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Resumo  Em propelentes sólidos, a Lei de Vielle para
regressão de superfície é largamente empregada no ajuste de
dados experimentais e no projeto de motores foguete a
propelente sólido. Entretanto, pouco se encontra na literatura
que subsidie tal aproximação empírica em termos do tratamento
formal das equações de conservação de massa, quantidade de
movimento, energia e difusão de espécies. Este trabalho
pretende revisitar estudos mais recentes sobre velocidade de
queima desses materiais energéticos, apresentando um suporte
formal para a Lei de Vielle. O estudo baseia-se na hipótese
unidimensional.

Palavras-Chave  Velocidade de Queima, Solução Analítica,
Modelos Empíricos, Envelhecimento.

I. INTRODUÇÃO

Dentre os requisitos de missão associados a um Sistema
de Armas, a exemplo de um míssil tático [1,2] ou de mísseis
balísticos [3,4], o tempo de chegada no alvo ou o tempo
necessário para a realização de uma manobra são fatores
dependentes do tempo de queima e, consequentemente, da
velocidade de regressão do propelente.

A velocidade de regressão da superfície do propelente
(VB) depende de vários parâmetros deste [3,4]:

1. Tipo de oxidante;
2. Tipo de resina aglutinante (binder);
3. Interface com proteções térmicas;
4. Granulometria do oxidante;
5. Geometria das partículas de oxidante;
6. Presença de aditivos metálicos;
7. Presença de impurezas;
8. Processo de cura;
9. Propriedades mecânicas; e
10. Propriedades físico-químicas.
Além disso, parâmetros geométricos também influenciam

[4,5]:
1. Relação L/D do grão;
2. Relação entre a área da porta de passagem e a área da

seção crítica (garganta da tubeira); e
3. Relação entre a área de queima e a área da garganta.
Finalmente, parâmetros relacionados ao Ciclo de Vida do

armamento exercem grande influência:
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1. Temperatura de operação;
2. Aceleração longitudinal;
3. Aceleração transversal;
4. Velocidade de rotação; e
5. Cinética química de envelhecimento.
Além desses, a própria configuração geométrica do grão

também exerce influência.
No que tange a simulação da balística interna de motores

foguete a propelente sólido, as Leis de Vielle e Summerfield
são as mais utilizadas. Enquanto que a segunda baseia-se na
Teoria da Chama Granular Difusiva, a primeira possui um
caráter empírico:

n
CB PaV  (1)

A expressão (1) resume a velocidade de regressão em um
coeficiente global, ‘a’, e um expoente de pressão ‘n’ que, em
princípio, varia com a pressão de acordo com o oxidante [6] e
com o binder escolhido [7], de acordo com o Postulado das
duas Velocidades [8,9]:

 COxOxCOXOX TREPA  exp (2a)

   CBinderBinderCBinderBinder TREOxPA  exp (2b)

De acordo com o conjunto de expressões (2a) e (2b), Ox

e Binder são as taxas de reação de decomposição do oxidante
e do binder, respectivamente, AOx é a constante de Arrhenius
do oxidante, ABinder é a constante de Arrhenius do binder, EOx

e EBinder são as energias de ativação para que ocorra a
decomposição desses materiais, ROx e RBinder são as
constantes dos gases referentes aos produtos de combustão
dos dois conjuntos de materiais, PC é a pressão na câmara de
combustão, TC é temperatura na câmara de combustão e,
finalmente, ,  e  são parâmetros relacionados ao grau de
reação do oxidante e do binder.

Kubota et al. [10] apresentaram a regressão como
decorrente de propriedades físico-químicas do propelente,
mas com ênfase nos efeitos físicos. Tal resultado é
consistente com a Teoria de Frank-Kamenetski (FK) para
iniciação em sólidos e com resultados experimentais
associados às teorias de ignição para vários materiais
energéticos [3, 11, 12].

Em trabalho anterior, Rapozo et Iha [13] estenderam o
conceito apresentado por Cooper [11] para uma potência
(Pot) e energia (E) críticas associadas à ignição de sólidos.
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Na expressão (3), o índice ‘0’ corresponde ao valor crítico
a partir do qual existe probabilidade de que ocorra a iniciação
do material energético, enquanto que o parâmetro
apresenta-se como um tempo de residência do estímulo
necessário para a iniciação [13]. Tal modelo pode ser
estendido para a avaliação de fluxo de calor e pressão em
função do retardo de ignição [14], conforme apresentado por
Douglass et al [12].

II. FORMULAÇÃO DA VELOCIDADE DE REGRESSÃO

Fenômenos Físicos Envolvidos

O conceito discutido nesse trabalho encontra-se
representado pelas hipóteses simplificadoras de Kubota [10]:

1. Escoamento unidimensional;
2. Os produtos de combustão são gases ideais;
3. O processo de combustão é isentrópico;
4. A combustão encontra-se em regime estacionário;
5. A velocidade transversal do escoamento é

desprezível;
6. O calor gerado por radiação dos gases quentes é

inteiramente absorvido pelo propelente;
7. A região luminosa da chama não contribui com a

geração de calor;
8. Abaixo da superfície do propelente não ocorrem

reações; e
9. O postulado das duas velocidades pode ser

rearranjado em apenas uma equação constitutiva da
cinética de reação.

A última hipótese estaria associada aos resultados do
estudo de Cai et al [9], onde foi obtida uma correlação entre
as taxas de decomposição do oxidante e do principal
constituinte do binder.

A Figura 1 representa o modelo simplificado em
discussão [10].

Fig 1. Regiões de interesse durante a combustão de um propelente sólido.
Adaptado de Kubota [10].

Seja o modelo geral da fase condensada:
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Em (4a) e (4b), T é a temperatura, x é a distância a partir
da superfície de queima, P é a condutividade térmica do
propelente, P é a massa específica do propelente, cP é o calor
específico do propelente, P é a velocidade de reação, J é
razão de mistura entre oxidante e o combustível e DP,J é o
coeficiente de difusão das espécies no interior do propelente.

Seja o modelo geral da fase gasosa:
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Aplicando-se as hipóteses simplificadoras, os termos
relacionados à difusão passam a ser desconsiderados. Dessa
maneira, tem-se, para a fase condensada:
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Analogamente, para a fase gasosa, tem-se:
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Para facilitar o tratamento do problema em questão, seja
G a espessura da camada limite térmica do fluido:

0,  JP
J
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 (8)

Seja agora o fluxo de calor de retorno do gás para o
propelente, conforme a Figura 2:





















0,

exp dx
x

Q
dx

dT
G

G
G

GS
GG 


 (9)

Fig 2. Aproximação de uma região da chama onde ocorrem as reações químicas.
Extraído de [10].

Na Figura 2, ‘xi’ é a distância da região da chama até a
superfície de queima e ‘xG’ é a distância onde a formação dos
produtos de combustão termina.

Assumindo-se Gm como um taxa de reação média e que
as reações químicas se processam na região delimitada pelas
distâncias ‘xi’ e ‘xG’, tem-se:
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Assumindo-se ainda que a distância ‘xi’ é relativamente
pequena (próxima à superfície de queima), enquanto que a
distância ‘xG’ é relativamente grande em comparação à
camada limite térmica (G):
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Considerando-se a Figura 2, seja o fluxo de calor no
propelente propagando-se da região I para a região II:

 0
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TTVc
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  (12)

Seja o fluxo de calor na superfície de queima:
SPPS Qc   (13)

Para x = -∞, T = T0 e, para x = 0:

SGP  (14)
Considere-se agora uma difusividade térmica 0

equivalente para a interface superfície-gás:

PGP

G

c





0 (15)

Em função do calor acumulado na fase condensada e na
fase gasosa, tem-se:

   PGGGPPSC cQcQTT  0 (16)
Onde:

 SCPGGG TTcQ   (17)
A partir da hipótese número 5:

C

C
CG TR

P


  (18)

Resolvendo-se (12), (13) e (14) para a velocidade de
regressão:

   GPPSS

G
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0

0 (19)

Aplicando-se (11) e (15)-(16) em (19), obtém-se:

   GPPSSPGP

GGmG
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0 (20)

Onde:
 CA

m
CGm RTEPA  exp (21)

Substituindo-se (21) em (20):
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A expressão (22) por si só apresenta diversas variáveis
além da pressão de câmara PC. Para converter (22) em uma
equação similar à (1), é preciso estabelecer relações para TC,
R,  e VG. O termo referente ao decaimento exponencial pode
ser aproximado para uma soma de leis de potência a partir da
expansão em série de Mclaurin:
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Um exemplo é apresentado na Figura 3, a partir das
energias de ativação extraídas na decomposição de um
propelente a base de AP-HTPB [15].

Fig 3. Aproximação do fator exponencial de Arrhenius para lei de potência.
Extraído de [15].

Balística Interna em um MFS

Seja a vazão mássica no interior da câmara de combustão,
em função da área da porta de passagem (AP):
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C
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  (24)

Seja a definição do parâmetro C* [3,8], em função da
razão de calores específicos dos produtos de combustão ():
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Sendo R0 a constante universal dos gases e Mol a massa
molecular dos produtos de combustão:

Mol

R
R 0 (26)

Analogamente, seja a vazão mássica na área da seção
crítica do motor foguete (AT):
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A partir das hipóteses simplificadoras de Kubota [10]:
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Em (28), AT é a área da garganta da tubeira e AP é a área
da porta de passagem.

A equação (28) apresenta a velocidade dos gases como
função dos parâmetros , Mol e TC. É possível mostrar que
tais parâmetros podem ser ajustados por funções potência
como a equação (1), para diversas misturas gasosas no
interior de uma câmara de combustão.

A Tabela I apresenta uma compilação dos propelentes
analisados [9,10,16] com auxílio do programa CETPC [17],
para a pressão de 6 MPa.

TABELA I. PROPRIEDADES TERMODINÂMICAS DE PROPELENTES.
Propelente  Mol (g/mol) TC (K)

AP-HTPB 80/20 [9] 1,242 21,84 2300,38
Base Dupla (NC-NG) [10] 1,142 27,60 3188,64
AP-HTPB-Al-RDX [16] 1,134 27,97 3538,66

O programa CETPC foi empregado nas condições de
câmara infinita (FAC), equilíbrio químico variável (frozen
desabilitado), pressões entre 2 e 14 MPa, além de razões de
expansão entre 5 e 120. A aproximação por leis de potência
das propriedades , TC e Mol na câmara de combustão são
apresentadas na Tabela II para o propelente descrito por
Graham et al [16].

TABELA II. LEIS APROXIMADAS PARA PROPRIEDADES TERMODINÂMICAS.
Propriedade Coeficiente Expoente Correlação (R2)

 1,125 0,00458 0,9998
Mol 27,42 0,01096 0,9999
TC 3374 0,0264 0,9999

Logo, a partir das equações (24)-(28) e das Tabelas I e II,
é possível assumir que os parâmetros em (22) podem ser
formulados empiricamente atendendo a leis de potência:

21 const
CPcteParâmetro  (29)
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Dessa maneira, a expressão (22) pode ser reduzida para a
equação (1):

  n
CB PpropelenteaV  (30)

III. ENVELHECIMENTO

O envelhecimento de materiais energéticos cristalinos
e/ou poliméricos pode ser causado por diversos fatores,
incluindo os fatores químicos (decomposição, oxidação,
geração adicional de ligações cruzadas); fatores físicos
(umidade, exsudação de voláteis, migração de plastificante);
e fatores mecânicos (tensões induzidas por ciclos térmicos,
choques mecânicos, virações) [3, 18, 19, 20].

Na caracterização mecânica de materiais, pode-se
destacar o levantamento da curva mestra, na qual o
comportamento tensão-deformação inclui também efeitos de
tempo de armazenamento e temperatura [18, 20, 21].

No que tange à avaliação de envelhecimento de materiais
energéticos de modo geral e suas implicações nas fases de
transporte, armazenament e operação, uma ferrameta
importante é o envelhecimento acelerado [19,20,22,23].

Fator de Envelhecimento Acelerado

Conforme abordado na literatura [2-4,24], o
envelhecimento do propelente é afetado positivamente ou
negativamente em função das matérias primas e do processo
de misturação e cura. Do ponto de vista de propriedades
mecânicas, Kivity et al.[25] apresentaram um índice de
envelhecimento acumulado (accumulated ageing index, AAI)
relacionando a deformação na ruptura (t) com o módulo
elástico do propelente (Et) ao longo do tempo [25]:

AAI = 100[(t/0-1)-(Et/E0-1) (31)
Em (31), ‘t’ é medido em anos. Embora a avaliação

naquele trabalho tenha sido em função do parâmetro de
ruptura, quando o comportamento do propelente é puramente
viscoelástico [26], não podendo ser aproximado para o caso
elástico (modelo de Hook), suponha-se que a relação entre
tensão () e deformação segue a expressão (31):

 E (32)
O impulso total (IT) de um motor foguete é dado por:

  dtFgIMI SPEJT 0 (33)

Em (33), MEJ é a massa ejetada, ISP é o impulso específico
do motor foguete, g0 é a aceleração da gravidade e F é o
empuxo gerado.

Assumindo-se o caso de empuxo constante (queima
neutra) e sendo tB o tempo de queima:

BT tFI  (34)
Por sua vez, o tempo de queima relaciona-se com a

velocidade de regressão e a espessura de queima (web) por:

B
B t

web
V  (35)

O empuxo do motor foguete pode ser relacionado à
pressão na câmara por:

FTC CAPF  (36)
Substituindo-se (34), (35) e (36) em (33):

0gM

webCAP
VI

EJ

FTC
BSP 


 (37)

Observa-se que a expressão (37) é funcionalmente similar
à expressão (32). Nesse sentido, pode ser assumido que ISP e
VB seguiriam uma expressão análoga à (28) para um possível
estudo de envelhecimento. Dessa maneira, seja o índice
acumulado de envelhecimento balístico (IAEB):
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Obviamente, da mesma maneira que o AAI de Kivity et
al. [25] deve ser obtido comparando-se corpos de prova
fabricados e ensaiados da mesma maneira, o IAEB deve ser
obtido ensaiando-se motores nas mesmas condições, quais
sejam:

1. Configuração geométrica do propelente;
2. Estado interno do propelente (vazios e trincas);
3. Ignitor; e
4. Tubeira.
De modo a avaliar o emprego do índice proposto, serão

avaliadas três formulações de propelente presentes no IAE,
sendo duas com elevado teor de alumínio e outra de reduzida
emissão de fumaça. Os resultados do AAI e do IAEB serão
apresentados em trabalhos futuros.

Enquanto o índice IAEB é aplicável à avaliação do
desempenho balístico, o índice AAI é aplicável ao
desempenho mecânico do propelente. Entretanto, ambos
estão associados ao cumprimento da missão do Sistema de
Armas, podendo implicar em falhas catastróficas.

IV. CONCLUSÃO

No presente trabalho foi apresentada uma revisão da
teoria simplificada relativa à combustão de propelentes
sólidos, onde a representatividade da Lei de Vielle foi
verificada como justificativa ao fenômeno físico da
combustão em regime permanente.

Além disso, foi proposto um índice balístico de
envelhecimento acumulado, visto que o Ciclo de Vida de um
Sistema de Armas impacta o desempenho mecânico e
balístico do subsistema motor foguete, que se reflete na
dinâmica de combustão do propelente sólido.
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