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Resumo % Em propelentes sdlidos, a Lei de Viele para
regressdo de superficie € largamente empregada no ajuste de
dados experimentais e no projeto de motores foguete a
propelente solido. Entretanto, pouco se encontra na literatura
gue subsidie tal aproximagdo empirica em termos do tratamento
formal das equacgdes de conservacdo de massa, quantidade de
movimento, energia e difusio de espécies. Este trabalho
pretende revisitar estudos mais recentes sobre velocidade de
gueima desses materiais energéticos, apresentando um suporte
formal para a Le de Vielle. O estudo baseia-se na hipétese
unidimensional.

Palavras-Chave % Velocidade de Queima, Solucdo Analitica,
M odelos Empiricos, Envelhecimento.

I.INTRODUCAO

Dentre os requisitos de missdo associados a um Sistema
de Armas, a exemplo de um missil tético [1,2] ou de misseis
balisticos [3,4], o tempo de chegada no alvo ou o tempo
necessario para a realizagdo de uma manobra sdo fatores
dependentes do tempo de queima e, consequentemente, da
vel ocidade de regressdo do propelente.

A velocidade de regressdo da superficie do propelente
(VB) depende de varios parametros deste [3,4]:

Tipo de oxidante;

Tipo de resina aglutinante (binder);
Interface com protecdes térmicas;
Granulometria do oxidante;
Geometria das particulas de oxidante;
Presenca de aditivos metalicos;
Presenca de impurezas,

Processo de curg;

Propriedades mecénicas; e

10 Propriedades fisico-quimicas.

Além disso, parametros geométricos também influenciam
[4,5]:

1. Relacdo L/D do gréo;

2. Relacdo entre a &rea da porta de passagem e a &rea da

secdo critica (garganta datubeira); e

3. Relagdo entre a &rea de queima e a érea da garganta.

Finalmente, parametros relacionados ao Ciclo de Vida do
armamento exercem grande influéncia:
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Temperatura de operacéo;
Aceleracdo longitudinal;

Aceleracdo transversal;

Velocidade de rotacéo; e

Cinética quimica de envelhecimento.

Alem desses, a propria configuracdo geométrica do gréo
também exerce mfl uéncia.

No que tange a simulacdo da balistica interna de motores
foguete a propelente solido, as Leis de Vielle e Summerfield
s80 as mais utilizadas. Enquanto que a segunda baseia-se na
Teoria da Chama Granular Difusiva, a primeira possui um
carater empirico:

U"P.w!\’!‘

Vg =a-P! 1)

A expressdo (1) resume a velocidade de regressdo em um

coeficiente global, ‘a’, e um expoente de pressdo ‘n’ que, em

principio, varia com a pressao de acordo com o oxidante [6] e

com o binder escolhido [7], de acordo com o Postulado das
duas Velocidades [8,9]:

x = Pox - Pcb ~exp(— EOx/ROx 'Tc) (29)

Wainger = Ainger - PcC '[Ox]q ~exp(— E ginder / Reinder 'Tc) (2b)
De acordo com o conjunto de expressdes (2a) e (2b), mox
€ Wginder SA0 &S taxas de reacdo de decomposicdo do oxidante
e do hinder, respectivamente, Aoy, € a constante de Arrhenius
do oxidante, Agjqe € a constante de Arrhenius do binder, Eq,
e Eginger S80 as energias de ativacdo para que ocorra a
decomposicdo desses materiais, Rox € Rginge S80 aS
constantes dos gases referentes aos produtos de combustéo
dos dois conjuntos de materiais, Pc é a pressdo na camara de
combustdo, Tc é temperatura na cadmara de combustéo e,
finalmente, B, y e 6 sdo par@metros relacionados ao grau de
reacdo do oxidante e do binder.

Kubota et a. [10] apresentaram a regressio Como
decorrente de propriedades fisico-quimicas do propelente,
mas com énfase nos efeitos fisicos. Ta resultado é
consistente com a Teoria de Frank-Kamenetski (FK) para
iniciacdo em solidos e com resultados experimentais
associados as teorias de ignicdo para varios materiais
energéticos [3, 11, 12].

Em trabalho anterior, Rapozo et lha [13] estenderam o
conceito apresentado por Cooper [11] para uma poténcia
(Pot) e energia (E) criticas associadas aignigéo de solidos.

E_,. 1. [Pot ) 1J1 @

EO t | Pot,

HZ
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Na expressdo (3), o indice ‘0’ corresponde ao valor critico
apartir do qual existe probabilidade de que ocorraainiciacdo
do material energético, enquanto que O parametro
T apresenta-se como um tempo de residéncia do estimulo
necessario para a iniciagdo [13]. Ta modelo pode ser
estendido para a avaliagdo de fluxo de calor e pressdo em
funcdo do retardo de ignicéo [14], conforme apresentado por
Douglass et al [12].

Il. FORMULAGCAO DA VELOCIDADE DE REGRESSAO
Fendmenos Fisicos Envolvidos

O conceito discutido nesse trabalho encontra-se
representado pelas hipo6teses simplificadoras de Kubota [10]:
Escoamento unidimensional;

Os produtos de combust&o sdo gasesideais;
O processo de combustao € isentropico;
A combust&o encontra-se em regime estacionario;
A velocidade transversal do escoamento é
desprezivel;
O calor gerado por radiacdo dos gases quentes é
inteiramente absorvido pelo propelente;
7. A regido luminosa da chama ndo contribui com a
geracdo de calor;
8. Abaixo da superficie do propelente ndo ocorrem
reacOes, e
9. O postulado das duas velocidades pode ser
rearranjado em apenas uma equacdo congtitutiva da
cinética de reacao.

A Ultima hipdtese estaria associada aos resultados do
estudo de Cai et al [9], onde foi obtida uma correlacdo entre
as taxas de decomposicdo do oxidante e do principal
constituinte do binder.

A Figura 1 representa 0 modelo simplificado em
discussdo [10].

grwNE

o

Luminous
flame zone

Condensad phase
reaction zc‘nc

Gas phase
reaction zome

dT
dx

Distance

1 | I

Fig 1. Regides de interesse durante a combust&o de um propelente solido.
Adaptado de Kubota[10].

Seja 0 modelo geral dafase condensada:

d dT dT

e AT U SR
d dx dx
dX(r p Dp; .dXJj_rP.VB'dXJ_WP'J =0 (4b)
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Em (4a) e (4b), T € atemperatura, x € a distancia a partir
da superficie de queima, Ap € a condutividade térmica do
propelente, pp € a massa especifica do propelente, cp € o calor
especifico do propelente, wp € a velocidade de reagdo, &; €
razdo de mistura entre oxidante e o combustivel e Dp; € 0
coeficiente de difusdo das espécies no interior do propelente.

Seja o modelo geral dafase gasosa:

d daT dar
&(lG.&)_rg.CPG.VG.&-‘_WG.QG:O (Sa)
d dx dx

&(rG'DG,I 'dixlj_re'vs'dixl_we,l =0 (5b)

Aplicando-se as hipéteses simplificadoras, os termos
relacionados a difusdo passam a ser desconsiderados. Dessa
maneira, tem-se, para a fase condensada:

d dT dT
&(IP~&j—rp~cp-VB-&=O (6)
Analogamente, para a fase gasosa, tem-se
dx
_"P’VEs'd);1 ~Wp, =0 (7)

Para facilitar o tratamento do problema em questéo, sgja
8¢ a espessura da camada limite térmica do fluido:

ax
™ (8)

Segja agora o fluxo de calor de retorno do gés para o
propelente, conforme a Figura 2:

daT ° X
a=lg =Q; - |exp —— |-wdx
[dxjs,e QG.([ p[ dGJ ©

/ ,

—rp-Vg-—>-W, ;=0

©)

Ts

5 +

Fig 2. Aproximag&o de uma regido da chama onde ocorrem as reagdes quimicas.
Extraido de[10].

Na Figura 2, “x;" é a distancia da regido da chama até a
superficie de queimae ‘xg’ é a distancia onde a formacdo dos
produtos de combust&o termina.

Assumindo-se g, COMo um taxa de reagcdo média e que
as reacOes quimicas se processam na regido delimitada pelas
distancias ‘x;’ e ‘X¢g’, tem-se:

ot fof ool

Assumindo-se ainda que a distancia ‘x;” € relativamente
pequena (proxima a superficie de queima), enquanto que a
disténcia ‘xg” € relativamente grande em comparacdo a
camada limite térmica (5¢):

Ao =1 o Wy Qo -[1-exp(-(j6ﬂzl cWer Qe (11)

G

(10)
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Considerando-se a Figura 2, seja o fluxo de calor no
propelente propagando-se daregido | paraaregido Il:

o=l [zUs,G =1,Cp-Vy(Ts—T,) (12)
Segja o fluxo de calor na superficie de queima:
Ag=1pCo-Qs (13)
Parax =-c0, T=Tye, parax =0:
Ap=Ag+Ag (14)

Considere-se agora uma difusividade térmica oy
equivalente para a interface superficie-gas:
l G
15
e Cpg ( )
Em funcdo do calor acumulado na fase condensada e na
fase gasosa, tem-se:

a,=

Tc=T0+QS/(rP'CP)+QG/(rG'CPG) (16)
Onde:
Qs =T Cpe '(Tc _TS) (17)
A partir da hipétese nimero 5:
P
rG;rCZR«?I'C (18)

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

a,-Ag
19
\/[T T Qs/( P)]'de ( )
Aplicando-se (11) e (15)-(16) em (19), obtém-se
a, g W, Q
V ~ 0 G Gm G 20
° \/rP'CPG'[Ts_To_Qs/(rP'CP)]'dG ( )
Onde:
Wem = A Pcm -exp(— EA/RTC) (21)
Substituindo-se (21) em (20):
2
A P T.-Ts g-R V.
V, < . c .c s 3 Y pm2 22
B<\/2'eXp(EA/RTc)[R'TcJ Ts-To g-17r1, ¢ ( )

A expressdo (22) por s sO apresenta diversas variaveis
além da pressdo de camara Pc. Para converter (22) em uma
equacdo similar a (1), é preciso estabelecer relacdes para T,
R,y e V¢. O termo referente ao decaimento exponencial pode
ser aproximado para uma soma de leis de poténcia a partir da
expansao em série de Mclaurin;

(23)

Um exemplo é apresentado na Figura 3, a partir das
energias de ativagdo extraidas na decomposicdo de um
propelente abase de AP-HTPB [15].

—- y=1,518105T: 245 .
—y= 11aax1o3('r 1244)0 m“ R2 0,898 | =™

0.4 .
sqrifexp(-Ex/RT)] = [ex ?5uorr s
S ¥ = sqrt[exp(-Eq :-]2[ p( )} {

exp(-EA/RT)
=
b

1300 2000 2200 2400 2600 2800 3000 3200 3400 3600
T{K)

Fig 3. Aproximag&o do fator exponencial de Arrhenius paralei de poténcia.
Extraido de [15].
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Balistica Interna em um MFS

Sejaavazdo méssica no interior da cdmara de combustdo,
em funcdo da area da porta de pasgagem (A P
dm
E = G A = Ap (24)
Seja a definicdo do parametro C* [3,8], em funcdo da
razdo de calores especificos dos produtos de combustao (y):

g+l
JRT.  |RT, (g+1 [?J
r g 2 j
Sendo R, a constante universal dos gases e Mol a massa
molecular dos produtos de combustéo:
Ry
= Vol (26)
Analogamente, sgja a vazdo massica na area da secdo
critica do motor foguete (A+):
dn P.-A PF.-A T

a - o '7R-Tc (27)

A partir das hip6teses simplificadoras de Kubota [10]:

c = (25)

1= (28)
g+1

Em (28), At é a area da garganta da tubeirae Ap € a &rea
da porta de passagem.

A equacdo (28) apresenta a velocidade dos gases como
funcéo dos pardmetros y, Mol e T¢. E possivel mostrar que
tais par@metros podem ser ajustados por funcBes poténcia
como a equacdo (1), para diversas misturas gasosas no
interior de uma camara de combusté&o.

A Tabela | apresenta uma compilacdo dos propelentes
analisados [9,10,16] com auxilio do programa CETPC [17],
paraa pressao de 6 MPa.

TABELA |. PROPRIEDADES TERMODINAMICAS DE PROPELENTES.

Propelente y 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-AI-RDX [16] 1,134 27,97 3538,66

O programa CETPC foi empregado nas condicBes de
camara infinita (FAC), equilibrio quimico variavel (frozen
desabilitado), pressdes entre 2 e 14 MPa, aém de razdes de
expansdo entre 5 e 120. A aproximacdo por leis de poténcia
das propriedades y, Tc e Mol na cAmara de combustéo sdo
apresentadas na Tabela |l para o propelente descrito por
Graham et a [16].

TABELA Il. LEISAPROXIMADAS PARA PROPRIEDADES TERMODINAMICAS.

Propriedade Coeficiente  Expoente Corrdacio (R%)
Y 1,125 0,00458 0,9998
Mol 27,42 0,01096 0,9999
Tc 3374 0,0264 0,9999

Logo, a partir das equagdes (24)-(28) e das Tabelas | e ll,
€ possivel assumir que os parametros em (22) podem ser
formulados empiricamente atendendo aleis de poténcia:

Parametro = ctel- P2 (29)
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Dessa maneira, a expressdo (22) pode ser reduzida para a
equaceo (1):
V, = a(propelente)- P! (30)
[11. ENVELHECIMENTO

O envelhecimento de materiais energéticos cristalinos
elou poliméricos pode ser causado por diversos fatores,
incluindo os fatores quimicos (decomposicdo, oxidagéo,
geragcdo adicional de ligagBes cruzadas); fatores fisicos
(umidade, exsudacdo de volateis, migracdo de platificante);
e fatores mecanicos (tensdes induzidas por ciclos térmicos,
choques mecénicos, viragtes) [3, 18, 19, 20].

Na caracterizagdo mecanica de materiais, pode-se
destacar 0 levantamento da curva mestra, na qua o
comportamento tensdo-deformacéo inclui também efeitos de
tempo de armazenamento e temperatura [18, 20, 21].

No que tange a avaliagdo de envelhecimento de materiais
energéticos de modo geral e suas implicagdes nas fases de
transporte, armazenament e opd&acio, 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 funcdo das matérias primas e do processo
de misturacdo e cura. Do ponto de vista de propriedades
mecanicas, Kivity et al.[25] apresentaram um indice de
envel hecimento acumulado (accumulated ageing index, AAI)
relacionando a deformacdo na ruptura (g) com o médulo
eléstico do propelente (E;) ao longo do tempo [25]:

AAl = 100 (e/er-1)-(E/Eq-1) (3D

Em (31), ‘t’ é medido em anos. Embora a avaliagdo
naquele trabalho tenha sido em funcdo do par&metro de
ruptura, quando o comportamento do propelente é puramente
viscoelastico [26], ndo podendo ser aproximado para o caso
elastico (modelo de Hook), suponha-se que a relacdo entre
tensdo (o) e deformagdo segue a expressio (31):

E-e=s (32
O impulso total (I1) de um motor foguete é dado por:
IT=MEJ'ISD'QO=J‘F'dt (33)

Em (33), Mg; é amassa gjetada, |5 € 0 impulso especifico
do motor foguete, g, € a aceleracdo da gravidade e F é 0
empuxo gerado.
Assumindo-se 0 caso de empuxo constante (queima
neutra) e sendo tg 0 tempo de queima:
l;=F-tg (34)
Por sua vez, o tempo de queima relaciona-se com a
vel ocidade de regressdo e a espessura de queima (web) por:
web
Vg = (35)
tB
O empuxo do motor foguete pode ser relacionado a
pressdo na cémara por:
F=P.-A -C.
Substituindo-se (34), (35) e (36) em (33):

(36)
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_P.-A -C. -web

M g%

Observa-se que a expressdo (37) é funcionalmente similar

a expressao (32). Nesse sentido, pode ser assumido que I €

Vg seguiriam uma expressao analoga a (28) para um possivel

estudo de envelhecimento. Dessa maneira, sgja o indice
acumulado de envel hecimento balistico (IAEB):

o8] o

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 condicles, quais
sejam:

1. Configuracgo geométrica do propelente;

2. Estado interno do propelente (vazios e trincas);

3. lgnitor; e

4. Tubeira

De modo a avaliar o emprego do indice proposto, seréo
avaliadas trés formulagdes de propelente presentes no IAE,
sendo duas com elevado teor de aluminio e outra de reduzida
emissdo de fumaga. Os resultados do AAI e do IAEB serdo
apresentados em trabal hos futuros.

Enquanto o indice IAEB é aplicavel a avaliacdo do
desempenho balistico, o indice AAl € aplicavel ao
desempenho mecénico do propelente. Entretanto, ambos
estdo associados ao cumprimento da missdo do Sistema de
Armas, podendo implicar em falhas catastroficas.

lo Vy (37)

IV. CONCLUSAO

No presente trabalho foi apresentada uma revisdo da
teoria simplificada relativa a combustdo de propelentes
solidos, onde a representatividade da Lei de Vielle foi
verificada como justificativa ao fenbmeno fisico da
combustdo em regi me permanente.

Além disso, foi proposto um indice balistico de
envel hecimento acumulado, visto que o Ciclo de Vida de um
Sistema de Armas impacta o desempenho mecénico e
balistico do subsistema motor foguete, que se reflete na
dinamica de combust&o do propelente solido.
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