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Streszczenie: Znaczacy wplyw na prawidlowe
dzialanie silnika rakietowego maja wlasciwosci
termiczno-mechaniczne zastosowanego w nim pa-
liwa rakietowego. Stad tez wazne jest opracowanie
obszernej charakterystyki danego paliwa w funkcji
czasu i temperatury w celu oceny jego zachowania
w roznych warunkach eksploatacji. W ramach ni-
niejszej pracy przeprowadzono badania wplywu
procesu starzenia na wiasciwosci termiczno-
mechaniczne homogenicznego paliwa rakietowe-
go. Wybrane paliwo rakietowe poddano przyspie-
szonemu starzeniu w warunkach okre$lonych w
dokumencie AOP-48, a nastgpnie wyznaczano jego
parametry termiczne i mechaniczne (m.in. tempe-
ratur¢ zeszklenia, temperaturg rozktadu). Starzenie
miotajacych materialdow wybuchowych powoduje
ubytek stabilizatora, ktory ma wptyw na wlasciwo-
$ci termiczno-mechaniczne paliwa, dlatego wyko-
nano rowniez oznaczania ilosci efektywnego
stabilizatora i jego ubytku stosujac chromatografie
cieczowg HPLC. Do badania wtasciwosci termicz-
nych zastosowano roznicowg kalorymetri¢ skanin-
gowa (DSC). Analizy termiczne prowadzono zgod-
nie ze STANAG 4515. Badania wlasciwosci me-
chanicznych przeprowadzano za pomoca dyna-
micznej analizy mechanicznej (DMA) w oparciu o
porozumienie STANAG 4540.

Stowa kluczowe: state paliwo rakietowe, DMA,
DSC, przyspieszone starzenie

Abstract: Proper operation of rocket motor
depends significantly on thermo-mechanical
properties of propellant used. For this reason it
is important that characteristics of a particular
propellant versus the time and temperature
pass a thorough investigation to assess its
operation at different conditions. The paper
illustrates investigations of ageing process
influencing thermo-mechanical properties of
homogeneous rocket propellant. A selected
type of rocket propellant was subjected to
accelerated ageing in conditions specified in
AOP-48 document to establish in the next step
its thermal and mechanical characteristics
(between all the temperature of glass transition
and decomposition). The ageing of propelling
explosives causes the reduction of stabiliser
content deciding about thermo-mechanical
properties of propellant and for that the
percentage of effective stabiliser and its loss
were identified by liquid chromatography
HPLC. Thermal properties were investigated
by differential scanning calorimetry. Thermal
analyses were carrieut according to STANAG
4515. Mechanical characteristics were tested
by dynamic mechanical analysis (DMA) in
line with STANAG 4540.

Keywords: solid rocket propellant, DMA,
DSC, accelerated ageing
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1. Wstep

Naturalne procesy starzeniowe zachodza-
ce w paliwach rakietowych podczas wielolet-
niego przechowywania maja znaczacy wptyw
na ich wlasciwosci. Moze nastapi¢ spadek ma-
Sy czasteczkowej nitrocelulozy, spadek zawar-
tosci  stabilizatora, zmiana  wtasciwosci
mechanicznych lub termicznych itp. W celu
zmniejszenia ryzyka wadliwego zadziatania
paliwa rakietowego nalezy dokonywac oceny
zachowania paliwa narazonego na rdzne czyn-
niki mogace imitowa¢ warunki przechowywa-
nia lub eksploatacji. Niezwykle wazne jest
opracowanie obszernej charakterystyki paliwa
w funkcji temperatury oraz czasu sktadowania.
Gloéwny wplyw na poprawne zadziatanie silni-
ka rakietowego maja wilasciwo$ci termiczno-
mechaniczne znajdujacego si¢ w nim paliwa.
Uzasadnione zatem staje si¢ znalezienie meto-
dy badania wplywu naturalnego procesu sta-
rzenia na wlasciwosci termiczno-mechaniczne
paliw rakietowych.

Efektywna 1 bezpieczng metoda badania
wlasciwosci mechanicznych statych paliw ra-
kietowych jest dynamiczna analiza mecha-
niczna (DMA). Metoda ta pozwala na
wyznaczenie takich parametrow jak: dyna-
miczny modut sprezystosci (E'), dynamiczny
modut stratnos$ci (E"), wspotczynnik ttumienia
(tan d) oraz temperatura zeszklenia i migknie-
nia materiatu. Metoda DMA umozliwia bada-
nie materialbw w szerokim zakresie tempe-
ratur z wykorzystaniem probek o niewielkich
rozmiarach, co jest szczegolnie wazne w przy-
padku materiatow wysokoenerge-tycznych [1].

Glownym  dokumentem  stanowigcym
swego rodzaju standardowg procedurg badania
wlasciwosci mechanicznych statych paliw ra-
kietowych jest porozumienie normalizacyjne
STANAG 4540 [2]. Znajduja si¢ w nim SzCze-
gotowo opisane wymagania, zgodnie z ktory-
mi nalezy bada¢ stale paliwa rakietowe 1 inne
materialy wybuchowe ulegajace deformacji
wykorzystujac metode DMA. Norma STA-
NAG 4540 wskazuje DMA jako najdoktad-
niejsza metode  okreslania  temperatury
zeszklenia (Tg) paliw rakietowych. Zgodnie z
porozumieniem STANAG 4540 temperature
zeszklenia statych paliw rakietowych nalezy
okresla¢ na podstawie maksimum Kkrzywej

1. Introduction

Natural processes of ageing at long
term storing of rocket propellants affect
significantly their properties. A depletion
of nitrocellulose molecular mass and stabi-
liser may happen both with changes of
thermal or mechanical or other properties.
In order to diminish any risk of faulty op-
eration of a rocket propellant the assess-
ments of its performance when exposed
against various factors imitating the condi-
tions of storing or using have to be carried
out. It is especially important to check
thoroughly characteristics of the propellant
in function of temperature and storing
time. Proper operation of rocket motor de-
pends mainly on thermo-mechanical prop-
erties of propellant used. Therefore it is
reasonable to find out a method investigat-
ing the impact of natural ageing processes
on thermo-mechanical properties of rocket
propellants.

The Dynamic Mechanical Analysis
(DMA) is an effective and safe method for
testing mechanical properties of solid
rocket propellants. This method can be
used to identify such parameters as: dy-
namic module of elasticity (E'), dynamic
module of losses (E"), coefficient of ab-
sorption tan & and temperatures of material
glassing and softening. DMA provides
testing the materials within a wide range
of temperatures by exploiting small size
samples what especially matters for high
energetic materials [1].

STANAG 4540 [2] is a main docu-
ment of standard testing procedures on
mechanical properties for rocket solid
propellants. It includes detail requirements
to follow at testing solid rocket propellants
and other explosives vulnerable to defor-
mation by DMA method. STANAG 4540
indicates that DMA is the most accurate
method identifying the temperature of
glass transition (Tg) for rocket propellants.
According to STANAG 4540 the glass
transition temperature of solid rocket pro-
pellants has to be established basing on the
maximum of the curve describing the
module of losses E”. Glass transition tem-
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modutu stratno$ci E”. Temperatura zeszklenia
stalych paliw rakietowych, badana metoda
DMA, jest szczegélnie przydatnym parame-
trem w okreslaniu odpornosci paliwa na dy-
namiczne obcigzenia podczas zaplonu W
niskich temperaturach [3,4].

Wsérdéd najczesciej stosowanych metod
termicznych wykorzystywanych do badan sta-
tych paliw rakietowych nalezy wymieni¢ roz-
nicowg kalorymetri¢ skaningowg (DSC).
Na krzywych DSC obserwuje si¢ piki odpo-
wiadajgce procesom egzo- lub endotermicz-
nym, opisane za pomocg parametrow takich
jak: temperatura poczatku przemiany (Tonset),
temperatura maksimum piku (Tmax) 0dpowia-
dajaca najwickszej szybkosci zachodzacego
procesu oraz pole powierzchni pod pikiem,
czyli ciepto pobrane lub wydzielone podczas
pomiaru. Metody analizy termicznej sg szcze-
g6lnie przydatne do okreslenia parametréw Kki-
netycznych rozktadu termicznego materialow
wybuchowych, istotnych z punktu widzenia
bezpieczenstwa eksploatacji $rodkéw bojo-
wych. Energie aktywacji (E,) statych paliw ra-
kietowych wyznacza si¢ najczesciej metodami
Kissingera [5] i Ozawy [6]. Pierwsza z wymie-
nionych metod okres§la liniowa zalezno$¢ E,
od szybkosci wzrostu temperatury oraz tempe-
ratury, w ktorej szybkos¢ rozktadu jest naj-
wigksza. W obliczeniach wykorzystuje si¢
dane uzyskane na podstawie krzywych ter-
micznych, zaktadajac, ze jest to reakcja I rze-
du, zachodzaca w warunkach nieizotermi-
cznych oraz przy réznych szybkosciach wzro-
stu temperatury. Szybko$¢ rozktadu moze by¢
zatem opisana za pomoca nastgpujacej zalez-
nosci:

gdzie: B - szybkos$¢ wzrostu temperatury [K],
A - czynnik przedwyktadniczy.
Rownanie (1) mozna przedstawi¢ graficznie,
jako wykres zaleznosci In(BITAax) = f(Timax),
a korzystajac z regresji liniowej wyznaczy¢ E,.
W przypadku metody Ozawy przy wyzna-
czaniu parametréw kinetyki rozkladu nie trze-
ba zaktada¢ konkretnego modelu kinety-
cznego. Podstawa obliczen parametrow kine-

perature of solid rocket propellants inves-
tigated by DMA method is an especially
useful parameter for determining the re-
sistance of propellant against dynamic
loads during ignition at low temperatures
[3.4].

The differential scanning calorimetry
(DSC) is one of most often used methods
for testing solid rocket propellants. In the
DSC graphs some surges may be observed
which correspond to exothermic or endo-
thermic processes that are described by
such parameters as: temperature of setting
on the transition (Tonset), Maximal peak
temperature (Tmax) corresponding to the
highest rate of the process and the area be-
low the peak reflecting the amount of heat
that was generated or absorbed at the
measurement. The methods of thermal
analysis are especially useful for establish-
ing kinetic parameters of thermal decom-
position for explosive materials essential
for the safety of munitions use. Energy of
activation (E,) for solid rocket propellants
IS most often established by using the
methods of Kissinger [5] and Ozawa [6].
The first method [5] establishes the linear
dependence of E, on the rate of tempera-
ture increase and a temperature of a high-
est rate of decomposition. Plots of thermal
dependencies provide data for calcula-
tions. It is assumed that it is the I-st order
reaction running at non-isothermal condi-
tions and at various rates of temperature
increase. Rate of decomposition may be
then described by using the following
formula:

=In (Q—R) —_fa (1)

RTmax

where: [ - the rate of temperature increase
[KI,
A — the exponential factor.
Equation (1) may be presented as a graph of
dependence In(BIT2,,) = f (Ti,) to identi-
fy Ea by using the linear regression.
No specific kinetic model has to be as-
sumed in case of Ozawa method to establish
the parameters of decomposition kinetics.
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tycznych jest zjawisko przesunigcia maksi-
mum piku rozktadu (DSC) lub punktu przegie-
cia krzywej termograwimetrycznej w kierunku
wyzszych temperatur wraz ze wzrostem szyb-
ko$ci ogrzewania badanej probki [6]. Powyz-
sze zalozenia moga by¢ opisane za pomocg
zalezno$ci:

log(B) = —0,4567

ktérg mozna przedstawi¢ jako wykres In(f) =
f(Tyni,), anastepnie z wykorzystaniem regre-
sji liniowej obliczy¢ Ea,.

Autorzy artykutow [7-9] przedstawili wy-
niki analizy mechanicznej (DMA) paliw rakie-
towych oraz wyznaczyli ich temperatury
zeszklenia. Wyznaczono wartosci modutu za-
chowawczego 1 modutu stratno$ci w zalezno-
sci od temperatury. Temperatura zeszklenia
badanych paliw rakietowych zostata okreslona
zgodnie z STANAG 4540 i wyniosta - 41,2°C.
Badania za pomocg DMA byty prowadzone w
zakresie temperatur od -120°C do 90°C przy
czestotliwosci obcigzenia 1 Hz, z szybko$cia
ogrzewania 1°C/min i 2°C/min oraz stosujac
amplitude catkowitej deformacji 30 um.

Musanic i in. [10-14] przedstawili w swo-
ich publikacjach wyniki badan wlasciwosci
mechanicznych dwubazowych paliw rakieto-
wych po przyspieszonym starzeniu. W artyku-
le omowili badania dynamicznych wtasciwosci
mechanicznych i cieplnych paliw rakietowych
poddanych przyspieszonemu starzeniu w tem-
peraturze 90°C w roznych okresach czasu,
w celu oceny stabilnosci paliw. Dynamiczne
wlasciwo$ci mechaniczne badane byty za po-
moca DMA, za$§ wlasciwosci termiczne za
pomoca analiz DSC oraz TG. Uzyskane wyni-
ki wykazaly, ze starzenie statych paliw rakie-
towych spowodowato znaczne zmiany, ktore
Mmozna zaobserwowac po ksztalcie krzywych
DMA, DSC oraz TGA w ich charakterystycz-
nych punktach.

W niniejszym artykule przedstawione zo-
staly wyniki badan wlasciwosci termiczno-
mechanicznych wybranego homogenicznego
stalego paliwa rakietowego. Wilasciwosci me-
chaniczne badano zgodnie z porozumieniem
STANAG 4540, natomiast wlasciwosci ter-
miczne okreslono w oparciu o STANAG 4515.

The calculation of kinetic parameters is
based on a shifting effect of the decomposi-
tion peak maximum (DSC) or the thermo-
gravimetric graph bend towards higher tem-
peratures when the heating rate of tested
sample increses [6]. The above dependen-
cies may be illustrated by formula:

Eq

RTmax (2)
which may be presented as a graph of
In(B) = f(Ti,) and next the value E; may
be calculated by using linear regression.

Authors of papers [7-9] presented the
results of mechanical analysis (DMA) for
rocket propellants and identified their
temperatures of glass transition. The val-
ues of modules of conservation and losses
were identified in function of tempera-
ture. Glass transition temperature of test-
ed rocket propellants determined
according to STANAG 4540 equals to —
41.2°C. DMA tests were carried out at
temperatures from -120°C to 90°C and
rates of loads 1 Hz, heating 1°C/min and
2°C/min and by using the amplitude of 30
um for overall strain.

Musanic and al. have presented the
results of tests on mechanical properties
for double-base rocket propellants after
the accelerated ageing [10-14]. The paper
describes investigations of dynamical
mechanical and thermal properties for
rocket propellants subjected to accelerat-
ed ageing at temperature of 90°C and at
different periods of time allowing the as-
sessment of their stability. The dynamical
mechanical properties were tested by
DMA and thermal properties by DSC and
TG analyses. Received results show that
the ageing of solid rocket propellants has
caused significant changes reflected in
curves of DMA, DSC and TGA at their
specific points.

Present paper shows the results of tests
of thermo-mechanical properties of a par-
ticular homogeneous solid rocket propel-
lant. Mechanical properties were tested
according to STANAG 4540 and thermal
properties according to STANAG 4515.
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2. Warunki eksperymentalne
2.1. Badania wlasciwo$ci mechanicznych

Badane probki stalych paliw rakietowych
pochodzity z produkcji z roku 1982 oraz
z 1989. W artykule stosowano oznaczenie
probka 82 1 probka ’89. Pobrane do badan
plastry statych paliw rakietowych obrobiono
za pomocg tokarki z frezem pitkowym z mate-
riatu nieiskrzacego oraz z glowicg frezarska do
frezowania ptaszczyzn, w celu uzyskania pro-
bek do badan w ksztalcie prostopadiosciandw
0 wymiarach :

— dhugos¢ 60 mm,

— szerokos¢ w zakresie 12-13 mm,

— grubo$¢ w zakresie 3-3,5 mm.

Prostopadtoscienne probki paliw badano
za pomocg aparatury DMA Q800 firmy TA
Instruments.

Badania wtasciwosci mechanicznych pro-
bek stalego paliwa rakietowego prowadzono
zgodnie z porozumieniem STANAG 4540 w
nastepujacych warunkach:

— uchwyt typu dual-cantilever,

— zakres temperatury od -100°C do

+120°C,

— czas termostatowania probki w tempe-

raturze -100°C: 3 minuty,

— szybko$¢ ogrzewania: 5°C/min,

— amplituda sity wymuszajacej odksztat-

cenie: 20 pum,

— czestotliwo$¢ drgan: 1 Hz.

2.2. Badania wlasciwosci termicznych

Badania wtasciwosci termicznych wyko-
nywano za pomocg roznicowego kalorymetru
skaningowego DSC Q100 firmy TA Instru-
ments. Pomiary wyznaczenia temperatury ze-
szklenia prowadzono zgodnie ze STANAG
4515 w nastegpujacych warunkach:

— zakres temperatury od -80°C do 50°C,

— szybko$¢ wzrostu temperatury: 5°C/min,

— gaz przeptukujacy — azot,

— hermetyczne naczynka aluminiowe.

Wyznaczenie energii aktywacji wymagato
analiz w zakresie temperatur od 20 °C do
300°C 1 zastosowania szybko$ci wzrostu tem-
peratury =2, 4, 81 16°C/min.

2. Conditions of Experiments
2.1. Tests of Mechanical Properties

Tested samples of solid rocket pro-
pellants were taken for 1982 and 1989
years of manufacture. They are marked in
the paper by sample ’82 and sample ’89.
The slabs of solid rocket propellant were
taken for testing by using a lathe with saw
type sparkless milling cutter and a face
milling machine to get the samples in
form of rectangular prisms with dimen-
sions:

— length — 60.0 mm,

— width 12.0-13.0 mm,

— thickness 3.0-3.5 mm.

Rectangular prisms of propellant
samples were tested by DMA Q800 of TA
Instruments.

Mechanical properties of solid rocket
propellant samples were tested according
to STANAG 4540 at following condi-
tions:

— type of mounting: dual-cantilever,

— range of temperature from -100°C

to +120°C,

— time for sample conditioning at

temperature of -100°C - 3 min.,

— rate of heating: 5°C/min,

— amplitude of driving force enforc-

ing the strain: 20 pm,

— frequency of vibrations — 1 Hz.

2.2. Tests of Thermal Properties

Differential scanning calorimeter DSC
Q100 of TA Instruments was used to test
thermal characteristics. The temperature
of glass transition was measured accord-
ing to STANAG 4515 in following condi-
tions:

— scope of temperatures: -80°C to 50°C,

— temperature build-up rate: 5°C/min,

— washing out gas — nitrogen,

— airtight aluminium vessels.

To identify the energy of activation the
analyses were performed within the range
of temperatures from 20°C to 300°C for
rates of build-up =2, 4, 8 and 16°C/min.
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2.3. Przyspieszone starzenie probek

Wybrane paliwa rakietowe poddawano
przyspieszonemu starzeniu zgodnie z porozu-
mieniem AOP-48 [15]. Probki paliw byty sta-
rzone w postaci gotowych do badan prostopa-
dloscianow oraz w postaci okraglego plastra
(rys. 1a i 1b). Warunki przyspieszonego sta-
rzenia probek statych paliw rakietowych
przedstawiono w tabeli 1.

2.3. Accelerated Ageing of Samples

Selected rocket propellants were aged
according with agreement AOP-48 [15].
The samples of propellant were aged in
the form of rectangular prisms ready for
testing and in the form of a round slice
(Fig. 1a and 1b). Conditions of accelerated
ageing for solid rocket propellant samples
are presented in Table 1.

Tabela 1. Warunki przyspieszonego starzenia probek stalych paliw rakietowych
Table 1. Conditions of accelerated ageing for solid rocket propellant samples

Parametr / Parameter Czas [dni] / Time [days]
5 lat w temperaturze / years in temperature 75°C 9,5
10 lat w temperaturze / years in temperature 75°C 19
5 lat w temperaturze / years in temperature 90°C 1,72
10 lat w temperaturze / years in temperature 90°C 3,43

3. Wyniki badan
3.1. Badania stabilno$ci chemicznej

Badania wytypowanego statego paliwa
rakietowego rozpoczeto od okreslenia jego
sktadu i stabilnosci chemicznej. Do oznacza-
nia sktadu paliwa zastosowano wysokospraw-
ny chromatograf cieczowy firmy Waters
(Alliance 2690/2695) z detektorem UV-VIS
(PDA 2998).

a)

3. Test Results
3.1. Testing Chemical Stability

Tests of selected solid rocket propel-
lant were started by establishing its com-
position and chemical stability. Highly
efficient liquid chromatograph made by
Waters (Alliance 2690/2695) with detector
UV-VIS (PDA 2998) was used to identify
the propellant composition.

b)

Rys. 1. Probki paliwa rakietowego poddane przyspieszonemu starzeniu:
a) prostopadloscian, b) plaster
Fig. 1. Samples of rocket propellant subjected to accelerated ageing:
a) rectangular prism, b) slice
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Rozdziat sktadnikow przeprowadzono sto-
sujac kolumng C18 (250 x 4,6 mm, o $rednicy
ziaren 5 um w temperaturze 25°C. Detekcji
badanych sktadnikow dokonywano przy diu-
gosci fali 220 nm. W celu uzyskania odpo-
wiedniego rozdziatu  skladnikow  paliwa
zastosowano jako faz¢ ruchomg mieszaning
wody 1 metanolu, stosujac elucje gradientowa.

Chromatogram wytypowanego paliwa ra-
kietowego przedstawiono na rysunku 2.
Na rysunku 3 zamieszczono chromatogram
wzorca centralitu | (stabilizator badanego pa-
liwa rakietowego). Rysunek 4 przedstawia
widma UV sktadnikow badanego paliwa rakie-
towego. W tabeli 2 zamieszczono czasy reten-
cji sktadnikow statego paliwa rakietowego.

Column C18 (250 x 4.6 mm, with di-
ameter of grains 5.0 um) was used to sepa-
rate components at temperature of 25°C.
The fractions were detected on 220 nm
wavelength. To get suitable separation of
propellant compounds a mixture of water
and methanol was used as a moving phase
for gradient elution.

A chromatogram of selected rocket
propellant is shown in Fig. 2. Fig. 3 shows
a reference chromatogram of bi-phenyl-
carbamide (stabiliser of tested rocket pro-
pellant). Figure 4 shows the UV spectrum
of investigated rocket propellant compo-
nents. Table 2 includes the retention times
of solid rocket propellant components.
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Rys. 2. Chromatogram badanej probki stalego paliwa rakietowego
Fig. 2. Chromatogram of a solid rocket propellant tested sample
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Tabela 2. Czasy retencji sktadnikow badanego paliwa rakietowego
Table 2. Retention times of tested rocket propellant components

Sktadnik paliwa rakietowego/
Rocket fuel component

Czas retencji/
Retention time [min]

Nitrogliceryna / Nitro-glycerine 8,88
Trinitrotoluen / Tri-nitro-toluene 10,44
centralit I / Bi-phenyl-carbamide 27,12

£.475 Peak 1
a) 32004
0.00-
10437 Peck 2
3504
b 3
1.0
27122 Peak 3
1004
245 4
) s
omdl S
220,00 240,00

— —
26000 28000

M

Rys. 4. Widma UV skladnikéw badanego paliwa rakietowego:
a) nitrogliceryna, b) trinitrotoluen, c) centralit |
Fig. 4. UV spectra of tested rocket propellant components:
a) nitro-glycerine, b) tri-nitro-toluene, c) bi-phenyl-carbamide

Wykonano réwniez badania stabilnosci
chemicznej oznaczajac ubytek stabilizatora
oraz ilo$¢ efektywnego stabilizatora, ktory po-
zostal w stalych paliwach rakietowych
po przyspieszonym starzeniu. Wyniki analiz
przedstawiono w tabeli 3.

Oznaczanie ubytku stabilizatora oraz ilosci
efektywnego stabilizatora wykazaly, Zze naste-
puje wzrost ubytku stabilizatora wraz ze wzro-
stem czasu przyspieszonego starzenia.

Na podstawie przeprowadzonych analiz
HPLC mozna jednoznacznie stwierdzié,
ze rodzaj 1 wielkos¢ probek paliw poddanych
starzeniu, nie maja duzego wptywu na uzyska-

Chemical stability has been also inves-
tigated by the loss of stabiliser and the
contents of effective stabiliser left in the
solid rocket propellants after the accelerat-
ed ageing. The results are presented in ta-
ble 3.

The identification of stabiliser loss and
quantity of effective stabiliser has indicat-
ed that stabiliser depletion increases with
the time of accelerated ageing.

On the basis of conducted HPLC
analyses it may be clearly stated that the
type and size of propellant samples sub-
jected to ageing have no significant im-
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ne wyniki. Warto zauwazy¢, ze probki do ba-
dan wykonywano w postaci prostopadio-
$cianu, ktéry byt bezposrednio analizowany za
pomoca aparatu DMA oraz plastra, ktory byt
nastepnie przycinany do odpowiednich rozmia-
row. Stwierdzono, ze mozliwe jest przeprowa-
dzanie procesu przyspieszonego starzenia
(zgodnie ze STANAG AOP-48) dla badanych
paliw w wyzszej temperaturze tj. w temp.
90°C, co w efekcie wptywa na skrocenie czasu
badania. Uzyskane wyniki stabilno$ci chemicz-
nej dla probek starzonych w temp. 75°C oraz
90°C nie wykazuja znaczacych réznic i s po-
rownywalne.

pact on received results. It is worth to
note that tested samples had the form of a
rectangular prism which was directly
tested by DMA apparatus, and a slice that
was next cut to suitable sizes. It was
found out that it is possible to run the
process of accelerated ageing (according
to STANAG AOP-48) for tested propel-
lants at the higher temperature of 90°C
what shortens the time of testing. Re-
ceived results of chemical stability for
samples aged at 75°C and 90°C do not
show significant differences and are
comparable.

Tabela 3. Wyniki badan stabilno$ci chemicznej badanego paliwa rakietowego metodg HPLC

Warunki starzeniowe
Paliwo prostopadto$cian plaster
rakieto- Parametr 5 lat w S5latw | 10latw | 5latw
we 10 lat w 10 lat w
temp. temp. 75°C temp. temp. temp. temp. 90°C
75°C ' 90°C 90°C 90°C )
ubytek stabili-\ - 59 g 50,44 3837 | 4519 | 3456 | 4503
Probka zatora [%0]
nego stabiliza-| 2,32 1,92 2,38 2,12 2,53 2,12
tora [%]
ubytek stabili-| g 15 | 3509 | 3079 | 3876 | 2678 | 4035
Probka zatora [%0]
‘89 ilos¢ efektyw-
nego stabiliza-| 2,74 2,48 2,64 2,34 2,79 2,28
tora [%]

Table 3. Test results on che

mical stability of investigated rocket fuel received by HPLC method

Conditions of ageing

Rocket - ; -
propel- Parametr Perpendicular prism Slice
lant 5yearsat| 10 years at| 5years | 10years | 5years |10 years at
75°C 75°C at 90°C | at90°C | at90°C 90°C
Lolsize‘;f[ﬁza]b" 3990 | 5044 | 3837 | 4519 | 3456 | 4503
Sample -
'8 Portion of ef-
fective stabili-| 2,32 1,92 2,38 2,12 2,53 2,12
ser [%0]
Lossof stabi-| g 15 | 3509 | 3079 | 3876 | 2678 | 4035
Sampl liser [%]
argg ¢ Portion of ef-
fective stabili-| 2,74 2,48 2,64 2,34 2,79 2,28
ser [%0]
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3.2. Wyniki badan mechanicznych

Rysunki 5-6 przedstawiaja termogramy
DMA, odpowiednio probki ’82 i probki 89
niestarzonych paliw rakietowych — z krzywy-
mi: dynamicznego modutu sprezystosci (E'),
dynamicznego modutu stratnosci (E") oraz
wspotczynnika thumienia (tan 8) w funkcji
temperatury.

3.2. Results of Mechanical Tests

Figures 5-6 show DMA thermo-
grams for samples 82 and ’89 respec-
tively of not aged rocket propellants with
the plots of: dynamic module of elastici-
ty (E'), dynamic module of losses (E")
and damping coefficient (tan o) versus
temperature.
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Rys. 5. Termogram DMA prébki ’82 niestarzonego paliwa rakietowego
Fig. 5. Thermogram DMA for sample ’82 of not aged rocket propellant
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Rys. 6. Termogram DMA prébki ’89 niestarzonego paliwa rakietowego
Fig. 6. Thermogram DMA for sample ’89 of not aged rocket propellant
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Metoda DMA pozwala na uzyskanie naj-
wiekszej liczby informacji o materiale podczas
pojedynczego pomiaru, czyli przeprowadzenie
jednoczesnej analizy temperaturowej, czesto-
tliwosciowej 1 strukturalnej. W przypadku ter-
mogramu niestarzonej probki *82 poczatek ob-
szaru zaszklenia paliwa znajduje si¢ po 0Sia-
gnieciu temperatury -36,56°C na Kkrzywej
modulu sprgzystosci. Temperatura zeszklenia
paliwa to maksimum w temperaturze -19,65°C
na krzywej stratnosci E”. Obszary zeszklenia
i migknienia badanego paliwa majg maksima
-3,29°C i 75,82°C na krzywej tan 6. W przy-
padku termogramu niestarzonej probki 89
warto§¢ modutu sprezystosci spada gwaltow-
nie po osiggnigCiu temperatury -36,46°C
(punkt onset), oznaczajac obszar zeszklenia
paliwa. Temperatura zeszklenia paliwa to
maksimum w temperaturze -18,61°C na krzy-
wej stratnosci E”. Krzywa tan delta osigga dwa
maksima, -0,21°C i 76°C, ktore odpowiadaja
obszarom zeszklenia i1 migknienia badanego
paliwa.

Rysunki 7-8 przedstawiajg krzywe modu-
tow stratnosci (E”) w funkcji temperatury przy-
ktadowej probki *82 starzonej w 75°C 1 90°C.

DMA method provides the greatest
amount of data on the material under a
single measurement as it performs simul-
taneously a temperature, frequency and
structural analysis. Thermogram shows the
start of glass transition process of not aged
sample ’82 at temperature -36.56°C on the
graph of elasticity module. Propellant
glassing temperature is a maximum on the
graph of losses E” at -19.65°C. Regions of
glass transition and softening for tested
propellant have maximal values -3.29°C
and 75.82°C on tan o graph. In the case of
not aged sample ’89 the value of elasticity
module falls rapidly after reaching tem-
perature -36.46°C (onset point) what
marks a region of propellant glassing.
Propellant glassing temperature is a max-
imum at temperature of -18.61°C on the
graph of losses E”. The graph of tan & has
two maximal values: -0.21°C and 76°C
which correspond to regions of glassing
and softening for tested propellant.

Figures 7-8 include graphs of losses
modules (E”) versus temperature for exem-
plary sample 82 aged at 75°C and 90°C.
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Rys. 7. Modut stratnoS$ci prébki *82 paliwa rakietowego po przyspieszonym starzeniu (75°C)

Fig. 7. Module of losses for rocket propellant sample ’82 after accelerated ageing (75°C)
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Rys. 8. Modul stratnos$ci probki *82 paliwa rakietowego po przyspieszonym starzeniu (90°C)
Fig. 8. Module of losses for rocket propellant sample 82 after accelerated ageing (90°C)

W tabelach 4 i 5 przedstawiono wyniki Tables 4 and 5 include measurement
pomiardw temperatury zeszklenia odczytane results for glassing temperatures which
z krzywych stratnosci E”. were read out from the graph of losses E”.

Tabela 4. Temperatury zeszklenia probek ’82 uzyskane za pomocg analiz DMA
Table 4. Temperatures of glassing for samples '82 received by DMA analyses

Temperatura zeszklenia/
H 0
State paliwo rakietowe/ Temperature of glassing [C]
Solid rocket propellant Odczyt z krzywej/
Reading from the graph E’’
probka ’82, niestarzona / Sample '82 - not aged -20,26
probka ’82, 5 lat w 75°C / Sample "82 - 5 years at 75°C -18,34
probka *82, 10 lat w 75°C / Sample 82 - 10 years at 75°C -12,40
probka *82, 5 lat w 90°C / Sample "82 - 5 years at 90°C -14,75
probka °82, 10 lat w 90°C / Sample 82 - 10 years at 90°C -12,60
W przypadku przyspieszonego starzenia In case of accelerated ageing at 75°C it

prowadzonego w temp. 75°C stwierdzono, was stated for the tested samples of rocket
ze temperatura zeszklenia  wyznaczana propellant that the glassing temperature
z krzywych E” maleje dla badanych probek established from the plots of E” decreases
paliwa rakietowego wraz z dlugoscia starzenia. ~ with the time of ageing.
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Tabela 5. Temperatury zeszklenia probek ’89 uzyskane za pomocg analiz DMA
Table 5. Temperatures of glassing for samples '89 received by DMA analyses

State paliwo rakietowe/
Solid rocket propellant

Temperatura zeszklenia/
Temperature of glassing [°C]

Odczyt z krzywej/
Reading from the graph E”’

probka *89, niestarzona / Sample °89 - not aged -18,61
probka ’89, 5 lat w 75°C / Sample "89 - 5 years at 75°C -18,39
probka 89, 10 lat w 75°C / Sample 89 - 10 years at 75°C 12,17
probka 89, 5 lat w 90°C / Sample "89 - 5 years at 90°C -14,58
probka *89, 10 lat w 90°C / Sample 89 - 10 years at 90°C -11,33

Wyniki uzyskane dla probek ’82 i ’89,
ktore poddane zostaty starzeniu w temp. 90°C,
wymagajg szczegotowej analizy, tj. badania
degradacji tancucha nitrocelulozowego, bada-
nia zawarto$ci plastyfikatora, ktéore pomoga
wyjasni¢ przyczyn¢ zachodzacych zmian.

3.3. Wyniki badan termicznych

Wyniki analiz termicznych DSC pozwala-
ja na wyznaczenie temperatury zeszklenia
oraz energii aktywacji rozktadu termicznego
badanej prébki, co przedstawiono w tabelach
6-9. Przyktadowe krzywe DSC uzyskane pod-
czas wyznaczania energii aktywacji zamiesz-
czono narys. 9.

Results received for samples ’82 and
’89 aged at 90°C need a deeper analysis
concerning degradation of nitrocellulose
chain and content of the plasticiser to ex-
plain the reasons of the changes.

3.3. Results of Thermal Tests

Results of DSC thermal tests can be
used for identification of the glassing tem-
perature and the activation energy of sam-
ple thermal decomposition which are
illustrated in tables 6-9. Exemplary DSC
plots received at identification of the acti-
vation energy are shown in Fig. 9.

Tabela 6. Temperatury zeszklenia probek ’82 uzyskane za pomocg analiz DSC
Table 6. Temperatures of glassing for samples '82 received by DSC analyses

Temperatura zeszklenia/
State paliwo rakietowe/ Temperature of glassing [°C]
Solid rocket propellant Poczatek/ | Srodek/ Koniec/
Onset Midpoint Endset

probka *82, niestarzona / Sample '82 - not aged 4 1 -32,2 -25,1
probka ’82, 5 lat w 75°C [ Sample '82 - 5 years at 75°C -50,3 -33,7 -27,8
probka ’82, 10 lat w 75°C [ Sample 82 - 10 years at 75°C -50,2 -31,7 -26,4
probka ’82, 5 lat w 90°C / Sample '82 - 5 years at 90°C -49,2 -32,0 -24,8
probka °82, 10 lat w 90°C / Sample 82 - 10 years at 90°C -48,5 -30,8 -23,9
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Tabela 7. Temperatury zeszklenia probek *89 uzyskane za pomocg analiz DSC
Table 7. Temperatures of glassing for samples '89 received by DSC analyses

Temperatura zeszklenia/
H 0
State paliwo rakictowe/ Temperature of glassing [C]
Solid rocket propellant Poczatek/ Srodek/ | Koniec/
Onset Midpoint | Endset
probka ’89, niestarzona / Sample '89 - not aged -53,7 -32,0 -22.5
probka ’89, 5 lat w 75°C [ Sample '89 - 5 years at 75°C -53,8 -33,4 -23,7
probka ’89, 10 lat w 75°C [ Sample 89 - 10 years at 75°C -51,0 -30,8 -24,3
probka *89, 5 lat w 90°C / Sample '89 - 5 years at 90°C -53,5 -30,7 -23,0
probka °89, 10 lat w 90°C / Sample 82 - 10 years at 90°C -52,6 -35,5 -25,6

Warto$ci temperatur charakterystycznych
dla procesu zeszklenia uzyskane dla probek
paliw rakietowych ’82 oraz ’89 nie pozwalaja
na jednoznaczne okreslenie czy podczas pro-
cesu starzeniowego doszto do zmian w bada-
nym materiale. Proces zeszklenia jest
przemiang charakteryzujacg si¢ niska energe-
tycznoscia, co utrudnia proces rejestracji me-
todg analizy DSC. Z uwagi na ograniczong
pojemno$¢ zastosowanych naczynek pomia-
rowych masa probki wynosila okoto 10 mg,
dlatego uzasadnione jest uzycie tygli o wiek-
szej pojemnosci w dalszych badaniach.

Values of temperatures which are
characteristic for the process of glass tran-
sition and which were obtained for sam-
ples of rocket propellant *82 and ’89 do
not lead to a definite conclusion if the pro-
cess of ageing has triggered any changes
within tested material. Process of glassing
is a low energy level transition what harms
its recording by DSC method of analysis.
The mass of the sample was limited to ca.
10 mg by the capacity of measurement
vessels so the use of greater melting pots
is justified for future tests.

Tabela 8. Energia aktywacji probek *82 uzyskane za pomoca analiz DSC

Table 8. Energies of activation for samples °82 received by DSC analyses

E.[kJ/mol]
Probka paliwa *82 / Sample of propellant *82
Kissinger Ozawa
probka 82, niestarzona / Sample '82 - not aged 141,7+1,8 142,1+1,7
probka ’82, 5 lat w 75°C / Sample ’82 - 5 years at 75°C 148,9+5,8 149,0+5,5
probka 82, 10 lat w 75°C / Sample °82 - 10 years at 75°C 149,9+6,0 150,0+5,8
prébka °82, 5 lat w 90°C / Sample ’82 - 5 years at 90°C 142,742,5 143,1+2.4
probka 82, 10 lat w 90°C / Sample °82 - 10 years at 90°C 141,5+5,5 142,0+5,3
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Tabela 9. Energia aktywacji probek *89 uzyskana za pomocg analiz DSC
Table 9. Energies of activation for samples '89 received by DSC analyses

Ea[kJ/mol]
Probka paliwa *89 / Sample of propellant "89
Kissinger Ozawa
probka ’89, niestarzona / Sample '89 - not aged 139,4+73 140,0+6,9
probka 89, 5 lat w 75°C / Sample °89 - 5 years at 75°C 142,2+1,2 143,2+1,1
probka 89, 10 lat w 75°C / Sample °89 - 10 years at 75°C 146,5+4,8 146,7+4,6
probka 89, 5 lat w 90°C / Sample °89 - 5 years at 90°C 146,8+4,0 147,1+£3,8
probka 89, 10 lat w 90°C / Sample °82 - 10 years at 90°C 139,4+9,0 140,0£8,7
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Rys. 9. Krzywe DSC uzyskane dla prébki ’89 niestarzonego (# = 2, 4, 8 oraz 16°C/min)
Fig. 9. DSC graphs received for not aged sample *89 (f = 2, 4, 8 and 16°C/min)

Uzyskane wartosci energii aktywacji po- Received values of activation energies,
dobnie jak parametry procesu zeszklenia like the parameters of glassing process,
nie pozwalaja jednoznacznie stwierdzi¢ wpty- cannot indicate definitely on any impact of
wu procesu starzeniowego. Probka 89 (10 lat the ageing process. The sample 89 (10
w 90°C) charakteryzuje si¢ najwigksza nie- Yyears at 90°C) is characterised by the
pewno$cig pomiarowg. Wynika to z faktu, greatest measurement uncertainty. It may
Ze probka ta byta bardzo niejednorodna lub tez =~ be caused by the fact of its low homogene-
zaszly w niej pewne zmiany bedace konse- ity or the changes it suffered under the
kwencja kondycjonowania termicznego. process of thermal conditioning.
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4. Whnioski

W pracy przeprowadzono analizy majace
na celu okreslenie wplywu przyspieszonego
starzenia na wlasciwo$ci termiczno-mecha-
niczne homogenicznych statych paliw rakie-
towych. Z punktu widzenia eksploatacji paliw
rakietowych oraz sprawdzania zachowania
wiasciwosci uzytkowych podczas wieloletnie-
go przechowywania, uzasadnione bylo okre-
$lenie parametrow procesu zeszklenia oraz
kinetyki rozktadu w/w probek.

Uzyskane wyniki pokazuja zmiany wia-
sciwosci mechanicznych okreslonych metoda
DMA. Wskutek przyspieszonego starzenia na-
stepuje przesuniecie pikow odpowiadajacych
procesowi zeszklenia badanych probek paliw
rakietowych w kierunku wyzszych temperatur,
w stosunku do probki niestarzonej. Zmiany te
moga by¢ spowodowane degradacja tancucha
nitrocelulozowego lub procesami starzenio-
wymi plastyfikatora, co wptywa na zachowa-
nie si¢ probek paliw podczas badan termiczno-
mechanicznych.

Analizujagc wyniki badan mozna réwniez
stwierdzi¢, ze metoda DMA jest bardziej wia-
rygodna, w przypadku oznaczania parametrow
procesu zeszklenia, niz DSC. Wynika to
z faktu, iz w badaniach kalorymetrycznych
wykorzystuje si¢ zdecydowanie mniejsze ilo-
$ci probki, co znaczaco wplywa na jednorod-
no$¢ materialu uzytego do analiz.

Konieczne sg dalsze prace zwigzane z ba-
daniem wplywu przyspieszonego starzenia
na wlasciwosci termiczno-mechaniczne sta-
tych paliw rakietowych. Planowane jest wyko-
rzystanie chromatografii zelowej celem oceny
stopnia degradacji tancucha nitrocelulozowego
oraz badania wilasciwosci fizykochemicznych
plastyfikatora.
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4. Conclusions

The paper describes the analyses
aimed to assess the impact of accelerated
ageing on thermo-mechanical properties of
homogeneous solid rocket propellants.
The identification of parameters of glass
transition and kinetics of decomposition
for the samples was an essential question
for rocket propellant use at service lifetime
and preservation of technical efficiency at
long term storing.

Received results show the changes of
mechanical characteristics identified by
DMA method. The accelerated ageing
makes the peaks corresponding to glass
transition of tested rocket propellant sam-
ples shift towards the higher temperatures
comparing to not aged samples. These
changes may be caused by degradation of
a nitrocellulose chain or by the ageing
processes of plasticiser what is reflected in
behaviour of propellant samples at ther-
mo-mechanical tests.

Moreover the results of investigations
show that the DMA method is more relia-
ble for identification of glass transition
process parameters than DSC method. It is
caused by the fact of using smaller sizes of
samples in calorimetric tests what signifi-
cantly affects the homogeneity of material
used for analyses.

Further investigations on influence of
the accelerated ageing onto thermo-
mechanical characteristics of solid rocket
propellants have to be continued. Gelatine
chromatography is planned to be used for
evaluation of degradation of nitrocellulose
chain and investigation of physical-
chemical characteristics of plasticiser.
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