —
b

H
h = EIJttotal (3.5)

Os coeficientes da formula quimica especifica da mistura sdo determinadas pelo

seguinte sistema:

¢ = faet (36)
O @)

Onde o coeficiente ¢ diz respeito ao carbono, o h ao hidrogénio etc. Através da

obtencéo destes coeficientes podemos calcular a razdo de mistura [9].

Razdo de mistura

A razdo de mistura (@) é definida pela razdo de combustivel pelo oxidante, ou

seja [9]:

Massa de combustivel Escoamento de combustivel
@ = = (3.8)

Massa de oxidante Escoamento de oxidante

Assim podemos reescrever a formula dos atomos grdo de oxidante da férmula

especifica do propelante, a ser escrito como:

®CcHh ... 00Ff + Cc'Hh' ...00'Ff' = (1 + ®)Cye .. OnoFyy  (3.9)

Logo podemos escrever a nossa quantidade molar numa primeira aproximagao

através da razdo da mistura como:
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c'+oc

e = (3.10)
h'+oh

Ny =222 (3.11)
"+

N, = =0 (3.12)

Razdo de mistura estequiométrica

Um valor particularmente importante na mistura é a razd0 de mistura
estequiométrica (®s) que corresponde a combustdo completa. Isto é a formacdo de

moléculas saturadas dos produtos da combustéo [9]:

A razdo de mistura estequiométrica pode ser escrita como:

. = Cir i’YI)oxidante (313)
—DEir VD combustivel

Y., iVI representa a soma das valéncias disponiveis no oxidante (V1) € a valéncia

do elemento I’ com 1’. Os atomos grao sdo apresentados na formula especifica do

oxidante e }};, i'VI é a soma das valéncias do combustivel.

Se usarmos a férmula molecular (combinando a equacdo 3.13 com a equacdo 3.8
obtém-se:
./
iUtcombustivel (Zil l VI)oxidante

®s = , (3.14)
Emoxidante (_1) (Zil lVI)combustivel

Este parametro € de grande importancia pois através dele podemos verificar a
capacidade do propelante, ou seja, se este deflagrard ou de detonara, este parametro

deve-se situar entre 0.4 e 5 [3].
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Fenomeno da dissociagdo, fase tinica

Para o célculo da dissociacdo é necessario ter em conta a forma como se da o
preenchimento de &tomos e moléculas na cAmara de combustdo tendo como principio 0s
seus reagentes. Para o caso simples de uma fase gasosa Unica, na camara de combustao
dos foguetes encontram-se gases superaquecidos que geram moléculas saturadas, tais
como CO,, H,0, 0,, CO, H,, HCI, Al,O3 (para o caso da utilizacdo do aluminio como

combustivel metalico), B,O3 (para o caso da mistura 2), etc. [3, 6, 7, 8, 12]

Quando uma reaccdo quimica esta em equilibrio, uma constante de equilibrio

relaciona as pressoes parciais molares das espécies:
aA+ bB & cC +dD (3.15)

a,b,c,d sdo as concentracfes de coeficientes molares da molécula quimica (ou
atomos) A,B,C,D. A constante de equilibrio Ky, quando expressa nas pressdes parciais e

funcdo da temperatura
Pcpd
Kf — MP—C—d+a+b (316)
Estas moléculas podem dissociar-se em reaccdes tais como:
0, 20 (3.17)
H,0 @ Hy +20, (3.18)
Ou seja a reacgdo de dissociagdo pode-se representar pela equacéo geral:
Kt

;-l=1 a]A] e Z;’l=1 a'jA'j (3.19)
Kb

Dos quais “aj e a’”” Sdo os coeficientes da substancia A, Kr e Kj, sdo as taxas de

reaccao especificas nas direcgdes indicadas pelas setas.
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Deve-se notar que as mesmas espécies quimicas necessitam de estar de acordo
com a lei fundamental da cinética quimica, a taxa de producdo ou desaparecimento da
espécie i é dada por:

n n
!

d|Ai a @
Eltl] = (aliai)Kf 1—[[14]] i + (aia,i)Kb H[A]] j (320)

Jj=1 J=1

Onde [Ai] é a concentracdo molar da espécie i no sistema, no equilibrio tem-se

que:

d[Ai]
dt

=0 (3.21)

[Ai] é igual ao equilibrio de forma a que a uma temperatura e pressao

especificada se tera:

mlal®’  k

— =T k(T (322
IM[4]7 Kb )

K. ¢é a constante de equilibrio da reac¢do em funcéo da pressao e da temperatura.
A concentracdo molar pode ser expressa em termos de pressdes parciais Paj, ou em

termos dos seus nimeros de moles na;:

Nai _ Pai
A= =T (3:23)
Logo, resulta em:
a';
1a.17/ ,
Lj]aj(RoT)zf(a j=a) = | | PAj(a'f_af) =K, T (3.24)
;14/] j

Kp é a nova constante de equilibrio que no caso de gases perfeitos, depende

apenas da temperatura. Entre K. e Kp encontramos a relagao:

Kp = K.(R,T)%/@ =) (3.25)
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Assim como:

(3.26)

Pyq _ Py _ f
Ng1 MNg2 n

€C_.9

n” ¢ o numero total de moles no sistema, esta relagdo pode por fim ser escrita

em termos de numero de moles

, p\Zi@j-a))
1_[ 1y, @) = K, (—) (3.27)

) n
J

Visto que Ky deve ser igual a K, (com valores opostos), sabendo também que K.
é em funcdo da pressdo e da temperatura e sabendo que Kp € funcdo apenas da
temperatura utiliza-se a constante de equilibrio Kp. E necessario assumir também que as
moléculas sdo dissociadas nos seus constituintes atdmicos, no entanto este sistema gera

duas situacdes que é necessario ter em conta:

A. A primeira, como eliminar uma das espécies da equacdo de equilibrio e
quando estas espécies podem ser ignoradas?

Para responder a estas questbes necessitamos de observar uma equacdo de

dissociagdo de uma molécula simples como é o caso da molécula de vapor de &gua.

Entéo:
2H +0 2 H,0 (3.28)
2H 2 H, (3.29)
20 2 0, (3.30)

Associando as quantidades molares e as pressdes parciais pela entalpia molar,

tem-se que:
P -2
HHZO - :g:lo (;) (331)
P -1
Hyp = ’1‘% (;) (3.32)
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P

Hop =22 (%) (3.39)

ng \n

Se 0 oxigénio e o hidrogénio puderem ser ignorados, a eliminacdo de np e ny

entre as 3 equacdes resulta em:

-0.5
“ag = T (7) (3.34)

0.5 —
Ky2Kp; npaNgs; \n

Desta forma conseguimos entdo resolver tanto a questdo A, pois podemos

eliminar uma das espécies

H,+30, 2 (g)_o'5 (3.35)

B. A segunda, como é que se utiliza a constante de equilibrio
Desta forma podemaos verificar que:

Kp;1 corresponde a reac¢éo

~0,20 (3.36)
Ou,
20 = Kpy (5)0'5 (3.37)

Kp, corresponde a reacgéo:

“Hy @ H (3.38)
Ou,
P 0.5
:—:5 = Kp, (;) (3.39)

Kp, corresponde a reacgéo:

20, +Hy @ OH (3.40)
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Ou,

e = Kps (3.41)

No2MH2

O que se conclui que:

Ko = 1 (3.42)
1
Kio = 1 (3.43)
_ Kps3
Ko = 12 (3.44)

Aqui Pg, Py, Py, Py, € a pressdo de referéncia. Logo:
atb=c+d (3.45)

Entdo para o célculo da constante de equilibrio Kp, em funcdo da quantidade

molar das espécies:

ngng pc+d—a-b

KP = ning Py (346)
Sabe-se também que:
( AGO(T)>
Kp = e\ RoT (3.47)

Manipulando esta equacdo podemos verificar um factor conhecido ou seja a
energia livre de Gibbs (parametro que visa medir a totalidade da energia de um sistema

termodinamico, ou seja trabalho atil).
Para a energia livre de Gibbs [45],
AG® = —RTIn(kf) (3.48)

Sabe-se que a energia livre € Gibbs é extensiva, logo a soma do trabalho util
individual das espécies € igual a soma total do sistema, usando as equagfes abaixo

descritas e recorrendo as tabelas termoquimica [37]:
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AG°cop = gfocoz - gfoco - gf002 (3.49)
4Gz = ngHZO - ngHZ - gf002 (3.50)
AG et = 95° ey — 95y — 97° o (3.51)

AG®y1nz = gfoNlNZ - gfoNl - ngNz (3.52)

Fenoémeno da dissociag¢do, uso do sistema intermédio

Neste método, as espécies mais importantes sdo introduzidas num sistema
simplificado o qual fornece uma aproximacao inicial razoavel. Para o caso de perclorato
de amonia mais RDX, os produtos da combustdo sdo compostos pelas moléculas CO5,
CO, H,0, OH, Hy, H, O,, O, N2, N, NO, HCI, Cl, e CI [9].

Desta forma podemos fazer uma aproximacdo real com as moléculas mais

importante. Sabe-se que:

Nc=ncoz+Nco (3.53)
NH=2NH20+NoH*+2NH20+NH+NHCIH2NH? (3.54)
Nn=2Nn2+NN+NNo (3.55)
No=2Nnco2+NcotNH20+tNoH+2No2+No+NNo (3.56)
Nci=nncrt2nciz+Ngl (3.57)

Sabe-se também que a totalidade dos produtos da combustdo € igual a soma de

todas as moléculas dos produtos da combustdo, ou seja:
Ntotal = Y n(n) (3.58)

Desta forma podemos relacionar as quantidades molares com as constantes de

equilibrio, logo para as devidas moléculas dos produtos da combustéo:
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ncoz _ Kpcoz P (3.59)
Ncono Kpco n
P 2

20 = Kpioo (1) (3.60)
noH __ P
2O = Kpoy %) (3.61)

P
’;—’Z = Kyz ~ (3.62)
Roz — g, = (3.63)
ny 025, )
N2 — Ky 3.64
nlzv — AAN2 n ( ' )
LL3: (o P
e, — KPHC (n) (3.65)
P2 = Koy (3.66)
n%z — Dci2 n .

Os propelantes solidos sdo quase sempre combustiveis ricos em combustivel

(p*>1), a reaccdo agua gas, ¢ constantemente predominante. A equacao quimica ¢:
CO, + H, @ H,0 + CO (3.67)

A concentracdo em CO,, CO, H,0, H;, N, e HCI sdo predominantes e podem ser
determinadas numa primeira aproximacao pelo sistema simplificado abaixo descrito, ou
seja, inicialmente é necessario ignorar os parametros das moléculas mais simples e dos

radicais livres, sendo esses introduzidos no sistema mais adiante, entdo:

Nc=Nco2*tNco (3.68)
NH=2NH20 +2NH20HNHC+H2NH2 (3.69)
NN=2Nn (3.70)
No=2Nco2+tNco+NHz0 (3.71)
Nci=nHe (3.72)
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RC02TH20 — K (T) (3.73)

nconHz2

O sistema é independente da pressao pode entéo ser resolvido por:

K(t) = Xcoknzo (3.74)

Kco2KH2

Uma vez que as moléculas das equacdes (3.68-3.72) foram calculadas, através
das equacbes acima referidas verificamos que na nova aproximacdo as moléculas de
carbono ndo se formam livremente, contudo existem novas moléculas de base de
hidrogénio (Ny e Non), novas moléculas de base de oxigénio (No, Non, Noz, No € Nno),

novas moléculas de base de cloro (N¢; e Ncp2), ou seja,

N'c =N, (3.75)
N'y = Ny —ngyg —ny (3.76)
N'g = Ny =Ny — 2np; — g — Nyo (3.77)
N'¢i = Ny — 2ngp — ngy (3.78)

O novo sistema simplificado pode ser escrito reescrevendo as equagdes 3.68-3.72. O
sistema pode ser resolvido varias vezes até se obter a aproximacao/precisdo desejada,

para este caso em estudo a aproximacao foi efectuada a sexta casa decimal.

Temperatura da chama

A temperatura adiabatica no final de uma combustdo rapida isobarica, pode ser
deduzida de um balanco de energia aplicado a toda a reaccdo. Este balan¢o pode ser
definido pela escolha de um estado de referéncia que defina a composicao, presséo e

temperatura de referéncia. A pressdo de referéncia é normalmente uma atmosfera [9].
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Composigdo de referéncia

A uma temperatura T, cada espécie quimica tem uma entalpia molar H igual a:
T
H; = (QfTS)i + f(Cp)idt (3.79)
Ts

Onde o primeiro termo € o calor de formacdo das espécies a temperatura Ts € 0

segundo termo é a entalpia especifica por mole.

Temperatura adiabdtica da chama

De acordo com as tabelas de constantes, a temperatura de referéncia pode ser uma
de duas temperaturas, ou Ts=288K ou entdo o zero absoluto. A entalpia molar de uma

espécie i, € entdo igual a:

T
H; = (QfTs)i + f (Cp);dt (3.80)
Ts
Ou,
Hi = (Qf°), + j(Cp)idt (3.81)
0

A relacdo entre (QfTS)i e (Qf‘))i Pode ser obtida da composicdo de referéncia, por

exemplo no caso da relacdo agua gas:
1 .
H,0(gas) @ H,(gas) + > 0,(gas) (3.82)
Na qual se obtém:
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Ts Ts Ts
1
(QfTs)Hzo B (QfO)Hzo - f(Cp)HZO dt — f (Cp)pz dt — Ef (Cp)oz dt (3.83)
0 0 0

E 6bvio que a mistura ndo se pode comportar como um gas ideal no zero absoluto.

A equacdo (3.83) é aplicada a qualquer molécula monoatémica ou diatdmica. O valor de
(Qfo)i corresponde a transformacao ficticia, a qual é usada de forma a estabilizar o

balanco de energia.

A temperatura de referéncia ¢ 298.16 K para ambos os ingredientes, assim como
para os produtos da combustdo usando a entalpia original. Se as condi¢bes de
queima/injeccdao forem diferentes das condi¢Ges padréo, uma entalpia h; pode ser
expressa em termos de entalpia especifica do oxidante (h;)o € o combustivel (h), na

temperatura da queima/injec¢do, usando a equacao (3.8) temos que:

B o= (hj)o — P(hj)u
7 1+

(3.84)

® ¢ a razdo de mistura. A temperatura do propelante Ts, € decomposta na
composicédo de referéncia, o seu calor de decomposicdo especifico (q¢'s)p , € igual ao
calor de formagcao especifico com sinal oposto ou 0 (q¢'s)o ,sendo o calor especifico de
formacéo do oxidante o (q¢'s);, para o combustivel. Logo,

as"s), + @(as™)
(as75), = _r °1+(p( L n (3.85)

A energia de requerida é entdo:
Z ni(as"s), (3.86)
i

Finalmente, os produtos da combustdo sdo providos com uma entalpia:

Tc
Enij(Cp)idt (3.87)

i
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A composicao dos produtos da combustdo devem satisfazer a equalidade expressa

pela conservacdo da energia, logo usando as equacdes (3.87), (3.86) e (3.85),

(as7s), + ®(a;"™s
1+

Tc
)h =Zni (quS)i+ f(Cp)idt (3.88)

A temperatura Tc é a temperatura adiabatica da chama/camara. E assumido que a
perda de entalpia Ah ocorre durante o processo de combustdo, a nova temperatura final

Ts é dada pela equacdo:

Tc T T
(a575), + @(as™)
_ ) T ] _ 0 h
Ah = an l(Qf s), + f (Cp);dt T (3.89)
i Ts
A teoria precede de uma massa de propelante, e a reaccdo em termos de moles é
igual a:
> i~ ) BB (3.90)
i J
O que gera:

AH =) by [(qus)jJr f(Cp)jdt] ->a [(qus)iJr f(Cp)idt (3.91)
j Ts i Ts

A temperatura da combustdo isobarica/adiabatica é obtida da extrapolacdo linear
entre dois valores, onde Ahd se aproxima do valor padrdo da mistura, um valor positivo
e outro negativo. Logo tem-se que:

100 * |AR'|

T.=T+—m-——— 3.92
¢ +|Ah’|+|Ah”| (3.92)

Através dos calculos efectuados em cima pode-se calcular determinados parametros,
entre eles, o calor especifico da mistura, a razdo dos calores especificos e a constante

dos gases especifica.

Para o calor especifico da mistura:
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4y
Comix = o (3.93)
j=1"Y
E para a raz&o dos calores especificos:
(Cp)mix
Knix = (3.94)
e (Cp)mix —R

Resultados

Tabela - Resultados de cdlculo para as misturas 1 e 2

Mistura 1 Mistura 2
Percentagem de oxidante AP 61 % 46 %
Percentagem de combustivel metalico 0% 17 %
Percentagem de ligante 0% 0%
Percentagem de explosivo RDX 39% 37 %
Temperatura da camara de combustdo 2548,2 K 2948,2 K
Massa especifica do propelante 1,59 g/Cm? 1,50 g/Cm?
Constante de gases da mistura 296,180 J/Kg K| 315,850 J/Kg K
Cp da mistura 47,32 J/Kg K 45,65 J/KgK
K da mistura 1,213 1,223
Massa especifica da mistura 1,124 g/Cm? 1,061 g/Cm>

Conclusédes

O objectivo deste capitulo era analisar numericamente as caracteristicas
aerotermoquimicas dos produtos da reaccdo pela implementacdo em Matlab dos

reagentes cujos produtos da reacgéo auferissem os seguintes requisitos.

1. O balanco de oxigénio [2] - ndo deveria ser demasiado negativo nem
demasiado positivo, quanto mais préximo do zero melhor. Este parametro significa que
existe menos probabilidade de se formarem radicais livres, assim como assegurar que
existe oxidante suficiente (cloro e oxigénio) para que o propelante possa ser

completamente consumido (capitulo 2).
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2. A razdo estequiométrica da mistura [3] — Este parametro deve se situar entre
0.4 e 5. Nesta gama o valor mais baixo simboliza a quantidade minima de oxigénio
necessario para a combustdo, se o valor decrescer, existird uma detonacéo ao invés de
uma combustdo. Acima do valor mais alto da gama existird demasiado oxidante o que

resultard numa deflagracéo fraca.

3. A pressdo de detonagdo [2, 32] — Este valor indica que o motor foguete
explodira se a pressdo na camara de combustéo igualar a pressdo de detonacédo (capitulo
2).

Depois das condicdes anteriores concluiu-se que a melhor mistura de perclorato de
amoénia com RDX (mistura 1) se localiza com as quantidades 39% de perclorato de
amonia e 61% de RDX (Tabela 2). No caso da simulagdo com o incremento de boro
(mistura 2) verifica-se que existe algum oxidante e algum explosivo substituido por
boro (Tabela 2). Verificou-se desta maneira que a melhor percentagem que satisfaca 0s
requisitos acima descritos e com o maior impulso especifico assume os valores de 46%
de perclorato de amoénia, 17% de boro, e 37% de RDX, verifica-se desta forma que a
combustdo do boro necessita de mais oxigénio para queimar que o RDX (material
energético). Estes parametros sdo calculados em funcdo do impulso especifico

explicado no préximo capitulo.

Na figura [13 - Anexo Ill] podemos observar também a variacdo dos produtos da
combustdo. Relativamente a mistura 1, pode-se verificar que sendo uma reac¢do “agua-
gas” logo gera moléculas de maiores quantidades molares de CO, CO,, N, HCI, H,0, e
H., depois, sdo geradas moléculas de menor dimensdo, caso de NO, OH, Cl;, O, e por
fim verificamos as pequenas quantidades de radicais livres tais como C, N, H, ClI; na
figura [14 - Anexo Il1] podemos observar a semelhanga com a mistura 1 excepto que
nesta mistura se da a formacédo de B,O3 com formacdo de particulas pequenas de BCl e

B,, por fim geram-se os radicais livres de &tomos de Boro.

A razdo dos calores especificos da mistura 1 obteve um valor de 1.213 kg/m’
enquanto a mistura 2 teve um valor de 1.222 kg/m*. No caso do calor especifico a
pressdo constante, a mistura 1 possui um valor de 47.32 J/K mol enquanto que a mistura

2 possui um valor de 45.65 J/K-mol. Relativamente & constante dos gases da mistura 1,
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foi obtido o valor de 296.18 J/ kg K, enquanto na mistura 2 este parametro teve o valor
de 315.59 J/ kg K.

No caso da temperatura da camara de combustdo, verificamos que na mistura 2 se
verifica um aumento de temperatura comparativamente com a mistura 1, ou seja, para a
mistura 1 a temperatura da camara de combustdo € de 2548.2 K e a mistura 2 tem o
valor 2948.2 K, ou seja sofreu um aumento de temperatura de 400.0 K. Este facto é
explicado pela insercdo de combustiveis metalicos nos propelantes solidos, pois
aumentam a temperatura da cdmara de combustdo, aumentando-se a velocidade dos

gases de exaustdo, 0 que por sua vez leva a um aumento de traccdo do foguete.

Capitulo 4 - Teoria da tubeira

Introdugdo

Apds uma andlise cuidada da termoquimica das misturas explosivas, em especial as
caracteristicas necessarias de um bom explosivo (capitulo 2) e andlise dos requisitos
para um explosivo (balango de oxigénio entre outros), verificou-se também todo o
processo de combustdo de um propelante sélido para motor foguete (capitulo 3). Este
capitulo visa uma compreensdo mais especifica sobre o desempenho do propelante
estimado pelo programa em Matlab, ou seja verificar a diferenca entre um propelante de
perclorato de amdénia com o explosivo (RDX) (mistura 1) e um propelante com 0s
mesmos ingredientes mais o incremento do combustivel metalico boro (mistura 2).
Desta forma pretende-se compreender a sua influéncia num foguete ideal, os
mecanismos e teoria sobre o foguete (teoria e escoamento da tubeira, parametros de

desempenho, pardmetros caracteristicos, etc.) [3, 4, 5, 6, 7, 8, 12, 37, 38].

Foguete ideal

O conceito de sistema de propulsdo foguete ideal é Gtil pois os principios basicos
relevantes termodinamicamente podem ser expostos simplesmente pelos principios

matematicos. Estas equacgdes descrevem teoricamente o escoamento na tubeira como
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quase unidimensional, na qual corresponde a uma idealizacdo e simplificacdo das duas

ou trés equacdes dimensionais e do comportamento real aerotermo-quimico. Um

foguete ideal possui os seguintes parametros [41]:

1

10-

11-

12-

13-

A substancia de trabalho (ou reaccao dos produtos quimicos) é homogénea.
A combustdo do propelante é completa e invariavel por isso assumida pela
equacdo da combustéo.

Condicéo de estado estacionario

Todos os tipos de fluido de trabalho sdo gasosos. Qualquer fase condensada
(liquida ou solida) adiciona uma quantidade desprezavel a massa total.

A substancia de trabalho obedece as leis dos gases perfeitos

Né&o existe transferéncia de calor nas paredes (casca) dos foguetes, ou seja 0
escoamento é adiabatico.

N&o existe fricgdo apreciavel e os efeitos da camada limite sdo ignorados.
N&o existem ondas de choque ou descontinuidades no escoamento da
tubeira.

O escoamento do propelante é firme e constante, a expansdo do fluido de
trabalho é firme e uniforme, sem vibracdes. Efeitos transientes (inicio da
queima e fim da queima) séo extremamente curtos e podem ser desprezados
Todos os gases de exaustdo que saem da tubeira possuem velocidade axial
direccionada

A velocidade do gés, pressdo, temperatura e massa especifica sdo uniformes
em qualquer direccdo ao eixo normal da tubeira.

O equilibrio quimico é estabilizado dentro da camara de combustdo do
foguete e a composi¢do ndo muda na tubeira (escoamento frio.

Os propelantes armazenados estdo a temperatura ambiente
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Teoria da tubeira

O estudo de uma tubeira de um foguete envolve o estudo de um escoamento
compressivel, estavel e unidireccional de um gas ideal. O escoamento actual difere de
alguma forma de um modelo simplificado (Figura 4.1).

CAMMARA TUBE IRA
PROPELEHTE

Figura 4.1 - Representacdo esquematica de um motor foguete

A andlise do escoamento compressivel envolve quatro equacdes de particular
interesse, continuidade, momento, energia e equacdo de estado. Estas equacbes sdo
aplicadas no projecto da tubeira com o objectivo de acelerar os gases da combustéo (e
particulas), para a velocidade possivel. Este parametro de projecto é necessario para que
0 escoamento seja isentropico, dessa forma, assume-se que 0 escoamento possua 0 mais
pequeno efeito de friccdo, distdrbios do escoamento e condicdes que levem a perdas, 0

mais pequenas possiveis, assim como perdas de calor que teriam de ser minimizadas.

Escoamento da tubeira

Na discricdo do estado de fluido em qualquer ponto é conveniente encontrar o ponto
de estagnacdo como um estado de referéncia (este estado é caracterizado como o ponto
de velocidade nula). As propriedades isentropicas locais de estagnacgdo sao aquelas que
seriam obtidas em qualquer ponto num escoamento se o fluido nesse ponto fosse
desacelerado das condigdes locais para velocidade zero seguida de friccdo adiabatica,

isto é o0 processo isentrdpico.
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Para um escoamento isentropico e desprezando as variacfes da energia cinética e
potencial. A equacdo da energia para um escoamento adiabatico entre 2 pontos (x e y)

na qual decresce a entalpia é igual ao aumento da energia cinética escrita como:

hy—hy =-(VE—VR) =Cy(T,—Ty)  (4.1)

T2
As relagdes entre calores especificos calculados da equacdo 3.93 e 3.94

C
ko CP

= (4.2)
Cp—Cv=R (4.3)
Cp = kR 4.4

A temperatura de estagnacéo, definida na equacdo da energia, assume a forma de:

VZ

To =T +— 4.5
0 +2Cp (4.5)

No processo de escoamento isentropico, as seguintes relaces para as condicdes de
estagnacao podem ser aplicadas,

TO_ Py ﬂ_ Po. k-1
7@ E =T (46

Apds este célculo torna-se necessario compreender a equacdo da velocidade do som
assim como o namero de Mach. A velocidade local do som para um gas ideal é definida

como:

a = VKRT (4.7)

O numero de mach é definido como a razdo na velocidade do escoamento com a

velocidade do som, € igual a:
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(4.8)

Das equacOes acima, verifica-se que a razdo entre as temperaturas (ou temperatura

total) pode ser relacionada com o aumento do nimero adimensional de Mach:

=1+——M? (4.9)

TO k_l
T 2

De acordo com a primeira e com a segunda lei da termodindmica para um géas ideal
com um processo isentropico assume-se um calor especifico constante, ou seja:
P

oF = constante (4.10)

Pela lei dos gases perfeitos, equagéo de estado:
PV, = nRT, (4.11)

A massa especifica e pressdo de estagnacdo podem ser correlacionadas com o
nimero de Mach e podem ser escritas como:

k

P"—[1+k_1M2]m 412
P 2 (4.12)

1

Po _ k—1 2]k_1
= [1 +——M (4.13)

Aplicando as equacdes 4.8 e 4.9 podemos determinar a relacbes ao nimero de Mach
e as propriedades conhecidas para que seja possivel calcular as propriedades (T, P,p).

Da equacdo da energia para um escoamento adiabatico, a entalpia de estagnacéo é
definida como:

VZ

ho=h+— (4.14)

Para o escoamento unidireccional, a equacdo da continuidade pode ser escrita por

Sua vez como.
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pAV = constante = p*A*V* (4.15)

A= area de passagem; V= velocidade do escoamento; p= massa especifica; os
simbolos com asterisco (*) sdo as condigdes no ponto critico, onde o nimero de Mach

assume o valor da unidade.

Das equac0es anteriores € possivel expressar a razdo das areas:

k+1
A 1 1+k;1M2 2(k-1)
ATM| T k=T (+16)
1+——

No caso da velocidade da tubeira a relacdo aplica-se tanto aos foguetes ideias como

aos nao ideais. A equacao pode ser escrita como:

Vv, = 2k RT [1 i %] 4.17
k—1

. 2k R'T, P, 18

27 k=1 M P, (4.18)

Pardametros de desempenho do foguete

Esta seccéo lida com os parametros de desempenho que sdo usados para determinar
e comparar o desempenho dos motores foguete de propelante solido. Assim as
modificagdes no modelo simplificado sdo consideradas como certas para o desempenho
real ou actual. Entre eles temos a traccdo, o coeficiente de traccdo, calculo da

velocidade dos gases de escape, velocidade de escape,
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Tracgdo

A traccdo F, para um motor foguete pode ser mostrada pela equacao seguinte [5, 9,
41 - 44]:

F= f PA =1V, + (P, — P)A, (4.19)

Onde a 12 expressdo relaciona as forcas de pressdo actuantes na camara e tubeira
projectadas ao plano normal ao eixo da tubeira. Na 2% expressdao m € o caudal do
escoamento dos produtos de exaustdo e Ve é a velocidade de saida. No segundo termo
da segunda expressdo que é chamado de trac¢cdo da pressdo € igual a zero para a tubeira
com uma expansao Optima. Para esta dissertacdo a traccdo proposta de projecto é

assumida como F=50 000N
Da equacdo da continuidade, obtém-se a relacéo:
F=pA*V*'V, + (P, — P)A, (4.20)

O que resulta em:

F = A*P. 2k7 2_F 1 P2T+(P P)A, (422

Logo,
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Velocidade de escape

A velocidade efectiva de escape aplica-se a todos os motores foguete com
escoamento expandido termodinamicamente se existirem 0s gases quentes na tubeira. A

equacdo 4.21 pode ser modificada para [7, 8]:

C=mV?+ (P,—P;)A, (4.24)

C =1g (4.25)
Logo,
114
F = (—) V, =mC (4.26)
Jdo

Para a altitude de voo 6ptimo,

V, = C,(0pt) (4.27)

O valor maximo da velocidade de saida tedrica da tubeira é obtido quando se realiza

uma expansao infinita para o vacuo,

2kRT,
2max = k—1

(4.28)

Parametros fisicos do foguete

Parametros fisicos do foguete na garganta

Na area da garganta, o volume na garganta 4.29, a temperatura na garganta 4.30 e a

velocidade na garganta 4.31.

1
k—l]ﬁ

2

V,=V, [ (4.29)
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T k41 (4:30)
= X RT,=a, =VERT (431
t k 1 1 1 (' )

Caudal

A camara de combustdo de um foguete de propelante solido é essencialmente um
tanque de alta pressurizacdo contendo toda a massa de propelante. A combustéo
prossegue da superficie do gréo onde a taxa de gas gerada € igual a taxa de consumo do
material solido, no caso ideal onde apenas resultam produtos gasosos (ndo liquidos ou
solidos). O caudal, que é a quantidade de massa de fluido que atravessa uma area
durante uma quantidade de tempo é dado por:

m =rAp (4.32)
A= area da queima; r= taxa de queima; p ¢ a massa especifica do propelante

Para um escoamento estrangulado se ndo for possivel aumentar mais a velocidade na
garganta pelo decréscimo da pressao se saida ou mesmo pela criacdo de vacuo na seccao
de escape, o fendmeno de “choking” (estrangulamento) toma a férmula:

Parametros caracteristicos

A velocidade tedrica de exaustdo (4.24) obtida é extremamente alta na gama dos
1200 a 3000 m/s, no entanto o uso intermediario de tais propelantes ndo podem ser
considerados devido as dificuldades de armazenamento. A temperaturas normais

(padréo) a vida de tais espécies é extremamente curta (10 a 10°® segundos) [4].
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Tais propelantes devem ser produzidos por uma aplicacdo instantanea de energia na
-RTs»

(1P 2]

qual sdo fixos e subitamente arrefecidos, a sua vida € proporcional a “e™ ”, onde “e” ¢ a

energia de activacgdo, “R” ¢é a constante dos gases ideais e “T” ¢ a temperatura absoluta,
no entanto os radicais livres permanecem extremamente instaveis como pode ser
esperado nas condicdes da sua formacdo. Uma quantidade muito pequena de energia
pode ser suficiente para iniciar a recombinacdo na qual pode resultar a explosdo do

tanque de armazenamento [33].

A temperatura, peso molecular, peso dos gases e razao de expansao sao dificeis de
medir, como tal é dificil medir o desempenho de um motor foguete. De forma a avaliar

um motor é conveniente usar 0s parametros caracteristicos. Estes parametros sao:

a) Parametro caracteristico do escoamento de gas através da tubeira. Isto € o
coeficiente de traccéo.

b) Um pardmetro caracteristico da combustdo da camara, € a velocidade
caracteristica ¢, ou o factor de escoamento de massa Cp

c) Pardmetro que combina os anteriores em todo o sistema (combinacdo de
propelante motor). O consumo especifico Sgc, a velocidade efectiva dos

gases de escape C, o impulso e o impulso especifico Isp

Coeficiente de tracgdo

O coeficiente de traccdo Cg é definido como a tracgdo minima pela pressdo na
camara e area da garganta. O coeficiente de traccdo determina a ampliacdo da traccdo
devido a expansdo do gas na tubeira quando comparada com a esperada se a pressao na

camara actuasse apenas na area da garganta, logo:

a2 2 = | p-p.a
k k —
1-22 ‘+ 2 372
Py

N Pl 4.34
Cr= 1k =1 P, A (4:34)

Para o caso da pressédo em condicOes ideais:
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k—1
k

Cp = 2k 1 (PZ) 4.35
Fmlk-1 P. (4:35)

Pc=Presséo na camara de combustéo

A partir deste parametro é possivel efectuar-se o célculo da razdo das éareas, e

posteriormente calcular-se o coeficiente de tracgao normal.

Ou de uma forma simplificada o coeficiente de traccdo é a razdo da forca pela

pressdo na camara de combustéo vezes a &rea da tubeira, ou seja:

F

C. =
T RA

(4.36)

Para qualquer razdo de pressdes, 0 maximo Cg maximo pode ser encontrado pela

derivada,

dCr
Ao
d(z

(4.37)

Neste ponto, o valor maximo do coeficiente de traccdo Cg vai ocorrer quando
Pe=P0, ou seja, quando a tubeira for projectada para a expansdo dptima. Ou seja;

k+1

2k2 /2 \k=
CPmax = k=1 (k n 1) (4-38)

Velocidade caracteristica

A velocidade caracteristica de uma reaccdo (C*), é a razdo da pressao na camara
vezes a area da tubeira pelo escoamento e é usada para comparar desempenhos relativos
de diferentes propulsores foguete quimico de projecto de propelante. O valor da
velocidade caracteristica geralmente situa-se entre os 800 e os 1800 metros por
segundo, podendo ultrapassar este valor se houver incremento de combustiveis
metalicos ou ligantes energéticos no grao.
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¢ = Pafe 4.39
- m ( " )

A velocidade caracteristica de exaustdo, pode ser definida por:
C"=— (4.40)

onde C é a velocidade dos gases de escape. Pode-se reescrever a equacao como:
C*—F—V+(P P)AZ 4.41

A velocidade caracteristica pode ser expressa com funcéo das propriedades do gas

na camara de combustao:

c* = KT, (4.42)
NS

N

C* é usualmente usado como uma fissura de uma combinacéo de propelante com o
projecto na cdmara de combustao e € essencialmente independente das caracteristicas da

tubeira.

Consumo especifico

Um motor foguete providencia uma traccdo independente da velocidade do missil
(foguete) que carrega. O consumo especifico Sgc é definido como a razdo do peso de
propelante consumido por unidade de tempo sobre a traccdo. E particularmente
importante e conveniente para medir o desempenho da combinacdo do motor
propelante. Pode ser escrito entdo como [6, 7, 8, 12]:

mgo

Spc = —F0—

- (4.43)
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Velocidade efectiva de escape C

A velocidade efectiva dos gases de escape (ou exaustdo) é a razéo da traccdo pelo
caudal em metros por segundo. Este pardmetro quantifica a velocidade a saida da
tubeira, o que pela segunda lei de Newton fornece a velocidade do projéctil (foguete).

C—F 4.44
_m (' )

Impulso total e impulso especifico

Impulso total

O impulso total é dado pelo integral da traccdo F pelo tempo de queima, ou seja é a
interaccdo da traccdo durante o tempo de operacdo. E expresso em quilogramas por
segundo, ou em toneladas por segundo. E conveniente usado para foguetes na qual a
taxa de queima é determinada pelos parametros de projecto do motor [8].

tp
I = J Fdt (4.45)
0
A duracdo de operacdo é aproximadamente igual ao tempo de queima “tp” (varios
segundos). Para queimas pequenas tal como as associadas a motores pequenos, a
duracdo da traccdo seria considerada como o0 tempo de queima mais a duragdo para 0s

residuos dos gases de exaustdo provenientes da cdmara de combustdo apds a queima.

Impulso especifico

O impulso especifico € um dos parametros de desempenho mais importantes usados
na pesquisa de foguetes. Este pardmetro é a base deste trabalho, ou seja, neste trabalho

foi proposto efectuar um célculo percentual de varios ingredientes da mistura que visem
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o melhor impulso especifico possivel. Este parametro é definido como a razdo da

traccédo pelo caudal [8]:
|, =—= (4.46)

Para motor foguete de propelante sélido é dificil medir o caudal em peso. Como tal

é normalmente usado o impulso especifico médio:

Iyp = (4.47)

I
T
Por fim o impulso especifico ideal pode ser também calculado para um determinado

propelante e combinagdo do motor:

k-1
I = 2k R’ r |1 P,k 148
P | g2(k—1)M° P, (4.48)
Ou ainda como funcéo do coeficiente de traccdo:
C*Cp
Iy = p (4.49)
O impulso especifico (inverso do consumo especifico):
Iy, = al 4.50

Apbs este calculo, é necessario reformular/iterar novamente todos os calculos para
que ndo s6 vao ao encontro dos requisitos iniciais, balango de oxigénio, razéo
estequiométrica, razdo de mistura, razdo estequiométrica da mistura, pressdo de
detonacdo e estabilidade da combustdo como também um célculo com as seguintes

limitacdes:

Para a mistura 1 é necessario que o valor do oxidante (AP) varie numa gama entre 0

a 70%, o valor do explosivo (RDX) pode variar entre uma percentagem de 0 a 45%.
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Para a mistura 2, assume-se o valor do boro a 17% (valor estimado como o melhor
para percentagens de combustiveis metalicos segundo a referéncia [3, 6, 7], depois
assume-se de igual forma o oxidante e o explosivo a variar numa igualdade de valores

da mistura 1. Desta forma efectua-se o célculo para o melhor impulso especifico.

Geralmente o impulso especifico varia de 100 a 400 segundos com o propelante
quimico. Quando é usado parar comparar reac¢des diferentes, implica um conhecimento
da razdo de expansdo, e é completado para a trac¢do Optima. Por outro lado se néo for
especificado (para operacBes em vacuo) a razdo da area deve ser indicada. Um
parametro dividido do impulso especifico é por vezes encontrado: é o impulso
especifico volimico e é definido pelo impulso especifico vezes a massa especifica do
propelante. Este parametro é usado parar comparar a influéncia de diferentes

propelantes em dimensdes de misseis e pesos.

Taxa de queima

Os propelantes sélidos ndo possuem sistema de arrefecimento da tubeira pois nao
existe nenhum tipo de fluido no foguete. Podem ser obtidas taxas de queima
importantes usando materiais refractarios ou ablativos (grafite ou nolybdenum) tanto na
garganta, na tubeira, como por baixo do material condutivo (cerdmicas os plasticos
especiais). Desta forma é possivel isolar os componentes metalicos e reduzir o esforco
térmico. No entanto em taxas de queima excessivas (40 a 60 mm/s) assim como
propelantes altamente energéticos o arrefecimento na tubeira continua a permanecer um
factor critico [33, 39, 40, 41].

As taxas de queima ideais variam de 0,025 a 25 cm/s, dependendo principalmente
da composicdo e da pressdo, se bem que as taxas de queima devido a parametros de

estabilidade estejam limitadas entre 0s 0,1 e 5 cm/s.

A relacdo empirica que fornece a taxa de queima r de um propelante como funcéo

da pressé@o pode ser escrito pela Lei de Muraour como:

r=a+bp" (4.51)
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“a” e “b” sdo fungdes da temperatura inicial do grao e o expoente n ¢ uma constante

chamada indice de combustdo. A férmula é simplificada entdo para a Lei de Vieille:

r = aP™

Ent&o, para o célculo da taxa de queima recorrendo a referéncia [47]:

molecula = A,B,

(4.52)

(4.53)

Sendo “a” o numero de 4tomos, da molécula A e b o numero de dtomos de B, para

cada uma das moléculas

ax Wy *nyp

b*EUEB*nAB*

tap = M * Wy + M
AB AB

especieroq = oxidante + ligante + metalg,e + combustivel (4.55)

Logo,

Y tap

Mg

ke

A razao entre &tomos de uma molécula

s _ Aatomo
AB —
Batomo
R SABROT
kin = 2
4B AnK n g M,p PR

Aplicando a formula resolvente, o parametro

RkinAB

Qap =
RT,

1

41T (Pcpmix) Rdm

Yip =
s, (2B

bag = Riin,, + Qap

) Rdm

o . 0 . . .
Zespeaetoml( A)espeae * ALOMOSespecie * gﬁespeae)

(4.57)

(4.58)

(4.59)

(4.60)

(4.61)

(4.54)

(4.56)
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Calculando agora a percentagem de oxidante pela percentagem total

0,
/Oatomosoxidante

%fracgao oxidante — > % (4.62)

Cap = _%fracgao oxidante * RkinAB (4.63)

Aplicando a formula resolvente e atendendo apenas aos valores reais

2
—byp * \/bAB —4aypCap

ZaAB

dAB = (464)

Por fim calculando a taxa de queima individual das moléculas

_ %fracqao oxidante
Ryin,s + Qap + Yap * dap

Tap (4.65)

A taxa de queima varia com a pressdo, a razdo da pressdo é normalmente

determinada pelos testes em motores pequenos a pressdes relativamente pequenas e

constantes [42].

A propriedade mais desejavel da taxa de queima € o equilibrio unidimensional da

mesma definida como a velocidade da onda de combustdo numa pressdo constante para

uma amostra de propelante na qual a temperatura inicial, a formulacdo, a difuséo

térmica e massa especifica sdo constantes e para o qual a perda de calor externo e

velocidade de fluxo de corrente externa é zero.

Resultados
Tabela 3 - Parametros geométricos de desempenho do motor foguete

Impulso especifico 216,44 237,47 Segundos
Caudal 23,55 21,47 Quilograma por metro cubico
Velocidade do som 956,9 1067,0 Metros por segundo
Temperatura da garganta 2302,8 2652,8 Kelvin
Velocidade na garganta 909.6 1012.2 Metros por segundo
Pressdo critica na garganta 535500 532130 Pascal
Velocidade caracteristica 1538,3 1687,7 Metros por segundo
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Area da tubeira 0,180 0,182 Metros quadrados
Velocidade dos gases de exaustao 2122,8 2329 Metros por segundo
Consumo especifico 0,0046 0,0042 Segundo menos um
Taxa de queima 389,22 374,76 Milimetros por segundo quadrado
Area da garganta 0,0380 0,0381 Metros quadrados
Area de queima 0,57 0,40 Metros quadrados
Numero de Mach 2,22 2,18 Parametro adimensional
Diametro da garganta 0,22 0,22 Metros
Diametro total 0,88 0,88 Metros
Comprimento do foguete 4,84 4,85 Metros
Pressdo da camara de combustdo 952970 950060 Pascal
Coeficiente de tracgado 1,38 1,38 Adimensional
Coeficiente de tracgdo maximo 2,20 2,16 Adimensional
Conclusoes

Depois de se ter obtido a melhor mistura para ambos os casos, verificamos que a
mistura 1 (sem boro) se traduz num propelante que obtém um impulso especifico de
216,44 segundos, na segunda mistura (com o incremento de boro) obtém-se 237,37
segundos no impulso especifico, verifica-se entdo que através do aumento/colocacao do
boro na mistura aumentamos o desempenho do motor foguete em 21,03 segundos
(tabela 3). Podemos também verificar as diferencas de desempenho de ambos o0s

propelantes nesta tabela.

Este trabalho, tanto quanto é do conhecimento do autor € um estudo inovador ainda
ndo efectuado na industria aerondutica, no que respeita a previsdao do desempenho na
utilizacdo do boro como combustivel metélico para motor foguete de propelante solido.

Relativamente ao caudal (Tabela 3), a mistura 1 obteve 23,55 kg/s enquanto que a
mistura 2 obteve um caudal de menor quantidade, ou seja de 21,47 kg / s. Analisando
estes valores verificamos que faz sentido visto que se o foguete tem mais impulso
especifico na mistura 2, tem de ter obrigatoriamente um caudal menor de forma a poder
justificar o aumento de impulso especifico comparativamente com a mistura 1. E
possivel verificar a quantidade de movimento a variar com o impulso especifico [Anexo

IV - Figura 15 e 16].
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Na analise da velocidade caracteristica, a primeira mistura (Figura 21) adquire um
valor de 1538,3 m/s enquanto a mistura 2 (Figura 22) obtém um valor de 1687,7 m/s. A
velocidade dos gases de exaustdo (produtos da combustdo) na mistura 1 obtiveram um
valor de 2122,8 m/s enquanto na mistura 2 se obteve um valor de 2329 m/s, ou seja um
acréscimo de 206,2 m/s. A variacdo da velocidade caracteristica com o impulso

especifico é possivel de se observar recorrendo ao Anexo IV - Figura 21 e 22.

Quanto ao terceiro ponto dos requisitos acima apresentados verificamos que a
pressdo na camara de combustdo da mistura 1 obteve o valor de 0,95297 MPa e a
velocidade de detonacéo da mistura 1 tinha um valor de 26,5 GPa, o que significa que a
pressdo gerada pela combustdo ndo chega para elevar o material ao ponto de explosao.

No caso da mistura 2 a cAmara de combustdo obteve uma pressao inferior a pressao
da mistura 1 ou seja de 0,95 MPa, enquanto a pressdo de detonacdo para a mistura 2

obteve um valor de 27,063 MPa, por outras palavras também nédo detona. (Tabela 3).

Outro parametro importante neste estudo é a analise do consumo especifico de
ambas as misturas (Tabela 3), a mistura 1 apresenta um consumo especifico de 0,0046
s-1 enquanto a mistura 2 apresentou o valor de 0,0042 s-1. Foi possivel também
verificar o consumo a variar com o impulso especifico com varias percentagens (Anexo
IV - Figuras 25 e 26). No caso do nimero de Mach a mistura 1 teve o valor de 2,22
enguanto a mistura 2 obteve o valor de 2,18. Pode-se também verificar a variagdo do
namero de Mach para ambas as misturas a variar com o impulso especifico para varias

misturas (Anexo IV - Figuras 27 e 28).

E possivel ainda verificar outros parametros de interesse recorrendo ao Anexo IV,
onde se pode ver varios parametros a variar com o impulso especifico, entre eles a
temperatura da garganta para a mistura 1 (Figura 17) e para a mistura 2 (Figura 18) e a
velocidade na garganta, quer para a mistura 1 (figura 19) como para a mistura 2 (Figura
20).
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Perspectivas de trabalhos futuros e conclusdes finais.

Perspectivas de trabalhos futuros

Numa perspectiva de trabalhos/investigacdes futuras, seria necessario efectuar um
estudo que optimizasse a percentagem de boro, pois neste estudo a quantidade de boro
foi estimada a 17% de inicio. Sabe-se contudo que quanto mais boro houver no gréo
melhor desempenho tera o motor foguete desde que se mantenham as condi¢des acima

descritas (balanco de oxigénio, razdo estequiométrica, pressdo na camara, etc.).

Seria necessario também efectuar um estudo que optimizasse esta mesma
percentagem mas de forma a que se pudesse verificar a op¢do mais barata de mercado,
ou seja uma relacdo custo/desempenho para possivel fabricacao do foguete.

Neste estudo apenas foi efectuada a utilizacdo de um oxidante (AP), um combustivel
solido (RDX) e um combustivel metalico. Seria interessante verificar o mesmo estudo
recorrendo a mais oxidantes (entre eles: perclorato de litio; perclorato de potassio;
perclorato de sodio; nitrato de amonia; nitrato de litio; dinitrato de amoénia e GAP
(Glycidyl azide polimero)), ou recorrendo a diferentes explosivos (HMX (her majesty
explosive); nitrogualdina; trinitrotolueno; tetranitrato de pentaeritritrol (PETN);
Hexanitrohexaazaisowurtzitane (CI20); nitrocelulose; nitrato de triaminogualdine
(TAGN); trinitroazetidine (TNAZ); nitroglicerina ou 0 nitrometano), ou ainda
recorrendo a ligantes energéticos de forma a tornar o grao gelificado/ligado/coeso, tal
como o GAP (Glycidyl azide polimero) ou o hexametilene diisocyanate (HAN)).

Este estudo visava compreender os fendmenos e mecanismos de funcionamento
caracteristico do boro numa determinada mistura. Seria interessante adoptar 0 mesmo
estudo mas recorrendo a utilizacdo de outros combustiveis metalicos como por exemplo

o titanio, o berilio, 0 magnésio, ou o0 enxofre.

Existe também uma necessaria compreensao do funcionamento interno da camara de
combustdo de forma a optimizar a mesma. Neste sentido seria necessario efectuar um
estudo detalhado do desgaste do grdo (ao microssegundo), com uma ferramenta que

recorresse a andlise estrutural de elementos finitos, (Abagqus ou Nastran/Patran),
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agrupado a utilizacdo de um software de CFD’s (mecanica de fluidos computacional,
Fluent ou Fortran), de forma a analisar o escoamento turbulento dentro da mesma, pois
0s vortices e a temperatura na cAmara de combustdo influenciam as camadas mais

proximas da tubeira reduzindo a eficiéncia do motor foguete.

Conclusaes e consideracoes finais

A elaboracdo desta dissertagéo apresentou um grande desafio para o autor na medida
que ndo existe muita informacdo disponivel para a criacdo de raiz de um grao de

propelante sélido para motor foguete.

Neste trabalho apesar da informacdo geral dos combustiveis metélicos para motor

foguete, ndo foram encontrados dados para comparacao de resultados obtidos.

Verificou-se também que este trabalho s6 é possivel obter um desempenho partindo
de uma traccdo requerida, para este estudo o valor foi de 50 000 (cinquenta mil)
Newton.

Foi observada uma necessidade de conhecimentos aprofundados de quimica
organica na medida de se compreender a possibilidade de juncdo do oxidante perclorato
de amonia com o explosivo RDX. Esta dificuldade s6 possivel de superar partindo do
pressuposto das qualidades do armazenamento e taxa de perigosidade dos materiais,
verificado de acordo com as referéncias [12, 18, 32].

O objectivo deste trabalho era compreender o dimensionamento do grdo do
propelante solido visando uma juncédo a nivel molecular, os pardmetros iniciais tidos em
conta foram o balango de oxigénio, a razdo estequiométrica da mistura e a pressao de
explosdo. No entanto para um estudo mais pormenorizado seria necessario também
recorrer a um calculo preciso da estabilidade a pressdo e a temperatura, assim como

instabilidades de Chugging, Buzzing e Screeching.

Seria também interessante analisar o funcionamento da chama deste propelante

utilizado, ou seja analisar 0 seu atraso na ignicdo, intervalo de propagacdo da chama e
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intervalo no enchimento da camara de combustdo. Neste trabalho estes parametros

foram assumidos como desprezaveis.

Verifica-se também uma necessidade de calculo estrutural do grdo a nivel de
estimacdo de esforcos (modulos elasticos), esforcos devido a presséo e esforcos devido
a temperatura que ndo foram efectuados devido a falta de dados reais desta mistura
(coeficiente de poison, esfor¢cos normais e tangenciais).

Este estudo comprava as diferencas de funcionamento entre dois propelantes de
materiais muito semelhantes, sendo um deles com o incremento de boro, verifica-se
desta forma que o boro pode ser um bom substituto para o aluminio (mistura 3). Este

estudo pode ser verificado no anexo 6.

De forma bastante positiva verificamos que este estudo viabilizou entdo o uso do
boro para motor foguete a propelante sélido. Conclui-se que o boro a semelhanga com o
aluminio apesar de gerar fumo gera também um aumento de propriedades caracteristicas
de um propelante mais concretamente o impulso especifico, a velocidade dos gases de

exaustdo e a velocidade caracteristica diminuindo o consumo especifico.

Bibliografia

[1] Cai, W., Thakre, P., and Yang. V.,, “A model of AP/HTPB composite propellant
combustion in rocket motor environments”, Combust. Sci. and Tech., 180: 2145-2169,
2008

[2] Akhavan, J., “The chemistry of explosives, 2nd edition”, RSC paperbacks 2004

[3] Barrére, M., Jaumotte, A., Fraeijis de Veubere, D., Vanderkersckhove, D., “Rocket
propulsion, Elsevier publishing company” 1960

[4] Nakka, R., Richard Nakka's Experimental Rocketry Web Site [Online database]
URL: http://www.nakka-rocketry.net/techref.html

[5] Nakka, R., “Solid propelant rocket motor, design and testing”, Manitoba, 1984

[6] Kubota, N., “Propellants and explosives — Thermochemical aspects of combustion”,
Wiley-VCH, 2007

71


http://www.nakka-rocketry.net/techref.html

Dissertacdo - Analise tedrica de propelante compdsito de base de perclorato de amdnia
contendo pequenas particulas de boro

Paulo Alexandre Rodrigues de Vasconcelos Figueiredo

[7] Sutton, G.,“Rocket propulsion 7th edition”, John Wiley & Sons 2001

[8] Brojo, F., “Apontamentos das aulas”, Propulsdo de aeronaves 111 2010,2011

[9] Beckstead, M., Davidson, J., and Jing, Q., “A comparison of solid monopropellant
combustion and modeling,” AIAA Paper No. 97-0586 (1997).

[10] Beckstread, M., “Solid propellant combustion mechanisms and flame structure”,
Pure Appl. Chem., Vol. &5, No. 2,pp 297-307, 1994

[11] Meyer, R., Kohler, J., Homburg, A., “Explosives”, Wiley-VCH 2008

[12] Agrawal, J., Hodgson, R., “Organic chemistry of explosives”, Wiley-VCH 2001
[13] Li, M., Li, F., Shen, R., Guo, X., “Molecular dynamics study of the structures and
properties of RDX/GAP propellant”, journal of hazardous material 186 (2011) 2031-
2036

[14] Beckstead, M., Puduppakkam, K., Thakre, P., Yang, V., “Modeling of combustion
and ignition of solid propellant ingredients, Progress in energy and combustion”
Science 33 (2007) 497-551

[15] Zhou, T., Huang, F., “Effects of Defects on thermal decomposition of HMX via
ReaxFF molecular dynamics simulations”, J. Phys. Chem. B 2011, 115, 278-287

[16] Ulas, A., Lu, Y., Kuo, K., “Ignition and combustion characteristics of RDX-Based
pseudopropellants”, Science and Technology, 175:4, 695-720

[17] Litzinger, T., Fetherolfit, B., Lee(f, Y., Tang, C., “Study of the Gas-Phase
Chemistry of RDX: Experiments and Modeling”, Journal of Propulsion and Power. Vol.
11, No. 4, pp. 698-703 1995

[18] Chang, R., “Quimica 5% Edi¢do” Mc Graw Hill 1994

[19] Zenin, A., and Finjakov, S., “Studying RDX and HMX Combustion Mechanisms
by Various Experimental Techniques”, Combustion, Explosion, and Shock Waves, Vol.
45, No. 5, pp. 559-578, 2009

[20] Zenin, A., Finjakov, S., “Response Functions of HMX and RDX Burning Rates
with Allowance for Melting Combustion”, Explosion, and Shock Waves, Vol. 43, No.
3, pp. 309-319, 2007

[21] Gallier, S., Godfroy, F., “Aluminum combustion driven instabilities in solid rocket

motors”, journal of propulsion and power, 2009, Vol.25 no.2 pp.(509-521)

72



Dissertacdo - Analise tedrica de propelante compdsito de base de perclorato de amdnia
contendo pequenas particulas de boro

Paulo Alexandre Rodrigues de Vasconcelos Figueiredo

[22] Stephens, M., Petersen, E., Carro, R., Reid, D., Seal, S., “Multi-parameter study of
Nano scale TiO2 and CeO2 additives in composite AP/HTPB Solid Propellants”,
Propellants explosive- pyrotech. 2010, 35, 143-152

[23] Babuk, V., Dolotkazin, I., Gamsov, A., Glebov, A., “Nano aluminum as solid
propellant fuel, Propelantes”, explosives pyrotechnics 30 No.4

[24] Tahsini, A., Farshchi, M., “Thrust Termination Dynamics of solid propellant rocket
motors”, Journal of Propulsion and power, 2007; Numb , pages 1141-1142

[25] Arkhipov, V., Gorbenko, M., Gorbenko, T., Savel’eva, L., “Effects of ultrafine
aluminium on the combustion of composite solid propellants at subatmosfetic
pressures”, combustion, explosion, and shock waves, vol.45 No.1, pp 40-47, 2009

[26] Li, W., “Combustion Behavior and Thermochemical Properties of RDX-Based
Solid Propellants”, Propellant explosives, pyrotechnics, Volume 23, Issue 3, pages 128—
136, 1998

[27] Jing, W., Dang, Z., Yang, G., “The thermal decomposition behavior of RDX-Base
propellants”, Journal of Thermal Analysis and Calorimetry Vol. 79, N. 1 Pages 107-
113 2005

[28] Beckstead M., “Recent Progress in Modeling Solid Propellant Combustion”,
Translated from Fizika Goreniya i Vzryva, , Vol. 42, No. 6, pp. 4-24, 2006.

[29] Zenin, A., Finjakov, S., “Characteristics of RDX Combustion Zones at Different
Pressures and Initial Temperatures”, Translated from Fizika Goreniya i Vzryva, Vol. 42,
No. 5, pp. 32-45 2006.

[30] Glotov, O., “Condensed combustion products of aluminized propellants IV. Effects
of the nature os nitramines on aluminum agglomeration and combustion efficiency”,
Translated from Fizika Goreniya i Vzryva, Combustion, Explosion, and Shock Waves
Vol. 42, No. 4, pp. 78-92 2006

[31] Thottempud, V., GAO, H., Shreve, J., “Synthesis, Characterization and energetic
properties”, Journal of the American Chemistry Society, 2010

[32] Agrawal, J., “Organic High energetic Materials”, Wiley VCH 2005

[33] Coelho, P., Costa, M., “Combust&o”, Orion, 2008

[34] Glassman, I., V/Ette, R., “Combustion 4 edition”, Elsevier 2008

[35] Davidson, J., Beckstead, M., “Improvements to steady-state combustion modeling
of cyclotrimethylenetrinitramine,” J. Propulsion and. Power, 13, No. 3, 375-383 1997.

73


http://onlinelibrary.wiley.com/doi/10.1002/%28SICI%291521-4087%28199806%2923:3%3C%3E1.0.CO;2-M/issuetoc
http://www.akademiai.com/content/102948/?p=43048eec627f4f349697fdd17e131078&pi=0
http://www.akademiai.com/content/j0745728377w/?p=43048eec627f4f349697fdd17e131078&pi=0
https://springerlink3.metapress.com/content/0010-5082/

Dissertacdo - Analise tedrica de propelante compdsito de base de perclorato de amdnia
contendo pequenas particulas de boro

Paulo Alexandre Rodrigues de Vasconcelos Figueiredo

[36] Zenin, A., “HMX and RDX: Combustion mechanism and influence on modern
double-base propellant combustion,” ibid., pp. 752-758.

[37] J. J. P. Stewart Fujitsu Ltd. 2001, “Heat of formation™, [online database] URL:
http://www.cache.fujitsu.com/mopac/Mopac2002manual/table_of heats.html

[38] Nist Disclaimer “NIST-JANAF Thermochemical Tables”
URL:http://Kinetics.nist.gov/janaf/

[39] Atwood, A., Boggs, T., Curran, P., Parr, T., Price C., Wiknich Sverdrup J.,
“Burning Rate of Solid Propellant Ingredients, Part2: Determination of Burning Rate
Temperature Sensitivity”, 1999

[40] Babcek, V., Dolotkazin, 1. Gleboy, A., “Burning mechanismof aluminized solid
propellant based on energetic binders”, Propelantes, explosives 2005

[41] Atwood, A., Boggs, T., Curran, P., Parr T., Hanson, D., ”Burning rate of solid
propellant ingredients, part I: pressure and initial temperature cells”, Journal of
Propulsion and Power 1999

[42] Prasad, A., Yetter, R., Mitchell, D. “Smooke An Eigenvalue Method for
Computing the Burning Rates of RDX Propellants”, Taylor and Francis 2007

74


http://www.cache.fujitsu.com/mopac/Mopac2002manual/table_of_heats.html
http://kinetics.nist.gov/janaf/

Anexos

Anexo I - Dados atomicos

Tabela 4 - Massa atdmica dos elementos e electroes de valéncia

Elementos Massa atbmica Valencia
H 1.008 -1
He 4.003 0
Li 6.940 -1
Be 9.200 -2
B 10.820 -3
C 12.010 -4
N 14.008 -
0] 16.000 +2
F 19.000 +1
Ne 20.183 0
Na 22.997 -1
Mg 24.320 -2
Al 26.970 -3
Si 28.060 -4
P 30.980 -
S 32.066 +2
Cl 35.457 +1
A 39.944 0
K 39.096 -1

Anexo II - Grdficos e resultados capitulo 2
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Anexo III - Grdficos e resultados capitulo 3
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Anexo 1V - Grdficos e resultados do capitulo 4
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Anexo 1V - Comparagdo entre o boro e o aluminio como combustivel

metdlico para motor foguete

Usando o mesmo processo de calculo desta dissertacdo efectuou-se uma

simulacdo usando o aluminio para comparagdo com o boro em estudo.

Desta forma este anexo IV serve para comparacdo de desempenho entre estes

dois combustiveis metalicos para motor foguete. A percentagem de combustivel

metalico € a mesma que utilizada nesta dissertacéo, ou seja 17%, assim como a tracgdo

requerida cujo valor se mantem ou seja F=50000 N.

Neste anexo serd utilizada a mistura 2 (propelante com boro como combustivel

metalico) e a mistura 3 (propelante com aluminio como combustivel metélico.

Desta forma obteve-se 0s seguintes valores:

Tabela 4 - Comparacao de propriedades da mistura 2 e da mistura 3

Mistura2 | Mistura 3 Unidades
Balanco energético 7,66 5,99 | Percentagem
Razdo estequiométrica da mistura 4,64 3,15 | Percentagem
Pressdo explosao 3,0E+11| 2,91E+11 Pascal
Forca de explosdo 121780 130700 Newton

Tabela 5 - Comparacao de parametros gerais da mistura 2 e da mistura 3

Mistura2 Mistura 3 Unidades
Percentagem de oxidante AP 0,46 0,43 Percentagem
Percentagem de combustivel metalico 0,17 0,17 Percentagem
Percentagem de explosivo RDX 0,37 0,4 Percentagem
Temperatura da camara de combustdo 2948,2 2948 4 Kelvin
Massa especifica do propelante 1,50 1,85| Grama por centimetro cubico
Constante de gases da mistura 315,85 294,04 Joule Quilograma Kelvin
CP da mistura 45,65 46,86 Joule Quilograma Kelvin
K da mistura 1,222 1,216 Adimensional
Massa especifica da mistura 1,06 1,31 | Grama por centimetro cubico
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Tabela 6 - Parametros da tubeira comparacédo entre a mistura 2 e a mistura 3

Mistura 2 Mistura 3 Unidades
Impulso especifico 237,47 231,21 Segundos
Caudal 21,47 22,05 Quilograma por metro cubico
Velocidade do som 1067 1026,6 Metros por segundo
Temperatura da garganta 2652,8 2661,2 Kelvin
Velocidade na garganta 1012.2 975,32 Metros por segundo
Pressdo critica na garganta 532130 534620 Pascal
Velocidade caracteristica 1687,7 1643,2 Metros por segundo
Area da tubeira 0,182 0,181 Metros quadrados
Velocidade dos gases de exaustdo 2329 2267,6 Metros por segundo
Consumo especifico 0,0042 0,0043 Segundo menos um
Taxa de queima 374,76 313,22 Milimetros por segundo quadrado
Area da garganta 0,0381 0,0381 Metros quadrados
Area de queima 0,401 0,566 Metros quadrados
Numero de Mach 2,18 2,21 Parametro adimensional
Diametro da garganta 0,220 0,220 Metros
Diametro total 0,881 0,880 Metros
Comprimento do foguete 4,85 4,84 Metros
Pressdo da camara de combustdo 950060 952230 Pascal
Coeficiente de tracgao 1,38 1,38 Adimensional
Coeficiente de tracgdo maximo 2,16 2,19 Adimensional

ApOs esta simulacdo pode-se verificar as diferencas entre o combustivel

metélico boro (mistura 2) e o combustivel metélico aluminio (mistura 3).

Desta forma, analisando a Tabela 4 verificamos que o valor da pressdo de
explosdo da mistura 2 é superior a mistura 3, no entanto a forca de explosao da mistura
3 é superior a mistura 2. Podemos concluir que apesar do boro possuir mais pressao de

explosdo, a energia do aluminio é mais reactiva.

Analisando a Tabela 5 pode-se verificar que o boro necessita de mais oxidante
para a queima que o aluminio. Apesar da temperatura da cAmara de combustio para
ambas as misturas ser sensivelmente igual, verifica-se que a massa especifica do
propelante da mistura 2 € inferior a mistura 3, no entanto a massa especifica dos
produtos da combustdo da mistura 2 é superior & massa especifica dos produtos da

combustdo da mistura 3.
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Por fim analisando analogamente a Tabela 6, verificam-se varias situacoes:

1. O impulso especifico da mistura 2 (com boro) é superior a mistura 3
(com aluminio). Este parametro para os sistemas de propulsédo
aeroespacial e aeronautico € de extrema importancia, verifica-se através
desta comparagdo que trocando o actual aluminio pelo boro se pode obter
mais desempenho e tempo de voo, para este caso especifico mais 6,26
segundos que utilizando o comum aluminio.

2. O caudal da mistura 2 € inferior como esperado comparativamente com a
mistura 3, ou seja se existe mais tempo de voo da mistura 2, logicamente
0 caudal tem de ser menor.

3. Apesar da temperatura da camara de combustao ser sensivelmente igual,
a temperatura da garganta é superior na mistura 3, o que de certo modo
leva a utilizacdo de materiais ablativos de caracteristicas superiores a
mistura com boro. Apesar desta diferenca ndo ser muito significativa.

4. A velocidade da garganta, a velocidade do som na tubeira e a velocidade
caracteristica é superior para a mistura de boro, podemos verificar um
aumento comparativamente com a mistura com aluminio.

5. O consumo especifico e o niumero de Mach da mistura 2 (com boro) séo
inferiores quando comparados com a mistura 3.

6. A pressdo na camara de combustdo da mistura 3 é superior a pressao na
camara de combustdo da mistura com boro, este parametro sendo
superior leva a um dimensionamento diferente da espessura do foguete.
Ou seja, visto que existe uma pressdo superior na mistura com aluminio é
necessario efectuar-se um aumento na espessura da casca do foguete
aumentando o0 peso e consequentemente diminuindo ainda mais oS

parametros caracteristicos.
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Conclusdo

Ap0s esta comparagdo entre uma mistura (2) contendo boro e uma mistura (3)
contendo aluminio pode-se constatar que o boro é um bom substituto para o actual

aluminio tendo apenas em atencdo os parametros de desempenho dos motores foguete.

Desta andlise é necessario salientar que ndo foi efectuada uma comparacdo a
nivel de precos entre as duas misturas, nem um célculo comparativo para uma misséo
em especifico, nesses termos seria necessario verificar uma misséo especifica e entéo
verificar o combustivel metalico mais adaptadvel para a mesma. Neste parametro

constatou-se que a mistura com boro é definitivamente superior a mistura com aluminio.

11
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Anexo V - Artigo 1

Theoretical Analysis of Ammonium-Perchlorate Based
Composite Propellants Containing Small Size Particles

of Boron

Paulo A. Figueiredo® and Francisco M. Brojo®

Universidade da Beira Interior, Departamento de Ciéncias Aeroespaciais, Covilha, Portugal, 6200-001

To study heterogeneous propellant, containing large amount of fine boron and
ammonium perchlorate, it is appropriate to estimate the combustion exhaustion
products in order to evaluate/obtain the values of the specific impulse, density,
Mach number and mass flow of the mixture. Several composite propellant
mixtures, ammonium perchlorate, nitramides (RDX - Cyclotrimethylene
trinitramide), were defined with or without the addiction of small particles of
Boron and modeled. The energetic properties of boron and the progress of boron
particles on the burning surface of the ammonium perchlorate based composite
propellants is modeled used a computer algorithm. This paper reports the analysis
of the influence of boron in the performance parameters for ammonium
perchlorate based composite propellants.

Nomenclature
a = Sound velocity
Ar = Exhaust area
C = Exhaust velocity
C® = Characteristic velocity
Cr = Thrust Coefficient
T = Thrust
Isp = Specific impulse
M = Mach number
m =Molecular weight
P =Pressure
Te =Temperature of the combustion chamber
p = Density
Q =0xygen balance
Co = Specific heat
AG® = Gibbs free energy
AH = Molar enthalpy
D = Mixture ratio
D = Stoichiometric mixture ratio

2

MSc. Student, Departamento de Ciéncias Aeroespaciais, Covilha, Portugal.

Assistant Professor, Departamento de Ciéncias Aeroespaciais, Covilha, Portugal, AIAA

Senior Member.
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I a Introduction

I HE aerospace industry is always looking for new energetic materials to use as solid rocket

propellants. One of the nowadays trends to improve solid propellants is to introduce metallic
fuels on the grain. There has been a need for development of new and improved binders and metal fuels
in order to increase the specific impulse, such as aluminum [1] and titanium [2].

Another known fact about solid propellants is that the specific impulse increases when traditional
aluminum powders are changed into nano aluminum [3]. Several authors had studied the effects of the
mixture of thin and ultra-thin aluminum and titanium [4-11].

Valery Babuk et al [3] studied the effect on the nano aluminum as propellant for rocket motors and
concluded that the nano aluminum appreciably influences the burning rate of the propellant. They
performed a mathematical description of the ignition and burning rate of the metal fuel on the surface of
the propellant. They concluded that there is an increase in the burning rate and a decreased dependence on
the pressure having such as effect the specific impulse losses minimization.

Matthew A. Stephens e Eric L. Petersen [2], determined parameters of the flame stabilization and
sensitivity of the flame, having concluded that titanium was the best stabilizer.

V.A. Arkhipov et al [12], observed the effect of ultra-fine aluminum in solid propellants at sub-
atmospheric pressures, and they concluded that the dual oxidizer AP / RDX has better performance at the
higher ranges of sub-atmospheric pressures due the influence of aluminum. Promising propellants
contains a double-based oxidant ammonium perchlorate and nitramides (RDX and HMX) and up to 20%
aluminum powder. The partial exchange of AP by HMX / RDX increases the specific impulse and
reduces the danger of environmental release of hydrogen chloride in the combustion products.

During combustion of the propellant at sub-atmospheric pressures, the solid layers are longer and
more distant from the surface which results in a reduction of heat flow of the flame on the surface. The
burning rate is influenced by the aluminum particle size. Aluminum defined as a ultra-fine Aerogel has a
thermal conductivity is much lower than the thermal conductivity of aluminum at micro scale.

W. Y. Li et al [13] conducted a study that characterized solid propellants thermochemical
characteristics as well as the behavior of the combustion in case of nitramides and found that the
composite propellant which had metal fuel in the matrix generated a superior performance unlike those
who lacked metal fuel.

W.W. Jing, Z.-M. Dang and G.-P. Yang [14] performed a study of the thermal decomposition of
nitramide together with nitroglycerine and concluded that the decomposition of the combustion products
was higher due to the increase of the nitroglycerin. However when adding nitrocellulose, the temperature
was considerably lower.

W.W. Jing et al [14] performed a study of the decomposition of RDX by calorimetry; they verified
that the decomposition of RDX is accelerated by the nitroglycerine breakdown. Finally they verified that
particles larger than 10 pm have a negative effect on the decomposition (instability of the combustion).

M. W. Beckstead [15], initiated a study aimed to understand the recent progress in modeling of
composite solid propellants. In this study they can see three areas of particular interest, first, the
numerical modeling of pre flame using kinetic mechanisms. Second, the development of modeling to
generate the geometrical distribution of particles simulating a heterogeneous propellant. Third the
calculus process using the effect of the diffusion flame combustion critical for AP / hydrocarbon in solid
propellants.

A A. Zenin and S. V. Finjakov [16] studied the parameters of the RDX combustion zones at different
pressures and initial temperature, in this study were found two combustion zones, the first, under a basic
regime P> 0.1 MPa and a second one under a basic procedure when P <= 0.1 MPa. They concluded that
both processes were active on a wide area in the gas phase reaction. In both cases was monitored a high
heat release. It was also found that the dominant process was vaporization at low pressures and that the
role of the exothermic thermal decomposition increased rapidly with the increase of pressure.

0.G Glotov [17] studied the condensed combustion products of aluminized propellants as well as the
effects of nitramides, and the bonding of aluminum and the combustion efficiency of the combustion. The
author used two nitramides with different sizes (RDX and HMX). He concluded with this study that,
despite the burn rates are comparatively identical, with HMX particles in propellant E-12 (mixed with
aluminum) the particle size is approximately 1.5 times wider than the ones of the RDX propellant R. The
propellant RDX is characterized by a more severe agglomeration, the size and the agglomeration and
mass are greater and aluminum complete combustion is lower. The reaction of the RDX is initiated at a
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lower temperature, this leads to a faster oxidation of aluminum in the condensed phase of the
heterogeneous system, which results in retention of the pellet surface. During the agglomeration of
combustion, the resulting oxidation of aluminum is partially retained in the agglomerate due to
substitution of aluminum oxide. The agglomeration of the mass distribution varies slightly within the
range of the parameters studied despite the significant variation in the complete combustion of the
aluminum.

Some other studies have reported that boron magnesium and beryllium are potential candidates to
replace the current aluminum with superior performance [18]. In this paper was thoroughly examined the
effects of the increment of particles (5e-6um) of boron in ammonium-based composite solid propellant
with RDX although it is known that with the increased performance from the addition of Boron to solid
rocket propellant comes an increase of potential for hazardous scenarios.

The objective of this research is to use a combustion model for the aero thermochemistry of a
composite solid propellant with and without the addition of boron (as metallic fuel) and to achieve a
comparative study of combustion products as well as characteristic properties including specific impulse,
flow mass, specific consumption and physical properties in order to determinate the possibility of using
boron as metal fuel.

II. Theoretical background

Ideal rocket motors are based on the assumptions and fundamental equations [19].

1-  The combustion gases are homogeneous and invariant in composition

2-  The combustion gases obey the perfect gas law

3-  The specific heats of the gas do not vary with temperature and pressure

4-  The flow is supposed to be on-dimensional, steady and isentropic

5-  All kinds of fluid are gaseous. Any condensed phase (solid or liquid) adds a negligible amount to
the total weight

6- There are no heat transfer at the shell of the rocket, that means that the evaporative flow is
adiabatic

7-  There is no appreciable friction and boundary layer effects are ignored.

8-  There are no shock waves or discontinuities in the flow of the nozzle.

9-  The flow of the propellant is firm and constant, the expansion of the working fluid is steady and
uniform, without vibrations.

10- Transient effects (beginning of the burning and end of the burning) are extremely short and can
be neglected

11- All the exhaust gases leaving the nozzle have a directed axial speed.

12- The gas velocity, pressure, temperature and specific mass are uniform in any direction to the
normal axis of the nozzle.

13- The chemical equilibrium is stabilized within the combustion chamber of the rocket and the
composition does not change the nozzle (cold flow).

14- Propellants are stored at room temperature.

In this paper were established working conditions in order to analysis the structure of the solid
composite propellant.

The thrust required was F=50000N.

The calculus for the nozzle parameters (exhaust velocity, specific impulse, areas, mass flow, etc.) was
made according to reference [18, 19, 20, 21]

Concerning the oxygen balance it was defined by Venugopal Thottempud [22] as the lack or excess of
oxygen at a certain compound needed to transform all atoms of carbon into carbon dioxide and all
hydrogens in water. The calculus for the oxygen balance was made according with the reference [4], the
calculus using the Dalton Law was made though reference [5, 19]

RaT+ RbT+ RCT+ L RaT _ R'T
Va Vb Ve Vn MVmix

pP=

Gibbs free energy of was estimated using [18, 19, 21].
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d[Ai]
dt

= (@';a)Ks Hjn=1[Aj]aj + (a;a')Kp Hjn=1[Aj]a,j

H]- nAi(ari_ai) — K, (E)Zj(a’j—aj)

n

_M)

Kp = e( RoT

Molar enthalpy and variation of stoichiometric mixture ratio were calculated according to reference
[18] as

-
n= Z;zl n;

bs = M¢yel Glir i'VD oxidizer
Moxidizer(_l)(ZiriVl)fuel

The calculus of the chamber temperature and variation of enthalpy were made according to
reference [18]

AH = % by [(ar™); + [ o (Cp)dt] — Tia (0™ + [ (Cp)sd]

100%|Ah’|
Te =T+ —Ah ]
c |Ah/[+]AR'"|

The formulation heat was calculated in accordance with the reference [23] and the data for
the thermochemical properties used were obtained from the reference [24].

The numerical algorithm was implemented considering the following constraints:

1- The oxygen balance should not be too negative or too positive,  because the closer to zero
the better, this means that there is less probability to form free radicals as well as to ensure
there are sufficient oxidant (chlorine and oxygen) so that the propellant can be completely
consumed.

2- Stoichiometric mixture ratio [9] - This parameter must be between 0.4 and 5. In this range,
the lower value symbolizes the minimum amount of oxygen needed for combustion, if the
value decreases, there will be a detonation instead of a combustion Above the highest value
of the range we would have more oxidizing, which would result in poor deflagration.

Detonation pressure [34] - indicates that the rocket engine will set off if a higher pressure in the
chamber is equal to the detonation pressure.

III. Results and Discussion
At Table 1 are presented the formulation working parameters with and without boron.

Table 1 - Working parameters with and without boron

RDX+AP

RDX+AP+Bor
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on
Oxygen balance 12.34 7.67
Combustion chamber

temperature [K] 2548.2 2948.2
Specific impulse [s] 216.4 237.5
Mass flow [kg/s] 23.6 21.5
Speed of sound [m/s] 956.9 1067.0
throat temperature [K] 2302.8 2652.8
throat velocity [m/s] 909.6 1012.2
critical throat pressure [Pa] 535500.0 532130.0
characteristic velocity [m/s] 1538.3 1687.7
nozzle area [m’] 0.18024 0.18025
rate of exhaustion [kg/s] 2122.8 2329.0
specific consumption [kg/kW] 0.00462 0.00421
explosion pressure [Pa] 2.6524E+11| 2.7063E+11
explosive power [kW] 119360.0 121780.0
throat diameter [m’] 0.0380 0.0381
total diameter [m’] 0.8801 0.8814
Length [m] 4.840 4.848
Chamber pressure [Pa] 952979.0 959960.0
R_mix [kJ/kgK] 296.18 315.59
CP [kJ/kgK] 47.32 45.65
k 1.213 1.223
Density [kg/m’] 1.5917 1.5021
Mach number 2.218 2.183
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Can be included when considering performance parameters that the best mixture for
(AP+RDX) lies with AP=61%, and RDX=39%, and for boron, the best mixture is for AP=46%,
boron=17% and RDX=37%
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Figure 2. Combustion products AP+RDX+B.

Variation of mass flow with specific impulse

Variation of mass flow with specific impulse
26 T T T T T T

2651

2551

25

Mass flow [kg/s]

2451

24

2551 q

25+ q

2451 i

4+ q

235+ q

Mass flow [kgis]

231 q

2251 q

2+ q

215+ q

L
195

. L I
200 205 210
Specific impulse [s]

2 . . . . . . . .
215 220 195 200 205 210 215 220 225 230 235 240
Specific impulse [s]

17



Dissertacdo - Analise tedrica de propelante compdsito de base de perclorato de amdnia
contendo pequenas particulas de boro

Paulo Alexandre Rodrigues de Vasconcelos Figueiredo

Figures 3 and 4. Mass Flow.
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Variation of Mach number with specific impulse Variation of Mach number with specific impulse
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Figures 11 and 12. Mach number.
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Figures 13 and 14. Exhaust velocity.

IV. Conclusion

With This work was estimated the effect of the boron use as metal fuel for composite solid propellant
rocket motor on the performance parameters.

After obtaining the best mixture for both cases, it was found that the mixture 1 (without boron)
reaches a specific impulse of 216.44 seconds, for the second mixture was obtained 237.47 seconds, which
means that by introducing boron was obtained an increase of 9,7% on the specific impulse.

The obtained results show that the best mixture of RDX plus ammonium perchlorate (mixture 1) is
located is for 39% ammonium perchlorate and 61% RDX. For the simulation with boron (second mixture)
the RDX was replaced by boron as and a small percentage of ammonium perchlorate. The results clearly
show that the better mixture is located with 46% ammonium perchlorate, 17% boron and 37% RDX,
hence it can be concluded that boron need more oxygen to burn then RDX (energetic material).

Another important parameter is the mass flow, which in mixture 1 [Fig.5] is of 23,55 kg / s while for
the second mixture is required a smaller flow rate, more specifically 21,468 kg / s [Fig 6], this parameter
makes sense since it is obtained by longer firing, so that the flow rate must be logically smaller. It also
appears that both the throat and combustion chamber temperature on mixture 2 rises compared to mixture
1 (arise of 344.6 K on throat and 400 K on combustion chamber).

In what concerns the characteristic velocity, the first mixture has the value of 1538,3 m / s while for
the second mixture is1687,7 m / s. The exhaust gas velocity for the first mixture resulted in 21228 m/ s
while for the second mixture it is higher by 206.2 m / s, resulting in total amount of 2329 m / s.

For the third point it was concluded that the combustion chamber pressure for the mixture 1 has a
value of 9.4 atmospheres or 0,95297 MPa and the detonation pressure has a value of 26,5 GPa meaning
that the combustion pressure does not cause detonation. The mixture two has a pressure at the combustion
chamber lower than the first mixture 0.95006 MPa and has a detonation pressure of 27.063 GPa, in other
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words also does not lead to detonation.

For the mixture explosion power the first formulation obtained a value of 119, 36 kJ/kg, while the
second mixture obtained 121,78 kJ/kg. The gas constant of the mixture 1 has the value of 296, 18 J / kg K
while the mixture 2 has a value of 315,585 J/kg.K. Relatively for the specific heat at constant pressure the
mixture 1 assumes a value of 47,316 J / K.mol while mixture 2 shows the value 45.648 J / K.mol.

The specific heat of the first mixture has a value of 1,2132 kg/m3 while the second mixture has a
value of 1,2227 kg/m3. Another important analysis is the specific consumption of both formulations. The
mixture 1 has a value of 0,004602 s-1 and the second mixture has a value of 0,0042111 s-1. The Mach
number of the mixture 1 has a value of 2.2184 while the Mach number of the mixture 2 has a value of
2.1827.

In Fig. [1] we can observe the variation of the combustion products. It can be verified that the
generated molecules, are CO, CO2, N2, CIH, H20, and H2, them the simplest molecules are formed NO,
OH, CI2, 02. Finally, the formation of very small quantities of free radicals such as do C, N, H, CI; In
Fig. [2] Some of those molecules are formed in smaller amounts since there is formation of B203, BCI
after B2 and finally free radical B.

This work reveals theoretical behavior for the use of boron as a metallic fuel for solid composite
propellant rocket motor, in which we can conclude that boron is a good metallic fuel to be used in modern
aerospace industry

Directions of future works, should be focused in studying solid composite ammonium based
propellants with the addition of magnesium, titanium and beryllium; other should be focused in the
studying the effects of boron in a size range lower then this study (particles coming closer to the
properties of nanostructures).
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Anexo VI - Artigo 11

Theoretical Analysis of Ammonium-Perchlorate Based

Composite Propellants Containing Small Size Particles
of Beryllium

Paulo A. Figueiredo® and Francisco M. Brojo*
Universidade da Beira Interior, Departamento de Ciéncias Aeroespaciais, Covilha, Portugal, 6200-001

To study heterogeneous propellant, containing large amount of fine beryllium
and ammonium perchlorate, it is appropriate to estimate the combustion
exhaustion products in order to evaluate/obtain the values of the specific impulse,
density, Mach number and mass flow of the mixture. Several composite propellant
mixtures, ammonium perchlorate, nitramides (RDX - Cyclotrimethylene
trinitramide), were defined with or without the addiction of small particles of
Beryllium and modeled. The energetic properties of beryllium and the progress of
beryllium particles on the burning surface of the ammonium perchlorate based
composite propellants is modeled used a computer algorithm. This paper reports
the analysis of the influence of beryllium in the performance parameters for
ammonium perchlorate based composite propellants.

Nomenclature

a = Sound velocity

Ar = Exhaust area

C = Exhaust velocity

c = Characteristic velocity

Cr = Thrust Coefficient

T = Thrust

Isp = Specific impulse

M = Mach number

e =Molecular weight

P =Pressure

Te =Temperature of the combustion chamber

p = Density

Q =0xygen balance

Co = Specific heat

AG® = Gibbs free energy

AH = Molar enthalpy

o] = Mixture ratio

Dg = Stoichiometric mixture ratio

V. Introduction

T
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HE aerospace industry is always looking for new energetic materials to use as solid rocket propellants.
One of the nowadays trends to improve solid propellants is to introduce metallic fuels on the grain. There
has been a need for development of new and improved binders and metal fuels in order to increase the
specific impulse, such as aluminum [1] and titanium [2].

Another known fact about solid propellants is that the specific impulse increases when traditional
aluminum powders are changed into nano aluminum [3]. Several authors had studied the effects of the
mixture of thin and ultra-thin aluminum and titanium [4-11].

Valery Babuk et al [3] studied the effect on the nano aluminum as propellant for rocket motors and
concluded that the nano aluminum appreciably influences the burning rate of the propellant. They
performed a mathematical description of the ignition and burning rate of the metal fuel on the surface of
the propellant. They concluded that there is an increase in the burning rate and a decreased dependence on
the pressure having such as effect the specific impulse losses minimization.

Matthew A. Stephens e Eric L. Petersen [2], determined parameters of the flame stabilization and
sensitivity of the flame, having concluded that titanium was the best stabilizer.

V.A. Arkhipov et al [12], observed the effect of ultra-fine aluminum in solid propellants at sub-
atmospheric pressures, and they concluded that the dual oxidizer AP / RDX has better performance at the
higher ranges of sub-atmospheric pressures due the influence of aluminum. Promising propellants
contains a double-based oxidant ammonium perchlorate and nitramides (RDX and HMX) and up to 20%
aluminum powder. The partial exchange of AP by HMX / RDX increases the specific impulse and
reduces the danger of environmental release of hydrogen chloride in the combustion products.

During combustion of the propellant at sub-atmospheric pressures, the solid layers are longer and
more distant from the surface which results in a reduction of heat flow of the flame on the surface. The
burning rate is influenced by the aluminum particle size. Aluminum defined as a ultra-fine Aerogel has a
thermal conductivity is much lower than the thermal conductivity of aluminum at micro scale.

W. Y. Li et al [13] conducted a study that characterized solid propellants thermochemical
characteristics as well as the behavior of the combustion in case of nitramides and found that the
composite propellant which had metal fuel in the matrix generated a superior performance unlike those
who lacked metal fuel.

W.W. Jing, Z.-M. Dang and G.-P. Yang [14] performed a study of the thermal decomposition of
nitramide together with nitroglycerine and concluded that the decomposition of the combustion products
was higher due to the increase of the nitroglycerin. However when adding nitrocellulose, the temperature
was considerably lower.

W.W. Jing et al [14] performed a study of the decomposition of RDX by calorimetry; they verified
that the decomposition of RDX is accelerated by the nitroglycerine breakdown. Finally they verified that
particles larger than 10 pm have a negative effect on the decomposition (instability of the combustion).

M. W. Beckstead [15], initiated a study aimed to understand the recent progress in modeling of
composite solid propellants. In this study they can see three areas of particular interest, first, the
numerical modeling of pre flame using kinetic mechanisms. Second, the development of modeling to
generate the geometrical distribution of particles simulating a heterogeneous propellant. Third the
calculus process using the effect of the diffusion flame combustion critical for AP / hydrocarbon in solid
propellants.

A A. Zenin and S. V. Finjakov [16] studied the parameters of the RDX combustion zones at different
pressures and initial temperature, in this study were found two combustion zones, the first, under a basic
regime P> 0.1 MPa and a second one under a basic procedure when P <= 0.1 MPa. They concluded that
both processes were active on a wide area in the gas phase reaction. In both cases was monitored a high
heat release. It was also found that the dominant process was vaporization at low pressures and that the
role of the exothermic thermal decomposition increased rapidly with the increase of pressure.

0.G Glotov [17] studied the condensed combustion products of aluminized propellants as well as the
effects of nitramides, and the bonding of aluminum and the combustion efficiency of the combustion. The
author used two nitramides with different sizes (RDX and HMX). He concluded with this study that,
despite the burn rates are comparatively identical, with HMX particles in propellant E-12 (mixed with
aluminum) the particle size is approximately 1.5 times wider than the ones of the RDX propellant R. The
propellant RDX is characterized by a more severe agglomeration, the size and the agglomeration and
mass are greater and aluminum complete combustion is lower. The reaction of the RDX is initiated at a
lower temperature, this leads to a faster oxidation of aluminum in the condensed phase of the
heterogeneous system, which results in retention of the pellet surface. During the agglomeration of
combustion, the resulting oxidation of aluminum is partially retained in the agglomerate due to
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substitution of aluminum oxide. The agglomeration of the mass distribution varies slightly within the
range of the parameters studied despite the significant variation in the complete combustion of the
aluminum.

Some other studies have reported that boron magnesium and beryllium are potential candidates to
replace the current aluminum with superior performance [18]. In this paper was thoroughly examined the
effects of the increment of particles (5e-6pum) of beryllium in ammonium-based composite solid
propellant with RDX although it is known that with the increased performance from the addition of
Beryllium to solid rocket propellant comes an increase of potential for hazardous scenarios.

The objective of this research is to use a combustion model for the aero thermochemistry of a
composite solid propellant with and without the addition of beryllium (as metallic fuel) and to achieve a
comparative study of combustion products as well as characteristic properties including specific impulse,
flow mass, specific consumption and physical properties in order to determinate the possibility of using
beryllium as metal fuel.

VI. Theoretical background

Ideal rocket motors are based on the assumptions and fundamental equations [19].

1- The combustion gases are homogeneous and invariant in composition

2-  The combustion gases obey the perfect gas law

3-  The specific heats of the gas do not vary with temperature and pressure

4-  The flow is supposed to be on-dimensional, steady and isentropic

5-  All kinds of fluid are gaseous. Any condensed phase (solid or liquid) adds a negligible amount to
the total weight

6- There are no heat transfer at the shell of the rocket, that means that the evaporative flow is
adiabatic

7-  There is no appreciable friction and boundary layer effects are ignored.

8-  There are no shock waves or discontinuities in the flow of the nozzle.

9- The flow of the propellant is firm and constant, the expansion of the working fluid is steady and
uniform, without vibrations.

10- Transient effects (beginning of the burning and end of the burning) are extremely short and can
be neglected

11- All the exhaust gases leaving the nozzle have a directed axial speed.

12- The gas velocity, pressure, temperature and specific mass are uniform in any direction to the
normal axis of the nozzle.

13- The chemical equilibrium is stabilized within the combustion chamber of the rocket and the
composition does not change the nozzle (cold flow).

14- Propellants are stored at room temperature.

In this paper were established working conditions in order to analysis the structure of the solid
composite propellant.

The thrust required was F=50000N.

The calculus for the nozzle parameters (exhaust velocity, specific impulse, areas, mass flow, etc.) was
made according to reference [18, 19, 20, 21]

Concerning the oxygen balance it was defined by Venugopal Thottempud [22] as the lack or excess of
oxygen at a certain compound needed to transform all atoms of carbon into carbon dioxide and all
hydrogens in water. The calculus for the oxygen balance was made according with the reference [4], the
calculus using the Dalton Law was made though reference [5, 19]

RaT+ RbT+ RCT+ L RaT _ R'T
Va Vb Ve Vn MVmix

P=

Gibbs free energy of was estimated using [18, 19, 21].

d[Ai]
dt

= @KL [A ] + @aDky T [4]"
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[T n; @'j-a)) _ Kp (E)Zj(a’j_aj)

n

_M)

Kp = e( RoT

Molar enthalpy and variation of stoichiometric mixture ratio were calculated according to reference
[18] as

-
n= Z}zl n;

bs = M¢yel Glir i'VD oxidizer
Moxidizer(_l)(ZiriVl)fuel

The calculus of the chamber temperature and variation of enthalpy were made according to
reference [18]

AH = % by [(ar™); + [ o (Cp)dt] — Tia (0™ + [ (Cp)id]

100%|Ah’|
Te=T+———
c |Ah’[+]AR'"|

The formulation heat was calculated in accordance with the reference [23] and the data for
the thermochemical properties used were obtained from the reference [24].

The numerical algorithm was implemented considering the following constraints:

3- The oxygen balance should not be too negative or too positive, because the closer to zero
the better, this means that there is less probability to form free radicals as well as to ensure
there are sufficient oxidant (chlorine and oxygen) so that the propellant can be completely
consumed.

4- Stoichiometric mixture ratio [9] - This parameter must be between 0.4 and 5. In this range,
the lower value symbolizes the minimum amount of oxygen needed for combustion, if the
value decreases, there will be a detonation instead of a combustion Above the highest value
of the range we would have more oxidizing, which would result in poor deflagration.

Detonation pressure [34] - indicates that the rocket engine will set off if a higher pressure in the
chamber is equal to the detonation pressure.

VII. Results and Discussion
At Table 1 are presented the formulation working parameters with and without beryllium.

Table 1 - Working parameters with and without boron

RDX+AP+Berylliu
RDX+AP m
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Oxygen balance 12.34 8.22
Combustion chamber temperature

(K] 2548.2 2948.2
Specific impulse [s] 216.4 239.18
Mass flow [kg/s] 23.6 21.32
Speed of sound [m/s] 956.9 1066.5
throat temperature [K] 2302.8 2658.3
throat velocity [m/s] 909.6 1012.7
critical throat pressure [Pa] 535500.0 533750.0
characteristic velocity [m/s] 1538.3 1699.9
nozzle area [m?%] 0.180 0.181
rate of exhaustion [kg/s] 2122.8 2345.8
specific consumption [kg/kW] 0.0046 0.0042
explosion pressure [Pa] 2.65E+11 2.87E+11
explosive power [kW] 119360.0 128980.0
throat area [m’] 0.0380 0.0381
total diameter [m] 0.8801 0.8807
Length [m] 4.840 4.844
Chamber pressure [Pa] 952979.0 951470.0
R_mix [ki/kgK] 296.18 316.69
CP [ki/kgK] 47.32 46.42
k 1.213 1.218
Density [kg/m?] 1.5917 0,94
Mach number 2.218 2.200
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Can be included when considering performance parameters that the best mixture for

(AP+RDX) lies with AP=61%, and RDX=39%, and for boron, the best mixture is for AP=47%,
boron=17% and RDX=36%

Combustion products
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Figure 1. Combustion products AP+RDX.
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Figure 2. Combustion products AP+RDX+B.

Variation of mass flow with specific impulse Variation of mass flow with specific impulse
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Figures 3 and 4. Mass Flow.
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Variation of exygen balance with specific impulse

Variation of oxygen balance with specific impulse
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Variation of Mach number with specific impulse Variation of Mach number with specific impulse
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Figures 11 and 12. Mach number.
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Figures 13 and 14. Exhaust velocity.

VIII. Conclusion

With This work was estimated the effect of the beryllium use as metal fuel for composite solid
propellant rocket motor on the performance parameters.

After obtaining the best mixture for both cases, it was found that the mixture 1 (without beryllium)
reaches a specific impulse of 216.44 seconds, for the second mixture was obtained 239.18 seconds, which
means that by introducing beryllium was obtained an increase of 10,5% on the specific impulse.

The obtained results show that the best mixture of RDX plus ammonium perchlorate (mixture 1) is
located is for 39% ammonium perchlorate and 61% RDX. For the simulation with beryllium (second
mixture) the RDX was replaced by boron as and a small percentage of ammonium perchlorate. The
results clearly show that the better mixture is located with 47% ammonium perchlorate, 17% boron and
36% RDX, hence it can be concluded that beryllium need more oxygen to burn then RDX (energetic
material).

Another important parameter is the mass flow, which in mixture 1 [Fig.5] is of 23,55 kg / s while for
the second mixture is required a smaller flow rate, more specifically 21,315 kg / s [Fig 6], this parameter
makes sense since it is obtained by longer firing, so that the flow rate must be logically smaller. It also
appears that both the throat and combustion chamber temperature on mixture 2 rises compared to mixture
1 (arise of 355.5 K on throat and 400 K on combustion chamber).

In what concerns the characteristic velocity, the first mixture has the value of 1538,3 m / s while for
the second mixture is 1699,9 m / s. The exhaust gas velocity for the first mixture resulted in 2122,8 m/ s
while for the second mixture it is higher by 223 m /s, resulting in total amount of 2345,8 m/s.

For the third point it was concluded that the combustion chamber pressure for the mixture 1 has a
value of 9.4 atmospheres or 0.95297 MPa and the detonation pressure has a value of 28.7 GPa meaning
that the combustion pressure does not cause detonation. The mixture two has a pressure at the combustion

29



Dissertacdo - Analise tedrica de propelante compdsito de base de perclorato de amdnia
contendo pequenas particulas de boro

Paulo Alexandre Rodrigues de Vasconcelos Figueiredo

chamber lower than the first mixture 0.95147 MPa and has a detonation pressure of 27.063 GPa, in other
words also does not lead to detonation.

For the mixture explosion power the first formulation obtained a value of 119, 36 kJ/kg, while the
second mixture obtained 128.98 kJ/kg. The gas constant of the mixture 1 has the value of 296, 18 J / kg K
while the mixture 2 has a value of 316.69 J/kg.K. Relatively for the specific heat at constant pressure the
mixture 1 assumes a value of 47,316 J / K.mol while mixture 2 shows the value 45.42 J / K.mol.

The specific heat of the first mixture has a value of 1,2132 kg/m3 while the second mixture has a
value of 1,218 kg/m3. Another important analysis is the specific consumption of both formulations. The
mixture 1 has a value of 0,004602 s-1 and the second mixture has a value of 0,004181 s-1. The Mach
number of the mixture 1 has a value of 2.2184 while the Mach number of the mixture 2 has a value of 2.2.

In Fig. [1] we can observe the variation of the combustion products. It can be verified that the
generated molecules, are CO, CO2, N2, CIH, H20, and H2, them the simplest molecules are formed NO,
OH, CI2, 02. Finally, the formation of very small quantities of free radicals such as do C, N, H, CI; In
Fig. [2] Some of those molecules are formed in smaller amounts since there is formation of BeO, BeCl
after Be2 and finally free radical Be.

This work reveals theoretical behavior for the use of beryllium as a metallic fuel for solid composite
propellant rocket motor, in which we can conclude that beryllium is a good metallic fuel to be used in
modern aerospace industry

Directions of future works, should be focused in studying solid composite ammonium based
propellants with the addition of magnesium, titanium boron; other should be focused in the studying the
effects of beryllium in a size range lower then this study (particles coming closer to the properties of
nanostructures).
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