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RESUMO

ANALISE DE PARES PROPELENTES PARA MOTOR-FOGUETE LIQUIDO POR
MEIO DA COMPARAGAO ENERGETICA E DE MASSA

Os motores-foguetes liquidos modernos trabalham com diferentes tipos de combustiveis
liquidos que fornecem simultaneamente energia e trabalho. Neste Gltimo caso, o fluido de
trabalho passa através de um bocal com o objetivo de gerar empuxo. A maioria dos motores
modernos utilizam como combustivel dois propelentes para criar o empuxo. Porém, um Unico
par propelente ndo satisfaz todas as missdes oferecidas por um foguete: algumas missBes
necessitam da possibilidade de mais carga atil ou um alcance maior. Assim, o melhor
combustivel é escolhido para cada situagdo, com base nas exigéncias especificas do foguete.
Quando ha exigéncias diferentes e contraditorias, que ndo podem ser tratadas ac mesmo
tempo, a escolha do par propelente é conduzida com base em decisdes de conciliem as
missbes primordiais do foguete. Os dois indices basicos que determinam a qualidade do
combustivel sdo: a densidade especifica e o impulso especifico. Esses parametros influenciam
na geracdo de energia e na massa do conjunto em todo o foguete. Hoje em dia, é necessaro
considerar também o aspecto ambiental e, por isso, entra como requesito 0 quanto o
combustivel pode causar danos ndo s6 ao meio ambiente como também aos seres humanos
durante 0 manuseio. Nesse estudo, diferentes pares propelentes sdo testados para um mesmo
modelo de motor, ou seja, com configuragdo predefinida, de modo que possam ser
comparados. Os propelentes mais comuns foram examinados: oxidantes - tetroxido
dinitrogénio, oxigénio liquido e AK27 (mistura que contém 4acido nitrico) e combustiveis -
dimetil-hidrazina assimétrica (UDMH) e querosene. Cinco pares propulsores foram formados
pela combinagdo dos componentes citados. Calculos termogdas-dindmicos e perfis de cAmara
de combustdo e do bocal expansor foram realizados para cada par propulsor. Com base na
comparacdo das caracteristicas de massa-energia dos pares propelentes formados, é possivel

avaliar qual é o combustivel mais adequado de acordo com a missao.



ABSTRACT

PAIR PROPELLANTS ANALYSIS FOR LIQUID ROCKET ENGINE USING THE
ENERGETIC AND MASS COMPARISON

Modem liquid rocket engines operating with different kinds of fuel, which constitutes
simultaneously an energy source and source of work. In this last case, the fluid working
passes through the cut of a nozzle, producing thrust. Most modem engines use a two-
component fuel. A single propellant pair does not satisfy all possible missions offered by a
rocket. Thus, the best fuel for each situation is chosen based on its specific demands. When
there are different and contradictory demands that cannot be addressed simultaneously, the
choice of the fuel is conducted on the basis of compromise decisions.The two basic indexes
which determine the quality of fuel are: the specific density and the specific impulse. These
parameters largely influence the power and the mass descriptions of engine, as well as the
whole rocket. Nowadays, environmental concerts are also so important aspects to be
considered when it comes to the choice of the best fuel. In this study, different propellant
pairs are applied to the same preset engine configuration, so that they can be compared. The
most common propellants were examined: oxidants - nitrogen tetroxide, liquid oxygen and
AK-27. The fuels analyzed were: the asymmetric dimethyl hydrazine and kerosene. Five
propellants pairs were formed by combining the cited components. Thermogasdynamic
calculations and combustion chamber’s profiles were made for each propellant pair. Based on
the comparison of mass-energy characteristics of the propellant pairs formed, it is possible to

evaluate which is the most appropriate fuel according to the mission.
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1. INTRODUCAO

Foguetes de propulsdo quimica sdo um tipo de classe de sistemas de propulsdo de foguete que
utilizam uma alta pressdo de combustdo para reagir os propelentes quimicos (geralmente um
combustivel e um oxidante), permitindo que o calor dos produtos da combustdo atinja
temperaturas elevadas. Os gases produzidos sdo expandidos em um bocal e acelerados a altas

velocidades, produzindo empuxo (Sutton, 2001).

Os motores-foguetes liquidos sdo motores com propulsdo quimica, 0s quais usam propelentes
no estado liquido, e sua camara de empuxo € alimentada pela pressdo oriunda dos tanques de
armazenamento (ou também por bombas) (Sutton, 2001). Esses foguetes sdo amplamente
utilizados em todo o mundo gragas a sua alta performance, caracterizada pela baixa razéo

resultante do peso pelo empuxo produzido.

Em 1898, o professor russo Kostantin Tsiolkovsky prop6s uma ideia: exploracdo do espaco
por um foguete. Em 1903, Tsiolkovsky publicou um artigo sugerindo o uso de propelentes
liquidos para foguetes com o objetivo de ampliar a variabilidade de opg¢des na escolha do par

propelente (Caisso et al, 2009).

O primeiro homem a utilizar liquidos como propelente em um motor-foguete foi Robert H.
Godard (Sutton, 2011). J& em 1909, Godard, estudando foguetes liquidos, chegou a mesma
conclusdo que Tsiolkovsky (anos antes, Tsiolkovsky descreveu uma viagem espacial de um
foguete impulsionado por hidrogénio e oxigénio liquidos) de que o par propelente hidrogénio

liquido e oxigénio liquido constituiria uma combinacdo quase ideal (Clark, 1972).

Em 1922, quando Godard era professor de fisica pela Universidade de Clark, ele comegou o
trabalho experimental em foguetes liquidos e seus componentes. Hidrogénio liquido, naquela
época, era praticamente impossivel de se obter, entdo, ele trabalhou com gasolina e oxigénio
liquido, de modo que foi esta a combinacdo de pares propelentes que Godard utilizou em toda
a sua obra experimental posterior. Em novembro de 1923, ele ignitou um motor-foguete em

sua bancada experimental, mas, somente em 16 de marco de 1926, o foguete de Godard



alcangcou o primeiro voo de um foguete a propulsdo liquida. Em 2,5 segundos, este alcancou

184 pés de altura (aproximadamente 56,08 m).

Um aspecto curioso do trabalho inicial de Godard com gasolina e oxigénio liquido é a baixa
razdo O/F empregada. Para cada libra (-0,45 kg) de gasolina queimada, cerca de 1,3 a 14
libras de oxigénio liquido foram consumidas, sendo que a razdo adequada era de 3 libras
(~1,3s kg) de oxigénio liquido. Como resultado, seus motores apresentaram desempenhos
mediocres e raramente alcangaram um impulso especifico com mais de 170 segundos
(aproximadamente 1666 m/s) (Clark, 1972). Essa analise demonstra o quanto a razdo ideal
O/F dos propelentes deve que ser respeitada para que se aproveite a0 maximo a energia

gerada.

Os propelentes sdo de fundamental importancia para um motor-foguete liquido, tanto que
Sutton (2001) considera-os como sendo o coracdo de todo o projeto. A escolha do par
propelente a ser utilizado em um motor-foguete é definida a partir de decisGes dificeis, que
envolvem o tipo de missdao do foguete, j& que, infelizmente, na pratica, os propelentes

atualmente existentes ndo possuem todas as propriedades desejaveis.

E relevante distinguir as caracteristicas e propriedades dos propelentes liquidos isoladamente
das caracteristicas que surgem a partir das misturas de gas quente resultantes da reacdo desses
propelentes na camara de combustdo. A natureza quimica dos propelentes liquidos determina
as propriedades e as caracteristicas de ambos os tipos (Sutton, 2001). Segundo Sutton, a
selecdo do par propelente é uma decisdo que envolve diferentes aspectos, tais como fatores
econdmicos (disponibilidade, baixo custo, armazenamento, necessidade de pessoal treinado),
performance dos propelentes (comparados com base no impulso especifico, na velocidade
efetiva de exaustdo, na velocidade caracteristica, dentre outros) e riscos fisicos comuns

(corroséo, riscos de exploséo e de incéndio, vazamentos, riscos a sadde, dentre outros).

As propriedades fisicas e quimicas desejaveis segundo Sutton (2001), sdo: o baixo ponto de
congelamento (permite a operagdo do foguete em condigbes em que a temperatura seja bem
baixa), alta densidade especifica (permite a construcdo de um veiculo menor e,
consequentemente, com uma menor massa estrutural, além do baixo arrasto aerodinamico),

estabilidade (é ideal que ndo tenha deterioragdo e ndo haja decomposicdo com a longa vida de



armazenamento e a minima reacdo com a atmosfera). Em relagdo as propriedades de
transferéncia de calor, é necessario um alto calor especifico, uma alta condutividade térmica e
altos pontos de ebulicdo. As propriedades interessantes para a bomba do foguete sdo: baixa
pressdo de vapor, a qual permite reduzir o potencial de cavitagdo, e baixa viscosidade. E, por
fim, a variagdo de temperatura dos propelentes deve ser pequena, a fim de ndo dificultar a

precisdo do sistema de calibracdo de escoamento do motor-foguete.

Para Huzel (1992), os critérios para a sele¢do dos propelentes devem se basear, primeiro, no
impulso especifico (mais comum critério e, quanto maior o impulso, maior sera a capacidade
de carga util no foguete), depois, na temperatura de operagdo, na densidade (nesse caso,
guanto maior a densidade especifica, menores sdo o0s tanques de propelente), nas
caracteristicas de ignicdo (preferéncia pelos hipergélicos) e, por fim, na refrigeragdo,

considerando-se sempre as demais caracteristicas dos propelentes.

Todos os propelentes utilizados em foguetes sdo perigosos, necessitando de um estudo
detalhado do seu comportamento em diferentes situagbes de uso, além de treinamento de
seguranc¢a adequado para 0s técnicos, 0s quais devem sempre utilizar EPIs (Equipamentos de
Protecdo Individual). Ademais, devem existir manuais de conduta com o objetivo de advertir
0s técnicos e engenheiros para o uso correto dos propelentes na operacdo, montagem,
manuten¢do mecanica, supervisdo e plano de contencdo em caso de vazamento, explosdes ou

qualquer acidente que possa ser causado por propelentes.

Alguns estudos demonstram a periculosidade de cada combustivel quando estes entram em
contato com o ser humano. Para exemplificar, o estudo de Smith e Clark (1970) mostrou que
a aplicacdo de dimetil-hidrazina assimétrica (UDMH) na pele de cées resultou em um ou mais

dos seguintes sintomas de toxicidade: convulsdo, salivagdo, vémitos ou morte.

Os planos de contencdo devem compreender o potencial de riscos para a salde dos
funcionérios e abranger instrugdes sobre como proceder 0s primeiros socorros, assim como 0s
tipos de medicamentos recomentados em caso de contato com a pele, ingestdo ou inalacéo e,
ainda, o uso adequado dos equipamentos de segurancga (Sutton, 2001). Os equipamentos de
seguranca incluem luvas protetoras, detectores de vapores toxicos, sinalizadores de perigo e

sprinklers.



Além disso, € importante ressaltar que a cada massa economizada de motor, estrutura,
propelentes e etc., corresponde a um ganho significativo de carga Gtil. Por exemplo, se um
foguete de um estagio possui impulso especifico de 4,5km/s e uma variagdo de velocidade de
9,7km/s (da Terra até uma Orbita baixa terrestre - OBT), 88,4% da massa total inicial sera de
propelente e os restantes 11,6% sdo para 0os motores, tanques e carga Util. Se fosse possivel
reduzir o tamanho do motor e/ou dos tanques, devido a uma escolha certa de propelentes, a

carga util aumentaria.

11 MOTIVACAO

Em 2003, o tratado entre a Republica Federativa do Brasil e a Ucrania sobre Cooperagédo de
Longo Prazo na Utilizagdo do Veiculo de Lancamentos Cyclone-4 no Centro de Langcamento
de Alcéntara fez com que empresas do setor aeroespacial do Brasil se desenvolvessem, assim
como outros setores de altas tecnologias. Com esse tratado, € possivel a capacitagdo
tecnoldgica de especialistas e de empresas brasileiras. Assim, empreendimento viabilizado
pela parceria Brasil-Ucranica visa a explorar o valioso mercado internacional de langamento

de satélites.

Como o Cyclone 4 utiliza motor-foguete liquido e sera lancado num futuro préximo, €

imprescindivel um estudo sobre motor-foguete liquido e seus propelentes.

1.2 OBJETIVO

Este trabalho objetiva, em linhas gerais, avaliar pares propelentes para um motor-foguete
liguido com pardmetros constantes por meio da comparacdo energética e de massa, no que
concerne ao desempenho para determinada missdo. Especificamente, foram comparados o0s
seguintes pares propelentes: oxigénio liquido e querosene (LOX+Querosene), oxigénio
liquido e dimetil-hidrazina assimétrica (LOX+UDMH), tetroxido dinitrogénio e querosene
(N20s+Querosene), tetroxido dinitrogénio e dimetil hidrazina assimétrica (N20s+UDMH) ¢,
por fim, AK27 (73% de HNO3 e 27% de N204) e dimetil-hidrazina assimétrica
(AK27+UDMH). Os critérios escolhidos para a selecdo destes pares propelentes basearam-se

na influéncia que o par propelente possui no impulso especifico, na densidade especifica, nas



propriedades termodinamicas desejaveis para um motor-foguete, no tamanho do motor, no
alcance do foguete, na refrigeracdo e na turbobomba. Como referéncia foi empregado os
parametros do primeiro estdgio do veiculo langador Cyclone 4 (ACS, 2010) e, para o
dimensionamento basico dos motores foram empregados os métodos desenvolvidos pela

empresa estatal ucraniana Yuzhnoye SDO.



2. PROPELENTES

2.1 OXIDANTES

O oxidante é o comburente que se associa quimicamente com o combustivel, tomando-o
capaz de entrar em combustdo na presenca de uma fonte inicial de calor. Se o par propelente
for hipergdlico, a presenca de uma fonte inicial de calor é desnecessaria. A seguir, serdo

apresentados dos oxidantes empregados:

TETROXIDO DINITROGENIO (N20 4)

O oxidante tetréxido dinitrogénio (N20s) consiste principalmente de um tetroxido em
equilibrio com uma pequena quantidade de diéxido de nitrogénio (NO2). Em grau purificado,
contém menos de 0.1 % de &gua. Possui a cor marrom-avermelhada nas fases liquida e
gasosa, €, na fase sélida, € incolor. Apresenta o odor caracteristico e a toxicidade dos acidos,
além de ser muito reativo. Na presenga de materiais combustiveis, o tetroxido dinitrogénio
(N20:) reage, produzindo explosdo, embora ndo seja inflamavel em contato com o ar e nem
sensivel ao choque mecanico, térmico e a provaveis detonagdes (Encyclopedia Astronautica

Navigation, 2012).

O tetrdxido dinitrogénio € produzido a partir da reducdo do &cido nitrico. Nesse processo de
reducdo do acido nitrico, é formado o dioxido de nitrogénio a partir da oxidacdo catalitica do
amoniaco. O vapor de diéxido de nitrogénio é utilizado como diluente para reduzir a
temperatura de combustdo. A maior parte da agua utilizada no processo é liberada por
condensacdo e os gases sdo resfriados. Entdo, o 6xido nitrico que é formado durante a reacao,
¢ oxidado e se toma dioxido de nitrogénio. O restante da agua que ndo foi liberada na
condensacdo, é removido como acido nitrico. O gas formado nessa reducdo é essencialmente
tetroxido dinitrogénio puro do qual é condensado num liquidificador salmoura resfriado. O

tetroxido dinitrogénio usado com Hidrazina, formam uma mistura hipergolica.

Em 1959, a producédo de tetréxido dinitrogénio (N204) foi de 60 mil toneladas por um preco

em tomo de U$ 0,15 por kg. Ja em 1990, a NASA pagou em tomo de U$ 6,00 por kg, devido



as recomendacBes de legislagdes ambientais, uma vez que este composto envolve risco de

explosdo (Encyclopedia Astronautica Navigation, 2012).

OXIGENIO LIQUIDO (LOX)

O oxigeénio liquido é considerado o oxidante mais seguro, mais barato e foi o primeiro a ser
utilizado em lancadores espaciais de grande porte. Com isso, tomou-se 0 comburente
preferido para a industria aeroespacial, apesar da grande desvantagem em sua armazenagem
por apresentar caracteristicas criogénicas. O armazenamento do oxidante requer cuidados
mais sofisticados e, na produgdo de misseis balisticos, a armazenagem e o langcamento

necessitam de meios mais rapidos de operacgao.

O oxigénio liquido de alta pureza tem uma cor azul clara e transparente. Ademais, é inodoro e
estavel, mas, na presenca de outros comburentes, pode reagir. E sensivel ao choque e, no
estado gasoso, pode formar misturas com vapores de outros combustiveis, havendo

possibilidade de explosdo em caso de chama, faisca ou eletricidade estatica.

A producdo de oxigénio liquido é realizada a partir da destilacdo fracionada do ar atmosférico.
Remove-se o diéxido de carbono e o vapor de dgua do ar, comprimindo-se o ar purificado em
um compressor de re-ciclo e dividindo-se o ar comprimido em dois fluxos. O primeiro fluxo é
expandido, e a refrigeragdo produzida é utilizada para resfriar o primeiro e o0 segundo fluxo de
um trocador de calor. Quando o primeiro fluxo sai do trocador de calor, o segundo fluxo é
expandido em um segunda expansdo, € a refrigeracdo produzida é usada para liquefazer pelo
menos uma parte do residuo do primeiro fluxo. O fluxo de liquido é expandido e introduzido
numa coluna, onde ocorre o fracionamento de nitrogénio a partir do qual o liquido e/ou
oxigénio liquido possa ser retirado. O ar expandido a partir do primeiro e do segundo
processo de expansdo retoma ao compressor de re-ciclo, embora parte do ar expandido a
partir do segundo processo de expansdo seja quase sempre introduzida na coluna de
fracionamento. Utiliza-se esse tipo de fabricagdo de oxigénio liquido quando a producéo €é de
mais de 100 toneladas por dia (United States Patent 4152130). Esse processo obedece a
especificacdo militar norte-americana MIL-P-25508, de forma que o oxigénio liquido tenha

99.5% de pureza.



Em 1959, os Estados Unidos produziram aproximadamente 2 milh6es de toneladas de
oxigénio de alta pureza a um custo de U$ 0,04 por kg. Na década de 80, a NASA estava
pagando U$ 0,08 por kg (Encyclopedia Astronautica Navigation).

AK27

O composto AK27 é um oxidante formado por aproximadamente 73% de &cido nitrico
(HNOs), 27% de tetroxido dinitrogénio (N204) e um aditivo a base de iodo. Sua composicao
por muito tempo foi considerada extremamente secreta. O acido nitrico se tomou um dos
primeiros oxidantes a serem estocados para misseis e para estagios superiores na década de 50
(Encyclopedia Astronautica Navigation, 2012). Este teve que ser combinado com o tetroxido
dinitrogénio e outros componentes passivos devido a sua natureza agressiva e aos Sseus
diversos problemas de utilizacdo. Contudo, descobriu-se que o tetroxido dinitrogénio era
melhor oxidante do que o proprio &cido nitrico. Sendo assim, a partir da década de 60,
praticamente todos os combustiveis liquidos de motores de foguete armazenaveis que

utilizavam HNOs passaram a ser substituidos por N20Oa4.

A especificacdo militar MIL-N-7254 dita a composigdo dos acidos nitricos utilizados como
propulsores. Estes sdo feitos para ndo explodir. O composto possui cor que varia de incolor a
castanho, dependendo da quantidade de tetroxido dinitrogénio dissolvido. Na literatura, é
descrito como fiamegante, picante com odor sufocante, e seus vapores geralmente sdo marrom
avermelhados. Além disso, sdo corrosivos, tdxicos, oxidantes e agridem a maioria dos metais.
Reagem com materiais organicos, podendo ocasionar incéndios. Sdo solUveis em agua em

todas as proporcdes, de acordo com aumento da temperatura.

A fabricacdo do composto é feita de forma que 90% do acido nitrico é produzido por meio da
oxidagdo catalitica do amoniaco com ar ou oxigénio, com o objetivo de obter o 6xido nitrico
(NO). Depois, ocorre uma nova oxidacdo na presenca do tetréxido dinitrogénio. Esse
composto, quando tratado com &gua, forma o 4cido nitrico, e este pode ser concentrado por

destilagdo do acido sulfarico (H2S04).

A produgdo de acido nitrico foi estimada em 3 milhdes de toneladas em 1959, custando em

tomo de U$ 0,20 por kg (Encyclopedia Astronautica Navigation, 2012).



22 COMBUSTIVEIS

Os combustiveis, também chamados propelentes, sdo materiais capazes de efetuar propulsdo

de um corpo solido (foguete, projétil). Os combustiveis empregados nos célculos deste

trabalho sdo:

QUEROSENE

Em geral, o querosene, assim como os demais combustiveis a base de petroleo, sdo amarelos
claros, irradiam chamas brilhantes e possuem uma boa perfomance. S&o relativamente faceis
de manusear e ha uma ampla oferta disponivel desses produtos a um baixo custo. O querosene
¢ obtido a partir do refino do petroleo por meio de destilacdo fracionada, numa fragédo
intermediaria entre a gasolina e o 6leo diesel. Apresenta a queima isenta de odor e de fumaca.
Uma curiosidade é que o querosene possui diversos tratamentos durante sua fabricacdo, por
exemplo, o uso de Merox que reduz a corrosividade e assim melhora a qualidade do

querosene.

Um exemplo de querosene refinado para uso aeroespacial é o RP-1, o qual consiste
basicamente em uma mistura do querosene com hidrocarbonetos de cadeia saturada e
insaturada com wuma faixa delimitada de densidade e pressdo de vapor. Muitos
hidrocarbonetos combustiveis podem formar depdsitos de carbono nas passagens de
refrigeracdo, dificultando assim a transferéncia de calor e aumentando a temperatura de
parede. O RP-1 possui poucas cadeias aromaticas e olefinas, com o objetivo de minimizar os
depdsitos carbonaceos que obstruem a refrigeracdo. Os russos utilizam querosene a uma
densidade tipica de 0.82 a 0.85 g/cc. Podem-se encontrar densidades maiores nos foguetes

Soyuz eNI.

A estimativa de producdo de querosene em 1956 nos Estados Unidos foi de 7700 toneladas a
um custo de U$ 0.05 por kg. Em 1980, podia se encontrar a um valor de U$ 0.20 por kg

(Encyclopedia Astronautica Navigation).



DIMITIL-HIDRAZINA ASSIMETRICA (UDMH)

A dimitil-hidrazina assimétrica (UDMH) é um liquido incolor (possui o tom amarelado
quando em exposicdo ao ar), toxico, volatil, higroscopico (propriedade que certos materiais

possuem de absorver 4gua), possui odor de amodnia e € miscivel em agua.

Sua producdo é descrita pela especificacdo militar MIL-D-25604. De acordo com essa
especificacdo, apresenta 98 a 99% de volume de UDMH e no méaximo 0,3% de agua. A
temperatura de destilacdo é de no minimo 143°F e no ma&ximo 150°F. A porcentagem de

evaporacdo de destilacdo € no minimo 10% e no maximo 90%.

O preco em 1959 era de menos de U$ 1,00 por kg. Devido a sua natureza téxica, 0s custos
com producdo e com transporte subiram em resposta as normas ambientais, chegando a U$

24,00 por kg em 1980 (Encyclopedia Astronautica Navigation, 2012).

2.3 PARES PROPELENTES

Os pares propelentes analisados neste trabalho possuem grande aplicagdo na indistria
aeroespacial: sdo usados em veiculos espaciais, lancadores de satélites, misseis balisticos e
satélites. A escolha dos pares propelentes foi motivada pela existéncia de exemplos de
motores reais que os utilizam, bem como pelos dados termodindmicos da literatura americana
e russa. Sdo eles: oxigénio liquido e dimetil-hidrazina assimétrica, oxigénio liquido e
querosene, tetréxido dinitrogénio e dimetil-hidrazina assimétrica, tetr6xido dinitrogénio e
querosene e, por fim, AK27 e dimetil-hidrazina assimétrica, totalizando cinco pares

propelentes.

A seguir, alguns exemplos de motores e aplicacBes reais dos pares propelentes formados a

partir desses trés oxidantes e desses dois combustiveis.

OXIGENIO LIQUIDO E DIMETIL-HIDRAZINA ASSIMETRICA (LOX/UDMH)

Esse par propelente é usado nos motores de foguete RD-109, RD-119, RD-113, RD 112, RD

114, RD-115 e também no estagio SI. Os motores-foguetes que utilizam oxigénio liquido e



dimetil-hidrazina assimétrica sdo produzidos pela Glushko Design Bureau, empresa russa

produtora de foguetes e de motores em sua area de atuacdo.

0 motor-foguete RD-119 teve como base o motor RD-109. Este motor era utilizado para ser
aplicado no segundo estdgio do 8K73 (missel balistico russo), porém, o projeto foi
abandonado pelos pesquisadores por se negarem a trabalhar com um combustivel toxico. J& o
motor RD-119 foi utilizado no segundo estagio do Kosmos 1 (lancador espacial russo) e hoje

estd fora de producdo. Algumas caracteristicas técnicas:

*  Empuxo: 65600 kN;

* Peso do motor: 168 kg;

e Pressdo na cdmara de combustdo: 78.94 bar;
* Razdo de area: 102;

* Razdo de Empuxo e Peso: 63.75;

+ Razdo Oxidante/Combustivel: 1.5;

Em 1960, foram desenvolvidos os motores-foguetess RD-112 e RD-113 para serem usados
nos ICBMs (sigla em inglés para “missel balistico intercontinental”) em seus primeiros e
segundos estagios, respectivamente. De 1961 a 1965, o IBCM passou a utilizar os motores

RD-114 e RD-115 para o seu primeiro e segundo estagio, respectivamente.

OXIGENIO LIQUIDO E QUEROSENE (LOX/Querosene)

A Rocketdyne, em janeiro de 1953, comecou a desenvolver uma série de melhorias para os
motores que integrariam os misseis Atlas e Navaho. Durante a fase de testes, foi desenvolvida
uma grade especial de querosene adequada aos motores-foguetes. Anteriormente, derivados
de petroleo ja haviam sido utilizados (Robert H. Goddard, fisico experimental estadunidense,
usou gasolina e oxigénio em 1925), porém, ndo havia motores alimentados por querosene,

6leo diesel, thinner ou os tipos de querosene usados em jatos.
O par propelente oxigénio liquido e querosene é utilizado em diversos motores, muitos dos

quais sdo aplicados em satélites e em estagios de foguetes. E um dos principais pares

propelentes e um dos mais usados na indUstria aeroespacial.
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Podem-se listar pelos menos vinte aeronaves associadas ao referido par propelente. Os
exemplos vdo desde o antigo MPK, primeiro estudo com o objetivo de ser uma aeronave
tripulada que iria a Marte, realizado pela Russia em 1956; até o futuro projeto norte-
americano Rocketplane XP, que sera estudado em 2015 com o propo6sito de ser uma nave

espacial suborbital com acomodacdo para quatro tripulantes.

Os motores construidos com esse par propelente catalogado somam dezenas e estdo
relacionados aos foguetes que os utilizam como parte integrante de um estagio ou mais de um.
Podem-se citar as variagGes do motor RD 108, utilizadas nos foguetes da familia Soyuz, e

RD-180, usadas na famfilia Atlas.

Vaérios estagios de foguetes estdo associados ao par propelente oxigénio liquido e querosene.
Alguns exemplos: o primeiro estadgio do Angara 1e Angara-2; em alguns estagios da familia
Atlas: - Atlas E/F, Atlas MA-5A, Atlas MA-5, Atlas IILA, Atlas MA-2, Atlas ILAS, Atlas
I1A, Atlas 1l, Atlas G/H/I, Atlas MA-5AS, Atlas A, Atlas Centaur SLV-3C/D, Atlas Centaur
LV-3C, Atlas CCB, Atlas B, Atlas MA-3, Atlas Agena SLV-3A, Atlas Able e Atlas D;
Familia Delta: - Delta Thor XLT-C, Delta 3-1, Delta Thor ELT, Delta Thor LT, Delta Thor
RS27, Delta Thor TA e Delta Thor XLT; familia Falcon: - Falcon 1-1, Falcon 1-2 e Falcon
le-1; dentre outras familias, como a familia Satum, Proton, Molniya, Soyuz, Titan, Vostok e

Zenit.

TETROXIDO DINITROGENIO E QUEROSENE (N:0 4/Querosene)

Para este par propelente tem-se apenas um exemplo de motor e um exemplo de um estagio de
foguete. Trata-se do OTRAG (Orbital Transport und Raketen AktienGesellschaft), uma
familia de foguetes projetada por uma empresa alema de mesmo nome, cujo objetivo era
desenvolver um sistema de propulsdo alternativo. O motor-foguete Otrag foi utilizado no
primeiro e no Gltimo estagios e hoje se encontra fora de producdo. Algumas informacGes

técnicas do foguete OTRAG:

e Altura: 16 m;

e Diametro: 0.27 m;
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*  Empuxo: 26.96 kN;
* Massa total: 1500 kg;
* Massa vazia: 150 Kkg.

* Impulso especifico: 297s

TETROXIDO DINITROGENIO E DIMETIL-HIDRAZINA ASSIMETRICA (N20 4/UDMH)

Esse par propelente estd associado geralmente aos estagios superiores que necessitam de uma
quantidade menor de carga relativa aos combustiveis. Possuem uma alta densidade especifica

e, consequentemente, um volume do tanque menor que os demais propelentes.

Os motores construidos com esse par propelente catalogado também somam dezenas e
também estdo relacionados aos foguetes que os utilizam como parte integrante de um estagio
ou mais de um. Podem-se citar as variagdes do motor YF chinés da Beijing Wan Yan e o

motores do Viking da SEP (solar-eletricpropulsion).

Vérios estagios de foguetes estdo associados ao par propelente tetréxido dinitrogénio e
dimetil-hidrazina assimétrica. Alguns exemplos: estagios da familia Ariane, Proton e

Cyclone.

AK27 E DIMETIL-HIDRAZINA ASSIMETRICA (AK27/UDMH)

Os motores construidos com esse par propelente catalogado possuem dezenas de motores e
satélites e estdo relacionados aos foguetes que os utilizam como parte integrante de um
estagio ou mais de um. Podem-se citar as variagdes do motor AJ10, utilizadas nos foguetes da

familia Delta, e RD-861, usadas na familia Cyclone.
Varios estagios de foguetes estdo associados ao par propelente AK27 e dimetil-hidrazina

assimétrica. Alguns exemplos: estagios da familia Delta, Kosmos, R-16R-26, Taepodong e

VonBraun 1956.
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A seguir, sdo apresentadas tabelas que comparam os pares propelentes descritos em relagdo a

densidade especifica e ao impu\so especifico, de acordo com os dados apontados pela

literatura.
16
mDensidade do oxidante g/cc
mDensidade do combustivel g/cc
mDensidade do par-propelente
g/cc
Figura 2.1 - Densidade especifica (Encyclopedia Astronautics)
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Figura 2.2 - Impulso especifico (Encyclopedia Astronautics)
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3. MOTOR-FOGUETE A PROPELENTE LIQUIDO - ASPECTOS
TEORICOS FUNDAMENTAIS

3.1 TEORIA DO EMPUXO
INFORMAGCOES GERAIS

A principal funcdo do motor-foguete liquido é gerar empuxo durante um tempo definido. Sem

o conhecimento de seu valor é impossivel projetar um foguete de maneira otimizada.

O empuxo da cadmara de combustdo e o empuxo do motor nem sempre apresentam 0 mesmo
valor. A diferenca existe quando parte do combustivel é expelido para geragdo de trabalho na

turbina e 0s gases da exaustdo sdo jogados para 0 meio ambiente.

O empuxo gerado pela camara de combustdo é resultado das forgas dinamicas da pressdo dos
gases exercidas dentro da prépria caAmara (que sdo provenientes dos produtos da combustdo) e
das forcas devidas a pressdo do ambiente (que operam na superficie externa). Desconsideram-

se as forgas externas devidas a resisténcia aerodinamica.

O valor do empuxo da cdmara de combustdo pode ser encontrado em duas partes. A primeira
parte é a analise da resultante das forgas devidas a pressdo, que atuam em toda a camara de
combustdo e no bocal. Essa parte necessita de uma profunda compreensdo do processo que
ocorre dentro da camara de combustdo e do bocal. A segunda parte é obtida pela equalizacdo
da quantidade de movimento. Nessa segunda parte, como consequéncia direta da primeira,

chega-se a equalizagdo e a uma rapida concluséo satisfatéria.

Para determinar a equacdo do empuxo, devem-se considerar algumas suposicdes:

e O movimento dos gases produzidos na combustéo sdo unidimensionais;
* Regime permanente;
e Os gases provenientes do produto da combustio sdo considerados ideais;

» Atrocade calor entre a parede e 0 gases pode ser ignorada;
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» A geracdo de calor produzida por atrito entre a parede e os gases também deve ser
ignorada e;
e A pressdo do ambiente é constante por toda superficie da camara de combustdo e do

bocal.

No proximo tdpico seréd apresentada a determinacdo do empuxo como resultante das forgas de

pressdo.

DETERMINACAO DO EMPUXO COMO RESULTANTE DAS FORCAS DE PRESSAO

A determinagdo do empuxo como resultante das forcas de pressdo sera apresentada de forma
analoga a proposta por Vaciliev (1983). Seja uma camara de combustdo e um bocal
convergente-divergente com formas arbritarias e com forgas atuando conforme a Figura (3.1)

abaixo:

dx

Figura 3.1- Forgas atuantes na parede da caAmara de combustdo (Vaciliev, 1983).

Em obediéncia a equagdo do empuxo P:

P =fs pcos(nx)dS (3.1)

Onde n éa normal em relacdo a superficie, x é a posicdo em relagdo ao eixo axial da cadmara e
p é a pressdo que atua nas paredes da camara (interna e externa, dependendo do indice). Com
a finalidade de encontrar o resultado da integral (3.1), pode-se dividir a cdmara de combustéo

e 0 bocal num total de quatro regides distintas 1, 2, 3 e 4, que compreendem respectivamente
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as distancias: do inicio da camara de combustdo até o ponto k; do ponto k até o ponto kk; do

ponto kk até o ponto Kp e, por fim, do ponto Kp até o ponto a.

A resolugdo da integral (3.1) vai resultar em uma soma de quatro constituintes. Adota-se o
sinal positivo para os constituintes que estiverem no mesmo sentido que a velocidade do

projétil (pela Figura 3.1, neste caso, direita para esquerda). Entéo, tem-se:

=-P1-P2+P3-Pa (3-2)

Onde P\, P2, P3 e P4 sdo as forgas resultantes devidas a pressdo. Na Figura (3.1), a pressdo
esta representada por setas no topo e no corpo da cadmara de combustdo e no bocal. A
explicacdo do sinal adotado para cada forca resultante serd comentada a medida que elas

forem apresentadas no texto.

Para determinar Pt , deve-se considerar que todo o combustivel estd no inicio da camara de
combustdo, e a taxa de movimento do liquido pode ser ignorada. Estipula-se uma superficie
de controle, e a ela se anexam as forgas que operam externamente. A Figura (3.2) mostra as

forgas que atuam no primeiro intervalo o a k:

fiutniuli
ifaJf GL
m M .

J .
1!:r~r_,5
ITAE

& -
nim m f
.0 K

Figura 3.2- Superficie de controle para determinacdo da forgai,/(Vaciliev,1983).

A forca P/ é uma reacdo a forca PKdos gases produzidos na camara de combustdo e das forcas

devidas a pressdo externap,,. Segundo a equacdo da quantidade de movimento na forma de
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Euler, todas as forcas projetadas sobre o eixo x, de 0 até «, sdo iguais a quantidade de

movimento do combustivel que entra e que sai da superficie de controle:

Px = m(a)k2 - (0oKi) (3.3)

Onde m é a taxa massica de combustivel gasto e cok, ax sdo componentes axiais da
velocidade do combustivel na entrada e na saida da superficie de controle. Como neste caso

mK = 0, tem-se que coxe = coK Entéo:

Px = m(iJK (3.4)

As forcas projetadas sobre o eixo x podem ser escritas na forma de uma soma com dois

termos:

P = -Pt ~ FAPk~ Pu) (3.5)

Onde Fké a &rea transversal da camara de combustdo e pKé a pressdo da mesma. O sinal
negativo de pKindica que o termo estd no sentido contrario ao eixo x positivo. Na diregédo
radial, as forcas sdo contrabalanceadas, e a resultante é igual a zero. Nota-se que o sinal de P/
€ negativo porque a forga resultante da pressdo na cdmara de combustdo e da pressdo externa
aponta da direta para esquerda e, como P/ é uma forca de reagdo, seu sentido é da esquerda
para direita, lembrando que foi adotado sinal positivo para os vetores que possuirem a mesma

direcdo e o mesmo sentido da velocidade. Resolvendo para Pr.
-Pi = rh(tK+ Fk(Pk — Ph) (3-6)
Para determinar a forca P2, deve-se distinguir o elemento circular da superficie dx,

determinada pelos cortes « e ««. Essa distingdo é necessaria porque, a medida que se caminha

de « para x«, o angulo entre a superficie e a normal muda.
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a<90* b)

Figura 3.3- Esquema para calcular o elemento circular em dx: a) Parte da cAmara que diverge,

b) parte da cdmara que converge (Vaciliev,1983)
A forca axial infinitesimal constituinte no intervalo k,kk :

—dP2 = (p —pHdScosa (3.7)
Onde dSé o elemento infinitesimal transversal da superficie conica dx, aé o angulo formado

entre a dire¢do positiva do eixo x e a normal. Trocando o elemento dScosa por dF e

integrando, tem-se:
-p2 = GgKp - Pu)dF =; BikpdF - P,(FK<- FK (3.8)

P
Resolvendo separadamente a integral fpKKpdF por partes:

"™ = - -
It pdF = PxkFk - PPk Jﬂ%(de (3.9)
Utilizando a equacdo diferencial de Bemoulli codco = -dp/p, a equacdo da continuidade

F = m/{p(x>) e assumindo regime permanente (th = constante):
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K K
J pdF = Pkkikk - Pxikk - | Fap
A fK

= PkK"KK  PkFk LW . thdo) — PKk"KK — Pkric "I" A ("KK — ~k) (3.10)
. - p ~
Por fim, colocando o valor da integral L KKpdF na Equacéo (3.8):

P2 —PKCKK  PRK'TACKK M) PICKK  c) (*-H)

O sinal negativo de P2 segue o mesmo raciocinio do sinal negativo de Pt : a resultante das
forgcas nesse intervalo tem sentido da direita para esquerda. Por ser uma forca de reacdo, o
sentido é contréario. Pode-se encontrar 3 e P4 de maneira analoga, obtendo-se as seguintes

expressdes:

Ps = jE£(p ~ Pu)dF =pKoFKp- pKKRK+ m(o)Kp- wKK - pHFKp- FKY (3.12)

—Pa = fmep ~ Pti)dF = paFa —pKpFip + th{o)a —<wp) PhCFq —FKp (3.13)

O sinal positivo de p3 vem da observacdo de que a pressdo dos gases na garganta é menor do
que a pressao dos gases na camara de combustdo (intervalo que corresponte até o ponto de
menor area transversal). Sendo assim, o sentido da resultante das for¢cas é da esquerda para a
direita. A reagdo P3 possui sentido contrario, adotando entdo o padrdo pré estabelecido para o
sinal positivo. O sinal negativo de P4 segue o mesmo raciocinio de P2 e Pi, de forma que a
pressdo dentro do bocal é maior que a pressdo em sua saida, gerando uma forga resultante
com sentido da esquerda para a direita. A reagdo de P4 terd sentido da direita para a esquerda,
ou seja, sinal negativo. Colocando os resultados encontrados (3.6), (3.11), (3.12) e (3.13) em

(3.2), a equacéo do empuxo na cAmara é assim apresentada:
P =rhi)a+ Fa(pa-p B (3.14)

Onde aaé a velocidade de saida dos gases do bocal, Faé a area transversal final do bocal, epa

¢ a pressdo dos gases da combustdo na saida do bocal.
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ANALISE DA EQUAGCAO DO EMPUXO

A equacdo do empuxo (3.1) pode ser reescrita como a soma do empuxo das forcas de pressdo

internas e das forgas de presséo externas na seguinte forma:
p= f pcos(nx)dS = L pcos(nx)dS —fc pcos(nx)dS (3.15)
$ *>in ~out
Ou, em obediéncia a equacdo (3.14):
P = rhi)a + Fa(pa - pH = rh(Da + Fapa - Fap,, (3.16)
Onde as forgas geradas pela pressdo na superficie interna da cAmara de combustdo Piné:
Pin = m(Ga + Fapa = I,‘inpcos(nx)dS (3.17)

E as forcas geradas pela pressao na superficie externa da camara de combustdo Pout:

Pont = FapH= fSmtpcos(nx)dS (3.18)
Para aumentar o valor do empuxo na camara, basta analisar a Equacéo (3.16). Evidentemente,
ha duas possibilidades: modificar a taxa de vazdo massica ou a velocidade de saida dos gases.
O valor maximo do empuxo na camara de combustdo é obtido quando o termo negativo da
Eq.(3.16) é igual a zero, ou seja, a pressdo atmosféricap,, é igual a zero. Pode-se dizer, entéo,
gue o valor maximo do empuxo se da no espago, no vacuo.
Matematicamente, 0 empuxo no vacuo Pv:

Pv = Pin = m(j)a + Fapa (3.19)

E muito importante salientar o quanto a pressdo atmosférica interfere no funcionamento do

motor-foguete. E facil observar que o empuxo da camara de combustdo muda de acordo com

a mudanca da pressao atmosférica (embora haja apenas pequenas variagdes). A influéncia da

20



pressdo atmosférica no bocal expansor impde trés modos de operacdo, que resultam em

diferentes niveis de expansao:

* Quandopa=>p,,-é denominado modo de subexpansao;
* Quandopa=pH expansdo 6tima;

* Quandopa<pa- modo de superexpansao.

Projetistas de bocal normalmente devem selecionar uma altitude que seja possivel de
minimizar as perdas que ocorrem a altitudes maiores ou menores. Estas perdas resultam do
fato de que, a baixas altitudes, a pressdo atmosférica sera mais elevada que a pressao de saida
dos gases de escape. Ao contrario, a altas altitudes, a pressdo atmosférica serd mais baixa do

que a pressao de saida.

Quando a pressao atmosférica é menor que a pressdo de saida, tem-se 0 denominado modo de
subexpansdo. Neste caso, o fluxo continua a se expandir mesmo depois de sair do bocal. Esse
comportamento reduz a eficiéncia, pois a expansdo externa ndo exerce qualquer forca na
parede do bocal. Portanto, essa energia pode ndo ser convertida em impulso e, com isso, ela é
perdida. Dessa forma, o ideal é que o bocal seja mais longo para capturar essa expansao e

converté-la em impulso.

Na situacdo oposta, quando a pressdo externa é maior do que a pressdo de saida, tem-se o
modo de superexpansdo ou expansdo excessiva. Quando um fluxo superexpandido passa
através de um bocal, a pressdo atmosférica faz com que ele empurre o fluxo para o interior do
bocal e, com isso, 0 fluxo é separado por um choque obliquo. Esse “empurrdo” do fluxo
também reduz a eficiéncia porque parte do bocal extra é desperdicado e ndo contribui para
gerar qualquer pressdo adicional. Idealmente, o comprimento do bocal deve ser reduzido para

eliminar esta parte desnecessaria.

Em uma primeira observacdo, é impossivel definir, a partir da equacdo do empuxo, um valor
de pressdo atmosférica ou um modo de expansdo no qual o empuxo seja maximo. Por
exemplo, comecando pela analise da velocidade de exaustdo dos gases da camara de

combustao:
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Onde k é a razdo entre os calores especificos, Rk e Tksdo a constante do gas e sua temperatura

na cAmara de combustdo, respectivamente.

Nota-se que o valor da velocidade de exaustdo aumenta quando o grau de expansdo do bocal
também aumenta (grau de expansdo é a razdo entre a pressao na camara de combustdo p”e a
pressdo na saida do bocalpa\ ou seja, a razdo da Eq. 3.20 entre os termos de pressdo, diminui).
Porém, o segundo termo da equacdo do empuxo (Eq. 3.14) diminui com o decrésimo da
pressdo na saida do bocal, e em uma situagdo onde pa=pH, esse termo é igual a zero.
Analisando a situacdo em que pa <p,, , 0 segundo termo da Eq. 3.14 se toma negativo. Outra
modificacdo possivel seria diminuir o grau de expansdo. Contudo, nesse caso, a velocidade de
exaustdo dos gases iria também diminuir e a relagdo Fa(pap,,) aumentaria. Com isso, toma-se
impossivel estimar, a partir da equacdo do empuxo, um valor maximo por meio dos modos de

expansao ou por um valor da pressao nasaida do bocal.

Porém, é necessario definir qual modo de expansdo dard o maximo valor para empuxo na
camara de combustdo. Reescrevendo a equacdo do empuxo de forma que fique apenas em

funcgéo da velocidade plena reduzida asred.

P = rhij)a + Fa(pa —p,,) = m [o>a + ~ (pa - Ph)] = rho)red (3.21)

Onde:

Ured = "a +J (Pa- Ph) (3-22)
Como a taxa de vazdo maéssica é constante, qualquer mudanca do empuxo seré causada pela
velocidade plena reduzida, ou seja, para um valor maximo de empuxo, é necessario estimar o

valor maximo da velocidade plena reduzida.

Observando a equacéo (3.22), deve-se derivar cared e igualar a zero, a fim de encontrar o ponto

critico da funcdo e, depois, calcular uma segunda derivada para saber se 0 ponto é de maximo



ou de minimo. Ainda na Eqg. (3.22), é importante verificar que a Unica variavel é a pressdo na

saida do bocal pa. Calculando a primeira derivada de cored :

dcored = d~ g +y(Pa-PH)]

dpa dpa
Fa_ 1t (3.24)
m paaa
don@!fw *Ng o 1 rpg phy1 N(Pang) g N 25)
dpa dpa Pa’“a I-CPg”g)2! dpa
Levando em conta a equacéo de Bernoulli, tem-se:
dite. + _J_ =0 (3.26)
dPa PaMa
d<i>ded _ _ rcPg Ph)1~(pg~g) _ ¢
dpa UPawa)2J “Va

Obviamente, se a pressdo na saida do bocal pafor igual a pressdo atmosféricap,, , a derivada
da velocidade plena reduzida em relagdo apaé igual a zero. Ou seja, tem-se um valor de pa

que esta no extremo. Fazendo a derivada segunda:

a-"red _ 1 ™(Pg"q)
.2
dpi PaO>a dpa

(0.zQy
Como 1paCCaé maior que zero e d(pacta)/dpa também, d2(pacod/dzpa é menor do que zero, ou
seja, pa =p,, € ponto de maximo. Conclui-se que o empuxo atinge seu valor maximo quando

opera 0 modo de expansdo 6timo:
Pmax = rhi)a (3.29)

Ao observar a Figura (3.4), quando a pressdo na saida do bocal € igual a pressdo atmosférica
(b), o empuxo da camara de combustdo serd acrescido de alguma variacdo AP devido as
forcas de pressdo que reagem sobre os lugares em que existam as forgcas geradas pela presséo
atmosférica na parte prolongada do bocal. O fluxo, neste caso, estd perfeitamente dentro do

bocal expandido e maximiza a pressdo.
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O trabalho de superexpansdo (Figura 4.3c), quando a pressdo na saida do bocal é menor que a
pressdo atmosférica, vai gerar empuxo negativo apos o corte do bocal (pa=Pu)- J4 0 modo de
subexpansdo, em situagbes de voo em que a pressdo atmosférica varia constantemente,
apresenta uma perda de empuxo maior do que o modo de superexpansdo. Por apresentar
menor comprimento de bocal, o modo de subexpansdo é atrapalhado durante o voo por ondas
de choque. Para minimizar o efeito dessas ondas, é necessaria um bocal mais comprido e, por

isso, a perda de empuxo é mais significativa no modo de subexpansao.

Figura 3.4 - Esquema da atuacdo da pressdo no bocal em diferentes modos de expanséo: a)

subexpansdo, b) expansao 6tima e ¢) superexpansdo (Gorbenko, 2001)

Um dos meios para diminuir as perdas devido ao tamanho do bocal é aumentar a pressao na
camara de combustdo. Sabe-se que quando a pressdo na camara de combustdo tende ao
infinito, o valor do empuxo tende ao valor do empuxo no vacuo (Gorbenko, 2001). Outro
ponto importante é: para um motor que trabalha no modo de expansdo 6tima, um excelente
método de aumentar o empuxo é aumentar a area de saida do bocal durante o voo.
Complementando, para um motor que trabalha com a pressdo atmosférica maior que zero, é

possivel criar uma camara de combustdo que atinja esse principio. Contudo, o planejamento
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de um motor que trabalha com a pressdo atmosférica igual a zero, utilizando-se 0 modo de
expansdo Otima, é considerado impossivel, uma vez que o bocal deve estar com a area de

corte tendendo ao infinito.

3.2 IMPULSO ESPECIFICO

O impulso especifico é uma medida da eficiéncia de um foguete. Um alto impulso especifico
¢ diretamente relacionado a um maior alcance de voo, fator determinante para a escolha de
um par propelente. Basicamente, pode-se dizer que quanto maior o impulso especifico, menor

€ a massa de combustivel para qualquer nivel de forga propulsora.

Matematicamente, o impulso especifico Is é a razdo entre o empuxo da cAmara sobre a taxa de

fluxo méassico de combustivel:

O principal meio para melhorar um motor-foguete liquido ¢ aumentando o seu impulso
especifico. A pergunta que deve ser feita € como melhorar esse parametro? - Nessa parte do

trabalho serdo apresentadas algumas possibilidades de melhorar o impulso especifico.

Escrevendo a equacdo do empuxo (3.14) de forma que seja uma diferenca entre as forcas que

sdo a favor do movimento e as forcas opostas a ele e aplicando na Equacgéo (3.15), tem-se:

(3.31)

Desta forma, fica mais facil observar que o maximo impulso especifico se da quando a
pressdo na superficie externa é igual a zero (pH=10)e que o impulso especifico depende quase
exclusivamente das propriedades termodinamicas dos gases da combustdo, devido a presenca
do termo coa. Esse é um ponto importante a ser analisado, pois a velocidade de saida dos gases
do bocal depende apenas da temperatura e da constante dos gases, da relacdo dos calores

especificos e do grau de expansdo do motor.

25



A partir da equacdo (3.20) e visto que apenas o grau de expansdo do motor pode ser
modificado em um primeiro momento, sabe-se que, ao aumentar a relagdo pi/pa, a velocidade
coa ird aumentar e, com isso, o impulso especifico também. Para aumentar a relagdo pi/pa,

existem algumas solugfes:

* Aumentar pk e manterpaconstante;
* Diminuirpae manterpk constante;

* Simultaneamente diminuirpae aumentar pk-

Para motores modernos, o impulso especifico varia entre 3500 a 4000 m/s. Sabendo que o

impulso especifico é maximo quando 0 empuxo € maximo, tem-se que:

(3.32)

3.3 TAXA DE FLUXO MASSICO

O modo em que se opera 0 motor-foguete liquido depende da taxa de fluxo massico th do

combustivel e da pressdo da camara de combustdo pk. Esses parametros estdo correlacionados

entre si e dependem dos dados termodindmicos dos gases Rk, Tk (constante dos gases e

temperatura) e da area critica FkP.

(3.33)

1

um motor real, a area critica e os valores de Rk, Tksdo constantes, pode-se relacionar a taxa de
fluxo méssico m como sendo proporcional a pressdo na camara de combustdo pk.

Matematicamente:

m = cpK (3.34)
7AN
— Ak%p (3.35)
yIRKTK
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Na teoria do motor-foguete liquido existe um importante parametro denominado “complexo

P” pela literatura russa, o qual mie alguns dos principais pardmetros do motor:

Este parametro possui informacdes da qualidade energética do combustivel e da qualidade dos
processos da cdmara de combustdo. Possui a mesma unidade do impulso especifico Ise pode
ser encontrado tanto na teoria quanto experimentalmente, ap6s o conhecimento do valor de

FKpe da medigdo depKe de m. Reorganizando a Equacéo (3.16) para/?, ttm-se que:

3 = 3.37
Aic ( )

Os valores de P sdo estipulados a partir de um coeficiente denominado fator de perda na
camara de combustdo (p Esse fator de perda é estimado pelo projeto inicial e se baseia em

valores experimentais do complexo P (fi,). Matematicamente:

n =j, 833>

3.4 DENSIDADE ESPECIFICA

A densidade especifica do par propelente pp é importante. A simples relagdo entre a densidade
especifica, o volume do tanque e a massa do combustivel mostra o qudo pesado é um sistema
de alimentacdo. Por exemplo, se a densidade especifica tem um alto valor, o volume do
tanque € menor do que o de um tanque cujo par propelente tenha uma densidade especifica

menor e, nesse caso, a massa do sistema de alimentacdo também é menor.

Demonstrando matematicamente:



14K,
Pp _m+_1 (3.39)
f

Pox P
OndeKmé a razdo O/F, e moxe m/sdo a massa de oxidante e de combustivel, respectivamente.
A dependéncia do sistema de alimentacdo pode ser vista também pela equacdo de

Tsiolkovsky:

V=aii,(1+I"£E) (3.40)

Onde v - méaxima velocidade do foguete; coa- velocidade na saida do bocal; Mst- massa do

estagio; Viark~ volume do tanque e; pp- densidade especifica.
3.5 CONSTITUINTES BASICOS DO EMPUXO - COEFICIENTE DO EMPUXO
No projeto de um camara de combustdo, € necessario saber, dentro de uma lista de

possibilidades, em que parte da camara se obtém o maior empuxo para, com isso,

proporcionar um aumento do impulso especifico.

«i?
Cl- " d7j

Figura 3.5 - Local de aplicacdo dos constituintes do empuxo (Gorbenko, 2001).

Como primeiro passo, a analise dos constituintes internos do empuxo pode ser feita a partir de

uma soma de trés termos:

Pin - Pk~ kp + APfce/.t + ~Paft,t (3-41)
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OndQpigFkpe a forca interna instavel que atua sobre o topo da cdmara de combustdo, APhetté a
forca interna que atua na regido antes da garganta e APd,t é a forca interna que a atua depois
da garganta. Se um motor trabalha em condi¢cSes ambientais com a pressdo atmosférica pH
entdo, existe um quarto constituinte p,,Fa que é a resultante da forca devido a pressdo

atmosférica, na direcdo contraria a0 movimento.

Deve-se introduzir um conceito denominado coeficiente do empuxo na cAmara de combustéo,
o qual determina quantas vezes o empuxo interno é maior do que a forgca que atua no inicio da

camara de combustdo em uma &rea igual a area da garganta Fkp.

O coeficiente do empuxo na camara de combustdo Km desempenha um papel notavel na

teoria do motor-foguete liquido. Depende do grau de expansdo do gas e da razdo dos calores

especificos.

De acordo com as Equacdes (3.41) e (3.42), o coeficiente do empuxo na cAmara de combustéo

pode ser reescrito como uma soma de trés coeficientes:

Kt =Kimi * Kie * K (3-43)
Onde:
\ — PkFkp _ ~ _ APbef.t _ hPaft.t
At — ———-— — 1. At. ,, — ——— AT, — ——————
nl PkFkp m2 PkFkp’ TIn3 VkFkp

A Figura (3.6) apresenta os resultados calculados a partir de motores-foguetes liquidos que
possuiam razdo de calor especifico variando de £ = 1,1 a 1,3 e mostra que o componente do
empuxo que atua antes da garganta APIEt possui entre 20 € 26% em relacdo ao componente
PkFkp , ou seja, KT = 0,2 ...0,26. O componente do empuxo que atua depois da garganta
APajii depende ativamente do grau de expansdo dos gases, e a mudanca da relacéo pi/pade 10

para 100 resulta num Ktm variando de 0,25 a 0,55.
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Antigamente, o componente do empuxo PkFkp era denominado componente principal do
empuxo porgue os primeiros motores-foguetes liquidos tinham um pequeno grau de expansao.
Nos motores modernos, eles possuem o grau de expansdo muito maior (pi/pa= 500 a 4000) e,
com isso, a parte que corresponde ao componente de empuxo depois da garganta (APdtt)
chega a 80% do componente ptFkp mDessa forma, o papel do bocal na criagdo do impulso é
excepcionalmente grande, visando sempre a aumentar e exceder o valor do componente

principal.

| i-=Hj N
n J
1,2 Arbet.t"“w
Pk Fkb r,in2
08 Kr.in
*T.U
0A .Pk Fkp -
PKFKD linl
0 n
10 30 50 70 30 Pk

Pa
Figura 3.6 - Dependéncia do coeficiente do empuxo na cdmara de combustéo em fungéo do

grau de expansdo com pressdo na camara e atmosférica constantes (Gorbenko, 2001).
Por exemplo, considerando-se a razdo dos calores especificos igual a 1,5 e a relacdo entre
Pk/Pa—*° , o valor de APdtJ excedepkFkp em 1,5 vezes. Se dividir a Equagéo (3.14) porPkFhp,
a equacdo do empuxo pode ser transformada em funcéo do coeficiente do empuxo na cdmara
de combustdo na seguinte forma:

kt = KTin - KTout (3.44)

Onde Ktoui é a razdo entre p,,FdpkFkp.
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O impulso especifico no vacuo f s pode ser expressado em funcdo do coeficiente do empuxo

na cAmara de combustdo KvTe pelo complexo /2

7/ = — = pV VkFkv =K% p (3.45)
m VKFkp
A expressdo (3.45) mostra que, para aumentar o valor do impulso especifico, é necessario

aumentar também o coeficiente do empuxo, assim como o complexo /2.

3.6 INFLUENCIA DAS ONDAS DE CHOQUE NA EXPANSAO, NO EMPUXO E
NO IMPULSO ESPECIFICO

As ondas de choque sdo um fendmeno que acontece sempre quando um fluxo sai de um bocal
com velocidades supersénicas a uma pressdo diferente da pressdo da atmosfera externa. A
pressdo do fluxo de saida nesse caso é inferior & pressdo atmosférica (superexpandido), ou

seja, uma ocorréncia comum em baixas altitudes.

O fendmeno ocorre quando a pressdo de saida é aproximadamente menor do que um tergo da
pressdo atmosférica (pa < 0,33 p,,) (Gorbenko, 2001). Neste caso, as ondas de choque estdo
dentro do bocal ou na saida dele e, quandopa=>0,33p,,, elas se situam fora. Por ter a pressédo
menor, o gas de escape, ao sair do interior do bocal, sofre uma compressdo ou compactagédo
pela pressdo atmosférica. Essa compressdao faz com que aumente a pressdo dos gases de
escape. No entanto, ao comprimir, a pressdo se toma grande o suficiente para ultrapassar a
pressdo atmosférica exercida e, como resultado, o fluxo agora se expande para fora, de forma
que a pressdo reduz de novo. Esse processo de compressdo e expansdo pode se repetir
inimeras vezes, até que a pressdo de escape se tome igual a pressdo atmosférica ambiente.
Em um gds ideal, estes processos de expansdo e compressdo continuardo sempre criando um
ndmero infinito de discos de Mach (ou diamantes de choque, que correspondem as ondas
estacionarias geradas). Gases reais ndo sdo ideais, entdo, o atrito criado ao longo das ondas de
choque cria uma camada de cisalhamento turbulento. Esta camada gera um amortecimento
viscoso que dissipa gradualmente a onda de choque. Esse atrito viscoso eventualmente
equaliza as diferencas de pressdo e, com isso, 0s diamantes de choque ndo podem ser mais

formados.
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Os céalculos do empuxo e do impulso especifico sofrem alteragcdes na presenca de ondas de
choque. E necessario localizar onde se manifestam e como os parametros mudam depois da
ondas de choque. A determinacdo analitica do local onde ocorre o fendbmeno é hoje
considerada impossivel diante da complexidade dos processos de escomento no bocal. Para
estimar o local onde ocorrem as ondas de choque no bocal, o uso de correlagbes semi-

empiricas é necessario. Geralmente, as ondas de choque operam na abertura final do bocal.

Pesquisadores mostraram que, para um bocal com abertura maior que 30° (2fi > 309, a
pressdo antes da onda de choque € proxima da pressdo atmosférica para diferentes nimeros de
Mach e diferentes profundidades de prenetragGes no bocal (Vaciliev, 1983). Sendo assim, o
valor da pressdo atmosférica independe do valor do numero de Mach, e o local onde o “salto”

da onda choque acontece praticamente ndo se altera.

Definindo pi como a pressdo no bocal (ou fora dele) antes da onda de choque, p2 como a
pressdo depois da onda de choque (dentro ou fora do bocal) e Mswcomo o nimero de Mach
onde acontece a onda de choque, a dependéncia critica das pressdes p2pi é dada pela

correlacdo empirica:

p2/pi = 0.39 + 0.73MSW (3.46)

Para a situagdo em que o angulo de abertura do bocal seja maior ou igual a 30° (2/? > 309,

define-se a correlacéo:

Pk _ PkPi _ PkPi
Ph Pi Ph Pi Pz

(3.47)

Como o escoamento do gas é isentrépico, pode-se dizer que a razdo entre a pressao da camara

de combustdo e a pressdo antes da onda de choque é:

(3.48)
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A pressdo depois da onda de choque deve ser igual a pressao atmosférica:

Pk _ PkPI
Ph Pi Pz 0.39+0.73Msw

(3.49)
A Equacdo (3.49) da a oportunidade de definir o local da onda de choque desde que se tenha

um gréfico que demonstra a dependéncia de pt/p,, =f(Msw, n).

Experimentalmente, os bocais que possuem angulo de abertura maior que 30° (2p > 309

possuem algumas caracteristicas:

» A pressdo depois da onda de choque é diferente da pressdao do ambiente externo e essa
diferenca cresce quanto maior for o numero de Mach na saida do bocal (Ma) e mais
profunda for a prenetracdo do “salto” da onda de choque no bocal;

e O tamanho do angulo de abertura final do bocal 2/1a influencia a localizacdo da onda
de choque ¢;

* O calculo para determinar a pressdo de um bocal real € simplesmente determinado
pela relacdo entre Ma@Mswe ndo depende do valor de Mae do local onde acontece a

onda de choque.

Geralmente, a dependéncia analitica de p2/pHem funcéo do angulo de abertura do bocal e da

razdo entre os niumeros de Mach MaMswé:

Pk 1 (3.50)

Para um bocal com 2/J < 30° o local da onda de choque é determinado pela relagdo critica
entre p/pi e pela razdo de pressdo depois da onda de choque pi/p», que pode ser escrita da

seguinte forma:

Pk _ Pk P2Pi
Ph Pi Ph Pz (039+0J3Msw)[i+ {£ ~ 7
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A Equacdo (3.51) demonstra que a defini¢do o local onde a onda de choque estd em um bocal
com 2[3 < 30° depende apenas de Mswe p2 e, assim, é possivel definir o empuxo e o impulso

especifico quando ha onda de choque.

O constituinte interno do empuxo pode ser reescrito como a soma do empuxo antes da onda
de choque (primeiro termo da Eq.(3.52)) e depois da onda de choque (segundo termo da Eq.

(3.52)) da seguinte forma:

Pin = ip™ pcos(rvc)dS + fpWPdF (3.52)

fp™ pcos(nx)ds = pswkw(1l + fcM|w) (3.53)

Ondepswé a pressdo no bocal onde estad a onda de choque e Fswé a area transversal do bocal

onde se localiza a onda de choque. Quandop2 =pH*-

/st\?vde = pHFa - Bw) (3.54)

Quando p2 i pH, a integral da Equacdo (3.54) fica complexa de resolver, uma vez que a
pressdo ap0s a onda de choque é extremamente complicada de se encontrar. Mas, como a
pressdo na saida do bocal € igual a pressdo atmosférica, é razoavel estimar que a pressdo que

opera no bocal depois do “salto” é uma pressdo média entrep2 e p H:

(3.55)
Entéo:
Fa(P2=n gF = pm(Fa- Rw) (3.56)
O empuxo externo P,,ut:
Fout ~ PfiFa (3.57)
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Para finalizar, podem-se definir matematicamente as equac¢des do empuxo e do impulso

especifico em funcdo da influéncia das ondas de choque.

Parap2 =pHe (2/? >309:

P = PswASwCA “I"'k~Asw) + pH(*a Asw) Ph"d Psw?swC™'t'kMs)  PhAsw

(3.58)

Parap2ip,, e ({1 <309:

p = PswAsw(l + fcW») + Pm(Fa - Fsw) - PhFd (3.60)
j __ PswRsw(™+fcvsw) | Pm(Fg~Fsw) _ Ph'sw (3 61)
S m m m

Obviamente na presenca de onda de choque, Pin™ Pr, o que serd discutido posteriormente

neste trabalho, no topico “Construgdo do Perfil do bocal”.
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4. CALCULOS TERMOGAS-DINAMICOS DA CAMARA DE
COMBUSTAO

METODOLOGIA PARA A COMPARACAO DOS PARES PROPELENTES

Os pares propelentes foram comparados a partir dos mesmos pardmetros iniciais necessarios
para um projeto de motor-foguete, enumerados a seguir. A ideia de utilizar os mesmos valores
(parametros) para todos os propelentes garante que apenas a influéncia das caracteristicas de
cada par propelente seja responsavel pelas possiveis mudancas de geometria de cada motor a

ser estimado.

Seguindo o raciocinio do tdpico “motivacdo”, os parametros escolhidos foram analogos aos

do primeiro estagio do foguete Cyclone 4:

» Coeficiente do excesso de oxidante: a = 0,8;
» Empuxo do motor (em duas camaras): P = 840 kN;
» Empuxo absoluto ao nivel do mar: P3= 1000 kN:
* Pressdo na camara de combustdo: pk= 88.105Pa;
» Pressdo na saida do bocal: pa= 0,6.10%Pg;
* A qualidade dos processos de combustéo é constante;
e Tempo de queima: tq= 119s;
e O angulo de abertura na saida do bocal: 2(3a= 20 ;
» Fatores de perda:

- Na camara de combustdo: qp= 0,96;

- No bocal: (pc = 0,96;

- Temperatura:  =0,9;

- Por fricgdo: qw= 0,97.

Esses parametros sdo suficientes para calcular a geometria inicial da camara do motor (camara
de combustdo e bocal expansor), além de fornecer valores como o impulso especifico e a
velocidade de saida dos gases. Sendo assim, é possivel uma comparacgdo direta do tamanho e

da energia que cada motor-foguete proporciona pelo método de Glushko. O método de
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Glushko é usado para avaliar diferentes componentes sob as mesmas condicdes de operacao,
com base em célculos balisticos, em outras palavras, o melhor par propelente é aquele que vai
dar ao foguete o maior alcance e a maior velocidade durante o voo. O método de Glushko é

discutido no capitulo 7 do presente trabalho.

A primeira etapa deste trabalho compreende o célculo termogas-dindmico, responsavel por
determinar as condi¢Ges geométricas e os dados termodinadmicos. Apds essa primeira etapa, 0s
calculos seguintes, como o da refrigeracdo de cada par (capitulo 5), das turbobombas (capitulo
6) e das placas injetoras (capitulo 4) ndo envolveram mais parametros constantes, j4 que cada
par propelente produz diferentes valores para o fluxo méssico de oxidante e de combustivel.
Dessa maneira, os diferentes valores de fluxo massico produzidos pelos pares propelentes
resultaram em diferentes arranjos de turbobombas, canais de refrigeracdo e tamanhos de

injetores. Entdo, a comparacao foi mais qualitativa nas etapas seguintes.

41 CALCULO DOS PARAMETROS BASICOS DA CAMARA DE COMBUSTAO

Para determinar os parametros basicos da cAmara de combustdo (temperatura, pressdo e etc.),
€ necessario o conhecimento dos calculos termogas-dindmicos. Estes céalculos sdo baseados

no diagrama entalpia-entropia.

DIAGRAMA ENTALPIA - ENTROPIA

Os calculos dos processos termodinamicos frequentemente usam o diagrama de entalpia h
versus entropia s para determinar pardmetros como pressdo, temperatura e volume de certos
componentes com o coeficiente de excesso de oxidante estabelecido. Esses parametros sdo
determinandos por meio de curvas isotérmicas, isobaricas e isovolumétricas. Ha também

informac6es adicionais que podem ser calculadas a partir dos parametros principais.
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combustivel ...a ...
curvas isotérmicas

S(J/kg.K)

Figura 4.1 - Esquema de um diagrama entalpia x entropia (Gorbenko, 2001).

Deve-se seguir um procedimento padrdo para estimar quais sdo 0s parametros necessarios da

camara do motor a partir do diagrama entalpia x entropia:

* Primeiramente, a escolha do diagrama h x s deve ser baseada no diagrama
correspondente ao par propelente em analise e no coeficiente do excesso de oxidante a
estabelecido;

e Os parametros iniciais sdo a pressdo na camara de combustdo pk e a pressdo de saida
Pa,

» Calcular a entalpia completa do combustivel, conforme mostrado na Figura (4.2). Uma
vez que a queima do combustivel e os produtos da caAmara de combustdo (PC) formam
um processo com a mesma entalpia (isoentalpico) na camara de combustdo (CC), os
parametros que compdem os produtos da combustdo serdo determinados no ponto 1,
que esta na interseccdo direta hfts = hPC = constante com a linha isobéarica de pk
(pressdo na camara de combustdo). A curva isotérmica que passa através do ponto 1
corresponde a temperatura na CC, e o valor das abscissas no mesmo ponto 1 € a
entropia skda CC.

« Ao determinar a entropia sk, calculam-se a massa molecular /ik, a constante do gas Rk a
densidade especifica pk=pK(RKTK, os calores especificos e cv, a razdo k=cp/cv e, por
fim, a velocidade do som ak =(kRKTR 1/2.

» A partir do ponto 1, deve-se prolongar uma reta perpendicular ao eixo das abscissas,
pois o processo € isentrépico (sk = constante). O ponto de interseccdo das curvas

isobaricas de pacom a linha isentropica dard o ponto 3, que determina os parametros
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resultantes dos produtos da combustdo na saida do bocal. A curva isotérmica que
passa através do ponto 3 corresponde a temperatura de saida do bocal.

« Em sequida, para uma determinada temperatura Ta, determinam-se a entalpia de saida
ha, a massa molecular , a constante do gas Ra a densidade especifica pa, os calores

especificos cpec,,,a razdo k e, por fim, a velocidade do som aa.

O proximo passo € realizar o calculo dos parametros do fluxo dos gases que serdo descritos ao

longo do trabalho.

S(J/kg.K)

Figura 4.2 - Esquema de calculo termodindmico a partir de iam diagrama de entalpia x
entropia (Gorbenko, 2001).

Para determinar os parametros do ponto critico do bocal (ponto 2 da Figura 4.2), deve-se
encontrar a interseccdo entre a linha isentrépica com as curvas isobaricas. A pressdo do ponto

critico (garganta) é determinada pela seguinte equag&o:

(4.1)

E importante notar que a area de corte do bocal depende do valor do volume especifico que

pode ser encontrado no diagrama de entropia (fout=v/a>).
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CALCULOS TERMOGAS-DINAMICOS DA CAMARA DE COMBUSTAO

Os calculos termogas-dinamicos da camara de combustdo sdo usados para determinar a
composicdo e a temperatura dos produtos da combustdo (PC), do impulso especifico, da taxa
de vazdo maéssica por segundo do combustivel, da area da secéo critica do bocal e o seu corte

otimizado.

E necessario escolher um modelo base para o célculo do motor dentre os diferentes métodos
existentes. Um método padrdo é feito a partir de um mesmo combustivel e de um mesmo
coeficiente de excesso de oxidante a. A pressao na camara de combustdo (CC) é considerada
constante, assim como o grau de expansdo dos produtos da combustdo nas proximidades do
bocal. O coeficiente de excesso de oxidante a é o quociente entre a razdo O/F (Knj do par

propelente e a razdo O/F tedrica do par propelente.

Conforme mencionado anteriormente, para este trabalho utilizam-se os pardmetros do
primeiro estagio do foguete Cyclone 4, visto que esse foguete vai ser lan¢ando futuramente na

base de Alcantara.

O método de calculo é feito para todos os cinco pares propelentes, mudando apenas 0s
parametros fisicos e quimicos de cada substancia. Para demonstrar como os calculos sdo
conduzidos, escolheu-se o par propelente tetroxido dinitrogénio e dimetil-hidrazina
assimétrica como modelo. A sequéncia dos calculos é apresentada nessa se¢do. O modelo
base de calculo para esse trabalho foi proposto de acordo com as notas de aula (Halina
Gorbenko, Comunicacdo pessoal, 2012) e das referéncias de Gorbenko (2001) e Maxim
(1961).

Como primeiro passo, usa-se o valor do coeficiente de excesso de oxidante (a = 0,8) e da
pressdo da cadmara de combustdo (8,8MPa) para colher todos os dados termodindmicos
iniciais do par propelente analisado. A coleta de dados é feita a partir de uma tabela que
contém dados experimentais do par propelente. Muitas vezes, essas tabelas ndo contém o
valor preciso da pressdo da cdmara de combustdo. Sendo assim, é necessario escolher a tabela
que possui o valor mais proximo da pressdo utilizada. Para esse par propelente, o valor

referéncia encontrado para a pressdo na cdmara de combustéo foi de IOMPa (pk(@ = IOMPa).
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Determinando o grau de expansao do bocal s:

278*10i = 14667 (42)
pa 06.105 ’ v o'

Deve-se encontrar na literatura o grau de expansdo do bocal mais préximo de 146,6 que esteja
dentro dos parametros iniciais definidos (pk(O=10MPa e a = 0,8). Para este propelente, tem-se

e = 100 como valor mais proximo.
A tabela que contém os parametros iniciais e estipulados oferece os valores de referéncia do
par propelente para a temperatura de combustdo, a velocidade de saida dos gases, o impulso

especifico, dentre outras correlacdes, como a razdo O/F, além de valores para a secdo critica e

do corte do bocal:

r0) = 3116K, nl0) = 20.65, /<0) = 1726, = 2983, F{0) = 10.84

c£0) = 2.807, *(°> = 1.201, OpTW = 1.083, fcpW = 1.004

E os coeficientes A/=11.84, Bi=1.388, Ci=0.3735, C3=45.85, Di=-3.569, D3=731.3 e a razdo
O/F &rF1.844.

PROCEDIMENTO DE CALCULO:

Valor teérico do complexo [i:

IgP<= I1g£i0) + 5i10" 3.(Ig pk- IgPfe0))
=1g1726 + 1,388.10"3.(Ig 8800000 - 1g 10000000) =3,236964

p' = 10 = 1725,694

Valor real para do complexo /:

/7= (3'.(pp = 1725,694.0,96 = 1657 m/s

41



Valor tedrico para o impulso especifico no vacuo:

Igls' = IgI840) + Cl.10“3(/#pk- Igp”) + G 1(r 3(lgs - 1g8m) =
= 192983 + 0,3735.10-3(7i78800000 - ZIOOOOOQO) + 45,8510“3(/7146,67 - 1gl00)
= 3,48
tf' = 3035,703 m/s

Valor real para o impulso especifico no vacuo:

tf = %<Pp<c = 3035.703.0,96.0,97 = 2827 m/s

Valor tedrico da temperatura na cAmara de combustéo (CC):

igTk = igTi0) +~1.i0_3(/*pk- igp”") =
=1g3U6 + 11,84.10~3(77~8800000 - ZMNOOOOOO) = 3,4929
= 3111K

Valor real da temperatura na camara de combustéo (CC):

Tk = U-St = 3111.0,9 = 2800K

Area especifica da secao critica:

Fkp p 1657 :
fk>=ir =7t= =1-88-10' m s/kg

Razdo teorica relativa entre as areas seccionadas do bocal:

IgFa = IgPam + DI-10~-3{lgPx - Igp™) + D3~ ~3(Ige - Ige<&) =
=1010,84 - 15-3,569.10"3.(~8800000 - Z"OOOOOOO) + (~146,67 - IglO0) =1,157
Fa' =14,351
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De acordo com o grafico Fa = f (n,—) (Figura 4.3) pode-se encontrar a média téorica da
Pa’

taxa do processo de alargamento da cadmara (CP) n’ = 1,20:

Figura 4.3 - Dependéncia entre F ‘a=f(n,pi/fa)-

A massa molar média da cAmara de combustdo (CC):

R CtpT.Ru  BTp
ignk = igrflx+ W + -T -1 Xigpk - igpi°}) =
Cork CPAK X
= 1920,65
81340001 . 108381340001 1804
2807.20.65 (11083~ 1)* 5 00700 65+ rgpy—1 -(los s OO0

- Z010000000) = 1,315
Hk =20,642

Constante do gas que esta na CC:

Rn  8,314.10"3 8,314.10"3
R*=t =— — = 207642 = 402'780k,/~ *>
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Valor téorico da velocidade de escape no bocal:

- . a ri-i
rl
h = 1- -
( n'—1
12-1
21,2 _0,6\ 12
402,780.2800 - |\ 9 = 2764,17m/s
1,2-1 89/

Valor real da velocidade na saida no bocal:

wa = (Ja(w = 2764,17.0,97 = 2681 m /s

O valor real do indicador do grau de expansdo isentrépica n é encontrado graficamente. A

partir de inimeros valores de n, determina-se coa:

Tabela 4.1- <a=f(n)

n e (ms)
1,23 2705
124 2686
125 2668
1,26 2651
1,27 2634
128 2617
129 2601
130 2585
131 2570

E o grafico coa=J[ri) :
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&a[mh]

Figura 4.4 - Dependéncia de ca= f(n)

Para o valor correto de coa, estima-se o valor exato de n=1,2760.

A relacdo entre as areas:

n+l 1,276+1
n- 1 ( 2 \2n) 1276 —\( 2 \2(1,276-%)
- R 2 ITTi) 2 V1276 + 1)
Fa=H La n-1 1 1,276-1
1 (Pa) n fOMI26 1 im 1276
\pj 188; 1~ V885

A area especifica do corte do bocal:

p _
fa="r = Fa-fkp = 13,379.1,88.0,0001 = 2,5.10"3m2s/kg

O valor real para o impulso especifico nas condicgdes terrestres:

Is =11 -fa-Pn = 2827 - 0,0025.100000 = 2575m /s
O total consumo dos propelentes (em uma camara de combustdo):

P 840000
rh=T = m si=1I1iW kg/s
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A &rea da secdo critica:
Pkp = /kp-w = 0,000188.163,11 = 0,0307m2

|ﬂ:kv .0,0307

E o diametro da sec¢ao critica dkp = = —-=— =0,197m.

Area da saida do bocal

Fa = fa-rh = 0,0027.164,32 = 0,4108m2

E o didmetro da saida do bocal da = J~~ = 7|4,0M52 = 0,723m.

Fluxo massico dos componentes:

fem.m 1,844.164,32

A= (TiN = i+ u»r =10576kg/s
m 164,32 .
AN=irr:=m 8 ii=57735i:ils

Valores reais dos parametros de escoamento na se¢do critica:

n 1,276
[ 2 \n-I / 2 \1,276-1

P»= tm) =800 (utstt) = 48409tPa:
2 2
Tip = AT TR =57, y = 2461K;

2n 21276

_______ 1pk'pk = N1.276 + 1.402,780.2800 = 1125m/s.

Todos os propelentes foram calculados de maneira analoga. A Tabela (4.2) mostra
detalhadamente a comparacdo das caracteristicas energéticas e geométricas de cada par

propelente.
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Parametros
Dados Iniciais

Valor  téorico
complexo fi
Valor  Real
complexo p

Simbolo

TRY)

aPTI)

lg&
?

P

Unidade
K

m/s

m/s

m/s

Tabela 4.2 - Calculos termogéas-dindmicos

nZo4rudmh
3116
20,65
1726
2983
10,84
2,807
1,201
1,083
1,804
11,84
1,388
0,3735
45,85
-3,569
731,3
1,844
3,236964
1725,694
1657

LOX+UDMH
3565
21,52
1847
3373
13,14
6,806
1177
1,659
1,037
37,44
1071
4,621
55,74
-26,26
761

171
3,265872
1844,473
1771
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AK-27+UDMH

3117
22,89
1665
3032
19,74
3,956
1461
1,237
1,011
21,76
4,68
0,8554
40,9
9,811
754,5
2,677
3,222563
1669,411
1603

N2 4+-Querosene
3108
24,98
1595
2827
11,96
3,826
1,157
1,257
1,012
22,34
4,909
1,101
50,58
-10,33
749,6
4,268
3,203966
1599,432
1535

LOX+Querosene
3739
24,07
1789
3282
1376
6,354
1,185
1,731
1,043
39,06
11,76
5723
58,25
-24,74
776,6
2,726
3,255498
1800,933
1729



Valor teérico do
impulso especifico no
VAcuo

Impulso especifico
Temperatura tedrica
na CC.

Temperatura (CC)
Area especifica da
secdo critica

Area seccionada
tedrica relativa do
bocal

Coeficiente
isentropico tedrico

Massa molar média

Constante do Géas
Velocidade de

exaustdo

Coef. Isentropico real

igiT

igFa

ignk

Rco

Oa

m/s

mz/kg

kJ/(kg.K)
m/s
m/s

3,48
3035,703

2827
3,4929
3111
2800
1,88.104

1,157
14,351

12

1,315

20,642

402,780
2764,17
2681
1,2430

3,54
344375

3207
3,55
3548
3193
2,01.104

1,247
17,646

115

1,332

21,485
386,963
3010,28

2920
1,1880
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3,49
3081,361

2869
3,4991
3156
2840
1,82.10'4

1,317
26,209

1,05

1,317

20,761

400,459
3177,94
3083
1,0789

3,46
2884,096

2686
3,4980
3148
2833
1,74.104

1,200
15,845

12

1,399

25,070

331,628
2522,72
2447
1,2430

3,53
3366,922

3135
3,5823
3822
3440
1,96.104

1,262
18,269

115

1,385

24,261

342,685
2940,37
2852
1,1880



Razdo da é&rea de
corte do bocal

Area especifica de
corte do bocal

Valor do Impulso
especifico na Terra
Fluxo méssico total
Avrea da garganta
Diametro critic

Avrea de saida
Didmtro de saida

F. Massico de ox.

F. M. combustivel
Pressdo na garganta
Temperatura Crit.

Velocidade critica

fa

rh

dkp

da

rhf

453

m2/kg

kg/s
kg/s
kPa

m/s

14,391

2,7.10-

25559

164,32
0,0309
0,1985
0,4452
0,753
106,54
57,78
4894,9
2497
1118

16,386

3,3.10-3

2877,1

145,98
0,0294
0,1934
0,4813
0,783
92,113
53,87
4988
2919
1158
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21,976

4,0.103

2469,1

170,1
0,031
0,1987
0,6808
0,931
123,84
46,26
5184,5
2732
1086

14,391

2,5.103

2434,6

172,51
0,0301
0,1958
0,4332
0,743
139,77
32,75
4894,9
2526
1020

16,386

3,2.10”

28133

149,29
0,0293
0,1933
0,4806
0,782
109,22
40,07
4988
3145
1131



Tabela 4.3 - Comparacé&o entre os combustiveis

Propelentes Ism/s Isym/s L mm Damm
1 LOX Querosene 2813.3 3135 1451 782
2 UDMH 2877.1 3207 1452 783
3 nZo4 Querosene 2434.6 2686 1399 743
4 UDMH 2575 2827 1388 723
5 AK27 UDMH 2469.1 2869 1610 931
Tabela 4.4 - Comparacdo relativas entre os combustiveis
Propelentes I91smax L/Lmax
1 LOX Querosene 0.977 0.901
2 UDMH 1 0.901
3 n2o4 Querosene 0.846 0.868
4 UDMH 0.895 0.862
5 AK27 UDMH 0.858 1
Tabela 4.5 - Comparacéo entre massas
Propelentes mOl(kg/s) mf (kg/s) pP(kg/m3
1 LOX Querosene 109.22 40.07 1.000
2 UDMH 92.113 53.87 980.3
3 n2o4 Querosene 139.77 32.75 1231.3
4 UDMH 105.76 57.35 11215
5 AK27 UDMH 123.84 46.26 1210.7

Os resultados da Tabelas 4.3,4.4 e 4.5 serdo cuidadosamente analisados no capitulo “Resultados e Conclusdes”.
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Dkrmm
1933
1934
195.8
107.8
198.7

Dkmm
378
379
382
385
386

Da/Damax
0.839
0.839
0.798
0.776

1

O/F
2.73
171
4.27
184
2.68



4.2 PROJETO BASICO DA PLACA INJETORA

A cémara de combustdo constitui um agregado de informacdes cujas caracteristicas
determinam em grande parte os principais parametros de um motor-foguete liquido: empuxo e
impulso especifico (Gorbenko, 2001). Os valores para esses parametros podem variar com o
tipo de estado fisico em que o combustivel entra na cAmara de combustdo. Por exemplo, 0 uso
de geradores de gas, de dispositivos pré e pds-queima forma arranjos para determinar se o

sistema de alimentacgéo serd liquido-liquido, gas-liquido ou gés-gas.

Em todos os casos, a camara de combustdo tem um certo conjunto de processos fisicos e
quimicos que levam a geracdo de calor e transformacdo dos componentes iniciais nos
produtos finais da combustdo (PC). Esses processos geralmente incluem a preparacdo da
mistura para a camara de combustdo, modificando os seus componentes liquidos em gotas,
devido ao aquecimento, a evaporacdo e a mistura, como todo processo de queima de
combustivel. E de fato dificil criar uma camera de combustdo com alta especificacio

relacionada as peculiaridades dos processos que ocorrem.

A primeira peculiaridade é o calor intenso por unidade de volume na CC. Combustiveis
modernos possuem poder calorifico muito acima de qualquer motor de calor, e a quantidade
de calor liberado por unidade de volume atinge por volta de 4(109-1010 W/m3. A temperatura
de combustdo atinge 3000-4000K e ha, ainda, pares propelentes que atingem 5000K. Com
isso, toma-se muito dificil proteger a parede da CC de erosdo, calor e corrosdo devido ao
fluxo de gas, sem que se reduzam o empuxo e o impulso especifico e aumente a massa do

motor-foguete.

A segunda peculiaridade consiste no processo de combustdo, o qual é caracterizado pelas
pressBes elevadas da ordem de 10-25 MPa, de modo que os materiais dos quais sao feitas as

CC necessitam ter alta resisténcia.
A terceira peculiaridade é o tempo de permanéncia do combustivel dentro da CC. O tempo

que o combustivel permanece na CC é de apenas alguns milésimos de segundo. Dessa forma,

uma combustdo mais completa requer uma organizacao especifica do processo.
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43  ESQUEMA DO PROCESSO DE TRANSFORMAGCAO DO COMBUSTIVEL

A transformacdo do par propelente que ocorre na CC consiste em processos de mistura e de
combustdo. A mistura envolve a pulverizagdo do combustivel, o aquecimento, a evaporacéo e
a mistura dos componentes na fase liquida ou gasosa ou em fase heterogénea. Ja a combustéo
€ uma reacdo quimica em que o combustivel é convertido em gas a alta temperatura como
produto da combustdo (PC). O processo de transformacéo dentro da CC depende do tipo de
combustivel (autoinflamavel ou ndo autoinflaméavel) e de suas caracteristicas (Gorbenko,

2001).

Os pares propelentes sdo inseridos na CC a partir de dispositivos especiais - injetores
(atomizadores centrifugos, bombas de jato, sprayers). Eles sdo responsaveis pela pulverizacdo
do combustivel. A partir deles, formam-se jatos pulverizadores ou uma pelicula fina de
combustivel que decompdem os propelentes em gotas. A posicdo relativa e diferentes tipos de
injetores devem proporcionar uma distribui¢cdo uniforme na cdmara de mistura da CC com o
objetivo de manter a correlagcdo km(razdo O/F). O aquecimento, a evaporacao e a mistura das

goticulas de calor sdo produzidos pela transferéncia de calor por conveccdo e radiagao.
Entdo, o processo de transformacdo do combustivel consiste nos seguintes processos
elementares: fabricacdo de goticulas de combustivel e distribuicdo em todo o volume da CC,

aquecimento e evaporacao das goticulas e o processo de combustdo propriamente dito.

As caracteristicas dos processos de transformacdo que ocorrem na CC podem ser divididas

em trés zonas: zona |, zona Il e zona Ill, conforme pode ser observado na Figura (4.5).

« A zona |l é onde o combustivel é pulverizado. Seu comprimento é determinado pelo

tipo de injetores (centrifugo, tangencial e etc.) e pela espessura da camara de mistura.

e A zona Il é a area onde ha a mistura e 0 aquecimento do combustivel. Parte do

processo de queima (combustdo) comega nessa area.

* A zona lll é a area de queima (combustdo). Nessa area ocorre literalmente o processo

de combustdo. A zona final, onde os produtos da combustdo ja estdo formados, é
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considerada a area de equilibrio termodinamico. Na primeira parte da zona Il (até a
secdo m-m), a velocidade das reacdes quimicas € pequena, de forma que ela gera o
processo de bumout. Esta zona é de combustdo cinética: o aumento da temperatura
leva a um aumento acentuado na taxa de reacdes quimicas e, assim, queima 0s
combustiveis quase que instantaneamente. Depois da secdo m-m, a velocidade de
combustdo depende da taxa de mistura dos componentes definidos pela difusdo da
velocidade turbulenta. Essa zona a partir da se¢do m-m é chamada de combustdo de

difiiséo.

Figura 4.5 - Esquema dos processos na CC. 1) Zona de injetores - 2) Evaporacéo - 3) Mistura e
Combustéo - 4) Combustdo cinética - 5) Combustéo difusa - 6) Combustdo incompleta. (Gorbenko,
2001)

Deve-se notar que a distribuicdo da camara de combustdo em zonas separadas € relativa, pois
0s processos de pulverizagdo, aquecimento, mistura e combustdo ndo ocorrem em uma
sequéncia rigorosa e ndo se pode dizer que somente ap6s o inicio da pulverizacdo que comeca
a evaporacdo, a mistura e etc. Em cada zona podem ocorrer simultaneamente ou parcialmente
dois ou trés processos. Entdo, cada zona define apenas o processo que acontece com maior

frequéncia.

Para uma combustdo rapida e completa do combustivel, é necessario que os dispositivos
(injetores) levem o par propelente para entrar em combustdo o mais rapido possivel. A cdmara
de mistura é responsavel por acelerar o processo de combustdo e também por ajudar a

controlar o fluxo de cada componente, além de contribuir para manter a parede da cAmara de
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combustdo resfriada. No préximo topico sera apresentada a metodologia para o0 projeto de

uma camara de mistura.

4.4

CAMARA DE MISTURA

A metodologia para projetar uma camara de mistura sera apresentada de maneira bem sucinta,

j& que é feita a partir de pardmetros pré-estabelecidos de construcdo e depende da

arbitrariedade e do conhecimento prévio do projetista (notas de aula, comunicacdo pessoal,

Gorbenko, 2012). A principio, apenas 0 didmetro da camara de combustdo deve ser

conhecido. Como exemplo, os calculos serdo feitos para o par propelente oxigénio liquido e

dimetil-hidrazina assimétrica.

Assumindo que cada injetor tenha os dois componentes (0 oxidante passando pelo centro do

injetor e o combustivel na periferia do injetor) e que tenha formato cilindrico, assim como a

placa injetora (camara de combustdo com formato cilindrico), a metodologia apresenta-se

dessa forma:

A distancia entre os centros de dois injetores adjacentes deve ser entre H - 12...18
mm (H = 15 mm);

Considerando um injetor concéntrico a placa injetora como referéncia, deve-se
escolher um diametro cujo raio represente a distancia entre os centros dos injetores
adjacentes que passam pelo centro do injetor de referéncia2), =2.H,ei=12,3...(A
= 30 mm);

O diametro do injetor é: ds=H-3, onde 6 é a menor diferenca entre as extremidades de
dois injetores adjacentes. O valor parametro & é escolhido entre 2...2,5 mm (6 = 2,3
mm).

Entdo, de acordo com este exemplo, a cada 15 mm, deve ser colocado um injetor em
todas as direcdes: no centro da placa injetora existe um dnico injetor, 15 mm depois
existem 6 injetores ao redor (30 mm entre injetores opostos passando pelo centro), 15
mm depois tem-se 12 injetores (45 mm do centro dos injetores até o injetor central de
referéncia), e assim por diante até que a Ultima fileira de injetores tenha uma distancia

de, no minimo, 3 mm da placa injetora;
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» De acordo com os parametros adotados, seja np a quantidade de injetores na ultima
fileira e nc a quantidade de injetores no centro da placa injetora, tem-se np= 72

(injetores da periferia da placa injetora) e nc= 397 (demais injetores, exceto periferia);

Adotando os parametros de construcao:
« Diametro da placa injetora: Dj, = Dk (diametro da cdmara de combustdo) = 379 mm;
e Fluxo massico dos propelentes ma= 92,113 kg/s and mf = 53,87 kg/s;
¢ A soma da quantidade de injetores da periferia da placa com a quantidade dos

injetores do centro np+nc=n"=463 injetores;

Para o combustivel, pode-se equacionar da seguinte forma:

Taxa de fluxo massico dos injetores de combustivel = taxa de fluxo massico dos

injetores de combustivel do centro da placa injetora = taxa de fluxo massico dos

injetores de combustivel da periferia. Entdo, a taxa de fluxo massico em um Unico

injetor de combustivel é:

rhf 53,87
N =N =w  =114'86i/s

» Para o oxidante: deve-se considerar que a parte do fluxo massico de oxidante que vai
para a periferia deve ser reduzida para refrigerar a parede da camara de combustao.
Quando ha o decréscimo da taxa de fluxo massico do oxidante na periferia da placa
injetora, a correlacdo da razdo de mistura dos componentes e da temperatura perto a
parede decai também (Figura 4.6) e, da mesma forma, o fluxo de calor por conveccao
na parede decresce. A consequéncia € que a taxa de fluxo massico de oxidante dos
injetores do centro cresce. Adota-se como parametro de projeto que 60% da taxa de

fluxo méssico de oxidante vai para a periferia. Entéo:

mox  TIOXp7lp 'T' TloxcTie
rhoxp = 0,6mozc (parametro)

rhox —0,6mCcnp 1" Tfioxc\c
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. m ox g
0Xc = h'é'l'&%% = 209,255-
mox = rhoxc(nc + 0,6np) (4.3)

PPN
50
055 45

05 40

s/5 35

Figura 4.6 - Dependéncia da Temperatura na parede do gas em funcgdo da razdo de mistura (Ak27 +
UDMH)

A Figura (4.7) mostra o esquema de uma placa injetora.
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7.1

Figura 4.7 - Placa Injetora(Oxigénio liquido e UDMH)
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4.5 CALCULO DOS INJETORES

O objetivo de um injetor é prover para a cAmara de combustdo uma forma mais rapida de
mistura entre os propelentes, nebulizando-os para facilitar a reacdo quimica. A principal
vantagem do uso de injetores é a grande variedade de tipos de sprayers e sua simplicidade na
execucdo. Basicamente basta determinar a quantidade de fluxo méassico que passa no inicio do
injetor e a queda de pressdo do circuito para projetd-lo. Em contrapartida, existem
desvantagens significativas, tais como: comprimento relativamente grande do jato liquido de
pulverizacdo, angulo pequeno de pulverizagdo e falta de granularidade de pulverizacéo.
Portanto, utilizando injetores, é dificil fornecer uma boa mistura que resulte em uma
combustdo completa do combustivel em um pequeno volume da CC. E possivel melhorar a

qualidade da mistura utilizando dois jatos juntos ou uma superficie especial.

Existem diversos tipos de injetores. Para o presente trabalho, serdo apresentados a
metodologia e os pardmetros de construcdo para injetores tangenciais que utilizam ambos os
componentes em um sé injetor. O oxidante vai pelo cilindro e bocal interno. O combustivel
escoa pelo cilindro e bocal externo. Basicamente sd é necessario calcular o injetor externo
referente ao injetor-combustivel, pois o injetor do oxidante é estimado a partir do injetor-

combustivel. Os pardmetros de construgdo sdo assim estipulados:

A altura do injetor » influencia diretamente no valor da perda de pressdo de um
injetor. Entdo, é necessario diminuir essa perda de pressdo estimando uma altura h até
o raio de entrada R*x, onde os furos de entrada de combustivel estdo localizados,
embora, na pratica, a altura do injetor seja consideravelmente maior.

* A relacdo entre Redrcdeve variar de 1a 2,5, onde rcé o raio do injetor e RKXé o raio do
injetor onde € calculada a velocidade tangencial.

e O aumento da razdo entre Ic/dc, onde Ic é o comprimento do cilindro e dc o diametro
do bocal, ndo influencia substancialmente na viscosidade fis e diminui a abertura da
pulverizacdo. A escolha de Ic/dc deve variar de 0,25... 1.

» A expessura da parede do injetor deve estar entre IEd«x = 1,5...3, onde 18Xe c«x sdo a

profundidade do furo e o didmetro do furo por onde entra o componente,

respectivamente.
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* O raio de giro RKLdos componentes é dado pela soma: RK3=RR¢+rfx, onde rex € o raio
do fiiro por onde entra 0 componente.

e O numero de furos i por onde entra 0 componente (oxidante ou combustivel) varia de
dois a quatro furos. Quanto maior o nimero, melhor € a distribuicdo da intensidade do

fluxo.

Figura 4.8 - Esquema de um injetor tangencial com dois componentes.

METODOLOGIA DE CALCULO DO INJETOR TANGENCIAL.

Para o célculo do injetor tangencial, basta se ater ao injetor externo, que é o injetor do
combustivel. O injetor do oxidante (interno) é estimado a partir de condi¢des de projeto, como
a distancia minima entre a parede do cilindro interno do combustivel e a parede externa do
cilindro do injetor do oxidante. Os pardmetros necessarios para calcular as dimensdes do
injetor sdo a taxa de fluxo massico do combustivel em um injetor riifs, a temperatura do
combustivel Tf, a densidade especifica do combustivel p/ e a viscosidade cinematica v.

Metodologia:

» Escolhe-se um angulo de abertura 2a que varia entre 90° a 120° e deve-se determinar a
diferenca de pressdo Aentre (3—15) -105Pg;
» De acordo com o gréfico da Figura (4.9), a partir da escolha do angulo de abertura 2a,

determinam-se os coeficientes geométricos do injetor tangencial (A, [i<p &;
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Figura 4.9 - Caracteristicas geométricas do injetor tangencial (Vaciliev, 1983).

A érea e o didmetro do bocal do injetor tangencial sdo assim definidos:

nfi
= 4.4
fc mV2P | aPp> 44)
- fc
&y — f—n (4.5)

A relacdo entre Redrcé ecolhida a partir de motores padrdes existentes, considerando a
quantidade de furos i para a entrada de combustivel.

O raio dos furos para a entrada de combustivel no injetor:

O coeficiente de friccdo k a segunda aproximacao do coeficiente geométrico Ae sdo
determinados a partir de relacbes com os parametros ja calculados. Se Aedifere de A
ndo mais que 5%, o célculo dos injetores esta concluido. Caso contrério, é necessario

fazer processo iterativo até a convergéncia.

A Tabela 4.6 apresenta os valores do célculo e os parametros de construcdo de um injetor

tangencial interno para o par propelente oxigénio liquido e dimetil-hidrazina assimétrica.
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Tabela 4.6 - Calculo dos injetores tangenciais para o combustivel (LOX e UDMH)

No.

10

14

Célculo do Injetor tangencial (interno)

Parametro

T. F.Maéssico no injetor
Densidade esp. (20°C)

Viscosidade Cinematica
Diadmetro de saida do in;.

Espessura da parede

Ang. de Abr. (60... 120°)

Figura (4.9): caracteristicas
geomeétricas, coeficiente de
escoamento e o coeficiente
da secdo de saida
O raio da saida do injetor

Diametro do injetor

Avrea transversal do injetor

Perda de presséo

NUmero de furos
Raio do injetor (distancia
entre o centro do injetor até
0 centro do eixo central do
furo)

Fluxo méssico que passa
em cada furo
Raio do furo

Equacéo

Dados

s
Pi

oM
don

Sc,

Calculo

m= ~f +Scm+ 0,5

d

AP w J 29P

2a

>

-0) r-
e

fe=~1t
(m\2 1

Rbx = 1,2rc
A=
BXC
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Resultado

1,15E-01
7,97E+02

5,60E-04
2,65E+00

7,00E-01

120

4
0,12

0,23

2,53E+00

5,76E+00

2,60E+01

8,49E-04

4,00E+00
3,45E+00

2,87E-02

80CE-Ol

Unidade

kg/s
kg/m3

kg/(m™*s)
Mm

Mm

Mm

Mm

mm"

Pa

kg/s

Mm



16 NUmero de Reynolds 4rhn 8,16E+04

Rei T 2gimJirBX
17 Coeficiente de friccdo logX
25,8 [,58E+00
(logReBy 258 2
X = 10i0"A 2,66E-02 -
18 Segunda aproximacdo para 3,84E+00
A (Se for maior que 5%, "BRC
refazer) "BX + 2/BXCBX  rT)
19 0 Comprimento de entra. Ix 0,5dBX 2,40E+00 mm
20 0 Comprimento do bocal Ilc —0,5dBX 8,00E-01 mm
21 A altura do bocal 3,45E+00 mm
22 Raio de giro NG —RpX BX 4,25E+00 mm

A Figura 4.10 apresenta o projeto de um injetor tangencial calculado a partir dos pardmetros

da Tabela 4.6.

SECTION B-B

SECTION C-C

Figura 4.10 - Injetor com dois componentes
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4.6 PROJETO BASICO DA CAMARA DE COMBUSTAO E DO EXPANSOR

CALCULO E CONSTRUCAO DO PERFIL DA CAMARA

O célculo gas-dinamico da camara de combustdo segue uma ordem, conforme é descrito nessa
secdo (Vaciliev, 1983). Partindo dos dados obtidos pelos calculos termogéas-dinamicos, deve-
se atentar para trés parametros primordiais: pressdo na camara de combustdo, area critica
(garganta) e didmetro critico. Para efeito de célculo, é utilizado o par propelente liquido
oxigénio e dimetil-hidrazina assimétrica (UDMH) como exemplo. Os outros propelentes

também foram calculados de forma analoga.

A metologia apresentada nessa se¢do adota o formato cilindrico da cadmara de combustéo,
sendo que umas das extremidades possui a placa injetora, onde ha a mistura dos combustiveis,

e a outra o bocal convergente. Adotando os dados de LOX+UDMH:
s /?,t=88.10%P3;
e i>=2,94.10-3n2

e Dkp=0,1934m.

O volume da camara de combustdo Vcque corresponde desde o volume do cilindro até a secdo

critica é determinado a partir do comprimento total estimado do motor, Lt = Ao Entédo:
\t = LtFkp = 1,599.2,94. 10“3 = 0,0470m3 4.7
z . .. o 15103
Onde L, é obtido empiricamente pela equagdo Lt —-y==== 1,599m.

A érea transversal da cdmara de combustdo Fké encontrada a partir do seu comprimento 4 que

também é obtido de forma empirica:

lc = 0,03.A/1000Dkp (4.8)

Fk = Fgyr, = 0,0294.577 = 0,1126m2 (4.9)
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E o diametro da camara de combustao Dk

Dk = = 0,379m (4.10)

A parte da cAmara que esta entre o cilindro e a garganta é calculada a partir de dois pares de
raios: 7?/=Ap=0,1934m, referente a se¢do do cilindro, e R2=A:.0,25.10'6./?£=0,417in, referente

a parte critica da cdmara.

O comprimento Isx, que corresponde a parte entre o cilindro e a garganta, pode ser encontrado

a partir de algumas correlagdes:

(4.11)

Fk="- =3832 (4.12)

"N 05d/cfl(2 +pJfC)2- [(p- 1)4K + 3]2= 0,323m (4.13)

Coordenadas do ponto de intersec¢do dos arcos formados pelo tracado dos raios Ri e Rz:

(4.14)
H/IBX= 1- h/IBX= 0,683 (4.15)
y =ylykt = y/Rkt = (h/i*x)4K + u/kx = 1-304 (4.16)

O volume A Vincorresponde a parte entre o cilindro e a garganta:

AKin = FKUBX{[(2Fk +§2)A-] + [(J2+ ¥ + 4)~ ] } = 0,0237m3

(4.17)

O comprimento da cAmara de combustdo correspondente ao cilindro é:
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I_n = Ys}:_l%ai = 0,206m (4.18)

Figura 4.11 - Esquema para construcdo da camara de combustdo e do bocal expansor (Figura

da esquerda representa a parte subcritica; a da direita, supercritica) - (Vaciliev, 1983)
CONSTRUCAO DO PERFIL DO BOCAL CONVERGENTE- DIVERGENTE

Para entender de onde vieram as equacdes e 0s parametros necessarios para calcular e
construir o perfil do bocal, é recomendada uma leitura completa sobre os efeitos do gradiente
de pressdo e de velocidade no bocal para uma melhor compreensdo de todos 0s processos e da
causa desse formato peculiar. Entretanto, esses processos envolvem uma grande
complexidade e, no presente trabalho, ndo serdo demonstradas todas essas informagdes, visto
que o objetivo é apenas demonstrar a metodologia de construcdo do perfil do bocal expansor

(convergente-divergente).

O célculo e a construcdo do perfil do bocal se iniciam com trés parametros inciais, de acordo

com Vaciliev (1983):
» O didmetro final, relativo ao corte do bocal (Da);

» O angulo de abertura do bocal no corte (2/?a) €;

» O coeficiente de expansdo isoentrdpica (n).
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Utilizando esses trés parametros e, de acordo com a Tabela 10.3 (Vaciliev, 1983), o
comprimento acumulativo e o seu referente angulo de entrada (dngulos que fazem o contorno
caracteristico do bocal) podem ser calculados por interpolacdo. Sendo assim, cada
comprimento ao longo do bocal possui um angulo de abertura e, com auxilio de equagbes que
parametrizam o angulo em altura (em relacdo a x), comprimento e altura formam pontos no

espaco cartesiano no modelo (x,y). A unido desses pontos forma o perfil do bocal.

Seguindo o raciocinio e, mais uma vez, usando os dados do par propelente oxigénio liquido e

dimetil-hidrazina assimétrica, o perfil do bocal pode ser realizado da seguinte forma:

 Da = 4,0480;
e 2pa=20°%
e n=I[,15.

Tabela 4.7 - Pardmetros retirados da Tabela 10.3 (Vaciliev, 1983) para n=I,15.

Da ~ 4,0480
Dal Dal Pml Pml Xal Xal
3,5851 4,1009 0,4887 0,5143 8,2665 9,6892

Figura 4.12 - Esquema de construcdo do bocal com "angulo™” na entrada (Vaciliev, 1983).
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Metodologia de calculo:

Estimando o &ngulo de méximo desvio do vetor velocidade, /?m e da relacdo adimensional xa

dos comprimentos relativos ao ponto A (referentes ao raio da garganta) da Tabela 4.7:

= xal + _ (4.19)
uaz2~ual
(4,0480 - 3,5851). (9,6892 - 8,2665)
8,2665 + .4,1009 - 3,5851 “ 9,54
= [N (BB U -jU) (4 20)
uaz~ual
(4,3406 - 4,1009). (0,5143 - 0,4887)
©'4887 + --eeeeeemeemn- 4,1009-4,1722 ——-reemeemm = °'512
/’m - 29°32’

Para JAn=29°32\ e assumindo que o angulo de saida do bocal seja igual a zero (2[ia=0, o
angulo de saida é paralelo ao escoamento); ya = yA (onde yA é coordenada adimensional

cujo valor é a razdo entre yA e DA) )xa = x0 (onde x0 é a relacdo adimensional do

comprimentos (x2) e cx(xr x2), Fig. (20)) e da relacéo [_Oygrl’l‘m—llJ devem-se estimar a e b:

T e radbnd’ Ve T npad (4.21)
a = 0,468
b = atSn/?m—tan/?a @.22)
tan/?m
b =10,321

Onde ae b sdo os coeficientes que definem os valores com base em pm, x0,y” e o0 angulo de

saidapa-

(ya~xatan "a-1)

Va = 1 + (423)
X4 = 5,248
x0tan /3m
FyAd 479 (4.24)
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A partir do primeiro ponto, os valores Xpitypitapif bpt devem ser incrementados (z = 1, 2,
3...) para cada comprimento da parte divergente do bocal e, assim, para cada valor de
comprimento x, havera uma alturay correspondente. O procedimento se repete até onde ha o
corte do bocal, que, muitas vezes, é estimado em jSa= 100. O contorno do bocal se da quando
se ligam os pontos de coordenada (¥i,)/i,), e essas coordenadas sdo obtidas a partir das

equagdes seguintes:

Xpi = x2i + (xu - x2i). api (4.25)
Vpi = Jaa- (1 - «/2%)(*ié - *26)tan pi (4.26)
Lo, tan”i I*otan/?m (4.27)

i. ___ tan/?mtan/?i

b= U= I,nfm (4.28)

Xl B tanPm (4.30)

Com todas as coordenadas, o contorno do bocal pode ser tragado.
A Tabela 4.8 representa as coordenadas do perfil do bocal para o par propelente tetroxido
dinitrogénio e dimetil-hidrazina assimétrica. Foram utilizados 30 pontos para que a curva do

perfil fosse mostrada de forma mais acentuada. Todos os pardmetros sdo estimados de

maneira analoga para os combustiveis.

Tabela 4.8 - Coordenadas do perfil do bocal do par propelente N2Q4 e UDMH

Secdo y'rD' Xp a b X’j X2 K x=yHX,M  y=yKpy,M
Critica 1 0 27159 0 0,099
Secdo Intermediaria (da garganta até o final)
1 1,080 0,155 0011 00003 7,459 0,077 27,00 0,015 0,107
2 1,160 0,314 0021 00011 7646 0155 2642 0,031 0,115
3 1241 0479 0032 0,0024 7,836 0234 2583 0,047 0,123
4 1323 0,650 0,043 00042 8030 0,316 2524 0,064 0,131
5 1405 0,827 0,055 00067 8227 0,399 24,66 0,082 0,139
6 1488 1011 0,066 0,0096 8429 0483 24,07 0,100 0,147
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7 1572 12001 0078 00132 8635 0569 2349 0,119 0,155

8 1656 1,397 0,090 00173 8845 0,658 22,90 0,138 0,164
9 1741 1602 0,103 00221 9,060 0,748 2231 0,158 0,172
10 1827 1814 01115 0,0274 9280 0840 21,73 0,179 0,181
u 1913 2,034 0,128 00334 9505 0934 21,14 0,201 0,189
12 2,000 2262 0142 0,0400 9,735 1,030 2055 0,224 0,198
13 2088 2500 0155 00473 9970 1,129 1997 0,247 0,206
14 2,177 2,748 0,169 0,0552 10211 1,230 19,38 0,272 0,215
15 2,388 3372 0203 00768 10803 1478 1800 0,333 0,236
16 2478 3655 0218 00872 11,065 158 1741 0,361 0,245
17 2569 3952 0234 0,0984 11,334 1,700 1683 0,391 0,254
18 2,661 4261 0,250 01105 11611 1816 1624 0421 0,263
19 2,753 4584 0,266 0,1233 11,895 1935 1565 0,453 0,272
20 2,846 4922 0,283 01371 12,187 2,057 1507 0,487 0,281
Segéo yp=D' Xp a b X1 X2 Pm XYM y=yKy >
Secdo Intermediaria (da garganta até o final)
21 2939 5275 0,300 0,1518 12,487 2183 1448 0,522 0,291
22 3,033 5645 0,318 0,1674 12,797 2313 1390 0,558 0,300
23 3127 6033 0,33 01840 13115 2446 1331 0,597 0,309
24 3221 6441 0,355 02017 13444 2584 1272 0,637 0,319
25 3315 6,868 0375 02205 13783 2,726 1214 0,679 0,328
26 3410 7,318 0,395 0,2404 14,132 2872 1155 0,724 0,337
27 3,504 7,791 0416 02615 14494 3,024 10,9 0,770 0,346
28 3598 8289 0437 02839 14,867 3,180 1038 0,820 0,356
29 3691 8814 0459 03077 15254 3342 9,79 0,872 0,365
Saida 3658 8624 0451 02991 15115 3284 10,00 0,853 0,362

CONSTRUCAO DO BOCAL E CARACTERISTICAS DA ACELERACAO DO MOTOR

Antes de construir o bocal, é necessario observar atentamente como o seu perfil é calculado e
0s problemas acarretados por esse perfil ao longo da construcao do bocal na prética. Note que,
a cada secdo (Tabela 4.8), a diferenca entre os valores de x sdo da ordem de 40 - 50 mm, ou
seja, seria necessario que, em tomo de 28 troncos de cone com alturas que variam de 40 - 50

mm, fossem unidos com o objetivo de formar o produto final. Os muitos pontos fazem com
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que seja invidvel a construcdo de um bocal real, devido a complicacdo de unido dos varios

troncos de cone.

Uma solucdo é a reducdo desses pontos. A pergunta que fica é: quais pontos sdo importantes
para definir o contorno do bocal que satisfagam as condicdes de projeto? - Para responder a

essa questdo, uma possivel explicacdo é utilizar as caracteristicas da aceleragcdo do motor.

“Caracteristicas da aceleracdo do motor” é o nome dado a dependéncia do empuxo e do
impulso especifico, a partir da variacdo da taxa de fluxo méssico e da diminui¢do da presséo
da camara no decorrer do motor, para uma mistura O/F e pressdo ambiente constantes

(Gorbenko,2012).

Conforme varia a pressdo, um novo nimero de Mach é determinado e, assim, é conhecido o
local onde acontecem as ondas de choque. Dessa forma, o bocal a ser construido passa a ser
determinado pela influéncia das ondas de choque e ndo apenas dos pontos determinados

anteriormente.

A metodologia para a construcdo do bocal envolve alguns pardmetros basicos ja calculados
anteriormente. Primeiramente, estima-se o comportamento do empuxo e do impulso
especifico em fungdo da pressdo no motor na medida em que a pressdo atmosférica varia em
relacdo a altitude. Utilizando os dados do par propelente oxigénio liquido e dimetil-hidrazina

assimeétrica;

* Empuxo no vacuo (nas duas cdmaras): T=840kN;
* Pressdo na camara de combustdo: pk=88.1(fPa;

» Pressdo nasaida do bocal: pa=0,6.1(?Pa\

* Impulso especifico na Terra: 1s=2877,Im/s

» Impulso especifico no vacuo: 1sv=3207m/s;

« Areatransversal da secdo critica: Fkp=0,0294m?2;

+ Areatransversal da saida do bocal: Fa=0,4813m2;
» Coeficiente isentropico: n=1,188;

e Taxa de fluxo massico: m=145,98 kg/s

 NuUmero de Mach nasaida do bocal: Ma=3,576
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Ma =V 2/(n - 1) [(Pfe/Pa)(n-1)/n - 1] = 3,576 (4.31)

» Pressdo externa: pH=109N/m2.

Procedimento de calculo e construcdo dos gréaficos do empuxo e do impulso em fiin¢do da
pressdo no motor (esse procedimento é também chamado de “caracteristicas da aceleracdo do

motor”):

» Para construir as caracteristicas do empuxo no vacuo em funcéo da pressao no motor
Pv =f(p) — Sabe-se que a equacdo do empuxo é uma reta crescente com origem em
(0,0) e com ponto final de coordenadas pk=88.1(f Pa, P v=84kN;

» Para construir o grafico do impulso especifico no vacuo em fungo da pressdo no
motor // =f(p) - Sabendo que o impulso no vacuo é constante, traga-se uma linha
paralela ao eixo das abscissas com o valor igual 1s\V=3207m/s.

» Para construir as caracteristicas do empuxo e do impulso especifico em condigdes
terrestres - Assumir a presenca das ondas de choque devido as influéncias da pressao

atmosférica.

Para determinar as caracteristicas da aceleragdo do motor na presenca de ondas de choque, o
primeiro passo é determinar a localizagcdo de onde acontece o fenémeno no bocal. Escolhem-
se 10 pontos ou mais, onde os valores do nimero de Mach Aipossam estar no intervalo entre
1 e 3,576 (numero de Mach que corresponde a velocidade na garganta e na saida do bocal,

respectivamente).

Com a variagdo do numero de Mach, a profundidade que a onda atinge dentro do bocal
também varia. Para cada valor de Mach, sdo definidas as areas transversais onde ocorrem as
ondas de choque. Sendo assim, essas areas transversais podem ser inidicadas como pontos
que devem ser usados como referéncia para a construcdo do bocal, bastando apenas observar

quais pontos em x correspondem aos valores dos raios calculados.
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Estimando as areas relativas transversais do bocal (onde i= 1, 2,3...):

nH

+:?*.?))u (4.32)

Areas transversais do bocal:
Fi = FtFkt (4.33)

Raios das sec¢Oes transversais, onde ocorrem as ondas de choque:

(4.34)

O angulo de saida 2p é calculado de acordo com o raio R,, que, pela Tabela 4.8, esta
representado pela coluna de pm Os célculos para os 11 pontos estdo representados na Tabela
4.9.

Tabela 4.9 - Parametros geométricos do bocal (Oxigénio Liquido e UDMH)

M F, Fi R. 2p
Critica 1,000 1 0,0294 0,097 5863
1 1,810 1563 00459 0,121 57,35
2 2157 2269 00666 0,146 56,06
3 2416 3130 00919 0171 54,77
4 2630 4,159 01222 0197 5348
5 2814 5370 01577 0224 52,19
6 2978 6,777 01991 0,252 50,91
7 3125 8398 02467 0,280 49,62
8 3261 10252 03012 0,310 4833
9 3387 12361 03631 0,340 47,04
10 3505 14,747 04332 0371 4576
n 3617 17436 05122 0404 4447

Secdo 3621 17,530 05149 0,405 20,00
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Determinando a pressao no motor em func¢édo do angulo 20:

e Para20 > 30°

pu
pH 0,39+0,73Mi (4.35)

e Para20<30°

Pki
PH (0,39+0,73M() [+ (~-0,7)(1-~)]

(4.36)

A pressdo (pi)i antes da onda de choque:

(P1)i = - (4.37)

A pressdo (p2)i na onda de choque:

(P2)i = (Pi)i(0,39 + 0,73Mi) (4.38)

E, para determinar o empuxo em condicGes terrestres, de acordo com a area de escoamento

do gas:

e Para 20> 30°

Pi = + nMf) - pHFi (4.39)

e Para20< 30°

Pi = (Pi)ifi(l + nMf) + (Fa- F,) - pHRa (4.40)
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O fluxo maéssico de cada ponto do bocal:
mi = = Pki (4.41)
E, por fim, o impulso especifico em cada ponto do bocal:

ls. = — (4.42)

Os valores estimados para o par propelente oxigénio liquido e dimetil-hidrazina assimétrica
sdo apresentados na Tabela 4.10. As Figuras (4.18) e (4.19) representam as caracteristicas da
aceleracdo no motor (dependéncia do empuxo e do impulso especifico em relacdo a pressdo
no motor) para o par propelente oxigénio liquido e querosene. A metodologia é repetida para
todos os pares propelentes, e os contornos do perfil do bocal e da cdmara de combustdo de

todos os pares propelentes sdo apresentados nas figuras que se seguem.

Tabela 4.10 - Caracteristicas da acelera¢do da cAmara: dependéncia do empuxo e do impulso
especifico em funcdo da pressdo no motor, LQ2 e UDMH)

Pk Pi Isi
Critica 1,575 2801 1071,91

1 3189 8533 1613,26
2 5,036 15472 1851,92
3 7,371 24684  2018,67
4 10,261 36535 214641
5 13,773 51393  2249,43
6 17977 69644 233537
7 22,952 91714  2408,87
8 28,783 118076 2472,94
9 35568 149254  2529,64
10 43,406 185802 258041
n 52,422 228394 2626,39

Secdo 53011 231341 2630,74
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Os contornos da cAmara de combustdo e do bocal de todos os pares propelentes analisados:

Figura 4.13 - Oxigénio liquido e Dimetil-hidrazina assimétrica

Figura 4.15 - AK-27 e UDMH
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P rasido nomotorfx 196600 P aJ)

Figura 4.18 - Dependéncia do empuxo e do impulso especifico no vacuo em fun¢éo da pressdo no
motor
A Figura (4.18) mostra que o empuxo no vacuo tem uma relacdo proporcional ao valor da

pressdo na camara de combustéo. J& o impulso especifico no vacuo ndo depende da pressao na
camara de combustdo, mantendo fixos 0s processos pos-queima na cdmara de combustdo e na

regido da garganta.

P reaio hmtubeirafx IMQ6 P t]

Figura 4.19 - Dependéncia do empuxo e do impulso especifico em funcdo da pressdo no motor em
condicOes terrestres.

A Figura (4.19) mostra que o empuxo, assim como o impulso especifico, na presenca da
pressao atmosférica, sofre decréscimos em seus valores. O inicio das linhas pontilhadas

mostra os valores que se obtém com a pressdo da saida do bocal e, na sequéncia dessas linhas,
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em teoria, observa-se 0 maximo que poder-se-ia obter de empuxo e de impulso especifico do

motor-foguete.
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5. PROJETO BASICO DO SISTEMA DE REFRIGERACAO DO
MOTOR-FOGUETE

A refrigeragdo do motor-foguete constitui uma das questdes mais importantes e dificeis no
projeto. E fundamental a presenca da refrigeracdo na camara porque o material que a constitui
sofre consideraveis acréscimos de temperatura e calor, podendo ser danificado. O principal
objetivo da refrigeracdo é fornecer a parede do motor uma temperatura aceitdvel com a
minima perda de impulso especifico (Gorbenko, 2000). A dificuldade de arrefecimento se

deve as peculiaridades do processo na camara de combustdo (CC), tais como:

¢ Fluxo de trabalho de alta intensidade, devido as altas pressfes (variam entre 60-
350.105Pa) e as altas temperaturas (3000-5000K), além da alta velocidade dos gases
da combustdo (50-300m/s na camara de combustdo e de 2500-4000m/s na saida do
bocal);

e Niveis elevados de radiacdo levam a um fluxo de calor radial elevado: a alta
temperatura e a velocidade do fluxo de calor causam a CC um significativo calor
convectivo;

e Devido a enorme diferenca de temperatura do fluxo de calor, a espessura da parede
interna, que costuma ter 1 mm, possui temperaturas da ordem de 500-700°C. A
temperatura da parede pode atingir valores inaceitaveis, que podem ocasionar a fusdo
do material;

« A refrigeracdo da cAmara é prejudicada devido a quantidade limitada de componentes

capazes de fazer o arrefecimento.

Existem diferentes métodos de arrefecimento para ajustar a temperatura dentro dos limites
aceitaveis, tais como refrigeracdo instantanea, refrigeracdo ablasiva, parede com revestimento

resistente ao calor, entre outros.
Nos motores modernos, a refrigeracdo mais comum € a que usa combinacdo do arrefecimento

de radiacdo na parte externa e, na parte interna, utiliza revestimentos de barreira térmica. A

seguir é apresentado o calculo que caracteriza esses métodos de refrigeracao.
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Para compreender melhor o célculo de refrigeragdo, a distribuicdo de temperatura resultante é
determinada pela parede ao longo do circuito por onde o liquido combustivel passa, desde o
bocal até o fim da cAmara de combustdo, onde estd a cAmara de mistura. A partir da anélise

dessas temperaturas, pode-se concluir sobre a confiabilidade do arrefecimento do motor.

Na prética, geralmente os parametros construtivos sdo conhecidos. Diante da possibilidade de
que os calculos efetuados exijam uma alteracdo no projeto, escolhe-se uma nova espessura de

parede, altera-se a espessura do revestimento de barreira térmica e etc.

5.1 FLUXO DE CALOR POR RADIACAO

Os produtos da combustdo na camara possuem uma temperatura elevada e levam a uma
intensa radiacdo na parede da cdmara. Como é conhecido, a maior capacidade de radiacdo é
feita pelas moléculas de &gua e de dioxido de carbono, que estdo na CC e radiam para a
parede. As pressdes parciais dos pares propelentes para efeito de céalculo sdo obtidas a partir

de graficos ou de tabelas.

A capacidade de emitir e absorver o calor por radiacdo depende da pressdo parcial e do
volume de gés que é caracterizado pelo comprimento do percurso do feixe térmico /. O valor |
depende de como o volume do gas preenche a cdmara de combustdo, ou seja, do formato da

camara de combustdo e pode ser estimado de acordo com a Tabela 5.1.

Tabela 5.1 - Comprimento do percurso do feixe térmico em varias formas de CC
Forma do volume de gas m

Camara esférica de diametro Dk 0,6

Camara cilindrica, com relagdo de comprimento e diametro LKDk=1 0,6

15 0,75
2,3 0,85
>4 09

A base do céalculo do fluxo de calor por radiacdo na cdmara de combustdo qr é determinada

pela lei Stefan-Boltzmann, aplicada as condi¢des da cAmara, da seguinte forma:
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qr - £w.figCo (1B)  ew.fAgCO(” ) (5.1)

Onde ewf e sgsdo as emissividades da parede e do gas respectivamente; Co é a constante de
Stefan-Boltzmann, Tg e Tgw séo as temperaturas do gas na CC e da interface da parede com o

gés, e Ag é a capacidade de absor¢do do gés.
A emissividade é uma propriedade radiante da superficie e é definida como a razdo entre a
radiacdo emitida pela superficie e a radiacdo emitida por um corpo negro a uma mesma

temperatura (Incropera, 2008).

Quando Tg > 3000K e Tgw< 1000K, a segunda parte da equacdo (5.1) pode ser desprezada.

Entdo, o fluxo de calor por radiagdo pode ser expresso por:

Qr = £w.ffigCo (77) (5-2)

A emissividade dos gases depende da emissividade do vapor d’agua e do didxido de carbono

na forma:

eg = £«20 + eco2 ~ eh20fco2 (5-3)

A emissividade do vapor d’agua depende da pressdo do gas na CC (pk) e sua temperatura (7%)

e é determinada pela equacao a seguir:

= (5.4)

Onde p/iz0 é a pressdo parcial do vapor d’adgua e que depende do coeficiente k (Figura 5.1),
Zorno =J[(Ph20-1) , T)] - A emissividade do vapor d’agua pode ser determinada pelo grafico
da Figura (5.2a), que mostra valores de pmo tendendo pra zero e com pressdo na camara
igual a 1 atm e, knso =f[pHz20, (Ph20-1)] ~ Coeficiente tendo em conta o efeito da pressdo, é

também determinado graficamente (Figura 5.2b).
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A emissividade do dioxido de carbono depende da temperatura da cdmara de combustdo e de
(Pco2-1) . também é determinada graficamente (Figura 5.3). O efeito da pressdo da cAmara de

combustdo pode ser desprezado.

Sendo assim, a emissividade eficaz da parede é determinada pela expressdo abaixo:

pw.f = Ew[l T (1 —%)('m  £w)] (5-5)

A emissividade da parede depende de seu material e da sua temperatura superficial. Os
valores para os metais normalmente utilizados para a fabricacdo de cAmaras sdo apresentados
na Tabela (5.2).

Tabela 5.2 - Emissividade para diferentes materiais

Material T..°C
Bronze 50-150 0.55
Tungsténio 600-1000  0.1-0.16
Molibdénio ~ 600-1000 0.08-0.13
Nidbio 1000-1600 0.2
Liga de Aco 500 0.35
Titanio 300-1400 0.3-0.44
Cromo-Niquel  125-1034 0.64-0.76

Se a parede da cdmara de combustdo estiver coberta com fuligem, a emissividade da parede

deve ser considerada igual a 0,8.
A capacidade de absorcdo de gas Ag pode ser calculada da mesma forma que a emissividade
do gés (Equacdo (5.3)), considerando a temperatura igual & temperatura da interface da parede

com o gas.

Sendo assim, o fluxo de calor por radiacdo é determinado pelas equacdes (5.1) ou (5.2).

82



Figura 5.1 - Pressao parcial do C02e do H2(\) em funcéo de k, razdo O/F. (Gorbenko,2000)
a *»i b)

Figura 5.2 —a)Emissividade do vapor d'agua e b)Coeficiente de pressdo - (Gorbenko, 2000)

Figura 5.3 - Emissividade do dioxido de carbono - (Gorbenko, 2000)
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Uma vez que o tamanho, a forma, a temperatura e a pressdo na CC, as pressfes parciais € a
temperatura na parede em contato com o gas sejam conhecidos, o procedimento para o célculo

do fluxo de radiacdo qr é determinado da seguinte forma:

1. Com o auxilio da Tabela 5.1, determina-se o comprimento efetivo do feixe térmico;

2. A emissividade do vapor d’agua sH e do dioxido de carbono egoz sdo determinadas a
partir de graficos como os das Figuras 5.2 e 5.3 ou de tabelas termodinamicas;

3. A emissividade do gas sgé encontrada pela Equacédo (5.3);

4. Na presenca de fuligem, é usual utilizar ew= 0,8 ou determina-lo por meio da Tabela
(5.2), de acordo com o material da parede e encontrar um nivel eficaz de emissividade
na parede pela Equacéo (5.5);

5. A capacidade de absorcdo do gas Ag deve ser calculada quando Tg < 3000 K e Tgw>
1000 K;

6. A presenca de um revestimento resistente ao calor (barreira térmica) eleva a
temperatura na parede (no revestimento), e o fluxo de calor por radiacdo na CC deve
ser, entdo, calculado pela Eq.(5.1). Na auséncia de revestimento, o fluxo deve ser
calculado pela Eq.(5.2), se estiver dentro dos intervalos de temperatura estabelecidos;

7. A distribuicdo do fluxo do calor por radiagdo na cdmara de combustdo e no bocal

descreve o comportamento apresentado na Figura (5.4).

Figura 5.4 - Distribuicdo do fluxo de calor por radiacdo ao longo do comprimento no motor
(Gorbenko, 2000)
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A Figura (5.4) mostra como se comporta o fluxo de calor por radiacdo nas diferentes partes do
motor, e é possivel notar que os valores sdo considerados padrdes, ja que trata-se de um

resultado comum observados em testes.

5.2 FLUXO DE CALOR POR CONVECCAO

A transferéncia de calor por convecgdo na camara de combustdo € o processo mais intenso de
transmissdo do calor do gas para a parede. A transferéncia de calor convectiva consiste nos
processos de troca de calor por conducdo entre a parede e o sistema de refrigeragdo e na troca
de calor convectiva entre a parede e 0 gas na CC. A conducdo de calor é funcdo do coeficiente
de condutividade do material e do gradiente de temperatura. A conveccdo é relacionada a

transferéncia de massa e de energia.

E dificil caracterizar o processo de transferéncia de calor por existirem muitos fatores a serem
considerados, como o modo de movimento, o tamanho e a forma das superficies por onde
escoa o fluido, dentre outros. A andlise mais dificil & observar o movimento junto a parede: na
camada limite, existem dois gradientes, um de temperatura e um de velocidade, que

predeterminam uma transferéncia de calor intensa entre o ambiente e a parede.
A transferéncia de calor por conveccdo gk na parede pode ser expressada por meio da

metodologia de Vitaly levlev, cuja equacdo integra a correlacdo da energia em fungdo dos

termos da camara de combustdo:

gk = 3,98 (5.6)

Onde p @ é a pressdao de estagnacdo do escoamento (para uma camara de combustdo
isobarica, p ‘o€ igual apk), T Goé a temperatura efetiva de estagnacdo do gas em Kelvin, cspé
o valor médio efetivo da capacidade térmica em J/kg.K, R//é a constante do gas dissociado

com a mesma composicdo e 7’gwé a temperatura relativa da interface entre a parede e 0 gas.

bT=1+ 15T '0728 (5.7)
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p=w/wmex é a velocidade relativa, y/r = f(logZr) é um coeficiente determinado pela

dependéncia:
ipj = 15,82°'13 (5.8)

A velocidade relativa P é relacionada com o coeficiente de velocidade X=gj/<j)kpe o coeficiente

do diametro relativo da camara:

(5.9)

pr= Y (5.10)

Onde k é a razéo dos calores especificos.

A partir das equagdes (5.11) e (5.12), é possivel determinar analiticamente a dependéncia

entre P=f(D ) para k=I,2. Para a zona subcritica:
P=/(D') = 0.29405 - 014206D"' + 0.02399D"2 (5.11)
Para a zona supercritica:

p=/(D') = 0.14929 - 0.05649D" + 0.00776D'2- 0.00034S6D'3
(5.12)

A funcdo Zt é originada a partir da integral da correlacdo de energia e de outros termos da

camara de combustéo:

7 _ R Xif(D) _
2t = ampgeite® cosy VX 6.13)

Para uma camara de combustéo cilindrica:
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e AV I dxi; (514)

Onde L\ = Li/D/g, é o comprimento relativo da parte cilindrica do motor, D\ = Di/Dkp é o
diametro relativo da parte cilindrica do motor, y é o angulo de contorno do bocal em graus. A

funcdo af.

ar = iTiC1+£)44 +°'04)2616 (515)

E o nimero de Reynolds:

_ Dkpp"
Re(0 = 3.46 mV%h‘TZO (5-16)

0
Onde noo é o coeficiente de viscosidade dindmica em N.s/m2
5.3 REFRIGERACAO DO BOCAL

SELEGAO DO ESQUEMA DE REFRIGERAGAO
Motores-foguetes modernos usam apenas um ou ambos 0s componentes de um par propelente
para fazer a refrigeragdo externa. H& uma variedade de meios e caminhos para que o
propelente usado como fluido refrigerante passe em tomo do motor.

E importante que o fluido percorra um trajeto que tenha uma facil configuracdo, que ndo
possua um caminho longo (diminui¢cdo da perda por atrito) e que também diminua a
resisténcia hidraulica local, lembrando que o principal objetivo é atender a condi¢éo inicial do

projeto: resfriar as paredes internas do motor.

O esquema mais comum de refrigeracdo é quando o fluido entra no fim do bocal e vai até a

camara injetora. Em alguns esquemas mais sofisticados, o fluido entra em zonas mais criticas
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de temperatura (garganta) e depois segue em dire¢éo a camara injetora ou para o fim do bocal.

Ao chegar ao fim do bocal, este retoma em dire¢do a camara injetora.

O esquema de refrigeragdo adotado no presente trabalho é aquele cuja pequena parte do fluido

segue em direcdo ao fim do bocal porque o fluxo térmico nessa regido é considerado baixo.

Figura 5.5 - Esquema de refrigeracdo. Pequena parte do combustivel vai para o fim do bocal devido ao
baixo fluxo térmico (Gorbenko, 2000).

CANAIS DE REFRIGERACAO

Existem diferentes geometrias que podem ser utilizadas para os canais de refrigeracdo. A

geometria mais simples utiliza uma altura constante de canal oox para um didmetro equivalente
de — 2.80x (5.17)

De forma que 6oxdeve estar no intervalo de 0,8 a 1,5 mm. A construcdo de canais menores

que 0,8 mm é complicada, devido a restri¢fes tecnolégicas. Os canais mais comuns possuem

nervuras longitudinais, em espiral ou em ondulacdes para distribuir o fluido.

Para canais que possuem ribs (paredes entre um canal e outro) longitudinais ou espiralados, o

diametro equivalente é:

(5.18)
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Onde a é a largura do canal e agora 6ox é a altura do rib. A largura do canal a para ribs

longitudinais é calculada da seguinte forma:

a="“T*“b (5.19)

Onde z é o numero de canais, b ¢ a largura dos r/Av e Dm¢é o didmetro médio do trajeto de

refrigeracdo em funcéo do didmetro da se¢do do motor Ds:

Dm = Ds + 26cm + 80X (5.20)

Onde 6amé a espessura da parede entre o gas e o fluido refrigerante.

Figura 5.6 - Canal de refrigeracdo (Gorbenko, 2000).

Figura 5.7 - Caracteristicas geométricas do canal de refrigeracdo (Gorbenko, 2000).

A éarea de refrigeracéo Fr:

iy = z.a.S0oX (5.21)

E a velocidade do fluido em cada secao:
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VJ = (5.22)
10<4)

FrPf

E possivel notar que a velocidade do fluido depende da quantidade de ribs em cada secéo e do
fluxo de massa do fluido. Visto que apenas uma pequena parte de fluido é destinada a ir ao
fim do bocal onde o fluxo térmico é baixo, as velocidades de escoamento do fluido néo

precisam ser altas.

A transferéncia de calor entre a parede do motor em contato com o gas para o liquido de
arrefecimento aumenta devido a presenca dos ribs. Entdo, é necessario introduzir o conceito
dofator ribs tjp e de um coeficiente de transferéncia de calor a*p, que representa o ganho de

calor:
Cip — TIp&p (5.23)

Onde ap ¢ o coeficiente de calor emitido pelo fluido, tp & ofator ribs, ou seja, o coeficiente de

calor devido a presencga de ribs.

87,9.0,06
av = — -——- 08---------- (5.24)
+ 525>
(0 = £»2m
12Gtpb 8gx
f=-hr"f (527)

Onde A ¢ a condutividade térmica do material, e £ é um parametro geométrico. Se ijp > 1, 0s

parametros geométricos escolhidos para o resfriamento é ideal.
A escolha da geometria segue recomendacdes, que podem ser vistas na Figura (5.8). E

desejavel um nimero de ribs multiplo de 360 e a espessura da parede Samvariando entre 0,9 e

Imm.
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Figura 5.8 - Geometrias recomendadas para os canais de refrigeracdo (Gorbenko, 2000).

As velocidades recomendadas para cada se¢do se distribuem dessa forma: - w = 20 a 30 m/s
na parte cilindrica da camara de combustéo; de w = 40 a 60 m/s na area critica e no bocal, w=
8 a 15 m/s. A velocidade maxima em cada se¢cdo determina o calculo de perdas de pressao

admissivel durante o caminho de arrefecimento.

CALCULO DA REFRIGERACAO

Neste topico é apresentada a metodologia de calculo para determinar a refrigeracdo externa do
motor. Os parametros principais sdo: o fluido de arrefecimento (combustivel); a taxa de fluxo
maéssico do combustivel; o desenho geométrico do motor e as principais dimensfes dos canais
de refrigeracdo, bem como as suas propriedades térmicas; a propor¢do de componentes; a
composicao dos produtos da combustdo; a pressdo no circuito e as pressfes parciais dos gases

produtos da combustdo. Os calculos sdo realizados na seguinte ordem:

1. Traga-se o contorno interno da cdmara e do bocal em tamanho real ou em escala.
Divide-se a camara de combustdo em 3 a 4 sec¢Bes perpendiculares. A primeira
seccdo é marcada no inicio da camara de combustdo, onde fica a placa injetora. A
segunda, deve ser colocada a um distancia de 0,25 Lk (comprimento da parte cilindrica
Lk) da primeira seccdo. A terceira sec¢do coincide com o final da parte cilindrica da
camara de combustdo. Dependendo do grau de expanséo, o bocal deve ser dividido de
12 a 20 secgdes. As secgBes transversais a partir do quarto ponto sdo colocadas de
forma aleatéria, de modo que devem existir sec¢des perto da zona critica e de onde ha
fornecimento do fluido de arrefecimento. As sec¢8es sdo nhumeradas a partir da camara
de combustdo. Para cada seccdo, define-se o diametro relativo interno D, que é a

razdo do didmetro interno do motor D sobre o diametro da garganta Dkp (D '=D/Dkp); a



distancia x entre a secc¢do transversal até o primeiro ponto, a distancia entre secdes Ax,
e o comprimento relativo Ax ' (onde Ax '=Ax/Dkpy, e, por fim, o &ngulo de contorno do

bocal y;

Figura 5.9 - Esquema de cortes perpendiculares ao contorno do bocal (Vaciliev, 1983)

Determina-se o fluxo de calor por radiacéo qr\

Estimam-se as temperaturas na interface entre a parede e o gas Tgw por todo o bocal
em cada seccdo, com base em motores reais e na literatura. Na falta dessas
informacdes, a primeira aproximacédo é estimar o valor da temperatura na garganta
entre 1000 a 1300K, se o material da parede for um ago com alta resisténcia térmica;
500 a 900K para a¢co sem tratamento, e 500 a 700K para paredes de cobre e suas ligas.
No fim do bocal (dependendo do grau de expansédo do bocal), a temperatura Tgw deve
ser estimada em 400 a 700K, para paredes de aco, e 300 a 600K, para paredes de
cobre. Na camara de combustao, a temperatura Tgwé em tomo de 20 a 40% abaixo das
temperaturas encontradas na zona critica;

Determina-se o valor do fluxo de calor convectivo gk para cada corte;

Determina-se o valor do fluxo de calor total gn de cada corte:

Qti = gri + RKi (5.28)

A partir da equalizacdo do balanco de calor, determina-se o calor que é transferido

para o fluido em unidade de area (c/, ¢ o calor especifico):

qTiAFi = rhficf {Tlie - TUj) = rhficfFATL
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7. A temperatura de refrigeracéo na saida T/js:
Tas = TUe + AT, (5.30)

8. Determina-se o coeficiente de calor emitido pelo fluido ap (Equagéo 5.24);
9. Determina-se ofator ribs flp, o coeficiente de calor devido a presenca de ribs (Equacéo
5.25);

10. Determina-se a temperatura da interface do fluido com a parede T/wem cada corte:

7 W, + - (5.31)
Qp Tjpup (5.32)

11. Determina-se a temperatura da interface da parede com o gas Tgw.

Utilizando a equacé&o do fluxo de calor por conducéo gc:

Qc ~ Qt ~ $ (Tgw Tiw) (5.33)

Isolando para Tgw:

TBw=TIlw+ S | (4.34)

Onde Xam e San sdo a condutividade térmica do material da parede e sua espessura,

respectivamente.

Os valores encontrados para a temperatura da interface da parede com o gas Tgw devem ser
comparados com as estimativas iniciais (topico 3 deste capitulo). Se houver divergéncia que
exceda mais de 5% do valor estimado, deve-se fazer processo iterativo até que o valor de Tgw
esteja dentro dos 5% estabelecidos, de modo que a temperatura encontrada Tgwseja utilizada

agora como a nova estimativa.
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CALCULO DA PERDA DE PRESSAO NA REFRIGERACAO

A perda de pressdo no trajeto de refrigeracdo é causada pela friccdo e pela presenca de
resisténcia local. O comprimento do caminho que o fluido percorre é a variavel em tamanho,
que, por sua vez, leva a alteracgdes de velocidade e, de acordo com a equacédo de Bemoulli, a
mudanga na pressado dinamica.

A perda total de pressao no trajeto de refrigeracéo Aprpode ser determinada por:

Apr = li(Ap/ + Api + Apa). (5.35)

Onde Ap/é a perda de pressao por atrito, Api é a perda de pressao por resisténcia local, e Apdé

a mudanca de pressdo associada a mudanca da pressao dinamica.
PERDA DE PRESSAO POR ATRITO
A perda de pressao por atrito pode ser determinada a partir da expressao:

rAL A puj2 I

=)0 T— &>
Ou, pelo calculo da média das areas a partir da integral:

Api = ASAL = "i~*A L (5.37)

A A PI&S

1T g 2 (5.38)

Onde AL é a variagdo do comprimento entre os intervalos, 2, é o coeficiente de perda por
atrito, dei é o diametro equivalente da seccao, p, é a densidade especifica do fluido na seccao e

tu, é avelocidade do fluido na secgao.
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O coeficiente de perda por atrito 2, depende da natureza do fluido, dos nameros de Reynolds e

de Prandtl, do coeficiente de fator de forma/ e da superficie rugosa.

A=f(Re,Pr,x.£) (5.39)

Onde A é arugosidade absoluta.

O coeficiente de perda de atrito pode ser determinado pela seguinte equagao:

/Prv\0'25
(ptv) s4°)

Onde Prj QPrwsao os numeros de Prandtl para o fluido e para a parede, respectivamente,/ é o
fator de forma do canal de refrigeragdo, e 20 ¢ determinado em funcdo do numero de

Reynolds:

= Se 2320<Re<105:

, _ 0.3164
0 “ R eo0.2S (5'41)
e SeRe>105:
A0 = 0.0032 + 0.221Re~0-237 (5.42)

Geralmente, o valor da razao dos numeros de Prandtl elevado a 0,25 para esses elementos é

aproximadamente igual a 0,06. Nos céalculos, é adotado esse valor.

O fator de forma x depende do formato do canal por onde passa o fluido. Se o canal for

retangular, o valor de/ depende da raz&o entre a largura a e a altura 6oxdo canal.

Tabela S.3 - Dependéncia x=f(a/6Q]
e/h 0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.7 1

X 15 1.32 125 11 1.03 0.97 0.91 0.9
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PERDA DE PRESSAO POR RESISTENCIA LOCAL

A perda de pressao por resisténcia local é determinada por:

APl = (P 7 (5.43)

Onde tu é avelocidade do fluido no canal, C éo coeficiente de resisténcia local.

A velocidade do fluido tu é determinada pela razdo do fluxo massico do fluido e da area do

canal:
W = — (5.44)

O valor de ¢ ¢ determinado por cada intervalo que apresenta restricdes hidraulicas, como

curvas nos canais, por exemplo. Em casos em que as perdas apresentam uma expansao subita:

<= (]-1)2 (549)

Onde Fi e F2sao as areas onde ha a constricdo e expansdo, respectivamente.

Com a constricao subita, G é determinado a partir da relagdo entre F2F i , onde F/ é a area da

seccdo da constricdo, e F 2 é a area depois da constrigao.

Tabela 5.4 - Dependéncia de CH]F /F z) em constricéo subita
F./F2 0.01 0.1 0.2 0.4 0.6 0.8 10

C 0.50 0.50 0.42 0.34 0.25 0.15 0.00

Para secc¢des que funcionam como difusor ou bocal, ¢ é definido pela Tabela 5.5 (perdas
determinadas pela velocidade na seccéo constrita). Por exemplo, ao entrar no canal, C= 0,5 -
e, ao sair, —C=Il. Quando ha ramificacdo (mudanca na quantidade de ribs ou de corrugacao),

C~1 e, quando ha uma curva acentuada de 90°, C=1,26.
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Angulo (°) 10 20 30 40 50 60 70 80 90
Confusor 016 020 024 028 030 032 034 035 036
Difusor 046 060 073 084 088 091 091 091 001

PERDA PELA MUDANGCA DA PRESSAO DINAMICA

A perda de pressdo associdada a mudanca da pressdo estatica Apj em cada seccdo é assim

definida:

= (5.46)

Por fim, a pressdo necessaria para o combustivel fluir pjuei em todo o trajeto do motor é
determinada pela soma da pressdo na cdmara de combustdo pk com a perda de pressdo nos
injetores Apv, com a perda de pressdo devido ao trajeto de refrigeracdo Apr, com a perda de
pressao em tubos Ap, e em valvulas Apv e, por fim, com os orificios reguladores de pressao
Aporp. Entéo:

Pfuei = Pk + ARP+ Apr + Apt+ Apv + Aporp (5.47)

As perdas de pressdo em tubos, valvulas e orificios ndo sdo apresentadas nesse projeto, pois

consistem em calculos convencionais de hidréaulica.
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6. PROJETO BASICO DA TURBOBOMBA

A metodologia para o calculo da turbobomba é apresentada neste trabalho de forma direta,
sem se atentar aos inumeros detalhes que compdem essa magnifica maquina. Como o intuito é
avaliar a influéncia dos pares propelentes na turbobomba, o objetivo dessa metodologia é

focar nos pontos em que os propelentes oferecem interferéncias na construgdo da turbobomba.

Turbobomba em um foguete ¢ um dispositivo com dois componentes basicos: bomba e
turbina. O objetivo é aumentar a pressdo do fluido (que é rotacionado) para alimentar a

camara de combustao.

Segundo Sutton (2001), a bomba que possui o propelente cuja a densidade especifica é maior
oferece uma menor poténcia. Para a turbina, aquele par propelente que oferece o menor fluxo
massico, oferece uma maior eficiéncia. Desta forma, o foco é verificar pontos na construcéo
da bomba que apresentam as diferencas que resultam numa menor poténcia e observar qual é

o fluxo maéssico que atravessa a turbina.

Existem varios esquemas de turbobomba e todas podem ser classificadas de acordo com: o
tipo de conexao cinematica de bombas e turbinas, o tipo de rotor (eixo Unico ou multi-eixos) e

a posicao da turbina (extremidade ou central) (Gorbenko, 2009).

O esquema adotado no presente trabalho foi um eixo Unico com a turbina na extremidade.
Esse esquema é preferivel quando ndo ha pré-queima depois que o0 gas passa na turbina. No
caso de motores com empuxo pequeno, é aconselhavel que a turbina fique ao centro.
CALCULO DO BALANGCO DE POTENCIA DAS BOMBAS E TURBINA

A metodologia para o calculo da turbobomba segue as recomendacdes de Gorbenko (2009).

A primeira estimativa que deve ser feita é o calculo da maxima velocidade que a bomba pode
ter sem que haja cavitacdo. Cavitacdo ocorre quando ha quedas repentinas de pressdo que

resultam na liberacdo de ondas de choque altamente energéticas, provocando danos a

superficie que foi atingida. Os danos sdo causados devido ao aparecimento de tensdes
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mecanicas e a elevacdo de temperatura. O aparecimento da cavitagido depende das pressoes
gue entram e que saem da bomba (a pressdo pode cair a um valor menor que a presséo
minima de vapor, consequentemente, gerando as bolhas de vapor que causam as ondas de
choque) e do grafico da eficiéncia da bomba em fung¢do do niimero de rotagdes. A eficiéncia
da bomba é estimada a partir de turbobombas reais. Foi utilizada para este trabalho a

eficiéncia da turbobomba do motor RD-260.

A poténcia das bombas Nox (bomba de oxidante) e Nf (bomba de combustivel) e a poténcia da
turbina Nt sdo calculadas resolvendo a equacdo de balango de energia ou balanco de
poténcias. A pressdo no gerador de gas e a pressdo na saida da bomba sdo calculadas
resolvendo esta equacéao:

NT = NOX + Nf (6.1)

A poténcia da bomba de oxidante, assim como a de combustivel, depende da eficiéncia tlox e

rjf, da taxa de fluxo massico moxe rhfQ do trabalho de succado por unidade de massa, Hoxe Hf\
__ Hoxmox 62)

(6.3)

A turbina depende da taxa de fluxo massico que passa na turbina mT, da eficiéncia da turbina

t]7e do trabalho adiabatico L a():
Nf — rh-pTj-pL (6.4)

Onde:

(6.5)

(6.6)
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m X _ kraa™T
9x99 T o1+kT,, ¢8
Hoxriioxgg [Hf Ihfgg
Vox__  Vf
™ -
T ol ox 1 (6.9)
3t 1+krflar2do  \+kTggrf
Hox(™ox9g+kR ) « /(% 4 )
M rr/rLaA = e —omeee T n (6.10)
M »ox 17/

Onde moxgg , ritigg sdo os fluxos massicos de oxidante e de combustivel que passam pelo

gerador de gas e kigg € a razao de mistura no gerador de gas, parametro de projeto.

E possivel perceber que, pela Equacdo (6.10), para que se aumentem a eficiéncia e o trabalho
adiabatico, é necessario que a taxa de fluxo massico que passa pela turbina seja diminuida.
Isso se deve ao fato de que, como néo ha pré-queima, todo o fluxo méassico ndo é aproveitado

e é jogado para fora do foguete.

A solucao para o balancgo da poténcia nédo é facil de ser determinada, pois exige um método de
estimativas por meio de uma taxa de fluxo massico relativo £ (razdo entre a taxa de fluxo da
turbina sobre a soma da taxa do fluxo méssico do par propelente). Inimeros valores de C sdo
testados até que se encontre um valor que satisfaca a Equacao (6.1), lembrando que a taxa de

fluxo massico da turbina depende do coeficiente kigg .

Utilizando o par LOX+UDMH, temos:

= Pressdo na camara de combustao: p*=8,8 MPa;

= Razao estequiométrica dos componentes: knp=2,1375;

e Taxa de fluxo massico de oxidante (para duas camaras): mox= 184,226 kg/s;

e Taxa de fluxo massico de combustivel (para duas cAmaras): rhf=107,745 kg/s;
= Temperatura dos componentes na entrada da bomba: 77,=293 K;

= Densidade do combustivel: p/=796 kg/m3;
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Densidade do oxidante: pox 1117,8 kg/m3;

Gerador de gas:

e Temperatura dos produtos da combustdo: Tzgg= 1200 K;

« Coeficiente do excesso de oxidante no gerador de gas: aagg= 0,018;

= Constante dos gases dos produtos da combust&o no gerador: Rzgg= 560 J/kg.K;

< Expoente isentrépico no gerador de gas kgg= 1,287;

Coeflentes de perfomance (Eficiéncia, com base no motor RD-260):

e Bomba de oxidante: tjox=0,71;

« Bomba de combustivel: ?//=0,72;

e Turbina: >77=041.

Pressao na entrada da bomba:

< Bomba de combustivel: pinj=220000 Pa

 Bomba de oxidante: /?,,.,*=525000 Pa

A seguir, os calculos para a turbobomba.
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10

Tabela 6.1 - Calculo do balanco de poténcia da turbobomba (LOX+UDMH)
Balanc¢o de poténcia na turbobomba

Parametro
Temperatura maxima absoluta na
entrada da bomba de oxidante
Pressdo minima absoluta na entrada da
bomba de oxidante

Presséo na saida da bomba de oxidante

Temperatura maxima absoluta na
entrada da bomba de combustivel
Pressdo minima na entrada na bomba de
combustivel
Presséo na saida da bomba de
combustivel

Pressdo na entrada da turbina

Presséo na saida da turbina

Eficiéncia da bomba de oxidante

Eficiéncia da bomba de combustivel

Dados iniciais
Simbolos e equagdes

Tino

PexOX

Tin.f

Pfixn

® axn

Pem

feu(m

fio

102

Valor

95

3,10E+05

1,03E+07

2,93E+02

I,50E+05

1,11E+07

6,00E+06

1,20E+05
0,7

0,68

Unidade

Pa

Pa

Pa

Pa

Pa

Pa

Comentarios

Valor com base ao
motor RD-216
Deve ser alto para

evitar a cavitacéo

Valor com base ao

motor RD-216

Valor do RD-216

Valor com base ao

motor RD-216



14

16

17
18

19
20

21

22

23

Eficiéncia da turbina

Taxa do fluxo massico de oxidante
Taxa do fluxo massico de combus.
Densidade do oxidante
Densidade do combustivel

Constante do géas

Coeficiente isentrdpico

Temperatura na entrada da turbina

Razédo de excesso de oxidante

Raz&o da mistura estequiométrica

Succdo da bomba de oxidante

Succéo estatica da bomba de

combustivel

Razao de mistura no gerador de gas

nm

max
mf

Po

Pf

Too

Kmo

Calculo

__ Poxo Pixo

Po

_ Puxii  Pstn

Kfi. = a-Kno

103

0,44

53,9
21,4
1117.,8
796
560

1,287
1200

0,0183832
2,1375

8937

13756

0,0392942

Valor com base ao

motor RD-216

kgls -
kgls -
kg/m3 -
kg/m3 -
J/(kg*°C) “
K Valor com base ao
motor RD-216
km= 1,71 e a=0,8
entdo Km.o =
1,71/0,8
J/kg
Jlkg



24

25

26

27

28

29

30

31

32

33

Diferencial de pressdo na turbina

Trabalho adiabatico na turbina

g _PmxT 0,0200

Pbxt
K r i 1753967
L* - RT 1 5 kJ

k_1 L

J/kg

Taxa de fluxo massico relativo G, parametros calculados pela equacéo abaixo e resultados encontrados em um grafico

m

Determinando os parametros reais do gréafico

Taxa de fluxo massico relativo

Taxa de fluxo maéssico através da
turbina

Taxa de fluxo massico de oxidante
através da turbina

Taxa de fluxo massico de combustivel
através da turbina

Poténcia da bomba de oxidante

Poténcia da bomba de combustivel

Soma das poténcias

Poténcia da turbina

1 0,0327
2,461
mT=£m
_ Kp,. eriir 0,093
K~+1
Iite 2,368
mnrT = — —
nxr K~™+1
_(mO0+mOrr)-HO 689352
0
no
o +17n.rr) ‘*n 480813
n
NE=NO+NnN 1170165
1898941

Nt = riT«Ht ‘ Ljj
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kals

kag/s

ka/s



th»

10

n

Parametros

Fluido de trabalho
Méaxima taxa de fluxo massico

Presséo total na saida da bomba

Pressdo min. abs. na entrada da
bomba
Maxima temperatura na entrada
da bomba
Densidade do component
Presséo de vapor saturado f(T)

Viscosidade cinematica

Taxa de fluxo volumétrico

Carga estética da bomba

0 diametro relativo da bucha

Simbolo

Tabela 6.2 - Calculo das bombas
Equacéao

Data
Pares propelentes

Baseada em calculos anteriores

pL =pK+&p

Baseada em calculos anteriores

Baseada em calculos anteriores

Dados termodinamicos

Dados termodinamicos
Dados termodinamicos

Valores calculados

P

j - (P«,x  Pex)
P

dem= —— - critérios de projeto
Ay

105

Unidade

[]
[ka/s]
[Pa]

[Pa]

(K]

[kg/m]

[Pa]

[m2s]

[m3s]

[Jkg]

Valores calculados

Oxigénio Liquido
92,206
10300000

350000

95

1440
167000
1,54-10"

0,041

8901,41

0,522

UDMH
56,238
11100000

150000

293

792

14500

7,78-10"

0,035

13756,28

0,43



14

16

17

18
19

20

21

Valor méaximo do coeficiente de r jemax
cavitacdo
Perda por cavitacéo AhZn
Queda de pressao total admissivel Ah3e

por cavitagdo na entrada da bomba

Frequéncia de rota¢édo do eixo ©
Velocidade de rotagdo do eixo n
Coeficiente de velocidade da ns
bomba
Diametro do eixo daH
Diametro da bucha dem
Didmetro externo do parafuso Dual.
Fator do diametro externo do Kiimonm
parafuso

Critérios de projeto

Entre 10-30 P/ kt
*
, P«wx. —ps J
Ahsan

Ahip«. —
o]
oS mAhps. )
298 Qxn

Calculo da bomba centrifuga

. 193.3 co-Jq
fis — .
H V4
A partir de um prot6tipo

dan = (L1...1,3)-d*

dam
Dum, — —
dam
N —dsm.
ASMONM — -
\IQ/n
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[Vkg]
[J/kg]

[I/s]

[rpm]

[

m]
[(m]

[m]

3000

30
48,756

914,20

39,16

0,055
0,0715

0,137

6,96

914,20
8734,41

3200

30
49,773

1070,63

26,15

0,04
0,052

0,121

6,85



22

23

24

25

26

27

28

29
30

31

Diametro médio do eixo
helicoidal
0 componente axial médio da
velocidade absoluta na entrada do
parafuso

Velocidade tangencial Deep

Razao de velocidade

Quadrado da velocidade relativa
na entrada do parafuso em funcéo
Dere
0 comprimento relativo da pa de
didametro D cep
A espessura relativa da lamina de
didmetro pDeep
NuUmero de pas
Coeficiente de cavitacédo no

segundo regime critico

Margem de cavitacdo maxima no

segundo regume critico

Deep. n (A™ +dm) [m]
eep 2
Cu [m/s]
c 4Q
(T«D unh—
Ucep. ji I:,D ' Dcep. [mvs]
Ucep. —
2
Cu Cu= Cz [
Ucep.
\/\l]_2 WI2 = Cl1z2 Hucep2 [mvs]
Liccp. L,ep.= Llcep' = 2,3...4,0 ]
Deep.

Sl.i.eep. S\ji.cep. = S\n.cep.I Dcep. — 0,006...0,015 [']
Zui Zw = 2...3 (pelo prototipo) [
Au . []

AU- 0115CI*+ ( iiL )+0,21eJ6xneep. +
%jL.i.cep.
+0,0027(Z - 2)- 0.095
Alzu R Cu Au "W)2 [J/kg]
ahu = ------- + -
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0,104

3,849

47,65

0,08

2285,03

2,3

0,007

0,110

133,54

0,086

3,775

39,52

0,095

1576,35

2,3

0,007

0,112

95,47



32

33

34

35

36

37

38
39

40

41

42

Parametro complexo

Angulo de entrada da pa do
parafuso de didmetro peep
Angulo de ataque do escoamento
na entrada do parafuso de
didmetro Deep
Passo médio do parafuso na
entrada
Espessura da pa na entrada do

parafuso de didmetro Deep

Passo circular peep.

Passo médio na saida

Diadmetro do parafuso

Angulo de afunilamento do

parafuso na entrada

Angulo de afunilamento do

parafuso na saida

Comprimento das laminas em

funcéo do diametro médio

&)

iB\ifp

(Xam.cep.

Sxji.cep.

teep.

Dp

6x

02

b.ieep

Assumindo o\ - 0.5

B\,m - arctg(Ci:/q\)

(Xam.cep. = (3 \n.cep. —arctg(C\z) - valores

aceitaveis ocameP.=4°-10°

S \ = 7T- Deep. *tgpiiX.eep.

Slicep. = S U *Deep.

7t ' Deep.
teep. —
Zu

Passo do parafuso constante Si = si

IDwh +dm
- 2

9\ = 900... 160°

Escolha arbitréaria

& = 140°...180°

Escolha arbitraria

b.i.cep. —b:i.eep. *Deep.

108

L]

[graus]

[graus]

m]

[(m]

[m]

[
[m]

[graus]

[graus]

[(m]

0,5

9,178

4,56

0,052

0,0007

0,109

0,052

0,109

160

180

0,239

0,5

10,81

5,35

0,051

0,0006

0,090

0,051

0,093

160

180

0,193



43

44

45

46

47

48

49

50

51

Frequéncia de pas

Comprimento axial do parafuso

Area entre os canais da pa na

direcéo axial

Parémetro de custo

Velocidade tangencial do parafuso

Pressao tedrica no parafuso

Folga radial entre o parafuso e a

carcaca

Diametro de saida

Diametro de entrada

T

Fz

Uput

Hmw

Do

hi.
T _ biop
top
2 *n <Tap =sin arctg-----------
7t *Deep. |
pas &
dsm' ( 9l 61\
1--mmmmee - \ctg — + ctg —
_ 1  Deep)1*2 s 21
71%(Z) nu—d fim) Ztu'&i.cep,
4 [ s 3
60— 1-n- —
G — n — (05
S F: S oFz
(o-Dp
Uow — _
2

AMU = U put *(j —Jek

2Apaa <0,09
(Dauu —dem’)

Conexao de entrada

Do —Dum + 2t3Ed
£W = -y/l,15 Do

Roda centrifuga

109

L]

[m]

(m2

[l

[m/s]

[J/ka]

(m]

(m]
[(m]

2,197

0,074

0,01

0,52

49,94

1193,22

0,06

0,140

0,402

2,197

0,075

0,009

0,518

42,52

872,30

0,058

0,125

0,379



52

53

54

55

56

57

58

59

60

61

Eficiéncia volumétrica

Fluxo através da roda centrifuga

Diametro médio das entradas das
pas
Diametro da bucha

Largura da pa de entrada

Velocidade tangencial em fun¢ao
de D\

Velocidade absoluta na entrada

Relativo giro na entrada

Coeficiente de area da desordem
do fluxo em uma primeira
aproximagao
Velocidade Meridional na entrada

da roda

ne= 4+ 08
ns2n
ff o 2
o
Di Di - (0,8...1)-Do
dsmii. dfimif. — dftmuai.
b\ , Do —dam. ” ~
bl= 3 ofjex ~ *<*=07874" X*=0'850
U\
u ™~ a'D’
2
Ci» Hm.um. <X
Ck—
ul
9 Clu L.
(p= - Dados aceitaveis m=0,35...0,45
U\
Kx=1,1...1,15
Ci» r Ki-ff
Clm—
n-D\-bi

110

[

[m3s]

[(m]

[m]
[(m]

[m/s]

[m/s]

[graus]

[m/s]

0,944

0,043

0,112

0,0715

0,04

51,55

15,04

0,29

1,15

3,467

0,928

0,038

0,0877

0,052

0,04

39,97

14,18

0,35

1,15

3,888



62

63

64

65
66

67

68

69

70

71

72

Angulo de entrada do escoamento

Espessura da borda de entrada das
pas

Angulo de entrada da pa

NUmero de pas
Quadrado da velocidade relativa
na entrada
Coeficiente de cavitacédo na da

roda centrifuga

Quadrado da velocidade absoluta
na entrada
Condicdo de operacéo continua da

roda centrifuga

Razao entre o diametro externo

Diametro externo da roda
centrifuga em primeira
aproximacao

Espessura da pa de saida

2In

Awi

KD2

521

C\m
ui—Cffi

rt s
p\» = arcig
Critérios de construgéo

J3i, =/?i,. +2(7°...22°)

Escolhido pelo protétipo

WI2 =CIm2 + {Ux-Clu)2

Aa, = ~ C'-.U+W s

\-cp W V

Cl2=CIm2+cCl,2

Hmm' m+ Aft/, - Ajl m—

Wpu

Kdi = 0,00175 =«,2-0,335 =n, + 25,84

Kdi = /(«") Determinado pelo grafico

D2 = Kl)2 B'—
V «

Parametro de construcdo
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[graus]

[(m]

[graus]

[

[(m/s)"]

[

[(m/s)7

[

[

(m]

[m]

5,42

0,0025

20,42

10
1344,73

0,128

238,38

0,282

15,404

0,263

0,0035

8,57

0,0025

23,57

10
680,24

0,234

216,31

0,262

18,27

0,298

0,0035



73

74

75

76

77

78

79

80

81

Diametro relativo da entrada

Complexo

Velocidade tangencial em fungdo

de D2

Pressdo tedrica quando Z = 0o

Velocidade de saida absoluta

Velocidade Meridional de saida
Angulo de saida da pa
Velocidade tangencial em fungdo

D2 na segunda aproximacao

0 diametro de saida na segunda

aproximagao

kz'Te

HtX

Cittrt

Clm

filn

Di > 0,55 ; h-t]z = (1.35...1.5)-(I-2)i), onde

kz - coeficiente que entra em conta um nimero

61 =

a .»
Di

If Di <0,55 ;h-rjr = 0,6...0,68; se

r]i - coeficiente hidraulico;

finito de péas
2
He= H
kz-fy

Cafi e cu-uy

cim= (05...1,2) <cIm,

Deve ser 300...75°

T3, Clm I CIm
Ui = +, +H o
Itgfil, \\2tgp2,)

ZU, 2, Se D 2 é diferente de D 2 mais
a

que 5%, repita 0 calculo do item 71
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[

[m/s]

[Vkg]

[m/s]

[m/s]
[graus]

[m/s]

m]

0,428

0,64

120,41

13908,46

239,6

3,467
40

116,4

0,254

0,292

0,68

136,44

20229,83

275,7

3,888
40

140,5

0,307



82

84

85

86

87

88

Relagdo de desordem na entrada

A largura da roda na saida

Densidade de pas

Relagdo de desordem na entrada

Perdas na saida

Perdas na roda

Eficiéncia hidraulica

K i

Tk

Lk

n?

Condicéo necessaria b2>210'3V

71{Bi + piymsm —y P2

1
J 02J1-zZ

71-Di-SAnPin

71' D1 *Clm

{Di-D i)-2

Condicéo necessaria u < 14

Ki-

Determinacéo da Eficiéncia

1
f Oik-z \

N tiEDi *SiN Bk,

H + Leitie+ Lk

113

m]

L]

[J/kg]

1,06

0,025

2,869

1,39

1487,14

201,709

0,84

1,05

0,025

3,675

1,46

2323,10

102,035

0,85



89

90

91

92

93

94

95

96

Perdas no processo

Coeficiente de perdas (anéis

flutuantes)

Presséo estatica na roda

Fluxo através do anel flutuante

Eficiéncia

Ndmero de Reynolds

Coeficiente de friccdo do disco

Poténcia do disco de friccdo

Hyl

Hyl

M*

Re

Nmep.d.

Hvi= Hcm-— - 1-

Hyl = Hem Ul e 1-

ff

<M = fu\ en uDyi =CVi =V 2 <//vi

Qyl= jAl- 7t -Dyl- 5y2- -~2- Hyl

Re = — __-_<_y
\Y%

rrep 0,039

ri

Mmpd = 2 *Qrep‘ p *72 *A?
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[Jkg]

[JVkg]

L]

[J/kg]

[m3s]

K/s]

(W]

4362,603

4362,603

0,324

0,324

5444,82

0,0021

0,0021

0,909

96224348,14

0,00098

14101,90

7093,56

7093,603

0,324

0,324

9071,46

0,0024

0,0024

0,884

27755101

0,001259

33007,063
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98

99

100

o » wN

© oo N O

Poténcia interna da bomba Nm Nm=p-Hr-Q' W]

Eficiéncia do disco ™ ., NTEpd. [
m = 1l------mmm-
N«x
Eficiéncia mecanica Trex rjvex = 0,95...0,99 [
Eficiéncia da bomba o, Th= TjenTjo mrja s« [

Tabela 6.3 - Célculo da turbina
Célculo da turbina - Oxigénio Liquido e UDMH

Parametros
Fluxo massico que entra na turbina
Poténcia da turbina
Velocidade
Pressao de saida na turbina

Presséo de entrada na turbina

Temperatura do gas na entrada
Constante do géas

indice adiabatico

Razé&o de velocidade

Velocidade periférica em funcéo do diametro médio

Simbolo
m,
Nt
©
P2

Po

115

Equacdes
A partir do balanco de poténcia
A partir do balanco de poténcia

A partir do célculo da bomba

5o = Frr /g

Temperatura do gerador de gas
A partir do balanco de poténcia
A partir do balanco de poténcia

A partir do gréafico de eficiéncia

f u\

u = =} Cai)
V @)

582831,30

0,975

0,97

0,72

Unidade
kag/s

Bt

I/s

Pa

Pa

K
J/kg.K

m/s

587337,64

0,943

0,97

0,68

Valores
9,540
7541431,083
937,502
150000
7040000

1200
560
1,287
0,14
260,871
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12

13

14

16

17
18

19

Diametro médio do rotor

Razéo das pressbes

Fungdes gas-dinamicas

Trabalho adiabético

Taxa adiabatica na saida do bocal

Poténcia especifica da turbina

Folga axial minima

Relacdo de distancia minima

Volume do fluxo

Deep

o

Ta$

Aab

q a6

Tar

i*a6

Qlabd
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=2z

r 0

o *

Pi

(*+iy-. (
. -A- 1
vV 2 ) Vv
1 k-~'i

k+ 1

=hA ., R<\'
/K {

J/kg

m/s

J/kg

m3s

0,557

0,021

46,933

2,143

0,172

0,424

1736063,538

1863,364

790471,925

0,003
0,0054

0,911



117



31

32

33

34

35

36

37

38

39
40

41

Densidade do gas

Velocidade do som na abertura

NUmero de Mach

Velocidade relative na entrada do rotor

Razao da velocidade circunferencial

Temperatura de estagnacdo

Velocidade critica

Velocidade relativa reduzida

Taxa de escoamento no bocal

Area total da garganta do bocal

Diadmetro da garganta do bocal

Plaf,

at

Bocal

Au

118

kg/m3

. . m/s
ax Jjk-R-Z'a
¥ =
W, +U2-2-Ci-U-cosa, mis
A =
[
K
r;=r@i-~ .(2”~,vc°sa,-4)I
k+1
m/s
a«sr*-\2 k+IRT*
1w
V\X"‘
amw
0,95...0,97
i+
*o-N (a r
p _TM T-0 m2
lo *
M-Po
dv, >0.003 m

10,476

929,981

1,924

1541,246

0,146

1116,807

838,985

1,837

0,96
0,665

1232,897

0,0261

0,0122
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43

44

45

46

47

48
49
50

51
52
53

55

Numero de bocais

Area total dos bocais no final da parte conica

Diametro do bocal na saida

Area de saida do bocal

Grau da turbina parcial

Eixo principal das secoes elipticas transversais

Largura da pa
Altura da pa na entrada

Angulo de entrada do escoamento para as péas do rotor

Angulo da aresta frontada da pa

Angulo da borda de fora da espatula

Razao de velocidade (primeira aproximacao)
Taxa de fluxo relativo a0 momento na saida

Velocidade reduzida

zZC

ac

Rotor

119

3 4 F
- ©
F m
Ft=-2-
daa
m
-le J 1
£
K= —
Snma,
n-Dcp-dc
dc
<=
sm a,
b={8...15)-10' 3w m
m
C,sina, graus
/?,- arctg 1
C, cosa, —u
o = graus
graus
W2 =i//-W x m/s
w2
M2 =
amw

15

0,010

0,029

0,035

0,676

0,1003

0,015
0,032
19,84

22,16
20,16
0,89
1371,709
1,635



56

57
58

59
60
61
62

63
64
65

66

67

68

Espacamento entre as pas

Passo entre as pas

NUmero de pas

Altura das pas na saida
Angulo do escoamento na saida da pa
Coeficiente de perdas na pa

Razéo de velocidade (segunda aproximacéao)

Taxa adiabatica
Razao de velocidade

Velocidade circunferencial em fungdo do diametro médio

Diametro médio

Razéo das pressdes

Fungdes gas-dinamicas

6

\Y

Valores

Ca
u/cab
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t=-
b
t=t-b m
n-U
Z = &P
t
m
graus
V =V1-~2
C- =I§
I\) -~
m/s
\ aJ
5 m
P | co
* P2
SXx = 'ro
ned " *
Pl
k + 1 (l —1
aa~{k- 11 n°°k)

0,856

0,013
136,097

0,039
19,837
0,2
0,894

1371,709
0,14
192,039

0,410

0,021

50

2,154



69
70

71

72

73

74
75
76
7

78
79
80

Folga axial minima

Relativa folga axial

Taxa de escoamento

Razao de velocidades

ns

fE+IV-i |, (1 k-1 12V-'
288= b J AW kN
T -1 A2
1 *+i X
m
N =

f — R TO0 7/
™™ 7
[ raT

/i, =193.3
I Ay

Parametros de escoamento na sec¢éo do bocal - o rotor (segundo estagio)

Angulo do bocal

Razéo de velocidade
Velocidade de saida do bloco dos bocais
Velocidade do som do fluxo critico na CA

Reducéo de velocidade. Fungbes dindmicas dos gases

Raz&o da pressao total
Presséo total

Pressédo estatica na abertura

«S

Cs
akli3

*3

t3
03
Ps,

Tsar

121

Reduction leads to increased graus

efficiency
0,92...0,97
Anélogo aos céalculos anteriores m/s
Anéalogo aos céalculos anteriores m/s

Anélogo aos céalculos anteriores
Anélogo aos calculos anteriores
Analogo aos calculos anteriores
Anélogo aos calculos anteriores
Analogo aos célculos anteriores Pa

Anélogo aos céalculos anteriores K

0,164

0,418

0,003
0,0012

0,911

3,616

17

0,96
1316,841
838,985
1,570
0,690
0,691
0,840
57405,942
771,542



81
82
83
84
85
86
87
88
89

90
91
92
93
94

95
96
97
98
99
100

A pressdo na abertura

Densidade do gas

Velocidade do som na abertura
NUmero de Mach

Velocidade relative na entrada do rotor
Raz&o da velocidade circunferencial
Temperatura de estagnacdo
Velocidade critica

Velocidade relativa reduzida

Angulo de entrada da pa
Angulo de saida da pa
Espessura da pa na saida
NUmero de pas

Altura da pa na saida

Largura da pa

Altura da pa na entrada

Angulo de entrada do escoamento para as pas do rotor

Angulo da aresta frontada da pa

Angulo da borda de fora da espatula

Razé&o de velocidade (primeira aproximagao)

M}
Wj
K
tk
@aw
Avi
Guia da pa
o2
03l
Si
z

h3
Rotor

hj.,

s

3si

122

Anélogo aos calculos anteriores
Andlogo aos céalculos anteriores
Anélogo aos calculos anteriores
Analogo aos calculos anteriores
Anélogo aos calculos anteriores
Analogo aos céalculos anteriores
Analogo aos céalculos anteriores
Analogo aos céalculos anteriores

Analogo aos céalculos anteriores

Escolhido a partir do protétipo
Escolhido a partir do protétipo
Escolhido a partir do protétipo

Escolhido a partir do protétipo

¢=18...15)-10'3M
K =dc+AhneptAhan
Anéalogo aos calculos anteriores

Andalogo aos céalculos anteriores
Anéalogo aos calculos anteriores

Analogo aos calculos anteriores

Pa
kg/m3

m/s

m/s

m/s

graus

graus

graus
graus

graus

2281321,715
5,280
897,165
1,468
1134,583
0,229
1027,848
804,877
1,410

27

23
0,00053
116
0,042

0,012
0,044
26,766
34,206
30,206
0,87



101
102
103
104
105
106
107
108
109

110

112
113

114

115
116
117
118
119

Taxa de fluxo relativo ao momento na saida
Velocidade reduzida

Espacamento entre as pas

Passo entre as pas

NuUmero de pas

Altura das pas na saida

Angulo do escoamento na saida da pa
Coeficiente de perdas na pa

Razao de velocidade (segunda aproximacao)

Razao de velocidades

Eficiéncia de giro

Trabalho especifico

Fluxo através da vedagao

Coeficiente de custo

Poténcia de giro

Poténcia devido ao atrito
Poténcia do disco de friccao
Poténcia devido as perdas parciais

Poténcia efetiva da turbina

w4

hdi
R4

&
\

Analogo aos célculos anteriores
Analogo aos céalculos anteriores
Andlogo aos calculos anteriores
Analogo aos calculos anteriores
Analogo aos célculos anteriores
Analogo aos calculos anteriores
Analogo aos calculos anteriores
Caracteristicas do perfil

Trabalho, Poténcia e Eficiéncia

UICj

Lu

mv

nv

Nu
Nuep6
Nittep6

Nt

123

.2 U ( /v, cos/O
h=2-9 V ecasar, . ml+r a
ail Vv DA,

L.u = *U‘ La,

m \
= |, hi, A2

v “cepd "l
mr-mv

r’u= A
mT

Nu ~ A/ )
N ngad - C 6-p x-co3-b6 -Dg
Nrepd N *Mngad *P\ N

NT=hNv-M epa-N nepo

m/s

graus

Jlkg
kals

===¢< =

987,087
1,2264
0,945
0,0113
113,440
0,049
26,766
0,2
0,894

0,1458
0,4270

741290,881
0,419

0,956

6761963,42
14,192
29,812
29041,587
6732877,828



101
102
103
104
105
106
107
108
109

110
111

112
113

114

115
116
117
118
119

Taxa de fluxo relativo ao momento na saida
Velocidade reduzida

Espacamento entre as pas

Passo entre as pas

NUmero de pas

Altura das pas na saida

Angulo do escoamento na saida da pa
Coeficiente de perdas na pa

Razéo de velocidade (segunda aproximacéao)

Razéo de velocidades

Eficiéncia de giro

Trabalho especifico

Fluxo através da vedacéo

Coeficiente de custo

Poténcia de giro

Poténcia devido ao atrito
Poténcia do disco de friccéo
Poténcia devido as perdas parciais

Poténcia efetiva da turbina

w4

hv4

Analogo aos calculos anteriores
Anélogo aos célculos anteriores
Analogo aos calculos anteriores
Analogo aos calculos anteriores
Anélogo aos céalculos anteriores
Andlogo aos calculos anteriores
Anéalogo aos calculos anteriores

Caracteristicas do perfil

Trabalho, Poténcia e Eficiéncia

u/C3

Lu

nu

Nu
Nep.6
Auep i
N*

Nt

123

- ju /v, B,
1/:2<?J° o(coso‘, o 1+ cosg.)
ail Ci) V COsSA,
Ly = Vu 'at
i . N
m =n-mT- 1+ fiu N2
1 Deep) K,
mr —m
2Uu= '
rou BT
= —
-

N meP6 —Cf/P~-Oy'- be mDt
Nmepo ~ 2 «Cngpds  =RO =0

Nt = Nu—N mepd —N mrepd

m/s

graus

Jkg
kagls

===¢<5 =

987,087
1,2264
0,945
0,0113
113,440
0,049
26,766

02

0,894

0,1458
0,4270

741290,881
0,419

0,956

6761963,42
14,192
290,812
29041,587
6732877,828



120

121

122

Trabalho especifico efetivo

Coeficiente de trabalho

Eficiéncia efetiva do bocal

Lt < Jkg 705721,612
= —
o
L't Lt 10,370
Lte- u?2
il nt 0,407
*1lr= . )
mT' &
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7. RESULTADOS E CONCLUSOES

COMPARACAO ENTRE OS PROPELENTES E METODO DE GLUSHKO

Qual propelente ¢ o melhor? - Aquele que possui 0 melhor impulso especifico ou que
possui uma alta densidade especifica? - Se a densidade especifica de um propelente possui
um valor alto, o volume do tanque de combustivel é menor do que o de um propelente que
possua uma densidade especifica menor e, nesse caso, a massa do sistema de alimentacéo é
menor. Por sua vez, quanto maior o impulso especifico, mais energia é liberada e menos
massa de combustivel é necessaria para tirar o projétil do solo, o que possibilita

incrementar mais carga util ao foguete.

Para responder a essas questdes, & necessario também analisar os diferentes pares
propelentes em situacbes de voo, com as mesmas condi¢gbes de operacdo. Portanto, o

método de Glushko é adotado para avaliar a eficacia do combustivel.

Valentin Glushko foi um dos principais engenheiros aeroespaciais da Unido Soviética
durante a Corrida Espacial, projetando varios motores de foguete, como o RD-107 usado

no R-7 Semyorka.

O método de Glushko é usado para avaliar diferentes componentes sobre as mesmas
condicdes de operacdes com base em calculos balisticos, em outras palavras, o melhor par
propelente é aquele que vai dar ao foguete o maior alcance e a maior velocidade durante o

Vv0O0.

Quatros casos sdo considerados no método de Glushko:

e Os misseis sdo comparados em uma mesma missdo e uma mesma aceleragao;

e Durante o voo, a pressdao no motor é constante, e 0s misseis tém a mesma
aceleracao inicial,

e Durante 0 voo, 0s misseis ttm um empuxo constante, e a taxa de vazdo massica

também é constante;
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< Os misseis possuem a mesma massa durante o langamento, a mesma aceleragédo

inicial e 0 mesmo empuxo.

Este trabalho propde um exame detalhado do terceiro caso, que é o mais comum quando se
comparam foguetes com motores similares utilizando diferentes combustiveis. Ademais,
este caso corresponde exatamente as condi¢les reais do motor. Durante 0 voo, 0 empuxo
do motor é constante ou pode ter pequenas varia¢fes do seu valor. O empuxo muda
durante o voo somente quando ha mudanca na pressdo atmosférica, de acordo com a
altitude ou devido ao controle regulador da velocidade aparente. Para grandes distancias, o
efeito da atmosfera sobre o foguete é pequena e pode ser desprezada, especialmente

quando se estdo comparando foguetes.

Por exemplo: dois foguetes, 1 e 2, que possuam a mesma massa estrutural Mstr (sem
combustivel) e com mesma capacidade de volume V (volume do tanque), mas com
diferentes massas de combustivel Mpie Mp2 e diferentes densidades especificas ppl e pP2.

A velocidade méaxima vmex adquirida por um foguete se movendo em um campo
gravitacional na auséncia de resisténcia de ar e com todo o tanque completamente cheio de

combustivel pode ser descrita de acordo com a equacédo de Tsiolkovsk:

e Parao foguete 1:

(7.1)

= Parao foguete 2:

(7.2)

Onde cpé o angulo de decolagem dos foguetes, r/ e r2sdo o tempo de voo para consumir

todo o combustivel.
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Relacionando as equagdes de tempo em funcdo do empuxo, do impulso especifico e da

massa do combustivel:

r=R'meV r=T I'a=I
Considerando o volume dos tanques de combustivel como sendo igual a 1 metro cUbico (Vv
= Im3, epp = Mp .V, tem-se quepp = Mp. Se, na ignicdo, a massa de combustivel é Mp, a

massa total do foguete é a soma da massa estrutural com a massa de combustivel (Mp +

M str), e a aceleracdo inicial éjo- Entéo, obviamente o empuxo é:

P ~ Jo(Mp + Mstr) = jo(Pp + Mstr) (7-3)

Agora, usando (7.3) em (7.2) e em (7.1):

vmax1l ~ 1sl |n (1 u —r“"WTSin (7.4)
A\ M stJ kl 1+~ A
PV1
wmaz o2 N1 —prmiesine s
Pp2

Se Pi e P2 sdo iguais , entdo, a equacdo (7.3) implica que a aceleracdo inicial jo ¢

inversamente proporcional a soma das massas iniciais:

Ppl
jp2 __ Ppl+Mstr __ ~ Mstr
(7.6)
joi Pp2+Mstr 1+TTA~
Mstr
Agora, usando (7.6) em (7.5):
Pp2
9 Mstr Sin<
vmax2 ~ ”sp2 (7.7)
P Jor 1+ Pl p
Mstr
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A eficiéncia relativa do segundo par propelente em comparagdo ao primeiro é:

Pp2
\n(l+7-)- Mai sin
|Sp2 V(Mstr>)7 1t <p
vmaxz . Mstr
V-max . (7.8)
vmaxi

; In(l+—a )—A— w-= Sin
ispl v( Mstr) Joil+Mstz (p
Ppi

Adotando o angulo de decolagem f igual 45° e a razdo entre a aceleracdo da gravidade e a

aceleracéo inicial igual a 0.5 m/s2, a equacao (7.8) se toma:

Pp2

‘sp2 In
vmaxz Mstr

vmax ~ (7.9)

'SPy MAtd i [Mstr

Ppl

E necessario assumir um valor para a quantidade relativa de combustivel em um foguete

Mn

para resolver a equacao (7.9). Para foguetes convencionais, o valor da razéoi\-/@:’-\/gr deve

estar entre 75 - 90%. Usando como base o par propelente LOX+UDMH:

o -075-=__ —nic _ %>25Pp 0259803 00 ,
Mp+Mstr ' Pp+Mstr ~ Str ~ 0,75 -~ 0,75 333,33 /c# (7.10)
Tabela 7.1 - Calculo Termo Gas-dinamico
Cddigo  Propelentes Impulso Especifico Densidade Massa da
(m/s) Especifica Estrutura (kg)
(kg/m3

1 Lox+Querosene 2813.3 1000 333.33

2 Lox+UDMH 2877.1 980.3 333.33

3 N20 4Querosene 2434.6 1231.3 333.33

4 N204+UDMH 2575 1121.5 333.33

5 AK27+UDMH 2469.1 1210.7 333.33
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A eficiéncia relativa do combustivel

Tabela 7.2 - A eficiéncia relativa do combustivel

, X vmaxl Lox + Querosene
VmaxW -
vmax2 Lox + UDMH 0,986
X Vmaxl Lox + Querosene
Vmaxib) - ,,
vmax3 N204 + Querosene 1,057
vmaxl Lox + Querosene
Vmaxlcs( - Q
Vmax4 N20a + UDMH 1,040
vmaxl Lox + Querosene
Vmax(.d) - Q
Vmaxs AK27 + UDMH 1,050
, m Vmax2 Lox + UDMH
vmax(.e) —
vmax3 N204 + Querosene 1,072
s Vmax2 Lox + UDMH
Imaxif) ~ ,,
vmax 4 N204 + UDMH 1,054
- ;\l Vmax2 Lox + UDMH
Vmax13) ~ ,,
vmaxs AK27 + UDMH 1,064
' Vmax2 N204 + Querosene
Vmax (.h) —
Vmaxi N204 + UDMH 0,982
‘ VmaxX3 N204 + Querosene
VmaxV) ~ ,
) Vmax5 AK27 + UDMH 0,993
bN VmaXx4 A204 + UDMH
Vmax -
) vmax5 AK27 + UDMH 1,010

E importante notar alguns detalhes nas Tabelas (7.1) e (7.2): o maior impulso especifico é
o do motor que possui oxigénio liquido e dimetil-hidrazina assimétrica como par
propelente; a maior densidade especifica € a do motor que possui tetréxido dinitrogénio e
querosene como par. Para o propésito do trabalho, a comparacdo entre esses dois

propelentes é extremamente relevante. E relevante frisar que os dados da Tabela (7.1) sdo

uma selecao dos valores encontrados nas das Tabelas (4.3),(4.4) e (4.5) do capitulo 4.

Observando a razdo “E” da Tabela (7.2), nota-se que eficiéncia relativa do par propelente
oxigénio liquido e dimetil-hidrazina assimétrica (LOX+UDMH) sobre o par tetréxido
dinitrogénio e querosene (N204+Querosene) € maior do que 1. Assim, sugere-se que 0 par
propelente que possui maior impulso especifico (LOX+UDMH) é mais eficiente em uma
situacdo de voo do que um par propelente que possui maior densidade especifica
(N204+Querosene). Observando os valores do impulso especifico e da densidade
especifica isoladamente, o par propelente N204+Querosene possui o valor de densidade

especifica 25 % maior do que de LOX+UDMH. Em compensagédo, o impulso especifico do
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par LOX+UDMH ¢é aproximadamente 15% maior do que o do par propelente
N204+Querosene. Dessa maneira, uma hipétese, até o presente momento, é que o impulso
especifico tem uma contribuicdo maior para o calculo da eficiéncia relativa de um

combustivel do que a densidade especifica.

Outro ponto importante para este trabalho é a comparagcdo entre LOX+UDMH e
LOX+Querosene, uma vez que estes pares propelentes apresentaram valores bem préoximos
para todos os parametros. O impulso especifico do par oxigénio liquido e dimetil-hidrazina
assimétrica é aproximadamente 2% maior do que o do par oxigénio liquido e querosene.
Em contrapartida, o par LOX+Querosene possui o valor da densidade especifica

aproximadamente 2% maior do que o do par LOX+UDMH.

Analisando a razdo “A” da Tabela (7.2), observa-se que, definitivamente, o impulso
especifico tem uma contribuicdo maior para o calculo da eficiéncia relativa do
combustivel, visto que uma pequena diferenca de Is entre os pares propelentes,
LOX+UDMH com aproximadamente 2% a mais de Is que o par LOX+Querosene, foi
suficiente para que o primeiro par apresentasse uma eficiéncia maior em relagdo ao

segundo.

Uma pergunta que deve ser feita é: quando escolher combustivel com densidade especifica
maior — Quando se projetam o0s estagios superiores dos foguetes. Nesse caso, €
aconselhavel um volume de tanque menor, uma vez que o intuito € diminuir o tamanho e a
massa do foguete. Além disso, nos estagios superiores, ndo é tdo necessario um impulso
especifico grande, como é o caso do veiculo Europa, que possui o primeiro estagio
abastecido de LOX+Querosene e o terceiro estadgio de N204+UDMH (possui maior

densidade especifica e, portanto, menos massa).

No que se refere ao aspecto massa estrutural, considerando a hipdtese de que a massa
estrutural de 333,33 kg, adotada na Equacéo 7.10, fosse diminuida, a eficiéncia relativa a
favor dos pares propelentes que possuem mais alto impulso especifico aumentaria ainda
mais. As eficiéncias relativas dos pares propelentes foram calculadas para diversos valores
de massa estrutural que variassem dentro do espectro estabelecido (razdo da massa
estrutural sobre a massa total, ou seja, a massa estrutural somada a massa de combustivel)

entre 75 e 90% para cada propelente. Por exemplo, a diferencga de eficiéncia relativa entre
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0s pares propelentes LOX+Querosene e N2C4+Querosene, que erade 1,057 com 333,33 kg

de massa estrutural, passou para 1,076 quando a massa estrutural decresceu para 176,47

kg.

No critério de geometria, de acordo com a Tabela (7.3), o par propelente tetroxido
dinitrogénio e dimetil-hidrazina assimétrica (N204+UDMH, o mesmo combustivel usado
no Cyclone-4) obtém o menor tamanho estrutural. Isso é de suma importancia para estagios

superiores, 0s quais necessitam de menor massa estrutural para um ganho de carga util.

Tabela 7.3 - Caracteristicas geométricas

N°  Propelentes L (mm) Da(mm) DkXmm) Dk(mm)
1 LOX+Querosene 1451 782 193.3 378
2 LOX+UDMH 1452 783 193.4 379
3 N2 4+Querosene 1399 743 195.8 382
4 N2 4+UDMH 1388 723 107.8 385
5 AK27+UDMH 1610 931 198.7 386

L - comprimento da cAmara do motor
Da—diametro na saida do bocal
Dkr —diametro critico

Dk- diametro da camara de combustéo

Os pares propelentes LOX+Querosene e LOX+UDMH praticamente tiveram 0s mesmos
valores geométricos. Embora ficassem atras do par propelente N204+UDMH no quesito
geometria, a diferenca entre os valores de comprimento (1452-1388=64mm), por exemplo,
ndo se tomou um fator decisivo para a escolha do N204+UDMH no lugar de
LOX+Querosene € LOX+UDMH para o primeiro estagio, visto que ambos os pares

propelentes possuem impulso especifico muito maior.
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*rk 1- LOX+Queroseue
2-LOX+UDMH
3- [YZ204 +Querosene

4- N2A4+VDMH
5-AK27+VDMH

Figura 7.1 - Caracteristicas geométricas, a) comparacao por comprimento, b) comparacgao por
diametro na CC. c) comparacédo por diametro na saida do bocal.

Na analise comparativa de massa, € necessario estimar quanto de propelente foi consumido
durante o tempo de queima no primeiro estagio. Tendo posse da taxa de fluxo massico de
oxidante e de combustivel de cada par propelente, em uma simples operacédo, multiplica-se
a taxa de fluxo massico pelo o tempo de queima (tq = 119s) e, entdo, tem-se a quantidade
de massa em uma primeira aproximacgdo. S&o mostrados resultados na Tabela (7.4)
relativos a quantidade de massa necessaria para cada par propelente realizar o empuxo

necessario para concluir a missdo em uma camara de motor.

Tabela 7.4 - Estimativa da quantidade de massa em uma camara de motor
N° Propelentes tq(s) max(kg/s) mox(kg) rhf(kg/s) mf(kg) motai (kg)

1 LOX+Querosene 119 109,22 12997,2 40,07 4768,33 177655
2 LOX+UDMH 119 92,113 10961,4 53,87 6410,53 17372

3 N204+Querosene 119 139,77 16632,6 32,75 3897,25 20529,9
4 N204UDMH 119 105,76 12585,4 57,35 6824,65 19410,1
5 AK27+UDMH 119 123,84 14737 46,26 5504,94 20241,9

A Tabela (7.4) mostra que os pares propelentes LOX+Querosene e LOX+UDMH

apresentaram uma menor massa de propelentes, ou seja, sdo melhores que os demais, pois
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carregam menos massa estrutural de tanques, o que, consequentemente, aumenta a
possibilidade do foguete de colocar mais carga util. Essa estimativa ndo esta longe da
realidade, visto que o Cyclone-4, que opera com tetréxido dinitrogénio e dimetil-hidrazina
assimétrica (N204+UDMH), tem ao todo 123197 kg de par propelente. Multiplicando-se o
valor 19410,1 kg pelas seis camaras de motor existentes no Cyclone-4, tem-se 116460,6

kg, numa margem de 5% de erro, aproximadamente.

Os pares propelentes oxigénio liquido e dimetil-hidrazina assimétrica e oxigénio liquido e
querosene foram os que apresentaram resultados mais satisfatérios, comparados aos
demais propelentes. Seguindo o objetivo proposto pelo trabalho, apenas para esse dois

pares propelentes serdo comparados os calculos de refrigeracéo e de turbobomba.

O fluxo de calor para os pares propelentes LOX+Querosene e LOX+UDMH apresentou-se
de forma bem similar, conforme pode ser visto pelas Figuras (7.2) e (7.3). O pico do fluxo
de calor total (conveccdo+radiagdo) para o LOX+Querosene foi da ordem de 1,1.107W/m2
contra 1,2.10”7W/m2 do LOX+UDMH, na garganta. Porém, o fluxo de calor por radiagédo
foi da ordem de 7,16.105 W/m2 (LOX+Querosene) contra 5,31.105 W/m2 do
LOX+UDMH. Isso resultou em uma temperatura critica na parede de 1141,8°C
(LOX+Querosene) contra 1120,8°C do par (LOX+UDMH), ou seja, 21°C de diferenga.
Sabendo que o aco estrutural funde no intervalo de 1350 a 1400°C, ambos os pares

propelentes ndo apresentaram riscos para a parede.

- * - Fhifc 4ecdor convectivo —*—fluxo decaor tetaf —«—flux©decaforpor radiacio

Figura 7.2 - Fluxo de calor (LOX+Querosene)
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Figura 7.3 - Fluxo de calor (LOX+UDMH)

Na refrigeragdo, se a temperatura do componente estiver abaixo de sua temperatura de
saturagdo na pressdo de trabalho, o liquido ndo vaporiza (condicdo necessaria). Caso
contrario, o liquido vaporiza. O liquido, ao entrar em ebuli¢do, isola o fluxo de liquido da
parede, a partir de um filme de vapor. Por causa da grande resisténcia térmica do filme de
vapor, a emissao de calor da parede para o fluxo de liquido diminui drasticamente e, com
isso, a temperatura da parede aumenta, podendo resultar na destrui¢cdo da parede da cAmara

de combustao.

A preocupacdo maior é com o querosene (hidrocarboneto). Ao evaporar, este deixa
residuos de carbono que obstruem a passagem do fluido (préprio querosene), podendo

destruir a parede da cdmara do motor por completo (Gorbenko, 2000).

A maior temperatura da dimetil-hidrazina assimétrica (UDMH, responsavel por refrigerar a
camara do motor) no canal de refrigeracdo é 95°C, a uma pressdo de 1,4 atm. Sabendo que,
a uma pressdo de saturacdo de 0,9 atm, a UDMH evapora a 140°C e que, a medida que
pressdo aumenta, a temperatura aumenta também, pode-se concluir que a UDMH, ao

passar nos canais de refrigeracao, esta em sua forma liquida durante todo o percurso.
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Figura 7.4 - Variacéo de temperatura ao longo do bocal (LOX+UDMH).

De maneira anédloga, o querosene esta também a 95°C com uma pressdo de 0,78 atm.
Sabendo que a 0,4 atm o querosene entra em ebuli¢cdo a 148°C (CameoChemicals), pode-se
dizer que o querosene também, ao passar pelos canais de refrigeracdo, permanece em seu

estado liquido durante todo o percurso.

-+ -Tanpentofadogis naparede TonfW*radoliquidonaparde ~ —*—Taupoima dorefrigeraste *-C3mga domotor

Figura 7.5 - Variacao de temperatura ao longo da caAmara do motor (LOX+Querosene).

Ambos os propelentes, durante o percurso da refrigeracdo, apresentam temperaturas
semelhantes, conforme pode ser observado nas Figuras (7.4) e (7.5). Entdo, para a

refrigeracdo, nao ha claramente um par propelente melhor.

No que se refere a influéncia dos propelentes na bomba, deve-se considerar que, para a
mesma poténcia e 0 mesmo fluxo massico, a su¢cdo da bomba é inversamente proporcional
a densidade especifica (Sutton, 2001). As bombas sdo maquinas que operam basicamente

com o fluxo volumétrico constante, entdo, uma maior densidade especifica requer menos
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succdo, ou seja, menos poténcia e, consequentemente, menor conjunto de bomba. Nessas
circunstancias, em uma comparacao entre as bombas de combustivel dos pares propelentes
LOX+ Querosene e LOX+UDMH, o segundo par propelente aparentemente é melhor,
visto que o fluxo méassico na bomba é maior (87 kg/s contra 114 kg/s respectivamente) e

sua poténcia é também é maior (2,2 MW contra 2,7 MW, respectivamente).

A poténcia da turbina depende de sua eficiéncia, do fluxo de massa que entra e da variagao
de entalpia. Sabe-se que, quanto menor o fluxo massico que entra na turbina, maior é o
valor da eficiéncia da turbina e maior é o trabalho adiabatico. Mais uma vez, comparando
os pares LOX+Querosene e LOX+UDMH, tem-se que o fluxo massico é 8,9 kg/s e 7,2
kg/s, respectivamente. Consequemente, a poténcia gerada pela turbina é maior para

LOX+UDMH (5 MW contra 4,7 MW de LOX+Querosene).

Pode-se, assim, concluir que o melhor par propelente pelo método de Glushko e pelas
demais condicdes de projeto é o par oxigénio liquido e dimetil-hidrazina assimétrica

(LOX+UDMH).

PROPOSTAS

Embora o par propelente oxigénio liquido e dimetil-hidrazina seja a melhor combinacé&o
quando se trata de uma analise energética e de massa, nota-se que no mercado aeroespacial
esse par propelente ndo é utilizado em larga escala, ao contrario do par propelente oxigénio

liquido e querosene.

Alguns fatores podem ser citados para exemplicar essa preferéncia do par propelente
oxigénio liquido e querosene: o custo menor de producdo, o menor risco de
armazenamento, o menor risco de toxicidade, dentre outros. Entdo, a comparacdo de pares
propelentes devem envolver estudos econdmicos, técnicos, ambientais e os fatores de

riscos.

O autor sugere também para este trabalho um projeto mais detalhado de todos os

componentes que formam o primeiro estagio e a possibilidade de utilizar mais métodos de

comparac¢do entre propelentes.
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