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Resumo

RIBEIRO, M. V. F. Metodologia de Projeto e Validacido de Motores
Foguete a Propelente Solido. 2013. Dissertacao (Mestrado) - Departamento
de Engenharia Aeronautica - Universidade de Sao Paulo - Sao Carlos, 2013.
Palavras-chave: Metodologia de Projeto, Motor Foguete, Propelente Soélido,
Bancada de Ensaios.

Propde-se aqui uma metodologia de projeto aero-termo-estrutural de
motores foguete a propelente solido. O projeto de um motor foguete deve ser
realizado com o objetivo de cumprir requisitos de uma missao. Para cada
veiculo espacial, com uma nova missdao, um novo motor pode ser projetado,
necessitando para isso de uma série de ferramentas robustas, capazes de
compreender todas as combinacoes de esforcos existentes no funcionamento
de um motor, sob condicoes de altas pressoes e temperaturas. A metodologia
aqui proposta € testada e validada em bancada de ensaios desenvolvida para
este fim. Os resultados obtidos mostram que a metodologia utilizada se
aproxima bastante dos resultados tedricos e pode ser ajustada por
coeficientes de eficiéncia com grande facilidade.






Abstract

RIBEIRO, M. V. F. Methodology of Design and Validation for Solid
Propellant Rocket Motors. 2013. Thesis (Master) - Aeronautical
Engineering Department - University of Sao Paulo - Sao Carlos, 2013.
Keywords: Design Methodology, Rocket Motor, Solid Propellant, Test Stand.

It is proposed here an aero-thermo-structural design methodology for solid
propellant rocket motors. The design of a rocket motor must be carried out in
order to fulfill requirements of a mission. For each new space vehicle, with a
new mission, a new motor can be designed, requiring for it a variety of robust
tools, able to comprise all combinations of load existing in the operation of
a motor under high pressures and temperatures. The methodology proposed
here is tested and validated in bank of tests developed for this purpose. The
results show that the methodology is very close to the theoretical results and
can be adjusted by coefficients of efficiency with great ease.
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CAPITULO

Intfroducdo

O termo propulsdo pode ser definido, de forma genérica, como o ato de
modificar o movimento de um corpo. Assim, sistemas propulsivos sao aqueles
capazes de gerar forcas que alterem a direcao ou intensidade da velocidade de
um corpo, esteja este em movimento ou em repouso.

Ainda, propulsao a jato € uma forma de locomocao na qual uma forca de
reacao € transmitida ao corpo pela ejecio de matéria, e de forma mais
especifica, propulsao foguete é aquela na qual toda a massa ejetada estava
inicialmente armazenada no veiculo, sendo denominada propelente,
divergindo da propulsao aspirada, na qual o combustivel ou oxidante €
armazenado no veiculo e o respectivo par € retirado do meio, Sutton e Biblarz
(2010).

Os sistemas propulsivos podem ser classificados conforme a fonte de
energia utilizada. Dessa forma, pode-se dividir em propulsao por combustao
quimica, radiacao solar e reacao nuclear. Ainda, pode-se classificar segundo
a forma na qual se gera a forca propulsiva, e assim obter dispositivos
propulsivos como turbofans, turbojatos, estatojatos, foguete, elétricos, laser,
reacao nuclear, ventos solares, e outras. Motores foguete sao classificados
como motores a combustao quimica, nos quais a reacao de combustao do
propelente, normalmente um combustivel e um oxidante, ocorre em uma
camara de alta pressao, aquecendo os gases resultantes a elevadas
temperaturas para, depois, serem acelerados e expelidos, através de um
bocal, com velocidade supersonica.

Existem trés tipos de motores foguetes segundo o estado fisico dos
componentes quimicos utilizados.



e Motores foguete a propelente solido utilizam um bloco sélido no qual ja
estao presentes o oxidante e o combustivel, denominado grao propelente
solido;

e Motores foguete a propelente liquido utilizam oxidantes e combustiveis
liquidos, e podem ser divididos ainda em monopropelentes e
bipropelentes. O primeiro sofre uma reacdao de decomposicao
exotérmica, enquanto o segundo sofre reacdo na mistura entre os dois
liquidos;

e Motores foguete a propelente hibrido possuem combustivel e oxidante em
estados fisicos diferentes. Usualmente, utiliza-se um combustivel sé6lido
e um oxidante liquido, porém pode-se utilizar a combinacao oposta e,
neste caso, € usada a denominacao de hibrido reverso.

Cada motor foguete possui caracteristicas diversas que devem ser
observadas para a escolha do melhor propulsor para determinada missao.
Isso é fundamental para a fase de projeto do veiculo, pois cada tipo de motor
possui custos, tecnologias, desempenho e riscos bastante diversos.

O primeiro ponto de decisao envolve o objetivo do motor a ser projetado,
que depende do objetivo do veiculo em que sera montado. A missao do
veiculo € o ponto de partida, pois definira as variaveis chaves no processo de
desenvolvimento do motor e o tipo e quantidade de motores necessarios para

que se possa cumprir a missao.

1.1 A Influéncia da Missao do Veiculo

Tomando como exemplo inicial o Veiculo Lancador de Satélites - VLS,
desenvolvido pelo Instituto de Aeronautica e Espaco - IAE, no Brasil, cuja
missao, segundo Boas (2005), € a insercao de satélites com massa de 100 kg
a 350 kg em orbitas circulares de 250 km a 1000 km de altitude em diversas
inclinacoes. Para que se possa cumprir esta missao, ele deve obter uma dada
velocidade horizontal que impeca que ele perca altitude e retorne ao solo.
Essa velocidade pode ser dada, segundo Humble et al. (1995), se for aplicada
a 22 Lei de Newton para massa constante, Eq. 1.1, a Lei da Gravitacao
Universal, Eq. 1.2.

Fem? (1.1)

~ —GMm _ —um
F - B2 R

2

(1.2)




onde F € a forca gravitacional, m € a massa do satélite, R € o raio da orbita
em relacao ao centro da Terra, G € a constante da gravitacao universal, M € a
massa da Terra e i € a constante gravitacional da Terra. A combinacao destas
leis permite a obtencao de uma equacao para o vetor aceleracao do satélite,
conhecida por equacao do movimento de dois corpos:

e
k+(LE)=T (1.3)
T
A solucao desta equacao para um satélite orbitando a Terra gera uma

equacao polar de uma conica, na qual a magnitude do vetor posicao € dada
em funcao da localizacao do vetor na orbita:

a(l —e?)

R=———=
1+ ecosv

(1.4)

onde a € o semi-eixo maior da orbita, e € a excentricidade, e v € o angulo
polar. Utilizando ambas as equacoes, pode-se obter uma equacao para a
velocidade do corpo dentre as possiveis Orbitas, sejam elas elipticas,
parabolicas, circulares ou hiperbodlicas. Para um satélite com orbitas
circulares, sabe-se que o semi-eixo maior € igual ao raio e a excentricidade €
nula, pode-se entao obter a velocidade que ele necessita ter para permanecer
em oOrbita.

=

1
Ve = \/; = 631.3481W (1.5)

onde V, é a velocidade do satélite em uma orbita circular e r € o raio da orbita.

Ja um veiculo espacial cuja missao seja rotas interplanetarias, como
sondas espaciais, devem viajar pelo espaco, saindo entao do campo
gravitacional terrestre e, por isso, deve atingir a velocidade de escape
necessaria para tal. Utilizando, entao, novamente as Eq. 1.3 e 1.4, e
considerando uma trajetoria de escape parabdlica, a qual possui a menor
energia necessaria para escapar da gravidade terrestre, generalizando a
distancia do corpo a Terra pelo raio da orbita em que ele ira escapar,
podemos definir a velocidade de escape como:

Vese = 2_1“ (16)
T

onde v.,. € a velocidade de escape. E se aplicarmos os valores da constante
gravitacional da Terra, i, na Eq. 1.6, podemos obter:

1
esc = 892,8611—= 1.7
v NG (1.7)

Por outro lado, se for adotado um veiculo de sondagem, como o também
brasileiro Sonda IV, que, segundo de Almeida (2006), tem por missao levar
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uma carga de 300 a 500 kg até uma altitude entre 700 e 1000 km, e depois
direciona-la para ser recuperada em uma regido especifica da superficie
terrestre, nota-se que nao ha a necessidade de se cumprir a velocidade de
escape da gravidade terrestre nem de velocidade circular orbital, mas
somente um requisito de altitude que pode ser atingido a baixas velocidades.

Segundo Sutton e Biblarz (2010), pode-se calcular o apogeu de um veiculo
de sondagem partindo da equacao do impulso especifico, Eq. 1.8, e,
conhecendo o angulo de lancamento, #, pode-se encontrar a aceleracao final
do veiculo, Eq. 1.9:

F = ; (1.8)
(@), = g0 {Fszl(@)}
(a0), = 90 [FCZ}S(Q)
ag = (ao)i + (ao)i (19)

onde I, é o impulso especifico, um parametro de eficiéncia do propelente
utilizado, w € a vazao em peso do propelente, ¢, € o tempo de queima do
propelente, e ag € a aceleracao no inicio da queima do propelente, em sua
resultante e componentes x € y. Com isso, pode-se calcular a velocidade
vertical do veiculo apds a queima do propelente, como mostrado na Eq. 1.10,
e usa-la para calcular a altitude atingida no apogeu do voo do veiculo,
quando ele atinge o zénite com velocidade nula, como mostra a Eq. 1.11:

(up)y = cln (@) sin(6) — got, (1.10)
my
2
y. = (1.11)
9o

onde c € a velocidade efetiva de exaustao, my, € a massa inicial do veiculo, e
my; € a massa apos a queima do propelente. E interessante aqui verificar o
ganho que se pode obter pela inércia do voo do foguete, isto €, pela fase de voo
nao propulsada, que pode ser encontrado calculando a altitude atingida pelo
foguete durante a queima do propelente e retirando este valor do apogeu do
voo, como mostrado na Eq. 1.12 e Eq. 1.13:

t2
sin(0) — gOTp (1.12)



Ay:yz_yp (113)

Assim, a escolha de colocar ou nao uma carga em Orbita como missao
de um veiculo aeroespacial implica em definir se ele devera atingir requisitos
de velocidade ou de altitude. Esse requisito implica na escolha do tipo de

propelente que sera utilizado no motor.

Tabela 1.1: Parametros de comparacao entre motores de diferentes tipos de

propelentes
Tipo de Sélido Hibrido Liquido
Propelente
Impulso 260-300 290-350 320-460
Especifico
Fator de Alto Médio Baixo
Empacotamento
Densidade do Alta Média Baixa
Propelente
o -Limitado  pelo o
-Limitado  pelo -Limitado  pelo
tamanho do
tamanho do Tamanho do
Tempo de tanque e do
. motor tanque
Funcionamento ~ motor ~
-Operacao _Operacio -Operacao
maxima: 150 s p . ¢ maxima: 500 s
maxima: 90 s
Modulagao do Impossivel Possivel Possivel
Empuxo
-Lancamento
-Lancamento -Controle de
. - -Lancamento -Insercao em atitude
Aplicacoes ~ 1 -
Usuais -Insercao em orbita -Insercao em
orbita -Manutencao de | orbita
orbita -Manutencao de
orbita

Humble et al. (1995) compara alguns parametros entre os diferentes tipos
de propelente e suas aplicacdes. A primeira comparacao importante a ser feita
€ o impulso especifico alcancado por cada tipo de propelente, parametro que
fornece uma estimativa da massa de propelente necessaria. Outros fatores
importantes a serem analisados sao o tempo de funcionamento de cada tipo
de motor, o fator de empacotamento de cada propelente, a densidade dos gases
de exaustao, e a capacidade de modulacao do empuxo e de parada e reinicio
do funcionamento. A Tabela 1.1 é apresentada uma breve discussao destes
parametros.

O que se deve compreender destes parametros € que para cada tipo de
missao havera um tipo de propelente mais adequado. Motores foguete a
propelente solido sao mais adequados para lancamentos que nao exigem
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controle absoluto da missao, visto que nao permitem o controle apés a
partida. Apesar disso, sao mais baratos que aqueles com propelente liquido
ou hibrido. Ainda, por possuir um maior fator de empacotamento, € capaz de
gerar mais empuxo por unidade de volume do veiculo e, por isso, €
comumente utilizado em operacoes de lancamento de veiculos espaciais nos
estagios propulsores durante a fase de voo atmosférico.

Ao mesmo tempo, motores foguete a propelente liquido sao os que
apresentam a maior eficiéncia propulsiva, com maior empuxo por unidade de
massa, entretanto sao mais caros e complexos, e por isso sao usualmente
usados em sistema espaciais, que necessitam de um controle bastante fino e
preciso. Outro fato importante € que para realizar a mesma missao, um
motor foguete a propelente solido, em média, precisa de 30% a 50% a mais
em massa de propelente que um motor foguete a propelente liquido.

Motores foguete a propelente hibrido possuem caracteristicas mistas, com
algumas vantagens do motor foguete a propelente solido, como uma maior
densidade e fator de empacotamento, e algumas vantagens do propelente
liquido, como a modulacao do empuxo. Além disso, bem como os motores
foguete a propelente liquido, carrega consigo a maior seguranca de ter
oxidante e combustivel separados fisicamente, esta que talvez seja uma das
maiores desvantagens do motor foguete a propelente solido.

Assim, a necessidade de se obter um veiculo que cumpra requisitos de
altitude, ou seja, que gere um grande empuxo em um pequeno espaco de
tempo para que se atinja a altitude desejada por inércia, ou outro que
cumpra requisitos de altitude e velocidade, e que deve gerar um valor elevado
de empuxo por um intervalo de tempo longo de forma a manter o veiculo
acelerado durante todo esse intervalo, ¢ um fator crucial para o inicio do
projeto de um motor foguete.

Ainda, o desenvolvimento de um veiculo lancador de satélites € uma obra
grandiosa, tanto em numero de pessoas envolvidas quanto em tecnologia e
custos. Do ponto de vista educacional, observa-se que se faz necessaria a
evolucdo dos motores de forma gradual, para que se adquira todos os
conhecimentos e tecnologias necessarias em cada degrau do
desenvolvimento, tal qual foi feito historicamente entre as diversas nacdes.

Tomando este ponto como objetivo central do desenvolvimento deste
trabalho, a missao para a qual deve haver o desenvolvimento da metodologia
de projeto de um motor foguete deve seguir a mesma filosofia.

1.1.1 Evolu¢cdo Historica

Historicamente, a humanidade iniciou o desenvolvimento dos veiculos
lancadores partindo da polvora. Segundo Vogt et al. (2011), os chineses
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descobriram a poélvora no século I A.D., e a usaram como o primeiro missil
somente no século XIII, durante a guerra com a Mongolia. A partir desta data
os foguetes a base de polvora passaram a ser utilizados como armas de
guerras, em uma batalha contra o desenvolvimento tecnolégico dos canhoes.
Foi somente no século XVII, com Galileo Galilei que os foguetes passaram a
estar envolto ao desenvolvimento cientifico, tendo sido usado por ele para
desenvolver o conceito de inércia, que depois seria incorporado as Leis de
Newton.

Ainda com foco armamentista, Congreve, coronel da marinha britanica,
potencializou os misseis e canhoes utilizados em seu navio na guerra contra
as Indias. Alguns anos depois, Julio Verne coloca em voga na ficcdo cientifica
a ideia da viagem espacial, que foi matematicamente provada ser possivel anos
depois pelo russo Konstantin E. Tsiolkovski. Aqui, nos primordios do século
XX, Tsiolkovski defendia o uso de foguetes a propelente liquido, e mostrou que
era possivel relacionar a velocidade do veiculo com a velocidade de exaustao
dos gases, além de provar a necessidade de mais de um estagio de propulsao
para que se pudesse escapar da forca gravitacional terrestre.

Alguns anos depois Oberth e Goddard, na Alemanha e nos Estados
Unidos da América, depois de uma série de incidentes com a polvora
passaram a utilizar motores foguete a propelente liquido, por serem mais
seguros. Enquanto isso, na Russia, Korolev iniciava seus trabalhos com
propulsdao hibrida, que permitiria a ele desenvolver todas as bases da
propulsao liquida anos depois.

Durante a segunda guerra mundial surgiram as entao chamadas bombas
voadoras e, depois, o primeiro foguete liquido a realizar um voo completo com
eficiéncia, a V-2, construida e projetada por Wernher von Braun. Com o fim
da guerra, os cientistas alemaes foram trazidos aos EUA e a base da V-2 foi
usada na criacao do missil PGM-11 Redstone. E se iniciava aqui a corrida
espacial, com EUA e URSS competindo para chegar ao espaco primeiro.

Durante toda a corrida espacial, encerrada pela queda da URSS, diversos
veiculos lancadores surgiram, seguindo algumas filosofias em comum: todos
possuiam mais de um estagio de propulsao, os primeiros estagios movidos a
propelente solido e os ultimos a propelente liquido. Alguns ainda combinavam
motores foguete a propelente sélido e liquido ja no primeiro estagio. Alguns
poucos apenas se mantinham com todos os seus estagios solidos, sendo, em
sua maioria, para voos suborbitais.

1.1.2 A Evolugdo Proposta

Observando o desenvolvimento histérico fica claro a evolucao dos foguetes
solidos para os liquidos, passando, ou nao, pelos hibridos, bem como o
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gradativo aumento de tamanho dos veiculos e, por consequéncia, de sua
altitude e velocidade alcancada. Assim, de forma a desenvolver os
conhecimentos necessarios, bem como feito pelos primeiros cientistas no
desenvolvimento da historia, optou-se por iniciar o desenvolvimento de uma
metodologia de projeto de motores foguete a propelente sélido que pudesse
ser utilizada em pequenos veiculos, que trabalhassem tao somente com um
unico estagio.

De forma a embasar esta escolha em dados técnicos, € nao somente em
uma analise histérica, sera feita uma comparacao entre as tecnologias
envolvidas em motores foguete a propelente sélido e liquido, analisando os
conhecimentos que deverao ser adquiridos, o nivel de complexidade e
diversos outros parametros.

Esta forma de tratar a evolucao da propulsao é ainda uma forma didatica
de se abordar a questao aeroespacial. Estando este trabalho sendo realizado
em conjunto com o Grupo TOPUS de Pesquisas Aeroespaciais, formado este
por alunos de graduacao em engenharia, tem esta abordagem o carater de
formacdo de uma massa critica com o conhecimento na area da propulsao
aeroespacial. E este ponto, a formacao de pessoas com qualificacao cientifica
e tecnologica em alto nivel, encontra-se, também, dentro do escopo de
qualquer trabalho académico, cujo objetivo nao deixa de ser a formacao e o
aperfeicoamento profissional e pessoal dos envolvidos no trabalho.

1.2 Selecao do Motor

1.2.1 Requisitos dos Motores

Seguindo a mesma filosofia da missao proposta, de ser um ponto de
partida ao desenvolvimento do conhecimento, ha duas questdoes que sao
fundamentais de serem abordadas: seguranca e simplicidade. Todo o
procedimento de projeto do motor, desde a escolha dos propelentes, até os
ensaios devem ser feitos com base em estreitos critérios de seguranca a
serem obedecidos de forma a nao causar risco aos operadores do motor em
momento algum. Ainda todo o procedimento de operacdao deve ser feito
seguindo uma série de normas para que nao se corra o risco de, em caso de
alguma falha, ela venha a poder causar danos a qualquer pessoa que esteja
manuseando ou operando o motor ou seu componente, ou que esteja
proxima durante a falha.

Deve ser simples também a ponto de ser manuseado por pessoas ainda
inexperientes, ainda que sob orientacao e acompanhamento, sem que isso
represente sérios riscos a qualquer pessoa, mas complexo o suficiente para
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que se possa obter os conhecimentos necessarios para se avanc¢ar aos niveis
cientifico-tecnologicos seguintes.

1.2.2 Motor Foguete a Propelente Solido

Um motor foguete a propelente solido pode ser descrito de forma geral
como um vaso de pressao de saida unica que armazena em seu interior um
bloco so6lido composto pela mistura de um combustivel com um oxidante em
proporcao adequada para seu funcionamento. Quando ocorre a ignicao desse
bloco, a reacao quimica exotérmica entre o combustivel e o oxidante gera um
gas que se acumula dentro do vaso de pressao até que, em determinado
momento, a diferenca entre a pressao interna e a atmosférica seja tal que ele
seja expulso pela saida unica. Esta, por sua vez, possui um formato
adequado para que, quando o gas passe por ela, seja acelerado até
velocidades acima da do som. Essa massa de gas expulsa em alta velocidade
causa uma variacao na quantidade de movimento do motor que o
propulsiona no sentido contrario a da expulsao dos gases.

Doravante, chamemos o vaso de pressao no qual ocorre a reacao quimica de
combustao de camara de combustao, e a saida unica desta camara de bocal
de exaustao. Chamemos ainda o bloco sdlido composto pelo combustivel e
oxidante de grao propelente. O grao propelente uma vez ignitado inicia sua
queima em uma taxa predeterminada em todas as faces expostas do grao
dentro da camara de combustao, fazendo com que as areas expostas mudem,
aumentem ou diminuam, durante o curso da queima até que se extingua todo
o propelente.

Segundo Humble et al. (1995), os motores foguete a propelente solido sao
simples de operar e relativamente pequenos, porém dificeis de fabricar,
manusear € ignitar, podendo conter produtos de exaustao téxicos, oriundos
de um grao solido altamente reativo e potencialmente explosivo.

Ainda, segundo Sutton e Biblarz (2010), estes motores foguetes sao
simples de se projetar, devido a auséncia de partes moveis, faceis de operar,
de rapido preparo para uso, podem nao conter gases de exaustao toxicos, a
um custo de perda de desempenho, e podem ser reutilizaveis. Entretanto,
costumam apresentar falhas catastroficas, pois o grao soélido pode detonar
espontaneamente sob certas condicoes, a integridade do grao € dificil de ser
comprovada em campo, nao ha como controlar o empuxo durante a
operacao, nao pode realizar um teste quente antes do funcionamento e
possui uma ignicao lenta, além de uma protecao térmica necessaria em
quase todos os motores.

De uma forma geral, os motores foguete a propelente sélido possuem
quatro sistemas, ou pecas, em sua composicao, sendo eles a camara de
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combustdo, o bocal de exaustdo, o sistema de ignicio e um cabecote. E
comum entre motores de alto desempenho que este ultimo seja incorporado a
camara de combustao, como pode ser visto na Figura 1.1.

Enxertona

Conede E ta
Garganta do Bocal one de Exaustao

Saia Traseira do Bocal

Isolamento Térmico

Grao Propelerme///rf;
Saia Frontal \ ——

—\

Vazios no Grdo

Abertura Corpo da Camara de Combustdo

para Corte
de Motor

lgnitor Ncleo Cilindrico

(a) Motor de Alto Desempenho (Sutton e Biblarz (2010))

Cabegote — Corpo da Camara

- Bocal
de Combustdo /
| NG

L N m
.\ Ignitor Elétrico

__ Retentores Grdo Propelente

(b) Motor Experimental (Nakka (1984))

Figura 1.1: Configuracoes Tipica de Motores Foguete a Propelente Solido

Para tornar viavel o uso de um motor foguete a propelente sélido, seguindo
os requisitos impostos na secao anterior, ha de se verificar quatro itens em
especial:

e Toxicidade do combustivel, oxidante e gases de exaustao;
e Risco de ignicao espontanea durante, e apos, o preparo do propelente;
e Falhas devido a problemas na integridade do grao;

e Requisitos de seguranca para fabricacdo, armazenagem e manuseio do
grao propelente.

Ou seja, para que se possa utilizar um motor foguete a propelente soélido,
ha que se encontrar um propelente que cumpra todos os requisitos acima. O
motor foguete a propelente solido, por si, nao apresenta nenhuma implicacao
proibitiva ao seu uso.

Ainda, com o desenvolvimento de um motor deste tipo, poderiam ser
desenvolvidos conhecimentos relativos a:

e Calculo da regressao de um grao solido
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e Calculo das areas de um bocal de exaustao

e Analise termo-estrutural da camara de combustio e cabecote

e Analise térmica do bocal

1.2.3 Motor Foguete a Propelente Liquido

Segundo Humble et al. (1995), um motor foguete a propelente liquido €
formado por tanques nos quais sdao armazenados o propelente - combustivel
e oxidante no caso de bipropelente - que sera injetado em uma camara de
combustao na qual sera aquecido através de uma reacao quimica. O sistema
de alimentacao pode ser feito utilizando uma bomba pressurizadora ou por
simples armazenamento pressurizado. Assim que a reacao ocorre 0s gases
aquecidos se expandem, aumentando a pressao na camara de combustao e
saindo pelo bocal de exaustao, no qual serao acelerados até velocidade
supersonica.

Sutton e Biblarz (2010) exalta as qualidades do motor foguete a propelente
liquido, principalmente por atingir os maiores valores de impulso especifico,
aumentando o incremento de velocidade necessario para missoes espaciais,
além de ser majoritariamente nao toxico, permitir a modulacao do empuxo,
parada e reinicio de seu funcionamento, e possuir uma duracao de
funcionamento bastante acima do alcancado com motores foguete a
propelente solido.

Entretanto, ambos os autores acrescentam duas sérias desvantagens de se
utilizar este tipo de motor: projeto complexo por possuir um grande numero
de partes moveis e um custo de desenvolvimento elevado, ou seja, para se
tornar viavel o uso deste tipo de motor necessita-se uma experiéncia inicial e
um aporte financeiro relevante.

Um motor foguete bipropelente liquido usualmente € composto por um
bocal, uma camara de combustao, uma placa injetora, um tanque de
combustivel e outro de oxidante, podendo haver ainda uma bomba
pressurizadora para cada tanque. Uma visualizacao esquematica de um
motor com bomba pressurizadora pode ser visto na Figura 1.2.

Os desenvolvimentos tecnologicos possiveis seriam varios, muito além dos
ja citados no motor foguete a propelente sélido, porém o salto de conhecimento
de alguém que nunca trabalhou com motores foguete para este tipo de motor

torna seu uso proibitivo.
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Figura 1.2: Motor Foguete Bipropelente Liquido com Bomba Pressurizadora
Sutton e Biblarz (2010)
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1.2.4 Consideragcdes

Em aplicacoes educacionais, em que o objetivo € desenvolver o
conhecimento, fixando-o como ponto de partida para desenvolvimento de
tecnologias maiores, mais complexas e mais eficientes, o motor foguete a
propelente solido traz consigo uma simplicidade de fabricacdo e operacao,
junto a uma série de desenvolvimentos necessarios para veiculos que
atingirao somente velocidades subsonicas e baixas altitudes. Entretanto, o
tempo de funcionamento do motor deve ser tal que se permita verificar e
analisar os dados de seu funcionamento.

Escolhido entao como ponto de partida do processo um motor foguete a
propelente so6lido, deve-se entao determinar qual a faixa de empuxo, tempo de
funcionamento e, principalmente, qual o propelente que sera usado, para que
se possa entao determinar quais os métodos de falha a serem considerados e
que se possa realizar o projeto dos componentes.

1.3 Fundamentacdo Tedrica

Antes de iniciar o desenvolvimento da metodologia de projeto, faz-se
necessario compreender alguns fundamentos fisicos que envolvem a
propulsado de um veiculo espacial e, de forma mais precisa, um motor foguete
a propelente solido. Assim, necessita-se introduzir alguns conceitos
necessarios, bem como suas necessarias expressoes matematicas, para que
possam ser utilizadas no desenvolvimento da metodologia de projeto.

1.3.1 Definicbes em um Sistema Propulsivo

A primeira definicao a ser feita diz respeito ao impulso total, I; fornecido
pelo motor. Quando se trata de um motor foguete, o empuxo gerado, tratado
como parametro isolado, € um dado fraco, pois existem muito motores capazes
de gerar muito empuxo mas por um curto periodo de tempo. Tanto para o
calculo do apogeu como para o calculo da velocidade de escape, requisitos
da missao de um veiculo espacial, o conceito de impulso gerado pelo motor €
um dado mais completo que o empuxo gerado por ele. Além disso, o empuxo
do motor pode variar com o tempo, € assim pode-se trabalhar somente com
valores médios ou maximos.

Integrando a forca gerada pelo motor durante o tempo de funcionamento,
podemos obter entao o impulso total fornecido por esse motor.

t
It:/ Fdt (1.14)
0
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O impulso € proporcional a energia liberada pelo propelente e, por isso, nao
ira variar ao final de cada operacao do motor.

Definido o impulso fornecido pelo motor, pode-se definir um parametro
fundamental para analise do desempenho de um sistema propulsivo, o
impulso especifico, I;. O impulso especifico é a quantidade de impulso gerado
por unidade de peso do propelente. Assim:

t
.y Fd

= 1.15

onde 7 € a vazao massica de propelente. A unidade do impulso especifico no SI
€ o segundo, s, e quanto maior o seu valor, melhor o desempenho do sistema
como um todo. Resolvendo as integrais da Eq. 1.15, podemos obter a equacao
do impulso especifico para os valores médios, ou totais, do funcionamento
do motor. Ainda, segundo Sutton e Biblarz (2010), tratando-se de motores
foguete a propelente sélido, € mais comum o uso da notacdo I,,, € por isso
sera adotada esta notacao.

Iy

g()mp

(1.16)

Iy, =

onde m, € a massa total de propelente consumida.

E desde que, durante a queima, a velocidade na saida do bocal nao € igual
em todos os instantes, € possivel calcular uma velocidade média na saida do
bocal, que pode ser usada nos calculos unidimensionais. A essa velocidade
média axial na saida do bocal da-se o nome de velocidade efetiva de exaustao,
e € definida por:

F
C:Ispgozf (1.17)
m
Como a diferenca entre c e [,, € apenas uma constante arbitraria, a
velocidade efetiva de exaustao também pode ser utilizada como parametro de
comparacao do desempenho de um sistema propulsivo.

A razao de massa de um veiculo € definida como a razao entre a massa
que esse veiculo possui apos o término da operacdao do motor € a sua massa
inicial. ou seja,

_ my

MR = (1.18)

mo

sendo que deve ser aplicada essa razao para cada estagio de um veiculo, e
a razao final do veiculo € o produto de todas as razoes. Pode-se definir o
complementar da MR como a razao de massa do propelente, £, como:
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¢ = mp (1.19)
mo
My

= ——F"— (1.20)

mp + my

Essa definicao pode ser utilizada para compor outras duas razoes em
relacao ao peso inicial do veiculo, a razao impulso por peso € a razao empuxo
por peso. A primeira expressa outro parametro de eficiéncia de projeto, desde
que um veiculo que consiga entregar um maior impulso sendo mais leve, €
capaz de carregar uma maior carga util. Ja a segunda razao expressa a
aceleracao a qual o veiculo é capaz de fornecer para seu proprio sistema, em

multiplos da aceleracao gravitacional.

1.3.2 A Equacdo do Empuxo

Sutton e Biblarz (2010) definem o empuxo como a forca produzida pelo
sistema propulsivo de um foguete agindo sobre o veiculo, uma reacao
experimentada pela sua estrutura devido a ejecao de matéria em alta
velocidade.

Humble et al. (1995) demonstra a formulacao matematica da equacao do
empuxo de uma forma bastante completa, na qual fica bem claro e distinto as
duas componentes capazes de gerar empuxo em um motor foguete. Segundo
ele, parte-se da equacao mais geral da quantidade de movimento, a 22 Lei de
Newton: a soma das forcas externa agindo sobre um corpo € igual a taxa de
variacao temporal da quantidade de movimento daquele corpo. Em sua forma
diferencial, podemos expressar essa lei como mostrado na Eq. 1.21:

ZFx = %(mvz) (1.21)

Entretanto, como o objetivo € analisar as for¢cas geradas pela passagem
dos gases de exaustao pelo bocal, o modelo de volume de controle se faz mais
simples de se trabalhar, e assim:

d 0

E(mvx) =5 /vc(mvx) + /UC VpdMpys — /vc Vpdiivy, (1.22)
Mas recordando que m = pV e que m = pv,A, o que implica em dm =

pu,dA, e assumindo que p e v, sdo constantes na area diferencial dA, podemos

reescrever a Eq. 1.22 como:

Fx:%/ pvde—F/ vep(V - )dA (1.23)
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Figura 1.3: Distribuicao de Pressao em um Motor Foguete
Sutton e Biblarz (2010)

Que pode ainda ser generalizada para:

Frmpuzo = % / pvdV + / U p(U - n)dA (1.24)

onde Fi,,,u0 € a forca de empuxo sobre o veiculo, p € a densidade dos gases de
escapamento, v é o vetor velocidade do fluxo, dV é um elemento diferencial
de volume, n € o versor normal a superficie de controle e dA € o elemento
diferencial de area.

A Eq. 1.24 pode entao ser aplicada para o caso de um motor foguete preso a
um banco de provas. A forca total indicada nesse banco sera uma combinacao
das forcas geradas pela variacdo na quantidade de movimento e pela diferenca
entre a pressao na saida do bocal a na atmosfera, como pode ser visto na
Figura 1.3. Assim, aplicando a Eq. 1.24 e adicionando o termo de empuxo
gerado pela diferenca de pressao, temos:

0
Fompuzo = a/ pvdV + / vp(7 ‘n)dA + (pe — Pa)Ae (1.25)

sendo que a notacao de vetor aqui nao tem sentido devido a tinica direcao que
o fluido pode sair pelo bocal. O fluxo é estacionario na camara de combustao,
fazendo com que o primeiro termo da equacao seja nulo. E considerando um
escoamento unidirecional, ou seja, que todas as linha de corrente estejam
paralelas no bocal, podemos substituir ¥ - # simplesmente por v,. Assim, a
Eq. 1.25 pode ser resolvida como:

Fempuxo - UnpeveAe + (pe - pa)Ae (126)
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ou, simplesmente,

Fempumo - mve + (pe - pa)Ae (127)

onde A, € a area na saida, p, € p. sao as pressoes atmosféricas e na saida, e v,
é a velocidade de saida no bocal. A equacao do empuxo, como definida na
Eq. 1.27 pode ser utilizada sempre que se puder considerar regime
estacionario e fluxo unidimensional através de bocal.

O termo da velocidade de saida no bocal existente na Eq.1.27 nao pode
ser confundido com a velocidade efetiva de exaustdao. De fato, lembrando a
definicao dada pela Eq.1.17 pode-se modificar a Eq.1.27 para:

C:UH+@K_%yE (1.28)
m
o0 que mostra que as duas velocidade serao iguais somente para uma pressao
na saida igual a pressao atmosférica, na qual o bocal se encontra em sua razao
de expansao otima. Caso contrario, pode-se definir a velocidade de saida do
bocal partindo da equacao de conservacao de energia, utilizando as seguintes
hipoteses:

Fluido em regime permanente;

Processo adiabatico

Energia potencial constante

Nenhum trabalho de eixo é realizado

2 2
m+%=m+% (1.29)

E adotando a posicao 1 como sendo a camara de combustao, que pode
ser considerada como uma regiao de estagnacao, € a posicao 2 como sendo a
saida do bocal de exaustao, pode-se reescrever a Eq. 1.29 usando a definicao
de entalpia a pressao constante:

Ve = 1/2¢,(To — 1) (1.30)

onde Tj € a temperatura de estagnacao na camara de combustao e ¢, € o calor
especifico a pressao constante. Ainda, utilizando a definicdo da razao dos
calores especificos, 7, pode-se modificar a Eq.1.30 para:

_ [29RTy T,
Ue_\/'y—l (1 To) (1.31)
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a qual ainda pode ser modificada para incorporar a definicio da constante
universal dos gases perfeitos e para mudar a dependéncia da temperatura de
saida para a pressao de saida, através da teoria de escoamentos isoentropicos.
Assim, podemos obter a equacao da velocidade de saida do bocal como sendo:

1 (&) ] (1.32)
Po

na qual R, € a constante universal dos gases perfeitos, p, € a pressdo de

Q’YRUTO
(v—1)M

Ve =

estagnacao, ou simplesmente a pressao na camara de combustao p., e M € a
massa molecular dos gases de exaustao.

1.3.3 Desempenho de Voo

Independente da missao de veiculo aeroespacial, uma série de
consideracoes necessitam ser feitas para que se obtenha uma correta
estimativa de seu desempenho de voo, isto €, ha de se analisar corretamente
as influéncias da atragao gravitacional terrestre e dos outros corpos celestes
proximos a Terra e ao veiculo durante todo o voo, bem como as forcas de
arrasto aerodinamico durante o lancamento e escape da atmosfera terrestre,
o arrasto devido a existéncia de particulas no espaco, e os efeitos de
perturbacoes externas, como ventos terrestres e solares.

Entretanto, a Eq. 1.11, p. 4, e toda a descricao feita na Secao 1.1, p. 2,
por exemplo, foi obtida desconsiderando a existéncia de forcas aerodinamicas
durante o voo, isto €, desconsiderando a existéncia de componentes de
sustentacao e arrasto. Para que se possa obter um valor condizente com a
realidade, € necessario que se considere a influéncia destas forcas. Todo o
desenvolvimento matematico aqui exposto € baseado em Sutton e Biblarz
(2010) e, portanto, as citacoes serao localmente omitidas.

Forcas sobre um Veiculo em Voo

Durante um voo dentro da atmosfera e, principalmente, em suas camadas
mais inferiores, um veiculo esta sujeito a acao de basicamente quatro forcas:
empuxo, peso, sustentacao e arrasto. O empuxo € a forca produzida pelo
motor do veiculo e age na direcao do eixo do motor.

No caso de um motor foguete, a direcao do eixo do motor € a direcao do
eixo longitudinal do bocal de exaustao. O empuxo pode ser expresso através
da Eq. 1.17,p. 14, considerando que se possa ter uma vazao massica
constante. Esta consideracao ¢é valida para motores foguete a propelente
solido que, apesar de possuirem periodos de transiente no inicio e no final da
queima, possuem também um largo periodo de regime permanente no
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intermédio dos transientes.

A forca peso age sobre o corpo do veiculo devido a acao do campo
gravitacional. A rigor, o campo gravitacional € gerado por todos os corpos
com massa, cada qual com intensidades diferentes devido as diferencas de
massa e distancia entre eles, tal qual expresso na Eq. 1.2, p. 2. Entretanto,
devido a grande distancia de todos os outros corpos planetarios e estelares
diferentes da Terra, e a pequena massa do veiculo e dos corpos terrestres em
comparacao a constante gravitacional de Newton, todas as influéncias
diferentes das do planeta Terra, passam a ser despreziveis. Esse efeito € mais
ou menos intenso quao mais proximo se esta da superficie terrestre ou da
exosfera.

Considerando entao somente a atragcao gravitacional terrestre como
significativa, devemos ainda considerar um fator relativo a geometria do
planeta: a Terra ndo € uma esfera perfeita, fazendo com que a atracao
gravitacional, representada pela aceleracao da gravidade, seja menor na linha
equatorial que nos polos. Da mesma forma, conforme o veiculo se afasta da
superficie terrestre, o efeito da atracao gravitacional diminui, fazendo com
que a aceleracao da gravidade também diminua. Para veiculos cujo objetivo
nao € o escape da atmosfera, entao a variacao da gravidade com a posicao no
globo nao € significativa, mas a variacao da gravidade com a altitude
influencia significativamente no apogeu do lancamento. Dessa forma,
considerando um a Terra como uma esfera de raio R, = 6378, 388km, igual ao
raio equatorial, e com aceleracao da gravidade igual a da superficie terrestre,
go = 9,80665m/s*, podemos definir a variacao na aceleracao da gravidade com
a altitude como:

9 =290 {(R—O)r (1.33)

As forcas aerodinamicas que agem sobre o veiculo sdo a forca de arrasto,
D, e a forca de sustentacado, L. O arrasto € a forca gerada na direcao oposta
a do movimento, enquanto que a sustentacao € a forca gerada na direcao
perpendicular ao vento relativo. De forma geral, pode-se expressar ambas as
forcas como:

D = - CppAu? (1.34)

L=t pan (1.35)
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onde p € a densidade do ar ao redor do veiculo, corrigido para altitude de voo,
A € a area de secao transversal maxima normal ao eixo longitudinal do veiculo,
u € a velocidade de voo, C;, e Cp sao os coeficientes de sustentaciao e arrasto.
Ambos os coeficientes sao funcao da geometria e configuracao do veiculo, do
numero de Mach e angulo de ataque do voo.

Equagdes do Movimento

Considera-se um veiculo que voa nas proximidades da superficie terrestre,
sob acao significativa somente da atracao gravitacional e das forcas
aerodinamicas, movimentando-se em voo equilibrado retilineo em uma
trajetoria bidimensional fixa a um plano, e sendo nula qualquer forca ou
momento que poderia rotacionar o veiculo. E assumindo um veiculo que
possua asas inclinadas em relacao a direcao do voo de um angulo de ataque
«, nao coincidente com a direcao do empuxo.

Sendo 6 o angulo entre a direcao de voo e uma referéncia horizontal, e ¥ o
angulo da direcao do empuxo em relacdo a mesma referéncia, podemos aplicar
a 22 Lei de Newton na direcao do voo, resultando em:

du .
mE:Fcos\Ii—H—D—mgs‘.lnH (1.306)
Enquanto que para a direcao normal a de voo podemos obter:

de
mu%:Fsin\If—Q—i—L—mgcosﬁ (1.37)

As forcas e angulos indicados nas Eq. 1.36 e Eq. 1.37 podem ser vistas
esquematicamente na Figura 1.4(a). Aplicando as Eq. 1.34 e Eq. 1.35 sobre
as Eq. 1.36 e Eq. 1.37, pode-se obter:

du F CD

—:—COS\I’—Q——pUQA—gSiHQ (1.38)
dt m 2m
F
ud—ez—sin\If—Q—l—ﬁquA—gcosé (1.39)
dt m 2m

Como cada uma destas variaveis pode ser alterada independentemente
das outras conforme o instante do voo, tipo de missao e altitude de voo, nao €
possivel se obter uma solucao geral para as Eq. 1.38 e Eq. 1.39. Dependendo
do objetivo da missdo, sera maximizado um parametro diferente do
desempenho de voo.

Adotando agora um veiculo sem asas, tal como expresso na Figura 1.4(b),
que pode representar um veiculo lancador de satélites ou um missil, pode-se
simplificar as equacoes de movimento para uma direcao de voo igual a de
empuxo e forca de sustentacdo nula para angulo de ataque nulo. Assim,
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podemos obter a seguinte relacao para a aceleracao na direcao do voo:

£ Cppu?A

Z—?:%—gsine—ij&i (1.40)

Lembrando que ¢ € definido pela Eq. 1.19, p. 15. Se o voo for vertical,
como ocorre em veiculos de sondagem, entao sin(f) = 1, e pode-se simplificar
a Eq. 1.40. E com isso, integrando os termos da equacao entre os instante de
tempo t =0 e t =t,, quando a velocidade do veiculo € u = uj € u = u,, podemos
obter a velocidade do veiculo ao final da queima do propelente. Entretanto,
a integracao do ultimo termo da Eq.1.40 s6 pode ser feita graficamente ou

numericamente e, por isso, sera somente indicada como:

Cppu’A
/tp & ngo o BCDA
0

1— % mo
tp 1,02

B:/ L (1.41)
) 1-¢L

Vale ressaltar que o uso deste termo s6 € significativo se o veiculo passa
consideravel parte de sua missao dentro da atmosfera ou possui velocidades
de voo significativamente altas, podendo ser desprezado em condicao
contraria. Assim, podemos escrever a velocidade do veiculo ao fim da queima
do propelente como:

BCpA n

u, = —clnl — & —gt, —
mo

Uo (1.42)

onde ug € a velocidade inicial do veiculo, no caso do uso de um booster ou para
um missil aéreo, g € a aceleracao da gravidade média no tempo e na altitude
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alcancada, e ¢ € a velocidade de exaustao efetiva média na altitude do veiculo.
Considerando um veiculo que parte com velocidade nula, a velocidade ao fim
do percurso sera dada por:
| 1 - BCpA
=cln — — -
MR 77T T,

O primeiro termo da equacao expressa a relacao entre a velocidade e o

(1.43)

consumo de massa do veiculo. O segundo termo expressa o efeito gravitacional
na velocidade, enquanto o terceiro termo expressa os efeitos aerodinamicos
sobre o veiculo. Pode-se entao calcular a altitude do veiculo para quando a
queima do propelente se encerra, fazendo:

tp tp 1 tp tp b ol  OnA
/ updt_/ Eln—dt—/ gtpdt—/ / Cqutd D2 gt
0 0 MR 0 0 0 1_5
1 t2 CDA " ctpu?
= ¢l 2 1.44
Yp =Cln — MR T §t —=_dtdt ( )

Para se obter os valores no apogeu do veiculo, basta considerar a Eq. 1.40,
e realizar a integracao no periodo de tempo inicial de ¢, até ¢y, nos quais a
velocidade varia entre u, € uy = 0 € a posicdo inicial € y,.

1.4 Objetivos

Finalizando, € possivel organizar os objetivos deste trabalho e suas
justificativas, de forma a orientar os caminhos a serem seguidos na
continuacao deste capitulo.

Com o objetivo de se desenvolver o conhecimento basico aplicado a
engenharia aeroespacial, partindo desde os desenvolvimentos mais simples,
para que se crie uma cultura de compreensao e responsabilidade necessarios
aos desafios mais complexos, e assim permitir o engrandecimento e o
desenvolvimento cientifico, cultural e tecnologico responsavel desta area de
conhecimento pela comunidade civil, foi proposto o desenvolvimento de uma
metodologia de projeto e validacao de motores foguete a propelente sélido,
que devera cobrir desde os passos iniciais do projeto conceitual do motor, seu
projeto aerodinamico, térmico e estrutural, sua fabricacao, preparo,
operacao, teste e validacao.

Definidos e esclarecidos os objetivos deste trabalho, pode-se partir para seu
desenvolvimento.
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CAPITULO

2

Metodologia de Projeto de Motores
Foguete

A descricao da metodologia de projeto sera composta por uma descricao
dos parametros a serem utilizados no projeto do motor, seguido pela descricao
dos ciclos de projeto e de um sistema para medicao de empuxo e validacao do
motor projetado.

Apos apresentada a metodologia, serao apresentadas as definicoes
adotadas de forma a cumprir os requisitos impostos na Secao 1.2, o
dimensionamento e descricaio dos motores utilizados, e algumas
consideracoes.

2.1 Consideracodes Iniciais

Como ja foi explicado na Secao 1.1, os parametros de projeto de um motor
foguete dependem da missao do veiculo no qual ele sera equipado. Na mesma
secao ficou explicita a necessidade de se realizar uma evolugcdo no
desenvolvimento tanto dos motores quanto dos veiculos, para que se possa
ter um maior aprendizado e uma maior difusao dos conhecimentos e
tecnologias desenvolvidas. Assim, a metodologia aqui envolvida nao
considera a possibilidade de o veiculo ser utilizado para enviar uma carga ao
espaco, condicao esta que forca como parametro de projeto a velocidade de
escape. Serao considerados os parametros relevantes para o projeto de um
motor que lancara um veiculo até uma altitude determinada.
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2.2 Pardmetros de Projeto

Os parametros de projeto sao os dados necessarios para se realizar o
calculo e dimensionamento do motor. Eles envolvem dados geométricos do
motor, do grao e do veiculo, dados do desempenho do motor e do veiculo e o
os limites fisicos, impostos pela escolha dos materiais e critérios de
seguranca. Todos os parametros serao desenvolvidos nesta secao e, ao fim,
serdo reunidos e unidos de forma a tornar bastante clara a ligacao entre eles,
que ira definir a metodologia utilizada.

2.2.1 Pardmetros do Motor

Ao se realizar os calculos do desempenho do motor, ha de se levar em
consideracao o dimensionamento do motor, mais especificamente da camara
de combustao, que ira limitar o tamanho do grao propelente, o tamanho e tipo
do grao, o propelente a ser utilizado, a pressao limite a ser suportada pela
camara de combustao, e outros. Todos estes parametros e como eles foram
calculados esta descrito nas secoes abaixo, na ordem em que se necessita dos
dados.

Cdmara de Combustao

Inicialmente, existem apenas trés parametros relevantes sobre a camara
de combustao: diametro, comprimento e pressao. O diametro interno e o
comprimento util da camara definem o comprimento e diametro do grao
propelente, enquanto que a pressao limite a ser operada na camara interfere
no dimensionamento do bocal e, consequentemente, no desempenho do
motor.

Definida a geometria da camara, um ultimo parametro € essencial: barreira
térmica e inibidor. A presenca de um destes sistemas diminui o diametro util
da camara de combustao, e deve ser levado em conta nos calculos. Assim, os
parametros significativos da camara de combustao sao:

e Didmetro Interno
e Comprimento

Pressao Interna Maxima

Espessura do Isolante Térmico

Espessura do Inibidor de Queima
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Mafteriais

Dada a geometria conhecida da camara de combustao e a pressao limite,
pode-se, a partir da determinacao do material a ser utilizado, calcular a
espessura necessaria para a parede da camara de combustao e, com isso,
seu peso, parametro fundamental para o calculo do apogeu. Para que se faca
esse calculo, € necessario conhecer o material a ser utilizado na camara, sua
densidade e resisténcia mecanica e térmica.

O mesmo deve ser feito para o isolante térmico, do qual se necessita a
densidade e parametros térmicos para que se faca a analise termo-estrutural.
Para o inibidor, entretanto, necessita-se apenas da densidade, visto que nao
possui funcao estrutural. por fim, necessita-se saber qual o coeficiente de
seguranca a ser utilizado, ou seja, quanto o motor deve suportar além do que
foi calculado. Assim, os parametros necessarios sao:

e Material da Camara de Combustao, Bocal e Cabecote

Densidade

Modulo de Elasticidade
Limite de Escoamento
Limite de Ruptura
Dilatacao Térmica
Condutividade Térmica

Variacao do Limite de Escoamento com a Temperatura

e Material do Isolante Térmico
Densidade
Dilatacao Térmica

Condutividade Térmica

e Material do Inibidor

Densidade

e Coeficiente de Seguranca Estrutural

Grao Propelente

Independente do propelente a ser utilizado, pode-se realizar uma analise
genérica do desenvolvimento da queima de um grao propelente solido. Para
isso, primeiramente, deve-se saber a geometria do grao. Existem diversas
geometrias comumente utilizadas, cada qual com uma caracteristica de
queima diversa, e este € o ponto inicial: geometria do grao.
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Figura 2.1: Configuracao de grao segmentada
Nakka (1984)

O primeiro ponto a ser observado para se determinar a geometria do grao €
que a queima sempre ocorre normal a face do grao, em todas as faces expostas
e, por isso, a escolha da geometria € fator decisivo para as caracteristicas de
queima do grao.

Com as caracteristicas geométricas da camara de combustao definidas,
pode-se definir as caracteristicas geométricas do grao. Primeiro em relacao
ao diametro. O diametro externo do grao deve ser igual ao diametro interno
util da camara, ou seja:

DigTao = Dicamara - 2(6pr0t.te7‘mica + 6inibidor) (2- 1)

O comprimento do grao € igual ao comprimento util da camara, se nao for
usada uma configuracao segmentada. O uso da configuracdo segmentada €
comum entre motores com relacao comprimento/diametro (L/D) de camara
muito altas, evitando assim uma queima erosiva, que iria desgastar o interior
do grao solido, aumentando o fluxo de massa e, por consequéncia, 0 empuxo
e a pressao no inicio da queima. Trata-se de uma reparticao igualitaria do
comprimento total em comprimentos menores, como pode ser visto na
Figura 2.1. Assim, o comprimento do grao pode ser dado por:

Lcama'r‘a
Lyrao = - (2.2)
onde N €é a quantidade de segmentos a serem utilizados. Definidos

comprimento e diametro externo do grao, deve-se entao determinar os
parametros que mais influenciardo a queima do propelente: o formato
interno e a inibicao do grao.

O formato interno do grao afeta diretamente a area de queima exposta e,
com isso, diretamente o empuxo e pressao gerados. Algumas dessas formas
podem ser vistas na Figura 2.2.

Os formatos mais usuais sdo aqueles que fornecem uma estrutura mais
resistente, com menor probabilidade de trincas e falhas, nao formem excesso
de residuos, tenham alta fracao volumétrica de carga e sejam faceis de
manufaturar. Neste sentido, as configuracoes tubulares, multi aletas(finocyl),
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Figura 2.2: Configuracgoes internas de graos solidos e suas caracteristicas de
queima
Hill e Peterson (1970)

estrela e tubos segmentados sao as mais utilizadas, segundo Sutton e Biblarz
(2010). Determinado o formato a ser utilizado, deve-se determinar o
diametro, ou dimensao significativa, do formato a ser utilizado.

Ainda, o comportamento da queima de um grao pode ser alterado pela
presenca ou auséncia de inibicao da queima em uma determinada face. Como
a massa de gas gerada € funcao da area de queima, a inibicdo de uma face
diminui a area de queima total, fazendo com que o perfil de empuxo mostrado
na Figura 2.2 seja alterado. Dessa forma, os parametros significativos do grao
propelente solido sao:

e Diametro Externo

Numero de Segmentos

Comprimento do Segmento

Geometria Interna

¢ Dimensao Interna

e Faces Inibidas

Escolha do Propelente

A escolha do propelente € um ponto importante nos parametros de
projeto. Cada propelente ira possuir uma razao de mistura
combustivel/oxidante diferentes, podendo ou nao possuir outros aditivos.
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Assim, a escolha dos componentes do propelente e a definicio de suas
proporcoes € de importancia vital para o projeto, definido, por exemplo, a
faixa de I, em que o motor ird operar.

Além disso, a taxa de queima varia de propelente para propelente, além de
sofrer com alteracao da pressao e temperatura inicial. Essa alteracao s6 pode
ser obtida experimentalmente, mas € possivel se construir aproximacoes para
a taxa de queima através de equacoes exponenciais, como:

r=ap, (2.3)

onde r € a taxa de queima, em mm/s, p. € a pressdao na camara, em MPa, a
€ coeficiente de temperatura, definido de acordo com a temperatura ambiente
do grao, e n € o expoente de pressao ou indice de combustao, que define como
a taxa de queima varia com a pressao. Usualmente existe um par destes
coeficientes para cada temperatura inicial e faixa de pressao de operacao do
motor. Assim, os parametros significativos do propelente sao:

e Composicao
Oxidantes e seus percentuais
Combustiveis e seus percentuais

Aditivos e seus percentuais
e Taxa de Queima
e Coeficientes da Taxa de Queima

e Massa molar e Calor Especifico dos condensados s6lidos

Cadlculo do Apogeu

Se o objetivo do motor € fazer com que um veiculo atinja uma determinada
altitude, entao este se torna o primeiro requisito de projeto. A altitude
alcancada por um veiculo pode ser dada pelo desenvolvimento das equacoes
diferenciais expostas na Secao 1.3.3, p. 18. A solucao destas equacodes
depende do conhecimento de outros parametros, como a gravidade local, mas
mais especificamente, depende dos dados do veiculo no qual o motor
projetado sera montado.

Os dados relevantes do veiculo, para o calculo de seu desempenho, sao:

e Diametro Externo
e Comprimento
e Posicao do Centro de Gravidade
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e Posicao do Centro Aerodinamico

e Momento de Inércia de Rotacao do Veiculo
e Coeficiente de Arrasto do Cone do Veiculo
e Coeficiente de Arrasto das Aletas

e Numero de Aletas

e Massa do Veiculo sem o Motor

¢ Inclinacao da Rampa de Lancamento

Altitude Inicial em relacdao ao Nivel do Mar

O diametro externo e os dados das aletas serao utilizados para calcular
o coeficiente de arrasto do veiculo, enquanto a altitude inicial sera utilizada
para o calculo da gravidade local e da densidade do ar durante o voo. Os
dados restantes sao necessarios para o calculo do apogeu de voo do veiculo.

Validagao e Testes

Os testes realizados com o motor, ou com motores diversos, servem como
base de dados para a entrada também, devido aos coeficientes de eficiéncia.
Treés coeficientes de eficiéncia devem ser adquiridos:

e Coeficiente de Compactaciao do Propelente
e Coeficiente de Eficiéncia da Combustao

e Coeficiente de Eficiéncia do Bocal

Estes trés coeficientes devem ser adquiridos experimentalmente, ou
estimados, e utilizados para o calculo do bocal.

2.3 Descricao da Metodologia

Para o projeto do motor, propde-se entao uma metodologia na qual se faz
uma analise dos requisitos de desempenho do foguete, ou seja, sao
analisados os requisitos da missao tendo como parametros de entrada os
citados na Secao 2.2. O método ¢ dividido em trés ciclos:

e Ciclo 1: Desempenho do Motor
e Ciclo 2: Calculo Termo-Estrutural
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e Ciclo 3: Otimizacdo e Dados de Saida

Para isso, tomam-se os dados da camara de combustao e do propelente a
serem usados. Esses dados sao entao utilizados para o calculo de um motor
capaz de realizar a missao do veiculo. Sao obtidos dados como pressao e
temperatura na camara de combustao, areas da garganta e da saida, impulso
total e tempo de queima, além dos dados geométricos do motor e do grao
propelente solido. Com os requisitos de missao alcancados, faz-se entao o
calculo estrutural do motor, de forma a se obter a espessura da parede da
camara de combustao e do bocal. Neste primeiro momento nao sao
considerados os efeitos térmicos do funcionamento do motor.

O resultado do calculo estrutural € entao utilizado como dado de entrada
para o calculo térmico. Apoés a realizacdo do calculo térmico, € refeito o
calculo estrutural com base na perda de resisténcia do material devido ao
aquecimento. Esse recalculo visa minimizar o peso estrutural do motor,
mantendo o coeficiente de seguranca solicitado. Neste ponto é possivel entao
calcular a massa do envelope motor carregado, ou seja, do conjunto motor e
propelente. Com a massa do envelope adicionada a massa do foguete, € feito
o calculo de desempenho do foguete, calculando novamente o apogeu do
veiculo e a carga paga carregada.

Se os requisitos da missao nao tiverem sido atingidos, reinicia-se o calculo
do motor, agora tendo melhores estimativas da massa do envelope motor
carregado, melhorando a estimativa do impulso total carregado. Se os
requisitos forem atingidos, os dados do motor sao utilizados para obter o
perfil da regido divergente do bocal, resolvendo as Equacdes de Euler
bidimensionais através do Método das Caracteristicas.

Feito o calculo do perfil do bocal, sao gerados os dados necessarios para
que se possa fazer o desenho em um software de CAD e enviar o motor para
fabricacdo. Apos a fabricacao os motores devem ser testados para se verificar
os valores reais obtidos, adequando, assim, os coeficientes de eficiéncia do
programa.

Um modelo esquematico do método proposto pode ser visto na Figura 2.3,
e os diversos blocos que o compoe sao descritos em detalhes nas secoes
seguintes.

2.4 Ciclo 1. Desempenho do Motor

Nesta primeira fase sera feita uma analise do desempenho do motor, pelas
condicoes impostas nos requisitos iniciais, calculando os parametros de
desempenho necessarios € uma primeira estimativa do alcance do veiculo,
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Figura 2.3: Metodologia de Projeto e Validacao de um Motor Foguete

ainda que, nesta fase, nao se considere a massa do Envelope Motor
Carregado (EVC) nos calculos.

Dados do Propelente

Os dados do propelente a serem utilizados para o calculo da pressao na
camara ¢ do desempenho do motor, tal qual massa molar dos gases de
exaustao, densidade do propelente e temperatura de queima, sao retirados do
software Propellant Evaluation Program (PEP), em uma de suas interfaces
graficas. A mais utilizada delas é o Graphical User Interface to PEP (GUIPEP), e
pode ser encontrada em diversos sitios da internet. O programa permite
obter todos os dados termodinamicos necessarios ao desenvolvimento da
analise. Os dados de entrada do programa sao:
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Massa do Combustivel

Massa do Propelente

Massa dos Aditivos

Temperatura em que se misturam

Pressao na Camara de Combustao

Pressao na Saida do Bocal

sendo que € usual utilizar as massas em valor percentual, obtendo assim um
valor genérico para cada combinacao. A temperatura que se misturam €, para
um propelente solido, a temperatura ambiente, e a pressao na camara pode
ser estimada como a pressao maxima, limitada nos requisitos.

Os dados retirados do programa sao:

Densidade do Propelente

Temperatura na Camara de Combustao

Massa dos Produtos da Reacao
e Razao dos Calores Especificos da Mistura Gas/Condensado

Numero de Mols de Gas na Mistura

Numero de Mols do Condensado

Massa Molar da Mistura

Estimativa de Impulso Especifico

sendo que os dados de densidade e temperatura na camara e do impulso
especifico serao usados sem alteracao. Os outros dados necessitam de uma
analise sobre eles.

A razao dos calores especificos apresentada pelo programa € relativa a
mistura dos gases gerados, desconsiderando a fase solida dispersa. Para a
inclusao da fase solida, deve-se fazer as correcoes necessarias para um
escoamento bifasico. Segundo Nakka (1984), ao se realizar as corre¢cdes nas
equacoes de desempenho do motor para um escoamento bifasico, o que se
encontra sao relacao similares as do escoamento monofasico com uma
alteracado na razao dos calores especificos. Esta alteracao reduz o valor de ~,
podendo expressar esta nova razao como:

14 <
Pges (2.4)
L4 Ygas¥,

Yoph = Ygas
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onde ~,,, € a razao dos calores especificos do escoamento bifasico, v,,s € a razao
dos calores especificos dos gases da mistura, C; € o calor especifico da fase
condensada solida ou liquida, Cp,,, € o calor especifico a pressao constante
dos gases da mistura, e ¢ € razao entre a massa do condensado solido e a
massa do gas expelido.

Os valores de C, e Cp,, nao sao fornecidos pelo programa e devem ser
obtidos através de Handbook’s de quimica. Como a quantidade de gases na
mistura € relativamente alta, obter os dados para os gases costuma ser
bastante demorado, entao algumas expressoes podem auxiliar nesta
correcao. O PEP tem como dados de saida o numero de mols de gas e do
condensado, n, € n,, bem como a massa molecular média da mistura, MW.
Assim, podemos escrever:

Cp,, = Loz (2.5)
Ymiz — 1
o ~ nyCp,,, +nsC5 2.6)
Priz ng + ns *
C’pj
as gas 2‘7
/Yg Cpgas Ru ( )
Mmn, + Mmn
MW =299 _~"%°% 2.8
W Ng + N ( )
Mng
= 2.9
M,n, (2.9)
(2.10)

onde Cp

mix

€ Ymiz Sa0 o calor especifico a pressao constante e a razao dos
calores especificos da mistura gas/condensado, este fornecido pelo PEP, e
M, e M, sao as massas molares do condensado e dos gases da mistura. Se
utilizando da Eq. 2.5 € possivel encontrar o valor de Cp,, , nao fornecido pelo
PEP, porém o programa fornece a formula quimica de todos os condensados
solidos e liquidos, e sua temperatura, o que permite ao usuario do programa
informar os valores de M, e C, e com estes dados, € possivel obter os valores
de Cp,,, através da Eq. 2.6, 74, na Eq. 2.7, M,, na Eq. 2.8 e, finalmente, v,
na Eq. 2.9. Com estes dados, € possivel calcular o valor de v,,, na Eq. 2.4.

O outro termo que deve ser analisado dos dados de saida do PEP € a massa
molar da mistura.

2.4.1 Estimativa de Altitude

Com os dados de saida do PEP, pode-se realizar uma estimativa da
altitude a ser atingida pelo veiculo. Como o impulso especifico € dependente
da energia quimica transformada na reacao de combustdao dos constituintes
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do propelente, € possivel obter pelo uso do programa um valor bem proximo
do que sera encontrado experimentalmente.

Partindo do valor obtido do impulso especifico e da massa total de
propelente, pode-se obter o impulso total gerado pelo motor, através da
Eq. 1.16. Com o valor do impulso total, pode-se obter a variacao na
velocidade do veiculo, desde que o impulso € igual a variacao da quantidade
de movimento de um corpo. Como ja se possui as dimensoes do grao e sua
taxa de regressao, pode-se fazer uma estimativa do tempo necessario para
que ele seja totalmente consumido. Assim, utilizando equacoes basicas da
cinematica, pode-se obter a altitude maxima atingida, como mostrado na
sequéncia descrita abaixo:

(2.11)

onde m, € a massa de propelente, m; € a massa do veiculo fornecida no inicio
do programa adicionada a massa de propelente, V € a velocidade atingida pelo
veiculo apos a queima do propelente, no instante de tempo ¢; € a uma altitude
h, e t, € o tempo em que o veiculo € desacelerado pela aceleracao gravitacional,
g, até o ponto em que sua velocidade se torna nula, o apogeu do voo, a uma
altitude H.

Este calculo € uma aproximacao bastante simples, que desconsidera a
massa do motor, suposta aqui muito menor que a do veiculo, considera a
massa de propelente constante e total durante todo o percurso e
desconsidera perdas de energia e o arrasto gerado, porém € suficiente para
estimar se a massa de propelente existente no projeto € capaz, ou nao, de
cumprir os requisitos da missao fornecida. Caso seja possivel, o processo
continua, caso nao seja possivel atingir a altitude requisitada, sera informado
ao usuario que tera a opcao de mudar os parametros de entrada.
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Taxa de Geracdo de Gas

Para se calcular o desempenho do motor, € feita uma simulacdao do
consumo de propelente no tempo, obtendo-se a vazdao massica de gas gerada
na camara de combustao, que sera utilizado para o calculo da pressao
interna. Em um primeiro momento considerou-se, por uma questao de
simplicidade na fabricacdo, uma geometria interna tubular, para a qual
pode-se escrever a taxa de consumo no tempo como:

D! = DI7& 4 2rAt (2.12)
D! = D72 — 2rAt
Lt = Lt—At — 2rAt

e da mesma forma, pode-se obter a evolucao na area de queima:

Al = xD!L! (2.13)
Al =aDLL!
(De)* — (D)
4
Ap = AL+ AL+ A

ext

Al . =2Nr {

onde D € o diametro do grao, L € o comprimento do grao, r € a razao de queima,
ou taxa de regressao, do propelente, e A € a area exposta para queima, e sendo
os indices subscritos . em referéncia ao parametro externo, ; em referéncia
ao parametro interno, .,; em referéncia ao parametro nas extremidades, e os
indices sobrescritos ’ em referéncia ao parametro no instante de tempo atual
e 72! em referéncia ao parametro no instante de tempo anterior, e sendo A4, é
a area de queima total exposta e N o numero de segmentos do grao.

As Eq. 2.12 ainda podem ser escritas na forma de sua derivada, de forma
que se aplique mais facilmente os métodos numéricos sobre as variaveis
envolvidas. Dessa forma:

D, = +2r (2.14)
D; = —2r
L' =—2r

Os parametros iniciais de inibicao e segmentacao do grao sao utilizados
aqui. Se alguma das faces estiver inibida, sua dimensao nao sera alterada nas
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Eq. 2.12, causando uma nao alteracao da sua area exposta nas Eq. 2.13. Da
mesma forma, as Eq. 2.12 consideram a existéncia de diversos segmentos de
grao, alterando a area superior e inferior exposta para queima.

Com o valor da area total de queima calculado, pode-se entao obter a taxa
de geracao de gas do propelente:

‘Mg = Apppr (2.15)

onde A, € a area exposta para queima de propelente, p, € a densidade do
propelente. Neste ponto, podemos encontrar o primeiro parametro de
eficiéncia que sera modificado na fase final, 7,, a razdo entre as densidades
reais e tedrica do propelente.

Pressado na Camara de Combustao

Segundo Sutton e Biblarz (2010), a pressao na camara de combustao pode
ser dada através da equacao de conservacao de massa. Assim, em um motor
foguete, a conservacao da massa afirma que toda a massa gerada deve ser
expulsa através do bocal ou ficar armazenada na camara de combustao. Para
o caso de um motor foguete a propelente sdlido, ele afirma que:

d(pVe) — Awpe
(P )+tp

2.1
dt c* (2.16)

Apppr =

onde p. € a densidade dos gases quentes na camara de combustao, V. € o
volume da camara de combustao, em funcao do consumo de propelente, A,
€ a area da garganta do bocal, p. € a pressao na camara de combustao e
c¢* é a velocidade caracteristica, como funcao da temperatura na camara de
combustao, T..

Segundo Nakka (1984), durante o funcionamento de um motor a
propelente solido, existe uma regiao de regime permanente, na qual a taxa de
gas gerado depende somente da area de queima exposta, e duas regidoes de
transiente, uma no inicio e outra no fim da queima. A duracao dos regimes
transientes sao significativamente menores que a duracao do regime
permanente. A regidao do inicio sera mais ou menos longa dependendo da
eficiéncia do sistema de ignicdo. Serdao consideradas aqui somente as fases
de inicio e de regime permanente. A fase transiente no fim da queima €
definida como aquela na qual o motor ja ndo possui mais propelente util para
ser queimado.

Assim, assumindo que existe escoamento sonico na garganta do bocal, e
considerando o modelo dos gases ideais, pode-se expressar a variacao da
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pressao na camara de combustao como:

(v+1)

n v 2 (v=1)
= Apapy (pp — pe) — T (ﬁ) Aipe (2.17)

Ve dpe
RT, dt

onde a € o coeficiente de temperatura e n € o expoente de pressao ou indice de
combustao, ambos encontrados na Eq. 2.3, e R € a constante universal molar
dos gases de exaustao, podendo ser representada por:

R,

R = M (2.18)
na qual M é a massa molar dos gases de exaustao e R, € a constate universal
dos gases.

O desenvolvimento completo da Eq. 2.17 pode ser encontrado em Hill e
Peterson (1970). Para o caso em que a pressiao na camara permanece
constante, ou seja, quando a taxa de geracao de gas € igual a taxa de
exaustao, a Eq.2.17 pode ser simplificada para:

_1

Ab a(pp _pC) (219)

Pe= 174, GESY)
~ 2 \ (-1
RT, \ v+1

Assim, a pressao na camara de combustao pode ser dada a qualquer

instante da queima como fator dependente da area de queima, da massa de
gas armazenada na camara de combustdao e do volume da camara de
combustao. Ainda, observando que:

(2.20)

e adotando K, = A,/A;, podemos simplificar a Eq. 2.19 para:

Pe = Kn(pp — pe)rc” (2.21)

De posse da pressao da camara e da massa de gas expelida, pode-se iniciar
o calculo do empuxo gerado pelo motor.

Calculo do Bocal

O calculo de um bocal convergente/divergente a ser utilizado em um
motor foguete deve levar em consideracao os dados termodinamicos
calculados através do propelente e da camara de combustao, de forma a
prover condicoes para que o desenvolvimento dos gases na camara de
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combustao evolua para um escoamento supersonico na saida do bocal.

Isso pode ser obtido, de forma simplificada, utilizando a teoria de
escoamentos isoentropicos para um fluxo quasi-unidimensional através do
bocal. Segundo Anderson (2004), a razao entre a area e a velocidade do
escoamento, de forma genérica, pode ser obtida através da combinacao entre
as equacoes da continuidade e da conservacao de quantidade de movimento,
resultando em:

@ (2.22)

onde A quer dizer a area no bocal, V é a velocidade no bocal e M € o numero
de Mach. Essa expressao garante que, para que haja uma variacao de
velocidade, deve haver uma variacao da area da secao por onde o fluido
escoa, e essa variacao depende do numero de Mach do escoamento. Essa
equacao € utilizada como primeira justificativa da necessidade do formato
convergente/divergente de um bocal no qual se deseja uma velocidade de
escoamento supersonica na saida.

Segundo Sutton e Biblarz (2010), dada as condicoes termodinamicas
pré-estabelecidas na camara de combustao, pode-se obter todas as condicoes
termodinamicas de um bocal e, com isso, obter suas dimensoes principais.
Assim, o primeiro objetivo € obter as condi¢coes termodinamicas na garganta
do bocal, na qual a condicao do escoamento deve ser M = 1.

it

Pr = Pe {1 e ; 1)] (2.23)

-1
T, =T. {1 + @] (2.24)

onde p; e T; sao a pressao e temperatura na garganta do bocal. Com isso,
pode-se obter a area da garganta do bocal, e seu diametro.

m | R,T;

A, = = (2.25)
! Dt M~
[4A

D, = Tt (2.26)

sendo A; e D; a area e o diametro da garganta. Tendo os gases atingido a

condicao sonica na garganta do bocal, eles devem ser expandidos até a saida
do bocal. A expansao dos gases € fator da razao entre as areas da saida e da
garganta do bocal e da pressao na saida do bocal. Assim, podemos encontrar
a area na saida do bocal através de:
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) -1
M= (=== ) () T -1 (2.27)
Y= 1 De
At 1+ (“/—1)M2 #tll)
A, = Lz
(%)

2
sendo M, e A, o numero de Mach e o area na saida do bocal, e p. a pressao

(2.28)

y+1
2

na saida do bocal que, para que se obtenha um maximo de empuxo, deve ser
igual a pressao atmosférica, p,, condicao esta chamada de expansao ideal.

Desempenho do Moftor

Calculados as dimensoes do bocal, pode-se obter os dados do desempenho
do motor. Primeiramente, deve-se calcular a velocidade de exaustdo na saida
do bocal, v, através da Eq. 1.32, que € utilizado para calcular o empuxo do
motor, através da Eq. 1.27, o impulso total, [;, através da Eq. 1.14, e o impulso
especifico, [,,, através da Eq. 1.16, reescritas abaixo.

y—1
2 n e R
Ve = 2RIy 1— (p_) (2.29)
(v—-1)M Po
Fempu:co = mve + (pe - pa)Ae (230)
t
I, = / Fdt (2.31)
0
1
I, = — (2.32)
gOmp

Ocorre que esses parametros variam no tempo e no espaco. O empuxo
gerado depende da vazao massica, m, que depende da area de queima, além
de depender de uma relacdo entre a pressao de saida e da pressao
atmosférica, que varia no espaco, conforme a altitude do veiculo se modifica,
o mesmo acontecendo com a velocidade dos gases na saida do bocal, que
também depende de relacdo entre as mesmas pressoes. Esses fatores nao
alteram, entretanto, o impulso total e o impulso especifico que, por isso, sao
parametros mais confiaveis de desempenho.

Outra forma de se analisar o empuxo do motor, utilizada por Nakka (1984),
utiliza o conceito do coeficiente de empuxo, Cy, de forma analoga a um ganho
pela existéncia da regiao divergente do bocal de exaustao. Para se obter a
definicao do Cy, devemos utilizar a definicao da velocidade de exaustao na
saida do bocal, Eq. 2.29, de vazao massica, Eq. 2.33, da razao de densidades
para um escoamento isoentropico, Eq. 2.34, e da equacao dos gases ideais,
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Eq. 2.35, descritas a seguir:

m = pV A= p,V;A; = constante (2.33)
1
— 1\ -1
P _ (1 + Ll) (2.34)
p 2
P =pRT (2.35)

onde v € a razao dos calores especificos dos gases de exaustdao e R € a
constante universal molar dos gases de exaustao, ja descrita pela Eq. 2.18.

Partindo destas equacdes, devemos modificar a Eq. 2.30 de forma a
expandir seus termos, obtendo:

Fempu:ro = ptAtUtUe + (pe - pa)Ae

y+1 =1

972 /9 p D\
Fempumo = Atpc il (_ + 1) 1— (p_>
Y= 1 Y DPe

Fempua:o = CfAtpc + (pe - pa)Ae (236)

+ (pe - pa)Ae

292 (2 = p =
) ()
v—1\7 Pe

Quaisquer das formas de calcular o empuxo do motor sao validas,

(2.37)

0
I

possuindo basicamente a mesma precisao. Um unico detalhe deve ser
adicionado as equacodes da forca de empuxo definidas anteriormente. Todo
bocal, independente de estar operando em sua condicao 6tima, possui perdas
de energia, que devem ser levadas em consideracao para que se possa ter um
valor de empuxo e, por consequéncia, dados de desempenho confiaveis.
Estas perdas sao adicionadas ao termo de eficiéncia do bocal, 7,, que altera o
termo de empuxo gerado pela vazao massica no bocal. Como o dado de vazao
massica € obtido diretamente pela taxa de geracao de gas, se torna mais
conveniente a utilizacao da Eq. 2.30, Sendo esta entao modificada para:

Fempuxo = 77717/;7/716 + (pe - pa)Ae (238)

No recalculo do motor, quando ja for considerada a massa do envelope
motor completo, se faz uma analise da influéncia da diferenca entre a pressao
de saida e a pressao externa, para determinar a altitude que devera ter a
expansao 6tima, de forma a maximizar o impulso total gerado.
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2.5 Ciclo 2: Cadlculo Termo-Estrutural

Calculo Estrutural

Para o calculo estrutural, considera-se apenas os esforcos na parede de
cada componente, nao sendo considerados os esforcos gerados nas juncoes
dos componentes. Para isso, sdo dados de saida do programa os esforcos
normais ao cabecote e ao bocal, que irdo causar o rompimento por
cisalhamento da juncao entre eles e a camara de combustao.

Os esforcos nas paredes utilizam a consideracao de que a camara de
combustao e o bocal formam um vaso de pressao de parede fina. Essa
consideracao € valida quando a razao entre o raio interno do vaso de pressao
€ cerca de dez vezes maior que a espessura da parede, condicao na qual
ocorre um erro de cerca de 4%, segundo Hibbeler (2000).

Dada a suposicao acima, pode-se utilizar o método proposto por Beer et al.
(2007) para se obter as tensoes no Circulo de Mohr. Para isso, deve resolver
as seguintes equacoes:

cDi
g =2 (2.39)
2e
D; 1
oy =" _ (2.40)
de 1+ D;
pcDi 26
maxr — 1 e 2.41
o = 28 ( ; Di) (2.41)

onde o, € 0, sao os esforcos na direcao transversal e longitudinal, 7,,,, € 0
esforco cisalhante na parede da camara, e D; e e sao o diametro interno e a
espessura da parede da camara de combustao. Assim, obtém-se as tensoes
principais para que se possa gerar o Circulo de Mohr, através do qual se obtém
as tensdes maximas sobre as quais a camara de combustao esta exposta,
sendo que os esforcos maximos serao definidos entre o; € 7,,4,.

Aplicando-se os critérios de falha de Tresca e Von Mises, definidos pelas
Eq. 2.42 e 2.43, podemos obter os coeficientes de seguranca da estrutura da
camara de combustao.

Oyield

Tadm = Tmat = 9 (242)
(ineld>2 - O-rznax — OmazOmin + UTQnin = O-gzax (243)
Niresca = Tmat (244)
Nmises = Tyield (245)
01
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onde 7,4, € a tensao de cisalhamento maxima admitida no componente, 7,
€ a tensao de cisalhamento maxima admitida pelo material, 0,,s € a tensao
de escoamento do material, o,,,, € 0,.;, SA0 as maximas tensoes de tracao e
compressao no componente, € Ny.esca € Nmises Sa0 0s coeficientes de seguranca
atraveés dos critérios de Tresca e de Von Mises.

Como o objetivo € dimensionar a espessura da parede do motor, parte-se do
coeficiente de seguranca fornecido como parametro de entrada do programa e
das especificacoes do material escolhido para cada uma das partes do motor
e, com isso, se obtém o valor de o,,,, € de 7,,,, através das Eq. 2.39 a 2.45.

Obtidos os valores da espessura do material na camara de combustao. No
bocal,a espessura sera dada pelos esforcos térmicos e, com isso, em primeira
instancia adota-se a mesma espessura da camara de combustao. Para o
cabecote, deve-se utilizar a pressao na camara de combustao realizando uma
forca normal sobre a face interna exposta a camara, assim, pode-se obter
tensao atuante sobre o cabecote como:

De
7rD7_.2
4

g =

(2.46)

sendo o a tensdo a ser utilizada no calculo dos esforcos sobre a juncao do
cabecote e do bocal com a camara de combustao. A espessura do cabecote,
para que suporte as tensoes térmicas e estruturais impostas a ele deve ser
igual a da parede da camara de combustao.

Com isso, encerra-se a primeira iteracao do calculo estrutural, passando
entao ao calculo térmico.

Calculo Térmico

O calculo térmico visa obter a espessura da regiao afetada pelo calor dos
gases quentes gerados na camara de combustao. Essa regiao pode estar
localizada no isolamento térmico ou diretamente na parede do motor, seja na
regiao do cabecote, camara ou bocal. A temperatura considerada na camara
de combustao € obtida através do programa PEP, adicionada a uma
constante de eficiéncia de combustao, 7., como pode ser visto na Eq. 2.47.

TC/ —= ’[’}CTC (2.47)

A temperatura na camara € considerada igual em todos os pontos pois €
a temperatura de gas, e a temperatura no bocal € obtida através da Eq. 2.48
combinada com a Eq. 2.49.

AN? 1 [ 2 v-1 G
) = = (1 M 2.4
(1) =[5 ()] 248
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T v—1 !
7= (1 + TM2) (2.49)

A utilizacao das equacoes de escoamento isoentropico para o calculo do
perfil de temperatura no bocal € justificavel pois, conforme afirma Anderson
(2004), o escoamento pode ser considerado inviscido e adiabatico, e € possivel
se mostrar que um escoamento reativo em equilibrio quimico nao introduz
irreversibilidades ao sistema, caracterizando um escoamento isoentropico.

Adota-se que a temperatura na camara de combustao, € no cabecote, passa
instantaneamente da temperatura ambiente para a temperatura de queima do
propelente. Essa consideracao ¢€ feita pois, segundo Nakka (1984), o transiente
de temperatura € muito curto, nao sendo valida sua utilizacao, além de ser
uma medida conservacionista. No bocal adotou-se que a temperatura inicial €
igual a temperatura ambiente, e o calor € transferido de acordo com coeficiente
de transferéncia de calor convectivo, h,,, definido por:

k
R = Nuﬁ (2.50)

()

Nu = 0,023Re*°pr'/? (2.51)
onde k € a condutividade térmica do material, Nu é o namero de Nussel, D, €

o diametro interno do bocal, Re € o numero de Reynolds e Pr € o numero de
Prandtl. Sabendo que podemos definir estas constantes adimensionais como:

_vdp

Re (2.52)
L
Pr— % (2.53)

Entretanto, devido a geometria complexa do bocal, utilizou-se um diametro
meédio, D, ,, para calcular o coeficiente de transferéncia de calor convectivo.
Esse diametro médio foi definido através da ponderacao entre as areas da
secao transversal central do bocal. Assim, pode-se expressar D;  segundo a
Eq. 2.54.

(Dt+Dent)2Lconv _'_ (Dt+De)2Ldiv
4 4

D, ==
tmed (Dt+Dent)Lconv _'_ (Dt+De)Ldiv
2 2

(2.54)

D, € o diametro da garganta, D.,; € o diametro na entrada do bocal, D, € o
diametro na saida do bocal, Ly, € o comprimento da secao divergente € L.,
€ o comprimento da secao convergente do bocal. A transferéncia de calor
no interior do material do isolante térmico ou do corpo do motor € calculado
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utilizando a equacao do calor, segundo descrito em Incropera e Dewitt (2006):

19T 8T 8T

P T w—Fa—zﬂ (2.55)

onde o € a difusividade térmica, T € a temperatura, t € o tempo, x € a
coordenada no eixo horizontal e y € a coordenada no eixo vertical. Para que a
Eq. 2.55 possa ser aplicada se faz necessario um modelo bidimensional do
motor. Assim, adota-se a suposicao de que o fluxo em um motor foguete pode
ser considerado axissimétrico, ou seja, € constante em relacao a direcao
axial, sendo bastante plausivel por ser o motor um corpo de revolucao.
Partindo deste principio, pode-se adotar que, dado um plano de simetria
axial, este plano € uma superficie bidimensional. Essa suposicao nao €
essencialmente verdadeira, pois para que se pudesse considerar o motor um
corpo bidimensional ele deveria ter suas propriedades constantes ao longo do
eixo azimutal, o que nao ocorre, entretanto, essa aproximacao implica em

erros pequenos para a analise.

A evolucgao temporal bem como a discretizacao pelo método das diferencas
finitas, utilizado para realizar os calculos da evoluc¢ao térmica, estao descritos
em Bakkenist et al. (2012).

Otimizag&o Termo-Estrutural

Apos realizar os calculos térmicos, encontra-se a espessura de material
afetado pela exposicao térmica. Da mesma forma, no caso de um motor que
possua isolamento térmico, encontra-se o tempo no qual o isolamento suporta
o calor e o quanto ele permite que o material estrutural se aqueca.

Considera-se, entao, que o novo diametro interno do motor € o diametro
externo da regiao termicamente afetada e, com isso, se recalcula a espessura
necessaria a parede de todos os componentes do motor. A espessura da
parede, entao, € calculada como:

€tot = Cterm T Cestrut (256)

onde e;,,; € a espessura final do material, ¢, € a espessura da regidao
termicamente afetada e e.y .+ € @ espessura da regiao que resistira as tensoes
aplicadas aos componentes do motor.

Com essa nova espessura se calcula a massa do motor, utilizando
geometria basica e as densidades dos materiais fornecidas nos parametros

iniciais.
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2.6 Ciclo 3: Missao e Otimizacdao

Calculo da Misséo

Com os dados do desempenho do motor e sua massa, € possivel realizar o
calculo do desempenho do veiculo, desde o momento de seu lancamento até o
apogeu e, se houver, seu retorno ao solo. Para isso, deve-se usar um método
iterativo, avancando no tempo, que calcule todos os parametros envolvidos em
cada instante do voo do veiculo

Para se calcular a cinematica do veiculo, primeiro deve-se obter os dados de
massa e inércia. A massa do veiculo sem o conjunto envelope motor carregado
deve ser adicionada a massa estimada do motor, para que se possa realizar
a evolucao temporal considerando a variacao da massa de propelente. Dessa
forma teremos:

M, =M, + Mpotor (257)
+ MmotorXCGmotor

semmotor

Usemmotor XCGvsemmotor

M,
2 + Mmotor (XC’GU - XCGmotor)2 (259)

(2.58)

Xea, =

Vsemmotor )

[’l) = I'Usemmoto'r + Mvsemmotor (XCG’U - XCG

onde M € a massa, X¢¢ € a posicao do centro de gravidade, I € o momento de
inércia de rotacao do veiculo, e os indices subscritos v representam o veiculo
com 0 MOtor, Vsmmotor O VEeiculo sem o motor, e motor o motor. Assim, com base
nestas correcoes para adicao do motor ao veiculo, pode-se realizar a evolucao
temporal pelo consumo da massa, e obter os dados geométricos do veiculo:

M = M, + M, (2.60)
M, X, M, Xco
Xeg = CG”AZ P0Gy 2.61)
I=1,+M,(Xce — Xce,)? + Mp(Xee — Xea,) (2.62)

sendo o indice p relativo a massa de propelente existente naquele instante de
tempo e os termos sem indice se referem ao veiculo completo naquele instante
de tempo.

Com os dados geométricos obtidos, pode-se iniciar os calculos
aerodinamicos do veiculo. A condicao de inclinacao inicial do veiculo, 6, €
igual a inclinacao da rampa de lancamento, parametro de entrada do veiculo,
assim:
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«a = 0 + arctan M (2.63)

v,
Lo = 5oV (Ve = Vienio)Cr0 Ay 2.64)
Djo = 5o\ VE + (Ve — Veento PO Arrans (2.65)
ME =Xca— Xca (2.66)

onde « € o angulo de ataque do veiculo, V € a velocidade do veiculo, em suas
componentes x e y, V..o € a velocidade do vento, p € a densidade do ar, na
altitude de voo, C},_ € a variacado do coeficiente de sustentacao do veiculo com
o angulo de ataque, C'p € o coeficiente de arrasto do veiculo, A..,s € a area de
secao transversal do veiculo, ME € a margem estatica, e X¢c4 € a posicao do
centro aerodinamico.

Os termos D/, e L, sao assim definidos para o calculo das componentes
da forca de arrasto e sustentacao. Quando as forcas de aerodinamicas sao
decompostas, o termo de velocidade ao quadrado deve ser analisado com
atencao. Se for utilizada a velocidade decomposta diretamente, a
decomposicao trigonomeétrica seria aplicada duas vezes e, por isso, deve-se
usar o produto da velocidade total com a velocidade decomposta. Assim, a
variavel definida contém somente a velocidade total do veiculo, deixando a
multiplicacao pela componente da velocidade para o calculo das
componentes da aceleracao.

Com os dados aerodinamicos calculados, pode-se entao calcular a
aceleracao do veiculo em todas as direcoes:

— sin eFempuzo + L/va - D/UV;:

a A ( )
6)Pjem UTO L ’UV - D UV
4, = +M/ Ly (2.68)
L ME
o= # (2.69)

sendo a a aceleracao do veiculo, nas suas componentes, w a aceleracao
angular, e L, a componente da forca de sustentacao. Com os dados da
aceleracao do veiculo, € possivel realizar uma integracao numeérica e obter os
valores de velocidade e altitude. Esse processo se repete até o fim da massa
de propelente.

Ao fim da massa de propelente, ainda ha uma certa quantidade de gas
dentro da camara, e por isso, ainda ha uma certa quantidade de empuxo
sendo gerado e, assim, ainda ha uma pequena aceleracao no veiculo. O
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apogeu do veiculo € alcancado quando a velocidade V, se torna nula, e com
isso se tem tanto a altitude maxima como o tempo de subida do veiculo.

Calculado o desempenho do veiculo, e estando ele de acordo com o imposto
nos requisitos, parte-se entao para a fase de otimizacao do bocal, de forma a
aumentar os valores de eficiéncia.

Calculo do Perfil do Bocal

O método utilizado para otimizacao do bocal do motor € o descrito
em Anderson (2004), e foi implementado e comparado com dados existentes
por Volpato et al. (2012).

Utiliza-se a equacao potencial da velocidade, para um escoamento
irrotacional e bidimensional, de forma a obter as equacoes caracteristicas do
escoamento dentro do bocal.

22 y? 201 Py
<1 — ?) Srx + <1 — ¥> dyy — " Szy =0 (2.70)

onde ¢ sao os potenciais de velocidade, X e Y sao as coordenadas cartesianas

e a ¢ a velocidade do som. E lembrando que pelas regras de calculo, temos:

dr = Pxx - dx + Pzy - dy
dy = Qxy - dx + Pyy - dy

(2.71)
pode ser demonstrado que:
1-% 0 1-%
dr  du 0
Pry = ; _(1_2 d:L_QU dﬁ % = % (2.72)

onde N e D sao o numerador e o denominador da matriz, devendo ambos ser
igualados a zero para a obtencao das equacOes -caracteristica e de
compatibilidade. Apos algumas manipulacoes algébricas, e fazendo D = 0,
pode-se obter a seguinte equacao para as linhas caracteristicas:

(@> =tanf £+ p (2.73)
dI‘ char

A interpretacao dessa equacao € dada pela Figura 2.4, na qual C+ e C'— sao
as linhas caracteristicas, ¢ € o angulo do escoamento e i € o angulo de Mach,
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Linha de
Corrente

Linha Caracteristica

Figura 2.4: Interpretacao Geométrica das Linhas Caracteristicas
Anderson (2004)

que pode ser dado por:

1
| = arcsin i (2.74)

onde M € o numero de Mach. Com o uso da interpretacao geométrica da
Figura 2.4, podemos calcular o valor dos angulos das linhas caracteristicas
como:

A=0+pu, para C + (2.75)
A=0—pu, para C— (2.76)

Por outro lado, tomando agora N = 0, podemos encontrar as equacoes de
compatibilidade, dadas por:

O+ v(M)=K — (2.77)
0 —v(M)=K+ (2.78)

na qual K— e K+ sao constantes ao longo das linhas C— e C+, e v(M) € a
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funcao de Prandtl-Meyer, dada por:

1 —1
v(M) = 1/7+ arctan \/7—(]\/[2 —1) —arctan vV M? — 1 (2.79)
v—1 v+1

sendo v o coeficiente de expansao adiabatica dos gases.

O método computacional consiste em utilizando o valor do namero de Mach
da saida do bocal e da garganta, utilizar as coordenadas e angulos das linhas
caracteristicas de dois pontos para calcular o ponto seguinte.

Com isso, € possivel obter os pontos iniciais das linhas C—, antes de se
cruzarem com as linhas C+, partindo do numero de Mach na garganta do
bocal. Com isso, € possivel calcular os pontos nos quais as linhas C+, vindas
da saida do bocal, se cruzam com as linhas C'—. Por fim, com o conhecimento
do cruzamento das linhas, pode-se calcular o perfil do bocal utilizando as
linhas C'+ e a solucao das equacoes como uma funcao de parede.

Com isso, € possivel se obter o perfil do bocal que ira minimizar as perdas
de energia para aquela condicao de numero de Mach na saida, com menor
comprimento possivel.

Validacao

A validacao dos resultados so € possivel através de ensaios. Apos o projeto
do motor e do bocal, se faz necessario testar os motores em solo, de forma a
verificar a real curva de empuxo versus tempo que ele ira ser capaz de
fornecer. Além disso, € através destes ensaios que se pode obter os valores
dos coeficientes de eficiéncia necessarios ao correto projeto do motor.

Para que estes testes possam ser realizados de forma segura e precisa, foi
desenvolvida uma bancada de ensaio de motores, na qual foi acoplada uma
balanca de medicao de empuxo.
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CAPITULO

3

Projeto dos Motores Foguete @
Propelente Solido

3.1 Definicdes do Projeto

Nesta secao serao descritas todas as definicdes a serem tomadas no projeto
de forma a atender os requisitos propostos na Secao 1.2.

Foram projetados, para analise e validacao da metodologia, dois motores
foguete a propelente solido, os quais tinham por objetivo analisar o
procedimento de calculo do motor e a balanca de medicao de empuxo. O
calculo do perfil do bocal foi omitido devido a indisponibilidade de um centro
de usinagem por comando numeérico computacional.

3.1.1 Moftores

Como definido, serao utilizados motores foguete a propelente sélido. Cabe
definir, entdo, qual sera a configuracao desses motores, para que se possa
realizar o projeto e dimensionamento de cada componente, bem como definir
quais serao os materiais usados, € os critérios de seguranca a serem adotados.

Componentes do Motor

Conforme mostrado na Figura 1.1 um motor foguete pode possuir mais de
uma configuracdo. A escolha da configuracao a ser utilizada deve levar em
consideracao diversos fatores, como material a ser utilizado, processos de
fabricacao disponiveis e facilidade de operacdo. Assim, foi escolhida a
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configuracdo de motor em trés pecas, unidas por rosca, devido a sua
facilidade de fabricacdao, montagem e de obtencao dos materiais necessarios.

Com isso, o motor tera um cabecote, uma camara de combustiao e um
bocal de exaustao, em pecas separadas, fabricados no mesmo material, aco
AISI 1020, unidos por rosca feita diretamente na peca e vedacao por juncao
de faces metalicas, como pode ser visto na Figura 3.1.

(@) Camara de Combustao: (b) Bocal de Exaustao
Vista Frontal

(c) Camara de Combustao: (d) Cabecote
Vista Superior

Figura 3.1: Componentes do Motor Foguete Projetado

Condi¢ées Limites

Foi definido que, em funcionamento normal, os motores deveriam ter

alguns parametros limitados, por questao de seguranca:

o T, ... =500N
e p., . =4MPa
hd mpmaa: = 1kg

A determinacao das condicées limites € de fundamental importancia para
que se definam os métodos de falha do motor.
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Métodos de Falha

Por se tratar de um experimento, deseja-se obter os dados do experimento
independentemente de haver, ou nao, alguma falha durante sua execucao.
Dessa forma, estipulou-se que os motores deveriam suportar condicoes de
operacao nao usuais, para que os motivos dessa falha pudessem ser
investigados sem que houvesse a perda do motor. Assim, mesmo que o motor
funcionasse em sua condicdo de maxima pressao esperada, valor este ja
bastante superior a pressao de trabalho, todos os componentes do motor
deveriam ser capazes de suportar essa condicao de operacao.

3.1.2 Propelente

O propelente escolhido para ser utilizado no motor foi o KNSU, uma
combinacao entre nitrato de potassio e sacarose comum, conhecido
popularmente como candy rocket. O KNSU € um propelente bastante
utilizado por foguetistas amadores, devido a sua praticidade de fabricacao e
armazenamento, baixa toxicidade, e pelo fato de nao ser explosivo. Os
componentes quimicos podem ser facilmente encontrados para venda em
agropecuarias, o nitrato de potassio € utilizado como fertilizante quimico, e
em supermercados.

O utilizado nos experimentos foi um fertilizante quimico com 98,8% de
KNO;s e 1,2% de K50,. Para a sacarose, utilizou-se um acucar cristal comum.
Evita-se o uso do acgucar refinado pois no processo de refino e branqueamento
sao adicionados uma série de contaminantes.

Os componentes passaram por um processo de moagem, em separado,
utilizando um moinho de bolas construido pelo Grupo TOPUS de Pesquisas
Aeroespaciais, em trabalho de Monteiro et al. (2010), como pode ser visto na
Figura 3.2. O tempo de moagem utilizado foi de 30 minutos, tanto para o
nitrato de potassio quanto para a sacarose. Este tempo, segundo Battagin
et al. (2011), é suficiente para que, em média, os graos de nitrato e sacarose
sejam diminuidos para 45,7 ym e 85,3 ym de diametro, respectivamente.
Apo6s a moagem, os componentes quimicos sao misturados em uma
proporcao de 65:35 em massa de oxidante e combustivel, ou seja, de KNO; e
CsH1206. A mistura € aquecida até a temperatura de melado, na qual a
sacarose comeca a derreter e, quando toda a sacarose esta misturada ao
nitrato de potassio em um estado quase fluido, é adicionada ao tubo da
camara de combustao, utilizado como molde. Segundo Battagin et al. (2011),
o tempo de permanéncia da mistura em alta temperatura, durante o processo
de aquecimento, influencia na eficiéncia da combustao do propelente e nao
deve superar 8 minutos apoés o ponto de cura. Quanto maior o tempo de
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Figura 3.2: Moinho de Bolas
Monteiro et al. (2010)

Figura 3.3: Amostras de Cozimento de 1 a 18 minutos apos a cura
Battagin et al. (2011)

permanéncia, maior a perda de energia armazenada na sacarose durante a
queima. Tal fato pode ser notado pela variacao na coloracao do grao soélido,
como mostrado na Figura 3.3.

Apos ser despejado no molde, o grao € resfriado e suas faces inibidas sao
tratadas. O processo de inibicao foi adotado pois € uma forma de se diminuir
a pressao na parte interna do motor, além de aumentar significativamente o
tempo total de queima do grao. Para isso, escolheu-se inibir a face externa do
grao, por ser a face que mais contribui com area de queima.

O processo de inibicao utilizado € sugerido por Nakka (1984), e utiliza
tecido de algodao cru de malha fina e resina epoxi. O tecido € embebido em
resina e enrolado em volta do grao propelente, como mostrado na Figura 5.5.
A resina utilizada foi a Araldite LY 5052 com endurecedor Aradur 5052 CH,
na proporc¢ao de 5:1 em massa de resina e endurecedor.
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(b) Processo de Enrolamento (c) Grao Inibido

Figura 3.4: Processo de Inibicao do Grao Propelente

3.1.3 Aquisicao de Dados

Para que se pudesse haver uma coleta de dados significativa, adotou-se
que os motores deveriam operar por intervalos de tempo superiores a 2 s,
porém, para nao exceder os limites de seguranca, esse intervalo nao poderia
ser superior a 5 s..

3.2 Dimensionamento dos Moftores

Em motores foguete a propelente sodlido, a direcao de queima, ou de
regressao, € sempre normal as faces expostas ao gas quente e, por isso,
desde que a razdo L/D do grao seja maior que 1, o diametro do grao se faz
notar no tempo de queima, enquanto que o comprimento do grao tem maior
influéncia sobre o empuxo maximo, devido ao aumento da massa total de
propelente. Devido a isso, € em consonancia com os requisitos impostos,
foram adotados motores que utilizassem graos tubulares simples, com
diametros elevados e comprimentos reduzidos. Ainda, foi utilizado um
processo de inibicao de queima da face externa do grao. Essas medidas, em
conjunto, aumentam o tempo de queima do grao propelente, mantendo
baixos os valores da pressao na camara € o empuxo maximo do motor.

Assim sendo, foram definidas as dimensdes para os motores e seus
respectivos graos propelentes solidos, como indicado na Tabela 3.1, para
uma primeira aproximacao. Os valores finais seriam definidos
posteriormente através do calculo termo-estrutural comparativamente as
tabelas de tubos disponiveis para fabricacdo. Nesta primeira analise foram
utilizados valores de coeficientes de eficiéncia ideais.

Também se pode observar na Tabela 3.1 os dados obtidos pela analise
dos requisitos, definindo o desempenho de cada motor em sua condicao de
operacao e na condicdo extrema de falha total do inibidor. As curvas tedricas
de empuxo versus tempo podem ser vistas na Figura 3.5.
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Tabela 3.1: Dimensoes Iniciais dos Motores 1 e 2

Parametro Motor 1 Motor 2
Inibido | Nao Inibido Inibido | Nao Inibido
Diametro Camara 70 mm 95 mm
Comprimento Camara 100 mm 95 mm
Diametro Externo Grao 68 mm 93 mm
Diametro Interno Grao 12,7 mm 12,7 mm
Comprimento Grao 98 mm 93 mm
Massa Grao 0,649 kg 1,171 kg
Area da Garganta 70,00 mm? 99,00 mm?
Area da Saida 560,5 mm? 792,7 mm?
Pressao Maxima 4,64 MPa | 14,48 MPa || 4,67 MPa | 13,86 MPa
Tempo de Queima 2,15 s 0,79 s 3,41 s 1,23 s
Impulso Total 985 N.s 1053 N.s 1760 N.s 1886 N.s
Empuxo Maximo 533 N 1797 N 759 N 2430 N
2000 - 2000 -
1800 - 1800 4
1600 - 1600 1
= 1) = 1)
£ 1000 4 x 1000 -
E o §
400 - 400 ~
200 200 1
0 | | | 0 1 . |
00 10 20 20 0.0 1.0 20 3.0
Tempo [s] Tempo [S]
(a) Motor 1 Inibido (b) Motor 1 Nao Inibido
3000 4 3000 -
2500 4 2500 4
z 2000 4 = 2000 -
5 1500 4 g 1500 -
L%L 1000 Ug_; 1000 -
500 r\ | 500 4
0 T T T 1 0

0.0 1.0 20 3.0 4.0 0.0 1?0 2?0 3:0 4?0

Tempo [s] Tempo [s]

(c) Motor 2 Inibido (d) Motor 2 Nao Inibido

Figura 3.5: Curvas de Empuxo Teorico dos Motores 1 e 2

Calculo Estrutural

de material de 2,5 mm para ambos os motores.

O calculo estrutural dos motores objetivava obter as tensdoes maximas e os
coeficientes de seguranca no motor. Utilizou-se inicialmente uma espessura

Para o caso do motor
operando com a face externa do grao inibido, isso garantia que, para o
motor 1, o coeficiente de seguranca seria de 5,39, enquanto que para o motor
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2 seria de 3,97, ambos razoaveis para o objetivo destes motores, que € o de
colher os dados experimentais de qualquer forma.

Caso haja uma falha na inibicdo, a pressado interna ira aumentar e os
coeficientes de seguranca caem para 1,73 no motor 1 e 1,33 no motor 2,
porém neste caso o efeito térmico € pouco efetivo devido ao baixo tempo de
exposicao.

Analise Térmica

A analise térmica de ambos os motores mostrou que, apos um tempo
consideravel de funcionamento e, pela nao utilizacao de nenhum tipo de
isolamento térmico, a espessura da regiao termicamente afetada poderia ser
superior a 9 mm, como pode ser visto na Figura 3.6, tornando a fabricacao
dos motores proibitiva. Assim, adotou-se a espessura de material na qual a
temperatura fosse inferior a 600 °C como regiao nao afetada. Nesta
temperatura, segundo Chen et al. (2006), o aco perde cerca de 20% de seu
modulo de elasticidade e 30% de sua tensao de escoamento. Com isso, foi
possivel determinar a regiao afetada de cada motor e calcular os coeficientes
de seguranc¢a. O recalculo estrutural é feito com base nesta espessura. Para
o motor 1, a espessura termicamente afetada determinada foi de 2,5 mm e
para o motor 2, a espessura determinada foi de 3,5 mm.

Ainda, outro calculo térmico foi realizado, considerando a duraciao da
queima para maximo empuxo, ou seja, para a nao inibicao de nenhuma das
faces. Nesse caso, o tempo de queima € significantemente menor o que,
apesar do aumento na pressao na camara, implica em uma menor
temperatura na parede interna da camara. Com isso, as espessuras
termicamente afetadas para o motor 1 e 2 foram, respectivamente, 1 mm e
1,5 mm.

Recalculo Estrutural

Com os dados do calculo térmico, decidiu-se por aumentar a espessura
do material para 4,5 mm. Esse aumento de espessura, unido a diminuicao da
tensao de escoamento do material, ainda garantia um coeficiente de seguranca
de 2,74 para o motor 1 e 1,05 para o motor 2, suficientes para garantir que nao
havera falha no motor em operacao normal. Quando em operacao nao inibida,
aregiao termicamente afetada € significativamente menor em comparacao com
a espessura do funcionamento normal, fazendo com que os coeficientes de
seguranca sejam de 1,60 e 1, 06.

Vale ressaltar que estes valores de coeficientes de seguranca foram obtidos
utilizando as pressoes maximas de uma queima ideal, ou seja, os coeficientes
de seguranca reais sao maiores que os valores acima.
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Figura 3.6: Analise Térmica dos Motores
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3.3 Descricdo dos Motores Projetados

Apos a realizacao dos calculos termodinamicos, estruturais e térmicos,

foram obtidos os valores finais das dimensées e do desempenho dos motores
projetados, como pode ser visto nas Tabelas 3.2 e 3.3. Na Tabela 3.2 sao
mostrados os valores obtidos considerando todos os coeficientes de eficiéncia

iguais a 1, ou seja, um motor ideal, enquanto que na Tabela 3.3 sao
utilizados os valores de eficiéncia retirados de Nakka (1984), de forma a se
obter dados mais proximos dos valores experimentais.

Tabela 3.2: Caracteristicas Finais Ideais dos Motores 1 € 2

Parametro Motor 1 Motor 2
Inibido | Nao Inibido | Inibido | Nao Inibido
Diametro Camara 69,85 mm 95,25 mm
Comprimento Camara 100 mm 100 mm
Diametro Externo Grao 68 mm 93 mm
Diametro Interno Grao 12,7 mm 12,7 mm
Comprimento Grao 100 mm 100 mm
Massa Grao 0,662 kg 1,077 kg
Area da Garganta 69,78 mm? 97,47 mm?*
Area da Saida 558,69 mm? 780,40 mm?
Pressao Maxima 4,78 MPa | 14,90 MPa || 4,78 MPa | 14,09 M Pa
Tempo de Queima 2,13 s 0,79 s 3,39 s 1,22 s
Impulso Total 1009 N.s 1076 N.s 1763 N.s 1887 N.s
Empuxo Maximo 548 N 1845 N 765 N 2433 N

Tabela 3.3: Caracteristicas Finais Estimadas dos Motores 1 e 2

Parametro Motor 1 Motor 2
Inibido | Nao Inibido Inibido | Nao Inibido
Efic. de Compactacao 0,9
Massa Grao 0,596 kg | 1,054 kg
Efic. de Combustao 0,95
Pressao Maxima 3,97 MPa | 12,35 MPa || 3,97 MPa | 11,69 M Pa
Tempo de Queima 2,26 s 0,83 s 3,59 s 1,30 s
Efic. do Bocal 0,75
Impulso Total 651 N.s 707 N.s 1139 N.s 1236 N.s
Empuxo Maximo 334 N 1152 N 466 N 1519 N

As curvas de empuxo para os casos ideal e real de cada motor podem ser

vistos nas Figuras 3.7 e 3.8, enquanto que a visualizacao final dos motores
pode ser encontrada nas Figuras 3.9 a 3.12.
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Figura 3.8: Curvas de Empuxo Teorico Estimado dos Motores 1 e 2
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Figura 3.9: Motor 1: Vista em Corte
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Figura 3.10: Motor 1: Vista Explodida

61



Figura 3.11: Motor 2: Vista em Corte

— —

Figura 3.12: Motor 2: Vista Explodida
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CAPITULO

a4

Bancada de Ensaios Horizontal para
Motores Foguete

Para se realizar os testes dos motores foi projetada uma bancada para
ensaios horizontais de motores foguete e uma balanca para medicao do
empuxo. A bancada € composta por uma estrutura rigida capaz de suportar
os esforcos impostos pelos motores a serem testados, enquanto a balanca é
composta pelos sistemas de fixacdo do motor e pelas células de carga.

Os testes foram realizados, em um primeiro momento, em um local
isolado, de forma a verificar a seguranca dos motores quanto a explosao e,
posteriormente, na balanca, para se realizar a medicao do empuxo.

A bancada € composta por trés regioes, que podem ser vistas na Figura 4.1:

e Teste: regiao na qual se localiza a balanca

e Armazenamento: regiao na qual pode se armazenar tanques, sistemas de
injecao e alimentacao

e Aquisicao: regiao na qual se localiza o sistema de aquisicao de dados

Esta divisao se da por questoes de seguranca de operacao. No caso de um
comportamento anormal e falha do motor em teste, somente a regiao de
testes devera sofrer danos significativos, € no caso de uma explosao dos
tanques de armazenamento, os danos a balanca ou ao sistema de aquisicao
seriam minimizados. Toda a estrutura da bancada foi construida com tubos
quadrados de Aco SAE 1020 com 30mm de aresta. As chapas de suporte e
protecao foram feitas em Aco Inoxidavel SAE 304, e os suportes para a
balanca foram confeccionados em Aluminio Liga 6060.
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Finalmente, alguns detalhes sobre a bancada sao relevantes de serem
mencionados, de forma a justificar escolhas feitas.

e Rodas: a utilizacao de rodas na bancada se deu para permitir sua
locomocao. A regido na qual sao realizados os testes fica distante da
sala na qual € armazenada, sendo necessaria uma forma para seu
transporte. Assim, apesar de ser um fator de instabilidade por permitir
vibracao da estrutura, € um item necessario a sua utilizacao.

e Reconfigurabilidade: A bancada foi projetada para ser utilizada com
diferentes tipos de balanca e motores. Caso se precise utilizar outra
balanca ou outro motor, basta que se faca uma base de juncao entre os
suportes rigidos e a base da nova balanca ou motor, e caso se deseje
testar outro tipo de propelente, pode-se armazenar tanques de
combustivel e oxidante na parte inferior da balanca.

Aquisigdo

(a) Imagem em CAD da bancada de (b) Foto da bancada com balanc¢a e motor
ensaios durante testes

Figura 4.1: Bancada de Ensaios Horizontais

4.1 Balanca de Medicao de Empuxo

O projeto da balanca de medicao de empuxo baseou-se em outras ja
existentes em institutos de pesquisa da area espacial no Brasil, em especial a
desenvolvida por Contaifer (2009) no Instituto Nacional de Pesquisas
Espaciais, em Cachoeira Paulista/SP, na qual sao utilizadas duas laminas
flexiveis para fixacdo do motor foguete a estrutura rigida fixa ao solo, e o
foguete € apoiado sobre uma célula de carga. Uma bancada similar foi
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construida na Universidade de Brasilia, por Bertoldi (2007), porém seu
objetivo era analisar caracteristicas da combustao e nao o empuxo do motor
e, devido a isso, nao possuia aparato de medicao de empuxo.

Um detalhe que nao foi encontrado em pequenas balancas de medicao foi
a possibilidade de se obter um resultado redundante para a forca e a
existéncia de mais de um grau de liberdade (GDL), para medicao de forca em
mais de uma direcao. A existéncia de mais de um GDL é bastante comum em
balancas aerodinamicas, e pode ser util para analisar a decomposicao da
forca de empuxo durante a vetoracdo. Assim, decidiu-se que a balanca
projetada possuiria ambas as caracteristicas.

Para obter a redundancia na leitura do sinal de forca, utilizou-se dois
pares de laminas para a realizacdao da medicao do empuxo, cada lamina
contendo um par de extensometros, como mostrado na Figura 4.2. Essa
montagem permitiu o preparo de duas pontes de Wheatstone completas,
aumentando a sensibilidade na aquisicao do sinal, como explicado
por Doebelin (2004). Optou-se pela utilizacao de laminas ao invés de uma
célula de carga devido a flexibilidade do sistema, pois o aumento da
capacidade da balanca dependeria do aumento da resisténcia das laminas,
seja pela troca do material ou pelo aumento da espessura. A utilizacao de
laminas para medicao de forcas €, novamente, bastante utilizada em
balancas aerodinamicas, como a utilizada no Tunel de Vento do Laboratorio
de Aeronaves da EESC/USP, projetada por Maunsell (1977).

Figura 4.2: Conjunto de Laminas com Extensometros na Balanca

Para permitir a medicao das componentes de forca, foi montado o sistema
pivotante da Figura 4.3(a) que possibilitasse o giro de todas as laminas
simultaneamente. Isso foi obtido montando a balanca como uma estrutura
em trés niveis. No nivel superior seria preso o motor a ser testado, enquanto
que no intermediario estariam as laminas e no inferior o sistema pivotantes,
como pode ser visto na Figura 4.3(b). Esse sistema permite o deslocamento
vertical do lado oposto da balanca que, através de uma cé€lula de
tracdo/compressao, permite a medicdo de uma componente de forca.
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(a) Sistema Pivotante para Medicao (b) Diferentes Niveis da Balanca
em 2 GDL

Figura 4.3: Balanca de Medicao de Empuxo com 2 GDL

Todas as pecas da balanca foram feitas em Aco Inoxidavel SAE 304, a
excecao dos suportes das laminas, feito em Aluminio Liga 6060, e das buchas
do sistema pivotante, feitas em Poli-Tetra-Fluor-Etileno. Os arcos de fixacao
dos motores, por simplicidade, foram feitos em Aco AISI 1020, para que se
pudesse fazé-los com uma secao de tubo soldada a tiras de laminado.

Para as laminas, foi escolhido utilizar o formato em osso de forma a se obter
uma maior deformacao no sistema, além de forcar a ocorréncia da maxima
deformacao nas regides proximas aos suportes. O dimensionamento foi feito
através de simulacao numérica, na qual se adotou elementos do tipo casca
para analise das laminas e chapas, e elementos tetraédricos para os corpos
solidos. A mesma analise mostrou se haveriam deformacoées significativas nas
chapas que serviram de suportes para o sistema pivotante, para as laminas e

para o motor.

4.2 Projeto Estrutural

O principal componente projetado na balanca foram as laminas mas, além
destas, se fez necessarios testes para verificar se a estrutura da balanca
permaneceria rigida mesmo sob as condi¢cdes de maximo esforco da balanca.
Para isso, realizou-se uma simulacao numeérica da balanca completa, fixa nos
apoios da bancada de ensaios. O que se esperava obter era um deslocamento
inferior e ndo comparavel ao das laminas.

As laminas foram dimensionadas para um empuxo maximo de 625 N, de
forma a suportar a forca gerada pelo correto funcionamento do motor mais
uma sobrecarga de 30 %. Para seu dimensionamento foi realizada uma
simulacdo numeérica da balanca completa e através desta simulacao
obtiveram-se os valores de tensao e deformacdo nas laminas e de
deslocamento nas chapas. O resultado da simulacao pode ser visto na
Figura 4.4.

A colagem dos extensometros foi feita de tal forma que se formasse uma
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Figura 4.4: Resultado de Tensao na Balanca sob Forca de 625 N

ponte completa nas laminas frontais e outra nas laminas traseiras.

4.3 Aquisicao de Dados

A aquisicao de dados foi feita utilizando um equipamento HBM MCGPlus,
com taxa de aquisicao de 2400 S/s. Os dados foram armazenados em um
cartao PCMCIA e posteriormente transferidos para o computador, nos qual
foram convertidos para um arquivo texto pelo programa HBM Catman v. 5.0.
Finalmente, os dados extraidos foram importados no programa MS Excel, no
qual foram tratados e ajustados segundo a curva de calibracao, obtendo-se a
curva de empuxo.

4.4 Calibracdo

A calibracao foi feita fixando a bancada ao solo por meio de uma alca de Aco
AISI 1020, e prendendo a base superior da balanca a uma das extremidades
de um cabo de aco que, apos passar por uma roldana, encontrava em sua
outra extremidade uma base de madeira na qual foram adicionados pecas de
chumbo de massa conhecida entre 1 kg e 10 kg, e valor médio de 2,5 kg. Os
valores de massa foram confrontados com os valores da escala do equipamento
manualmente. Apés o processo de carga foi feito um ciclo de descarga para
verificacao de histerese. Durante todo o ciclo foram obtidos os valores para
ambas as pontes completas. Os valores obtidos foram tratados no programa
MS Excel, no qual se obteve a curva de carga de descarga para ambos os pares
de laminas, como pode ser visto na Figura 4.5.
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Figura 4.5: Curvas de Carregamento e Descarregamento na Calibracao da
Balanca

E possivel observar nas curvas de carga e descarga uma diferenca entre os
coeficientes das retas do canal 2.1 e 2.2, isto €, das laminas frontais, proximas
ao cabecote do motor, e traseiras, proxima ao bocal. Essa diferenca se deve ao
momento gerado pelo empuxo nas laminas, que tende a comprimir um par e
tracionar o outro, aumentando a flexao no primeiro e diminuindo no segundo.

4.5 Sistema de Ignicdo

Nao foi possivel o desenvolvimento de um sistema de ignicao interno aos
motores, devido a dificuldades de resisténcia térmica, vedacao e a seguranca
de operacao. Dessa forma, preferiu-se utilizar um bastao feito do proprio
propelente como ignitor.

As vantagens deste sistema € sua simplicidade de execucao, pois este
bastao pode sofrer ignicao facilmente através de um sistema elétrico
utilizando um fio de Niquel-Cromo, e sua seguranca, pois enquanto o bastao
nao for colocado dentro do motor, nao ha riscos de ignicdo prematura.
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CAPITULO

Ensaios Experimentais

Nesta secao serao apresentados e discutidos os resultados referentes aos
testes experimentais dos motores, e a validacao da metodologia utilizada. Os
resultados das analises termo-estrutural e do calculo dos motores ja foi
apresentado na Secao 3, assim como os resultados dos ensaios estruturais e
da calibracao da balanca encontram-se na Secao 4.

5.1 Ensaios Realizados

Os ensaios foram realizados na area do Departamento de Engenharia
Aeronautica, em uma regiao afastada de transeuntes. Os testes foram
realizados em duas formas diferentes: explosao e analise.

Os testes de explosao foram feitos enterrando os motores no solo, protegido
por uma caixa de concreto, como pode ser visto na Figura 5.1.

Foram feitos dois ensaios de explosdao com cada motor, de forma a se
verificar a seguranca de cada um deles antes dos testes na balanca. O
resultado dos testes de explosao trouxeram um resultado positivo e outro
negativo. O primeiro ponto observado foi que os motores resistiram a todo o
processo de funcionamento, apesar de todo o aumento de temperatura e
pressao interna. Pode-se notar, como era esperado pela analise de Bakkenist
et al. (2012), que haveria uma grande dilatacao térmica e uma tensao
causada devido a isso, notadamente impedindo a abertura do motor logo
apos os testes.

Por outro lado, o tempo de funcionamento dos motores nos testes variou
grandemente. Isso trouxe o questionamento sobre a efetividade do sistema
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(a) Area de Testes (b) Motor Enterrado

Figura 5.1: Teste de Explosao do Motor

de inibicao da queima. Se esse sistema falha, ocorre um aumento da area
exposta para queima, resultando em um aumento da pressao interna e do
empuxo maximo, € uma diminuicao do tempo de queima e da temperatura na
parede da camara de combustao, devido ao menor tempo de exposicao. Essa
falha é grave em se considerando o limite de carga suportado pelas laminas,
que poderia ser igual a metade do empuxo gerado pelos motores em caso
de falha completa do sistema de inibicao. Decidiu-se, apesar disso, em se
continuar com os testes.

Primeiramente, os motores foram montados na balanca sobre a bancada
para os testes estruturais da bancada. Foi feito um teste com cada motor
sem o sistema de aquisicao, para que se pudesse verificar a resisténcia da
estrutura da bancada e da balanca. Como a estrutura se mostrou
satisfatoriamente rigida, partiu-se para os testes com o sistema de aquisicao
de dados, e os dados foram colhidos como explicado na Secao 4. Foram
realizados quatro ensaios na balanca, dois com cada motor. Os resultados
pode ser vistos na Figuras 5.2 e 5.3.

No quarto ensaio com coleta de dados, as laminas cederam ao empuxo
gerado e fletiram. O motivo da falha das laminas esta relacionado com a
falha do inibidor, que causou um grande aumento do empuxo gerado pelos
motores. Entretanto, a escolha por um aco ductil fez com que as laminas nao
quebrassem no momento da falha, tendo apenas sofrido deformacao plastica,
o que tornou a falha nao catastréfica. Uma visualizacao do estado das laminas
apos a falha pode ser visto na Figura 5.1.

De qualquer forma, os dados obtidos foram tratados para que se pudesse
obter alguns parametros de comparacao com os valores teoricos. Essa
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comparacao pode ser vista nas Tabelas 5.1 e 5.2.

Tabela 5.1: Resultados do Motor 1

Parametro Teorico Teste 1 Teste 2 Teorico
0% Inibido 100% Inibido
Massa Grao 0,609 kg | 0,570 kg | 0,572 kg 0,609 kg
Tempo de Queima 0,83 s 1,92 s 3,43 s 2,25 s
Impulso Total 712 N.s 745 N.s | 606 N.s 656 N.s
Empuxo Maximo 1161 N 601 N 302 N 337 N
Tabela 5.2: Resultados do Motor 2
Parametro Teorico Teste Teorico
0% Inibido 100% Inibido
Massa Grao 1,077 kg | 0,898 kg 1,077 kg
Tempo de Queima 1,29 s 2,46 s 3,58 s
Impulso Total 1244 N.s | 1392 N.s 1147 N.s
Empuxo Maximo 1530 N 1189 N 470 N

Para o calculo do tempo de queima foi considerado o intervalo em que o
motor gerava mais que 10% e menos de 10% do empuxo maximo. Esse tempo
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Figura 5.4: Deformacao Plastica nas Laminas da Balanca

foi utilizado para o calculo do impulso total. Como os dados sao obtidos em
dois canais, utilizou-se a média entre os valores de cada canal.

Os resultados mostram que de fato houve uma falha no inibidor de queima
em praticamente todos os testes, porém essa falha nao foi completa, o que se
pode perceber pelos valores de empuxo obtidos estar sempre entre os valores
inibidos e nao inibidos esperados. Uma analise do tecido de inibicao apos a
queima mostra claramente a existéncia de falhas no tecido, nos quais as faces
inibidas foram expostas a queima. O momento em que estas falhas ocorreram
e seu tamanho implicaram nos efeitos vistos nas Tabelas 5.1 e 5.2. Os tecidos
de inibicao apos a queima podem ser vistos na Figura 5.5.

Também € possivel notar que houve uma grande formacao de residuos na
parte interna do tecido. Esse residuo, em parte pode ser atribuido a
combustao da resina e seu endurecedor, porém quando esses residuos eram
raspados da parede do tecido, desprendiam um po branco, cor do nitrato de
potassio e da sacarose. A presenca desse po € um indicio de falhas no
processo de mistura do oxidante com o combustivel, o que impediu que eles
fossem intimamente ligados no processo de cozimento e que nao reagissem
no processo de combustao na camara.

Outra analise que pode ser feita € a comparacao das curvas de variacao do
empuxo no tempo, entre os valores tedricos esperados e os obtidos
experimentalmente, como pode ser visto na Figura 5.6.
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Figura 5.5: Tecido de Inibicao apos a queima

Pode-se notar claramente, na Figura 5.6, uma grande diferenca entre os
periodos transientes de inicio da queima do motor. Isso se deve ao sistema de
ignicao. O sistema utilizado, como descrito na Secao 4.5, € composto por um
bastao de propelente, o que acarreta na adicao de massa de gas no interior
da camara. Essa massa de gas mascara o real inicio da combustao do grao
propelente solido pois, como ocupa grande parte do volume interno do grao e,
por consequéncia, da camara de combustao, a pressao se eleva rapidamente,
gerando um pequeno valor de empuxo por um tempo longo. Esse
comportamento € similar ao esperado em uma configuracao tubo e vara

Da mesma forma, pode-se observar em todos os testes um grande periodo
de empuxo apds o término da queima, fato notado pelo grande intervalo de
tempo existente na diminuicao do empuxo gerado. Esse grande intervalo de
queda no empuxo, em parte, € devido a falha na inibicao, que garante a curva
de empuxo caracteristicas similares a das curvas sem inibicao na queima. Por
outro lado, também € um indicio de que uma grande quantidade de propelente
nao estava sofrendo combustao adequadamente.
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CAPITULO

Conclusdo

Finalmente, ap6s o término deste trabalho, com os resultados
experimentais obtidos, pode-se afirmar que a parte testada da metodologia de
projeto, funciona. Ambos os motores resistiram aos esforcos térmicos e
estruturais impostos, geraram um impulso total proximo ao esperado, apesar
da interferéncia do sistema de ignicao, e geraram um empuxo maximo dentro
da faixa esperada pela efetividade do sistema de inibicao.

Pode-se observar que o método de calculo teodrico obteve valores bastante
proximos dos vistos experimentalmente, e o comportamento das curvas de
empuxo se mostrou igualmente aceitavel, pois possuia claramente um
comportamento intermediario aos casos de queima com grao inibido e nao
inibido. O fato desta visualizacdo experimental poder ser feita, corroborando
algo que era previsto em teoria, mostra que a simplicidade do método
utilizado nao deixou que se perdesse a sua efetividade.

O calculo estrutural se mostrou adequado, visto que cada motor foi
ensaiado seis vezes, e nao apresentaram nenhum tipo de deformacao
estrutural ou térmica, podendo ainda ser reutilizados. Os coeficientes de
seguranca utilizados, apesar de baixos para aplicacoes cotidianas, sao
comuns na area aeroespacial, evitando assim um sobrepeso do motor. Ainda
assim, foi utilizada a menor das espessuras do motor, o que garante ainda
uma maior seguranca em sua operacao.

O ciclo final, relativo ao calculo do desempenho do veiculo, verificacao de
desempenho e analise do perfil da secao divergente do bocal ndao puderam
ser testadas, devido a auséncia de um veiculo e a nao disponibilidade de um
equipamento capaz de fabricar o bocal. Apesar disso, ambas as ferramentas
estao desenvolvidas, e poderao ser testadas futuramente.
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Assim, a ferramenta desenvolvida se mostra uma forma rapida e eficiente

de se projetar motores para missoes suborbitais ou de baixas altitudes,

devendo apenas atentar aos parametros de eficiéncia utilizados.

6.1 Trabalhos Futuros

Uma série de atividades podem ser tomadas como continuacao ou

complementacao deste trabalho, sendo algumas delas listadas abaixo:

e Compilacao de um banco de dados de propelentes

e Calculo de diferentes estagios de um veiculo

e Considerar um veiculo com missao orbital

e Validacao das secoes nao testadas

e Desenvolvimento de um sistema de inibicdo de queima eficiente
e Desenvolvimento de um sistema de isolamento térmico

e Desenvolvimento de wum sistema de ignicdio que nao afete

funcionamento do motor

e Uniao dos diversos blocos operacionais em um unico programa

Ampliacao do programa para motores com outros tipos de propelente
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