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1 Introducao

Esta apostila tem como objetivo introduzir membros novos a conceitos de pro-
pulsao de foguetes, assim como servir de guia para que membros antigos organizem
aulas e passem conhecimento aos membros novos. Desta forma, esta apostila nao sera
fonte de consulta com contetido muito especifico, e sim um resumo de termos e conceitos

fundamentais para discussdes que ocorrem na area.

De antemao, podemos citas algumas caracteristicas do motor como:

e Tempo de queima: é o tempo entre a ignicao do motor e a queima de todo o

propelente.

e Massa total de propelente [m,]: Massa de propelente do foguete (combustivel +

oxidante) antes do langamento.

e Velocidade de exaustao das particulas [c]: Velocidade em que as particulas de

gases provenientes da combustdo sdo expelidas. E medida em relacio ao foguete.
e Empuxo [F]: Valor momentaneo da forga do motor em um dado instante de tempo.

e Empuxo maximo [F,,.]: Forga maxima exercida pelo motor durante toda a
queima (no grafico I x t, este valor é dado pelo pico da curva). O empuxo maximo é
o valor fundamental para projetar a estrutura nao somente do motor, mas também

de todo o foguete.

e Impulso total [[;]: Definido como a integral do empuxo no tempo. Pode ser

interpretado como a energia total do motor disponivel para acelerar o foguete.

Exemplo destes dados do motor Jiboia, produzido pela equipe.

Motor Details

Total Burning Time: 5.274 s

Total Propellant Mass: 1.335 kg
Propellant Exhaust Velocity: 1060.396 m/s
Average Thrust: 268.326 N

; Maximum Thrust: 1068.36 N at 1.508 s after ignition.

Total Impulse: 1415.151 Ns



2 Fundamentos da mecanica

O funcionamento de um motor de foguete consiste, basicamente, em expelir gases
a altas velocidades no sentido contrario ao que se deseja movimentar, de sorte que, pela

3° Lei de Newton, o foguete sofrerd uma forga contraria e de médulo equivalente.

2.1 Impulso Total

Uma das informacoes mais importantes de um motor, é a quantidade de empuxo
ou impulso gerado pelo mesmo. A importancia desta grandeza é refletida no método de

classificacao dos motores:

Classe Impulso Total(N)
J 640.01-1,280
K 1,280.01-2,560
L 2,560.01-5,120
M 10,240.01-20,480

Todavia, como é que eu calculo esse tal impulso total?

t
I = /O Fdt (2.1)

O Impulso total é calculado como a somatoéria da Forca instantanea que o motor
gera, multiplicado pelo infinitesimal de tempo em que ocorre, durante todo o periodo de
queima dele. Pode-se visualizar tal grandeza também como a area da curva de empuxo na

Figura 1.
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Figura 1 — Curva de empuxo do motor Jiboia

Curva de empuxo gerada pelo motor Jiboia, projetado e produzido pela equipe de propulsao
do Projeto Jupiter.

De forma mais concreta, o impulso total pode ser calculade de duas formas:

e Somatéria da Forca Instantanea da forca de cada segundo gerada pelo motor

e Area da curva de empuxo, ou integral da curva

2.1.1 Impacto do propelente no impulso

Existem alguns fatores relativos ao motor e propelente que podem impactar a
queima e, consequentemente, alterar a curva de empuxo. Um destes fatores é a geometria
do grao. Como pode ser visto na Figura 12, um grao que possua formato circular apresenta
a curva de empuxo diferente de um grao com formato de estrela. Um dos fatores por de
tras de tal comportamento é que diferentes geometrias propiciam diferentes areas de queim.
Desta forma, a geometria afeta diretamente a taxa com que a cAmara ird pressurizar. A

pressurizagao de camara sera explicada posteriormente.
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Figura 2 — Relagao entre a curva de empuxo e a geometria do grao

Alguns outros fatores impactantes na queima sao composi¢ao do propelente, sepa-
racdo entre os graos, inibicio de cada grao, e a ignicao. E trabalho da equipe de propulsao

manipular tais fatores para gerar uma curva de empuxo ideal para o projeto.

2.1.2 Inicio da queima

Quando projetamos um motor para um foguete, existem algumas exigéncias es-
truturais e aerodindmicas que exigem certos comportamentos da curva de empuxo. O
fator mais relevante dentro deste aspecto esta relacionado com a velocidade de saida
de trilho. Este termo, mais comumente usado na area de Aerodindmica, é referente a
velocidade com que o foguete deixa o trilho e comega a voar sem a orientagao do mesmo.
A partir deste ponto, a aerodinamica do foguete é responsavel por manter uma trajetoria
estavel. As aletas de um foguete tem como fungao promover forcas de sustentacao a partir

do escoamento do ar sob sua superficie, conforme demonstrado nas figuras 3

Drag

Lift Total Aerodynamic Force

Flow Direction — ]

L

Figura 3 — Forca de sustentagao (do inglés, lift) em um aleta
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Percebe-se que a forca de sustentacao esta diretamente relacionada com a velocidade
do escoamento (do inglés, flow). Como o ar tem velocidade absoluta nula (desconsideram-se
os ventos), podemos assumir que a velocidade relativa entre o ar e o foguete é igual a
velocidade absoluta do foguete. Portanto, para garantir o bom funcionamento das aletas,
o sistema de propulsao deve garantir uma velocidade de saida de trilho suficientemente
alta. Por isso, no Projeto Jupiter, a curva de empuxo do motor deve ter um pico de forga
proximo ao inicio da queima, o que garante uma aceleragao alta e um inicio de voo estével

para o foguete.

2.2 Impulso Especifico

Se vocé ja conversou com algum membro da Propulsdo sobre o projeto do motor
hibrido, provavelmente ele ja deve ter falado que um dos motivos deste motor ser tao
interessante é que ele possui maior eficiéncia que o motor sélido. Mas voce ja se questionou
qual grandeza mede essa eficiéncia? Como é possivel ele afirmar que esse motor é mais

eficiénte que o sélido?

Para isso introduziremos o conceito de Impulso especifico (I;), que na pratica
mede a eficiéncia do subsistema de propulsao num dado instante (tanto do mecanismo de

queima como do propelente). Seu equacionamento é apresentado na eq. (2.2).

I Jo Fdt

=0 7 2.2

Onde g ¢ o valor da aceleracao da gravidade no nivel do mar e o termo 7 indica a

vazao massica (em kg/s) do propelente, i.e. sua derivada temporal, conforme a (eq. 2.3).

dm

o (2.3)

m =
Este equacionamento ira retornar o valor instantaneo do impulso especifico. Todavia

para parametro de projeto, i.e para comparar rendimento entre sistemas de propulsao,

utiliza-se o Impulso Especifico médio:

F I
o Bk

s . -
gom gommyp

(2.4)

Onde m, é a massa de propelente queimada durante o voo, F' é a for¢a de empuxo

(aqui considerada média) e 1 é a vazao massica (aqui considerada constante).
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2.3 Empuxo

Até agora, falamos de maneira abstrata sobre a forca instdnea F' que o motor gera.
Todavia, no projeto do motor, ¢ muito importante o entendimento da maneira com que
essa forca é gerada e calculada. Para isso, serdo importante algumas caracteristicas da

camara de combustdo.

Atmosphere @ Converging nozzle seclion

P3 I
Diverging nozzle section

o

Figura 4 — Simplificacdo da camara de combustao.

Os indices A;, p;, T;, v;, representam respectivamente, Area, pressao, temperatura e veloci-
dade em locais especificos (1, 2, 3, t)

A Figura 4 é uma simplificacdo de uma camara de combustao de um foguete.
Uma das suas caracteristicas importantes ¢ a simetria. Esta simplificagdo permite assumir
que a pressao interna ¢é igualmente distribuida nas paredes da camara. Desta forma,
trabalharemos com a hipotese de escoamento axial, ou seja, as componentes que nao

sao no sentido das setas grossas serao canceladas pelo critério de simetria.

Com isso, equacionaremos a forca instantanea como:

F = 1wy + (p2 — p3) Az (2.5)

A dedugado da equagao 2.5 advém de matérias mais avangadas da engenharia

(Mecéanica dos fliidos e Termodindmica) e estarda melhor descrita no Capitulo 3

2.4 Velocidade dos gases

Como visto no inicio do Capitulo 2, o que faz o foguete se mover ¢é a ejecao de

gases a altissimas velocidades pelo nozzle. Portanto, um parametro importante sera
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a velocidade com que esses gases serao ejetados. Esta é denominada velocidade de

exaustao (denotada na Figura 4 como vy).

E razoavel assumir que diferencas de pressao no interior da cadmara provocam
variagoes na velocidade de exaustao (verificar na equagao 2.5 que a pressao na saida do
nozzle p, é importante para o cdlculo do empuxo instantdneo F'). Assim, adota-se também

o conceito de velocidade efetiva de exaustao, denotada como c:

F
= 1,90 = — 2.6
(& 90 ) ( )
—p3)A
¢ = vy + (pz ps) 2 (2'7)
m

A variavel ¢ pode se interpretada como a velocidade das particulas que acabaram
de ser expelidas pelo foguete. Em design, consideramos ps = ps, consequentemente ¢ = vs,

visto que o nozzle é projetado para tal equivaléncia de pressao.

Por fim, a ultima propriedade importante relacionada a velocidade é ¢*, chamada

de velocidade caracteristica ("cé estrela"), cuja definigao é:

* plAt

(2.8)

m

Esta propreidade é importante para determinar a eficiencia da queima e do prope-

lente.

2.5 Exercicios

Ambos os exercicios foram traduzidos de Rocket Propulsion Elements - Oscar

Biblarz e George Paul Sutton.
P. 33 Example 2-1, adaptado.

Um foguete apresenta as seguintes caracteristicas:

e Massa inicial: 200 kg

e Massa apods a operagao do foguete: 130 kg

Payload e estruturas nao propulsivas: 110 kg

Duracao da operagao do foguete: 3.0 s

Impulso especifico médio do propelente: 240 s
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Determine a velocidade de exaustao efetiva e o impulso total. Além disso, a carga
paga apresenta aparelhos eletronicos sensiveis, cujo limite maximo de aceleracao é 35g.
Isso é excedido durante o voo? Assuma empuxo constante e tempos nulos de ignicao e

parada do motor e aceleracao da gravidade g = 9,81m/s.s
P. 37 Example 2-2, adaptado.

As seguintes medidas foram feitas a nivel do mar, para um motor de teste de
propelente sélido:
e Tempo de queima: 40 s
e Massa inicial do sistema de propulsao: 1210 kg
e Massa do motor apds o teste: 215 kg
e Empuxo a nivel do mar: 62250 N
e Pressao de camara: 7,00 MPa
e Pressao na saida do bocal: 70,0 kPa
e Didametro na garganta do bocal: 8,55 cm
e Diametro na saida do bocal: 27,03 cm
Determine a vazao massica, a velocidade exaustao na saida do nozzle, a velocidade
caracteristica e a velocidade efetiva de exaustao. Além disso, determine o empuzxo de

pressdo e o impulso especifico a nivel do mar, 1000 m e 25000 m de altitude. Assuma

empuxo constante e tempos nulos de igni¢ao e para do motor.
Note que: empuzo de pressao é o segundo termo da equagao 2.5.

A pressao atmosférica a nivel do mar é 101,32 kPa, a 1000 m é 89,88 kPa e a
25000m 2,55 kPa.

Assuma a aceleragao da gravidade igual a 9,81 m/s.s

Item FEztra: Descubra a altura de operacao para qual esse motor foi projetado.



3 Nozzle

3.1 Definicao e hipoteses de escoamento

O nozzle, que em portugués é traduzido como bocal ou tubeira, é uma das principais
partes de um motor. Ao mesmo tempo que é muito simples (basicamente um canal entre
a cAmara de combustdo e a atmosfera) carrega uma larga teoria e um complexo projeto
de engenharia. Sua fungao é canalizar e acelerar os produtos da combustao produzidos
pela queima do propelente, de modo a maximizar a velocidade de exaustao a velocidades
super sonicas. O bocal mais comum, conhecido como convergente-divergente, ou bocal de
de Laval, consegue isso por geometria simples, basicamente com a variacao do diametro da

seccao transversal do nozzle.

Figura 5 — Bocal do Rocketdyne F-1.

Para a analise do bocal do foguete, assumiremos algumas hipoteses de foguete ideal

(SUTTON; BIBLARZ, 2010).
Hipodteses:

1. Nossa substéancia de trabalho (ou os produtos da reagao de combustao do

propelente) é homogénea, isto é, sua composi¢ao é uniforme.

2. Vamos considerar que as massas das fases solida e liquida sdo despreziveis face a

massa total. Em outras palavras, vamos considerar a fase gasosa da substancia.

3. A substancia de trabalho pode ser modelada como um gds perfeito.
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4. Consideraremos a capacidade calorifica da estrutura do foguete desprezivel, isto é,
nao ha transferéncia de calor através das paredes internas. Este escoamento é denominado

adiabatico.

5. Nao h& atrito consideravel nas paredes internas do foguete, de modo que os

efeitos da camada limite sdo desprezados.
6. Nao ha ondas de choque ou discontinuidades no fluxo pelo nozzle.

7. O escoamento do propelente é permanente e constante. Em geral, os parametros
de um escoamento dependem do tempo e das coordenadas espaciais e, dessa forma, podem
sofrer mudangas temporais (efeitos transitorios) e espaciais (efeitos convectivos). Os
pardmetros do escoamento (velocidade, temperatura, pressao, etc.) nado variam com o
tempo quando esse é permanente e entao os efeitos transitérios sao nulos. Note que estes
parametros ainda podem variar de ponto para ponto no espaco quando ha gradiente no

campo de escoamento (efeitos convectivos nao nulos).

8. Os gases de exaustao saindo pelo nozzle possuem direcao axial paralela ao eixo

do mesmo.

9. Os parametros velocidade, pressao, temperatura e massa especifica sao uniformes

ao longo de qualquer secao transversal perpendicular ao eixo do nozzle.

10. O equilibrio quimico estabelecido na camara de combustao e a composi¢ao do

gas nao mudam no bocal.

11. Propelentes comuns estao a temperatura ambiente e propelentes criogénicos

estao em sua temperatura de ebulicao.

3.2 Analise do Escoamento no Bocal

Como ja citado, o objetivo do nozzle , de maneira simplificada, é converter o calor
dos gases em velocidade da maneira mais eficiente possivel. Isso é atingido através de um
design de bocal que tem como objetivo a obtencao de um escoamento isentropico. Neste
escoamento, suas caracteristicas sdo dependentes apenas da area da secgao transversal.
Para isso é necessario que as hipdteses 4, 5 e 6 sejam verdadeiras. Logo, é possivel mudar
as propriedades do escoamento, tais como velocidade, densidade, pressao e temperatura,

apenas pela mudanca da seccao transversal do nozzle.

As secgoes transversais de interesse de um bocal sao as seguintes:
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—=

IMLET AREA THROAT AREA —EXIT AREA

Figura 6 — Desenho esquematico de um nozzle

Na Figura 6, inlet area é por onde os gases entram da cdmara de combustao (indice
1); a throat area é a chamada garganta do nozzle, regiao de menor didmetro do nozzle
(indice t); e a exit area (indice 2) é por onde os gases saem do motor para a atmosfera
(indice 3).

3.2.1 Relacdes Termodinamicas Uteis

A andlise do escoamento no bocal envolve quatro equagoes relacionadas a termodi-
namica e a mecanica dos fluidos, que serao mostradas no tempo oportuno. As equagoes sao
indicadas de eq. (3.6) a (3.12). Os subscritos z e y indicam segOes transversais diferentes
no bocal. O subscrito 0 indica que a propriedade esta relacionada ao estado de estagnacao,

i.e. estado que supde velocidade nula do fluido (desacelerado isentropicamente).

Vale ainda mencionar que, em Termodinamica, ¢ frequente o uso de grandezas
intensivas, ou seja, que dependem da massa. Propriedades extensivas sao as que estamos
acostumados a usar, independentes de massa: volume (V), energia interna (U), entalpia
(H), energia (F), entropia (.5), entre outros. As reciprocas intensivas das propriedades
apresentadas correspondem a seus 'valores extensivos'dividos pela massa do volume
analisado, e serdo denominadas conforme seu "nome extensivo'acompanhado da palavra
"especifico(a)". Como exemplo, tomemos o volume especifico, definida como v = %. Repare

que o volume especifico é o inverso da densidade.

1. Energia
Aplicando a primeira lei Termodinamica para o volume de controle do bocal, podemos
fazer um balango das propriedades energéticas do escoamento. Assumindo as hipoteses
ja discutidas, concluimos que a soma dos termos de energia cinética e entalpia a
cada secao transversal do bocal assume valor constante, conforme a eq. (3.1).

2
h0:h+‘g:cte (3.1)

A eq. (3.1) nos pemite uma reflexdo interessante. A diminuigao da entalpia tem como
resultado o aumento da energia cinética. Em outras palavras, o calor oriundo da
combustao ¢ utilizado para a aceleragao dos gases expelidos pelo bocal. Considerando

nosso modelo isentrépico, esse processo pode ser considerado como reversivel. Tendo
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em vista essa reversibilidade, reflita sobre o efeito de qualquer tipo de obstrugao
para o escoamento do bocal, cujo resultado imediato seria uma drastica reducgao na

velocidade do escoamento.

Definimos entalpia como a soma da energia interna e o produto entre pressao e
volume de um dado sistema, conforme a eq (3.2). Dividindo pela massa em (3.3),

temos a mesma relagdo para as propriedades especificas.

H=U+pVv (3.2)

h=u+pv (3.3)

Para gases, definimos os calores especificos a volume constante (c,) e a pressao
constante (c,). Esses pardmetros serdao considerados aproximadamente constantes
para os produtos da combustao de cada tipo de propelente, e sao equacionados

conforme (3.4) e (3.5). Para um gas ideal, vale que ¢, — ¢, = R.

[Oh ] Ah
Cp = 87T ) N AT (3.4)
[ Ou ] Au
Cy — _ﬁ_ . ~ E (35)
Finalmente podemos utilizar as equagdes (3.1) e (3.4) para escrever (3.6).
1
hy — hy = 5(‘/;/2 - Vx2) = cp(T, — Ty) (3.6)

E com essa tltima equacao que podemos relacionar entalpia, velocidade e temperatura

do escoamento no bocal para diferentes se¢oes transversais x e .

2. Continuidade
A equagao da continuidade permite-nos analisar a vazao méssica (kg/s) em diferentes
secoes. Usando a hipdteses de regime uniforme, podemos demonstrar que valem as
equagoes (3.7) e (3.8).

Ty = 1y, = 10 (3.7)

ViAs

Vg

m =

Veja que o resultado é razoavelmente intuitivo: a taxa com que entra massa em uma

secao x no tempo, por continuidade, é igual a mesma taxa para qualquer outra secao

Y.
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3. Escoamento isentrdpico
O modelo de escoamento isentropico nos permite relacionar P, v e T algebricamente.
Antes, definimos a razao entre calores especificos k (vocé pode encontrar « por ai
também) conforme a eq. (3.9). Definida a grandeza k, equacionamos as relagoes para
escoamento isentrépico em (3.10).

4

T

Cy

k—1
Ta; . Tk k—1
Lo _ <p> _ (“y) (3.10)
T, Dy Uy

Para escoamento isentropico, demonstra-se ainda, pela segunda lei da Termodinamica,

(3.9)

que:

po* = cte (3.11)

4. Equacgao de estado (gas ideal)
A equagao de estado para gés ideal é uma velha conhecida do ensino médio. Dado
o modelo de gas ideal adotado, a equacao sera valida para cada se¢ao transversal,
conforme a eq. (3.12). Repare que o termo v, na equagao é o volume especifico
e que R é definido de acordo com (3.13), onde R é a constante universal dos gases
e My, é a massa molecular média dos produtos de combustao. Para gas ideal, vale

ainda a relacdo entre ¢, e ¢, indicada em (3.13).

R
R: M7M :Cp—CV (313)

3.2.2 Anélise da Area

A geometria convergente-divergente do bocal (de Laval nozzle) é projetada para
aproveitar ao maximo a aceleragao dos gases. Como ja vimos, a energia de entalpia no
bocal vai se transformando em energia cinética de exaustao dos gases. Conforme sera
apresentado algebricamente e graficamente nesta se¢do, o escoamento apresenta velocidade
crescente, sendo subsonico nas se¢oes convergentes, sonico na garganta, e super-sonico
na regiao divergente. Note que, no regime sub-sonico, a velocidadde aumenta conforme a

reducao de diametro, mas no regime super-sonico o contrario acontece.

A velocidade do som de um dado fluido pode ser calculada utilizando as propriedades

do proprio fluido. Assim, o niimero de Mach pode ser calculada pela equacao pela razao
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entre a velocidade de escoamento do fluido v e a velocidade sénica a, conforme e equacao
3.14.

v (%

a VERT

Nesta se¢ao, teremos como foco a regiao da garganta (do inglés, throat), local onde

(3.14)

o regime de escoamento passa de sub-sonico para super-sonico. A area da garganta A;
deve ser calculada utilizando a 2% lei da Termodindmica (equagao 3.11) e as propriedades
dos gases de combustao, sendo elas o expoente isentrépico k (equagao 3.9) e a velocidade
do som local a (equagao 3.14). Por fim, tem-se como resultado a relacao exposta pela

equagao 3.15 e pelo gréafico da figura 7

k+1

A 1 <1+’“;1M2>M

- (3.15)
1+ 551

3.0

20

B

1.0

| I | | |
0 0.5 1.0 1.6 20 25 30
Ma—»

Figura 7 — Relagdo ente proporcao de areas e M

Na curva da Figura 7, nota-se que além de M = 1, s6 é possivel obter velocidades
maiores com aumento de didmetro da se¢do transversal. Para a andlise de duas segoes

transversais quaisquer, podemos usar a eq. (3.16). Note que, para A, = A;, teremos
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M, = 1.0 e a equacao torna-se idéntica a eq. (3.15).

A, M, (14520270
Y x( 2 y) (3.16)

Ay M, \1+ 5102

3.2.3 Propriedades de estagnacao

Propriedades de estagnacao sao obtidas quando zeramos (isentropicamente) o termo
de energia cinética do escoamento. Esses valores das propriedades sao interessantes pois,
na entrada do nozzle, a velocidade do escoamento é consideravelmente menor do que a
velocidade super-sonica em sua saida. Neste caso, dada uma propriedade genérica f do
escoamento, podemos fazer a aproximacao de que fy = f1, i.e. a propriedade no estado de

estagnacao é aproximadamente igual & mesma propriedade na camara.

Vamos apresentar as equagdes sem nos preocuparmos com as dedugoes, que podem
ser conferidas em (SUTTON; BIBLARZ, 2010). Observe as similaridades das equagoes
apresentadas com as relacoes P, v, T para escoamento isentropico. Verifique que, assim
como para a razao de areas (area ratio), poderfamos tragar as curvas das razoes de P, v e

T para diferentes numeros de Mach.

e Temperatura de estagnacao

Ty E—1
=14 —=M? 3.17

e Pressao de estagnagao

k
k=1 )\
2;0 - (1 + 2M2> (3.18)

e Volume especifico de estagnacao

k-1 ,\71
;}O - (1 + 2M2> (3.19)

3.2.4 \Velocidade de exaustao dos gases

Apresentados os equacionamentos anteriores, podemos calcular a velocidade de
exaustao dos gases na saida do nozzle vy (nado confunda com a velocidade efetiva c). Da

equagao da energia:

Vo = /2(h1 — hs) + 02 (3.20)
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Utilizando os equacionamentos obtidos das consideragoes de escoamento isentrépico,

pode-se demonstrar que:

2k
Vo= | —=RTN

2
- + Vi (3.21)

Como a velocidade na entrada do bocal é consideravelmente menor que a velocidade
de exaustao na saida, podemos desprezar o termo V) e considera-lo proximo da velocidade
de estagnacao, i.e. nula. Adotando o estado na entrada como aproximadamente igual ao

estado de estagnacao, temos Ty = T}, e podemos escrever a equacgao simplificada:

1- <ii) k] (3.22)

2k
2=y 5ot

3.2.5 Razao de pressao

Definimos razao de pressao (pressure ratio) como a relagdo entre as pressoes de
uma segao qualque com a pressao de cAmara (em nosso modelo, aproximada pela pressao
de estagnacao) Z—f. Na garganta, temos a razao de pressao critica }%. A razao de pressao é
interessante pois nos permite reescrever algumas das equagoes apresentadas até o momento

como funcgoes dessa relacao.

Essa mudanca de variaveis nos equacionamentos pode auxiliar no entendimento
de como se comportam as grandezas ao longo das se¢oes do bocal. E muito interessante

fornecer essa intuicao qualitativa de como "funcionam'as variagoes dos parametros que
nos interessam. Seguem as equagoes (3.23) e (3.24).

1 1 k—1
A, E4+1\*" (p\*F |k+1 De\ F
e fr SR | TR _
Ay ( 2 ) <p1> k—1 <p1> ] (323

p$ %
1— <pl) } (3.24)

Sabemos que o escoamento perde pressao conforme atravessa as se¢des transversais

Va E+1

Vi Ak—1

do bocal. Podemos constatar esse fato tendo em vista a diminui¢do da entalpia ao longo da
diregdo do escoamento (lembre-se: h = u + pv) ou analisando a equagdo 3.18. Isso significa

que a razao de pressao tende a diminuir quando seguimos em direcao a saida do bocal.

Apresentadas as equacoes e adquiridas as nocoes intuitivas do comportamento dos
parametros no bocal, podemos plottar a relagao de algumas grandezas interessantes versus

pressao no bocal. Essas relagoes sao apresentadas na Figura 8.
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Pressure, megapascal Pressure, megapascal
2.068 9] 2.068 0
25 T x 2222 T
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“—— Nozzle inlet Nozzle inlet

Figura 8 — Variagdo de parametros do bocal em fungao da pressao neste

Fonte: (SUTTON; BIBLARZ, 2010)

EXERCICIO: Demonstre que as seguintes relacdes termodindmicas na gargantas
dependem apenas das propriedades de estagnacao e da razao entre calores especificos k.
Dica: Utilize as equacoes 3.17 a 3.19 e utilize o nimero de Mach compativel com a garganta.
Essas relagoes sao importantes e servem para demonstrar as equagoes apresentadas nesas
secdo. Dado: Ty ~ T

L pt/pl
[ ] 'Ut/'Ul

[ ] Tt/Tl



Capitulo 3. Nozzle 18

3.2.6 Coeficiente de empuxo, velocidade efetiva de exaustdo e velocidade

carcteristica

O objetivo dessa secao ¢ introduzir o conceito de coeficiente de empuxo e relacioné-
lo com as ja apresentadas velocidades efetiva de exaustao e caracteristica. Recorde-se da

expressao para o empuxo da eq. (2.5), reescrita a seguir:

F =mVy+ (p2 — p3) Az (3.25)

Lembrando da equacgao da continuidade, a vazao massica é constante para qualquer
secao transversal do bocal. Neste caso, podemos escolher convenientemente as relagoes
de 7 na garganta, apresentadas na eq. (3.26), para reescrever a expressao da forga de

empuxo. Fazemos isso na eq. (3.27).

i = A (3.26)
Uy
AV,
F = ; Vo + (p2 — p3)As (3.27)
t

Aproveitando as relagoes das propriedades termodinamicas no bocal, pode-se

demonstrar que:

k—1
2k2 [ 2 \k1 P\ *
F=A () (2
P =1 \k+1 (m)

Define-se o adimensional coeficiente de empuxo (Cy) como a razao entre a forca de

+ (p2 — p3) A2 (3.28)

empuxo e produto da pressao na entrada do nozzle e a area na garganta. Indicamos sua

expressao nas egs. (3.29) e (3.30).

Cf = S F = CfAlpl (329)

p1As

k—1
2k? 2 i p2\ | p2—p3 A
Cr= |/ ([—=— 1— (2 CERE 3.30
T\ k=1 <k+-1> [ <p1> T 4 (3.50)

Como dissemos no inicio da secao, o coeficiente de empuxo Cy guarda algumas

relagoes com ¢ e ¢*. Lembre-se que ¢ = I3y e ¢* = p1A;/m. Dividindo a segunda igualdade

da eq. (3.29) por 1, obtemos:

Lsgo = Cyc* (3.31)
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c
g 32
c c; (3.32)

Substituindo as expressoes de ¢ e Cy com as suas expressoes advindas das conside-

ragoes de escoamento isentrépico apresentadas anteriormente, demonstra-se que:

¢ = VIRT: (3.33)

ky/[2/ (k + 1))+ D/ (=D

Repare que, na deducdo das expressoes obtidas de Cy e ¢* nas egs. (3.30) e (3.33),
utilizamos fortemente as hipoteses e aproximagoes de escoamento isentropico, propriedades
na entrada proximas da estagnacgao, k constante, entre outras ja mencionadas. Nosso
modelo se adequa de modo relativamente satisfatério com a realidade, mas é evidente que

nao é 100% preciso. Havera um rendimento associado a essas grandezas.

Vale ainda mencionar que as equagoes apresentadas sao validas considerando que
o nozzle esta totalmente preenchido pelo escoamento, i.e. nao ha separacao deste com
as paredes do bocal. O C; também ¢ util para avaliar a condigao de sub-expansao ou

sobre-expansao, discutidos na préxima sessao.

3.2.7 Bocais sub-expandidos e sobre-expandidos

Conforme ja dito anteriormente, o projeto ideal de um nozzle deve ter a relacao
po = p3 entre pressoes na saida do nozzle (ps) e atmosférica (ps). Entretanto, durante o voo,
a mudanca de altitude acompanha uma mudanca da pressao atmosférica. Assim, na maior
parte do vbo, o nozzle sera subbetido a situacoes nao ideais. Nesta secao, analisaremos
quais os efeitos da mudanga da pressao externa e como projetar o nozzle de acordo com

esta peculiaridade.

Basicamente, existem trés situagoes possiveis: ps < p3, p2 = p3 € pa > p3. No

primeiro caso, quando a pressao externa é superior a de saida, tem-se um

e py > p3: Bocal sub-expandido, que libera os produtos de combustao a uma pressao
de saida (py) superior a pressao externa (ps), uma vez que a area de saida (Ay) é
muito pequena para uma razao de areas ideal. Neste caso, a expansao dos gases no

nozzle é incompleta e havera expansao apoés a saida do bocal.

e py = p3: Bocal com expansao ideal que libera os produtos de combustao a uma

pressao de saida (po) igual a pressao externa (ps3) pois a drea de saida (Ay) é ideal.

e py < p3: Bocal super-expandido que libera os produtos de combustao a um pressao

de saida (p9) inferior a pressao atmosférica (p3), ja que tem uma area de saida (Asg)
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muito grande para o escoameno ser 6timo. Logo, a pluma serd menor que o didmetro

de saida do bocal.

Quando um bocal apresenta comportamento nao ideal, ha formacgao de ondas de
compressao e ondas de choque no interior da sec¢ao divergenter do bocal, que sao presentes
apenas em escoamentos supersonicos. As condi¢oes possiveis de escoamento nao ideal em

bocais supersonicos sao as seguintes:

1. Quando a pressao externa ps é menor que a pressao de saida no nozzle py, os gases
fluirdo por toda a secgao transversal do bocal, mas haverd ondas de expansao na
saida. Logo, a expansao dos gases no interior do nozzle é incompleta e os valores de

Cy e I, serao menores que na expansao otima.

2. Para pressoes externas ps levemente maiores que a pressao de saida do nozzle po,
ainda havera escoamento completo pela seccao transversal do bocal. Isso ocorre até
que po atinja um valor entre 10 e 40% de ps. Essa expanséo ¢ ligeiramente ineficiente

e haverao ondas de choque fora da saida do nozzle.

3. Para pressoes externas mais altas, separacao do escoamento ocorrera dentro da
porcao divergente do bocal. O didmetro da pluma supersonica serd menor que o
didmetro de saida do bocal. Com fluxo constante, a separacao é axialmente simétrica.
O ponto de separacao do escoamento ¢ cada vez mais proximo da garganta quanto
maior for a diferenca ps - p3. No centro da secgao transversal apds o descolamento
do fluxo, o escoamento permanece supersonico, mas é rodeado por um anel de
escoamento subssonico. Ha4 uma reducao consideravel de empuxo e ondas de choque

existem no interior da pluma no exterior do nozzle.

4. Em nozzles cuja pressao da garganta é menor que a pressao critica (razao de pressao
inferior a de pressao critica, conforme descrita na equagao 3.18), o escoamento nao
atinge o regime super-sonico, mas sim se mantém sub-sonico. Neste caso, a expansao
do cone divergente nao resulta em aumento de velocidade dos gases e nem em queda
de pressdo. E natural que este caso ocorra no infcio e fim da queima (quando a

pressao de camara é baixa).

Para voos longos e foguetes com diversos estagios, é ideal ter nozzles projetados
para as altitudes em que atuarao. Assim, conforme demosntrado na Figura 9, cada estagio
deve ter um nozzle préprio. Na mesma figura, nota-se a diferenca de comportamento do
mesmo nozzle a pressoes diferentes (de atuagao e de teste). Percebe-se que, para estagios

de altitudes elevadas, devemos ter um nozzle sobre-expandido em situagao a nivel do mar.
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During flight During sea level static tests
Stage | Az, h(km) I (sec) ko (km) g (sec)
Booster
ar first 5 e 0 267 S ¢ 267
stage
Mozzle flows full, MNozzie flows full
slight underexpansion
Second
i 10 —_— 24 312 DCE o 254
Overexpansion,
Undarexpansion slight contraction
Third
stage 40 100 334 0 245
il | .
Lingetexpanision Flow separation
caused by
overexpansion

Figura 9 — Comportamento de bocais de diferentes estagios a diferentes pressoes externas

Fonte: (SUTTON; BIBLARZ, 2010)
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4 Propelente solido

Em foguetemodeslimo, diversos tipos de combustiveis ja foram testados ao longo da
historia, principalmente combustiveis sélidos. Industrialmente, ndo veremos combustiveis
utilizados aqui no Jupiter como padrao, pois o nosso combustivel sélido é ineficiente.
Todavia, ele também é muito seguro, o que é essencial a um grupo de extensao de faculdade,

onde nao ha profissionais lidando com procedimentos que podem ser perigosos.

Desta forma, podemos elencar alguns critérios para a escolha de um propelente:

e Fabricacdo: Antes de tudo, o propelente escolhido deve ser passivel de ser fabricado
por nossos membros nas diversas situagoes em que nos encontramos (tanto na oficina

quanto no deserto, caso preciso) e com materiais e ferramentas & nossa disposicao.

e Toxicidade/Seguranga: Para termos permissao de operar na USP e em competigoes,
temos que comprovar que a nossa operacao ¢ segural. Dessa forma, o nosso propelente
nao pode ter em sua composicdo componentes toéxicos (descrito por regras da

competicdo), além de que precisamos conseguir lidar com a sua inflamabilidade.

e Custo: Fator mais intuitivo, dado os diversos langamentos e testes estaticos progra-
mados para o ano, a area tem que ser capaz de pagar pelo propelente sem consumir

a maioria do seu orcamento, assim o custo é um fator critico para a escolha.

4.1 Comportamento do grao

A primeira coisa a se considerar para analisar o comportamento do grao durante
o processo de queima é a geometria do grao. Por tras desse conceito tem-se que as
diferentes geometrias de graos geram diferentes areas de queima, as quais sdo responsaveis

pelo comportamento diferente de empuxo.

Sliver

Surface Area

1
1
1
1
|
1

0 20 40 B0 30 100
Wieh burned, 9%

Figura 10 — Grafico da area de queima para um grao em formato estrela

1 Para mais detalhes procure um membro da Comissdo de Seguranca do Projeto Jupiter
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Durante a escolha da geometria, é importante levar em consideragao a prépria
fabricacao dos graos. Graos de geometria interna circular sdo relativamente faceis de serem
confeccionados, enquanto um grao com geometria similar a exposta na figura 10 apresenta
maiores desafios na fabricacao e pode resultar em assimetria ou assimilaridades entre graos,
nao garantindo a replicabilidade do método. Além do processo de confeccao, a geometria
influencia nao apenas na curva de empuxo que serd gerada, mas também na complexidade
da sua progressao durante a queima. Uma geometria nao circular pode ser mais complexa
de ser simulada, visto que a superficie de queima tem sua geometria variando com o
decorrer da queima. Conforme aumentamos a area de queima, mais "massa'estd sendo

queimada. Podemos equacionar este comportamento como:

m = Abpr (41)

Onde:

e A, é a area instantanea de queima
e p,: Densidade do grao utilizado
e 1: taxa de queima do propelente (mm/s) - usa-se também a notacao B,
A propriedade r, chamada de taxa de queima, nao é fixa ao longo do tempo. A taxa
de queima varia conforme o propelente usado e a pressao. Dessa forma, é possivel descobrir

uma curva de queima para cada tipo de propelente em relagao a pressao, conforme descrito

na secao 4.1.1.

4.1.1 Taxa de queima

A taxa de queima é uma das propriedades necessarias para determinar a variagao
de massa do propelente em um dado instante. Essa taxa de queima, para complicar ainda

mais o sistema, nao é constante, assim como A, nao é constante.
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Burn Rate Experimental Results
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Figura 11 — Grafico experimental da taxa de queima de propelente KNDX

Fonte: Nakka Rocketry

Esse comportamento da taxa de queima pode ser equacionado pela lei de Saint

Robert que afirma que

r=rg+aP" (4.2)

Onde:

ro usualmente é igual a 0
e a: propriedade obtida experimentalmente referida como "coeficiente de pressao"

e n: propriedade obtida experimentalmente referida como "exponente de pressao"

P: pressao de camara

Range de Pressao (Mpa) a n
0.103 a 0.807 10.71  0.625
0.807 a 1.50 8.763 -0.314

1.50 a 3.79 7.852 -0.013
3.79 a 7.03 3.907  0.535
7.03 a 10.67 9.653 0.064

Fonte: Nakka Rocketry

Essa tabela foi feita com base em experimentos realizados pelo Nakka. Todavia,
como temos uma processo de fabricacao proprio e diferentes componentes no propelente,
¢é interessante que a equipe de propulsao tenha uma tabela com esses valores referente
especificamente ao seu propelente. Porém como se trata do mesmo tipo de propelente

(KNSB), por hora, podemos utilizar esses valores para simulagoes e calculos.
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4.1.2 Graos BATES

Outro fator que altera a area de queima, além da geometria, é a presenca ou nao de
inibidores nos graos. Inibidores sdo materiais termicamente resistentes que sao adicionados

a superficie externa do grao para impedir a queima desta regiao.

—— Ly

I WHIBITED

Figura 12 — Grao na configuragdo BATES com inibidor destacado

Fonte: Nakka Rocketry

Na Figura 12 vemos um grao de geometria cilindrica cuja superficie externa é
inibida. Nesta configuragao haverd apenas queima na lateral interior do cilindro (regidao que
chamamos de "port") e nas suas superficies superior e inferior. Os graos BATES promovem
uma area de queima A; constante ao longo do tempo, mantendo assim uma pressao interna
da camera também constante. No Projeto Jupiter, priorizamos o uso desta configuracao
de grao nao apenas por sua facilidade de confec¢do, mas também por seu comportamento

previsivel, de modo a facilitar calculos e simulagoes referentes a queima.

4.2 Propelente KNSB

Os principais componentes quimicos desse propelente sdo o (1) nitrato de po-
tassio (KIN), que age como o oxidante da queima, e o (2) sorbitol (SB), combustivel

de alto peso molecular. Aqui podemos ver alguns dados do sorbitol para exemplificacao:

Propriedades Sorbitol
Férmula Quimica CeH 14056
Peso molecular (g/mol) 182.2
Temperatura de fusao (C) 110-1122
Densidade 1.489
Entalpia de formagao (KJ/mol)  -1353.7
Aparencia p6 branco

Fonte: Nakka Rocketry

O uso de Sorbitol, em detrimento de outros combustiveis (como Sucurose no

propelente KNSU, por exemplo), é explicado pelo formato da cadeia carbonica: enquanto o
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Sorbitol tem cadeia aberta (facilmente quebravel, logo requer menos energia para ignitar),

a Sucurose é de cadeia fechada (requer mais energia para a ignigao).

O propelente utilizado pela propulsao no Projeto Jupiter consiste na mistura de
65% em massa de nitrato de potdssio e 35% de sorbitol. Por isso, é frequentemente descrito

em documentos técnicos como "KNSB 65-35".

4.3 Fabricacao do grao

A fabricacao do grao de propelente consiste de uma série de etapas que vao desde
a preparacao dos moldes até a finalizacdo do grao. Neste documento, trataremos da
fabricacao de graos para os chamados minimotores do Projeto Jupiter: Jiboia e Keron.
Para motores solidos maiores, como o Mandioca, o processo é analogo, guardando-se as
devidas peculiaridades, que consistem basicamente de um molde maior e uma quantidade

maior de propelente.

Figura 13 — Motor Keron

4.3.1 Molde dos Graos

Os moldes de propelente sao constituidos por diversas pecas, a comegar pelos discos
de MDF, os quais sao cortados a laser segundo especificagoes proprias para a fixagao dos

tubos e a passagem do furador.
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A extrutura externa é composta por um tubo de CPVC e um tubo de PVC com
borracha alocado por dentro do primeiro. No centro da estrutura, passa uma barra redonda
metalica (chamada de "furador"), a qual é centralizada com os discos de MDF. O conjunto

de CPVC e discos de MDF ¢ estabilizado por barras roscadas no exterior.

As borrachas sao utilizadas para facilitar o desmolde suave do grao e sao cortadas
na cortadora a laser do Inovalab no prédio da Engenharia de Produgao. Em seguida, as
borrachas devem ser devidamente coladas no MDF com cola de sapateiro "Amazonas". O
procedimento de montagem dos moldes é feito com base em um CAD j4a existente para a

os graos do motor em questao, de modo a verificar a ordem das pecas de MDF.
Detalhes praticos

A partir disso, é possivel fazer a montagem adequada das pecas, com barras roscadas
e parafusos apropriados. Deve-se cortar os tubos de CPVC e PVC no tamanho desejado
para os moldes, assim como a borracha a ser colada no PVC. O tubo de PVC deve ser
cortado longitudinalmente, retirando um pedago de forma a encaixéa-lo dentro do de CPVC.
A borracha deve ser colada, também com cola de sapateiro, na parte interior para facilitar

o desmolde dos graos. A cola deve secar por 24 horas.

Uma tira de fita isolante é colocada no corte longitudinal do tubo, por dentro e
por fora, para ser cortada no desmolde. Tendo isto feito, o molde deve ser montado, de

forma que fique o mais reto possivel sobre uma superficie.

Figura 14 — Molde dos graos

4.3.2 Purificacdo do Nitrato

Para a purificacao, o nitrato, que inicialmente é comprado em forma de fertilizante,
deve ser colocado em agua, a fim de retirar impurezas do produto. Deve ser solubilizado

em aquecimento até dissolver o sal (usando fogao e panela de aluminio).

A panela usada tem uma saida em uma torneira, na qual deve ser colocada uma
“trouxinha” de pano (presa com enforca-gato de forma apropriada para nao vazar) para

filtrar a agua. Depois da total solubilizacao, a torneira deve ser aberta para passar o
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material pelo pano, deixando a 4gua com nitrato cair em um balde e retendo as impurezas,
que sao descartadas. Essa dgua deve “descansar” por um dia para cristalizar o nitrato com

a diminuicao de temperatura.

A 4gua restante pode ser colocada no freezer por mais um dia para maior cristali-
zagao. Depois de finalizado o processo, os cristais devem ser secos. O nitrato deve ser seco
em um fogdo, com a intencao de vaporizar toda a dgua. O processo consiste em botar o
nitrato na panela com a temperatura maxima e mexer bastante durante todo o processo
para evitar que ele grude no fundo. Apos alguns minutos a pasta de nitrato vai espirrar
para fora da panela e, depois, a temperatura diminui. Quando ele apresentar o aspecto de

uma farinha, com alguns torroes, ja estd bom para ser retirado e armazenado.

Figura 15 — Nitrato cristalizado no balde

4.3.3 Fabricacao do Grao

A propor¢ao inicial prevista para os graos do Jibéia foi de 260 gramas de nitrato de
potéssio para 140 gramas de sorbitol. Foi observado o desperdicio de material e optou-se
por diminuir as medidas. E suficiente usar 130 g e 70 g, respectivamente. Usa-se o fogao

por inducao com a panela de aco inox.

Partindo disso, deve-se usar os moldes montados e o nitrato purificado com sorbitol.
O nitrato é entao solubilizado em agua, com a posterior adi¢cao de sorbitol, mexendo
constantemente para nao grudar no fundo e evitar ignicdo (usa-se a espatula de cabo

metalico e a “pd” de borracha).

O aquecimento ¢ feito até 140°C' ou até a mistura ficar mais viscosa visualmente(a
agua vai evaporando e é importante mexer rapido no final para garantir uma mistura
homogeénea). O grao é moldado, dentro do tubo , batendo o molde na mesa durante todo o
processo para nao deixar bolhas de ar no grao. Depois de tampar o molde, deve-se passar
WD40 no furador e passa-lo por dentro do grao, girando, para evitar aderéncia e facilitar o
desmolde. O ideal é que ele escorregue pelo grao, porém deve-se ter atenc¢ao na temperatura
do 6leo que pode causar danos. Passa-se o furador até o outro lado e retira-se a tampa

inferior, presa por duas arruelas em barras roscadas opostas para agilizar o processo. As
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barras roscadas podem ser usadas para facilitar na centralizagdo do furadores, verificando

o seu alinhamento e verticalidade.

Tendo isso feito, preferencialmente de forma réapida, a cura deve ser feita até o dia
seguinte. O ideal é que seja fabricado pelo menos um grao a mais do que sera utilizado no
motor, ja que bolhas e trincas ou fragilidade do material impossibilitam seu uso, podendo

alterar a taxa de queima e torna-la imprevisivel.

4.3.4 Desmolde e Inibicao

Para desmoldar os graos, deve-se tirar os apoios de MDF e as barras.

A retirada do CPVC e do furador costumam ser mais dificeis. Podem ser feitas
com marteladas de leve para nao trincar o grao (ndo martelar diretamente no grao! Usar o
proéprio furador para retirar o grao do CPVC, caso necessério). Caso o furador ou o CPVC
nao saia com marteladas leves, recomenda-se o uso do macaco hidraulico, que garante

mais seguranca para a integridade do grao.

Para tirar o PVC do grao, deve-se cortar a fita isolante do tubo e abri-lo. A
borracha ajuda a desgrudar o propelente e o ideal é descolar um lado e ir girando até soltar
totalmente. E um processo a ser feito com duas pessoas: um segura o grao por dentro

enquanto outro gira a casca de PVC para retira-la.
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Figura 16 — Utilizacao do macaco hidraulico para desmolde do grao

Depois deve ser feita a inibicao do grao, usando tela de pintura com dimensoes da
altura do grao (com uma folga de 1 a 2 centimetros) e duas vezes o comprimento da base,
para que ele dé duas voltas. Deve-se usar resina com a proporc¢ao certa de endurecedor
(100 de resina para 48 de endirecedor, em massa), passando-a no lado interno da tela,

enrolando o grao e passando resina na tela pelo lado de fora.

E importante que haja resina em toda a tela e que esta esteja o mais esticada
possivel. Nao podem haver regioes do grao mal inibidas, logo, é de suma importancia que

esta etapa seja cumprida com atengao e, posteriormente, validada.

Figura 17 — Inibicdo de um grao
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A cura da resina deve ser feita em algumas horas e depois deve-se cortar o excesso
de tela nas extremidades do grao. O tempo de cura ideal depende da resina, mas é bom
que o grao “seque” por 24 horas. Colocamos os graos para secar sobre nossa mesa de

usinagem, apoiados em arruelas presas a barras roscadas, como na Figura 18.

Figura 18 — Graos nas barras roscadas para que a resina cure

4.3.5 Armazenamento

Aconselha-se que os graos sejam fabricados o mais préximo da data de lancamento
a fim de garantir a qualidade dos graos, ja que o propelente KNSB ¢ altamente higroscépico
(capacidade de absorver umidade do ar). Em média, inicia-se a fabricagao 7 a 10 dias antes
do lancamento e o processo demora de 3 a 4 dias para o cozimento de 6 graos do motor
Keron. Em casos de emergéncia, é possivel fazer todo o processo em 2 dias, mas isso nao é

recomendado (embora ja feito... mais de uma vez).

Depois de prontos, os graos devem ser guardados em sacos plasticos com zip lock,
jogando cristais de silica no interior do saco para evitar que a umidade do ar seja absorvida
pelo grao. Os graos embalados devem ser alocados em um local seco, acima do chao e

longe de qualquer fonte de eletricidade, umidade ou calor por determinagbes de seguranca.

Figura 19 — Graos prontos para serem embarcados
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5 Funcionamento do motor sdlido

5.1 Panorama geral

Com os conceitos fundamentais de propulsao sélida bem consolidados, debrugamo-
nos sobre o estudo do funcionamento do motor. Dedicaremos nossa aten¢ao especialmente
sobre a taxa de queima e a pressao de camara. As demais relagoes termodinamicas e
conceitos ja foram abordados nos capitulos anteriores, e se relacionam intimamente com

as apresentadas neste capitulo.

Iniciada a combustao, teremos a transformacao da mistura combustivel e oxidante
em seus produtos de combustao. A geracao desses gases - acelerados pelo bocal e responsa-
veis pelo empuxo, como ja vimos - é responsavel pela pressurizagdo da caAmara. A queima
do propelente sélido ocorrera nas areas de queima, isto é, superficies "expostas'do grao
que nao foram inibidas. Teremos a progressao da queima nas dire¢oes perpendiculares a
superficie de queima, caracterizando a ja mencionada taxa de queima do propelente, até o
esgotamento de propelente. Ambos os fatores, pressao e taxa de queima, se relacionam

quantitativamente como veremos posteriormente.

Tendo posse das equagoes governantes do funcionamento do motor sélido, podere-
mos entdo simular seu regime e conhecer seus parametros operacionais. Essas informagoes
sao extremamente valiosas nas iteragoes de projeto com outras areas do Projeto Jupi-
ter, especialmente com a Aerodinamica. Projetar o funcionamento do motor também é

extremamente valioso para o dimensionamento estrutural de seus componentes.

5.2 Taxa de queima

5.2.1 Equacionamentos

Retomamos o conceito de taxa de queima, apresentado na secao 4.1.1. Ele é crucial
para a determinacao de parametros de propulsdo ao longo da atuagdao do motor. Conforme
ja dissemos, modelamos a queima como simétrica nas respectivas superficies de queima e
atuando perpendicularmente a elas. A figura 20 ilustra bem o sentido de propagacao da

frente de chama.

Verifique que a area de queima A, é variavel ao longo do tempo, conforme a
superficie de queima regride. Conforme apresentaremos mais tarde, a produgdo de gases na
camara e sua exaustao no bocal estdao relacionadas com a regressao nas regioes de queima.

Compreender e estudar a taxa de queima e suas relagoes com regressao no grao, pressao
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de camara e vazao massica sao fundamentais para bem prever e projetar o funcionamento

do motor.

inhibited surface
propelant grain burning surface at time, t3

hurning surface attime, t2

,“. biurning surface attime, 1

o

direction of surface ﬂ

regression
Figura 20 — Regressao da superficie de queima

Fonte: Nakka Rocketry

Definimos o adimensional K, como a razao entre a area de queima e a area da
garganta, como apresentado na eq. (5.1). Veja que temos A; constante ao longo da queima
de propelente, sendo a variagao de K, unicamente responsabilidade do termo referente a
superficie de queima. Definindo s = s(t) como o deslocamento da superficie de queima, veja
que a area de queima serd uma fungao desse deslocamento, i.e. A, = Ay(s(t)). Usualmente,

utilizamos as grandezas de 4rea expressas em mm?.

K,=—
Ay

(5.1)

Definimos a taxa de queima r como a velocidade de regressao da area de queima.
Usualmente esta grandeza é medida em mm/s. Podemos calculd-la pela lei de Saint Robert
(j& apresentada e retomada na se¢do 5.3) ou, alternativamente, pela eq. (5.2). Esta tltima
expressao é bastante 1til na simulacao da evolugao temporal da superficie de queima ao

longo da combustao do propelente.

As
1 2 2
Ay = 7N {2 [D? — (do + 28)* + (Lo — 25)(dy + 25)]} (5.3)

Finalmente apresentamos ainda a expressao para a area de queima A, do grao

BATES, usualmente utilizado nos motores da equipe de Propulsao. Esse tipo de grao
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apresenta porta circular e superficie externa inibida. Isso significa que teremos regressao
da superficie de queima apenas em dire¢oes perpendiculares a superficie cilindrica da
porta e aos anéis circulares na base e no topo do grao. A eq. (5.3) indica a expressao para
calculo da area de queima em funcao do deslocamento da frente de chama s, do didmetro
interno inicial dy, didmetro externo D (constante pois a superficie externa esta inibida),
comprimento inicial Ly e nimero de graos N. Tente deduzi-la vocé mesmo. Veja que, dada
uma geometria de grao e um nimero de graos, como ja dissemos, teremos que a area de

queima é fungao da regressao da superficie de queima, A, = A,(s(t)).

5.2.2 Fatores que influenciam a taxa de queima

Alguns fatores sdo responsaveis por interferir na taxa de queima, variando sua
intensidade. Nesta subsecao, pretende-se identificar os mais significantes e passar uma

nocao geral de como se da esta influéncia. Listamos esses elementos a seguir.

e Pressao da camara
A taxa de queima é fortemente influenciada pela pressao de camara e vice-versa. A
equacao empirica que relaciona ambos é a equagao de Saint Robert: r = aFPy". Os
valores de a e n sdo obtidos experimentalmente. Veja que o expoente n influenciara

diretamente na relagao entre r e F.
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Figura 21 — Curvas de r(F) para alguns valores de n

Fonte: Nakka Rocketry

Na Figura 21, verificamos o comportamendo de r como funcao de F,. Verifique que
o valor de n é bastante interessante para indica o quao dificil é para iniciarmos o
motor. Valores altos de n podem néo ser interessantes também por fornecerem altas
variacoes de taxa de queima para pequenas variacoes de pressao, com consequéncias

potencialmente catastroficas.
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e Temperatura inicial do grao de propelente
A temperatura inicial pode afetar de modo sensivel a taxa de queima, uma vez
que afetara a cinética das reagdes quimicas. E preciso ter atencao a temperatura
ambiente inicial na cAmara e no propelente, que pode variar bastante na exposi¢ao
prolongada ao sol, por exemplo. A Figura 22 apresenta a evolucao da pressao de um
certo motor para condicoes iniciais distintas de temperatura. Como r e F, guardam
uma relacao apresentada no item anterior, podemos extender o comportamento de r

para a temperatura inicial como semelhante

+ 160"F
+ 70°F propeliant grain mmwnu:\\

g

i =0

Chamber pressure, psia

Typical composite propellant
Meutral burning grain

g

5 10 15 20 25 30 35
Burning time, sac

Figura 22 — Efeito da temperatura inicial na pressao de camara

Fonte: (SUTTON; BIBLARZ, 2010)

Podemos expressar algebricamente a sensitividade de taxa de queima e pressao a
temperatura como os coeficientes mg,, € 0,, respectivamente, medidos em °C~1! ou
K~1. O coeficiente 7, é medido para um dado valor de K, e o,, para um dado

valor de pressao. Suas definiges e relagoes algébricas sao fornecidas a seguir:

() 2 (5),

~ (dIn(P) 1 [P
e (M), (), e
1
Thn = 7 0p (5.6)

Valores de o, ficam tipicamente em um intervalo de 0.001 a 0.009 K ! e valores de
T, , em torno de 0.067 a 0.278% °C~! (SUTTON; BIBLARZ, 2010).

e Velocidade do escoamento dos gases de combustao paralelamente a superficie de

queima
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Para a maioria dos propelentes, certos niveis de velocidade dos gases de combustao
fluindo paralelamente para a superficie de queima leva uma taxa de queima elevada.
Esse aumento é referido como queima erosiva, com a intensidade do efeito variando
para cada propelente e pressao de camara. O mecanismo de maior tranferéncia de
calor por convecgao para a superficie do propelente é a maior responsavel por esse
aumento. Para muitos propelentes, existe uma velocidade minima de fluxo. Abaixo
desse nivel, ou nao ocorre aumento, ou ha uma diminuicao da taxa de queima, que é

chamada de queima erosiva negativa.
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Figura 23 — Processo de transferéncia de calor que influencia a taxa de queima

Como pode-se perceber pela imagem, abaixo da velocidade minima ha uma pre-
dominancia da transferéncia de massa na taxa de queima, enquanto que acima
hé predominédncia da transferéncia convectiva de calor. Curiosamente, abaixo da
velocidade minima, a taxa de queima é inferior do que quando ha zero fluxo de
massa, isso se deve provavelmente a mudanca dos mecanismos de transferéncia de
calor que controlam a taxa de queima. O propelente KNSB em especifico é suscetivel

a queima erosiva negativa.

Os efeitos da queima erosiva podem ser minimizados projetando um motor com uma
razao entre port e garganta suficientemente grande. Uma regra aceita é que a razao
deve ser no minimo 2, pra um tipico grao com razao entre comprimento e diametro
de 6, para maiores razoes comprimento-diametro, uma maior razao port-garganta

dever ser usada.

Para relacionar a taxa de queima erosiva com o fluxo de gas pela cAmara, é usada a
seguinte lei empirica, onde k é a constante, G' é o fluxo massico especifico e G* é o

fluxo maéassico minimo.

r=aP’1+ k(G- G")] (5.7)
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Figura 24 — Influéncia da queima erosiva na pressao de camara

e Pressiao estatica local

Como ja vimos, a pressao dos gases de combustao apresenta um comportamento
decrescente ao longo do motor, justamente para que possa ocorrer sua exaustao no
bocal. Dessa forma, teremos pressoes mais elevadas no inicio da camara de combustao,
i.e. no bulkhead. Como a taxa de queima esta relacionada com a pressdo, a primeira
serd maxima onde também é maxima a segunda. Esse efeito, contudo, é minorado

pelos outros ja mencionados.

e Aceleracao e spin do motor

A taxa de queima é aumentada pela aceleracao do motor. Nao importa se essa
aceleracao seja fruto de uma forca longitudinal ou por rotacao do motor. Superficies
de queima que formam um angulo de 60-90° com o vetor de aceleragao apresentam
aumento da taxa de queima. Como a maior parte da superficie de queima do grao
¢é perpendicular ao eixo do motor, spin tem um efeito muito maior que aceleragao

longitudinal.

1. Rotagao reduz o fluxo massico na garganta.

2. Padroes de fluxo viscoso sao criados no motor, aumentando transferéncia de

calor e area de propelente

3. A aceleracao radial acumula os produtos de combustao préximos a superficie

de propelente
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5.3 Pressao de camara

Compreender o comportamento da pressao de cAmara ao longo do funcionamento
do foguete é fundamental para seu processo. Primeiro, porque varios parametros de projeto
do motor estao intrinsecamente ligados a pressao na camara de combustao. Em segundo
lugar, mas de modo algum menos importante, a pressao na camara representara um esforgo
sob o qual a estrutura fisica do motor estard submetida. E imprescindivel lancar méo
destes dados para termos um motor que resista aos esforcos de pressao e seja seguro para
lancamento. Discussoes sobre estruturas, fator de seguranca e mecéanica dos solidos para
essa etapa de projeto serao discutidos em material a parte e fazem parte do cotidiano da

Propulsao.

Gostariamos de obter um expressao que nos fornecesse a pressao de camara em
funcao de parametros conhecidos ou calculados do motor. Em um primeiro momento,
vamos obter sua expressao geral com todo o desenvolvimento algébrico. Em seguida,
simplificaremos esta expressao para regime permanente e discutiremos alguns resultados
obtidos.

5.3.1 Expressao geral

O primeiro passo para obtermos a expressao geral da pressdao na cimara de combus-
tao é fazermos um balango de massa. Entender essa etapa do desenvolvimento algébrico é
a parte mais fundamental. A regressao da superficie de queima estd reduzindo a massa
de propelente, ao mesmo tempo em que esta gerando gases que preenchem a camara de
combustao e escapam acelerados pelo bocal. Em outras palavras, toda a massa consumida
de propelente esta "se tornando"massa de produtos de combustao na camara, mais a massa
que escapou do motor e esta na atmosfera. Em Termodinamica, diriamos estar analisando
esse problema sobre o ponto de vista de sistema. A Figura 25 ilustra as massas identificadas

do sistema.
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Figura 25 — Representacao esquematica de vista em corte do motor, com indicagao das
massas do sistema

A eq. (5.8) nos indica o referido balango, onde mg,qi, ¢ a massa consumida no
graon, Meqm ¢ & massa de gas preenchendo o volume livre da camara, i.e. sem propelente, e
Mpo--1e indica a massa rejeitada apos o bocal. A validade dessa equacao se deve a simples

conservacao de massa do sistema, velho conhecido da lei de Lavoisier.

Mgrain = Meam + Mpozzie (58>

Veja, contudo, que a maneira como esta equacionado o problema nos trara dificulda-
des. Teriamos que conhecer a massa que ja saiu pelo bocal e estd na atmosfera, que ja nem
nos interessa mais. Uma maneira inteligente de resolver o problema, entao, sera pensarmos
em taxas de variacao das massas. Essas grandezas de fato nos interessam e possibilitam o

equacionamento com expressoes que ja conhecemos ou que podemos facilmente obter.

Olhando exclusivamente para taxas de variacao de massa e "fixando"as fronteiras do
problema, estamos analisando-o sob a perspectiva do que chamamos, em Termodinamica,
de volume de controle. Derivamos a eq. (5.8) no tempo e obtemos a eq. (5.9), que nada
mais é que a aplicacao da equacgao da continuidade para nosso volume de controle. Repare
que, lidando com a camara, teremos, nela, aproximacoes das grandezas de estagnacao, que

ja discutimos. Por isso substituiremos o subscrito cam por 0. Por simplicidade, trocamos
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os demais subscritos por sua letra inicial.

My = Mg + Ny (5.9)

Devemos agora encontrar a expressao correspondente para cada termo da eq. (5.9).
Comecamos pela vazao massica 1y, representativa da variagao de massa no tempo do grao

de propelente. Conforme ja foi apresentado na secao 4.1, teremos:

mg = Appgr (5.10)

Partimos para a obtengdo do segundo termo de eq. (5.9). Veja que a massa de
produtos de combustao na camara ¢ igual ao produto entre a densidade instantanea
destes e o volume livre de cAmara, i.e. mg = poVy. Derivamos os dois lados da igualdade,

respeitando a regra da cadeia, e obtemos:

dmo B d(poVo) . dVo dpo
R T L L Y (5.11)

A variacao de volume livre de cdmara é igual ao produto entre drea de queima e
taxa de regressdo, conforme eq. (5.12). Verfique que a expressao estd dimensionalmente
correta, medida em mm?/s. Em seguida, precisamos obter o termo de variagao de pressio.
Para tanto, vamos usar a lei dos gases ideais, apresentada novamente na eq. (5.13), e
derivé-la no tempo, como feito em eq. (5.14). Veja que estamos assumindo uma temperatura
de combustao relativamente constante no tempo. Verifique ainda que cumprimos nosso
objetivo ao expressarmos 1y em funcao de parametros conhecidos e da pressao, de que

queremos obter a expressao geral. Reapresentamos o resultado na eq. (5.15).

dv
—=A 12
dt b (5.12)
PO = PORTO (513)
dpo 1 dPO
- =0 5.14
dt RIT, dt ( )
) Yo dFy
= podyr + 2 &0 1
mo = po bT+RT0 1 (5.15)

Partimos finalmente para o terceiro e tltimo termo de vazao massica que queremos
substituir em eq.(5.9), o termo de taxa de variagdo no bocal. J4 sabemos deduzi-lo
utilizando usando os conceitos e expressoes indicados ao longo deste documento. Por isso,

vamos obté-lo juntos, na forma de exercicio resolvido.
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Exercicio: Determine a vazao maéssica m,, pelo bocal em fun¢do dos parametros
da pressao de estagnagao (ou de camara) Py, assumindo conhecidas a geometria do bocal,

a temperatura de combustao Tj e a razao de calores especificos k.

Solucgao

Conhecida a geometria do bocal, escolhemos uma secao transversal na qual conhe-
cemos facilmente os parametros de escoamento. Lembre-se que assumimos, pela equacao
da continuidade, que a vazao massica no bocal era constante para qualquer se¢ao. Uma

boa escolha é a garganta, pois sabemos que nela M = 1 e, tendo posse dessa informacao,

podemos equacionar as propriedades do escoamento. Calculamos r,, como:

VA,

U

(5.16)

1y,
Da definicao de M:

V
VERT

Como ja vimos, a temperatura em uma secao qualquer guarda a seguinte relacao

(5.17)

com a temperatura de camara;:

T, k=1,
S 5.18
7=+ (5.18)

Tomamos M = 1 para ambas as equagoes e obtemos:

V, = VERT
M=1{" (5.19)

T=T,(1+%5)"

Resolvendo o sistema para V;:

| 2k 2 \z

Devemos ainda obter v;. Pela relacao com as propriedades de estagnacao em secao

qualquer para volume especifico, temos:

—1 k-1
v/vy = (1 + kQM?) (5.21)

Tomando M =1 e, portanto, volume especifico na garganta:

=
vy = <k+1> (5.22)
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Da lei dos gases ideais:

AT

B (5.23)

Vo =

Substituindo eq. (5.23) em eq. (5.22) combinando esta ultima com eq. (5.20) em
(5.16):

. Py 2 ) 2 3
m”_RTo(k+1> (k‘+1> VRRToA, (5.24)

Simplificando na forma final:

it = PyA k<2>2m) (5.25)
n — 4044 RT() k—l-l .

Obtidas as expressoes para as vazoes massicas, retornamos a eq. (5.9) - das vazoes
massicas de grao, cAmara e bocal - e substituimos cada um dos termos que obtivemos até

aqui. Obtemos:

Y, dP, k 2 \TD
Appor = poAyr + -0 L pA, [ — (2 2
b9 = PO o gy T 0 R (k:+1) (5.26)

Lembrando que a taxa de queima pode ser expressa segundo a lei de Saint Robert

e substituindo sua expressao, obteremos a expressao final indicada na eq. (5.28):

r=aly" (5.27)

Y, dP, k N (=)
0 20 A aPy (py — po) — PyAgy | —— [ —— 2
RT, dt vt P (Pg = po) = P "\ RT, <k+1> (5.28)

A solucao desta equacao diferencial nos permite descrever a curva de pressao em
fungao do tempo para nosso motor. Veja que ela nao é de simples resolucao analitica, mas
¢ de extrema utilidade para descrever o comportamento da pressao no regime transiente
de pressurizagao, i.e. com % > 0. De maneira geral, essa expressao rege a pressao de
camara enquanto ainda temos propelente sendo queimado. Por mais que a equacao assuste
em um primeiro momento, é possivel resolvé-la com o auxilio de métodos numéricos, que

nos permitem aproximar com boa precisao a solucao do problema.

Podemos modelar o funcionamento do motor em trés etapas: pressurizacao transi-

ente, regime permanente e despressurizagao (tail-off). A primeira ja foi apresentada; a
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segunda sera amplamente na abordada na préoxima subsegao. Resta-nos ainda a etapa
final, de despressurizagao, que ocorrera apos esgotamento de propelente no motor, ou seja
Ap = 0 e queda gradual da pressao. Reescrevemos a expressao geral tomando area de

queima nula.

Vo dP, k N (=) Py A,
00 pAy — (2 - _ 5.29
RTy dt "V RT, <k+1> - (5.29)
7RTOAtt
P(] = Pb()e Yoe* (530)

A equagao diferencial (5.29) é de resolucao analitica relativamente simples e nos
fornece a solugao expressa na eq. (5.30). O termo Py é a condigao de pressao inicial no

tail off, que vai decaindo exponencialmente com o instante de tempo t.

5.3.2 Expressao para regime permanente

Podemos simplificar a expressao geral quando consideramos regime permanente.
Assumindo esse regime, o termo de variacao de pressao no tempo é nulo, i.e. % = 0. Além

disso, verificamos que py << p, e podemos desprezar o termo de densidade dos produtos de
combustao. Lembrando que K,, = Ay /A; e ¢* = \/RTO/ {k[2/(k + 1)]*+D/(:=D1  podemos

reescrever 5.28 de modo muito mais simples:

Py = K,pyrc* (5.31)

Essa expressao, embora simples, é bastante valiosa, pois nos permite obter dados
importantissimos no dimensionamento do motor. Veja que a pressao nao ¢ mais uma fungao
do tempo, mas uma funcao da area de queima definida por K, e que a taxa de queima
r é constante para uma dada Fy. Isso nos permite extrair a pressao média e maxima de

operacao, definidas pelos K, médio e maximo:

]50 = Knpgrc*

(5.32)
Pma;r - (Kn)mampng*

Ja pensando em uma simulagdo de funcionamento em regime permanente, podemos

utilizar as equagoes de K,, = Ap/A; e de r = As/At para reescrever a eq. (5.31):

A, A At P,
b Sc*@As:—t 0

p= 20, 2
0 Atpg At Ay pyc*

At (5.33)

Podemos entao tragar a curva de pressao no regime permanente, via simulacao

numérica.
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