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Resumo — Este trabalho apresenta uma analise de envelopes
de letalidade (No-Escape Zones — NEZ) para misseis equipados
com motores RAMJET a combustivel sélido (SFRJ),
comparando uma formulagio ecologicamente sustentavel a base
de 6leo de mamona e 33% de boro com sistemas convencionais
de HTPB e foguetes sélidos. Os dados termoquimicos foram
extraidos via cédigo NASA CEA acoplado a um modelo
dindmico com 2DOF com guiagem por navegacio proporcional
preditiva. Os resultados indicam wuma descontinuidade
cinematica local (entre 60 e 70 km) devido ao acoplamento da
trajetoria por lofting contra alvos em rampa evasiva. Todavia,
em alcances extremos (140 a 180 km), a assinatura energética
superior do combustivel de base vegetal mitiga a exaustio
cinética por arrasto aerodinimico cumulativo, sustentando um
Pkill de 0,34 e velocidade terminal de Mach 3,70 a 180 km e
expandindo significativamente a NEZ util frente a um Pkill de
0,22 obtido pela matriz padrao.
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I. INTRODUGAO

O cenario de combate aéreo Beyond Visual Range (BVR)
impde severas restrigdes cinematicas aos sistemas de
interceptacdo baseados em misseis ar-ar convencionais. O
advento de taticas de evasdo altamente dinamicas,
caracterizadas por manobras multifasicas e descidas rapidas
em rampa (Jinking Maneuvers), exige que o interceptador
sustente elevados niveis de energia e aceleragdo lateral até o
Ponto de Maxima Aproximacao (Closest Point of Approach —
CPA) [1,2].

Tradicionalmente, misseis movidos a motores foguetes
solidos convencionais operam sob um perfil de empuxo de
curta duragdo. Apods o esgotamento do propelente, o vetor de
estado do missil ¢ governado por uma trajetéria balistica
inerte, na qual o arrasto aerodindmico cumulativo degrada
rapidamente a velocidade residual [3]. Essa exaustdo cinética
penaliza drasticamente a autoridade de manobra terminal das
superficies aerodindmicas de controle em regimes subsonicos
ou supersonicos baixos, reduzindo a probabilidade de abate
(Pkill) a niveis marginais em engajamentos de longo alcance
[4].

Para mitigar essa limitagdo, os motores RAMIET a
combustivel solido (Solid Fuel Ramjets — SFRJ) surgem
como a tecnologia ideal para a expansao da No-Escape Zone
(NEZ).
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Ao utilizarem o oxigénio atmosférico captado pelas
entradas de ar como oxidante, os RAMJETS operam com um
impulso especifico (Isp) substancialmente superior ao dos
foguetes puros, permitindo o voo sustentado e a manutengéo
de velocidades de cruzeiro supersonicas ao longo de todo o
envelope tatico [5,6].

Historicamente, o Hydroxyl-terminated Polybutadiene
(HTPB) consolida-se como o ligante polimérico padrao para
essas aplicagdes [7]. Entretanto, a busca por matrizes
energéticas ecologicamente sustentaveis e combustiveis de
maior densidade volumétrica incentiva a busca por
alternativas baseadas em biocombustiveis enriquecidos com
aditivos metalicos. O dleo de mamona, composto
majoritariamente por triglicerideos do 4cido ricinoleico
(CigH3403), apresenta-se como um substituto promissor
devido a sua cinética de pirdlise fragmentada e cadeias
oxigenadas intrinsecas [8]. Quando combinado com o
carregamento de altas fragcdes de boro metalico, elemento de
elevada entalpia especifica de combustio (58 MlJ/kg), o
sistema propulsivo pode alcancar ganhos elevados de
eficiéncia termofisica e alcance util [9].

Este trabalho tem como objetivo quantificar e comparar,
por meio de modelagem computacional reduzida integrada
em Pyhton, o impacto de um propelente verde rico em boro a
base de o6leo de mamona frente ao HTPB convencional
também rico em boro e a um sistema de foguete sdlido
tradicional. A avaliagdo ¢ conduzida mapeando-se
diretamente as descontinuidades locais da NEZ e a autoridade
aerodinamica terminal sob um cenario padronizado de evasdo
do alvo em rampa dindmica.

II. METODOLOGIA
A. Setup do NASA Chemical Equilibrium (CEA)

A avaliagdo do desempenho propulsivo das formulagdes
baseia-se no acoplamento entre a termodindmica de
combustdo do grdo soélido e a expansdo dos gases de
exaustdo. Foram investigadas trés configuracdes distintas:

- Rocket Soélido: Formula¢do convencional de referéncia

baseada em Perclorato de Aménio (AP), HTPB e

Aluminio metalico (AP/HTPB/ALl).

- RAMIJET Padrio: Matriz combustivel baseada em
HTPB puro enriquecida com 33% de boro metalico em massa
[10] acoplada a queima com ar atmosférico admitido e adigao
de Magnésio e Aluminio metalico (AP/HTPB/Al/Mg/B).

- RAMIJET Verde: Matriz eco-sustentavel baseada em
Oleo de Mamona (C;sH3,05) enriquecida com 33% de boro
metalico em massa acoplada a queima com ar atmosférico



admitido e adi¢do de Magnésio e Aluminio metalico
(AP/Oleo de Mamona/Al/Mg/B).

O Acido Ricinoleico (CsH3405), apresentado na Fig. 1,
foi considerado devido a sua prevaléncia no Oleo de Mamona
(cerca de 90%) a fim de simplificar a simulagdo [11].

HaC =

OH
HO (¢}
Fig. 1. Acido Ricinoleico

A formulacdo elementar equivalente para o ligante
convencional HTPB foi CyoH;540007 [12,13]. As
propriedades termodindmicas ¢ as formulas empiricas das
espécies quimicas utilizadas como dados de entrada na rotina
computacional do NASA CEA foram extraidas de bancos de
dados consolidados na literatura aeroespacial. Para o
perclorato de amoénio e os aditivos metalicos (B, Al, Mg),
adotaram-se as entalpias padrdo de formagdo previstas em
literatura [14,15].

Demais propriedades termodinamicas, balango de entalpia
e parametros de desempenho (como velocidade caracteristica
e coeficiente de empuxo) foram computados via cddigo
NASA CEA [16]. Adotou-se o modelo de equilibrio quimico
congelado (frozen composition) que indica que as reagdes
quimicas param na “garganta” da tubeira, garantindo uma
estimativa conservativa dos produtos de exaustdo e do
impulso especifico médio ao longo do envelope de voo.

Para contornar as instabilidades numéricas e falhas de
convergéncia matematica do solver nativo do CEA
associadas a queima multifasica de altas fracdes de boro
elementar e a deposicdo de 6xidos condensados (B,O;), a
entrada dos cards de dados no deck do software foi
estruturada de forma desacoplada:

- A fase gasosa primaria — constituida pelo ligante
polimérico do 6leo de mamona e pelo oxidante primario
Perclorato de Amonio utilizado para a gaseificagdo inicial foi
resolvida de forma nativa e estequiométrica dentro do
balancgo entalpico do codigo CEA.

- O aporte energético e a massa correspondente aos 33%
de boro soélido foram integrados externamente ao codigo de
dinamica de voo através de uma funcdo de eficiéncia de
combustio empirica (7;,,,) acoplada.

A funcdo #;,,, foi modelada utilizando uma formulacao
de tangente hiperbolica para capturar o comportamento
assintdtico da eficiéncia tanto no regime inibido (baixa
temperatura) quanto no saturado (alta temperatura) [17]
considerando ainda que a eficiéncia de combustido do boro €
dependente da pressdo da camara de combustdo. A fungdo foi
construida baseada em dados empiricos levando em
consideragdo que a eficiéncia maxima foi limitada a 80%
para se alinhar as perdas observadas em configuragdes de
SFRIJ desprovidas de camaras de combustdo secundarias [18—
20].

Este modelo computa a reagdo secundaria exotérmica do
boro com o fluxo de ar de estagnacdo captado pelas entradas
de ar, variando dinamicamente a pressao de camara (Pc).

B. Pressdo na cdmara de combustdo e modelo atmosférico

A pressdo na cdmara de combustdo (Pc) € estimada
através da avaliacdo da recuperagdo da pressdo de estagnagdo
na entrada supersdnica. A transicdo das condi¢des de fluxo
livre para as condi¢des de estagnacdo ¢ regida pela Eq. (1),
modulada por um fator de recuperagdo (77,), conforme
definido na Eq. (2) [21,22]:

Y
1 sy
Po=P(1+ M) 7 g, (1)

7, =10-0075(M — 1) 1<M<5 (2

A equagdo (2) segue a norma MIL-E-5007D para entradas
supersdnicas de geometria fixa. O fluido foi tratado como um
gas ideal, tendo-se adotado o indice adiabatico y = 1,4 para
refletir os graus de liberdade ativos das moléculas diatdmicas
(N2, O2) nas temperaturas pré-combustao [23].

Diferente de modelos de parametrizagdo estatica onde a
pressdo de camara (Pc) ¢ arbitrada como uma constante de
projeto, a abordagem transiente adotada neste trabalho
resolve as Equagdes (1) e (2) dinamicamente a cada passo de
tempo (dt = 0,01 s). Sob condi¢des nominais de cruzeiro
(Mach 3,0 a 15 km de altitude), a pressdo dindmica de
estagnacdo gerada pela entrada de ar e processada pelo
modelo resulta em pressdes operacionais efetivas de camara
na ordem de 2,5 a 6,5 bar. Essa oscilagdo impacta
diretamente o calculo da eficiéncia de combustdo, simulando
a perda de empuxo em altitudes elevadas ou durante quedas
acentuadas de velocidade do interceptador.

Para levar em conta as caracteristicas estocasticas e
dependentes da altitude do ambiente de voo, a pressdo
ambiente (Py) e a temperatura (T,) foram calculadas
dinamicamente utilizando o modelo da Atmosfera Padrao dos
EUA (1976) [24].

Esse modelo discretiza a atmosfera em camadas
geopotenciais, nas quais as propriedades sdo regidas pela
equacdo hidrostatica e pela lei dos gases perfeitos, assumindo
uma taxa de variagdo linear da densidade na troposfera e na
parte inferior da estratosfera. A determinacdo precisa de P, ¢
fundamental, pois determina o gradiente de recuperagdo de
pressdo na entrada e as condi¢des de equilibrio de pressao na
saida do bocal, influenciando diretamente o impulso liquido e
o impulso especifico ao longo das fases de ascensdo e de
cruzeiro do missil.

C. Modelagem Cinematica e Cendrio de Engajamento

O estado cinematico do missil € regido pelas for¢as de
empuxo, arrasto aerodindmico, sustentacdo e gravidade,
acopladas a taxa de consumo massico do grdo propelente
sendo modelados em cddigo de simulacao Python que usa 2
graus de liberdade (posi¢do x e y) — 2DOF — sendo suficiente
para analisar a NEZ de forma rapida e comparativa.

O cendrio tatico de engajamento Beyond Visual Range
(BVR) adota as geometrias de aspecto padronizadas pela



literatura aeroespacial, mapeando aproximagdes do tipo
frontal (Head-on), de cauda (Tail-on) e de través (Abeam). O
cenario de ameaga foi estruturado para impor o limite de
estresse cinematico ao interceptador. O alvo executa uma
manobra evasiva dividida em trés fases estritas e
cronologicas conforme ilustrado no cenario representado na
Fig. 2 combinando manobras multifasicas e descidas rapidas
em rampa (Jinking Maneuvers) com o mergulho tatico com

quebra (Sliceback) [1,25].

Aproximacao
pela cauda

Aproximacao
pelo través

11g 69

Aceleragaoalg
até Mach = 1.4

A
Aeronave lancadora

Aproximacao
pela frente

Fig. 2. Cenario de Engajamento

Fase 1 (Curva de Ruptura): No instante de deteccdo do
disparo, o caga inicia uma curva de quebra imediata
sustentando uma aceleragdo lateral constante de 6 g em
formato de arco circular.

Fase 2 (Reta de Fuga e Aceleracdo): O alvo estabiliza a
curva e adota uma trajetoria de mergulho em rampa suave
descendente, mantendo uma aceleracéo longitudinal de 1 g
até atingir a velocidade de seguranga de Mach 1,4.

Fase 3 (Quebra Terminal — Jinking): Na aproximagdo
terminal (fase de endgame), a aeronave executa uma manobra
de evasdo, puxando uma carga de at¢ 11 g para quebrar a
linha de visada do fuso do missil.

O critério de sucesso para o abatimento estipula um raio
letal de 15 m a partir do CPA, associado ao fuso de
proximidade por fragmentag@o da ogiva do missil.

O modelo proposto de simulagdo combina, portanto,
relacdes classicas de propulsio e a teoria do fluxo
compressivel com formulagdes de resisténcia aerodindmica.

D. Leis de Guiagem e Perfil de Voo (Lofting)

Para otimizar o alcance e minimizar as perdas por arrasto
nas camadas mais densas da atmosfera, os interceptadores
RAMIET foram programados sob uma lei de guiagem

adaptativa por Navegacdo Proporcional Preditiva (Predictive
Proportional Navigation — PPN), com uma constante de
navegagao fixada em N = 3,8 [26].

O perfil de voo divide-se em duas fases principais:

- Fase de Subida (Lofting): Logo apés o disparo, o
algoritmo injeta um viés de aceleragdo vertical, forgando o
missil a adotar uma trajetoria parabodlica acentuada em
direcdo a alta estratosfera (ar rarefeito) [27].

- Fase Terminal (Busca Ativa): Ao atingir o apice da
parabola, o sistema remove o Viés e reorienta o vetor
velocidade diretamente contra a linha de visada preditiva do
alvo, convertendo energia potencial gravitacional em energia
cinética terminal.

E. Arquitetura de Simulagdo
A Fig. 3 apresenta a arquitetura da simulagdo, ilustrando o

fluxo 16gico e a cadeia fisica executados no solucionador
iterativo baseado em Python.

1. SETUP INICIAL & CARDS
- Defini¢ao quimica no RocketCEA: AP, HTPB, Ricino, Boro
- Objetos de simulagéo: c_rock, c_std, c_veg
v
2. LOOP EXTERNO: RANGE
- Mapeamento de alcance (60-180 km) para NEZ global
v
> 3. LOOP INTERNO TEMPORAL (dt = 0.01s)
A. MODELO ATMOSFERICO (ISA)

« Entrada: h
* Saida: P_amb, rho a

B. CAPTAGAO DE AR (RAMJET)
« Entrada: M, A_intal
« Saida: m_dot z a|r Ef ciéncia

ATUALIZAGAO C. NUCLEO TERMOQUiMICO
TEMPORAL » Acoplamento RocketCEA
(t + dt) « Fungdes de eficiéncia n_boro e n_comb

v
D. DINAMICA DE VOO

* Empuxo quFyldo e Arrasto Polar

« Guiagem PPN (N 3.8) e Lofting

| E. VETOR DE ESTADO DO ALVO
| * Manobra de rampa descendente

v
4. CRITERIO DE PARADA (CPA)

- Condigao: r_vec . v_rel > 0 ou Impacto < 5m
- Saida: Menor distancia e Mach Terminal

5. MODULO DE P_K & GRAFICOS
- Calculo de Pk e plotagem das trajetérias terminais

Fig. 3. Arquitetura do modelo de simulagdo

A estrutura proposta acopla relagdes classicas de
propulsdo e teoria de fluxo compressivel com formulagdes de
arrasto aerodinadmico aliado a uma dindmica de voo para
explorar a NEZ dos trés misseis em estudo.

Il. RESULTADOS E DISCUSSOES

Os dados consolidados pelo setup indicam uma
temperatura média de camara de 2563,6K para o RAMIJET
Padrdo (HTPB) e um salto substancial para 2889,0K no
RAMIET Verde (Oleo de Mamona), refletindo em impulsos
especificos médios (Isp) de 1077,5 s e 1132,6 s,
respectivamente.



A. Analise Dindmica de Intercep¢do e Desempenho Terminal

A avaliag@o cinematica para a distdncia nominal de 130
km e 15.000 m de altitude inicial apresentada na Fig. 4 expde
o colapso energético do sistema Rocket Solido convencional.
O motor foguete tradicional esgota sua massa propelente nas
primeiras etapas de voo, forcando o projétil a realizar o
restante da trajetoria em regime puramente balistico.
Conforme o zoom geométrico terminal ilustra na Fig. 4
(esquerda), o rocket cruza a linha de voo do alvo a uma
distancia ortogonal de 2,19 m.

Trajetorias de Intercepgao (15000m / 130km)

+++ Rocket S6lido (Pk=0.03)
== STD RAM HTPB (Pk=0.48)
—— VEG RAM Ricino (Pk=0.37)
Trajetéria do Alvo (Evadindo)
O Esgotamento Cinético Rocket
#& Interceptagso STD RAM
& Interceptagio VEG RAM

Altitude (km)
®

Mapeamento de Letalidade (NEZ) - Perfil de Rampa Suave

—e— VEG RAM (Ricino)
~= STD RAM (HTPB)

~ -a++ Rocket Solido (AP/HTPB/AI)
—= Pk = 0.5 (referéncia)

Probabilidade de Abate (Pk)

60 80 100 120 140 160 180
Distancia de Langamento (km)

Fig. 5. Mapa global de No-Escape Zones

A Tabela 1 a seguir apresenta todos os valores de Pkill
obtidos em simulag@o para as trés configuragdes de misseis
no cendrio de engajamento proposto obtida a partir do
mapeamento de letalidade apresentado na Fig. 5 e que
constrdi o envelope de engajamento.

Tabela 1 Valores de Pkill para o envelope de engajamento

0 20 40 60 80 100 120
Distancia Downrange (km)

Fig. 4. Avaliagdo cinematica para a distancia nominal de 130 km e 15 km de
altitude inicial

Contudo, sua velocidade residual decaiu para Mach 0,75.
Nesse regime subsonico, o ar rarefeito da alta altitude ndo
gera pressdo dinamica suficiente nas aletas, resultando na
perda total de autoridade aerodinamica de manobra. O alvo
escapa facilmente devido & sua manobra terminal de 11 g
indicada na Fig. 2, classificando o desfecho do Rocket como
Esgotamento Cinético (Pkill = 0,03).

Entretanto, os RAMJETS preservam estados supersonicos
de energia. O RAMIJET Padréo intercepta o alvo a Mach 3,22
com um erro terminal de 2,7 m ao passo que o RAMJET
Vegetal atinge uma velocidade terminal de Mach 3,70,
registrando um Ponto de Maxima Aproximacao de 12,0 m.

B. Mapeamento de Letalidade e Envelope de Engajamento

O mapa global de No-Escape Zones apresentado na Fig. 5
revela uma descontinuidade critica. Observa-se que entre os
alcances de 60 km e 70 km, a probabilidade de abate (Pkill)
cai para zero em ambas as configuracdes de RAMIJET. Essa
"zona cega" ¢ explicada pela fisica do acoplamento
cinematico: em distancias curtas, o tempo de voo disponivel ¢
comprimido de tal forma que o missil ¢ pego no meio de sua
parabola ascendente de lofting. O interceptador ndo possui
tempo habil para reorientar seu vetor de sustentacdo contra a
rampa descendente rapida iniciada pelo caca (Fase 2 do
Alvo), cruzando o espago acima da ameaga sem conseguir
engaja-la.

Distincia | Pkill Rocket | Pkill (Ramjet PKill RAMJET
(km) Padrao) Verde)
60 0,00 0,00 0,00
70 0,00 0,00 0,00
80 0,00 0,62 0,68
90 0,00 0,61 0,52
100 0,00 0,52 0,49
110 0,00 0,44 0,42
120 0,00 0,49 0,43
130 0,03 0,48 0,37
140 0,03 0,39 0,48
150 0,02 0,33 0,33
160 0,02 0,32 0,27
170 0,02 0,33 0,34
180 0,01 0,22 0,34

Como se pode observar, nas franjas extremas do envelope
(140 a 180 km), a superioridade termo fisica da formulagao
verde rica em boro torna-se dominante. Sob o efeito do
arrasto aerodinamico cumulativo de longo alcance, a
velocidade do RAMIET Padrdo decai de forma acentuada,
contraindo sua NEZ util para um Pkill marginal de 0,22 a 180
km. O RAMJET Verde resiste a exaustio cinética e preserva
uma capacidade de manobra letal com Pkill = 0,34 no limite
maximo de alcance.

C. Correlagdo entre o Resultado Operacional e a Combustdo

Os ganhos operacionais mapeados nas Fig. 4 e 5
correlacionam-se com as caracteristicas microquimicas da
combustao.

A temperatura da camara de combustio no missil
RAMIJET a base de 6leo de mamona foi de 2889,0K frente a
2563,6K do RAMIJET a base de HTPB (um salto térmico de
mais de 325K) e o impulso especifico (Isp) saltou de 1077,5 s
e 1132,6 s ao alterar o binder de HTPB para 6leo de mamona.

Essa vantagem energética pode ser explicada pela
estrutura molecular do ligante baseado em 6leo de mamona
(Ci3H3403) que desempenha um papel cinético importante.
Vale ressaltar que os dados obtidos de Isp em simulagéo
encontram-se alinhados com aqueles apresentados na
literatura que indicam valores tedricos da ordem de 1000 s a



um /Isp maximo experimental de 2132 s sob condigdes
especificas de voo [28].

A presenca de oxigénio intrinseco na cadeia do acido
ricinoleico altera o perfil de pirdlise no grdo, gerando
fragmentos gasosos de menor peso molecular o que reduz a
forma¢do de residuos carbonaceos pesados (char) na
superficie de queima. Essa gaseificacdo limpa atua em
sinergia com o fluxo de ar, acelerando a taxa de mistura e
mitigando o atraso de igni¢do tipico das particulas de boro
metalico [18,29].

Em oposi¢do, no combustivel que tem como base o
binder de HTPB, a pirdlise do ligante gera um residuo
carbonoso espesso que aprisiona as particulas de boro,
limitando o contato com o fluxo de ar comburente o que
prejudica a eficiéncia de combustdo do boro [30,31].

O resultado, a0 menos em teoria, € uma eficiéncia de
queima sustentada mesmo sob baixas pressdes dindmicas de
camara em altitudes elevadas, traduzindo-se diretamente na
persisténcia supersdnica terminal observada nas simulagdes.

IV. OBSERVACOES FINAIS

Este trabalho investigou de forma integrada o impacto
cinematico de um propelente RAMJET ecologicamente
sustentdvel enriquecido com boro frente as solugdes
aeroespaciais convencionais. Os resultados dindmicos
comprovaram que a formulagdo baseada em 6leo de mamona
expande as fronteiras da No-Escape Zone (NEZ) em
engajamentos de longo alcance (140 a 180 km). Enquanto o
envelope do HTPB padrao sofre contracdo por fadiga cinética
aerodinamica a 180 km (Pkill = 0,22), o sistema verde
preserva autoridade aerodindmica de manobra a Mach 3,70,
sustentando um Pkill estavel de 0,34.

A modelagem acoplada via NASA CEA e dindmica
2DOF revelou ainda a existéncia de "pontos cegos" locais de
letalidade em alcances curtos (60 a 70 km). Esse fendmeno
expde as limitagdes geométricas intrinsecas impostas por leis
rigidas de subida em /lofiing contra ameacas em rampa
descendente agressiva, atestando a importancia do
desenvolvimento de simulagdes integradas em substituicdo
aos diagramas polares idealizados da literatura técnica.

Conclui-se, portanto, que a transi¢do para matrizes
energéticas eco-sustentaveis ndo apenas atende aos modernos
critérios de apelo ecologico, mas pode se apresentar como
uma alternativa viavel para substitui¢do de binders derivados
de petréleo na inddstria de propulsdo aeroespacial de alto
desempenho.

Trabalhos futuros podem incluir testes de queima em
bancada com vistas a validar os valores de Isp e temperatura
de combustdo obtida em simulagdo para as formulacdes
propostas e, adicionalmente, evoluir a simulacdo de um
modelo 2DOF para um modelo 3DOF para garantir maior
robustez para avaliagdo da autoridade aerodinamica terminal
e Pkill.
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