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PREFACE

SMALL SOLID PROPELLANT ROCKETS FOR FIELD USE

The specialists’ meeting is devoted to technological problems associated with
propulsion systems of advanced small rocket motors for anti-tank, anti-aircraft, and light
artillery rockets. After specification of the requirements for the three types of weapon
systems, problems of systems development will be discussed including the optimization and
matching of propulsion systems as well as new methods for control and thrust vectoring.
High energy solid propellants and ignition problems will be reviewed. A discussion of im-
portant problems of application, such as noise and shock effects on the gunner, will
terminate the sessions.

e

PETITS MOTEURS FUSEES A POUDRE L’EMPLOI
SUR LE CHAMP DE BATAILLE

Cette réunion de spécialistes sera consacrée aux problémes technologiques que posent
les systémes propulsifs des petits moteurs de conception avancée destinés aux roquettes
antichars, anti-aériennes et d’artillerie légére. Les conditions requises pour ces trois types
de systémes d’armes seront tout d’abord définis; puis seront présentés les problemes liés
a la phase de développement, en particulier ’'optimisation et 'adaptation des systémes
propulsifs, ainsi que les nouvelles méthodes de commande et de déviation de jet. Il sera
procédé ensuite & un tour d’horizon des propergols solides hautement energétiques et des
problémes d’allumage. Enfin, un examen de certains problémes majeurs d’application tels
que I'impact du bruit et de la secousse sur le tireur, cloturera la réunion.

iv
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LES ROQUETTES D'AVIATION - = _CONTRAINTES INHERENTES

Claude SENCEISSEN
Ingénieur en Chef des Etudes et Techniques d'Armement
3ection Armements Missiles
Service Technique Aéronautique
4, avenue de la Porte d'lIssy
75996 PARIS ARMEES
France

SOMMAIRE

Cet exposé concerne l'utilisation des roquettes non guidées en aviation. Il comporte deux parties:

La premiére partie est une présentation sommaire des roquettes et de leurs conditions d'utilisation:
Les roquettes d'aviation sont des projectiles autopropulsés, empennés, non guidés, tirés i partir d'avion,

Le tir s'effectue en léger piqué a des distances variant de 800m a 3000m selon le type de roquettes.

La deuxiéme partie est une analyse des contraintes inhérentes & 1'emploi & partir d'avion.
Elle comporte: des considérations générales sur les avantages et inconvénients de ce type de munition
(colt modéré, puissance de frappe appréciable, mais 1'avion doit s'exposer pendant le tir),une discussion
sur les contraintes d'emploi qui conditionnent le choix des caractéristiques, et des précisions sur les
conditions d'environnement et de fonctionnement A partir d'avion: sécurité de fonctionnement, température
en vol etc...

1. - SITUATION DE L'EXPOSE

Cet exposé a pour but de présenter les roquettes non guidées utilisées en aviation, de préciser les
conditions Yans lesquelles elles sont utilisées et d'émettre certaines considérations qui conditionnent
leur définition et celle de leur propulseur. Ces considérations ne relévent pas de 12 technique des propulseurs
mais des conditions psrticuliéres d'emploi A partir d'svion.

2. - PRECISIONS SUR LES ROQUETTES D'AVIATION ET LEUR UTILISATION

2.1, - Présentation de la roquette
La roquette est un projectile autopropulsé, empenné, non guidé. Elle se compose:
- d'un propulseur,
- d'une téte militaire de forme ogivale fivée sur le fond avant du propulseur,
- d'un empennage a l'arriére.
L'ensemble forme un projectile aérodynamique stable.
Il existe une grande diversité de roquettes d'aviation dont les caractéristiques sont trés veoriables
des plus petites aux plus grosses: (voir evemples fig. 1).
les calibres vont de 37mm & 135mm,
les masses varient de lkg a 50Kg pour les projectiles complets
et de 0,5 Kg a 25Kg pour les propulseurs,
les impulsions spécifiques vont de 45 daN.s, a 3000deN.s,
les temps de combustion vont de 0,25 s et 2 s,
Les roquettes de moyen calibre (70mm environ) sont les plus répandues.

2,2, - Conditions d'emport sur avion

Les roquettes sont généralement emportées dans des lanceurs accrochés sous les points d'emport dont
son munies les voilures d'avion pour l'accrochage dc charges extérieures uiverses telles que les bombes,
les réservoirs supplémentaires,etc... (voir exemple fig.2).

Les lanceurs sont généralement constitués de plusieurs tubes paralliles rassemblés en un seul corps
fuselé pour offrir une moindre trainée.

Chaque tube contient une roquette. La roquette est munie d'un empennage repliable pour pouvoir &tre
logée dans le tube, A la mise a feu, le tube sert de rampe de guidage. A la sortie du tube, 1'empennage se
déploie, la roquette a alors sa configuration de vol,

11 existe de nombreux types de lance-roquettes de capacités trés varifes pour convenir aux diverses
possibilités des points d'emport de voilure. (Voir exemples fig.3).

Les lanceurs de gros calibres contiennent en général de 4 & 6 roquettes.

Les lanceurs de petits calibres ont des capacités plus variées:
les lanceurs de 18 roquettes de 68mm ou 19 roquettes de 2,75" sont les plus répandus meis i1 existe aussi
un lanceur frangais de 36 roquettes de 68mm,

.

2.3. - Conditions de tir & partir d'avion

Les roquettes sont aujourd'hui réservées a un usage AIR-SOL.

Le tir s'effectue en léger piqué, 1'avion se dirigeant vers 1'objectif. Les conditions de vol au
tir sont généralement les suivantes:
- vitesse avion : comprise entre 400 Kt et 600 Kt
- angle de piqué : 20° environ
- distance de tir : entre 800m et 1500m pour les roquettes de petit et moyen calibre

: entre 1500m et 3000m pour les roquettes de gros calibres.

Le pilote effectue la mise en direction de 1'avion en pointant, sur l'objectif, un réticule de son

viseur de tir,
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Les roquettes de moyen ou petit calibre sont tirées en salve pour que la probsbilité d'atteinte de
1'cbjectif ou la couverture de la zone traitée soit convenable.

2,4, - Les objectifs et les t@tes militaires

Les objectifs peuvent &tre soit pontuels (véhicules {solés) soit une zone comprenant plusieurs véhi-
cules ou des personnels.

Les objectifs de plus grandes dimensions comme les vedettes marines, les bateaux, les abris d'avion,
les hangares, les écluses, les radars etc..... nécessitent l'emploi de grosses roquettes.

Les t@tes militaires utilisées sont de plusieurs types:

- tétes & charge creuse pour l'attaque de blindage (chars ou autres véhicules, blindés),

- tétes A effet d'éclats ou a fléchettes pour 1'attaque de véhicules non blindésou faiblement
blindés ainsi que de personnels,

- t@tes de démolition A pouvoir perforant pour l'attaque d'objectifs 'durs'" avec des roquettes de
gros calibre.

Il existe aussi d'autres tétes pour des usages moins répandus:

- tétes fumigénes pour le marquage d'objectifs,

- tétes éclairantes pour l'éclairage d'objectifs de nuit,

- tétes A "chaffs" pour le leurrage de radars.

3. - CONSIDERATIONS SUR L'EMPLOI - REPERCUSSION SUR LA DEFINITION

3.1. - Considérations générales
Les conditions d'emploi de la roquette, tir en piqué a faible distance, oblige 1'avion A s'exposer
aux défenses adverses. C'est 13 ) 'inconvénient majeur de ce type d'arment qui présente par contre 1'avan-
tage d'offrir une force de frappe appréciable pour un colit relativement faible. La recherche du moindre
colit et l'augmentation des distances de tir pour limiter la vulnérabilité de 1'avion, sont deux soucis
constants qui pésent sur la définition de la roquette au moment de sa conception.

3.2, - Considérations sur le choix des principales caractéristiques

Les caractéristiques principales de la roquette et du propulseur, masse, dimensions, lci de poussée
résultent d'un compromis A établir pour satisfaire au mieux plusieurs co.traintes contradictoires, a
savoir:

- une efficactté terminale unitaire suffisante,
- une capacité d'emport sur avion optimale,
- une probabilité d'atteinte convenable & la plus grande distance de tir possible,
- un cofit modéré.
Considérations sur l'efficacité terminale

Ce sont les caractéristiques de la charge utile a transporter, la téte militaire, qui déterminent le
type de roquette, petite, moyenne ou grosse, et donc le type de propulseur.

C'est l'efficacité terminale qui doit posséder 1a téte militaire qui fixe ses caractéristiques. On
cherche notamment, en tir ponctuel, & ce que le coup au but d'une seule roquette soit décisif. La masse
minimale de la t@te es* ainsi fixée, mais auss. le calibre pour les té&tes & charge creuse ou la vitesse
terminale pour les tétes de pénétration., Le propulseur est optimisé autour de la téte correspondant a la
mission principale, cepndant, le mé@me propulseur doit &tre aussi capable de recevoir d'autres types de
tétes correspondant 3 des missions secondaires,

Optémisation de la capacité d'emport de 1'avion

Pour optimiser la capacité d'emport de 1'avion ou minimiser les pénalisations de ses performances,
il y a intérét a ce que la masse unitaire de la roquette soit la plus faible possible dans la mesure ol
son efficacité cerminale unitaire est assurée.

A la masse totale disponible donnée, le maximum de roquettes peuvent &tre ainsi emportées A capacité
donnée, la masse et le volume des lanceurs peuvent &tre minimisés,

Recherche de la plus grande distance de tir

Afin de limiter la vulnérabilité de 1'avion tireur, on s'efforce de tirer du plus loin possible.
Cependant, la probabilité d'atteinte de 1'objectif décroissant rapidement lorsque la distance augmente,une
limite est vite atteinte pour que ie tir reste efficace. Deux caractéristiques de la roquette peuvent &tre
optimisées pour améliorer cette probabilité d'atteinte: 1] s'agit du temps de parcours et de la dispersion
propre de la roquette.

Toutes choses égales par ailleurs, on recherche les temps de parcours les plus courts possibles.

Les erreurs de tir dues au vent sontainsi réduites. De plus les erreurs de tir résultant d'une mauvaise
appréciation de la distance de tir par le pilote sont d'autant plus faibles que la trajectoire est tendue.
Tous les avions, en effet, ne sont pas munis d'une conduite de tir sophistiquée or pour des raisons écono-
miques, la roquette doit 2tre une munition banalisée. Elle doit donc pouvoir &tre tirée a partir d'avion
ne possédant qu'une conduite de tir rudimentaire :un simple collimateur réglé pour des conditions moyennes
de tir,

La recherche d'une dispersion propre acceptable impose aussi des contraintes particulidres pour la
roquette et son propulseur. La dispersion propre de la roquette dépend en grande partie de la stabilité
aérodynamique. En effet les oscillations de 1'axe longitudinal de la roquette, donc de 1'axe de poussée
du propulseur, introduisent des composants transversales de la poussée qui sont des causes de pertubations
importantes de la trajectoire. Ces oscillations doivent donc &tre amorties rapidement., Pour cela, certaines
relations entre les caractéristiques aérodynamiques, donc dimensionnelles, et massiques (centrage, inertie)
doivent &tre respectées.

3.3. - Contraintes relatives aux conditions de fonctionnement & partir d'avion

Contraintes électriques
La mise A feu du propulseur doit 8tre effectuée a partir de 1'énergie électrique conginue de 1'avion
fournie par la génération de bord. Ses caractéristiques sont: valeur nominale de la tension : 28 volts,
valeur minimale : 22 volts.
La durée d'application du courant, commandée par les intervallomdtres de tir des lanceurs, ne
dépasse pas 15 millisecondes dans certains cas de tir a cadence élevée.
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Conditions ambiante au tir
Conditions de pression

Les tirs sont effectués A faible altitude au-dessus du sol, cependant pour permettre de traiter tous
les objectifs, y compris ceux qui pourraient se trouver en altitude, le propulseur doit pouvoir fonctionner
normalement pour des pressions extérieures comprises entre la pression a !'altitude de BOOOm & la pression
au niveau de la mer.

Conditions de températures

La température au tir dépend des conditions d'emport qui précédent le tir, De 1'examen de ces condi-
tions (voir paragraphe 3.4.) il ressort que le propulseur doit fonctionner normalement entre les tempéra-
tures de - 40°C et + 100°C,

La température haute correspond a des conditions extrémes qui pourraient &étre rencontrées par temps
chaud par des avions A hautes performances et grande autonomie, Elle concerne plus spécialement les avions
futurs, Actuellement, la température maximale pour laquelle le fonctionnement normal des matériels existant
est assuré est de 70°C environ.

Les variations de performmances du propulseur en fonction de la températuree dofvent &tre pratiquement
insensibles au niveau de la balistique extérieure de la roquette pour ne pas remettre en cause le réglage
du viseur de tir dans tout le domaine d'emploi en température.

Compatibilité avec 1'avion tireur
Sécurité de 1'avion.
La sécurité de 1'avion tireur est un impératif absolu. Des précautions particuliéres doivent &tre
prises pour éviter tout fonctionnement intempestif du propulseur ou toute explosion & la mise i feu:
- 1'allumeur doit &tre insensible aux effets des rayonnements électromagnétiques ou & tout autres
parasites électriques pouvant apparaitre par décharge d'électricité statique
- le propulseur doit présenter un grand coefficient de sécurité vis A vis des surpressions internes.
Il doit pouvoir supporter sans exploser, dans tout le domaine d'emploi en température, des surpressions
consécutives a des dégradations du chargement de propergol ou a toute autre cause.
Projections arrféres av tir
Les projections, a l'allumage, de corps solides susceptibles de déteriorer les éléments de 1'avion,
voilure, empennage, fuselage, situés en arriére du lance roquettes doivent &tre évitées.
Compatibilité avec les moteurs de 1'avion
Les gaz éjectés par le propulseur peuvent étre absorbés par les moteurs de l'avion. Des décrochages
du compresseur voire l'extinction Ju moteur peuvent alors se produire. Fort heureusement les condition de
tir des roquettes ne sont pas des conditions de vol ol les moteurs sont gsensibles A ces phénomeénes. Des

problémes peuvent cependant exister au tir de grosses roquettes.
Effets corrosifs des gaz éjectés.
Dans la mesure du possible, on doit s'efforcer de limiter les effets corrosifs des gaz d'éjection,
Ceux-ci provoquent en effet la détérioration rapide des éléments de l'avion placés dans leur sillage, tels
que les carénages des pyldnes, les prises électriques de liaison du pyldne au lanceur, etc...

3.4, - Contraintes d'environnement pendant la phase d'emport qui précéde le tir

La roquette et le propulseur doivent pouvoir supporter sans dommage les conditions d'environnement
propre a la phase d'emport qui précéde le tir.

Plus précisément, ils devront supporter:

- les vibrations de vol,

- les températures en vol,

- les pressions,

- la traversée de nuagesou de zones de pluie.

En ce qui concerne les températures, les précisions suivantes doivent &tre apportées:

Les températures sont liées au profil du vol. Les proiils de vol des missions 'd'attaque roquettes'
sont déterminés par les critéres suivants:

- au-dessus du territoire ami, 1'avion pourra voler A haute altitude, & la tropopause, au régime
économique. Ces conditions de vol lui assureront un plus grand rayon d'action et une navigation plus aisée.

- au-dessus du territoire emnemi, 1'avion volera A la plus basse altitude et & la plus grande vitesse
possibies, compatibles avec ses moyens de navigation et son autonomie.

Selon la position de la base de départ et de l'objectif, le vol s'effectuera en partie 4 haute alti-
tude et en partie ou en totalité A basse altitude.

Le tableau ci-dessous donne pour différentes conditions de vol, les températures de paroi d'un corps
placé dars un écoulement d'air.

i i S i i i i !
: e 1 0,8 R R T R
IS P s ennt WP usvncipnns Potnadeuis T fricannens §oomeanit
! 1 ! 1 ! ! 1 '
1 haute | -6sec! -4tec 1. 3sec | - 28°c | - 20 , - 11°C
1 R S — g A R T,
g ichEna. : - 756,506 - 3200 |- 250C | - 17%C I - 9o¢C : ooc |
’-- ------------------ o c et w——- [y SR YR Qg e vemsme.---- -
1 b i asec U 4agec 4 sroc ! 4er0c !4 780c ' 4 900c |
1 basee | Rl | RIS XL ot (CSUR R RE) ISl AR SRR 3
{ altitude : + 20°C : + 540¢C : + 63°C : + 739¢C : + 840C : + 96°C :
l ----------- cmcem- ceghrecnesssnssvcenann P AR e ccme .- -
1 : + 30°C : + 659C I + 740C : + 840C : + 964C : +108°C :
l Sessesssagesemhananew Soencsondpetssasnacss amenconegeesesan -
1 : + 40°¢C : +76°C | + 869C : + 96°C |i +108¢ | 41200¢ :
-
PISTRISNT N ENEE e Ste O R A R A R G O "

Ps est la témpérature statique a 1'altitude du vol M: est le nombre de Mach de 1'“coulement.
Dans les lanceurs a tubes, les roquettes ne sont pas directement placées dans l'écoulement aé€odyna-
mique. Elles n'atteindront donc les températures indiquées ci-dessus qu'aprés un retard plus ou moins
long, fonction de leur propre inertie thermique et de celle du lanceur. Compte tenu de ces considérations,
la plage de température i considérer, dans laquelle les propulseurs doiventprésenter un fonctionnement now-
mal est:-40°C 4+ 100°C,
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La limite haute qui suppose un vol prolongé i basse altitude et grande vitesse, n'est pas atteinte
avec les avions actuels mais elle comporte une marge pour l'avenir.

Un autre type d'échauffement particulier & 1'emport en tube est aussi A signaler: il est provoqué
par des mouvements de convection de 1'air dans la partie vide du tube située en avant de la téte de la
roquette, lorsque celle-ci est en retrait de la section avant du tube. Cet échauffement est trés rapide
et trés important. I1 dépend de la position de la roquette dans le tube/de la vitesse de 1'écoulement
aérodynamique. Ce phénoméne est trés sensible sur les petits calibres mais n'intéresse pas les gros cali-
bres de 100mm ou plus. Des températures de 200°C ont été mesurées en vol au niveau d- la téte sur des
roquettes de 68mm de calibre, A& une vitesse de 530 Kt.

On se protége de ces phénoménes en obturant le tube a 1'avant, La roquette doit alors traverser
la protection au tir.

3.5. - Contraintes lides au stockage, et aux manipulations

Les propulseurs doivent supporter sans dommages les conditions d'environnement particuliéres au
stockage et aux manipulations. Plus précisément, ils devront supporter:

- les variatiom de températures journalidres et saisonnidres pendant toute la durée de leur vie,

- les secousses et les vibrations de transport par camion, chemin de fer ou bateau,

- les chocs consécutifs aux manipulations en emballage pendant les chargements et déchargements,

- les chocs sur roquette nue consécutifs aux opérations ’destockage et de préparation d'une mission,

- 1'exposition a 1'air salin.

11s doivent pouveir supporter, éventuellement avec dommages, mais sans mettre en cause la sécurité
des chutes accidentelles toujours possibles en utilisation.

3.6. - Durée de vie
WP T VN R T - » by £t ’
La durée ne doit pas étre inférieure A 10 ans en climat tempéré. Au bout de cette période, les
propulseurs doivent pouvoir encore fonctionner en toute sécurité.

4, - CONCLUSION - PERSPECTIVES D'AVENIR

Du frit des progrés des défenses anti-,ériennes rapprochées des objectifs au sol, 1'utilisation
des roquettes classiques d'aviation comporte des risques accrus pour l'avion tireur, dens les conditions
actuelles d'emploi.

La détermination de nouvelles conditions d'emploi, ou 1'adjonction de dispositifs de guidage
rustiques permettant le tir a plus grande distance, sont des solutions susceptibles de résoudre ce
probléme,
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FIG.2 AVION JAGUAR EQUIPE DE 4 LANCE-ROQUETTES de 36 roquettes de 68 mm

sous les points d'emport de voilure,




A l'srriére de gauche

A

1'avant

de gauche

a

a

droite : - lance-roquettes de 100 mm a 6 roquettes
- lance~roquettes de 68 mm a 36 roquettes
- lance~roquettes de 68 mm d'entroinement 3 6 roquettes

drcite : - lance-roquettes a cdne friable (cdne avant démonté)
lance-roquettes de 5" a 4 roquettes
lance-roquertes de 2,75" a 19 roquettes

FIG.3 EXEMPLES DE LANCE-ROQUETTES




3-1

SPECIFICATIONS DES SYSTEMES DE PROPULSTON
DES ROQUETTES ANTI-CHARS
par
Alain Pournier
Direction Technique des Armements Terrestres
Etablissement Technique de Bourges
Centre Technique Armes et Munitions
Carrefour de Zéro-Nord
Route de Guerry
18015 Bourges
France

RESUME

les propulseurs d'accélération des futures roquettes anti-chars devront utiliser un propergol
de pression de fonctionnement élevée avec un coefficient de température acceptable pour 1'emploi tout
temps, de vitesse de combustion aussi élevée que possible, de sensibilité A la combustion érosive
diminuée par rapport A celle des propergols Actuels.

11 est nécessaire dans les futurs programmes de mettre davantage 1'accent sur les caractéristiques

de discrétion vis X vis de 1'ennemi et de gine pour}c&t‘ ami ainsi que sur les caractéristiques de
fiabilité et de cofit.

LISTE DES SYMBOLES UTILISES.

Cd : coefficient de débit du propulseur (dans la formule débit fn = Cd. P. At)

Isp : impulsion spécifique du propergol

L 1 longueur du tube de lancement

P : pression de fonctionnement

M : masse de propergol brfllé correspondant & la vitesse V

Mo : masse du projectile correspondant A la vitesse V

S : aire de la section droite intérieure disponible pour le chargement propulsif

T : durée de combustion

v s+ vitesse du projectile en fin de combustion

€ : accélération de la pesanteur

1 : longueur disponible pour le chargement propulsif

ln : logarithme népérien

/3 : rapport d'autoser (rapport de la surface de passage terminale du chargement Ap A la surface
au col de tuyére ::g‘

r : masse volumique du propergol

Nous nous limiterons dans cet exposé aux propulseurs d'accélération c'est A dire aux propulseurs
comportant un seul étage de propulsion et A courte durée de combustion tels ceux utilisés dans les
armes légires antichar du type roquette et associés A une t#te militaire constituée en général par
une charge creusze,

Ces propulseurs doivent en principe répondre aux critdres suivants concernant :

- les performances : portée utile de combat
efficacité terminale
encombrement

poids

. g e

- la fiabilité : probabilité de bon fonctionnement et en particulier d'allumage A un instant
donné

durée de vie minimale (conservation des performances initiales) au stockage

- la sécurité : sfireté de 1'emploi
discrétion vis A vis de 1'ennemi

absence de gne pour 1l'entourage de l'utilisateur

le coft : . ensemble du systdme armes et munitions.

Nous examinerons successivement les contraintes imposées notamment au propergol par ces différents
critéres.

Pour ce qui concerne les performances :

la roquette est placée dans un tube de lancement de longueur L et un systdme de mise A feu déclenche
le fonctionnement du propulseur. La roquette est accélérée dans le tube et le quitte avec une vitesse
V. 11 est généralement admis que la combumtion du propulseur doit 8tre terminée lorsque la roquette sort
du tube afin que le tireur ne recoive pas les Jets de gas du propulseur.

I1 en résulte immédiatement une condition sur la durée de fonctionnement T du propulseur qui si

8i 1'accélération est constante peut 8tre représentée par la relation ., _ __gvk_-
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Cette relation n'est qu'approchée lorsque l'accélération n'est pas constante mais elle traduit
clairement dans tous les cas la fagon dont varie la durée de combustion en fonction de la longueur
du tube et de la vitesse de sortie,

I1 est d'autre part bien connu qu'en l'absence de guidage, la probabilité d'atteinte est liée A
1a durée de trajet du projectile qui doit rester au dessous d'une certaine valeur.

La propulsion additionnelle sur trajectoire permet de réduire cette durée de trajet mais elle
introduit surtout si le gain de vitesse est grand un facteur de sensibilité su vent latéral.

I1 y aura donc toujours intér8t pour augmenter la portée utile de combat des roquettes antichars
A augmenter la vitesse initiale ce qui conduit A rechercher la diminution de la durée de combustion
du propulseur d'accélération puisque la longueur du tube ne peut croftre indéfiniment.

I1 faut donc rechercher simultanément une diminution de la durée de combustion des propulseurs
et une augmentation de la vitesse des roquettes. Nous allons montrer que ces conditions se contrarient
ce qui rend le problime trés difficile et limite les progrés que l'on pourra faire pour ce qui concerne
les propulseurs d'accélération par rapport aux réalisations actuelles telles que la roquette antichar
frangaise AC 89 modéle F1 dont la vitesse initiale eat de 300 n/g environ.

Examinons le probléme de la réduction de la durée de combustion.

Les vitesses de combustion des propergols dont on dispose actuellement en France sont limitées A
des valeurs de l'ordre de 30 mm/s pour des pressions de 200 & 40) bars. I] existe en étude des proper-
gols dotés de vitesse de combustion supérieure mais seuls sont évoqués ici les propergols homologués ayant
des bonnes caractéristiques mécaniques et dont le coefficient de température est faible.

I1 en résulte que les épaisseurs de propergols sont trds faibles’ 0,75 mm dans le cas du chargement
propulsif de 1'AC 89 qui brflle par les deux faces.

Ces chargements sont également caractérisés par une grande surface de combustion. Il est en effet
nécessaire de générer de gros débits gazeux pour obtenir les poussées et les niveaux d'accélération
requis.

Si 1'on ajoute & ces caractéristiques les conditions sévdres imposées par l'emploi comme munitions
d'infanterie, ?fonctionnsnent A haute et basse températures, chutes, vibrations, stockage de campagne
etc...) ainsi que la condition néceassaire de tenue A une accélération de plusieurs milliers de g, on
imagine aisément la difficulté du problime et les efforts d'ingéniosité déployés qui sont attestés par
de nombreux brevets.

I1 est d'autre part nécessaire de progresser dans la connaissance des mécanismes de combustion de
ces chargements A courte durée de combustion. Dans ce type de chargement la phase de combustion en
régime permanent est trds bridve, parfois, presqu'inexistante (roquettes antichar) et 1'ensemble de la
combustion est alors régi par les phases transitoires (lllulngo du chargement, vidage du propullour).
L'objectif est d'établir un moddle de combustion qui puisse permettre de prévoir les performances de
ce type de propulseur en tenant compte des effets de combustion érosive et d'instationnarité de
1'écoulement.

I1 est donc peut 8tre possible d’'améliorer encore l'architecture des chargements propulsifs mais
les réalisations actuelles présentent déjh A cet égard des performances satisfaisantes.

On peut penser cependant que la problime serait sérieusement simplifié s'il était possible de
disposer de propergole & vitease de combustion et propriétés mécaniques supérieures.

Augmentation de la vitesse initiale :

la vitesse V d'un projectile autopropulsé A élément non largable est donnée par la formule :

V=g, I-p.ln Ll ke

Mo

I1 résulte immédiatement de cette formule que 1'on pourra augmenter la vitesse en augmentant Isp
ou M ou en réduisant Mp.

Le sens de variation indique donc les axes d'efforts., Il eat souhaitable de diminuer la masse
transportée c'est A dire alléger la t8te militaire et le corps de propulseur. L'alldgement de la t8te
militaire ne devant pas s'effectuer au détriment de son efficacité il est probable vu les progrés
réalisés sur les blindages que les gains effectifs de masse seront peu significatifs.

Pour le propergol il est souhaitable d'augmenter 1'Impulsion Spécifique et la masse du chargement
propulsif. La premidre condition est évidente, la deuxidme mérite d'8tre commentée.

On peut montrer en effet moyennant certaines hypothdses simplificatrices que la masse M de pro-
pergol peut 8tre exprimée par la formule suivante :

i 'Ll.,s
1 » 281,

A calibre donng S est une fonction déc

N

¥
%

oissante de la preassion de fonctionnement.

"

De cette formule il est possible de déduire les résultats suivants : la masse de poudre décroft
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avec la durde de combustion et augmente avec la pression de fonctionnement.

Pour un volume donné 1.5 constant, la masse de poudre la plus forte est obtenue pour le minimum
de longueur,

«. La mssse de poudre augmente avec la masse volumique du propergol et lor-quo/Z. donc la senbilité
A la combustion érosive diminue.

L'augmentation de pression qui permet d'accroftre la masse de poudre entraine évidemment un alour-
dissement de la masse de 1'enveloppe donc un effet antagoniste. I1 est vraisemblable que pour les
petites roquettes antichars 1'optimum de pression se situe A une valeur assez élevée comprise entre
500 et 1000 bars.

A titre d'exemple des calcula effectués sur 1'AC 89 avec des hypothdse trés simplifiées, A& longueur
de tube de lancement constante donc en maintenant le produit (vr) constant, donnent une pression
optimale d'environ 800 bars et un gain de vitesse initiale d'environ 15% avec une augmentation de la
densité de chargement d'environ 30% et un alourdissement du projectile de 1'ordre de 20%.

En définitive les améliorations de performances des roquettes antichars indépendamment des progrés
sur les t&tes militaires sont conditionnées par des progrés sur les propergols portant sur :

- 1'augmentation de 1'impulsion spécifique.

- 1'augmentation de la masse volumique.

- 1'augmentation de la pression de fonctionnement (en restant dans un domaine de fonctionnement A
toutes températures).

1'augmentation de la vitesse de combustion.

la diminution de la sensibilité A la combustion érosive (diminution du coo!ficient/@ acceptable).

Pour 1'allégement des structures (corps de propulseur, tuydre, empennage...) donc de la masse
transportée il est bien évident qu'il faille utiliser des matériaux A haute résistance apécifique
(rapport de la limite élastique A la masse volumique). On peut penser, que vu les durées de combustion
trés courtes envisagées, la tenue 2 la flamme ne doit pas présenter de gros problimes. Les matériaux
composites filamentaires ainsi que des matériaux comme le titane peuvent, A cet égard, 8tre tris
intéressants.

La fiabilité et la sécurité,

L'augmentation des performances des propergols conduira sans doute entre autres A 1l'emploi
d'oxydants plus énergétiques, de produits de granulométrie plus fine, de nouveaux additifs. Dés lors
il paratt évident que certains problemes comme ceux liés & la fiabilité et A la sécurité du systime
d'arme se poseront avec davantage d'acuité tels :

- la compatibilité des éléments du propergol entre eux et avec les éléments constitutifs du
propulseur, qui a des conséquences directes sur la durée de vie au stockage.

- 1'aptitude du propergol & transiter de la déflagration A la détonation lors 4'agressions telles
que : 1'incendie, les impacts de projectiles, les détonations proches... avec leurs conséquences sur
la sureté d'emploi.

- la discrétion vis A vis de 1'ennemi pour éviter le repérage du point de tir par les fumées, les
flammes ou le bruit,

- la géne pour le tireur et les servants par le bruit, les affets de souffle, et leurs éventuelles
conséquences thermiques, lem projections arridves directes (débris du systéme d'allumage, particules
de propergol imbrQllées) et indirectes (sable,catlloux soulevés du sol par le souffle du propulseur).

Le programme optimum correspond & un compromis entre les caractéristiques techniques, économiques
et opérationnelles.

Afin de pouvoir faire ce choix en toute connaissance de cause il paratt souhaitable d'entreprendre
des études complémentaires. Ces études devraient porter sur la génération des bruits et des flammes,
les moyens de les réduire et la détermination des maximum admissibles.

De méme il conviendrait d'examiner plus complitement les effets de souffle et de projection sur
le tireur et sur 1'environnement de la pidce.

L'objectif est d'établir des spécifications définissant les niveaux acceptables pour le tireur
et son entourage de ces divers effets environnant des propulseurs, spécifications qui devrainet 8tre
prises en compte par le bureau d'étude lors de la conception des propulseurs.

De telles études devraient permettre de définir les possibilité de tir dans des configurations
particulidres (tir en cave, devant un mur etc...) et le gabarit de sécurité arridre pour les tirs en
terrain découvert.

Le cofit :

I1 semble évident que la satisfaction de ces différentes contraintes conduise A une majoration du
prix du propulseur. Il est souhaitable cependant que cet aspect soit présent dans 1'esprit des concep-
teurs lors du choix par exemple de matériaux nouveaux ou des procédés de mise en oeuvre.

En conclusion on peut dire pour ce qui concerne le propulseur d'accélération des futures roquettes
antichars qu'il devra utiliser un propergol de pression de fonctionnement élevée (supérieure A 500 bars)
avec un coefficient de température acceptable pour 1'emploi tout temps, de vitesse de combustion ausei
élevé que possible, de sensibilité A la combustion érosive diminuée par rapport A celle des propergols
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actuels.

I1 est nécessaire dans les futurs programmes de mettre davantage 1'accent sur les caractéristiques
de discrétion vis A vis de 1'ennemi et de gdne pour le c8té ami - cette amélioration ne concernant pas
seulement le propergol, mais 1'ensemble du propulseur notamment les inhibiteurs de combustion et les
protections thermiques - ainsi que sur les caractéristiques de fiabilité et de cofit.

I1 ne faut pas s'attendre cependant compte-tenu des contraintes énoncées plus haut A une augmen-
tation considérable des vitesses de sortie de tube de lancement. Il sera donc nécessaire pour les

grandes portées d'utiliser une propulsion additionnelle avec éventuellement une correction de la
trajectoire.
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DEVELOPMENT OF A SMALL SOLID PROPELLANT
ROCKET MOTOR FOR FLEXIBLE RANGE REQUIREMENTS
by
Walter Helmut Diesinger
Dynamit Nobel AG, ES-FG
Waltherstrasse 80

D-5000 K&6ln 80
Germany

SUMMARY

The conventional light artillery rocket has the following drawbacks:
- The ratio of minimum to maximum range is about .6 and should be smaller.
- Near minimum range trajectories cause large longitudinal dispersions.

- The thrust program is far from optimum for maximum range.

These disadvantages may be avoided to some extent by a solid propellant rocket mo-
tor with two propulsive charges and two independent thrust periods of equal thrust le-
vels. The charges are ignited in sequence by an electronic timing circuit at a prede-
termined time of delay for optimum resulte e. g. one of the following alternatives:

- maximum range,

- minimum range,
- favourasble ballistic data at impact,
- high velocity trajectory for minimum dispersion.

The feasibility of such a rocket motor has been demonstrated by software, hardware

and successful flight tests. Application of this concept to other missiles may be ad-
vantageous, too.

NOTATIONS |

A altitude

A, aerodynamic reference area

Ay nozzle throat area

d diameter of missile

D aerodynamic drag

Itot total impulse

o, launching mass

my burn out mass

mp propellant mass

M Mach number

R range

t flight time

Yot total flight time

ty burning time of rocket engine

Ot time delay between ignition of the first and the second charge of a dual
impulse motor

T thrust

by average thrust, thrust level

v tangential velocity on flight path

v mean velocity

00 elevation of launcher
Oo(Rmax) 0o for Rmnx

The studies have been sponeored in part by the Ministry of Defence of the Federal
Republic of Germany
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appreviations:

DIM dual impulse motor
LAR 1 light artillery rocket (conventional), 1rst generation

DIM-LAR 11 light artillery rocket, 2nd generation, with DIM propulsion
subscripts:

1 first thrust phase

2 second thrust phase
min minimum value
ma X maximum value

. INTHODUCTION

Progress in solid propellant rocket technology during the last five years has been
considerable. Methods for control of thrust vector and thrust program have been developed
s 2 3] in additior to new composite propellants and light-weight cases. This is true
for space applications and for medium or large rockets for military use.

Since the expenses for the vehicle should te in reasonable relation to the expen-
ses for the payload or the warhead most of this progress is not applicable to small so-
1id propellant rockets for field use such as the light artillery rocket (LAR).

2. BALLISTIC PROPERTIES OF THE CONVENTIONAL LIGHT ARTILLERY ROCKET

As well known the range of the conventional light artillery rocket is only control-
led by the elevation of the launcher. Thus, for each range only one elevation with one
trajectory is available with typical dispersional deviations from the theoretical point
of impact. Trajectories with elevations 6. > Go(Rmax) are excluded because of the un-
acceptable flight times ttot and dispersisns.

In order to minimize the dispersion due to cross wind in the initial phase of flight
a light artillery rocket engine is designed to deliver a comparatively high thrust during
a short actior time causing for instance a medium acceleration of 450 m/s? (x 45 g's)
during two seconds of burning time tb.

These design characteristics effect the ballistic properties of the light artillery
rocket. Figure 1 shows a set of trajectories for the light artillery rocket with diffe-~
rent elevations Go.

The majo. observations from this figure are:
i) The ratio of minimum to maximum range is about Rmin/nmax = .6

ii) Because of wind, gusts and other atmospheric disturbances in addition to statisti-
cal deviations of the missile data all probable trajectories for a given elevation
are covered by a cone of dispersion. Thus, large longitudinal dispersions for small
ranges R are to be expected.

The next figure (fig. 2) shows the aerodynamic drag D and the velocity V on the
flight path vs flight time t for the maximum rarge trajectory.

The figure demonstrates that the discharge of the whole total impulse

Yeot

l?(t)dt

Itot =

during the i*nitial few seconds after ignition effects large velocity reduction due to
aerodynamic drag D. Thus, the maximum renge R? is considerably inferior to the poten-
tial maximum range RT (It ) which could be Bd1ized ty a more "economic" velocity dis-
tribution over the f¥¥Bnt*Bith or the flignt time t, ,.

Moreover, the comparatively high maximum velocity V(tb) or Mach number M(t,) re-
quires a corresponding large fin area because of stability limits. This means h?gh de-
pendency to cross wind in the initial thrust phase causing & comparatively large trans-
versal dispersion.

At small ranges high speed impact is inevitable. This limits e. g. the application
of secondary warheads.
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3. MILITARY REQUIREMENT

The military requirement for the second generation of the light artillery rocket
(LAR II) cen be concisely summarized as follows:

i) Use of existing launchers and packages. This means that the thrust to weight ratio
and the dimensions of the existing LAR 1 must not be exceeded.

ii) The rocket exhaust gases should be smokeless, without toxic agents and without an
electrolyte such as hydrogen chloride. In any case this is necessary because of the
operators and tre proper function of the incorporated electronic circuits of the
missile warhead.

Thus, at least in the first thrust phase double base propellants instead of higher
performance composites should be used.

iii) The light artillery rocket LAR IJ] must have a maximum range of at least = 20
km with a minimum range of Rmin = 4 km. A range of HE = 25 km should be fmed,
the minirum range being Rmin =5 km, that is to say 2¥atio Rmin/}tmax N

4. FEASIBILITY AND COST EFFECTIVENESS

The conventional German Light Artillery Rocket LAR I has a maximum range of R@a
= 14.2 km. The new missile must exceed this range by 40 - 80 % within the geometri £nd
volume constraints given by the LAR I.

This challenge can be more or less met by several concepts such as (fig. 3):

4.1 A conventional concept with a single chamber solid propellant rocket engine as
applied to the LAR I, but using a high performance cast composite propellant together
with a suitable cast double base propellant for the initial thrust phase. Thus, the ex-
haust gases in the environment of the launcher are smokeless and non-toxic.

However, this concept has a lot of disadvantages, e. g.:
- unknown influence of the electrolyte during composite burning,

- the lack of information upon the life time of two different types of propellants cast
one into the other,

- problems in meeting the minimum range requirement by one of the followirg measures:

i) use of an aerodynamic brake, which needs additonal structure and may cause un-
acceptable dispersion due to atmospheric disturbances because such a brake works
like a highspeed parachute,

ii) use of a device to cut-off thrust before regular burn out time. This may be achie-
ved by extinguishment of the propellant or by thrust compensation. F>th methods
require highly developed additional structures and a special electronic timing
circuit since the lengitudinal dispersion is very sensitive to the total impulse
I t delivered. This means comparatively high production and development costs

aﬁa a decay in maximum range.

iii) use of a gasdynamic brake, which dces not need the timing circuit mentiored above.
Such a device diminishes the specific impulse, that is to say the thrust level,
by turning off an amount of the exhsust gases from the axial direction. This me-
thod also requires additonal structure. Another consequence is a comparatively low
axial velocity at the end of the launcher favouring the cross-wind influences on
dispersion.

All these disadvantages prevented us from developing a conventional corncept with
additional devices to meet militery requirements.

4.2 Figure 4 shows a concept with two solid propellant rocket engines, a booster for
launching and velocity build up and a sustainer for economic velocity distribution on
the flight path.

Minimum range requirement at small elevaticn is met because the sustainer cannot
deliver its full total impulse Itot' The missile is in the target before the sustainer's
end of burning time.

For maximum range tkis concept ie the best if the thrust program only is considered
without regard %o the additonal stmcture raising total mass of the missile at ignition
and diminishing the usable volume for the propellant. System analysis for light artillery
rockets has revealed that these drawbacks in cost and structure cannot be compensated
by a better thrust program.

4.% FKeeping this in mind we looked for a concept characterized by the simplicity, ne-

cesgasry for smell rockets, together with a compromise in the thrust program. The result
of our investigations is our DIM concept [4). DIM is the appreviation for Dual Impulse

Motor, that is a rocket engine with two action phases of equal thrust leveTs.




5e DIM-LAR 11 CONCEPT
5.1 MODE OF ACTION

Figure 5 reveals that the DIM concept differs from a conventional solid propellant
rocket engire by its two combustion chambers each incorporating & solid prcpellant charge.
The igniter for the rear charge is located in the nozzle throat and is jettisoned after
ignition by the rising pressure in the rear combustion chamber.

During the first thrust phase the second charge is prevented from burning by a se-
parating closure which opens only when the second thrust phase is initiated by a timing
device at a predetermined time At of delay. Durirg the second thrust phase the rear com-
bustion chamber acts as a blast-tube.

With this concept a thrust program as irdicated in figure 5 can be realized with
arbitrary ignitior time delay At > tb1 for the second charge.

Within tke internal ballistic constraints given by the fixed nozzle throat area A
and the propellant properties the thrust levels T, and T,, the burning times t,, and too
and the total impulse ratio Ito“/'ltotz of the grains may differ and be optimibéd.

5.2 COMPONENTS

In comparison to conventional solid propellant rocket engines using end or radial
burning grains the DIM engine needs the following additional or specially designed com-
ponents:

i) timing gevice for the ignition of the second charge (electronic, mechanical or pyro-
technic),

ii) rear combustion chamber acting as blast-tube during the second thrust phase,

iii) closure separating both chambers during the first thrust phase which converts to a
sufficiently large orifice at the beginning of the second thrust phase.

5.3 BALLISTIC PROPERTIES

Let us return to figure 2 and exchange the conventional solid propellant rocket en-
gine by a DIM engine where the mass ratio of both charges is m 1/h P 1, that is to say
both charges are equal in mass. P p

In figure 6 aerodynamic drag D and velocity V on the flight path vs time t are plot-
ted for a maximum range tra¥jectory and compared with the conventional light artillery
rocket. The maximum values of aerodynamic drag D and Mach number Mmax are inferior to
these of the conventional light artillery rocket.

This means that

i) thne fins of the DIM missile may be comparatively small with little cross-wind influ-
ence in the initial flight phase,

ii) the more "economic" velocity distribution on the flight path will result in an ele-
vated maximunm range Rmax in comparison to the conventioral light artillery rocket.

This can be readily seen from figure 7 where the elevation ©_ va range R is plotted
for several values of ignition delay time At. The dotted line is for At = t,., that is
to say for the conventional light artillery rocket, since both thrust phases are merged

into ore.

7 The following most important features of our DIM concept can be derived from figu-
re

i) Compared witi the conventional light artillery rocket the maximum range RQE is ex-
tend:¢ and the mirimum renge R diminished, thus easily meeting the fle $1e range
requirement. In the special cagénpresented the ratio of minimum to maximum range
is about lf(]e /RTB = 4.55 km/25.76 km = .18 instead of 12.88 km/23.53 km = .55 for
the conven }Bna aeaign.

ii) The maximum range is extended by about 9 %.
iii) The minimum range is reduced by about 65 %.

iv) PFor range control two parameters are available, elevation 00 and ignition time delay
At of the second charge. For any range R between RT " and REQ an infinite number
of combinations of elevation @_ and time delay At i option ¥ Thus, the optimum
tra jectory may be chosen, char8cterized by one of the following or other conditions

(fig. 8):
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- minjmum flight time,
- minimun dispersion,
- special ballistic data at impact,
- flight over an obtstacle.
5.4 INFLUENCE OF DESIGN DATA

To get exact data for preliminary design of DIM engines systematic ballistic in-
vestigations have been carried out including variations in missile diameter, launching
weight, aerodynamic cleanness and mass ratio mp1/'mp2 of the propellart charges.

A1l resulte, which may be interesting for design, cannot be discussed in this paper.
The investigations showed, that the advantages of the DIM concept compared with a ccn-
ventional redial burning solid propellant engine, increase with the potential influence
of aerodynamic drag D, that is to say with diminishing ratio of burn out mass to aero-
dynamic reference area my /A and dirinishirg aerodynamic cleanness (g, -9).

The limits of miL}mum and maximum range of a DIM missile shown in figure 9 have
been computed form ./m , = 1. Variation of this ratio shifts these limits, that is to
say mp, mp, may be 8§tiﬂfzed for maximum range Rmax or other requirements.

The influence on dispersion of deviatiors from the design data has been investigated,
too. It has been shown, that compared with a conventional LAR II a DIM-LAk 11 is less
sensitive to deviations in specific impulse and aerodyramic cleanness but more dependert
on deviatiors in launching mass m_, but adjusting this mass is not very difficult. Devi-
ations in delay time At are no p?oblem, too. In the most unfavcurable case a ratio aR/At
< ! m/ms has been determined for a DIM-LAR II.

Moreover, the atmospheric influences on dispersion of a DIM-LAR II are comparative-
ly small, since

i) the mean velocity V on the flight path is higher,
ii) the flight path and the flight time ttut are shorter (for medium ranges)
and
iii) the fin area is smaller
ir comparison to the conventional LAR II.
6. STATE OF AKT

A German Government sponsored technology and development program carried out at Dy-
namit Nobel Company in 1973 and 1974 revealed that a DIM solid propellant rocket engine
is feasible with conventional technology and limited development cost and risk. Three
experimental DIM-LAR missiles were flown successfully on 21 May 1975.

Qur know-how in software and hardware in this special field of solid propellant
rocket technology would enable us to develop a DIM Light Artillery Rocket which meets
all militar{ requirements perfectly. This could be done within a ccmparativel{ short
time and with moderate funds. The new componerts mentioned above, which are electronic
timer, rear combusticn chamber with thermal insulation and the closure dividding both
chambers, are hardware and need no additional development efforts. In figure 10 the com-
ponents of a DIM-LAK II are shown.

Te CONCLUSION

The performance of the DIM-LAR II light artillery rocket agrees with the military
requireme.te and can be easily fitted to new or other requirements.

The ballistic data of the DIM-LAR II missile for a given range R can be chosen for
best efficiency since two parameters of range control are available.

The over-all dispersion of a DIM-LAR II due to internal or external deviations is
small compared with a conventicnal LAR 11.

The new components required for a DIM-LAR 11 as compared with the conventional de-
sign do not need additional development efforts or unusual production devices. The other
components such as propellant and hardware are standard. All present launchers can be
used without any modification. The production costs are moderate in comparison with the
elevated performance.
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Fig.2 Aerodynamic drag D and velocity V on the flight path for maximum range Ry, vs flight time t ;
conventional light artillery rocket.
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Fig.8 Trajectories of the DIM light artillery rocket (DIM-LAR I1).
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OFTIMIZATION OF THE PROPULSION AND BALLISTICS OF AN
ANTI-TANK HAND WEAPON UTILIZING THE GLIDING EFFECT

by
. Lothar STIKLORUS

MESSERSCHMITT-BOLKOW-BLOHM GMBH
Unternehmensbereich Apparate
Wehrtechnik
8000 Miinchen 80
Postfach 801149

SUMMARY

A gliding projectile has several crucial advantages in
comparison to a ballistic one. With equal starting velocity,
the flight path flattens. This gives the gliding projectile
a higher hit probability in the vertical plane. Wicth equal
flight path curvature, its starting velocity would be
essentially lower, which would allow a lower weapon weight.
In order to eliminate the cross-wind error and to keep the
flight time short, a sustainer could be employed. Gliding

effect and sustainer, however, also provide new errors.

The purpose of this report is to give a survey of aerodynamic
and mass dynamical means to reduce these errors. The increase
of stability reduces certain errors. It does not affect,
however, error sources such as cross wind and initial roll.

1. INTRODUCTION

The anti-tank hand weapon is basically a tube from which the projectile is
launched. In order to eliminate the recoil, a body with mass equal to the projectile
is ejected to the rear (fig. 1). It disintegrates rapidly in air. Essentially there
are three requirements for this weapon:

- It should be as light in weight as possible
- It should be easy to operate by the gunner
- It should exhibit a high hit probability.

With increasing operational range it becomes more and more difficult to meet these
requirements. Provided that over the entire operational range the tank height is not

to be exceeded, and a distance measurement with subsequent launch angle adjustment is
to be avoided, the flight path must flatten with increasing operational range. For a
ballistic projectile this would involve a higher starting velocity and, in consequence,
a greater weight for the launch tube to meet the increasing strength requirements.

In order to extend the flight path of the projectile without increasing the
starting velocity and the weapon weight, the gravitation, for instance, can be
compensated for entirely or in part by a lift force. Deceleration during flight may be
counterbalanced by a sustainer. For purposes of comparison, fig. 2 shows the flight
paths in the vertical plane of a ballistic projectile, of a gliding projectile without
and of a gliding projectile with sustainer. A scale distortion was chosen for better
display of the flight paths, i.e. vertical distances are presented in larger scale
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than horizontal distances. Gliding effect and sustainer are new error sources which
cast doubt on the success of these devices. However, promising possibilities exist

for reducing these and other disturbances. All these means are of a design nature and
in some way alter the aerodynamics or mass dynamics of the projectile. In consequence,
different new projectile versions were designed. Their flight paths were calculated
using a three-dimensional flight path program. This was based on the most important

disturbances, choosing magnitudes which appear realistic.

2. GLIDING PROJECTILE AND VARIANTS

The basic version of the projectile is shown in fig. 3. The projectile data are
presented in table I. A pair of fins at the nose produces the lift. This provides a
positive pitching moment, which is compensated for by an equally large, contrarily
acting one of the aft body. This is accompanied by the build-up of a positive angle
of attack which produces the lift to counterbalance gravitation (fig. 4).

In order to reduce the starting velocity and to compensate for cross wind the
projectile was equipped with a sustainer (version B in fig. 5). The keel fin of version
C1 causes the projectile to turn with 1lift in the case of cross wind and initial yaw,
such that the lateral lift component counteracts the lateral displacement. It turned
out that the initial yaw was overcompensated in case of version C1. Therefore version
C2 was provided with a keel fin, which can be dropped. A release of this fin at an
appropriate instant permits compensation of cross wind as well as of initial yaw.
Version D carries an upper fin. This is intended to diminish initial roll. However,
an adverse effect as far as cross wind and yaw are concerned cannot be avoided.
Version E features a mass rotor which can only turn about its axis of rotational
symmetry, which points in y-direction. The gyro effect is intended to transfer the
rolling motion of the projectile into a less critical pitching or yawing motion. In
version F (fig. 6) the part of the projectile carrying the mass rotor was designed
as a rotary nose. This reduces the angular momentum and the mass of the rotor. In
version G the rotor is provided with a gimbal. In this way it has 3 degrees of freedom
with regard to the projectile. Version H has a rotary nose with a roll-stabilizing fin
to diminish roll. In addition there is a sustainer for cross-wind compensation.
version I is similar to version H except for a rotor with gimbal (as in version G)
instead of the roll-stabilizing fin at the rotary nose.

3. FLIGHT PATH SIMULATION INCLUDING DISTURBANCE PARAMETERS

Using a three-dimensional flight path program based on the complete differential
equations of motion with aerodynamic coefficients obtained in the wind tunnel, flight
paths were computed with an IBM computer 370/165. Each version was subjected to each
of the mentioned disturbances. The disturbance parameters with their standard devi-
ations are given in table I1. For initial roll two values were chosen. This is done
to compensate for the great uncertainties attached to the roll parameter, which has a
strong influence on the deviations. The chosen parameters for initial roll also take
roll errors during flight into consideration. The paths ¢t the versions without a
sustainer were computed with a starting velocity of V1 = 200 m/s. In the case of the
versions with a sustainer the starting velocity V, = 172 m/s was chosen to obtain
approximately the same flight time (1.73 s). In case of a decrease of starting velocity
to 150 m/s the condition of equal flight time can no longer be satisfied, as the




deviations become too large. A decrease of sustainer momentum caused an increase of
flight time to 1.96 s. A change of mass and moment of inertia data due to the addition
of a sustainer was not taken into account in the flight path computations. This is
permitted, as the flight path is rather insensitive to changes of mass and moments

of inertia. Furthermore, a very low momentum (approx. 40 Ns) is required for

propulsion.

4. RESULTS

In order to evaluate the performance of the various versions of the projectile,
deviations at a horizontal distance of 300 m are examined. Fig.7 shows fhe pattern
on target for the basic projectile (version A), i.e. the dispersion of hits due to
various disturbances on a square target with an area corresponding to a circular disk
of 2 m in diameter. The deviations apply for the 1@ values of the disturbances, that
is, in 68 % of the cases the disturbance results in a deviation as shown in the
figure, or in a smaller value. The various disturbances and their effect on the
different versions of the projectile are summarized in figs. 9 to 11. Table III gives
an evaluation of the various variants in comparison with the original version with
regard to their effect on the disturbance parameters. At a first glance it is seen
that the cross wind and initial roll cause the greatest deviations, provided the
numerical value of the initial roll is a realistic one. For this reason, main
attention is paid to the influence of these two disturbance parameters when judging
the remaining versions.

As can be seen from the computer results, the following design features help to
compensate the two most important disturbances best:

a) cross-wind effects may be diminished by
- a sustainer
- a droppable keel fin, and
- a mass rotor with 1 degree of freedom;

b) initial roll effects may be diminished by
- a mass rotor in a rotary nose with
2 degrees of freedom, and
- a roll-stabilizing fin on a rotary nose.

Each design feature by itself did not show effective compensation of both cross wind
and initial roll. Therefore combinations of a and b were investigated. The addition

of a sustainer to a mass rotor in a rotary nose with 3 degrees of freedom proved to be
the most effective combination (fig. 8). Fig. 12 indicates that version I is particu-
larly advantageous compared to the others when the initial roll disturbance amounts

to 10 °/s or more. When the latter is equal to or less than 3 1/3 ®/s, the versions

E, B and C2 are also suitable. These three versions provide compensation of cross wind
by mass rotor, sustainer or dropping the keel fin, respectively. Of these versions,

B has the advantage of a lower starting velocity (172 m/s as against 200 m/s). Fig. 13
illustrates the {nfluence of the starting velocity on the overall mass of the weapon.
For instance, the weapon mass decreases by about 1 kg when the starting velocity can
be reduced from 240 to 160 m/s.

Versions C1, D, F and H are not suitable at all. With version C1 a fixed keel
fin designed for cross-wind compensation will overcompensate the initial yaw to an
unacceptable degree. The upper fin of version D slightly reduces roll. With D, however,
the effect of the remaining disturbances, particularly of initial yaw and of the
lateral aerodynamic malalignment, is increased. In the case of version F which carries
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a rotor in a rotary nose, extreme roll of the nose is induced by cross wind via
yawing. The 1ift obtains a large lateral component causing a large lateral deviation.
The gyro exerts no stabilizing effect as it has merely 2 degrees of freedom. At launch
the roll-stabilizing fin attached to the rotary nose of vercion H is turned sideways
due to the cross wind and especially to initial yaw. In this way a lateral lift
component is produced. Version B using a sustainer shows increasing deviation with
decreasing starting velocity. This is mainly caused by the longer flight time, as the
effect of certain disturbances (roll, thrust error) grows with flight duration. The
longer flight time has an additional disadvantage when combating moving targets. These

can cover a considerable distance from the moment the projectile is launched.

Stability has the following effect on the disturbances: greater stability
diminishes the influence of disturbing moments caused by aerodynamic and thrust
malalignment. Pitch and yaw disturbance are favourably affected as well. The devi-
ations in case of initial pitch are much larger than with initial yaw, as the pitch
stability is lower than the yaw stability. The low pitch stability originates from
the destabilizing trimming fins. To the most important disturbances such as cross
wind and roll, however, the stability effects are almost negligible.

5. CONCLUSION

In order to compensate gravitational forces which influence the flight path
curvature unfavorably, a projectile was designed with a pair of fins at the nose.
In this way, in addition to gravitational force compensation a trimming of the
projectile is achieved. New disturbances arise, mainly initial roll. Means were
investigated to keep the influence of the disturbances to a minimum. Special attention
was paid to the most serious sources of error, which are cross wind and initijial roll.
No individual means by itself could be found to reduce both these disturbances. A
sustainer was considered to be particularly suitable with regard to cross wind. It
also permits a lower starting velocity and thus a reduction in weight of the weapon.
Further devices for cross-wind compensation are a droppable fin and a mass rotor.
A gyro-stabilized nose is advisable for diminishing initial roll. A combination of
sustainer and gyro-stabilized nose is suitable in the event of large initial roll
(10 °/s or more). In case of slight initial roll equal to or less than 3 1/3 °/s, one
of the three alternatives for cross-wind compensation suffices. Further investigaticns
by the MBB company will concentrate mainly on the feasibility of a gyro-stabilized
nose with respect to large accelerations (up to 20,000 g) during launch.




Table 1

FProjectile Data

Mass m

Moments of inertia about the transverse

axis I 1
s LIyedy

Moment of inertia about the longitudinal

axis I
X

Overall length 1

Largest diameter d

cross-sectional area S

Largest

Position of centre of gravity x_

Schs

(from nose)

Diameter of pin dp

Chord,of trimming fins Cep

Span of trimming fins Sep

Angle of incidence ot trimming fins Mgt

Table II
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1 kg

0.0136 kgm?

0.002463 kgm®

0.415 m
0.0674 m
0.003568 m°
0.205 m
0.018 m
0.0125 m

0.043 m
30

Standard Deviations of the Disturbances (10 =Values)

Cross wind v
w
Initial roll Py

Initial yaw £y

Lateral aerodynamic malalignment Cn

Lateral thrust malalignment
Lateral aiming error by
Roll attitude L

Initial pitch qy

€

>

am

Vertical aerodynamic malalignment Cm

Vertical thrust malalignment

Vertical aiming error bz

€

am

3.9 m/s

20 /8 or 3173 /s
20 %/s

0.001

1 °/o0

3 1/3 cm/300 m

1.O

20 %/s
0.001
1 %/00

3 1/3 cm/300 m
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Fig: 1 Anti-tank hand weapon
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Fig:2 Influence of the gliding effect on the flight path
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Fig: 3

Basic configuration version A

section A-B

Fig: 4 Trimmed attitude of the gliding projectile
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Fig.. 6  Examined projectile versions I
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Fig.:10 Total lateral deviations
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Fig: 12 Hit probabilities Ph for a circular target of 2m in diameter
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HIGH ENERGY COMPOSITE DOUBLE BASE SOLID PROPELLANTS
by
W.Kl6hn
Institut fiir Chemie der Treib- und Explosivstoffe, 7507 Pfinztal-Berghausen, Germany

AGARD-PEP 47th Meeting on SMALL SOLID PROPEL.ANT ROCKET FOR FIELD USE

y Introduction

The so-called composite double base or CDB solid propellants have been developed and tested
at our Institute for the past fifteen years or so. Their main constituents may be ammonium
perchlorate, nitrocellulose fluid balls, nitroglycerin, aluminum, and a crosslinked polyurethane
binder.

These propellants, which are prepared in a slurry process, are characterized by very high
energy, highly variable burning rates from presently 12 to 70 mm/s at 130 bar pressure, and
good visco-elastic properties.

A number of problems, which can occur in an aggravated form in composite propellants, are
caused by the highly corrosive hydrogen chloride in the combustion gases formed from
ammonium perchlorate. Consequently, it would be desirable to replace ammonium perchlorate

in these propellant systems by other oxidants, in particular organic oxidants. Suitable substan-
ces for these purposes are the stable and very powerful compounds known in explosives tech-
nology in the group of cyclic nitramines, such as hexogen or RDX and octogen or HMX which
are processed into CDB propellants with HCl-free offgases together with the other propellant
constituents, such as nitrocellulose fluid balls. nitroglycerin, aluminum, ard polyurethane binder.
Similar concepts have been described in the literature as solid propellants or, without aluminum,
as gun powders. There are some differences probably in the fabrication techniques or the pro-
perties of the propellants.

2. Spectrum of Properties of CDB Propellants

In the course of this concept CDB solid propellants were produced with a number of interesting
characteristics which will be described below.
- The specific energies of modern composite propellants with polybutadiene binders are
reached or even exceeded by these CDB propellants, the densities of the propellants
being roughly comparable.

- The CDB propellants have excellent visco-elastic properties and can therefore be
produced as case-bonded propellant charges.

- The propellant masses to be prepared in a slurry process can be produced in the
same mixers and casting equipments as composite propellants, if vertical mixers
are used.

- The offgases of the propellants contain no corrosive components that might result in
rapid corrosion of the launchers or inadmissible exposure of the operating personnel.

3. Preparatton of Propellants

CDB propellants are prepared in vertical mixers with the necessary devices for heating,

cooling and vacuwum (Fig. 1). Following the flowsheet shown in Fig. 2, the necessary quantity
of nitroglycerin phlegmatized with the polyurethane prepolymer ic loaded in the vertical mixer,
and the dried nitrocellulose fluid balls, the catalysts, stabilizers and wetting agents are stirred
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into the solution.

At temperatures of approximately SOOC, stirring initiates a swelling process of the nitrocellu-
lose fluid balls with the nitroglycerin which is interrupted when the viscosity has reached
approximately 500 decipascal-seconds (poise).

Then the aluminum powder and hexogen or octogen is added, and mixing is continued while
cooling to 25°C under a vacuum of 13,3 millibar.

After addition of the diisocyanate curing agent the mixture ready for casting with viscosities
between 1000 and 4000 decipascal-seconds is cast at 25°C. The relatively small solid fraction
and the use of non-fibrous nitrocellulose are the reasons for the low viscosity and the unpro-
blematic preparation technique.

Also casting is carried out under a vacuum (Fig. 3).

The reaction of the curing agent with the prepolymer gives rise to crosslinked propellants with
visco-elastic properties. CDB propellants cure within 72 to 120 hours at temperatures between
30 and 50°C.

4. Properties
4.1, Theoretical Calculation of Performance

Table 1 is a summary of a number of propellant combinations obtained from performance cal-

culations.

With the aluminum content kept constant, the hexogen or octogen was increased in 10% steps,
while the nitrocellulose/nitroglycerin fraction was reduced and the polyurethane binder fraction
was kept unchanged.

Fig. 4 is a plot of the performance data calculated, with the hexogen fraction as the abscissa
and the specific impulse as the ordinate. Up to 12% aluminum the specific impulses increase

linearly with the hexogen content. \ g

At 14 to 18% aluminum there may be a drop in the specific impulse with increasing hexogen
content,

The following results can be deduced from the calculations:

- With the aluminum content kept constant, a decrease of the adiabatic flame temperature

was calculated with increasing hexogen or octogen fractions.

- The specific impulse of an equilibrium flow increases with the aluminum content.
Optimum values are found between 12 and 16% at hexogen or octogen concentrations
of 50 to 70%.

- The specific impulse of most combinations was calculated to be between 2550 and 2650 Ns/kg.
These performance levels are in the range of composite propellants with high solid
fractions.

4.2. Burning Properties

The burning properties of similar types of propellants are described already in the literature.
This indicates that the presence of hexogen or octogen in double base propellants destroys the
plateau behavior and can cause the pressure exponent n in Vielle’s equation, r = a . P"' to
rise strongly.

With hexogen bearing double base propellants, pressure exponents 0,7 have been obtained
in the pressure range of up to some 250 bar.
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We will discuss the burning properties of propellants with hexogen fractions of 30 and 40 %.
The mean grain size of the hexogen used was 11 /um after grinding in a colloid mill,

The values of the burning rates as a function of pressure can be seen from Tables 2 and 3.

Fig. 5-6 show the burning diagrams of the propellants listed in the tables in a log-log
coordinate system.

In the absence of catalysts a pressure exponent of 0.76 can be calculated from the straight
burning line also for these propellants.

As a consequence, various metal compounds of lead, tin, chromium, iron, copper, vanadium,

zirconium, molybdenum and selenium were added to the propellants in concentrations of 1-3%.

The effectiveness of the compounds used differed greatly. In most cases, only the rates in-
creased, whereas the pressure exponents did not change greatly.

Some results obtained in this series with lead, copper and tin compounds will be indicated
(Table 2).

In addition to the metal ion also the organic residue is of major significance as far as

effectiveness is concerned.

While the two lead betaresorcyclates only brought about an increase in the burning rate, the
lead salicylates were able to reduce the exponent to values of 0.6 in the pressure range
between 70 and 180 bar.

Another interesting feature to note was the burning behavior of propellants with 40% hexogen
and a slightly modified binder composition (Table 3).

Compounds such as tin octoate increase the burning rate, but the pressure exponents are at
a value of 0.85. Also lead octoate and copper diresorcyclate would be suitable only to a
limited extent.

However, lead monosalicylate and monobasic copper betaresorcylate will raise the exponents
to levels of 0,45 in the pressure range between 100 and 180 bar, which is so important
for rocket motors; in those cases, high increases of 0.8 were measured below 100 bar
and above 180 bar.

Extended studies will be necessary to allow the burning behavior to be modified on an even
larger scale.

4.3. Mechanical Properties

The mechanical properties were determined in tensile tests with a Zwick-type tensile tester
employing crosshead rates of 50 mm/min. The JANNAF specimen form with a measuring
length of 50 mm was used. The values quoted are mean values taken from five assays.
Before the test specimens were conditioned for 168 hours at 20°C and relative humidities
of the air of 5%. In the tests referred to, the maximum tensile strengths corresponded
tc the ultimate tensile strenghts, and so did the respective strains.

The mechanical properties of the CDB propellants described in this paper are determined by
various factors. Earlier experiments had indicated that the reaction of the prepolymer with
the diisocyanate and the swelling of the nitrocellulose fluid balls with nitroglycerin made an
additive contribution to the overall properties of the propeliants. In this respect, also the
effect upon the polyurethane formation reaction of the catalysts used for burning must be
taken into account.




Where curing of the polyurethane binder was inhibited by a catalyst and mainly swelling

reactions occurred, propellants were generated which had bad elastic properties,

It is evident from Table 4 that for the same propellant compositions the catalyst has a major
influence upon curing and, hence, upon the ultimate tensile strength and strain. Monobasic
copper salicylate and iron octoate, for instance, result in propellants with unsatisfactory
mechanical properties. Improvements in these values are brought about as a result of the use
of iron acetyl acetonate and lead octoate, in which cases strain values in excess of 50 % were
obtained.

Excellent visco-elastic properties are achieved with monobasic copper betaresorcylate at

6.2 bar and 73.0 %. A reduction of the catalyst fraction further increases the strain values.
Accordingly, also the polyurethane binder fraction can still be reduced. However, it has
become apparent that mixtures of various catalysts, which had different influences upon the
mechanical properties, resulted in propellants with high strain values.

The influence of temperature upon the mechanical properties is evident from Table 5. The

propellant was cast as a block and cured. The test specimens were punched from slabs.

This propellant is characterized by remarkably good visco-elastic properties in the low tempera-
ture region. For its mechanical behavior, this propellant could be used as a case-bonded type
also at extreme temperature.

4.4. Thermal Stability

The thermal stability of CDB propellqnts is determined chiefly by the nitrocellulose - nitrogly-
cerin components. Because of the dilution with hexogen, aluminum and the polyurethane binder,
however, excellent values may be expected for the short term tests. The following values have

been found for various compositions:

Deflagration temperature = 180 - 188°C
Holland test 0.9 - 1.2 % loss of weight
Bergmann-Junk test 1.0 - 3.3 ml -Hm- NaOH/g feed mat.

It should be added that these stability values may deteriorate significantly as a result of the
presence of some burning catalysts. Long time storage at 90°C is shown in Fig. 7. A loss of
weight of 3 % is reached after 44 days. After 62 days, when the loss of weight is 5.8 %, the
reaction occurs autocatalytically. This behavior is typical of the decomposition characteristics
of nitrocellulose and is found also in double base propellants

Practical Energy Assessment in Combustion Chambers

The performance was determined in practice in combustion chambers with approximately
11.6 kg of propellant mass.

In these experiments, which served only for testing the propellants and their insulations, no
emphasis was put on optimizing the weight. An internal star burner was used as shown in
Fig. 8.

For the combustion experiments steel burning chambers of a lightweight construction capable
of flying were used (Fig. 9).

The insulation of the chambers was manufactured by the rotational molding process with a
thickness between 0.8 and 1.2 mm. Filled HTPB polymers were used as the insulation,
Figure 10 lists some data of the combustion chamber, the propellant charge, the nozzle, and
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the ignition system. The results obtained with a propellant containing 30 % hexogen are listed
in Table 6. The thrust and pressure diagrams of a typical propellant are shown in Fig. 11
and 12,

The propellants listed, which still exhibit differences in composition and in the catalysts, were
fired in the pressure range between 140 and 190 bar.

In the examples quoted specific impulses of 2316 to 2367 Ns/kg, characteristic velocities of
1489 to 1560 m/s, and thrust factors of 1.497 to 1.556 were obtained. These performance data

can be improved further if the hexogen fraction is increased from at present 30 to 40 or 50 %.

5. Concluding Remarks

The propellants described in this paper lend themselves particularly well to the use in ballistic
rockets requiring long operating times of the launcher, especially because of their high perfor-
mance and the absence of corrosive gases. The visco-elasiic properties allow the fabrication
of case-bonded propellant charges adhering to the chamber walls and, hence, the achievement
of high volumetric efficiencies. The simple processing capabilities also allow the production of
complicated geometric shapes of the burning surfaces. We regard the types of propellant
described here as interesting additions to the proven line of double base and composite

propellants.
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Calculated Thermodynamic Properties of
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Mechanical Properties of CDB-Propellants at 20 °C
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Fig.9 CDB-propellants
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PROPERGOLS NOUVEAUX POUR ENGINS TACTIQUES
LES SILILANES

G. DORIATH - Ingénieur chimiste au Centre de Recherches du Bouchet
B.P. n° 2 Le Bouchet 91710 VERT LE PETIT

Les sililanes, propergols composites A liant silicone, chargés avec du perchlorate d'ammonium
et de 1'aluminium, ont été caractérisées des points de vue propriétés mécaniques et balistiques. Ces proper-
gols se distinguent par une vitesse de combustion élevée (jusqu'ad 35 mm/s) pour une impulsion spécifique
en moteurs de 40 kg maximum voisine de 233 s. Le liant silicone confére A ces propergols une remarquable
stabilité des propriétés mécaniques dans un large domaine de températ-ire -mais ces propriétés ne sont pas
suffisantes pour permettre d'utiliser la technique du "moulé-collé"- La tenue en ambiance prolongée a
haute température (au moins 130°C),liée aux propriétés des liants silicones,est excellente.

1. INTRODUCTION

Les sililanes sont des propergols composites & liant silicone utilisant le perchlorate
d'ammonium comme charge oxydante et 1'aluminium comme charge réductrice. Ces propergols sont obtenus par un
procédé classique de fabrication de propergols composites :

- mélangeage des ingrédients dans un malaxeur. Le liant est introduit sous la forme d'un prépolymére liquide
rétict lible A température modérée. Les charges sont sous forme pulvérulente.

- coulée dans un moule aux dimensions du bloc a réaliser
- cuisson dans une étuve.
- démoulage et usinage du bloc.

Les blocs obtenus peuvent &tre,soit "moulés-collés" si 1'inhibiteur de combustion est collé
4 1'enveloppe (le propulseur),ou "libres" si cet inhibiteur est uniquement collé au bloc propulsif. Dans le
cas des sililanes on verra que les propriétés mécaniques de ces compositions n'ont pas permis de réaliser des

blocs "moulés-collés".

On examinera dans la suite les propriétés mécaniques (et de collage sur inhibiteur),
cinétiques et énergétiques de ces compositions.

2. PROPRIETES MECANIQUES
Eesessasmsssasssdesmas

On s'est efforcé de déterminer les propriétés mécaniques de traction-allongement de ces
propergols ainsi que les limites de tenue en relaxation et fluage.

21, Forme de la courbe de traction

Cette courbe est obtenue i 20°C sur machine INSTRON a la vitesse de 10 mm/s pour une
éprouvette 1/2 Janaf. (fig. 1)

On constate une rupture de pente dés les faibles allongements attribuable aux mauvaises
propriétés de 1'adhésion liant-charge de ces propergols. En effet, dés un allongement € on voit apparaitre
sur 1'éprouvette de nombreuses fissures qui auraient pour origine les vides créés autour de chaque grain
de perchlorate au cours de la traction. Ceci a pu étre confirmé par les observations suivantes :

- déchaussement trés facile des grains de perchlorate en surface du propergol (au simple toucher)

- des mesures de variation de volume au cours de la traction faites au dilatométre a gaz, montrent un
accroissement rapide du volume de 1'éprouvette jusqu'a &, suivi d'une chute instantanée a V = 0
(pénétration du gaz dans les fissures).

Aprés & on a la propagation de ces fissures au cours de la traction, et le matériau a
subi des dommages irrévefsibles.

Du point de vue pratique les valeurs Sa et € n'étant pas faciles & déterminer on repére
les propriétés du propergol par : *

Sm : valeur de la contrainte maximale en général = 2 Sa

€ : allongement "élastique"

em : allongement & traction maximale (avec environ em=10€&).
Ces valeurs évoluent selon la formule du propergol (croissance du module lorsque le taux de charges croit
ou que le taux de réticulation croft) et les conditions de traction (température et vitesse de traction).
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Figure | : COURBE DE TRACTION D'UNE SILILANE APPAREIL INSTRON 10 mm/mn

22. Influence de la température

Les propriétés mécaniques de ce type de propergol sont particuliérement stables
plage de température, Elles sont représentées pour une sililane 13/61/26 par les courbes de 1
(traction Instron 10 mm/mn, éprouvettes 1/2 Janaf).

Sm bars
1

- 2 -
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a figure 2
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Figure 2 : Propriétés mécaniques en fonction de la température d'une sililane 13/61/26
(INSTRON 10 mm/mn)
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+ Les courbes d'évolution de la contrainte maximum et de 1'allongement correspondant montrent

- que la contrainte maximum croit quand la température s'abaisse. Cependant cette croissance reste faible
85 I entre + 60 et - 60 °C, soit 3 A4 4 fois moins qu'un autre propergol composite.

- que l'allongement & la contrainte maximum évolue peu dans ce méme domaine de température, puisque toutes
les valeurs se situent entre 27,5 et 35 %. Le maximum se situant & ~ 45 °C.

23. Influence de la vitesse de traction

Les résultats (sur une composition 16/76/8) confirment les valeurs précédentesd savoir
que les propriétés mécaniques dépendent peu de la vitesse de traction. Traction INSTRON 3 + 20°C
éprouvette 1/2 Janaf.

vitesse de traction Sm E em
3 en mm/mn bars z : L-..J
0,05 5.4 1,8 7 27 %
0,5 5,6 1,8 22
1 S 6,8 2,1 29
I s0 8,2 2,6 29
500 8,6 1,9 29

24. Tenue au fluage et en relaxation

La limite de tenue en fluage est obtenue en soumettant des éprouvettes, 3 une température
fixée, a des charges constantes. Ces éprouvettes sont des "1/2 Janaf”. La limite est la valeur de la charge
pour laquelle au bout de 2 mois aucune éprouvette ne casse.

De méme la limite de tenue en relaxation est obtenue en soumettant des éprouvettes
a un allongement constant. Au bout de 2 mois la valeur 3 partir de laquelle aucune éprouvette n'est
cassée est définie comme la "limite de relaxation".

Pour une composition 22/62/16 ces valeurs sont a 20 °C

~ limite de rupture en fluage &4 bars

-~ limite de tenue en relaxation 47,5 %

propriétés mécaniques de traction allongement de ce propergol :
Sm = 7,7 bars em = 61 %

Les essais effectués montrent 1'excellente tenue & la température de ces propergols.

31. Tenue a haute température (vieillissement court)

On a réalisé un vieillissement court & 130°C d'une composition sililane 16/76/8

Sm £ em er
Temps zéro 5 bars 3% 84 % 86 %
 Bainia 2 S PR, 1R B £ RN N R 2 s S | SO ol
Temps 15 j 7 __ bars S % 67 % 67 %

On note une diminution des allongements,accompagnée d'une augmentation de la contrainte
maximum, mais dans des proportions trés acceptables.

32, Vieilligsement long

Un vieillissement (sur trois ans) a été réalisé sur la composition 16/63/21. Les résultats
sont les suivants aux différentes températures. Traction Lhomargy 28 mm/mn.

A 20°C la contrainte maximum reste stable sur la période envisagée
A 60°C elle augmente constamment

A100°C elle augmente rapidement pendant un mois puis décroft lentement pour revenir d sa valeur de départ
aprés 18 mois

En ce qui concerne 1'allongement :
A 20 et 60°C il reste constant sur les 36 mois é&tudiés
A 100°C il décroft lentement : 50 % en 18 mois

Ce comportement pourrait s'expliquer par un phénoméne de surréticulation rapide 2 100°C, et plus lente 2 60°C.
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Figure 4 : Vieillissement d'une sililane 16/63/21 Evolution de em & différentes températures




4. ZTNBIDOGE..

Les premiers tirs de sililane en blocs libres Mimosa(flocs de 3 kg), diamétre 90 mm,
longueur 300 mm, se sont accompagnés de plusieurs anomalies de pression. Il s'agissait de 1'existence d'une
surpression apparaissant vers le tiers ou le quart du temps de combustion normal.

L'origine de ces incidents a pu €tre attribuée & 1'existence d'un jeu trop important
entre bloc et propulseur pouvant conduire & des déchirements en fond de dent lors de la mise en pression,
grace a des essais de mise en pression de rondelleset d des tirs ol ce jeu a été éliminé par un garnissage
de résine ou un surbobinage du bloc par un ruban adhésif.

Dans ces conditions nous n'avons observé aucun tir défectueux durant toute 1'étude.
Ce comportement paraft 1ié & la faible valeur de€ des compositions sililanes et parait exclure la possi-
bilité de fabriquer des blocs moulés-collés. En effet les contraintes auxquelles est soumise le propergol
dans ces blocs engendreraient des fissures et donc des incidents au cours du tir.

51, Vitesse de combustion

L'ensemble des résultats a été reporté sur la figure 5 sous la forme d'un diagramme
ternaire ou les courbes tracées sont les courbes d'isovitesse 3 70 bars. On note
1'importance du taux de liant sur la vitesse. Celle-ci croit lorsque le taux de
liant diminue.

perchlorate

aluminium

.

liant

Figure 5 : VITESSE DE COMBUSTION DES SILILANES A 70 BARS (blocs de 3 kg) en cm/s

Influence de la composition

512. Influence de la pression

La courbe de vitesse~pression a &té tracée au Strand Burner pour la composition 14/64/22
L'exposant de pression de la loi V = aph est de 0,25 entre 20 et 100 bars.

Cette méme courbe a &té obtenue pour la composition 16/76/8 a partir de résultats de

tirs de bloc mimosa de diamétre 90 mm, longueur 300 mm. L' exponant de pression entre
50 et 150 bars est de 0,37 (fig. 6).

La courbe a pu &tre tracée entre 7,5 et 144 bars sans probléme d'allumage.
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Figure 6 : VITESSE DE COMBUSTION D'UNE SILILANE 16/76/8 EN BLOCS DE 3 KG

Influence de la pression et de la température

La courbe d'évolution de la vitesse en fonction de la pression a également été établie

a + 60°C et - 36 °C pour la composition 16/76/8. La comparaison de ces courbes avec celle
obtenue 4 20°C permet de calculer le coefficient de température (fig. 6).

I1 est de 0,00168 ’C:: a serrage 92 correspondant a une pression de tir de 70 bars i 20°C.
I1 est de 0,0018 °C_. 2 serrage 70 (47 bars a 20°C)

11 est de 0,0016 "C“l a serrage 118 (105 bars a 40°C)

52. Impulsion spécifique

Les impulsions spécifiques standard pratiques ont &té mesurées sur blocs Mimosa @ 90 mm,
longueur 300 mm. L'ensemble des résultats a permis de tracer sur le diagramme ternaire : liant, perchlorate
d'ammonium, aluminium, les courbes d'isoimpulsion (fig. 7).

Tout comme les courbes d'isovitesse, les courbes d'isoimpulsion sont grossidrement paralléles
aux droites de méme taux de liant. L'impulsion maximum sera donc définie par les critéres de fabricabilité
Ainsi, en limite de fabricabilité, 1'impulsion maximum eat obtenue pour la composition 16/76/8 avec 229,1
secondes d'impulsion spécifique 70/1.

La corrélation habituelle entre Mimosa de diamétre 90 mm, longueur 300 mm et Mimosa de
diamétre 203 mm (blocs de 40 kg), longueur 1000 mm, permet d'avancer avec ce dernier une impulsion spécifique
pratique de 1'ordre de 233 secondes pour la composition 16/76/8 dans les conditions standard (on évalue a
17 secondes le gain d'impulsion obtenu pour un tir & 150 bars et 22 secondes pour 200 bars).




perchlorate

aluminium

30 20 liant 10

Figure 7 : IMPULSION SPECIFIQUE DES SILILANES (70/1) en blocs de 3 kg
Influence de la composition

6. CONCLUSIQN..

Un nouveau type de propergol utilisable en bloc libre a pu &tre mis au point avec les
propriétés suivantes :
- une résistance au séjour a haute température (130 *t)
- des propriétés mécaniques stables dans une large plage de température (- 60°C, + 60°C)
- un bon vieillissement
~ des vitesses de combustion élevées

- une impulsion spécifique moyenne variable en fonction du taux de liant.
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PROPERGOLS A FORTE IMPULSION SPECIFIQUE ATTENUANT PEU LES ONDES RADIOELECTRIQUES

G. PRIGENT Ingénieur de recherche
Chef de programme des études de propergols transparents aux ondes radioélectriques
SNPE Centre de Recherches du Bouchet 91710 VERT LE PETIT

Cet exposé a pour but de présenter, plus particuliérement, des résultats
expérimentaux obtenus lors d'essais, sous vide en caisson (ou soufflerie) ou a 1'air
libre, pour déterminer les propriétés balistiques de propergols telles que 1'impulsion
spécifique ou la vitesse de combustion et caractériser ces mémes compositions du point
de vue atténuation radar hautes fréquences 10 GHz par des mesures d'atténuation
transversales ou diagonales. Les chargements de missiles tactiques effectués avec
ces propergols nécessitent de connaitre les propriétés mécaniques de ces propergols.
Quelques résultats sont présentés et permettent de juger de 1'influence des additifs
an:i-atténuants indispensables sur des propriétés mécaniques Sm, em et er (Annexe A)
de ces propergols. Outre les compositions & 82 7 d'oxydant, quelques résultats sont
présentés sur une composition d 89 7 d'oxydant dont 15 Z d'octogéne, l'objectif
recherché étant la discrétion dans le visible de ce type de compositions.

Introduction

La mise au point de propergols pour le chargement du missile MASURCA
a conduit, il y a dix ans, la direction des Poudres 3 s'intéresser a la trans-
parence du jet d'un propulseur aux ondes radar hautes fréquences. Lorsque 1'illumi-
nateur de la cible est un radar continu, les missiles équipés d'un autodirecteur
semi-actif ont besoin, pour mesurer la fréquence Doppler a bord de l'engin, d'une
référence. Dans ce cas un récepteur auxiliaire capte par l'intermédiaire d'une an-
tenne placée 3 l'arridre des missiles le rayonnement direct provenant du radar
illuminateur. Les ondes électromagnétiques issues de radar en traversant le jet
subissent une atténuation définie par @ = - 8,686 %g (1)

W: fréquence du signal radar (rd/s)

c : vitesse de la lumiére (m/s)

j? : indice d'extinction du milieu de propagation
 : coefficient d'atténuation (dB/m)

Dans la forme la plus générale 1'indice 3 a pour expression :
1/2
2

2 2
3 o (l ——)‘)pz (I sz) (“p ) (2)
- - - + - +
2 2 2 2 2 2
{; wis V w ;0 uﬁn W
M . &2
avec m masse de 1'élection Wb (3)

€o permittivité du vide m

o

L'atténuation est, en particulier, dépendante selon ( et (3) de la densité électronique
A\ ¢ 85 de la fréquence de collision &lectron neutresV . Dans un jet de propulseur il

y a ern général une décroissance de la pression sur l'axe @ partir du plan de sortie de
tuyére et la densité électronique sur 1'axe dépend fortement de ce gradient de pression.

Dans certains cas, selon la composition du mélange gazeux issu de la combustion du pro-
pergol il existe une zone annulaire dans laquelle des gaz réducteurs du mélange rebriilent
avec l'oxygéne de 1'air et créent un phénoméne appelé post~combustion. L'élévation de
température résultante provoque un accroissement de la densité électronique donc de la
valeur d'atténuation.

De nombreux auteurs ont proposé des modéles théoriques pour expliquer et interpréter
la post-combustion qui est la cause principale de 1'atténuation.
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A la SNPE des études sont effectuées depuis plusieurs années pour
- mesurer l'atténuation de 1'onde électromagnétique dans le jet

- caractériser et comparer les compositions de propergols composites peu atténuants.
Chronologiquement, les premiéres compositions de propergols étudiées pour résoudre ce type de probléme
utilisaient un liant polyuréthanne avec un taux d'oxydant, généralement du perchlorate d'ammoniaque,
compris entre 75 et 82 Z. Les résultats expérimentaux montraient que l'atténuation minimum était
obtenue pour une composition 2 75 % d'oxydant (isolite 30). L'industrialisation d'une composition
voisine a constitué 1'étape pour la définition du chargement de 1'étage croisiére du missile

Masurca. L'amélioration des performances balistiques s'est poursuivie par 1'utilisation de liant
polybutadiéne, moins oxygéné. L'obtention d'un équivalent en oxygéne pour la composition de propergol,
nécessite un taux d'oxydant supérieur a 75 Z. Cette conséquence a conduit 3 la formulation de
propergol & 82 I de C10,NH, (butalite) puis 1'augmentation simultanée du taux d'oxydant et éventuellement
du taux d'octogéne dans la composition n'a eu ensuite pour but que l'amélioration des propriétés
balistiques.

2. PROPERGOLS BUTALANE A 82

2_DE_PERCHLORATE D ' AMMON IAQUE

La composition de départ était 3 18 Z de liant polybutadiéne. Compte-tenu des travaux
effectués aux USA par LD Smoot [ 1] et son équipe nous avons étudié 1'influence des faibles taux
d'aluminium 0,5 ; 2 et 4 Z incorporés dans un propergol (butalane) a taux d'oxydant constant 82 7
sur les propriétés balistiques et mécaniques et sur les valeurs du coefficient d'atténuation de ces
compositions.

21. Généralités

L'incorporation d'aluminium, a faible taux, dans une composition a 82 7 de CIO“NH

" ¢ 4
présente trois avantages :

- augmenter 1'impulsion spécifique
- augmenter la densité du propergol
- augmenter la charge de la composition donc diminuer les valeurs du coefficient d'atténuation

et des inconvénients dont le principal est la diminution du taux de transmission dans le visible
et le proche infra-rouge d'un signal lumineux 3 travers le jet.

22. Caractéristiques théoriques des compositions a 82 7 de CI1O, NH,

221. Impulsion spécifique, température de combustion

2211. Calculs_

A partir des données sur le propergol telle que son enthalpie de formation

et sa composition atomique, et connaissant la pression de fonctionnement du
moteur, les calculs sur la détente des gaz dans la tuyére peuvent s'effec-—
tuer suivant deux hypothéses soit en supposant la composition du mélange gazeux
constant et égale d celle dans la chambre (détente figée) soit en recalculant
cette composition dans chaque section de tuyére (détente en &quilibre).

2212. Résultats_

La figure | présente les résultats de calcul de 1'impulsion spécifique (Isp)
en fonction du taux d'aluminium dans les deux hypothéses formulées ci-dessus.
Les valeurs obtenues montrent que 1'Isp en détente figée est inférieure a
1'Isp en équilibre ; l'écart entre ces deux courbes allant croissant quand

le taux d'aluminium augmente. La figure 2 présente les résultats de calculs
de 1'1sp et de la température de combustion en fonction du taux de perchlo-
rate d'ammoniaque dans 1'hypothése de la détente figée.

Les valeurs obtenues montrent 1'accroissement de 1'Isp avec le taux d'oxydant
tant que le taux de liant reste supérieur & 10 Z. On observe, la méme
évolution pour la températue Tc.

Notons dans cette figure que la composition a 82 % de perchlorate poss&de une
Isp (70/1) de 234,8 s et une Tc de 2600 °K.




16-3

222. Pouvoir réducteur

2221. Définition

‘ Si 1'on admet le processus suivant

post-combustion ——————__yionisation accrue ——————y atténuation augmentée

il apparait important de connaitre les causes de la post-combustion pour expliquer
les conséquences sur les valeurs de 1'atténuation.
11 est intéressant pour cela de définir le pouvoir réducteur du mélange gazeux
produit par la combustion du propergol. Ce peut &tre :

4 + 2

2
PR H

Z

Z est le nombre total de moles dans le plan de sortie de la tdyére calculée pour
une détente en équilibre.

La figure 3 présente les valeurs calculées de P pour des compositions de 82 %

de perchlorate et a& faible pourcent d'aluminium.

Entre O et 4 % d'aluminium P décroit de 37 a 27 .

Ces résultats peuvent &tre rapprochés de ceux que nous verrons plus loin et per-
mettront de montrer la relation existant entre pouvoir réducteur et atténuation.

23. Propriétés balistiques

231. Impulsion spécifique standard mesurée (Isms)

L'Isms est un paramétre balistique caractéristique du propergol obtenu aprés mesure
d'une intégrale de poussée et d'un poids de poudre briilée.

Au banc fixe, le moteur standard type utilise un bloc de propergol étoilé de
diamétre 203 mm et de longueur 1000 mm.

Pour des raisons de commodités, il est aussi employé un autre moteur standard
utilisant un bloc de propergol &toilé de diamétre 90 mm et de longueur 300 mm.

Par type de composition il existe des corrélations entre les différentes Isms
obtenues 3 1'aide de ces deux moteurs.

Quel que soit le moteur, la pression de fonctionnement doit €tre de 70 bars et

la pression dans le plan de sortie de la tuyére égale @ | bar. Les essais s'effec~
tuent toujours dans des conditions voisines de celles indiquées ci-dessus et des
corrections doivent &tre effectuées sur la valeur de 1'impulsion calculée. Le rapport
des aires utilisé pour ce type de composition est constant et &gal a 8,02 :

€= As
At

As aire de sortie de tuyére
At aire du col
Cette valeur correspond dans le graphique théorique (C., € ) au maximum du C

lorsque la pression de fonctionnement du moteur est de 70 bars (Annexe B). 4

2312. Résultats

La figure 4 donne 1'évolution de 1'Isms en fonction du taux d'aluminium pour un
taux de perchlorate fixé.

I1 existe un palier peu significatif tant que le taux d'aluminium reste inférieur
a4 0,5 X. Au-deld 1'Isms croit régulidrement avec ce taux d'aluminium. Les courbes
en pointillés rappellent les valeurs théoriques de la fig.l et permettent de les
comparer aux valeurs expérimentales obtenues 3 1'aide d'un moteur de diamétre203.




232.Vitesse de combustion
La figure 5 donne des valeurs de vitesses de combustion 3 35 bars de ces compositions.
L'accroissement de vitesse pour des compositions dans lesquelles ne varie que le taux
d'aluminium est de 27 % quand ce taux passe de 0 a 4 Z.
On a porté sur le graphique des valeurs de vitesse obtenues avec des compositions
utilisant des additifs anti-atténuation (A et B). Ils accroissent la vitesse des com—
positions d'autant plus que le taux d'aluminium croft.

24, Pronriétés mécaniques

Les propriétés mécaniques a2 20° de ces propergols sont données au tableau de la figure 6.
L'introduction d'additifs anti-atténuation présente 1'inconvénient de détériorer les propriétés mécaniques
du produit fini. Malgré cela nous n'avons éprouvé aucune difficulté pour effectuer avec ce type de composi-
tions des chargements moulés-collés.

25. Atténuation radar
251 .Rappel

Selon Jensen et Webb (5) la post-combustion apparait s'il y a formation de radicaux H et OH
en excds. Certains métaux présentent la particularité d'accélérer les processus de recombi-
naison des radicaux actifs tel qu'H et OH emp@chant aussi l'apparition de la post-combustion.
L'intérét est donc d'incorporer dans les compositions de propergols des additifs métalliques
qui jouent le rdle de catalyseur de recombinaison des radicaux H et OH.

252 .Moyens

Les montages expérimentaux [leout mesurer 1'atténuation radar dans les jets sont

- un banc mobile utilisant un moteur de diamétre 90 cm dans un caisson de 100 m3. Un tir
effectué dans le caisson permet d'obtenir les courbes d'atténuation en fonction du temps,
en différents points du jet.

- un banc mobile utilisant un moteur de diamétre 203 3 1'air libre. Un tir effectué sur ce banc
permet d'obtenir les valeurs d'atténuation uniquement sur 1'axe du jet.

Les compositions présentées dans ce texte ont des niveaux d'atténuation trés faibles et les
tirs effectués dans le caisson donnent des grandeurs mesurables & la limite de détectabilité
des capteurs. Cette installation permet d'obtenir des diamétres du jet plus importants et
des niveaux d'atténuation plus élevés.

- une installation utilisant un moteur horizontal tournant autour d'un axe vertical permet
d'obtenir des valeurs d'atténuation diagonales dans le jet.

- une installation utilisant les veines de souffleries de 1'ONERA & Modane nous permet
d'obtenir des valeurs d'atténuation transversales dans un jet de propulseur pour un
missile en mouvement.

La figure 7 présente le résultat de 2 tirs dans le caisson de simulation d'altitude (CSA).
La composition étudiée est une butalane 82/2. La pression de départ dans le caisson est
dans les deux cas égale & 520 mm de Hg. En fin de tir elle a 720 mm Hg. Les ccourbes en
pointillés se rapportent au tir de la composition sans additif. Les courbes en trait
continu concement le tir de la composition avec additif. Les courbes | et 2 se rapportent
aux valeurs d'atténuation en fonction du temps. Les courbes 3 et 4 se rapportent aux
valeurs de pression de fonctionnement du moteur en fonction du temps. Les courbes 5 et 6
réprésentent le mouvement pendulaire du moteur en fonction du temps.

Nous concluons au vu des formes des courbes | et 2 du mode opératoire du dépouillementtﬂ
4 1'intér@t de 1'additif anti-atténuant dans la butalane 82/2. La figure 8 présente des
résultats identiques et permet dans le cas de la butalane 82/4 de conclure a une plus
grande efficacité de 1'additif A par rapport a 1'additif B, Les figures 9 et 10 présentent
chacune respectivement 3 courbes :

- atténuation en fonction du temps
- pression de fonctionnement des propulseurs en fonction du temps
- poussée du propulseur en fonction du temps

Une butalane 82/4 posséde un niveau d'atténuation moyen de 0,8 dB (fig. 9), la méme
composition avec additif tirée dans des conditions identiques a un niveau d'atténuation
de 0,15 dB (fig. 10).

Le tableau de la figure || présente des résultats obtenus par des tirs avec mesures de
1'atténuation diagonale. C'est 1'expérience se rapprochant le plus prés de 1'essai sur
missile réel mais c'est également la plus chére A mettre en oeuvre. On constate a taux
d’additif constant et pour des pressions de fonctionnement voisines, que 1'atténuation
est maximum entre O et 2 X d'aluminium et décroit ensuite quand ce taux augmente.

On juge également de 1'intér@t des additifs en comparant les valeurs d'atténuation de la
butalane avec A ou B.

La décroissance de 1'atténuation quand le taux d'aluminium augmente est en relation
avec la décroissance du pouvoir réducteur du mélange gazeux issu de la combustion. On
observe cette décroissance sur des mesures effectuées en transversales. Préalablement
il est nécessaire de corriger les valeurs obtenues au cours du tir. Pour obtenir

a on divise les valeurs A d'atténuation par le diamétre Ds en mm du plan de sortie
tuyére et on corrige les valeurs obtenues dans le rapport des débits, en prenant une
des compositions comme référence.
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Le tableau de la fig. 12 donne les valeurs a obtenues comme indiquées ci-dessus, pour
les 3 compositions butalanes & 0,5-2 et 4 % d'aluminium en prepant comme débit de réfé-
rence celui de la butalane &4 0,5 Z d'aluminium.

On constate que le minimum d'atténuation se situe au-deld de 4 7 d'aluminium dans

la composition a 82 % d'oxydant.

26. Corrélation expérience théorique

Parallélement aux expériences effectuées sur ce type de composition la mise au point de
programmes de calcul permet actuellement de prédire le niveau d'atténuation (fig. 13). Tous les programmes
de calcul de concentration électronique puis d'atténuation dans les jets admettent des hypothéses simpli-
ficatrices.

Le mélange des gaz de combustion avec 1'air ambiant dépend des valeurs données aux coef~-
ficients de transfert tels que nombre de Schmidt (Cgu/k) et nombre de Prandlt (/J/QD) qui dépendent de la
viscosité M du mélange gazeux résultant donc du modéle retenu a priori compte-tenu de la température et
de la composition du milieu. L'écart entre les maxima observés sur la fig. 13 est en partie du au mauvais
choix de valeur de ces coefficients.

On a pu constater par calcul que le taux d‘alcalins (Na, K) modifiait considérablement
les niveaux d'atténuation maximum dans un jet. Pour une butalane a4 4 7 d'aluminium et 18 7 de liant
1'atténuation maximum passe de 0,02 dB 4 1 dB quand les impuretés en K passe de O & 400 ppm dans la
composition du propergol.

La connaissance de ces valeurs entraine les actions suivantes :
- en ce qui concerne les compositions, diminuer le taux d'impuretés alcalines dans les constituants du propergol
et plus particuliérement dans 1'oxydant,

- en ce qui concerne l'agencement du moteur, utiliser des composants (liner, protection thermique, tube de flamme)

possédant de faibles taux en alcalins.

Cette deuxiéme action est d'autant plus nécessaire que la destruction par combustion ou
ablation de ces produits pendant les essais et pendant les tirs réels est importante et risque de rendre inopé-
rantes les dispositions prises au niveau de la formulation du propergol.

3. PROPERGOLS A _CARACTERISTIQUES AMELIOREES

31. Généralités

D'aprés Smoot [B] et d'aprés les quelques expériences que nous avons effectuées dans ce domaine
nous savons que 1'atténuation diminue avec le taux de charge et qu'd taux de charge constant 1'atténuation
augmente avec le taux d'aluminium.

En vertu de ces deux constatations il est possible de formuler des compositions plus énergé-
tiques que les butalites a 82 7 de Cl0 NHA et atténuant moins. Notre recherche a porté sur des compositions
3 plus de 88 7 en taux de charge dans ?esquellea on a en plus substitué le perchlorate par de 1'octogéne (15%2).
Pour des raisons de fabricabilité, toutes ces compositions utilisent un liant 3 base de PBHT. Ces compositions
présentent en outre 1'avantage de donner trés peu de solides dans les gaz de combustion. Elles sont du type
"primarly smokeless".

La figure 2 indique que les butalites & 11 Z de liant possédent une Isp 70/1 théorique figée
de 243 s et une température 1°K de 3080°. Une butalite a méme taux d'oxydant dont 15 % d'octogéne posséde une
Isp (70/1) théorique figée de 246,5s et une température de combustion identique & la précédente. L'évaluation
pour ces deux compositions de 1'indice de performance Isp x@ donne respectivement 421,8 pour la butalite et

426,7 pour la butalite A 1'octogéne.

32. Isms et vitesse de combustion

321, Vitesse de_combustion

L'utilisation du liant PBHT a la place du liant PBCT a eu pour mmeéquence d'abaisser

la vitesse de combustion & 70 bars d'environ 20 Z. C'est ainsi que les valeurs obtenues
en Strand Burner pour une butalite 88 passe de 11,7 mm/s 3 9,3 mm/s et pour une butalite
89 de 12,3 mm/s & 9,3 mm/s.

Des mesures de vitesse de combustion effectuées sur deux compositions, 1'une avec un
liant PBCT, l'autre avec un liant PBHT, contenant toutes deux un accélérateur de combustion
tel que le chromite de cuivre montrent que 1'effet signalé ci-dessus n'est plws vrai.

Pour la composition co:..enant 15 % d'octogéne les essais sur blocs fournissent la valeur
9,7 mm/8 & 70 bars (fig. 14). D'une maniére générale 1'octogéne A granulométrie identique
ou voisine de celle de C10 NH, a tendance en absence de l'aluminium A abaisser la vitesse
de combustion du propergol?
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En petits blocs (§ 90 L = 300 mm) la composition A 89 % d'oxydant dont 15 Z d'octogéne
posséde une Isms de 238,1 8 ce qui équivaut en gros bloc (@ 203 L = 1000 mm) 2 une

Isms de 243,1 s.

Rappelons qu'une butalite a 89 Z de CIOANH posséde une Isms en gros bloc de 240 s. On peut
remarquer que les écarts théoriques et expgrimentaux sont identiques : 3 s (la théorie
donne 243,2 et 264,4 pour les compositions ci-dessus).

33. Propriétés mécaniques

Aprés avoir effectué une cuisson en 14 j & 50°C les propriétés mécaniques permettent de
constater qu'avec le liant PBHT Sm croit et em décroit quand on augmente le taux de charge de 88 a 90 Z.
Ces variations de Sm et de em sont identiques quand le taux d'octogéne augmente (fig. 13).

34. Atténuation radar

Les premiers es<ais effectués en utilisant des petits blocs donnent des résultats tels que les
valeurs transversales d'atténuation restent inférieures a la limite de détectabilité des capteurs dans la
chaine de mesures, qui est de 0,1 dB,

4. DISCRETION DANS LE VISIBLE

La présence d'aluminium diminue le taux de transmission. C'est ainsi que 0,5 % d'aluminium

fait descendre §de 100 a 30,2 Z. De méme que 1'augmentation du taux de charge parait diminuer la transmission,
cf 82/0.5 et 85/0.5 de la fig. l4.

5. CONCLUSION_

I1 est possible de fabriquer des propergols impulsifs et relativement transparents aux ondes
électromagnétiques. Accessuvirement, on trouve dans la gamme proposée des propergols discrets dans le
domaine du visible et du proche infra-rouge. Par rapport aux propergols les plus performants industrialisables,
leur densité est un peu faible. Les résultats auxquels nous aboutissons et le cheminement de la recherche pour
les prochaines années nous conduit 2 espérer avec des compositions & 10 Z en liant d'atteindre le cap des
meilleures Isp actuelles et des densités voisines de 1,78 g/cm3.




(1

2]

(]

DUFOUR

Etudes de l'atténuation des ondes électromagnétiques par les gaz d'échappement des fusées & propergols
solides.

Note technique n® 772 Laboratoire de balistique de Sevran l1édre partie : moyens d'études

DUFOUR

Etudes de l'atténuation des ondes électromagnétiques par des gaz d'échappement des fusées A propergols
solides

Note technique n® 962 Laboratoire de Balistique de Sevran 2&me partie : étude expérimentale

PRIGENT. JUILLE
Etude théorique et expérimentale de 1l'ionisation dans les jets de propulseurs
ICT Jahrestagungl1974 27-29 juin p 227 & 250

PERGAMENT. DE JENSEN
Influence of Chemical kinetic and turbulent transport coefficients on afterburning rocket plumss
J spacecraft Vol. 8 n® 6 june 1971 p 643 A 649.

SMOOT, SIMONSEN
Exhaust plume prediction model for a low altitude supersonic missile
AIAA paper n°® 72.1170

JENSEN. WEBB
Afterburning predictions for metal-modified propellant motor exhausts
AIAA paper n° 75.1232

EDWARD. MC HALE
Experimental evaluation of chemical agents in suppressing missile plume afterburning
AIAA paper 75.1233

SMOOT

Investigation of high performance solid propellant with favorable attenuation characterisation
mechanisms which cause radar attenuation

LPC Report 756 F Lockeed Redlands Californie Janv. 1967




18-1

THE MEASUREMENT OF IGNITER HEAT FLUX
IN SOLID PROPELLANT ROCKET MOTORS

1.E. Smith
Reader in Engineering Thermodynamics
Cranfield Institute of Technology,
Cranfield, Bedford.

and

K.M. Siddiqui
Research Officer
Council of Scientific & Industrial
Research, Karachi.

SUMMARY

Using platinum thin film gauges, the temporal and axial distribution of heat flux from two different types
of igniter compositions and two different igniter geometries has been measured. The parameters employed
were different igniter masses, tube lengths and nozzle throat diameters. The size distribution of the
particulate matter arising due to combustion of pyrotechnic materials has also been investigated and
deducations have been made regarding its contribution towards total heat. Whereas radiation plays a
relatively insignificant part in the total heat transfer process, the 'point' heat flux due to particulate
heat transfer has been found to be one of the most important modes of heat transport during an igniter
action and which may, in fact, be responsible for the first appearance of ignition flame in a solid
propellant rocket motor.

NOMENCLATURE
Ap = area of the conduit
b = coefficient of burning
cp = specific heat

Dp = port diameter

d = crater diameter

d = particle diameter

heat of dissociation of cellulose acetate

heat transfer coefficient
thermal conductivity
motor length

particle mass

total number of particles

pressure index

total heat absorbed by the motor body
heat transfer J/m’

heat flux, W/m?

rate of burning, mm/s
temperature of cellulose acetate

= initial particle temperature

©
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T

= particle temperature after time, t

t = time
X = axial distance from igniter
pe = density of cellulose acetate

= density of the particle

INTRODUCTION

The ignition of a solid propellant rocket motor is achieved by the transfer of thermal energy from an
igniter to the propellant surface. The pyrotechnic type of igniter, generally a combination of finely
divided metallic powders intimately mixed with an inorganic oxide, is sometimes made into pellets or
granules to alter its burning rate characteristics to suit various ignition requirements. Todate, data
regarding heat-transfer from igniters is extremely meagre with the result that rocket designers depend
on past experience, and in order to achieve reliable 'first-time' ignition, tend to provide an over-
sufficiency of the thermal impulse. This sometimes results in the fracture of the propellant grain due
to the suidden pressure rise and consequently to unpredictable performance or even failure of the rocket
motor casing.
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Recently several investigators (refs. 1, 2, 3, 4 and 5) attempted to measure the heat-flux from igniters
to the summy propellant surface using various types of igniter compositions and varying sizes of rocket
motors. However, most of these investigators contented themselves with the measurement of convective
heat flux assuming it to be the dominant mode of heat-transfer. Only two investigators (Refs. 3, 5)
attempted to measure the radiative component, and none has considered the contribution of solid particles
to the heat transport from igniter to the propellant.

The following work was undertaken to measure the heat flux in a rocket motor and its variation in space
and time, using two currently employed pyrotechnic compositions, and tc study in particular the con-
tribution of particulate matter emitted by the igniter combustion to the total heat transfer. In
addition, the effects of such parameters as igniter mass, motor length and motor port to nozzle throat
area ratios on heat transfer to the propellant have also been examined.

EXPERIMENTAL DETAILS

To measure the spatial as well as the temporal distribution of heat flux from igniters, two separate rigs
were designed to simulate conditions in a rocket-motor. One rig was built to measure the distribution
of total heat flux as contributed by convection, conduction and radiation and also to measure the
radiative component separately. The second was designed to measure the size distribution and heat
contribution of the particulate matter emitted during igniter action.

Total Heat Flux Rig

This consisted of a 0.30 m long mild steel tube which was extendable to 0.45 or 0.60 meters in separate

stages (Fig. 1). A cellulose acetate liner, 3 mm thick, was used to simulate the thermal properties of
the propellant.

Thin platinum film heat flux gauges (Fig. 2), fabricated in the laboratory, were used to measure wall

temperatures. These were prepared by coating of Hanovia Liquid Bright Platinum Paint, 05-X, gn round
discs of pyrex glass of similar curvature as that of the motor conduit, and baking them at 720°C in a

furnace (ref. 6).

The heat flux was calculated using Eq. 1, based on one-dimensional theory of heat-conduction in a semi-
infinite slab (refs. 7, 8).

t
4 = pck  T(t) +J. T(t) - T(x dt (1)

= Jf ] e 1)3/2 ......

The errors due to the singularity at t = t were reduced by using a numerical technique described by Cook
and Felderman (ref. 9).

These gauges were mounted flush along the conduit at positions P1 and P9 at distances from the igniter

of 50, 100, 150, 200, 250, 350 and 530 mn respectively. During a firing the platinum film gauge output
was recorded on either a 12-channel U.V. recorder or an ampex FR-1300 magnetic analogue tape recorder

via a multi-channel constant current generator. The recorded data was digitized using an M 16.2 analogue
computer and processed on an ICL 1903 digital computer.

To record the chamber pressure a pressure transducer having a response time of better than Im sec was
placed facing position P3, 150 mm from the igniter.

In order to study the effect of nozzle-throat area on the amount of heat absorbed by the motor body,
three convergent nozzles with port to throat area ratios of 56, 20 and 10 were employed.

Measurement of Heat Flux due to Radiation

For the measurement of thermal radiation, the platinum resistance thermometers were modified so that they
could act as radiometers. The gauge surfaces were coated with a film of carbon soot less than 2um in
thickness. To protect the carbon film, it was covered with a 2 mm thick glass disc. These radiometers
were calibrated using a Spembly carbon tube furnace. During a test, these gauges were receded by 20 mm
from the conduit surface and a nitrogen sweep was introduced to protect their surfaces from particulate
deposits.

Particulate Heat Transfer Rig

This rig was designed to obtain the size distribution of particles emanating from an igniter, both in
time and space, inside a rocket motor. The principle was to have a narrow slot rotating with respect to
an outer liner which acted as a shutter so that igniter particles could be sampled along the conduit
(Fig. 3). It consisted of an inner rocket-motor tube 0.3 meters long and of similar dimensions to that
of the total heat flux rig. A slot 4 mm wide and 220 mm long was machined on its top side. On the
outside of this tube a lead-bronze concentric cylinder was arranged to rotate on bearing surfaces formed
at either end of the tube. Other than at the bearing surfaces, there was a gap of 1.6 mm between the
outer rotating cylinder and the inner stationery rocket-tube.

A cellulose acetate sheet 220 mm x 245 mm x 0.5 mm thick was lined inside the outer cylinder so that it
rotated with the outer cylinder and effectively reduced the gap between the stationery inner and the
rotating outer cylinder to 1.) mm. The speed of revolution of the concentric cellulose acetate liner
was maintained at 1360 revs/min. At this speed the 4 mm wide slot gave a scanning time of 44 ms with a
resolution of 0.5 ms. After the firing, the CA sheet was carefully removed. Firstly the deposited

*ﬂ--------lllllll-llllllllIllllllllllllllllllllllllllllllJ
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particulate matter and the loose particles were carefully brushed off the sheet on to microscope slides

for particle sizing. Secondly, the sheet was washed and dried. The craters due to particle impacts

on the sheet at each corresponding gauge position were counted using a Quantimet 720 Particle Size
Analyser. The size distribution of loose particles was matched with carter sizes to find a correspondence
between the two.

RESULTS AND DISCUSSION

Properties of Igniter Compositions

The pyrotechnic materials used in this study were SR44 which consisted of 30% boron, 70% potassium nitrate,
and SR371C which was 42% magnesium, 50% potassium nitrate and 8% resin. The former was either in powder
form, the majority of particles being less then 4 um diameter or as granules having an average diameter

of 70C um. The magnesium composition was in the form of a coarse powder with 75% of the particles less
than 10 um.

Heats of combustion of these compositions were determined using a nitrogen-filled bomb calcrimeter, the
average values are listed in Table 1. It will be noticed that the calorific value of granulated SR44
was found to be consistently less than that of the finely powdered composition. This was due to the
incomplete combustion of the granules.

Using a strand burner, the burning rates of all three compositions were measured. They all followed the
burning rate law .

] o R B (2)

where burning rate, r, is in mm/sec and pressure, p, is in atmospheres. The values of burning coefficient,
b, and pressure exponent, n, are also listed in Table 1.

Burning rate| Burning rate Heat of
Composition coefficient exponent Combustion
b n
SR44 granulated 219.0 0.68 7540 x 10°J/Kg
SR44 fine power 20.5 0.27 8250 x 10°J/Kg
SR371C Coarse Powder 11.0 0.48 7460 x 10°J/Kg

TABLE 1 CHARACTERISTICS OF PYROTECHNIC COMPOSITIONS
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Total Heat Transfer

Figures 4, 5 & 6 show the total heat flux received from the three forms of pyrotechnic. Several
general observations can be made regarding thses plots. The heat flux peaks at different positions
along the conduit do not occur at the same time but they are all registered during the first 12 ms
after which period the situation stabilises and almost smooth falling gradients of the heat flux, gg,
%
converge to insignificent value of heat flux. The gradient of heat flux, g%, is almost always a

maximum at position P1 nearest to the igniter. The ratio of the heat flux gradient %gg for the
t

first three positions, Pl to P3 is invariably greater than the corresponding ratio of pressure gradient
1dp. But after the initial fast rise of the heat flux gradients, their decay corresponds with the

p dt

decay in pressure.

The Magnitude & Location of Maximum Heat Flux

The location and magnitude of qu for different tube lengths, igniter compositions and masses are listed

in Table 2. Although the gradient of 4 is always a maximum at P1, the maximum heat flux does not
necessarily occur at P1. In a 0.3 m long tube, its location is invariably at or near P1, but for
longer tubes, this site generally shifts doenstream to P3, P5 or even P7. The reason for this would
seem to be that with longer tubes, owing to the greater free volume, complete combustion of the powder
takes place further downstream in the tube.

The variation in igniter mass appeared to have no consistent effect on the magnitude of maximum heat
flux peaks. In fact, in some tests the heat flux peaks obtained by a .002 kg mass of igniter were
found to be higher in magnitude than those obtained from .005 mg of the same composition.

The magnitudes of me appear to increase with nozzle diameter. This may be due to the occurrence
of greater convective heat transfer because of a larger nozzle throat area.

0.30m tube 0.45m tube 0.60m tube
Composition Port To Weight of Location Location Location
Type ThroRaat”I:)rea the Composition qu of Qray G 1oF e qmax of Q.
(Kg) (MW/m?) (MW/m?) (MW/m?)
SR44 56 .002 8.4 P1 8.4 P1 8.4 P2
Granular .005 9.5 P3 6.0 P3 10.5 P5
" 20 .002 8.9 P1 8.5 P1 6.9 P1
.005 13.8 P1 10.4 P3 8.0 P2
= 10 .002 15.8 P1 11.5 P1 6.2 Pl
.005 18.0 P1 5.9 P1 8.5 P7
SR44 20 .002 8.3 P3 10.0 P3 7.1 P3
Powder .005 11.2 P3 10.5 P3 7.9 P4
SR371C 20 .002 8.2 P1 6.6 P4 6.8 P1
Coarse .005 10.0 P2 8.0 Ps 6.0 Pl
Powder

TABLE 2 MAGNITUDE AND LOCATION OF MAXIMUM TOTAL HEAT FLUX

Heat fluxes were integrated with respect to time after 5, 10, 20, 40 and 80 ms to obtain heat transfer
rates at different positions along the conduit. Fig. 7 is a typical plot of heat transfer rate against
non-dimensional length, ]); The initial sharp downward gradients became smoother as the mass of igniter

was increased, unti] almost linear curves tending to become horizontal, were obtained from igniter masses
greater than 0.005 kg.

The heat transfer rates were further integrated over the entire area of the motor conduit to obtain total
heat delivered to the motor-body. Total heat against mass of the igniter is plotted in Fig. 8, for a
motor length of 0.30 m. There appears to be a linear relationship between igniter mass and the total
heat received bty the motor body, provided the 18n1ter mass is less than a certain limiting quantity.

The optimm 1imit in this case was found to be 0.004 Kg. The reason that this linear relationship
breaks dow at higher masses appears to be that beyond a certain value, uncombusted material is ejected
from the nozzle. The evidence for this was that traces of uncombusted powder were noticed outside the
nozzle when tests using .005 kg or more of igniter compositions were conducted.
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Taking average values for the heat absorbed in each tube length after 80 ms, Table 3 gives the amount
of heat lost through the nozzle (port-to-throat area ratio of 20) based on the bomb-calorimeter
measurements of the heats of combustion for each type of composition.

Composition %age Heat Lost
SR44 granular 72%
SR44 fine powder 80%
SR371C coarse powder 71%

TABLE 3 HEAT LOST THROUGH THE NOZZLE

The effect of port-to-throat area ratio on the total heat absorbed by the motor body is illustrated in
Fig. 9, using SR44 granular compositions. It appears that a port-to~throat area ratio of 20 is an
optimum from the point of view of heat transferred to the motor conduit, although the dependence is
not a strong one.

The total amount of heat absorbed by the motor tube increased with tube length, although not markedly when
SR44 compositions were used. However, with SR371C composition, this increase was as high as 33% when

the motor tube was lengthened from 0.30 m to 0.6 m. It is believed that this phenomenon is due to the
slower rate of burning of the Mg/KNOs; powder, the greater residence time of the longer tube allowing it

to combust more fully.

Radiative Heat Transfer

Fig. 10 provides a typical comparison between total heat flux and radiative heat flux at position Pl

in a 0.3 m long tube. The total heat flux peak occurs 4.5 ms before the pressure peak whereas the
radiative peak occurs at the same time as the pressure peak. After 18 ms, when the pressure is half
its peak value, the radiative heat flux is also halved but the total heat flux falls to 1/6th of its
peak value. The radiant flux is clearly dependent upon pressure and hence the density of gases within
the motor.

The maximum gradients of heat flux occur at Pl in cm 0.3m tube but as the tube length is increased the
sites of maximum gradient as well as of the largest heat flux peaks shift downstream. Table 4
summarises the axial distribution of the sites of heat flux and their magnitudes.

Composition Charge 0.3 0.45m tube 0.60m tube
Type Weight qmax Location [ Time to qmax Location [ Time to dmax locg von [Time to
of qmax dmax of qmax Anax of Imax Imax
(XKg) |} (MW/m?) (M Sec) | (MW/m?) (M Sec) | (MW/m?) (M Sec)
SR44 Granular | .002 1.44 Pl 6 0.60 P5 1 0.65 p2 12
.005 3.62 Pl 8 2.00 P5 19 2.05 Pa 7
SR44 Powder .002 1.20 P1 7 1.07 PS5 12 0.49 P2 10
.005 3.10 P1 9 0.81 P7 13 1.55 Pl 9
SR371C Coarse .002 1.61 Pl 5 0.44 P5 13 0.49 P4 13
Powder .005 7.50 P2 7 1.56 P7 1 0.62 P3 9

TABLE 4: MAGNITUDE AND LOCATION OF MAXIMUM RADIATIVE HEAT FLUX

Port-to-Throat Area Ratio: 20

The average radiative heat absorbed by the motor body is 3% of the total integrated heat at t = 5 ms but
after t = 40 ms, it increases to 18% of the total heat. However, it must be assumed that by this time
ignition will have already taken place.

Particulate Heat Transfer

A typical particle impingement pattern obtained on a cellulose acetate sheet after a test is shown in
Fig. 1. In a 0.3 m tube the first particle impact and the area of maximum impact of it occurred
between positions P1 and P3, i.e. in the first half of the motor length. However, for the longer tubes
the first and the maximum impact area lay between P2 and P7. Thus for longer tubes the particle impact
spectrum moved downstream, just as did the region of greatest total heat flux noted previously.
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It was also observed that virtually all the particle impact occurred during the first 10 ms of a test,
corresponding approximately to the pressure rise time.

Temporal and Axial Distributions of Craters

The particle impact period of approximately 10 ms was divided into equal segments of 2.5 ms each and
craters in each segment of the cellulose acetate sheet were counted separately. No general trend in the
variation of particle size distribution with time could be observed.

Based on average values at each position, the axial distribution of carters is given in Table 5 for a
pyp1cal test. The general effect of the axial distance on the crater distribution appears to be to
increase the number of smaller craters. No craters of size greater than 125 microns were observed.

Crater/ 0.005 Kg SR371C Composition 0.60m tube
Particle T T
sizes in Crater Distribution at Average Distribution of Loose
Microns P1 P3 P5 P7 P9 Particles Scraped from the CA Sheet
0-5 61.8% 163.3% |67.8% |76.4% |70.9% 32.5%
5-10 14.0% | 14.2% |15.6% |11.9% |15.2% 17.4%
10 - 15 9.4% 7.8% 8.1% 3.4% 7.0% 11.8%
15 - 20 5.4% 4.7% 3.5% 8.0% 3.3% 8.2%
20 - 25 4.2% 3.7% 1.9% 0.2% 1.5% 5.4%
25 - 30 1.9% 2.1% 1.6% 0.1% 1.1% 5.4%
30 - 35 1.7% 1.4% 0.9% - 0.6% 3.8%
35 - 40 0.6% 0.8% 0.3% - 0.1% 2.6%
40 - 50 0.6% 0.9% 0.3% = 0.1% 4.2%
50 - 60 0.2% 0.7% - - 0.1% 1.9%
60 - 70 0.1% 0.3% - - 0.1% 1.6%
70 - 80 0.1% 0.1% - - 1.0%
80 - 90 0.5%
90 - 100 1.3%
100 - 125 0.5%
125 - 150 0.6%
150 - 175 0.4%
175 - 200 0.3%
200 - 225 0.2%
225 - 250 0.2%
250 - 275 0.12

TABLE 5: AXIAL DISTRIBUTION OF CRATER SIZES COMPARED WITH AVERAGE
DISTRIBUTION OF LOOSE PARTICLES

Correlation between Combustion Particles & Crater Size

Fig. 12 is a typical plot of %age less than stated size against size of the combusted particles, and the
correspondong craters obtained in that test. Based on the reasonable assumption that the particle size
distribution has a close correspondence with the crater size distribution, correlations have been obtained
between particle size and crater size for different igniter masses for a tube length of 0.6 m. A

typical correlation is plotted in Fig. 13, which suggests that particles obtained from a combustion of
.005 kg of igniter produce larger craters than those produced by particles obtained from .002 Kg mass of
igniter. Crater-particle correlations based on .005 Kg of igniter mass are listed in Table 6.

Particulate Heat Transfer

If a particle of diameter dp impinges on the cellulose acetate sheet to produce a crater of diameter dc
and assuming that the part cle is half embedded in the sheet, the heat transferred per unit area would
be given by: ‘

q = 9op Cpp (Tpp “Tpe) | cenne (3)
—
Since the particle is only partially embedded, the heat input to the sheet can be approximated by
= L 2 -
Q=y7 o cpp dp @2 (Tpo Tpg) e (8)

Assuming that the crater is a perfect half sphere, and it would be nearly so if vaporisation of cellulose
acetate takes place at the hot interface, the heat used to pyrolise the sheet is given by:

Q= f% e 82 Cp (Tc=To) +He .ovnn. (5)
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If the particle is allowed to transfer its entire heat to the sheet and assuming that it is entirely
utilized in the formation of the crater, then it would be reasonable to assume that:

Tpt =T albisternis 1(16)
Particle Corresponding Crater Sizes
Sizes
(Microns) SR44 Granular SR44 Powder SR371C Coarse Powder
5 2.0 3 2.5
10 4 5.5 5.0
15 5.5 8.5 7.5
20 7.5 1 10
25 9.5 14 12.5
30 1" 17 15
40 15 22 20
50 19 28 25
60 23 33 30
70 26 39 35
Igniter mass = .005 Kg Tube length = .6m

TABLE 6: CORRELATION BETWEEN PARTICLE SIZE AND CRATER SIZE

Using Eqs. (4), (5) and (6) the initial temperature of the particle is given by:

1
Tl i Gl il ol Tog 7 Cpbpilins (7
Po aP Cpp Py o c Pt .

Once the particle temperature is known, the particulate heat flux per unit area is given by

4 =h (Tpo - Tpt) ...... (8)

The average value of the heat transfer coefficient was found to be 2.1 kW/m? % (ref 10). The heat of
dissociation of cellulose acetate was experimentally found to be 6 x 10° KJ/Kg. Using specific heat
values of B20; and Mg 0 from Thermodynamic Tables (ref 11)., Eq. 7 was employed to calculate particle
temperatures. These together with estimated particulate heat fluxes and heat inputs are given in Table 7.

Frequency of Particle Impingement

Based on the mass of igniter and distribution of particles found deposited on the inside of the motor, an
estimate as to the total number of particles striking the conduit-surface can be made. Let the mass of
igniter particulate matter deposited in the tube be mp and let N be the total number of particles
constituting this mass. Assuming ni% particles have diameters di and so on, it can be shown that

g0 T
TPp ¥ ]nid;

Let the motor conduit surface area be Ay and since almost all the particles impact within 10 ms with
a uniform density, the rate of particle impact per millisecond comes to

60 o
Sy gt ST i (10)
P~ molkp JERE

The amount of igniter material retained inside the motor, mp, was found experimentally. It is plotted
as a function of igniter mass in Fig. 14.

Assuming that all the combusted particles are oxides of boron or of magnesium in the respective cases of
SR44 and SR371C combustion, the total number of combusted particles is estimated to be 8 x 10° and 4 x 10°
per Kg respectively. This means that a combustion of .005 kg of SR44 composition gives rise to an
average impact rate of 31 particles/mm? m sec. Similarly SR371C gives rise on combustion to an average
iu?uct rate of 16 particles/mm®> m sec. Since each particle continues to transfer heat for several
milliseconds, it is estimated that at any given moment, more particles are transferring heat than the
particles impact rate would indicate.
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Estimated Pavktciilate Heat Transfer from Particles of Sizes
Composition | Particle Heat Flux [5 microns | 10 microns | 20 microns | 50 microns | 100 microns
Temperature
(°K) (MW/m?) (KJ/m?) (KJ/m?) (KJ/m?) (KJ/m?) (KJ/m?)
SR44
l Granular 1800 2.5 5.4 10.8 21.6 54.0 108.0
SR44
Powder 2200 3.5 7.4 14.9 29.7 74.3 148.6
SR371C
Coarse Powder! 1300 1.6 5.9 11.8 23.6 58.9 117.8
TABLE 7: PARTICULATE HEAT TRANSFER BASED ON ESTIMATED TEMPERATURES
CONCLUS IONS
From the foregoing, it is evident that convection and conduction due to particle impingement are the two
most dominant modes of heat transport from an igniter to the propellant during ignition of a rocket-
motor. The contribution of the radiative component of heat flux, although significant in motors with
length to diameter ratios of 6 or less, becomes far less significant with longer motors. The particulate
heat flux is comparable to the average convective heat r.ux during the first and the most crucial 10 ms
of a rocket ignition. In fact, in addition to the particles escapting through the nozzle, 3 to 5 million
particles from the combustion of .001 Kg of pyrotechnic material strike and stick to the propellant
surface. Although about half of these particles are less than 5 micron in size, at least 12% are greater

than 20 micron. These alone are sufficient to cause ignition (ref 10). Smaller particles i.e., in

the 5 micron range will not, of themselves, give rise to ignition but with rates of impact of between 8
and 15 particles per mm? per millisecond, they do contribute at least one third of the ignition energy.
It is. therefore, most likely that in conjunction with the convective heat supplying a steady background,
the first igniticn sites in a rocket motor will occur at these point-sources of energy.

Since in rocket motor tubes with non-dimensional length parameter, % > 6 the site of maximum heat flux

shifts downstream near the middle of the motor body, it is reasonable to assume that the first ignition
flame in longer motors usually appears in the middle regions of the motor conduit.

It has already been shown that the total heat is a linear function of igniter mass until an optimum is
reached, beyond which the improvement in heat-flux is not proportional to the increase in mass, because
increasing amount of uncombusted material escapes through the nozzle. Thus providing a rocket motor
with a larger than optimum igniter mass results only in a small increase in heat input.

The rate of burning rather than the calorific value of a pyrotechnic material is a more important factor
in determining its combustion efficiency. B/KNOs composition when finely powdered and packed has a much
lower rate of burning than when it is in a granular form. Although calorimetric measurements give a
higher value for the heat of combustion of finely powdered B/KNOs; than when it was in a granulated shape
but in motor firings, the slower burning powder gave as much as 40% less heat than the much faster
burning granules.
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AN INTERIOR BALLISTICS MODEL FOR A SPINNING ROCKET MOTOR
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Summary

A computer model was developed for the spinning rocket motor used in an artillery projectile.
Lumped parameter equations for conservation of mass and energy are solved numerically. Departures from
standard procedures are made in treating 1) the gas properties by mixing the input from two different
propellant grains, 2) the gas dynamic effects due to swirling of the gases through a single central
nozzle as predicted by Mager (1961), 3) increase in radial burning rates due to radial acceleration and
swirling gases. A formula for radial burning rates was derived from reducing pressure-time data for
40mm and 80mm rocket motors at spin rates up to 340 rps. The code is applied to motors for a 155mm
projectile and a 203mm projectile at spin rates of 170 rps and 250 rps. For the 155mm agreement is good
between code predictions and firing tests at 170 rps; at 250 rps the agreement is not as good because of
suspected slow ignition. For the 203mm projectile, agreement was good for the one spin rate compared.

List of Symbols

ag sound speed at stagnation conditions (<ns1:XMLFault xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat"><ns1:faultstring xmlns:ns1="http://cxf.apache.org/bindings/xformat">java.lang.OutOfMemoryError: Java heap space</ns1:faultstring></ns1:XMLFault>