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RESUMO

AVALIACAO EXPERIMENTAL DA QUEIMA DE PARAFINA E OXIDO
NITROSO EM MOTORES HIBRIDOS.

Este trabalho descreve um estudo experimental do desempenho de motores de foguetes
hibridos usando o par propelente parafina - 6xido nitroso (N,O). O objetivo principal é
propor uma lei de regressdo para este par de propelentes, determinando-se as suas
constantes de regressdao. A motivacdo para o estudo reside no crescente interesse pela
tecnologia hibrida em funcdo da sua seguranca, simplicidade, desempenho, baixo custo e
baixa emisséo de poluentes, principalmente em comparacdo com a tecnologia dos foguetes

a propelentes solidos.

No entanto, a baixa taxa de regressdo do combustivel sempre foi um fator de limitacdo para
os foguetes hibridos, mas recentemente foi identificada uma classe de parafina que
apresenta taxa de queima trés a quatro vezes superiores as taxas dos combustiveis hibridos
tradicionais, tais como o HTPB (polibutadieno hidroxilado). Nesse contexto foi
desenvolvida uma série de testes experimentais e propostas leis de regressdo para o par

propelente parafina — N,O em dois casos especificos.

Foi analisado o desempenho de um motor hibrido de 250 N considerando dois sistemas de
injecdo de oxidante: um sistema de injecdo direta através da utilizagcdo de um injetor de
furos passantes e um sistema de injecdo pressure-swirl (vortical pressurizado). Uma pré-
camara de mistura foi utilizada para analisar as oscilacbes de pressdo na camara de
combustdo do motor e foram discutidas as condi¢cdes que levam a reducdo, ou a omissédo

em alguns casos, do uso de uma pré-camara.

Ao final foi desenvolvida uma placa injetora composta de nove injetores swirl-atomizado

que possibilitou promover a igni¢do e manter a queima estavel para altos fluxos de massa

(em torno de 150g/cm?s), acima do valor tradicional aceito como limite superior para o
HTPB (=569 / cm®s). Com essa configuragdo de injecdo de oxidante foi possivel observar

taxas de regressdo com valores acima de 9mm/s.
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ABSTRACT

EXPERIMENTAL EVALUATION OF PARAFFIN - NITROUS OXIDE BASED
HYBRID ENGINES.

This work describes an experimental study of paraffin-based hybrid rockets. The main
objective was to determine the regression rate of paraffin burning with nitrous oxide
(N2O). Hybrid rockets have attracted renewed attention because of their distinct
advantages such as simplicity, safety, good performance, comparatively cleaner
environmental characteristics, and lower cost, particularly compared to solid propellant
rockets. However, conventional hybrid propellants present one very significant

shortcoming, low regression rate.

Recently it was identified a class of solid paraffin that burn three or four times faster than
the traditional hybrid fuels, such as HTPB. Therefore a series of experiments was made to
determinate a regression rate law for paraffin and nitrous oxide. It was proposed a

regression rate law.

Several experiments were performed with a large range of combustion ports and grain
length. Using more than one injection systems it was possible study the influence of

injection and pressure oscillations in the combustion chamber.

It was develop a injection plate composed by nine swirl-atomizer injectors that showed a
significant increase of the regression rate and the possibility of ignition with a high mass

flux — around lSOg/cmzs, biggest the conventional value used as upper limit,
= 56,25g/cm?s . With this configuration it was possible to obtain regression rates values

up to 9mm/s.
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LISTA DE SIMBOLOS
LATINOS

a: coeficiente da taxa de regressdo (mm/s)

A, : 4rea total dos orificios do injetor (m?)

A, : area da porta de combustao (mz)

A, : érea final da porta de combustéo (m?)

A : area da secdo transversal da garganta da tubeira (mz)

A, : area da secdo transversal da saida da tubeira (mz)

B : coeficiente de insuframento

c: velocidade caracteristica de exaustdo (m/s)

C, : coeficiente de descarga

d : didmetro (mm)

d, : diametro final da porta de combustdo (mm)

D, : diametro de saida da tubeira (mm)

D, : didmetro de descarga do bocal do injetor (mm)
D, : didmetro do colapso do ligamento (mm)

D, : diametro medio da porta de combustao do grdo combustivel (mm)

D, : diametro da garganta da tubeira (mm)

FN : primeiro nimero do escoamento

G : Fluxo de massa(g/cm?s)

G,, : Fluxo de massa inicial de oxidante (g/cm’s)
h, : espessura do filme liquido (mm)

h, : calor total de volatizagéo (J)

I, Impulso especifico (s)

L, : comprimento do gréo (mm)
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L/D : razdo comprimento/diametro da cAmara de combustao
O/F : razdo de mistura entre oxidante combustivel

m : expoente do comprimento do gréo (m)
m : vazdo massica (g/s)
my, : vazdo massica de oxidante no inicio do evento de decaimento do empuxo (g/s)
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1. INTRODUCAO

A propulsdo aeroespacial, ciéncia cujas bases fisicas tedricas datam do entardecer do
século X1X, sempre fascinou o homem. Turner (2005) lembra que o desenvolvimento da
humanidade tem uma ligacdo muito intima com os meios de transporte. A domesticacao
dos cavalos e a invencdo da roda tiveram uma drastica influéncia no alvorecer da
civilizacdo. Desde muito jovem a tecnologia da navegacdo tragcava 0s rumos dos Varios

povos do globo e revolucionava 0 mundo no século XVI.

Em 23 de outubro de 1906 o brasileiro Alberto Santos Dumont decolou por meios
proprios, com seu engenho mais denso que o ar, do campo de Bagatelle em Paris e iniciou
uma revolugdo que reduziu consideravelmente as distancias no planeta. A aviagdo e a

industria automobilistica foram de fundamental importancia no século XX.

No inicio deste século XXI, os foguetes tém sido considerados como a possivel grande
revolucao nos transportes. Apesar de ser verdade o argumento de que poucos humanos até
agora puderam viajar em veiculos espaciais, cresceu espantosamente o nimero de missoes
para o lancamento de satélites, tanto para a comunicacdo comercial quanto para a
doméstica, Turner (2005).

Inimeras formas de transmissdo de dados viajam ao redor do mundo através do espaco.
Satélites militares, ligacGes telefonicas e inclusive a rede mundial de computadores
(internet) sdo exemplos que compdem o imenso ndmero de servigos que necessitam de
tecnologia aeroespacial para operar. O posicionamento, manutengdo e substituicdo destes
aparatos passam, necessariamente, pela inevitabilidade de se obter veiculos espaciais mais

confidveis, baratos e seguros.

Os foguetes que transportam carga Util ao espaco sdo denominados lancadores. A
capacidade de um lancador de levar a carga Gtil a uma érbita especifica esta intimamente
ligada a questdes que vao desde a configuracdo do engenho até o sitio do langcamento.
Segundo Tajmar (2003) os lancadores podem ser divididos em trés categorias: pesados,

médios e leves. Essa divisdo esta relacionada a capacidade de transporte da carga util.



Sao considerados lancadores pesados 0s que transportam uma carga til igual ou superior a
quatro toneladas para Orbita de transferéncia geo-estacionaria (GTO - Geostationary
Transfer Orbit). Os foguetes Ariane 5, Space Shuttle e Titan IV tém capacidade de
transportar cargas Gteis superiores a seis toneladas. E através deste tipo de langador que a

maior parte dos satélites de comunicacédo séo colocados em Orbita.

Para construir e servir a estacdo espacial internacional (ISS) e para langar constelac@es de
satélites é necessaria uma alta capacidade de transporte de carga para Orbita baixa da Terra
(LEO - Low Earth Orbit). Em geral hd uma tendéncia de aumento de demanda dos
lancadores pesados e, consequentemente, uma pressdo para um aumento, também, da sua

capacidade de transporte de carga, Turner (2005).

Os lancadores médios sdo requisitados, geralmente, para propositos militares e para
constelaces de satélites. Existe uma pequena demanda para carga Util inferiores a uma
tonelada para orbitas de transferéncia geo-estacionaria (GTO) e a maior parte da familia de
lancadores médios tem capacidades entre uma e quatro toneladas. A maioria dos veiculos
lancadores de satélites (VLS) estdo inclusos nesta categoria e algumas centenas destes
veiculos sdo lancados a cada ano ao redor do mundo. Uma capacidade de langcamento de
até quatro toneladas para GTO é equivalente a uma capacidade de até sete toneladas para
LEO.

Lancadores leves sdo, tipicamente, veiculos com capacidade de colocar cargas de poucas
toneladas em LEO. N&ao existem muitas aplicacdes comerciais e militares nessa faixa de

trabalho o que resulta em uma caréncia de pequenos langadores, Tajmar (2003).

Fabricantes de pequenos satélites tém que compartilhar um veiculo com uma grande
capacidade de carga util, levar sua carga como um pequeno passageiro em uma grande
nave ou compartilhar o langcador com um grupo de pequenos satélites. E muito dificil o
posicionamento de varios satélites em diferentes drbitas através de um Unico lancador,

desta forma os pequenos langadores comegam a ser convenientes.

Com o intuito de exemplificar a importancia dos lancadores, tabela 1.1, para os paises que
detém esta tecnologia, vale ilustrar que entre maio e outubro de 2007 somaram-se mais de

26 missdes, das quais varias se encontram listadas no apéndice B. Houve doze missdes



com veiculos russos, seis missfes com veiculos americanos, trés com langadores chineses,

trés com veiculos europeus, um lancamento japonés e um indiano.

Destas missOes, sete foram para colocar mais de 13 satélites de comunicacdo em Orbita,
duas para posicionar satélites de captura de imagens e fotografias ao redor do globo (dos
quais - um é o satélite sino-brasileiro - CBERS 2B), dois satélites de missdes cientificas

(um russo e um americano), duas misses cujo destino é a Lua (uma chinesa e outra

japonesa), dentre outras missdes, como o posicionamento de satélites militares e GPS.

Tabela 1.1 - Principais langadores em atividade. Turner (2005) - com adaptacdes.

Pais Lancador Boosters Payload LEO Payload GTO
China Long March Dois CZ-2E liquidos presos no 32T 10T
Cz-2C booster, motor YF-20B Unico;
N204/UDMH 823KkN x 2.
Long March Quatro CZ-2E liquidos presos 95T 35T
CZ-2E no booster, motor YF-20B
Gnico; N204/UDMH 823kN x
4.
Europa Avriane 40 L220 Quatro motores Viking V; 49T 2,202T
N204/ UDMH (25) 3.094 kN.
Ariane 5 Dois MFPS presos ao booster 18T 68T
6.700 kN x 2.
Japéo ISAS Mu -3-S & Dois boosters solidos. Unico 0,77 T 052T
Um-3-S2 motor SB735; 334kN x 2.
NASDA H -2 Dois boosters H-2 sélidos; 105T 40T
1.570 kN x 2;
Russia Préton 8K82KM UR500. Seis motores RD253 22T 25T
montados sobre tanques de
combustiveis.
N204/UDMH 10.74 MN.
Soyuz 11A511U2 Quatro boosters liquidos; Unico 71T
motor RD-107 com quatro
camaras de combustao.
LO2/querosene. 1.015 kN
Estados Delta 7925 Nove GEMS; sélido; 502 kN x 50T 18T
Unidos 9.
Shuttle Dois RSRM s6lido; 23MN 24T 59T
Titan IV B Dois UA1206. S6lidos; 13 MN. 1777 64T

A tabela 1.1 mostra, também, que os lancadores agregam um grande empuxo, que
proporciona mudancas de velocidade ou torque. Originario de um sistema de propulsdo, o
empuxo pode ser produzido de uma ou da combinacdo de vérias tecnologias. De acordo
com Humble et al. (2005) essas tecnologias estabelecem as diferentes capacidades do

sistema e as mais usuais sdo descritas a seguir:



Gas frio: O sistema de propulsdo gas frio usa a energia pré-armazenada de um gas
comprimido para produzir empuxo. O gds armazenado a alta pressdo liberta-se
através do sistema de alimentacdo e é ejetado a uma alta velocidade por meio de
um bocal convergente/divergente. As vantagens desta tecnologia sao: simplicidade,
seguranca operacional e o fato de serem, normalmente, pouco poluentes. Sua
principal desvantagem reside em sua performance relativamente baixa, pois o
armazenamento de energia sob a forma de um gas a alta pressao, habitualmente, é
muito menor que a energia liberada em uma reacdo quimica. Devido a baixa
velocidade de ejecdo dos gases, o0 sistema de gas-frio tem como principal aplicacéo
0 controle de altitude e de transferéncia de Orbita secundaria. Os gases mais
utilizados s&o Hy, N, e He.

Liquido: Os Foguetes a Propelentes Liquidos (FPL) armazenam seus propelentes
(combustivel e oxidante para um sistema bipropelente) em tanques e transferem
esses propelentes para uma camara de combustdo onde a energia é liberada em
funcdo de reacbes quimicas. Em alguns casos um unico liquido reage sozinho por
decomposi¢do quimica, denominando os chamados sistemas monopropelentes. Um
aspecto importante dos propulsores liquidos é o sistema de armazenamento. A
pressdo necessaria para transportar os propelentes liquidos provém de um tanque de
pressdo ou de uma bomba de pressdo. Apds o calor ser liberado pela combustéo os
gases aquecidos sdo acelerados em um bocal convergente/divergente. As vantagens
de um sistema de propelente liquido é que ele pode possuir o melhor desempenho
dentre os sistemas quimicos convencionais e pode ser controlavel em termos da
modulacdo do empuxo. Como desvantagens, podem-se incluir complexidade e
custos de desenvolvimento. Comumente, os monopropelentes liquidos s&o menos
complexos que os bipropelentes, no entanto, possuem desempenhos inferiores.
Como exemplo de bipropelentes liquidos, cita-se o par LOX (oxigénio liquido) e
querosene que impulsionou o primeiro estdgio do motor Saturno V do foguete
Apollo 11.

Solido: Os Foguetes a Propelentes Sélidos (FPS) combinam o sistema de
alimentacdo com o sistema de armazenamento uma vez que 0s propelentes sdo
misturados antes do v0o e armazenados na forma de um solido na camara de
empuxo do motor. Essa mistura altamente reativa e potencialmente explosiva ignita
e queima até que todo o propelente seja ejetado, sendo dificil parar a reagdo uma

vez iniciada. A reacdo quimica gera calor e 0s gases oriundos da combustdo sdo



acelerados por um bocal convergente/divergente. FPS sdo relativamente faceis de
operar e relativamente pequenos, possuindo uma elevada densidade de
empacotamento. No entanto, sdo dificeis de serem manufaturados, manuseados,
transportados e controlados. Seu desempenho é relativamente baixo comparado ao
que é possivel conseguir com um foguete a propelente liquido e os produtos da
exaustdo sdo frequentemente toxicos. Como exemplo de propelente sélido, pode-se
citar a combinacdo: Perclorato de Amonio (70%), oxidante, e a mistura
Polibutadieno Hidroxilado, HTPB, (15%) e Aluminio (15%), combustivel, que
impulsionou 0 motor S44, quarto estagio do VLS - 1.

Hibrido: Os Foguetes a Propelentes Hibridos (FPH) combinam oxidante e
combustivel em estados fisicos distintos. Normalmente o sistema hibrido tem o
combustivel no estado solido, armazenado na cadmara de combustdo. O oxidante
liquido ou gasoso é alimentado através de um sistema similar aos dos foguetes a
propelentes liquidos convencionais. O combustivel solido vaporiza com o calor
proveniente do processo de combustdo e se mistura com o vapor do oxidante para
produzir combustdo. Os gases aquecidos sdo ejetados através de um bocal
convergente/divergente. Foguetes hibridos sdo mais simples que os bipropelentes
liquidos, podem fornecer impulso especifico maior que os propelentes sélidos,
comumente sdo mais seguros que os demais sistemas e o produto da exaustdo ndo é
toxico. As desvantagens podem incluir uma baixa densidade de empacotamento em
relacdo aos foguetes a propelentes solidos e desempenho mais timido comparado
aos bipropelentes liquidos. Como exemplo de foguetes hibridos tradicionais, pode-
se citar o par 6xido nitroso — parafina que impulsionou os foguetes conceito LILE 1
e LILE 2 e os protdtipos SD — 1 e SD — 2 do Grupo de Propulsdo Aeroespacial da
Universidade de Brasilia (UnB).

Nuclear: Os foguetes a Propelente Nuclear (FPN) sdo similares ao sistema de
propulsdo liquida monopropelente, exceto pelo mecanismo que adiciona calor. Um
Unico propelente, normalmente hidrogénio, é aquecido diretamente em um trocador
de calor produzido por uma reacao de fissdo nuclear ou sobre um material produtor
de calor sob fissdo. Na sequéncia, os gases aquecidos sdo expandidos em um bocal
convergente/divergente. A grande vantagem deste sistema reside na alta
performance em termo de impulso especifico e nivel de empuxo. As desvantagens
incluem a complexidade do sistema e, até o presente, a oposi¢do politica.
Entretanto, esse sistema pode ser construido de forma a operar com seguranca. De



fato, usando a propulsdo nuclear para viagens interplanetarias pode-se reduzir a
exposicdo a radiacdo em comparagdo com sistemas quimicos, pois 0s sistemas
nucleares acarretam em uma diminui¢do da duracgdo das viagens, por conseguinte, a

exposicao a radiagdo cosmica.

O tipo de propulséo influencia na escolha do propelente para determinada missdo. A figura
1.1 mostra a relacdo carga-paga para diferentes tipos de transporte, indicando que 0s
veiculos langadores sdo os que sofrem maior efeito do peso do combustivel sobre o valor
da carga transportada. Uma analise da tabela 1.1 e da figura 1.1 mostra a grande influéncia
da érbita de imersdo da carga Util sobre a massa que um determinado veiculo é capaz de
transportar. Em contrapartida, o valor agregado a carga Util de um foguete é superior aos

demais meios de transporte.

B Carga Paga O Estrutura O Combustivel 0O Motor
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Figura 1.1 — Relagdo combustivel carga-paga para diferentes tipos de transporte.

Outra destinacdo muito comum, incumbida aos foguetes, é o estudo cientifico em condicéo
de baixas altitudes. A esse tipo de aplicagcdo sdo destinados os chamados foguetes de
sondagem. Segundo a agéncia espacial americana (NASA) um foguete de sondagem € um
instrumento composto de um lancador sub-orbital desenvolvido para medicGes e realizagao

de experimentos cientificos durante o voo.

Com a demanda cada vez maior, 0s foguetes de sondagem sdo comumente empregados
para realizar medidas ou levar instrumentos de 50 a 200 km de altitude, acima do limite de

altitude maxima para baldes e abaixo da altitude minima para satélites.



Geralmente, esses foguetes sdo constituidos de um propulsor sélido e uma carga util. O
vOo € uma trajetdria parabdlica simples e o tempo médio de vdo € inferior a quarenta
minutos. O veiculo consome o combustivel durante a subida, se separa e volta ao solo

suspenso por um para-quedas, levando a carga Util a completar o arco de circunferéncia.

Como exemplo de foguete de sondagem classico, pode ser citado o estadunidense Black
Brant V. Composto de um estagio Unico, a propelente sélido, pode atingir uma altitude de
250 km com uma carga util de 500 Ib (226,8 kQ).

As aplicacbes dos foguetes de sondagem englobam também o estudo em ambiente de
micro gravidade. O foguete brasileiro VSB-30 é capaz de proporcionar a uma carga Util de
400 kg um ambiente de micro gravidade de 6,3 segundos com apogeu de 270 km

(especificacBes da operacdo CUMA II).

Como ultimo exemplo de aplicacdo de foguetes para estudos em condicdo de baixa altitude
é apresentado o foguete Black Brant IX. Um potente foguete de sondagem de dois estagios
que consiste de um Terrier, primeiro estadgio, e um Black Brant, segundo estagio. O
veiculo € capaz de transportar uma carga Util de 800 Ib (362,9 kg) a 350 km ou 300 Ib
(136,1 kg) a uma altitude de 550 km.

De acordo com Casalino et al. (2002) existe um grande interesse na Europa para a
aplicacdo de motores de foguetes a propelente hibrido como uma opg¢édo de propulsdo de
baixo custo para transferéncia de Orbita de pequenos satélites. Sendo assim, as
caracteristicas dos FPH os tornam competitivas para inumeras aplica¢Ges, desde grandes

lancadores a pequenos propulsores de controle de altitude e transferéncia de orbita.

1.1. MOTORES DE FOGUETES A PROPELENTES HIBRIDOS.

Apresentado primeiramente na RuUssia, em 1930, os foguetes a propelente hibrido
obtiveram a maior parte de seu desenvolvimento e pesquisa nos Estados Unidos, mas ndo
receberam atencdes serias até 0s anos sessenta. A primeira motivacdo ao estudo deste tipo
de sistema de propulsdo é o carater ndo explosivo do combustivel, o que conduz a

seguranca na manufatura e operacao.



Segundo Humble et al. (1995) o combustivel pode ser fabricado em qualquer local
comercial convencional sem perigo de explosdo (até mesmo para lancadores complexos).
Desta forma, grandes custos podem ser reduzidos tanto na fabricacdo quanto na operagéo

de langamento.

Os primeiros estudos para a aplicagdo dos FPH foram: foguetes de sondagem, veiculos
lancadores, micro satélites e misseis taticos. No entanto, atualmente, essa tecnologia pode
ser aplicada para a substituicdo de langadores solidos e em veiculos civis sub-orbitais

tripulados, como o SpaceShipOne, figura 1.2.

Os foguetes hibridos desfrutam de vantagens em relacdo aos sistemas solidos e liquidos.
Sutton (1992) assinala que uma das principais vantagens é o risco de explosao reduzido

porgue uma mistura intima de oxidante e combustivel ndo é possivel.

Além disso, os foguetes hibridos ttm a metade dos sistemas de abastecimento e
armazenamento dos propulsores liquidos bipropelentes. A complexidade também é
reduzida devido a omissdo de um sistema refrigerante regenerativo tanto para a camara de

empuxo quanto para a tubeira, Humble et al. (2005).

O controle da vazdo de oxidante nos propulsores hibridos permite o controle da queima do
combustivel sélido e ndo ha nenhuma exigéncia de se adequar 0 momento do fluxo do

propelente durante a operagdo de controle, como é exigido em sistemas liquidos.

Finalmente, o fato de o combustivel estar na fase solida torna muito facil a introducéo de

aditivos, materiais como o aluminio, por exemplo. Isto permite incrementar o impulso
especifico (Isp) e garante vantagens em termos de densidade, em face dos sistemas de
combustiveis liquidos a base de hidrocarbonetos. Esses aditivos metélicos acarretam,
também, a reducdo da razdo (O/F) para produzir um impulso especifico maximo,

permitindo assim, uma redu¢do na massa exigida de oxidante liquido.

Nesta nova perspectiva, os foguetes hibridos tém ganhado sistematica atencdo da
comunidade académica, de 6rgdos publicos civis vinculados a governos — e.g. NASA —,

6rgdos de cunho militar — e.g. USAF (forca aérea estadunidense) — e isto estd endossado na



vertente de se desenvolver sistemas propulsores mais seguros, de baixo custo e alto
desempenho, Sutton (1992).

Figura 1.2 - A Nave espacial Space Ship One € movida por um foguete hibrido
utilizando N,O — HTPB.

Em uma detalhada revisdo bibliografica pode-se constatar um aumento expressivo da
literatura, em relacdo aos FPH, nestes dltimos 10 anos quando o tema se tornou freqliente
em edicOes de revistas académicas da area, mais incisivamente no inicio do século XXI.

Esta reviséo se encontra no item 1.3, a seguir.

Figura como principal entrave para a aplicacdo deste tipo de propelente a histérica baixa
taxa de regressdo do grdo combustivel sélido. Este termo serad discutido de forma mais
aprofundada a posteriori; no entanto, a taxa de regressdo nada mais é que a velocidade
radial de queima do grdo combustivel. Por exemplo, para o tradicional combustivel hibrido
HTPB, tendo como oxidante 0 GOX (oxigénio gasoso), a taxa de regressdo para motores

em escala de laboratdrio é 1,36 mm/s, Chiaverini et al. (2001).

1.2. ESTADO DA ARTE EM FOGUETES A PROPELENTES HIBRIDOS

Chang et al. (2005) relembram que os foguetes hibridos recuperaram o foco ndo somente
pela excelente seguranca no processo de combustdo como também pela vantagem nos
custos de desenvolvimento, em contrapartida ao seu baixo impulso especifico e eficiéncia
menos flexivel. Deste modo, inUmeros pesquisadores estdo focados no estudo do aumento

da flexibilidade da eficiéncia dos hibridos e no melhoramento da taxa de regressao.



Destacam-se, desta forma, nas subseqiientes linhas, as pesquisas de Timnat et al. (1986)
que realizaram experimentos em motores hibridos mostrando que os fatores que afetam a
taxa de regressdo do combustivel sélido sdo: o fluxo massico, a geometria, 0s niveis de

presséo, a presenca de oscilagdo, a composicdo do oxidante e o tempo de queima.

Os combustiveis solidos usados foram o polimetilmetacrilato (PMMA) e o polietileno

(PE), na faixa de pressdo 0,3 a 2,0MPa, queimando com GOX. A taxa de regressao

calculada variou entre 0,2 a 1,0 mm/s (valor médio), com picos iniciais muito altos.

Os efeitos da pressdo sobre a taxa de regressao mostraram-se mais fortes a baixas pressoes.
Para PE o efeito de pressdo ja nao foi observado para valores perto de 1,0 MPa, engquanto
que para PMMA as mesmas tendéncias aconteceram a aproximadamente 2,0 MPa. A
velocidade caracteristica ndo sé depende da relacdo de mistura, mas também do tempo de
residéncia dos gases na camara de combustdo. Observou-se que as oscilagcdes de pressao
também aumentam a taxa de regressdo. A taxa de regressdo em motores de foguetes
hibridos tem a tendéncia de ser nitidamente mais alta no inicio da queima, com uma

posterior reducdo ao longo do tempo.

Tamura et al. (1999) associaram o efeito swirl a injecdo do oxidante em um grédo
combustivel de PMMA. O objetivo era injetar o oxidante, O, através de um injetor
tangencial de 40 mm de didmetro gerando um escoamento vortical estdvel. Uma
observacao deste grupo de pesquisa foi o fato de que mesmo aplicando o efeito do swirl o
comportamento da taxa de regressdo estd de acordo com a relacdo classica dos foguetes
hibridos.

A pesquisa de Tamura et al. (1999) teve as seguintes conclusdes:

e Aplicando rotacdo (swirl) ao escoamento de O, a taxa de regressdo aumenta
um terco em compara¢do a quando néo se aplica swirl.

e A taxa de regressdo global do combustivel foi proporcional em torno de
60% a intensidade da vazdo massica de oxidante, independentemente da

intensidade de rotacao.
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e O comprimento 6timo do grdo quando se aplica rotacdo na injecdo de
oxidante é menor do que o comprimento do grdo sem a aplicacdo da rotacao

no escoamento.

Chiaverini et al. (2000) investigaram a taxa de regressdo do combustivel solido
polibutadieno hidroxilado (HTPB) queimando com oxigénio. A geometria do motor
hibrido era em escala de laboratorio e permitia um sistema de radiografia obter, em tempo

real, dados da taxa regressdo instantanea do combustivel solido em qualquer posi¢édo axial.

A taxa de regressdo exibiu uma forte dependéncia da posi¢do axial. Neste estudo foi
observada uma significativa influéncia da radiacdo térmica em niveis baixos de fluxo de

massa e a taxa de regressdo também foi afetada pela adicdo de pd de aluminio ativado.

De acordo com os autores, a adicdo de 20% de peso de aluminio ativado no HTPB
aumenta 70% o fluxo de massa do combustivel em relacdo ao HTPB puro. Uma correlacéo
para a taxa de regressdo com as condi¢fes operacionais e geometria da porta foi produzida

para ambos, 0 HTPB puro e HTPB carregado com certas fraces de aluminio ativado.

Kuo et al. (2000) realizaram experimentos com o objetivo de determinar uma combinagéo
entre 0 HTPB e aditivos de dimensfes nanométricas (aluminio, boro, boro-carboneto,

flocos de aluminio cobertos e descobertos).

George et al. (2001) realizaram investigacOes experimentais sobre o incremento da taxa de
regressdao do HTPB em motores de foguete a propelente hibrido dopando o combustivel
solido com perclorato de amonia e aluminio. Observaram que reduzindo o didmetro da
porta e adicionando o AP e/ou Al ocorre um incremento na taxa de regressao, no entanto o

efeito devido a adicdo do Al mostrou-se mais significativo.

Karabeyoglu et al. (2004) comunica a identificacdo de uma classe de combustiveis de
parafina que gueimam com alta taxa de regressdo e propde um modelo de queima. O
melhoramento envolve o uso de um material que forma uma fina camada liquida

hidrodinamicamente instavel na superficie, em fuséo, do combustivel.
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Uma seérie de testes de maior escala com oxigénio gasoso foi conduzida usando o Hybrid
Combustion Facility (HCF) da NASA Ames Resarch Center. Estes testes mostraram-se de
acordo com o0s testes de pequena escala, baixa pressdo e fluxos massicos baixos
conduzidos nos laboratorios da Universidade de Stanford. Confirmando, desta forma, a alta
taxa de regressdo dos combustiveis a base de parafina em condicGes de pressdes da camara

e fluxos méssicos representativos de aplicacbes comerciais.

Em 2004 a Lockheed Martin Space Systems Company, em conjunto com a Universidade de
Stanford, seguindo as pesquisas de Karabeyoglu et al. (2004) langaram dois foguetes de
sondagem de 4 in de didmetro externo baseados em tecnologia hibrida e utilizando o par

propelente parafina-N20.

Santos et al. (2004) realizaram investigacdes experimentais de motores hibridos a base de
parafina, com empuxo da ordem de 200 N, utilizando GOX e N,O como oxidante. Os
resultados obtidos mostraram o melhor comportamento da parafina em comparacdo ao

polietileno.

Almeira et al. (2005) projetaram, lancaram e construiram dois prototipos hibridos
utilizando par propelente parafina-6xido nitroso. Acredita-se que estes foram os primeiros

langcamentos de foguetes hibridos a base de parafina na América Latina.

Contaifer (2006) projetou e lancou o foguete SD-1 cujo motor era propulsionado a base do
par propelente parafina-N,O. O prototipo que desenvolveu altitudes em torno de 5.000 m

continha computador de bordo e sistema de recuperacao.

Lacava et al. (2004) realizaram uma avaliacdo do desempenho de sistemas de injecao
pressure-swirl para turbinas a gas e motores de foguetes a propelente liquido, sugerindo

um processo de manufatura e a forma de validagéo deste tipo de injetor.
Karabeyoglu et al. (2005) produziram um modelo dindmico abrangente dos foguetes

hibridos para analisar e fazer predicdes do comportamento do transiente incluindo as

instabilidades.
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Uma versao linearizada do modelo do transiente mostrou que as oscila¢Ges de pressao na
camara de combustdo em baixas freqliéncias sdo comumente observadas nos foguetes
hibridos. As freqliéncias de oscilacdes preditas pela teoria de linearizagdo, segundo 0s
pesquisadores, estdo validadas tanto por testes realizados pelo NASA Ames Research

Center quanto pelos resultados obtidos na literatura sobre foguetes hibridos.

Muitos tém sido os esforcos do NASA Ames Research Center e da Universidade de
Stanford para desenvolver equagdes que melhor descrevam a variagdo espacial da taxa de
regressdo. Karabeyoglu et al. (2005) desenvolveram equaces fisicas adimensionais para a
variacdo espacial da taxa de regressao, testando-as em um modelo de escala para o par
propelente parafina-GOX. Apos os testes 0 modelo foi atualizado para finalmente poder

abranger uma variagéo tanto espacial quanto temporal.

Lyne et al. (2005), devido a preocupacfes ambientais em relacdo a contaminacdo de
alimentos e agua no subsolo por combustiveis de foguetes, deu os primeiros passos na
Universidade do Tennessee no desenvolver de combustiveis bio-derivados para foguetes
hibridos. Em seus esforgos incluiram testes, bem sucedidos, com parafina e cera de abelha.

Chang et al. (2005) desenvolveram técnicas para aumentar a taxa de regressdao do
combustivel solido em motores de foguetes a propelente hibrido. Através da dopagem do
combustivel com redes metéalicas e promovendo ranhuras no grdo combustivel de
polimetilmetacrilato de forma a gerar um efeito de swirl na superficie de queima. Seus
resultados mostraram que para as condi¢fes utilizadas em sua pesquisa, a dopagem do
combustivel com redes metalicas trouxe efeitos negligenciaveis sobre a taxa de regressao,
no entanto, a aplicacdo do efeito de swirl se mostrou um método mais efetivo de

incremento da velocidade da queima.

Carmicino et al. (2005) realizaram uma série de testes para investigar a influéncia da
injecdo do oxidante sobre o comportamento da taxa de regressdo do combustivel sélido dos
FPH. Um bocal subsénico conico foi utilizado para introduzir o oxigénio gasoso numa

condicdo ndo uniforme na entrada da porta circular do grdo combustivel de polietileno.

Através da medida da taxa de regressao instantanea local, utilizando ultra-som (ultrasound

pulse-echo technique), observaram que este tipo de injetor aumenta acentuadamente a taxa
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de regressdao na regido da superficie do grdo onde o oxigénio colide. Notou-se,
conjuntamente, que o perfil temporal da taxa de regressdo tem forte dependéncia da
configuracdo geométrica e ajudou a explicar o complexo fenémeno da regressdo derivado

do deslocamento da zona de colisdo durante o tempo.

A pesquisa indicou ainda, que em alguns casos, dependendo da posicao relativa da zona de
colisdo do oxigénio na superficie do grdo e da posi¢do do transdutor ultra-sonico, a taxa de
queima é constante ou cresce durante a queima. Este comportamento pode ser explicado

considerando a zona de choque do jato do oxidante dinamica.

Gouvéa (2007) realizou uma investigacdo teorico-experimental do emprego do par
parafina—peroxido de hidrogénio (H,O,) como propelente em motores hibridos.
Determinou, através de um codigo computacional de equilibrio quimico, as caracteristicas
propulsivas dos propelentes. A partir de uma analise de distribuicdo de massa mostrou a
viabilidade do lancamento, através de uma aeronave, de um foguete de multe-estagios para
a colocacdo de satélites em orbita. Ao final, demonstrou a tecnologia operando um
propulsor de 70 N baseado no par parafina-H,O..

Zakirov e Sweeting (2001) testaram o uso do 6xido nitroso como propelente e compararam
com o0s propelentes convencionais. Suas pesquisas encontraram inGmeras razfes para
afirmar que o 6xido nitroso é um propelente promissor para futuras missdes, de baixo

custo, de pequenos satélites. A experiéncia obtida mostrou que:

e O oOxido nitroso pode ser estocado em Orbita e decomposto por catélise, a
decomposicdo gera calor e empuxo — a geracdo de gases de exaustdo a
temperatura elevada pode ignitar o combustivel através de simples contato.

e O oOxido nitroso pode ser usado em sistemas de propulsdo a gas frio,
monopropelentes e bipropelentes. Os resultados da comparagdo de desempenho
desses sistemas mostram que a aplicagdo do oOxido nitroso, estando denso e
liquefeito, é positiva no que tange a utilizacdo em pequenos satélites.

e Jatos ou sistemas monopropelentes podem ser fontes de geragdo de energia em

pequenos satélites.
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Os Monopropelentes e os bipropelentes, utilizando éxido-nitroso poderdo reduzir os custos
de projetos dos sistemas propulsivos. Lancadores compostos de varios estagios sao,
geralmente, mais efetivos sobre os modulos Unicos. A pesquisa de Zakirov e Sweeting
(2001) apresenta, também, as vantagens do 6xido nitroso usado em sistemas de Varios

estagios:

e Uma maior velocidade total da espagonave muda o desempenho sobre um
sistema de modulo simples.

e Uma grande reducdo no orcamento e simplicidade de projeto, facilidade de
empacotamento e integracdo com a nave, além de uma flexibilidade de
estratégia no momento da queima.

e Aumento no nimero dos cenarios das missdes e oportunidades de langamentos.

e Reducdo nos custos do sistema de propulsao.

e Além disso, energia e uma atmosfera rica em oxigénio podem ser geradas

dentro da espaconave pela decomposicdo do 6xido nitroso.

Somando-se a andlise do estado da arte em FPH com a experiéncia acumulada pelo Grupo
de Propulsdo Aeroespacial (GPA-UnB) o d6xido nitroso foi escolhido como oxidante na
presente pesquisa, devido ao carater energético, a seguranca, custo e as condi¢cdes de

aplicacéo (que dispensaram o uso de uma turbo-bomba).

1.3. OBJETIVOS

A estrutura dessa dissertagdo recorreu, primeiramente, a discussdo das principais
caracteristicas comuns, fisicas e quimicas, dos diferentes tipos de motores de propulsdo
guimica, trabalhando os aspectos tedricos em que se baseiam 0s conhecimentos a respeito
dos Foguetes a Propelente Hibrido (FPH).

Os objetivos consistiram em identificar os principais parametros que afetam a taxa de
regressdo do combustivel sélido nos FPH, neste caso a parafina, e a determinacgéo da lei de
regressdo desta mistura de propelente através de experimentos para a afericdo das

constantes de regressao.
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1.3.1. Objetivos Gerais

Fornecer dados experimentais, para uma dada faixa de empuxo, sobre o funcionamento dos
motores de foguetes a propelente hibridos visando servir de ponto de partida para estudos
de viabilizacdo de foguetes de sondagem com tecnologia hibrida. Os estagios a serem

atingidos nesta etapa foram:

1) Estudo dos pardmetros fisicos que influenciam a taxa de regressdo:
comprimento do gréo, efeito do fluxo de massa de oxidante, efeito da pressédo da
camara de empuxo, efeito da razdo oxidante — combustivel.

2) Estudo da injecéo de oxidante swirl-atomizado como forma de incremento
da taxa de regresséo do grao combustivel.

Estes objetivos gerais foram escolhidos devido ao fato da taxa de regressdo ser o0 parametro
mais importante no funcionamento de um foguete hibrido e uma melhor caracterizacéo das

variaveis operacionais relevantes € critica para um projeto satisfatorio.

1.3.2. Objetivos Especificos.

O objetivo especifico é estimar os coeficientes a e n da equacdo (1.1), que caracterizam a
lei da taxa de regressdo do par propelente parafina-N,O, utilizando um sistema de injecao

com rotacdo pressurizada (pressure-swirl).

s n

r=aG, (1.1)
Ao comparar a injecdo de oxidante com rotacao pressurizada com a injecao direta buscou-
se definir os limites operacionais dos foguetes hibridos em diferentes condi¢es iniciais.

Avaliando-se, também, a estabilidade de queima para diferentes tecnologias de injecdo de

oxidante.
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2. FUNDAMENTACAO TEORICA

Neste capitulo sdo apresentados alguns aspectos tedricos em que se baseia a ciéncia da

propulsédo, enfatizando aqueles relacionados a taxa de regressdo do combustivel sélido nos

foguetes a propelente hibrido (FPH).

Frisando a definicdo de FPH, ja citada anteriormente, Sutton (1992) denomina os sistemas

de propulsdo hibrida como foguetes cuja concepcdo traz um dos componentes do

propelente na fase liquida e outro na fase solida. Humble et al. (1995) distingue que

foguetes hibridos tipicos trazem o oxidante no estado liquido e o combustivel no estado

solido, entretanto tem-se a possibilidade dos foguetes hibridos reversos, compostos de

oxidante sélido e combustivel liquido.

Tangue do Gis Pressurizanie:
- Ilantérm a pressio do tangue de propelente.

- Grages tipleos 8o Hélio e Hitrogénio,
- Opera soh pressio aciroa de 50 WPa.

Tangue de Propelente:
- Estoca liguido ou gés.

&

[Vahula de controle |

......

Flaca Injetora:
- Btomiza o propelente.

pressio.

- Alimenta a cdmara com oxidante.

- Becuer de 20% a 30% de queda de

Portas de Combustio:
O motor pode ter gualguer wimero e
configaragio de porta de cormbustio.

- Wateriais comrmms s80 metais,
- Pressdn mferior a do gis pressurizante.

Isolamento Inermo:

de reduzir a transferéncia de calor paraa
parede do motor.
- Ilaterial Abrastvo para dissipar calor.

Tuheira:

-Expande oz gases proserdentes do motor,

- Privecipais parfrmetros so a razlo de expansio
e dngulo do cone.

- Ilaterizs tipacos 8o grafite e silicone-fendlica.

-Baiza condutividade térnica corm o objetio

Figura 2.1 - Esquema de um foguete hibrido classico, Humble et al. (1995),

com adaptacdes.
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O presente trabalho abrange somente foguetes hibridos classicos, figura 2.1, com grao
combustivel sélido. Segundo Humble et al. (1995), devido a separacdo do oxidante e do
combustivel em dois diferentes estados fisicos, a combustdo dos foguetes hibridos se difere
tanto dos foguetes sélidos quanto dos foguetes liquidos. Nos FPS e FPL um pequeno
elemento de volume na camara de combustédo contém uma mistura uniforme de oxidante e

combustivel. Em contrapartida, os foguetes hibridos queimam com uma chama de difuséo

macroscopica, onde a razdo oxidante-combustivel (O/F) varia ao longo do comprimento

da porta de combustao.

Apesar de conter caracteristicas dos foguetes sélidos e liquidos, os foguetes hibridos nédo
atingiram desenvolvimento que 0s tornassem comerciais, como as outras tecnologias
mencionadas. No apéndice C encontra-se uma descri¢do historica dos principais trabalhos
que desenvolveram os propulsores hibridos. De acordo com Humble et al. (1995) e Sutton

(1992), as principais vantagens dos sistemas de propulsédo hibrida séo:

e Seguranca: Uma mistura intima entre o oxidante e o combustivel ndo ocorre
nos hibridos, ao contrario de um motor solido onde o oxidante e
combustivel estdo em contato. Desta forma, as explosdes que eventualmente
podem ocorrer nos foguetes solidos sdo praticamente impossiveis nos
foguetes hibridos; concomitante a caracteristica inerte do combustivel, o
armazenamento e manuseio sdo muito mais simples.

e Controle: o motor pode ser controlado pela simples modulacdo da taxa de
escoamento do liquido, enquanto os foguetes liquidos necessitam que as
duas taxas de escoamentos sejam sincronizadas e moduladas. Esta
caracteristica de controle é (til para o refinamento da trajetoria de um
booster e para o gerenciamento de energia em muitas aplicacdes de misseis
taticos.

e Desligar e religar: pode-se ligar e desligar o motor. Essa caracteristica
aumenta a seguranga uma vez que permite um procedimento de desligar o
motor caso haja falhas na seguranga de v6o ou no momento do langamento.

e Ambientalmente correto: a larga possibilidade de combinagdo de
propelentes permite a selecdo de inimeras substancias cujos produtos da
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reacdo ndo contenham &cido cloridrico, oxido de aluminio, ou outros
produtos quimicos de grande impacto ambiental.

Robustez do grdo combustivel: ao contrario dos foguetes solidos,
rachaduras ou fissuras no grdo ndo sdo catastroficas, pois a queima ocorre
somente na porta de combustdo onde o combustivel encontra 0 escoamento
de oxigénio.

Baixa sensibilidade a temperatura: pelo fato de se desprezarem os efeitos da
temperatura sobre a taxa de queima (como nos liquidos), ndo é necessario
aplicar uma margem de peso maior na cdmara de empuxo para responder
aos efeitos da variacdo da pressdo de operacdo maxima esperada, com a
temperatura ambiente.

Baixo custo: Sistemas de baixo custo reduzem o maximo de falhas, ou seja,
a guantidade de sucesso permite o uso em escala comercial. Além disso, o
projeto do sistema pode ser mais flexivel, resultando em custos mais baixos
de fabricacdo. Devido ao carater ndo explosivo do combustivel o

armazenamento e 0 manuseio sdo mais simples.

As principais desvantagens do sistema de propulsao hibrida séo:

Baixa taxa de regressdo: Para cadmaras de combustdo superiores a 30 cm de
didmetro o grdo combustivel precisa de multiplas portas de combustéo.
Entretanto, esta caracteristica pode ser uma vantagem para aplicacbes de
longa duracdo, tais como alvos mdveis e geradores de gases.

Baixa massa especifica do combustivel solido: A massa especifica do
combustivel na camara de combustdo é baixa. Além disso, é necessario
injetar todo o oxidante no inicio do grdo e € preciso permitir um volume de
mistura apds o grdo. Isso leva os foguetes hibridos a terem uma menor
fracdo de massa em relacdo aos liquidos ou sdlidos, assim os hibridos
exibem um envelope de motor maior para uma determinada missao.
Eficiéncia da combustdo: A natureza da chama de difuséo resulta em baixo
grau de mistura e, consequentemente, baixa eficiéncia de impulso. Essa

perda €, em geral, 1% - 2% em comparacao aos liquidos ou solidos. Em
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relacdo aos sdlidos, entretanto, o impulso especifico fornecido é maior

gracas ao uso de propelentes de alto desempenho.

e Variagdo da razéo(O/F): O aumento da porta de combustdo durante a

queima causa uma variacdo da razdo de mistura(O/ F') o que pode levar,

teoricamente, & reducdo do desempenho. No entanto, um projeto bem
sucedido pode minimizar tais perdas.

2.1. COMPONENTES DO MOTOR.

Um sistema baseado em propulsdo hibrida consiste em duas partes principais - o tanque
para o liquido e uma camara de empuxo. O sistema de armazenamento do liquido em um
tanque e o sistema de alimentacdo € similar aos dos sistemas liquidos, e a camara de

empuxo é similar as dos foguetes solidos, Sutton (1992).

A cdmara de empuxo ou cdmara de combustdo, figura 2.2, é dividida em cinco ou seis
partes: 0 conjunto de injetores, a pré-camara de combustdo (opcional), a area do grdo
(camara de combustdo propriamente dita), a pds-camara de mistura, a tubeira (ou bocal) e
o sistema de controle do vetor empuxo (que tipicamente é parte da tubeira). As principais
diferencgas ente os FPH e FPS envolvem o sistema de injecdo e a &rea de pos-cAmara de

mistura.

Grio Combustivel Solido

Sisterma de Injecdo

Pré-Cémara o
Pés-Camara

Tubeira

Figura 2.2 - Esquema dos componentes de um FPH.
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2.1.1. Projeto da Camara de Combustéo.

O didmetro e o comprimento da camara de combustdo sdo determinados pela configuragdo
do grdo. A camara de combustdo precisa ser grande o suficiente para conter o gréo
combustivel e 0 seu comprimento é comumente aumentado para maximizar a mistura e a

combustao.

Neste trabalho foram utilizados varios motores, o que implica no uso de véarias camaras de

combustdo, que estdo apresentadas no capitulo 3.

2.1.2. Sistema de Injecao.

De acordo com Sutton (1992) pode-se utilizar nos FPH qualquer tipo de injetor projetado
para foguetes liquidos, alguns, contudo, sdo exclusivamente empregados em motores
hibridos. H& dois tipos basicos de projetos de injetores: o primeiro injeta o oxidante
diretamente através da porta de combustdo e o segundo injeta 0 oxidante para dentro da
pré-camara, onde ele €, em grande parte, gaseificado e aquecido antes de escoar através da

porta.

Injecdo direta é preferencial em projetos envolvendo motores de pequeno porte com uma
Unica porta de combustéo, que deve ser sempre a escolha ideal nesse sistema propulsivo.
Nos motores com grandes didmetros, e envolvendo portas multiplas, € preciso uma pré-
camara para vaporizar o oxidante e promover uma condi¢do de entrada uniforme nas

diversas camaras de combustio, Humble et al. (1995).

2.1.3. Pés-Camara de Mistura.

Como a camada limite define a geometria ao longo da porta de combustdo, as
concentracOes variam perpendicularmente a porta. Se propelentes sdo liberados ao fim da
porta pode ocorrer combustdo incompleta. Para um melhor emprego dos propelentes, estes
devem ser gaseificados e misturados para se ter um processo de combustdo mais completo

antes que o0s gases quentes cheguem a tubeira.
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Para melhorar a combustéo é necessario dispor de um volume adicional que funcione como
uma camara de mistura com geracdo de vortices. Algumas tecnologias sdo empregadas: um
bocal submerso, injecdo de um gas ou de alguma quantidade de oxidante na extremidade

final da camara.

As tecnologias mais empregadas valem-se do alongamento da camara e do uso de uma

tubeira submersa. Tipicamente, a secdo de pos mistura tem uma razao L/D de 0.5a 1.0.

De acordo com Humble et al. (1995). Para acomodar esse volume, simplesmente aumenta-

se 0 comprimento da camara de combust&o.

2.1.4. Tubeira.

A tubeira é um dispositivo importante do motor cujo objetivo é receber os produtos da
reacdo de combustdo a uma alta temperatura e baixa velocidade e os acelera até atingirem a
velocidade sbnica na sua garganta, ou secdo critica. Na sequéncia, 0s gases quentes

expandem na parte divergente da tubeira atingindo a velocidade desejada.

Para foguetes de sondagem, veiculos lancadores, misseis balisticos ou qualquer outro
engenho que voe verticalmente, uma tubeira otimizada para operar ao nivel do mar sera

ineficiente em altitudes elevadas.

Quando se opera fora das condi¢cBes de projeto, ocorrem fendmenos indesejaveis que
reduzem o desempenho da tubeira. Numa expanséo ineficiente a onda de choque criada na
secao de expansédo da tubeira migra procurando o local exato onde a diferenga de pressao e
nula. Este efeito pode ndo ocorrer no plano normal ao eixo do motor e pode causar
deslocamento do vetor do empuxo, resultando em um veiculo altamente instavel, fora de
controle, ou que necessite de uma forca excessiva para o controle da trajetoria e da

manutencdo de altitude.
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2.1.5. Sistema de Controle do Vetor Empuxo.

Técnicas de controle de vetorizacdo sdo as mesmas dos motores solidos com uma Unica
excecdo, o controle realizado através de injecdo liquida — Liquid Injection Thrust Vector
Control (LITVC) — é de facil uso nos foguetes hibridos, pois o sistema utiliza uma pequena
parcela liquida do oxidante. O preco que se paga por essa adicdo de massa liquida é

pequeno e facilmente calculado no desenvolvimento do projeto.

2.2. ESCOLHA DO PROPELENTE

Uma decisdo muito importante ao se projetar um sistema de propulsdo para determinada
missdo é a escolha dos propelentes. Aspectos como nivel de desempenho, custos dos
propelentes e impacto a0 meio ambiente devem ser levados em conta. Fatores como
seguranca e facilidade de operagéo sdo fundamentais na escolha do sistema, bem como os

objetivos especificos que se deseja alcangar.

Dentre os foguetes quimicos, os foguetes a propelentes solidos sdo os de mais simples
manufatura e desafios tecnolégicos menos complexos, mas no geral ndo sao
ambientalmente corretos e devido a presenca conjunta do oxidante e combustivel na

camara de empuxo oferecem alto risco de explosao.

Os foguetes a propelentes liquidos, em contrapartida, apresentam maior complexidade
tecnoldgica e sdo de custo mais elevado, no entanto, dettm os melhores niveis de
desempenho dentre os propelentes quimicos. Os foguetes a propelentes hibridos séo
atrativos em relacdo aos foguetes sélidos devido ao maior desempenho e oferecem custos

menos acentuados em relagdo aos motores liquidos.

A vantagem que um sistema de propulsdo pode deter sobre outro reside em conseguir
diminuir os custos, aumentar a seguranca e ser ambientalmente menos lesivo. Salvo alguns
obstaculos tecnoldgicos, citados anteriormente, como baixa taxa de regressdo, baixa
densidade volumétrica e uma combustdo menos uniforme em relacdo aos sélidos e menos

eficiente em relacdo aos liquidos, os foguetes hibridos abrem uma nova possibilidade para
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veiculos lancadores, foguetes de sondagens e na substituicdo de boosters solidos

atualmente utilizados, por exemplo, no Space Shulttle.

Como mencionado anteriormente, a combinacdo usual dos propelentes para foguetes
hibridos ¢ o oxidante liquido e o combustivel solido. No entanto, pode-se utilizar um
oxidante solido como, por exemplo, o perclorato de aménia, e um combustivel liquido,
como a querosene, hidrazina ou hidrogénio liquido, Humble et al. (1995). Essa ultima

combinagdo é comumente denominada de hibrido reverso.

Os combustiveis dos foguetes hibridos, com poucas excec¢des, sdo polimeros a base de
carbono em forma de plasticos ou borrachas. Exemplos de combustiveis tipicos incluem
acrilico (plexiglass), polimetil-metacrilato (PMM), polietileno (PE) e polibutadieno (PB).
Esses polimeros tém nas terminacGes de suas cadeias hidroxilas e carboxilas, Sutton
(1992).

Originalmente, a maioria das pesquisas em combustdo dos hibridos utiliza 0 PMM devido
ao baixo custo, facil acesso, transparéncia, 0 que 0 torna uma boa escolha para
demonstraces do modelo balistico. No entanto, 0 mais popular combustivel hibrido é o
polibutadieno com uma hidroxila na terminacdo, hydroxyl-terminated polybutadiene —

HTPB —, uma borracha que é extremamente segura para manipulagéo.

Tipicamente, os combustiveis a base de polimeros ndo possuem massa especifica tdo alta
guanto as que sdo encontrados para os FPS. Desta forma, € comum em foguetes hibridos, a
adicdo de metais pulverizados, como aluminio, no polimero para aumentar a densidade do

propelente e, consequentemente, reduzir o volume do motor, Chang (2005).

Na lista de oxidantes, largamente usados nos FPH, pode-se citar o oxigénio (O,) liquido ou
gasoso, perdxido de hidrogénio (H.0,), tetroxido de nitrogénio (N,Og4), éxido nitroso
(N20) e fldor.

Em algumas ocasides € comum o uso de negro de fumo, em foguetes hibridos. Esta

substancia é um po6 preto de baixa densidade com uma consisténcia similar a um talco

comercial.
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Mistura-se 0 negro de fumo ao combustivel para reduzir a absorcdo interna de calor pelo
combustivel devido a radiacdo. A mistura aumenta a taxa de regressdo do combustivel,
pois concentra a absorcdo do calor perto da superficie do combustivel e inibe a
transferéncia de calor por radiagcdo para a parede do motor. Usualmente, a quantidade de
negro de fumo adicionada € inferior a 1%, desta forma a adi¢do tem efeitos minimos nos

parametros termoguimicos, como, por exemplo, a temperatura da chama.

Outra peculiaridade dos sistemas hibridos é garantir que o propelente injetado liquido
vaporize adequadamente. A ndo vaporizacdo adequada pode conduzir a problemas de
consumo do combustivel préximo a pré-camara, que influencia a forma com a qual o

escoamento liquido vai colidir com o combustivel sélido.

Estes fatores podem alterar a eficiéncia da combustdo. Humble et al. (1995) mostra como é

pOSSI'VE| contornar esses entraves:

e Injetar um fluido hipergodlico dentro do escoamento de oxidante: a reacdo
quimica do fluido hipergélico com o oxidante criara calor suficiente para
vaporizar o oxidante que ndo reagiu. Um liquido hipergélico tipico para o
oxigénio é o trietil aluminio (TEA). A hidrazina forma um par hipergdlico
com o tetroxido de nitrogénio.

e Injetar gases quentes provenientes de um gerador de gases: gases quentes
podem ser gerados através de um gerador de gas separado e entdo alimentar
a regido de pré-camara para vaporizar o oxidante liquido. Um sistema que
obteve sucesso usa um gerador de gas hidrogénio/oxigénio [CSD/NASA,
1993].

e Usar um monopropelente para gerar um oxidante quente. O melhor exemplo
desta aproximacéo é a decomposicdo catalitica do peroxido de hidrogénio
liquido introduzindo oxigénio quente (hidrazina pode também ser usada
para hibridos reversos). Este sistema se parece com o gerador de gases

descrito anteriormente.

A escolha da combinacdo dos propelentes pode ser realizada considerando o peso

de dois fatores:
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Quantitativo: A qualidade do projeto do veiculo estabelece niveis de
desempenho, usualmente em termos da massa do propelente e do impulso
especifico. Um limite inferior toleravel para o impulso especifico acaba por

eliminar algumas possibilidades. Por exemplo, se € necessario um I, no

vacuo maior que 340 segundos pode ser necessario se limitar ao uso de O;

ou fluor. A caracterizagdo do desempenho nos FPH € feita analisando o |,

e ¢ . A vantagem de se usar ¢ é que é funcio Unica da temperatura e das
propriedades do gas e € independente do projeto da tubeira.

Qualitativo: uma vez estabelecidas as possiveis combinacdes que satisfazem
as exigéncias de desempenho, selecionam-se 0s propelentes com base no
controle da estabilidade, transporte, ignicdo, toxicidade, dentre outros
fatores. A tabela no apéndice D lista alguns oxidantes amplamente usados.
A escolha do combustivel normalmente depende do custo e do processo
exigido na confeccdo do grdo combustivel. Por exemplo, freqlientemente se
usa HTPB, devido a grande experiéncia na sua manipulacdo como uma
massa plastica em foguetes sélidos. Polietileno pode ser adquirido em uma
forma granular, aquecido em um forno, e re-solidificado em qualquer
configuragdo desejada. PMM ndo é extensamente usado em motores de
grande porte, pois tem uma tendéncia de rachar quando submetido a carga

de calor.

BALISTICA INTERNA DOS FOGUETES A PROPELENTES HIBRIDOS.

O projeto dos Foguetes a Propelente Hibrido (FPH) depende unicamente da natureza da
combustdo hibrida ou balistica interna. Humble et al. (1995) diz que a questdo principal
que deve ser respondida é como o combustivel solido vaporiza e entra na porta para a

combustdo e, mais especificamente, quao rapido regressa.

Intuitivamente, pode-se postular que a quantidade de oxidante liquido escoando através da
camara de combustdo afeta o empuxo produzido; esse postulado tem base tedrica e
comprovacao experimental. Entdo, a taxa de queima do combustivel sélido, ou taxa de

regressdo, é também uma funcéo da taxa de escoamento do oxidante.
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Na camara de combustdo de um foguete hibrido, um liquido atomizado ou vaporizado
escoa na porta de combustdo e reage proximo a superficie do combustivel sélido. De
acordo com Humble et al. (1995), os fatores que controlam a combustdo s&o a taxa de calor
transferida para a superficie sélida e o calor de vaporizacéo da fase sélida do combustivel.
O fluxo massico de oxidante determina a taxa de calor gerada na zona de combustéo e,
consequentemente, o calor transferido e o nivel de empuxo. O fenbmeno da combustao €
semelhante a uma chama de difusdo turbulenta, com a zona de chama estabelecida dentro
da camada limite, como mostra a figura 2.3.

Perfil de Perfil de
peraTa Extremidade da camada limite

velocidade
Escoamento 5 Zona de chama
Vu Vh /

Linha central daporta —————— —— e T
Difusdo de Oxidante

Oxidante e gases queimados
=i
Combustivel e gases queimados

Difusido do Combustivel

Figura 2.3 - Esquema da zona de combustdo de um FPH tradicional,
como o HTPB, Humble et al. (1995).

Pode-se convenientemente representar esse processo através de um modelo idealizado com
uma linha de descontinuidade separando o fluxo de combustivel do fluxo de oxidante. A
queima, com taxa infinita, ocorre no encontro dos fluxos (razdo estequiométrica),

definindo uma linha fina onde surgem os produtos da combust&o.

No caso real de combustdo com taxa de reacéo finita, a zona de chama é engrossada com
gradientes continuos tanto na temperatura quanto na composicao. O oxidante entra na zona
de chama através do ndcleo livre do escoamento, por difusdo, enquanto o combustivel
adentra a camada limite apds vaporizar na parede solida. A zona de combustdo é
estabelecida onde uma razdo de mistura aproximadamente estequiométrica é alcancada,
conforme Sutton (1992).
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Este modelo mostra que a zona de combustdo ocorre dentro da camada limite turbulenta e

a uma determinada distancia da parede sélida. A velocidade axial na chama (V) é também

menor que a velocidade na borda exterior da camada limite (V).

De acordo com Humble et al. (1995) medidas experimentais usando oxigénio gasoso
reagindo com Plexiglass tém confirmado esse modelo simplificado, que é usado para

desenvolver o tratamento matematico da combustéao.

Na equacdo da taxa de queima, estado padrdo, o calor transferido da chama para a

superficie do combustivel (QW) ¢ exatamente balanceado pela vazdo massica do

combustivel vaporizado (mf) multiplicada pelo calor total de volatizagdo (m)

matematicamente expresso pela equacéo (2.1) .
Qw = mf ’ hv (21)
O parametro h, inclui trés termos:

a) O calor que aquece o0 solido até a temperatura de vaporizagao;
b) Energia para a despolimerizagéo;

¢) O calor de vaporizagéo;

Em certos polimeros (cross-linked), rachaduras podem ocorrer gerando diretamente

fragmentos de gases, tais como H, e CH,, em um processo de nao equilibrio. Portanto, h,é

a quantidade de calor necessaria para decompor o combustivel sélido em vapores e

fragmentos que podem se mover até a zona de chama.

Devido a essa complexidade, a melhor determinacdo de h, é feita através de experimentos

de pirdlise em laboratérios. Nesses experimentos pode-se diretamente medir o calor de
gaseificacdo, ou analisar a composi¢cdo dos gases produzidos, permitindo assim o calculo

de h, através do calor de formagéo.
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Humble et al. (1995) apresentam uma equacao para a taxa de regressdo do combustivel

solido, a partir da equacéo (2.1), de forma a simular ao proposto em Sutton (1992):

0.2 G 0.8
r=o.03(ﬁJ 2 g (2.2)
XJ) Py

A taxa de regressdo do grdo combustivel sélido (r) ¢ funcdo do coeficiente de

insuflamento - blowing coefficien, (B) O coeficiente de insulflamento ndo é apenas um
parametro aerodindmico, mas também um parametro termoquimico, e a dependéncia da
posicdo axial dentro da camara de combustéo (x) é da mesma ordem que B na equacéo
(2.2). Esta expressdo é frequentemente simplificada com o propdsito de projeto preliminar

englobando os efeitos de x e B, densidade do combustivel (,of ) e viscosidade do gés(y)

em um Unico parametro, a.

Segundo Sutton (1992), o resultado da simplificacdo da equacgéo (2.2) é, ndo sé conservar a
forma funcional, como também ajustar as constantes a e n utilizando dados experimentais

obtidos da caracterizacdo de uma combinacéo especifica de oxidante e combustivel.

De acordo com Humble et al. (1995) e Sutton (1992), a mais frequente forma de
caracterizacdo da taxa de regressdo do combustivel solido para a avaliagdo em engenharia
é representada pela equacao (2.3):

r=a-G,, (2.3)

As constantes a e n séo obtidas diretamente de dados experimentais e G, é o fluxo de

massa de oxidante por unidade de &rea.

Gy =—"= 2.4
T @4

port

Karabeyoglu et al. (2005) explica que devido a separacdo do propelente em duas fases 0s

foguetes hibridos sdo forcados sempre a operar em uma configuracdo heterogénea na
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camada limite. Tipicamente o processo de combustdo dos foguetes hibridos é limitado pela
difusdo, fazendo a taxa de queima do combustivel primariamente dependente do fluxo de

massa.

Na prética, um projeto balistico preciso de um sistema de propulsdo hibrida necessita de
um completo entendimento da dependéncia da taxa de regressdo em relacdo ao fluxo de
massa e de outros parametros operacionais chave, como a pressao e o comprimento do
grdo. Essa relacdo funcional é conhecida como “Lei da taxa de regressdo” e cada
combinacdo de propelente tem uma Unica formula para a taxa de regressdo devido as

diferencas das propriedades termofisicas e termoquimicas entre os propelentes.

No entanto, o modelo de queima aplicado aos combustiveis hibridos tradicionais ndo pode
ser totalmente aplicado para a taxa de regressao da parafina. A figura 2.4 ilustra 0 modelo
balistico da queima deste combustivel, modelo proposto por Karabeyoglu et al. (2004), em

pesquisa da Universidade de Stanford.

r u
00 Gotas ch d
) Reagindo amaade
° g/ 5 / Difuséo
® Q ©
e m——N Frentes

de Onda

[4

[ S Q Y Q 0 Q
D
Camada Liquida

Grao Combustivel

Figura 2.4 - Modelo do processo de queima da parafina.

Segundo esse modelo, gotas do combustivel se desprendem do filme liquido formado na
superficie do gréo e sdo postas a vaporizar e reagir no escoamento central. Desta forma
somam-se 0s efeitos: da chama de difusdo, da formacao das gotas e das frentes de onda no
filme liquido da superficie do combustivel. Isto faz com que a taxa de regressdo da
parafina seja superior a dos combustiveis hibridos tradicionais. De acordo com
Karabeyoglu et al. (2005) o modelo se aplica muito bem no que tange ao entendimento do

fendmeno fisico e na forma de se estabelecer os parametros balisticos.
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2.4. FATORES QUE INFLUENCIAM A TAXA DE REGRESSAO.

A taxa de regressdao do combustivel solido nos FPH é funcdo do fluxo de massa de

oxidante (G, ), que por sua vez, é funcdo da vazdo massica de oxidante (m,) e da

geometria da porta de combustéo.

2.4.1. Sistema de Injecao.

Segundo Humble et al. (1995) o injetor de propelente é a peca fundamental do sistema
propulsivo e um bom projeto implica num melhor desempenho do motor. O sistema de
injecdo liquida é dividido em duas grandes categorias: colidentes (impinging) ou ndo-
colidentes (nonimpinging). Quando o jato é colidente existe uma colisdo entre os jatos
liquidos dos propelentes para atomizar a corrente. Uma placa injetora tipica incorpora

duzias ou até mesmo dezenas de injetores individuais, Sutton (1992).

Nos motores a propelentes hibridos tem-se, geralmente, apenas um fluxo de oxidante
escoando através do sistema de injecdo para a cdmara de combustdo. No entanto, podem
ocorrer algumas excecdes, por exemplo, no caso de um sistema de ignicdo de um motor
hibrido ser composto por um conjunto bipropelente liquido hipergolico que compartilhe a

placa injetora com o oxidante do sistema hibrido.

Quando o oxidante entra no motor ele se choca contra a superficie solida do grédo
combustivel submetendo-se a uma serie de eventos que culminam com as reacGes de
combustdo. Todos esses processos ocorrem em uma pequena escala de tempo e de
comprimento. Analisando cada um desses processos como uma série de eventos separados,
pode-se fazer uma analise mais detalhada do sistema de injecdo, conforme descrito em
Tamura (1999).

No projeto preliminar, precisa-se apenas de algumas informagdes basicas: tipo dos

elementos do injetor, nimero de elementos do injetor e as dimensdes aproximadas. Estimar

essas caracteristicas € relativamente facil, no entanto, verificar se essas estimativas estdo
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corretas € dificil, mas pode-se, com um bom grau de confianca, estabelecer alguns

critérios.

Segundo Humble et al. (1995), os critérios de sele¢do incluem:

O desempenho do injetor e do motor sob condicGes de operagéo similares as

condicdes de uma determinada misséo.

e Somente os requisitos da missdo que podem favorecer um tipo de injetor a
outro.

e O efeito do tamanho da gota sobre o desempenho do injetor usando o
mesmo propelente ou similares.

e O numero de elementos injetores necessarios.

e Complexidade do sistema injetor.

e Um banco de dados completo e de qualidade sobre um tipo de injetor em

particular para o propelente selecionado.

Uma vez especificada a queda de pressdo total desejada no injetor pode-se determinar o
numero de elementos do injetor. Essa determinacdo parte da taxa da vazdo massica total do
propelente, usando a base de dados relativa a taxa de vazdo maéssica por elemento de

injecdo que se dispde.

A vazdo massica de oxidante pode ser medida de varias formas, através de um orificio
sonico, por um venturi calibrado — ambos inseridos na linha principal do oxidante — ou pela
medicdo da massa de oxidante contida em um volume de controle ao passar pelos furos de
um injetor. Para as medidas com o orificio sénico (que € valido para os orificios durante o0s

testes), a vazao massica pode ser expressa como:

mox = pf AJer /Cox (25)
E sugerido na literatura, Marxman et. al. (1964), que a taxa de regresso instantanea local
dos combustiveis de foguetes hibridos depende do fluxo de massa total local instantanea.

Entretanto, é mais conveniente apresentar a lei da taxa de regressdo de um propelente em

termo da variacdo espaco-temporal da taxa de regressdo média em funcdo da variacéo
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espaco-temporal do fluxo de massa médio. O fluxo de massa médio pode ser encontrado

baseando-se nas variacdes do diametro médio da porta de combustéo,

& 16m,, (2.6)

Yox(d+d,)

A selecdo do fluxo massico de oxidante (G, )sobre o fluxo méssico total (G, )é

completamente arbitraria, pois ambos 0s casos podem ser corrigidos pela razdo de mistura
média O/F do motor. A férmula de correcdo para o caso do fluxo de massa de oxidante é

dada pela equacao (2.7) e a sua deducdo pode ser encontrada em Karabeyoglu et al. (2004).

gl mj{(l_n)/[(“o;FTn ‘1]%} @)

Lacava et al. (2004) destacam que os dados necessarios para o projeto de atomizagdo nos

injetores pressure-swirl sdo: as propriedades do liquido (densidade, superficie de tensdo e
viscosidade), as caracteristicas do ambiente de descarga (pressao e densidade do ambiente)
e as condicdes de injecdo do liquido (i.e., a taxa de vazdo de massa e a diferenca de presséo
na injecdo). O nimero do escoamento, FN , é calculado usando-se a equag&o:

m

EN = ox 2.8
Pox - AR, &9

(02,4

O didmetro de descarga do bocal (DO) precisa ser escolhido e 0s outros parametros
geométricos da atomizacdo restantes sdo obtidos considerando o seguinte grupo
adimensional: (Ap/DS-DO), (D,/Dy,), (L /D), (L,/D,) e (Lp/Dp); onde A, é a érea

total da porta de entrada do injetor. Os outros parametros geométricos importantes séo

mostrados na figura 2.5.
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Bocal

Camara do atomizador Passagens tangenciais

Figura 2.5 - Esquema de um sistema de injecdo pressure-swirl, Lacava et al. (2004).

Devem ser levadas em conta, também, as limitagcGes do processo de manufatura. Os outros
dois grupos adimensionais, i.e., (Ap/DS : DO) e (D,/D,), ttm uma consideravel influéncia
no coeficiente de descarga, Cd , que pode ser calculado por:

m

ox (2.9)

A)r \lz'pox 'Apox

Cy =

No projeto, as dimenses criticas de atomizacdo sdo aceitas ou descartadas, dependendo
dos valores calculados para o semi-angulo do spray (H)e 0 didmetro médio da gota. O
semi-angulo (49) pode ser estimado pela expressdo desenvolvida por Giffen e Muraszew
(1953) para um injetor vortical atomizado por pressao (pressure-swirl atomizer):

(7[/2)-C

send = m (2.10)

Onde K=A, /D, -D, e X ¢ arazdo entre a area de ndcleo de ar (A,) e a area do orificio

da saida do bocal, cujo didmetro é dado por:

D, =2 |— N (2.12)

(1= X)V2
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Com o numero de escoamento FN e o cone do semi-angulo do spray (6’) obtidos das

equacOes (2.8) e (2.10), pode-se estimar a espessura do filme liquido na extremidade do

bocal, h,, como sugerido por Couto et al.(1987):

~0.00805- FN -4/ p,,
- D, cos@

hy (unidade MKYS) (2.12)

A velocidade ideal (UO) do liquido na extremidade do atomizador ¢é dada por,

U, = /ﬂ (2.13)
Pox

Admitindo que o colapso do ligamento com diametro D, ira gerar uma gota pode-se

afirmar que o didmetro médio Sauter (SMD) da gota € dado por:
SMD =1.89D, (2.14)

Onde D, é obtido atraves da seguinte equagao:

0,2
h402 % h2p4u7 %
DL=O,9615COS<9[ 0 J |14 2,6, cosO| —=—°

Uy 020 2p’0°

Se o semi-angulo (&) e o SMD estimados anteriormente ndo sdo adequados para 0s

propdsitos do atomizador deve-se escolher um novo conjunto de dimensdes.

2.4.2. Configuracao Interna do Grao Combustivel.

O numero e a configuragdo das portas de combustdo interferem, também, na taxa de

regressdo. A geometria mais simples é uma porta cilindrica, Unica e simples. Quando
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maultiplas portas sdo necessarias 0 corte da secdo circular ndo € eficiente, pois o

espacamento entre as portas ndo é uniforme.

Das varias opcOes de projetos com multiplas portas com secdo circular, o agrupamento de
sete cilindros € um dos mais efetivos devido ao melhor empacotamento em um cilindro de

grandes dimensdes, com perdas de volume minimas entre os cilindros internos.

A figura 2.6 mostra um exemplo de como a eficiéncia volumétrica do combustivel (volume

do combustivel/volume da camara) e a razdo comprimento/diametro do gréo (L/D)variam

com a massa total do grdo combustivel.

A porta simples circular é volumetricamente mais eficiente para massa de combustivel
inferior a 700kg, no entanto, a razdo L/Dcomega a crescer. Em contrapartida, a
configuracdo com varias portas de combustdo mostra-se razoavelmente constante, em
termos de eficiéncia volumétrica, para uma modesta faixa de 50% a 58% , com a grande
vantagem de fornecer uma melhor compactacdo acarretando em uma pequena variagao da

razdo L/D em uma faixa de 2 a 6.

O namero em parénteses indica a razao L/D

(10,2)

Porta circular simples

8090 =
70%0 = .
° Sete cilindros
1] =
60% 5.2) /
50% — S Y

40% —

Eficiéncia Volumétrica

30%

400 800 1200 1600 2000 2400 2800

Massa do Grio Combustivel (kg)

Figura 2.6 — Eficiéncia volumétrica e razdo L/D da camara. Humble et al. (1995).
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A figura 2.7 mostra as configuracbes mais tipicas da porta de combustdo do gréo
combustivel nos FPH. Nota-se que para duas portas, o projeto satisfatorio é o double-D. A
configuragcdo mais comum de grdo com Vvérias portas de combustdo é o wagon wheel (roda

de vagéo).

Se 0 nimero de portas for grande, superior a sete, a secdo transversal da porta pode ser
aproximada por um triangulo. Para uma descricdo mais precisa do contorno da queima,
pode-se basear a geometria sobre um “pie-sector” (a base da secdo segue a curva de fora da
parede do grdo, tornando a geometria um pouco mais complicada que um triangulo

simples).

Chlindrical

4-Fort Wagon Whee! Wagarn Wheel Dauble Row

Figura 2.7 - Geometrias mais comuns utilizadas em FPH, Humble et al. (1995).

Para determinar a configuracdo inicial da porta de combustéo é necessario, primeiramente,

selecionar o nimero de portas (N). Como discutido acima, o nimero de portas é

conseguido pela maximizacdo da eficiéncia volumétrica, sujeito a configuracdo do
envelope. A principio ndo se pode saber o nimero de portas, € necessario observar varios

casos individuais para a determinacdo deste nimero.

Ao determinar o fluxo inicial de oxidante (Goxi) é possivel obter a area inicial da porta,
relacdo que é dada pela equacdo abaixo,
m; G

G, = NAI,)i = (O/T:') (2.15)
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Onde G, ¢é o fluxo de massa inicial de combustivel, m, é a vazdo massica inicial de
combustivel, N € o nimero de portas de combustdo, A, € a area inicial da porta de
combustdo, G,, € o fluxo de massa inicial de oxidante e (O/F). & a razdo de mistura

inicial. O comprimento do gréo pode ser simplificado pela expressao (2.16).

L, = ox (2.16)

g > _
(7)., o >
F g 1000

Sendo o didmetro médio da porta (5

p) a média entre o didmetro externo do grdo e o

didmetro inicial da porta de combustdo. Ao final da queima é consumido todo o volume de

combustivel,

V, =—- (2.17)

Assumindo que o comprimento da porta ndo muda (caso mais comum) obtém-se a area da

secdo transversal,

Vf
Ag =+ A, (2.18)

Ao se combinarem as equacgOes (2.17) e (2.18) obtém-se o diametro final da porta de

combustéo, expresso por:
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3. BANCADA EXPERIMENTAL E METODOLOGIA

Neste trabalho foram empregados, basicamente, dois bancos de prova. Um no Laboratorio
de Energia e Ambiente — LEA — da Universidade de Brasilia e outro no Laboratério de
Combustdo e Propulsdo do Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais — INPE —, no
municipio de Cachoeira Paulista - SP. Neste capitulo apresentam-se os bancos de prova e

0s métodos empregados nos ensaios e na interpretacdo dos dados experimentais.

3.1. BANCO DE TESTE EM ESCALA DE LABORATORIO.

3.1.1. Banco de Teste Estatico Vertical (BEV).

O BEV foi o primeiro banco de testes a ser utilizado neste trabalho, localizando-se no
LEA-UnB. A figura 3.1 mostra um esquema do BEV com o0s principais sistemas e
subsistemas do propulsor, sistema de aquisicdo de dados, sistema de armazenamento e
alimentacédo de propelente. Todos os testes com o motor HP-1 (Hibrido a Base de Parafina
n° 1) foram realizados nesse banco de trabalho.

Sistema de

aquisicio de
dados

Computador

/

&

Cilindro de
[ }tidn nitroso
Controle geral
das vilvulas do
/ sistema
e /.i ——

elétrico-pneumsitica

Célula de
carga

Motor
hibrido

Figura 3.1 - Esquema do BEV, onde o propulsor pode ser testado em posic¢éo de voo.
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Na figura 3.2 pode-se ver o propulsor HP-1 e os principais subsistemas para 0 ensaio
vertical. O motor consiste em um mono-cilindro de aco 1020, com 300 mm de
comprimento e 75 mm de diametro interno. Na parte inferior observa-se uma valvula
eletro-pneumatica, que controla remotamente a injecdo de oxidante e é parte do sistema de

alimentacéo.

Todos os testes usam como oxidante o Oxido nitroso, devido a caracteristica auto-
pressurizante e por se manter em estado de liquido saturado nas condicGes de aplica¢do do
presente trabalho. Esse fato exclui a necessidade do uso de um liquido pressurizante ou

uma turbo-bomba para manter a injecao de oxidante liquido na cdmara de combust&o.

O sistema de aquisicdo de dados, figura 3.3, € composto de um sistema multifuncional,
modelo NI AT-MIO-16E-2 (National Instruments). Os elementos primarios sdo uma célula
de carga tipo MATC — 1,5t (Micro-Analise), um transdutor de pressdo Wika, modelo ECO-
1, 60 bar, e um transdutor de pressao B&K de 200 bar. Todos os dados foram processados

numa plataforma Lab View e pds-processados em uma planilha de trabalho.

Na figura 3.4 pode-se ver 0 BEV sendo preparado para teste. O tanque de alimentacéo é
visto acima do motor HP-2, ambos manufaturados em ago inox. Este tanque funciona
como volume de controle, a valvula elétrico-pneumatica regula a passagem do oxidante

para dentro da cdmara de combust&o.

Figura 3.2 - Propulsor HP-1 — Hibrido a base de parafina n°1. No detalhe pode-se observar
a valvula de controle do sistema de injegdo de oxidante.
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pressiio % Célula de Transdutor de
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== wE
OroAE
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Plataforma LabView

Figura 3.3 - Sistema de aquisicao de dados que permite acompanhar, em tempo real, 0s

niveis de pressdo na camara, pressao na linha de alimentacdo de oxidante e 0 empuxo.

Figura 3.4 - Procedimento final de montagem do BEV e o motor HP-2.

(Hibrido a base de parafina n°2)

3.1.2. Banco de Teste Estatico Horizontal (BEH).
A mesa de ensaios horizontais, figura 3.5, foi projetada com o intuito de continuar o

trabalho académico. Nesse banco € que se procura estudar os principais parametros que

interferem no rendimento do motor e nas caracteristicas do combustivel.
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O funcionamento na horizontal permite maior rapidez de montagem, agilidade de
instrumentacdo e garante que a parte da parafina liquida produzida logo apds o
desligamento do motor néo seja perdida, 0 que pode acontecer em caso de um ensaio na
vertical, acarretando numa leitura erronea, principalmente na taxa de regressdao do gréo

combustivel solido.

O propulsor HP-2 é um mono-tubo de aco inox de 600 mm de comprimento, 74 mm de
diametro interno e 7 mm de espessura. Acompanha o conjunto, um tanque de alimentagédo
de oxidante, também em aco inox, com 1.000 mm de comprimento e 89 mm de didmetro

interno.

A transferéncia do oxidante do cilindro de abastecimento (fornecido pela companhia da

qual é adquirido) para o tanque de alimentacdo € realizada sob controle de uma vélvula
solendide ASCO, pressdo de gas 102kg/cm? — 110/120 V. Um segundo duto leva o

oxidante do tanque para o motor, assistido por uma valvula elétro-pneumatica
VALMICRO, modelo ATO51.

A pressdo no tanque de oxidante € monitorada por um transdutor de pressdo de 100 bar,
fabricado pela WIKA do Brasil. O controle da temperatura do tanque de alimentagédo €
feito através de um termopar tipo K. Na figura 3.6 apresenta-se uma vista lateral da BEH,

com o propulsor HB-3/SD2, alguns minutos antes do teste estatico.

O propulsor HP-3/SD2 (Hibrido a base de parafina n°3 — SD2) é um mono-tubo de
aluminio 6065, com 117 mm de didmetro interno, 1,5 mm de espessura e 500 mm de

comprimento. Este motor € um precursor do motor do foguete SD2.

O sistema de controle de aquisi¢do de dados do BEH é a placa AC2122 para o barramento
ADS2000IP da Lynx. Essa placa possui um conversor A/D que permite, através do
barramento ADS2000, a expansdo das entradas analdgicas com a inclusdo de modulos
condicionadores de sinais do tipo Al2161. O modelo de raque onde a placa AC2122 esta
inserida permite o uso de 4 modulos de condicionamento, cada modulo comporta 8

entradas analdgicas.
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A placa AC2122 possui um conector de rede RJ45 que permite o seu interfaceamento com
microcomputador através de rede internet de 10 Mbps. A AC2122 € conectada ao
adaptador de rede do microcomputador através de um cabo de rede UTP CAT5 com

pinagem direta.

O software que faz a interface entre o sistema de aquisicdo e 0 microcomputador é o
AgDados 7. A funcdo deste programa é adquirir sinais e armazena-los em séries temporais.
Na figura 3.7 pode-se ver a mesa de controle. No microcomputador de aquisicdo esta
aberta uma janela do software AgDados 7, utilizado para coleta de dados. O sistema de

aquisicdo de dados é colocado na divisédo inferior da mesa, préximo ao computador.

Figura 3.5 - Esquema da mesa de empuxo na montagem do BEH. Em detalhe pode ser
visto uma ilustracdo do HP-2.
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Figura 3.7 - Mesa de controle composta pelo sistema de aquisicao, caixa de controle de

valvulas e bateria para se promover a ignicéo.

3.1.3. Banco de Teste do LCP — INPE.

Uma importante fase desta investigacdo experimental foi realizada no prédio de ensaios do
Laboratério Associado de Combustdo e Propulsdo (LCP) do Instituto Nacional de
Pesquisas Espaciais (INPE), no municipio de Cachoeira Paulista, interior do estado de Sao

Paulo.

Os testes realizados no LCP tiveram como principal objetivo o levantamento da curva para
determinacdo da lei de regresséo do par propelente Parafina — N,O, através de varios tipos

de placas injetoras, principalmente o sistema de injecéo de oxidante vortical atomizado.

Os ensaios realizados no LCP contavam também com um propulsor hibrido de 180 mm de
comprimento, 73 mm de diametro interno e 2,5 mm de espessura. Este propulsor foi aqui
denominado de PH-LCP e tem como base o empregado por Gouvéa (2007). A figura 3.8

mostra o propulsor PH-LCP e detalhe do bunker onde foram desenvolvidos os testes.

O sistema de aquisi¢do de dados era composto de uma célula de carga HBM de 500 N e
um transdutor de pressdo ECO-1 de 60 bar, fabricado pela Wika do Brasil. O controle do

oxidante da ignicdo foi feito por uma valvula solendide ASCO, pressdo de gas
102 kg/cm2 , € 0 sistema de alimentacdo de propelente era promovido pela valvula elétro-

pneumatica VALMICRO, modelo AT051.
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Um sistema LabView, figura 3.9, controlava a aquisi¢do dos sinais a uma taxa de 1.000
amostras por segundo. Este sistema é, também, responsavel pela abertura remota das

valvulas de ignicdo e do tiro. Todos os tiros sdo programados para uma duracdo pré-

determinada no sistema.

Figura 3.8 - Bunker do Laboratério de Ensaios — LCP. Nesse sistema foram realizados

mais de 30 ensaios validos.

Figura 3.9 - Interface Lab View, responsavel pela aquisi¢do dos sinais do sistema de

instrumentacao e pela abertura remota das valvulas de ignicéo e tiro.
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3.2. PROCESSO DE FABRICACAO DO GRAO COMBUSTIVEL.

A quantidade de parafina usada na manufatura do grdo combustivel é previamente definida
em relacdo ao diametro da porta de combustdo e o comprimento do grdo que se deseja

avaliar.

A seguir, sdo descritas as etapas para a producdo do grdo combustivel. De manufatura

simples e completamente segura.

1. A parafina é adquirida em forma granular, figura 3.10, em uma embalagem de 25
kg.

2. Do momento em que a parafina é retirada do seu recipiente a0 momento em que é
levada para ser fundida em um fogareiro simples, sdo observados os cuidados de
manuseio a serem respeitados em todas as etapas de producdo do grdo combustivel.

3. Todo o processo de fusdo é acompanhado de controle de temperatura com a ajuda
de um termémetro sem contato RayngerST fabricado pela Raytec.

4. Apos totalmente fundida, a parafina é retirada do fogo e posta para resfriar, o inicio
do resfriamento é concomitante com adi¢cdo do corante, a figura 3.11 mostra a
parafina fundida, adicionada de corante. Estimou-se que uma quantidade de corante
de 0,2% a 0,5% do total da massa fundida seja suficiente para propiciar a coloracéo
desejada. A adicdo do corante visa proteger as partes internas do grdo de
aquecimento de calor por irradiagdo térmica.

5. A temperatura de fusdo/solidificacdo da parafina é em torno de 55°C. Quando a
massa liquida de parafina e corante atingem uma temperatura inferior a 80°C ja é
possivel introduzir esse liquido em um tubo de Policloreto de Vinila (PVC). Néo é
aconselhavel a introdugdo da parafina no tubo de PVC a temperaturas proximas de
90 °C para evitar deformagdes no tubo.

6. A faixa de temperatura que a parafina foi introduzida no tubo de PVC esteve
sempre entre 68 °C e 75 °C. Em nenhum momento da fusdo a parafina foi exposta a
temperaturas superiores a 95 °C.

7. O tubo de PVC é tampado em ambas as extremidades e posto para centrifugar em
um torno da marca IMOR a rotacdo de 1400 rpm, figura 3.12, por um periodo
nunca superior a 2 horas e nunca inferior a uma hora. Este periodo depende do

comprimento do gréo e da porta de combustdo que se deseja obter. Para o grdo cujo
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10.

comprimento € de até 250 mm o tempo necessario da completa solidificacdo da
parafina foi de aproximadamente uma hora e meia. No caso de dimensdes
superiores, este tempo pode ser de até 2 horas, por exemplo, para 0 comprimento de
gréo de 450 mm.

A porta de combustdo simples e circular que é naturalmente formada com a
centrifugacdo da parafina é posteriormente usinada de forma a tomar o diametro
desejado com maior preciséo, figura 3.13.

Na fase de desenvolvimento do trabalho, conforme anteriormente citado, foram
utilizados quatro motores, com diametros internos diferentes. Frequentemente o
tubo de PVC também necessita de usinagem para se adequar as dimensdes da
camara de combustéo.

Em alguns casos a pos-camara de mistura foi utilizada. Na figura 3.14 pode ser
visto o componente. O objetivo da pds-camara de mistura, como foi exposto no
capitulo 2, é promover o restante da queima da parcela do combustivel que néo é
completamente concluida na cdmara de combustdo. Outro componente importante é
0 tubo de PVC que, além de servir como forma e suporte para a parafina no
momento da centrifugacdo, ajuda na protecdo térmica ao isolar a parede do motor

do grdo combustivel.

Figura 3.10 - Parafina antes da fuséo para a producdo do grdo combustivel.
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i
Figura 3.11 - Parafina em processo de resfriamento natural.

Figura 3.12 - O grdo combustivel de parafina no momento de sua centrifugacéo.

Figura 3.13 - Case de PVC e grdo combustivel de parafina do motor HP-1 apos a

centrifugacéo.
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Figura 3.14 - Grdo combustivel do motor HP-3/SD2; a p6s-camara de mistura de Celeron
melhora o desempenho do motor e ajuda a proteger termicamente a tubeira do foguete.

3.3. METODOLOGIA EXPERIMENTAL.

3.3.1. Metodologia para Medida da Taxa de Regressao da Parafina.

Para a caracterizacdo do par propelente parafina-N,O é fundamental o calculo da taxa de
regressdao do grdo combustivel sélido. Para possibilitar qualquer tipo de comparagdo e
validacdo dos testes a metodologia escolhida deve ser seguida em todas as etapas dos

[processos.

No presente trabalho foi adotada a metodologia proposta por Karabeyoglu et al. (2004) nos
testes executados na Universidade de Stanford e pelo NASA Ames Research Center. Essa
escolha se baseia no fato de a equipe de Stanford estar na vanguarda do estudo cientifico
desse combustivel. Adotando a metodologia proposta por esse grupo de pesquisa foi
possivel comparar os resultados deste trabalho aos publicados pela equipe estadunidense,

acumulando uma base de dados extensa.
Essa opcdo ndo parte, exclusivamente, do objetivo de comparacdo dos dados

experimentais. Pelo estudo realizado, mostrou-se que 0 processo de corre¢cao proposto por
Stanford é também adequado aos casos aqui tratados e a qualquer propulsor hibrido.
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A seguir sdo descritas as etapas seguidas para o calculo da taxa de regressao no presente
trabalho e a forma de aplicacdo da correcdo de Stanford. A taxa de regressdo é calculada

experimentalmente a partir da equacao (3.1)

d; ~d, (3.1)
2t '

I =

O diametro inicial da porta de combustéo ¢ medido diretamente, apds a manufatura do grdo
combustivel, através de um micrémetro ou um paquimetro. Nos testes aqui realizados, para
uma melhor definicdo do diametro inicial da porta, todos os graos foram usinados de modo

a terem um diametro inicial de porta de combustdo bem definido e uniforme.

A medida direta do diametro final da porta de combustdo fornece elevados erros devido a
dificil mensuracdo desta grandeza apds os testes, como pode ser visto na figura 3.15.
Assim, o método propde calcular o diametro final da porta de combustdo, pela equacéo
(3.2), a partir da medida da variacdo da massa de combustivel consumido. Determinando,

consequentemente, a taxa de regresséo.

, 4Am, [2
d, =[d"+ (3.2)

A variacdo da massa de parafina € medida com um grau de certeza superior ao diametro
final da porta de combustdo, o que justifica 0 do método. Segundo Karabeyoglu et al.
(2004), o principal problema da medida da taxa de regressdo da parafina reside na
estimativa do transiente de desligamento e ignicdo do motor. As figuras 3.17 a 3.19

mostram esses dois transientes.

O método de correcdo desenvolvido pela universidade de Stanford é baseado em uma
estimativa da mudanca do didametro da porta de combustdo durante o processo de transiente
da decaimento do empuxo. Desta forma, a taxa de regressdo € expressa pela seguinte

equacao:
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7= e 0, (3.3)
2t,

O termo d,. € a correcao proposta devido ao transiente de desligamento e € expresso pela

- ter

equacdo (3.4) e m,, € a vazdo massica de oxidante no inicio do evento de decaimento do

empuxo.

(2n+1)

d, = ({[(Zn +1/n)] (2”*1/7z“ )rfs -a-me [1— exp(—ntf 74 )]} +d f“”)]/ (3.4)

O tempo de queima t, € definido como o tempo entre a ignicdo e os eventos de fechamento

das valvulas. Esse tempo € obtido através das curvas de pressdo e empuxo, como pode ser
observado na figura 3.16.

A escala de tempo caracteristica do sistema de alimentagéo é definida como:
Tt :Vf /AbrC;x FZ (35)

Onde a constante de fluxo caracteristico é dada por,

r:\/;[z/(y_i_l):l(ﬁl)/z(%l) (3.6)

V, e o volume de oxidante transportado pelo sistema de alimentagdo, A, € a area do

orificio do sistema de alimentagdo e ¢, é a velocidade caracteristica para o gas oxidante a

pressdo ambiente.

O tempo caracteristico de esvaziamento do sistema de alimentacdo é estimado a partir dos
dados temporais da pressdo ajustando-os a uma funcdo exponencial. Desta forma, o erro

que seria introduzido usando equacdo (3.5) € eliminado.

Para certas condi¢des, 0 tempo caracteristico pode ser tdo longo quanto o tempo nominal

de queima. Nesse caso, a variavel temporal t, é definida como o tempo apds o fechamento

da valvula principal, quando a taxa de regressdo do combustivel pode ser desprezada.
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Na ampla maioria dos casos analisados até o presente momento, segundo os estudos da

Universidade de Stanford, a razdo t, /z,, € 1.0. A adogdo deste valor tem como precedente
a observacdo de que a razdo t, /rfs na correcdo da taxa de regressdo diminui

significantemente para valores maiores que 1.0 devido a natureza exponencial do

decaimento da vazdo massica.

O tempo de decaimento do empuxo (t,) é tomado desde o instante de fechamento das

valvulas até o completo desligamento do motor, nesse periodo ainda resta muito oxidante
nas linhas. Contudo, a taxa de regressdo pode ser negligenciada devido a baixa vazao
massica de oxidante. O oxidante que reside na linha ao final dos testes é o que leva ao uso

da equacéo (3.4).

O fluxo de massa médio de oxidante é dado pela equacédo (3.7). A vazdo massica média de

oxidante, m_, é determinada de forma independente, descrita no apéndice E. O termo d,,

ox !
é calculado na etapa anterior e a equacdo (3.7) € a correcdo de Stanford para o fluxo de
massa de oxidante.

= 16m

G

- T 3.7
" oz(d+d,) 3.7

Desta forma € possivel calcular a taxa de regressdo média e o fluxo de massa médio de
oxidante para um determinado ensaio. Cada ensaio define um par de coordenadas e apés
uma sequiéncia de testes é possivel tragar uma curva da taxa de regressao média em funcgéo

do fluxo de massa médio de oxidante.

Uma curva tipica € mostrada na secdo posterior, sendo regida pela lei de regresséo,
equacdo (3.8). Através dessa equacdo e dos pontos no gréfico é definido o valor das

constantes a e n.

|
ISR

(3.8)
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Figura 3.15 - Grédo combustivel de parafina ao término do teste. Devido ao estado do grédo
apos a queima, o diametro final da porta de combustéo € de dificil afericdo. 1sso mostra
que o calculo da medida da taxa de regressdo através da variagdo da massa de parafina

consumida se justifica.
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Figura 3.16 - Grafico da pressdo para os testes com o par propelente

parafina-oxido nitroso.
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Langada mao do grafico gerado pelos dados experimentais é calculado o primeiro valor das
constantes a e n. Esses valores devem ser corrigidos, pois na primeira iteracdo da
equacdo (3.4) faz-se uma estimativa inicial, utilizando os valores publicados para o par
propelente parafina-GOX. Assim, os valores das constantes sdo re-inseridos na equacao

(3.4) que fornece um novo valor de d,, .

Traca-se, novamente, o gréafico da taxa de regressdo pelo fluxo de massa de oxidante e
através da equacdo (3.8) sdo calculados novamente os valores de a e n. Esses passos sdo
repetidos até que a e n atinjam um critério de convergéncia onde os valores das

grandezas se tornem constantes.

A sequéncia de um ensaio ¢ mostrada nas figuras 3.17 a 3.19. O tempo de desligamento
pode chegar a trés segundos. Esse periodo é extremamente longo se comparado ao tempo

nominal de queima.

Se o tempo de queima for tomado como sendo o tempo desde o instante em que o motor
entra em funcionamento até a hora que é desligado, o erro na medida da taxa de regressdo
se torna consideravel. Isso se deve ao fato de o tempo de decaimento do empuxo, nesse
caso, ser erroneamente entendido como vazdo massica normal e ndo como residuo na
linha. Tal fato leva a pensar, inclusive, que niveis de pressao na camara estariam elevados,

0 que ndo corresponde a realidade.

Em alguns ensaios houve queima do tubo de PVC, logo apds o consumo total da parafina.
Esse fendmeno ndo prejudica o célculo da taxa de regressdao, pois o tempo nominal de
gueima é representado pelo tempo de cdmara pressurizada. A exce¢do é quando o tubo de
PVC queima simultaneamente & parafina, nesse caso o ensaio deve ser descartado, pois a
qgueima do PVC interfere na razdo de mistura.

Como é mostrado nas figuras 3.21 e 3.22, pode-se, facilmente, observar a transicao entre a
queima da parafina e a do PVC. A curva de pressdo para os testes onde ha queima do PVC
é dada na figura 3.20. E possivel notar que a transicdo entre os dois materiais ocorre onde

h& um pico de pressdo no grafico.
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Ienicio Ignicdo Ignigo

t=000s t=0.06s t=0.14s

Figura 3.17 - Sequéncia de ignicdo: o tempo de igni¢do nesse ensaio foi pequeno, 0,14
segundos, mas pode chegar a 1,5 minutos.

Tiro

t=038s t=070s t=166s

Tiro Tiro

Figura 3.18 - Realizacdo do tiro: o tempo de teste propriamente dito é determinado apds a
completa ignicdo e o evento de fechamento das valvulas principais. Conforme o
cruzamento dos dados de video e da curva pressdo na camara, nota-se que o tempo de
camara pressurizada é determinado entre esses dois eventos (ignicdo e fechamento das

valvulas). Esse periodo € considerado o tempo nominal de queima.

| | nn

DESLIGAMENTO DESLIGAMENTO DESLIGAMENTO DESLIGAMENTO
t=566s t=798s t=950s t=958s

Figura 3.19 - Transiente de desligamento: o evento se define entre 0 momento de
fechamento das valvulas principais e o completo desligamento do motor. Devido a baixa
vazd80 massica de oxidante a taxa de regressdo durante esse periodo comega a ser

negligenciada.
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Figura 3.20 - Gréafico da pressdo na camara de combustdo tipico de um ensaio onde ha

queima de PVC. (1) tempo nominal de queima da parafina (tb); (2) tempo de queima do

PVC; (3) tempo de decaimento do empuxo para o PVC (t,).

IGNICAO IGNICAO IGNICAO
t=0,00s t=128s t=272s

Figura 3.21 - Seqiiéncia de ignicdo: teste com o propulsor HP-3/SD2. O tempo de igni¢do
nesse ensaio foi de 2,72 segundos.

TRANSICAO

TRANSICAO TRANSICAO
t=872s t=8.80s t=896s

Figura 3.22 - Transicdo entre a queima da parafina e do PVC. Ao observar as imagens e o

passo de tempo, nota-se que a transicdo é bem definida.
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3.3.2. Primeira Etapa de Testes.

Como estratégia para conquistar esses objetivos o trabalho € dividido em quatro fases,

dispostas a seguir:

1. Comprovacao da maior taxa de regressdo da parafina comparada aos
outros combustiveis hibridos tradicionais, como o HTPB e o PE.

2. Determinacdo preliminar das constantes de regressdo para 0 par
propelente parafina-6xido nitroso.

3. Estudo da aplicacdo de uma injecdo direta (furos passantes) e de uma
injecdo de oxidante vortical atomizado (swirl-atomizado).

4. Realizagdo extensiva de ensaios padronizados para a formulacdo da lei

da regressao para o combustivel N,O-Parafina.

Na primeira fase realizaram-se quinze testes no total, utilizando-se dois injetores de furos
passantes com vazado massica distintas. A primeira placa injetora era formada por furos de
0,78 mm de diametro. Com este injetor executaram-se sete experimentos (A4 ao A10), dos
quais os dois Ultimos foram descartados devido ao baixo nivel de oxidante no tanque de

abastecimento.

A tabela 3.1 mostra os resultados desta primeira fase de desenvolvimento. No entanto, com
esse conjunto de dados, ndo foi possivel descrever uma lei da taxa de regressdo preliminar.
Isto ocorreu devido a uma estimativa do fluxo de massa imprecisa, o que levou a utilizar

um tanque de volume de oxidante na fase subseqtiente.

Neste momento, o sistema multifuncional da National Instruments, descrito na figura 3.3,
mostrou-se instavel da forma que foi montado. Apesar de ser confidvel na medida de
empuxo este desempenho néo se repetiu nas medidas de pressdo na cdmara de combustéo e
na linha de oxidante, o que levou a sua substituicdo pelo sistema de controle de aquisi¢ao
de dados da Lynx (placa AC2122 para o barramento ADS2000IP).

Essa sequiéncia de testes (A1l ao Al3) terminou com trés experimentos com placas
injetoras de 1,4 mm de diametro do orificio, cujos resultados estdo expressos na tabela 3.2.

Os trés primeiros experimentos (Al, A2 e A3) ndo foram considerados devido aos baixos
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niveis de empuxo e pressdo na camara, no entanto, foram fundamentais para o

amadurecimento do projeto do motor.

Tabela 3.1 — Resultados experimentais para a placa injetora de 0,78 mm, m=150g/s.

Teste NUmero Gox ( g/cmzs) F(mm/s) Observagdes
A4 12,0 15 Tanque 1
A5 20,2 14 Tanque 1
Ab Tanque 1 — vazio
A7 Tanque 1 — vazio
A8 13,5 2,7 Tanque 2
A9 15,0 2,8 Tanque 2
Al10 17,0 3,7 Tanque 2

Tabela 3.2 - Resultados experimentais para a placa injetora de 1,40 mm, m=460g/s.

Teste NUmero Gox (g/cmzs) r (mm/s) Observacdes
All 50,5 44 Tanque 2
Al2 50,2 4,3 Tanque 2
Al13 58,5 4,6 Tanque 2

Nos ultimos trés experimentos (A1l ao A13) o fluxo de massa elevado produziu uma taxa
de regressdo relativamente alta, o que culminou em altos niveis de empuxo. Os maiores
valores de empuxo observados na primeira seqliéncia de ensaios (tabela 3.1) estiveram
entre 350 N e 400 N. Nos trés altimos testes dessa seqliéncia (tabela 3.2) esse valor esteve
entre 650N e 800 N. A figura 3.23 mostra uma curva tipica de empuxo para essa bateria de

testes.

Mesmo ndo conseguindo uma relagdo satisfatoria entre a taxa de regressao e o fluxo de
massa, devido a dificuldade na estimativa da vazdo massica de oxidante destaca-se, de
forma bem clara, a alta taxa de regressao da parafina em relacdo aos combustiveis hibridos

tradicionais.

A tabela 3.3 mostra a taxa de regressdao do HTPB dopado primeiramente com 25% de
negro de fumo e, na sequéncia, 20% de aluminio, tradicional aditivo nos FPH. Os
experimentos mostrados na tabela tém como propelentes o oxigénio gasoso e o HTPB.
Pode-se observar que a taxa de regressdo é fungdo da pressdo na camara de combust&o,
para 0 HTPB, e do fluxo de massa. No entanto, a dependéncia se faz de forma mais

acentuada em relacdo ao fluxo, como prediz a literatura especifica.
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Outro dado que chama atencdo na tabela 3.3 é o esfor¢o para incrementar a taxa de
regressao do HTPB adicionando negro de fumo e aluminio ser, de certa forma,
decepcionante. Comparando os testes C5 e C21 desta tabela, a razdo O/F e a pressdo tém
um efeito mais forte sobre a velocidade de queima que o uso do aditivo (Al). A razdo O/F

para o oxigénio e o HTPB se encontra entre 1,19 e 2,05.

A maior taxa de regressao apresentada para o HTPB (tabela 3.3) é 1,54 mm/s, este valor é
aproximadamente igual ao menor valor encontrado nos testes preliminares deste trabalho,

utilizando a parafina e o 6xido nitroso. Ao observar as tabelas 3.1 e 3.3 nota-se que para

valores muito préximos de fluxo de massa (ordem ~17 g/cmzs) a taxa de regressdao do

HTPB ¢ 1,25 mm/s contra 3,7 mm/s da parafina.
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Figura 3.23 - Curva de empuxo do teste n. A4 que ilustra 0 comportamento padrao

para essa sequéncia de ensaios.

A observacdo experimental de que a parafina se comporta como um combustivel hibrido

de alto desempenho traz um maior incentivo para manter a linha de pesquisa.

Doravante, esses testes preliminares trouxeram a necessidade de se projetar outros motores

e fazer aperfeicoamentos no sistema de aquisicdo de dados. E nessa perspectiva que
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surgiram os motores HP-2 e HP-3/SD2, o segundo construido para testes da valvula de

controle de oxidante do foguete SD2.

Na sequiéncia de testes B (B1 a B15) o objetivo reside em estimar o valor das constantes de
regressdo a e n. Uma estimativa preliminar das constantes é fundamental para definicéo

da seqliéncia de teste final do trabalho, realizado nos laboratérios do LCP-INPE.

Na obtencédo desta curva preliminar de regressdo foram feitos ensaios com o motor HP3-
SD2, dispostos na tabela 3.4. A placa injetora utilizada era composta de dez furos de 1,5
mm de orificio. Os testes B1, B4 e B5 desta sequéncia ndo foram utilizados devido aos

problemas na ignicao ou na estimativa da taxa de regressao.

No teste B1 o tanque de volume de controle estava contaminado com &gua e nos testes B4
e B5 a estimativa do fluxo de massa ndo pdde ser calculada com seguranga, pois em um
dos casos a ignicdo foi muito longa e em outro a valvula que une o tanque e a camara de

combustdo foi precipitadamente fechada.

Os ensaios B9 e B10, realizados com o motor HP-2, ndo foram considerados devido a
gueima conjunta da parafina e do PVC. A figura 3.24 mostra o grafico da taxa de regressdo
média do combustivel solido, a parafina, em funcéo do fluxo de massa médio de oxidante,
para essa segunda seqliéncia de testes. Estes dados permitem uma primeira aproximacgao
para os seguintes valores das constantes de regressao:

a=0,463
n=0,73

Como os valores obtidos para as constantes de regressao da figura 3.24 s&o preliminares,
deve-se confrontar os resultados adquiridos com os publicados na literatura. Os estudos
utilizando parafina sdo recentes, logo foi necessaria a comparacdo dos valores das

constantes através de curvas tedricas, observando-se 0s desvios que cada par gera.
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Tabela 3.3 - - Taxa de regresséo e condi¢do de queima de motores hibridos em escala de

laboratdrio (Chiaverini et al. 2001, com modificacfes).

Teste | Combustivel G, P D O/F g Notas
cm mm/s
(g/cm?s) | (atm) (cm) ( )

C5 HTPB 15,1 40,2 2,64 1,29 1,36 Alta oscilagdo na P.

C6 HTPB 11,4 25,9 3,20 1,88 0,87 Ultrasom

C8 HTPB 8,2 25,5 3,21 1,67 0,72 Raio X — ultrasom
c11 HTPB! 11,8 30,4 3,39 2,04 0,92 Raio X — ultrasom
C20 HTPB 27,4 18,7 2,73 2,05 1,54 Raio X — ultrasom
c21 HTPB? 17,4 27,3 3,24 1,96 1,25 Raio X — ultrasom

YHTPB + 0.25% carbon black powder, 75 nm, > HTPB + 20% All.

Tabela 3.4 — Experimentos para o céalculo das constantes de regresséo preliminares.

Teste Gox(g/cmzs) F(mm/s) O/F Motor
Bl 22,96 0,75* 14,8 HP3-SD2
B2 12,65 1,5* 72 HP3-SD2
B3 14,15 3,1 34 HP3-SD2
B4 19,54 3,2* 4,1 HP3-SD2
B5 14,86 3,5* 3,5 HP3-SD2
B6 22,16 5,1 29 HP3-SD2
B7 24,19 4,74 2,34 HP-2
B8 11,65 3,59 1,57 HP-2
B9 11,99 1,85 2,8 HP-2

B10 8,21 1,28 2,85 HP-2
B11 22,15 3,42 29 HP-2
B12 7,08 2,07 7,2 HP-2
B13 10,98 2,82 5,1 HP-2
B14 11,16 2,62 5,2 HP-2
B15 9,27 2,08 5,1 HP-2

*Esses teste serviram apenas para a caracterizacdo da valvula e do conjunto de injecdo e ndo entraram no célculo

preliminar das constantes de regressao.
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Figura 3.24 - Grafico da taxa de regressdo média em funcdo do fluxo de massa médio de
oxidante referente aos experimentos apresentados na tabela 3.4.
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Karabeyoglu et al. (2004) estimaram 0s seguintes valores para as constantes de regressao:

a=0,488
n=0,620

As constantes acima citadas foram determinadas utilizando o par propelente GOX-

Parafina e foram usadas na tabela 3.5 para determinar o valor de Ig; (valor simulado da

taxa de regressdo utilizando as constantes de Stanford para o par GOX-Parafina).

Em uma outra pesquisa Karabeyoglu et al. (2004) apresentaram para 0 par propelente
N.O-Parafina os seguintes valores para as constantes de regressdo. Essas constantes foram

usadas na tabela 3.5 para determinar o valor de Iy, (valor simulado da taxa de regressdo

utilizando as constantes de Stanford para o par N,O-Parafina).

a=0,1781
n=0,5

Utilizando os resultados das constantes de regressdo determinados pela Universidade de
Stanford e pré-determinados por essa pesquisa pode-se simular os valores da taxa de

regressao, tabela 3.5. Onde G, € o fluxo massico inicial de oxidante e D; € o diametro

inicial da porta de combustéo.

A figura 3.25 traz o grafico das simulacbes da taxa de regressdo assumindo uma vazéo

massica constante de 200g/s. Esse grafico é obtido através do uso dos valores das

constantes de regressao (a e n) determinados por Stanford e aqui obtidas preliminarmente
(tabela 3.4).
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Tabela 3.5 — Valores tedricos simulados para a taxa de regressdo da parafina considerando

diferentes constantes de regressao.

2 2
D, (mm) G, (g/cm s) G, (g/cm s) re (Mm/s) | r,(mm/s) | r,(mm/s)
15 113,2 15,5 2,67 2,22 3,43
20 63,7 13,8 2,48 2,09 3,14
25 40,7 12,3 2,31 1,98 2,89
30 28,3 11,1 2,16 1,87 2,67
35 20,8 10,0 2,03 1,78 2,48
40 15,9 9,1 191 1,70 2,31
45 12,6 8,3 1,81 1,62 2,16
50 10,2 7,6 1,71 1,55 2,03
55 8,4 7,0 1,62 1,49 1,91
60 7,1 6,4 1,54 1,43 1,80
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Figura 3.25 - Esboco tedrico da taxa de regressao utilizando as constantes de regressao

preliminarmente determinada por esse trabalho e as propostas pela Universidade de

Stanford.
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3.3.3. Segunda Etapa de Testes.

Na primeira etapa de testes foram observados alguns fendmenos interessantes, que

necessitam de confirmacao para serem validados, onde se destacam:

e Possibilidade de ignicdo do grdo combustivel de parafina para valores de
fluxo de massa superiores a0,81b/in*s =56 g /cm’s..

e Pressdo na cdmara de combustdo mais estavel nos motores que utilizam um

sistema de injecdo vortical atomizado.

Desta forma, utilizando os dados das tabelas 3.1 a 3.5 e das figuras 3.24 e 3.25 foram
definidos os nimeros de experimentos a serem realizados na segunda parte da pesquisa. A
tabela 3.6 esquematiza 0 nimero e o objetivo que se deseja alcancar com cada uma das
sequéncias de ensaios. O diametro da porta de combustao esteve entre 20 mm e 40 mme o

comprimento do grdo variou de 130 mm a 165 mm.

Para a padronizagdo dos testes usou-se 0 motor PH-LCP do INPE com uma série de
adaptacOes. A principal mudanca ocorreu no sistema de injecao, pois a concepgéo original
do motor tinha o peroxido de hidrogénio como oxidante, Gouvéa (2007), e neste trabalho

foi utilizado o 6xido nitroso.

Desta forma, todo o sistema de injecéo, inclusive a composicao das linhas do oxidante e
das valvulas de alimentacdo, teve de ser reformulado. A figura 3.26 traz a primeira
configuragdo do motor, onde foram realizados os ensaios para o levantamento da curva da
taxa de regressdo do par propelente parafina-N,O. O injetor pressure-swirl foi
desenvolvido e projetado pela equipe do professor Pedro Teixeira Lacava nos laboratérios
do Instituto Tecnologico de Aeronautica (ITA). Os pardmetros do injetor tendo a agua
como liquido de trabalho, sédo:

m,, =100g/s

Ap =10atm

C,=0,278

6 =36,18°
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A figura 3.27 mostra o esquema do sistema de injecdo. Esse tipo de injecéo visa provocar

uma melhor vaporizacao do filme liquido de oxidante que entra na camara de combust&o.

No entanto, os parametros tedricos iniciais do projeto do injetor necessitavam ser testados

e corrigidos para os niveis de pressdo real de trabalho e condi¢des de operacdo do motor.

Assim, é determinada a vazdo massica do injetor (através de dados de variacdo de massa

do oxidante em um tanque durante os testes de funcionamento do motor) e a variacdo da

pressao (através de dados de transdutores de pressdo posicionados na linha de alimentagéo

do oxidante e na camara de combustdo).

Os parametros especificos do injetor para a condi¢do de uso deste trabalho sdo:

m,, =226,529/s

Ap = 25atm
0 =43,21°
C,=0,31

Tabela 3.6 — Tipos de sistema de injecdo de oxidante utilizados e objetivos.

Sistema de injecao

NUmero médio de

Experimentos

Objetivo

Vortical atomizado 20 Tracar curva para determinar lei da taxa de regressao
(Pressure-swirl)

Vortical atomizado e pré- 10 Estudo da estabilidade da pressdo na camara de
camara combustéo e calculo da taxa de regresséo.

Vortical atomizado, pré- 10 Estudo da estabilidade da pressdo na cémara de
camara e swirler. combustéo.

Furos passantes 3 Calculo da taxa de regressdéo e parametro de

comparacado entre 0s demais tipos de injecéo.
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Figura 3.26 - Motor PH-LPC com a configuragédo modificada para o presente trabalho.

Figura 3.27 - Corte seccional do injetor vortical atomizado (pressure-swirl) utilizado neste

trabalho.

Um bom projeto da tubeira é fundamental para o desempenho do motor de um foguete,
sendo também determinante no controle de estabilidade do veiculo. E a tubeira que acelera

e direciona os produtos da reagdo quimica que ocorre na camara de empuxo.

Como no presente trabalho 0 motor ndo sofrera variacdes de altitude, trata-se de um motor
de bancada, é necessario somente determinar qual é a condi¢cdo de entupimento do bocal,
ou seja, o diametro critico da garganta em que o escoamento adquire velocidade sdnica
M=1.
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Sendo conhecida a vazdo massica de oxidante é possivel determinar a vazdo massica de

propelente que passa pela se¢do critica da tubeira atraveés da equagéo abaixo.

nwﬁm{uakj (3.9)

A razdo de mistura do propelente é determinada pelas caracteristicas de combustdo do

6xido nitroso (N,O) com a parafina (C,H,,,,). Conforme anteriormente citado, o valor
da razdo O/F estequiométrica para o par propelente parafina-6xido nitroso é 9,5.
Conhecendo m e O/F pode-se determinar a area da garganta do bocal através da

prop

equacdo(3.10).

Mmoo JYRT
A== - (r+1) (3.10)

R 7/\/[2/(}/-1-1)](71)
R:R%% (3.11)

As reacOes quimicas deste propelente foram estudadas utilizando o software GASEQ -

chemical equilibria in perfect gases — versdo 0.79. Determinando a razéo entre os calores

especificos (y =1,256 ) e a massa molar (M = 26,03 g) do propelente.

Atraves do conjunto de equacBes acima descritas € obtida a area da se¢éo critica da tubeira

(A =8,33-10°m*) e, consequentemente, o didmetro da garganta (D, =10,3 mm). A
partir de uma razdo de expansao (5:1,6) determina-se a area de saida do bocal

(Ae = 1,33-10‘4m2) e, instantaneamente, o didmetro de saida (D, =13,0 mm).
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Na seqliéncia de testes é acrescentada ao motor uma pré-camara de mistura de 100 mm de
comprimento. A pré-camara contém um orificio de uma polegada de diametro (25,4 mm)
na extremidade proxima do inicio da camara de combustdo, cujo objetivo é quebrar parte
do efeito da injecdo vortical atomizada e ajudar a alinhar o escoamento, figura 3.29 e
figura 3.30.

O objetivo da sequiéncia de testes com a pré-camara de mistura é comprovar que o injetor
vortical atomizado (pressure-swirl) reduz as oscilagdes acusticas dentro da cdmara de
combustdo. Esse fendmeno foi observado nos pré-testes, no entanto, naquele momento os
injetores tinham vazfes massicas distintas, assim, optou-se por um estudo mais detalhado

dessa importante caracteristica.

A reducdo na oscilacdo da pressdo dentro da cdmara de combustdo acarreta, também, em
um sinal da curva de empuxo mais estavel, isso que pode levar ao projeto de um veiculo

mais amigavel em termos de controle do empuxo.

Na terceira série de testes foi utilizada a mesma configuracdo do motor do esquema da
figura 3.29. A Unica excecdo esta no orificio perto da cabeca do grédo onde é retirado o
flange da figura 3.30, e colocado um swirler, figura 3.31, com o objetivo de estabelecer

novamente o efeito swirl ao escoamento de oxidante.

Finalmente na Gltima bateria de testes é aplicada uma injecdo direta, sem o uso de pré-
camara, através de um injetor de furos passantes, figura 3.32. A vazdo teorica dos injetores
é igual, permitindo a comparacdo dos efeitos de cada sistema de injecdo sobre a taxa de
regressao e sobre a estabilidade da presséo na camara.
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Figura 3.28 - Esquema do bocal em duas vistas: na esquerda um corte seccional e na direita

a Secéo convergente.

Pré-Camara

Camara de Combustao

Figura 3.29 - Esquema do motor hibrido acrescentando uma pré-camara de mistura, cujo
objetivo € quebrar parte do efeito da injecdo swirl-atomizada.
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Figura 3.30 - Pré-cdmara de mistura e orificio do flange.

Figura 3.31 - Swirler colocado no orificio do flange da pré-camara.

Sdo seis pas com inclinacéo de 60°.

Figura 3.32 - Injetor direto, sdo seis furos passantes de 1 mm de diametro.
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4. RESULTADOS

A partir da experiéncia adquirida nos ensaios que estabeleceram a metodologia do
trabalho, preferiu-se uma caracterizacao do injetor, em termos de vazdo massica, ao uso de
um volume de controle. Assim, o tanque de abastecimento € omitido e as linhas de
alimentacdo do motor sdo acopladas diretamente ao sistema de armazenamento do
oxidante, fazendo com que a pressdo na linha se mantenha constante até 0 momento de

fechamento das valvulas de controle.

Através da variacdo da massa de oxidante, apds uma serie de ensaios, foi determinada a
vazdo massica do injetor vortical atomizado. A massa especifica do éxido nitroso para
algumas condicOes de temperatura e pressdo, dentre outras informacdes, pode ser

encontrada no apéndice E.

m,, =226,529/s
p,, =0,760g/cm’

p; =0,859g/cm®

A seguir, sdo apresentados e discutidos os resultados experimentais para uma vasta gama
de casos. Primeiramente, sdo expostas as leis de regressao para o par propelente parafina-

N.O utilizando o sistema de injecdo vortical atomizado (swirl-atomizada).

Na seqliéncia, a lei é expressa para o caso do uso do mesmo sistema de injecdo combinado
a uma pré-camara de mistura e, finalmente, € utilizado um sistema de injecdo direta atraves

de um injetor de furos passantes. A correcdo de Stanford é aplicada em todos os casos.

Apos o célculo das constantes de regressdo e da caracteriza¢do do par propelente, estuda-se
a influéncia que cada tipo de injetor causa nos niveis de pressdo na cdmara e o efeito de um

fluxo de massa elevado sobre as condicGes de ignicao e regressao.
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4.1. RESULTADOS PARA OS TESTES COM O INJETOR PRESSURE-SWIRL.

Para a caracterizacdo do par propelente parafina-N,O realizaram-se mais de 40 ensaios no
LEA-UnB e 52 testes no Laboratorio de Ensaios do LCP-INPE. Alguns dos testes
realizados no LEA foram apresentados na metodologia experimental. Assim,
primeiramente sdo discutidos os resultados dos ensaios realizados no LCP. A tabela 4.1

traz as condigdes de entrada da primeira bateria de testes.

Os testes 34 e 35 ndo foram utilizados na andlise dos dados para o célculo da taxa de
regressdo. No teste 34 houve queima de PVC desde o inicio e no teste 35 0 empuxo
medido e a quantidade de parafina queimada foram muito baixos, impedindo a obtencéo de
valores confiaveis. Em alguns testes foram usados grdos combustiveis mais longos, com o

objetivo de estudar a influéncia do comprimento do gréo sobre a taxa de regressao.

Em muitos ensaios, apds a completa queima da parafina, houve consumo do PVC que
serve de encapsulamento para o grdo combustivel. Desde que parte do tubo de PVC néo
gueime juntamente com a parafina, ndo ha problema na utilizacdo dos dados oriundos
desses testes. Se a queima do tubo de PVC ocorrer apds a queima da parafina, enquanto a
camara estiver pressurizada, os dados podem ser empregados, visto que 0s tempos podem

ser caracterizados.

Desta forma, é possivel calcular o tempo de queima da parafina através das analises dos

videos (tq) e cruzar com os dados de tempo de queima pela analise da curva de pressao,
tempo nominal de queima (t,). Essa redundancia auxilia na minimizag&o dos desvios na
medida do tempo de queima, geralmente a principal fonte de erro nos célculos da taxa de
regressao.

Com auxilio da tabela 4.2 pode-se plotar o grafico da figura 4.1. Onde édvce Fd sdo o

fluxo de massa médio de oxidante e a taxa de regressdo média de oxidante,

respectivamente, apos aplicagdo da correcdo proposta pela Universidade de Stanford; G

e f . sdo o fluxo de massa médio de oxidante e a taxa de regressio média do gréo

press.
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combustivel sem a utilizagdo da corre¢do proposta pela Universidade de Stanford; t, € o

tempo nominal de queima, cadmara pressurizada, t, € o tempo de queima através das

analises dos videos dos testes e t,, € o tempo de decaimento do empuxo.

Tabela 4.1 — CondicOes dos testes com injetor pressure-swirl.

Testen° | Injetor | Dy(mm) | Ly(mm) | t,(5)® | t,()® | t,(s)® Notas
01 PSW 35,0 169 4,44 - -- Grao longo.
03 PSW 40,0 161 5,20 - -- Grao longo.
05 PSW 35,0 161 5,46 - -- Grao longo.
06 PSW 35,0 128 4,7 - - Queimou pvc.
09 PSW 30,0 130 4.4 -- -- Dados apenas de presséao.
10 PSW 30,0 130 4,6 4,5 1,7 Dados apenas de pressdo.
12 PSW 35,0 132 4,2 4,3 2,0 Dados apenas de pressdo.
14 PSW 25,4 131 5,7 5,3 0,6 Dados apenas de pressdo.
22 PSW 30,0 134 5,0 4,9 2,6 Dados apenas de pressdo.
24 PSW 30,0 131 49 4,8 18 Queimou pvc.
27 PSW 254 130 6,16 - - Sem sensor.
28 PSW 25,4 131 5,2 - - Queimou pvc.
29 PSW 40,0 160 51 - -- Gréo longo
30 PSW 40,0 133 3,9 - -- Queimou pvc
31 PSW 20,0 160 53 - - Grdo longo
32 PSW 25,4 149 6,8 4,9 2,2 Curva de pressdo e empuxo.
33 PSW 20,0 137 6,6 51 1,9 Curva de pressdo e empuxo.
34 PSW 30,0 120 9,3 4,0 3,0 Curva de pressdo e empuxo.
35 PSW 25,4 163 5,4 -- -- Dados apenas de empuxo.
36 PSW 35,0 131 6,6 4,3 1,6 Queimou pvc.

(1) analises dos videos; (2) analises da curva de pressdo na cdmara de combustao; (3) tempo de decaimento do empuxo.

Para os valores de G, e G, a discrepancia esteve entre 0,5 % e 0,7%, uma vez que eles

ndo dependem do tempo de queima, apenas da correcdo no didmetro final da porta de

combustéo relativo ao tempo de decaimento do empuxo.

Os valores encontrados para f, € T,

press.

tiveram boa concordancia, apresentando um desvio

que variou de 0,6 % a 1%. Isso mostra que o tempo que € considerado para a queima da

parafina através dos dados de analise dos videos e dos dados de pressdo na camara de

combustdo é valido. Esse resultado reforca a tese de que ap6s o fechamento das valvulas

principais, na fase de decaimento do empuxo, a taxa de regressao se torna desprezivel.
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Tabela 4.2 - Resultados dos testes do motor HP-LCP com uso do injetor pressure-swirl.

Testen’ | G, (g/cm’s) | T, (mm/s) Gress (9/cm’s) Foress, (MM/S) O/F P. (bar)
01 -- - 11,97 3,17 3,2 ---
03 - -~ 10,15 2,56 41
05 - -~ 11,14 2,91 35
06 11,05 342 11,12 339 38
09 12,95 391 13,02 388 35 1838
10 12,30 4,11 12,36 4,08 33 20,8
12 11,07 363 11,13 3,70 34 213
14 13,46 397 1353 395 35 18,6
22 12,32 3,75 12,40 3,72 35 20,2
24 12,30 384 12,37 381 35 16,0
27 14,22 319 14,29 317 45 32,9
28 13,26 4,08 13,33 4,06 34 35,1
29 - - 10,08 2,65 3,7
30 10,12 343 10,18 339 35
31 - - 19,98 338 41
2 13,70 4,18 13,79 4,15 32 32,2
33 15,25 4,66 15,35 4,63 31 32,6
36 11,03 3,75 11,08 373 34 36,5

A partir dos resultados obtidos na tabela 4.2 propde-se a seguinte lei da taxa de regressao

para o par propelente parafina-N,O, utilizando o sistema de injecdo pressure-swirl e a

correcdo proposta por Stanford:

0,67

r=0,7197-G,,

(4.1)

A constante de regressdao a é dada em mm/s, baseado no fluxo de massa médio medido

em g/cm?s. Caso o fluxo de massa médio seja medido em kg /m?s a constante a toma o

valor de 0,1531mm/s. Em ambos 0s casos, 0 expoente do fluxo de massa, n, ndo é

alterado.
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Figura 4.1 - Resultados experimentais da taxa de regressao da parafina com uso do sistema

de injecéo pressure-swirl.

O valor do expoente do fluxo (0,67) é significativamente menor do que os observados nos
propelentes hibridos cléssicos. Segundo Karabeyoglu et al. (2004), o fato do expoente do
fluxo de massa assumir valores menores é desejavel, pois esse efeito pode reduzir a
extensdo da razdo O/F durante o curso de operacdo do motor e melhorar a eficiéncia do

sistema propulsivo, em termos de impulso especifico.

A figura 4.2 mostra uma imagem do foguete operando nas condi¢des da tabela 4.1, sem
pré-camara e utilizando o sistema de injecdo vortical atomizada (pressure-swirl). O
comprimento da chama é estimado em 1,2 m contra apenas 0,18 m do comprimento do
motor. Préximo a saida da tubeira podem ser observadas as ondas de choque, apontando a

caracteristica supersénica do escoamento.

A curva de presséo tipica dos testes com injetor votical atomizado, figura 4.3, indica a
relativa estabilidade que esse sistema de injecdo provoca nos niveis de pressdo na camara

de combustdo. As faixas de pressdo tradicionais desses testes estdo entre 16 e 30bar, para

uma extenséo do fluxo de massa de 10 a 16 g/cm?s
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Figura 4.2 - Motor PH-LCP no momento do funcionamento.

A figura 4.4 exemplifica o efeito da pressdo na camara sobre a taxa de regressdo para
foguetes hibridos a base de parafina. Os dados mostram que esse efeito pode ser
desprezado devido a pouca variacao da taxa de regressdo para pontos de pressdo distintos.
Essa caracteristica pode ser verificada para fluxos de massa muito elevados, quando os
foguetes hibridos classicos costumam exibir alguma dependéncia da pressdo na cadmara de

combustao.

Outro aspecto importante para caracterizacdo do propelente esta no estudo do efeito da

variagdo do comprimento do grdo sobre a taxa de regressao, figura 4.5. Comparando 0s

testes 29 e 30, que exibem valores do fluxo de massa de oxidante préximos (10,08 g/cm?s

e 10,18¢g /cmzs, respectivamente) nota-se que para uma variacdo de aproximadamente

17% no comprimento do grdo combustivel ha uma diferenca da ordem de 22% no valor da

taxa de regresséo.

Essa discrepancia é extremamente consideravel e indica a necessidade de um estudo futuro
mais detalhado sobre essa caracteristica, principalmente no que tange a analise de efeito de
escala. Em linhas gerais, o desvio nos valores medidos para a taxa de regresséo com o gréo

longo esteve 20% abaixo do valor obtido com o grdo de comprimento padrao.
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Figura 4.3 - Curva de pressdo tipica dos ensaios com injetor vortical atomizado.
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Figura 4.4 - Efeito da pressdo na cadmara de combustdo sobre taxa de regressao da parafina.

A curva de empuxo que a figura 4.6 mostra é a do teste nimero 33, que ilustra as curvas de
empuxo de toda essa primeira bateria de testes. O valor médio do pico de empuxo reside
em torno de 230 N para o ensaio representado na figura. De modo geral, nessa primeira

seqliéncia de testes os valores observados variaram de 180 a 250 N.
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Figura 4.6 - Curva de empuxo tipica dos ensaios com injetor vortical atomizado.

Na figura 4.7 pode-se observar o tempo de resposta do transdutor de pressdo e da célula de
carga. O fato do empuxo ndo acompanhar a pressédo na camara implica na necessidade da
utilizacdo de um amplificador de sinais (PRESYS DMY-2030).
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O amplificador é utilizado apenas para a tomada do empuxo, iSSO nd0 ocorre NoOs ensaios
no LEA, cujo sistema de aquisi¢do é da Lynx. No entanto, a medida de empuxo nédo é de
fundamental importancia para o calculo da taxa de regressdo devido a utilizagdo de um
transdutor de pressao.

350 / Pressdo na Camara (bar) * 10

300 S
250 -
200 -
150

100

50 —_ I.,-". \

Empuxo/ Pressdo na Camara

Tempo (s)

Figura 4.7 - A curva de presséo tem seus valores originais com fator multiplicativo 10,

com objetivo de facilitar a comparacao (teste n. 33).

4.2. RESULTADOS PARA OS TESTES COM PRE-CAMARA DE MISTURA.

A tabela 4.3 lista os testes estaticos utilizando uma pré-camara de combustdo. O injetor
utilizado é o injetor pressure-swirl, exatamente o mesmo dos ensaios anteriores,
garantindo, assim, a mesma vazdo massica entre os diferentes testes, o que permite uma

comparacéo eficaz do uso desta forma de injecéo.

O comprimento da pré-cdmara de mistura € 100 mm, o que corresponde a 55,6% do
comprimento da cadmara de combustdo, que é 180 mm. Na extremidade prdxima ao gréo
combustivel ¢ introduzido um orificio de uma polegada. O esquema experimental pode ser

revisto nas figuras 3.29 e 3.30.
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Em todos os testes desta sequiéncia foram tomados dados de empuxo e pressdo na camara
de combustdo, 0 que permitiu a caracterizacdo do tempo de decaimento do empuxo tanto
para a parafina quanto para o PVC. O tempo médio de decaimento do empuxo para a
parafina é 2,8 segundos contra 3,1 segundo para o PVC. Com auxilio da tabela 4.4 pode-se

plotar o grafico da figura 4.8.

Tabela 4.3 - Dados das condic¢des dos testes do motor com injetor vortical atomizdo e pré-

camara.
Testen® | Injetor | D,(mm) | L(mm) | t,(s)® | t,(5)® | t.(s)® Notas
45 PSW_P100 25,4 135,0 6,80 3,95 2,84 Sobrou parafina.
46 PSW_P100 25,4 132,0 6,97 4,23 2,74 Sobrou parafina.
40 PSW_P100 30,0 135,5 7,50 3,95 3,00 Sobrou parafina.
41 PSW_P100 30,0 133,0 6,65 4,14 2,48 Sobrou parafina.
42 PSW_P100 35,0 133,56 7,99 4,16 2,71 Queimou PVC.
43 PSW_P100 35,0 132,0 8,08 4,25 3,10 Queimou PVC.
39 PSW_P100 40,0 134,0 6,70 4,10 3,30 Queimou PVC.
44 PSW_P100 40,0 135,0 7,52 4,04 3,50 Queimou PVC.

(1) andlises dos videos; (2) analises da curva de pressdo na cAmara de combustéo; (3) tempo de decaimento do empuxo.

Tabela 4.4 - Resultados dos testes do motor HP-LCP com uso do injetor vortical atomizado

e pré-camara.

Testen® | G, (g/cmzs) f, (mm/s) | Gy (9/cm’s) Foress, (MM/3) O/F P. (bar)
45 15,77 4,40 16,49 4,16 36 30,9
46 14,91 4,39 15,55 4,18 35 28,5
40 12,97 4,34 13,48 4,12 33 321
41 13,64 3,86 14,22 3,63 39 331
42 10,89 3,96 11,28 3,74 33 30,8
43 10,87 3,88 11,24 3,68 3,4 325
39 9,80 3,53 10,29 3,16 38 31,0
44 9,96 3,37 10,11 332 35 31,0
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Figura 4.8 - Resultados experimentais da taxa de regressdo da parafina com uso do sistema
de injecdo pressure-swirl em conjunto com uma pré-camara de mistura de 100 mm de

comprimento.

Os valores encontrados para f, e r,.. tiveram boa concordancia, apresentando um desvio

press.

que variou de 4% a 5%. Para os valores de G, e G, a discrepancia esteve entre 2,5 % e

3,4 %. Com os resultados expressos na figura 4.8 pode-se propor a seguinte lei de

regressao para o par propelente parafina-N,O, nas condi¢Oes dadas pela tabela 4.3:

rT

1,2301-G%" (4.2)

A constante de regressdo a € dada em mm/s, baseado no fluxo de massa médio medido
em g/cm?s. Caso o fluxo de massa médio seja medido em kg /m?s a constante a toma o
valor de 0,4201lmm/s. Em ambos 0s casos, 0 expoente do fluxo de massa, n, ndo €

alterado.
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As mesmas caracteristicas notadas para os testes apenas com o injetor pressure-swirl sao
observadas quando se adiciona a pré-camara. A taxa de regressao continua nao tendo uma

variacdo consideravel em relacéo a pressao de trabalho da camara de combustéo.

No entanto, devido ao grande comprimento da pré-cdmara de mistura, nota-se uma
acentuada oscilacdo no sinal de pressdo na cdmara. A figura 4.9 mostra o perfil da curva de
pressdo tipica para essa bateria de testes. A figura 4.10 mostra a curva de empuxo dessa
seqliéncia de ensaios. O valor médio do empuxo das duas seqliéncias, apenas com o injetor

pressure-swirl e com a adi¢do da pré-camara, se mantém na mesma faixa.

Como a pressdo na camara, 0 empuxo e a taxa de regressdo ndo sofrem o efeito da adicéo
da pré-camara, pode-se afirmar que o uso do sistema de injecdo vortical atomizada leva a
reducdo do comprimento da pré-cdmara de mistura nos motores hibridos, resultando em
um veiculo de comprimento otimizado. Observa-se, também, que a utilizacdo deste
atomizador leva a perfis de pressdo e empuxo mais estaveis, reduzindo substancialmente as

oscilagdes acusticas dentro da camara de combustao.

Nos ensaios com grao de grande comprimento, a pré-camara se resumia a uma distancia de
20 mm entre a placa injetora e o inicio do grdo combustivel. Essa era a distancia necessaria
para o posicionamento do sistema de ignicdo e representa apenas 10% do comprimento
total da pré-camara usada na segunda sequéncia de testes.

A figura 4.11 mostra a curva de empuxo e pressdao, com um fator multiplicativo 10
objetivando uma melhor visualizagdo. Ressalva-se que o tempo de resposta do sinal do
empuxo € lento. A idéia de utilizar uma célula de carga € caracterizar completamente o

motor, mesmo gue o0s dados de empuxo ndo entrem nas analises de regressao.
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Figura 4.9 - Curva de pressao tipica dos testes com pré-camara.
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Figura 4.10 - Perfil tipico do empuxo para a segunda seqiiéncia de ensaios.
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Figura 4.11 - Comparacao entre o tempo de resposta do sinal de presséo e empuxo.
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Devido a grande oscilacdo no sinal da pressdo quando é usado a pré-camara, figura 4.9, foi
inserido um orificio de uma polegada perto do inicio do grdo combustivel com um swirler
dotado de seis pas de inclinagdo 60°, figura 3.31. O intuito desses testes foi estudar a

possibilidade do swirler restaurar o perfil de pouco oscila¢éo na pressdo da camara.

A figura 4.12 traz a curva de pressdo tipica dessa sequiéncia de testes. Ao comparar essa
curva com as curvas das figuras 4.3 (apenas pressure-swirl) e a figura 4.9 (pressure-swirl e
pré-camara) nota-se que o uso do swirler extra melhora a estabilidade da pressdo se
comparado com 0 uso apenas da pré-camara, mas ainda assim, € inferior ao que é possivel

obter com o injetor pressure-swirl.

A tabela 4.5 traz as condicGes dos testes da pre-camara em conjunto com o swirler. Ao

analisar esses testes € possivel notar que essa configuracdao ndo traz nenhuma vantagem em
termos de taxa de regressao. Para fluxo médio de massa de oxidante proximos a 119 / cm’s
esse sistema de injegdo resulta em taxas de regressdo que variam entre 2,8 e 3,15 mm/s. O

ensaio 51 ndo foi considerado, pois a valvula de ignicéo falhou.

Com uso do injetor vortical atomizado, separadamente e combinado com a pré-camara,
para essa faixa de fluxo de massa de oxidante, a taxa de regressao foi da ordem de 3,7
mm/s . Esse fato mostra que a adi¢do do swiler ndo resolve completamente o problema de
oscilacdo da pressdo na camara de combustdo e ndo incrementa a taxa de regressdo, desta

forma, nos casos aqui estudados, ndo € encontrada nenhuma vantagem ao se introduzir esse

aparato.
Tabela 4.5 - Dados de entrada para 0s testes com pré-camara e swirler.

Testen° | Injetor | Dy(mm) | L(mm) | t,(s)® | t (s)® Notas
47 PSW_SL 35,0 137,0 51 -- Dados de pressdo e empuxo.
48 PSW_SL 35,0 137,0 52 -- Dados de pressdo e empuxo.
49 PSW_SL 35,0 135,0 55 -- Dados de pressdo e empuxo.
50 PSW_SL 35,0 136,0 57 -- Dados de pressdo e empuxo.
51 PSW_SL 35,0 130,0 7,4 -- Vélvula de ignicao falhou.
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Tabela 4.6 - Resultados dos testes com o swirler.

Testen® | G, (g/cm’s) | F, (mm/s) G (9/cm’s) Foress, (MM/S) O/F P, (bar)
47 10,9 3,28 11,2 3,15 3,8 31,4
48 10,9 3,17 13,7 3,04 4,0 35,6
49 10,8 3,03 11,1 2,91 4,2 37,1
50 10,8 2,94 11,1 2,82 4,3 35,6
51 10,8 2,26 13,0 2,51 53 35,8
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Curva de pressao utilizando pré-camara e um swirler de 1 in
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Figura 4.13 - Curva de empuxo da sequiéncia de testes com o swirler.
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4.3. RESULTADO PARA OS TESTES COM INJETOR DE FUROS PASSANTES.

Nos ultimos trés ensaios realizados no LCP-INPE foi utilizado um injetor de furos
passantes, sem emprego da pré-camara de mistura. A tabela 4.7 mostra as condicdes dos

testes e a tabela 4.8 traz os resultados experimentais.

A placa injetora, figura 3.32, é composta de seis orificios de um milimetro cada, cuja vazéo
tedrica é a mesma do injetor vortical atomizado. O grdo combustivel foi posicionado a 20
mm do injetor e nesse espago inseriu-se um transdutor de pressdo e o dispositivo de

ignicao.

A taxa de regressdo da parafina com uso do injetor de furos passantes esteve entre 2,90

mm/s e 3,10 mm/s, para o fluxo de massa de oxidante variando entre 15,28 e 16,54
g/cmzs, como pode ser visto na tabela 4.8. O comprimento do grdo nessa seqiiéncia de

ensaios é o padréo.

A figura 4.14 mostra a curva de pressao para a sequéncia de testes e a figura 4.15 traz o
perfil de empuxo. Os niveis de pressao e empuxo dos trés ensaios foram da mesma ordem,
e, em valores absolutos, estiveram dentro da faixa de pressdo e empuxo dos demais ensaios

realizados no LCP.

Os desvios entre os valores de ¥, e T, foram de 3,1% a 3,6% e 0s de G, (g/cmzs) e

G,.. €steve entre 1,9% e 2,1 %. Esses valores ndo indicam o erro das medidas e sim a

relacdo entre o valor da taxa de regressdo e do fluxo de massa de oxidante quando
corrigidas pelo método proposto. 1sso mostra que o método, nesse caso, prevé uma

correcdo da ordem de 3% nos valores da taxa de regresséo.

A tabela 4.9 mostra a relacdo entre a taxa de regressdo apenas com injetor votical
atomizado (PSW), com o injetor vortical atomizado combinado com pré-camara

(PSW_P100) e com injetor de furos passantes (FP). As taxas de regressao com injetores
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vortical atomizado sdo, aproximadamente, 26 % maiores que as obtidas utilizando injetores
de furos passantes.

Tabela 4.7 - Dados das condi¢des dos testes do motor com o injetor de furos passantes.

Testen® | Injetor | D (mm) | L (mm) | t,(s) | t,(5) | t.(5) Notas
52 FP 30,0 130,0 4,6 4,2 1,2 Sobrou parafina.
53 FP 30,0 123,0 4,4 4,0 1,2 Sobrou parafina.
54 FP 30,0 127,0 4,5 4,3 1,2 Sobrou parafina.

Tabela 4.8 - Resultados dos testes do motor HP-LCP com uso do injetor de furos

passantes.

Testen” | G, (g/cm’s) | f_(mm/s) | Guu(g/cm’s) Foress, (MM/S) O/F P. (bar)
52 14,98 3,30 15,28 3,20 4,7 33,6
53 16,20 3,05 16,54 2,94 5,6 34,2
54 15,36 3,10 15,66 3,00 51 ---

40 - Curva de Pressao do Motor PH/LCP
: Teste n. 52
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Figura 4.14 - Curva de pressao tipica da sequiéncia de testes com injetor de furos passantes.
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Curva de Empuxo do Motor HP/LCP
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Figura 4.15 - Curva de empuxo tipica para os testes com injetor de furos passantes.

Tabela 4.9 - Relacéo entre a taxa de regressdo da parafina e as trés configuracdes de
injecdo do oxidante: PSW: pressure-swirl, PSW_P100: pressure swirl combinado com pré-

camara e FP: furos passantes.

Teste n° | Injetor Gy, (g/cmzs) f, (mm/s) | O/F
10 PSW 12,30 4,11 3,3
32 PSW 13,70 4,18 3,2
33 PSW 15,25 4,66 3,1
41 PSW_P100 13,64 3,86 3.9
45 PSW_P100 15,77 4,40 3,6
46 PSW_P100 14,91 4,39 35
53 FP 14,98 3,30 4,7
54 FP 16,20 3,05 5,6
54 FP 15,36 3,10 51

Entre os injetores PSW e PSW_P100 ndo houve mudanca média significativa na taxa de
regressdo 0 que mostra que esse atomizador cumpre sua funcdo de forma eficiente. A
diferenca fundamental entre os injetores PSW e PSW_P100 € que no PSW as oscilagdes do
sinal da pressdo na camara sdo pequenas enquanto no PSW_P100 ha grandes oscilagdes no

sinal.
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A grande instabilidade mostrada na curva de presséo para os testes utilizando o PSW_P100
é devido ao comprimento da pré-camara. Conjuntamente ao fato dos niveis de empuxo,
pressdo na cdmara e da taxa de regressdo ndo se alterarem de forma acentuada, observa-se
que ao se langar méao do uso do sistema de injecéo do tipo vortical atomizado por presséo
(pressure-swirl atomizer) € possivel reduzir o tamanho ou eliminar a pré-camara de

combustdo nos FPH.

Nos testes utilizando o injetor FP, tendo como critério a pressdo na camara, os resultados
obtidos sdo proximos aqueles com o sistema de injecdo PSW, ndo apresentando grande
oscilacdo no sinal da pressdo. O problema inerente ao uso de um injetor FP, sem pré-
camara, esta na dificuldade de iniciar a queima do grdo combustivel sélido devido a uma

ma vaporizacgdo das gotas geradas pela auséncia da pré-camara.

Nos ensaios realizados no LEA-UnB, durante a definicdo da metodologia de pesquisa, foi
observado que no caso do uso do injetor FP, com pré-cdmara, a curva de pressao toma o
perfil dos ensaios realizados com o PSW_P100, mostrando também, uma grande oscilagdo

no sinal de presséo.

4.4, RESULTADOS COM ALTO FLUXO DE MASSA DE OXIDANTE.

Segundo Colburn (2005) foguetes hibridos devem ser projetados para iniciarem a queima
com um valor méximo do fluxo de oxidante (vazdo méassica por unidade de area). O valor

geralmente aceito como limite superior, para os propelentes hibridos até entdo
considerados como tradicionais, é aproximadamente 569/cmzs. Esse valor muda

conforme a combinacdo dos propelentes, mas tem se mostrado adequado para as
combinagbes LOX-HTPB e N,O-HTPB.

Nos ensaios efetuados na metodologia de trabalho foi notado que a ignicdo da parafina

ocorria de forma relativamente facil para valores muito préximos desse limite. No entanto,
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naquele momento ainda ndo era possivel realizar uma estimativa adequada para a taxa de

regressao.

Desta forma, apds serem determinadas as constantes de regressdo a e n para o injetor
vortical atomizado, realizaram-se dois ensaios no LEA — UnB para avaliacdo desse limite.
Assim, utilizou-se o motor HP-2, no banco de testes horizontais, com uma placa injetora
composta por nove injetores vorticais atomizados que possibilitavam uma vazdo massica

de oxidante da ordem de 800g/s (PSW_9). A tabela 4.10 traz as condicdes iniciais para

esses testes e a tabela 4.11 apresenta os resultados experimentais.

As condi¢des iniciais indicaram um fluxo de massa inicial extremamente alto,
157,9g/cm25. Este valor é 2,8 vezes maior que o limite sugerido por Colburn (2005),

quando o HTPB é o combustivel solido. O fato da vazdo massica também ser elevada,

resultou em um fluxo de massa médio de oxidante que pode ser considerado alto,
47,27g/cm?s para o teste ndmero 1 e 45,55g/cm?s para o teste nimero 2. Esses
resultados levaram a uma taxa de regressdo excepcional, 9,14mm/s para o primeiro teste e

9,95mm/s para o segundo.

Tabela 4.10 - Condicdes iniciais para os testes com alto fluxo de massa inicial de oxidante.

Teste Injetor D, (mm) L, (mm) Notas
01 PSW_9 254 300 Excelente teste. Queimou PVC
02 PSW_9 254 280 Excelente teste. Queimou PVC

Tabela 4.11 - Resultados para os testes com alto fluxo de massa inicial de oxidante.

Testen® | M,(a/5) | G,(g/cn's) | G, (g/em’s) | T (mm/s) | O/F | P.(bar)
01 800 157,9 47,27 9,14 2,4 23,8
02 800 157,9 45,55 9,95 2,2 215
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Figura 4.16 - Perfil do empuxo para os testes com alto fluxo de massa e oxidante.
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Figura 4.17 — Perfil da pressdo na cdmara para os testes com alto fluxo de massa de

oxidante.
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Os resultados para a taxa de regresséo apresentados nessa secdo devem ser analisados com
cautela. Devido ao fato do fluxo de massa ser muito alto para a utilizagdo do motor HP-2, o
tempo de queima foi pequeno. Como a taxa de regressdo apresenta, naturalmente, uma
caracteristica de atingir valores muito elevados nos primeiros instantes de funcionamento
do motor, os dados aqui encontrados podem ser entendidos como a constatacdo desse

fenbmeno.

Karabeyoglu et al.(2004) realizaram testes com motores de escala superior ao do LEA e

também estudaram a caracteristica da parafina ultrapassar o limite aceito como ideal. Para

um dos casos publicados, o fluxo de massa inicial de oxidante (G,,) € 102,73 g/cmzs eo

fluxo de massa médio de oxidante é igual a 33,77 g/cmzs , 0 que os levou a observar uma

taxa de regresséo de 6,73mm/s.

O tempo de queima operado pela Universidade de Stanford é da ordem de trés vezes
superior aos testes realizados no LEA. Ao se analisar os valores do fluxo de massa médio e
da taxa de regressdo, obtidos tanto nesse trabalho quanto no da equipe estadunidense

conclui-se que, mesmo alto, o valor aqui determinado é possivel.

A figura 4.16 traz o perfil da curva de empuxo para essa sequiéncia de dados e a figura 4.17
mostra a pressdo na camara. Devido ao maior fluxo de massa 0 empuxo aqui observado é
da ordem de 4,5 vezes maiores que os dos testes no LCP, atingindo picos de
aproximadamente 1300 N para o segundo teste.
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5. CONCLUSOES E RECOMENDACOES.

Foguetes a propelentes hibridos (FPH) podem se tornar comercialmente viaveis a partir dos
estudos mais recentes realizados por diversos centros de pesquisas, uma vez resolvidas as
questdes principais que impossibilitam a competitividade da tecnologia frente as outras

mais tradicionais.

Devido ao carater menos nocivo a0 meio ambiente e maior seguranca na operacao, 0S
motores hibridos podem ser os mais indicados para voos tripulados sub-orbitais e podem,
com facilidade, ser aplicados em veiculos de sondagem e primeiros estagios de lancadores.
Recentemente, comecaram a ser analisados propulsores hibridos para mudanca de 6rbita de

pequenos satélites.

Neste trabalho, em virtude dos baixos custos associados com a pesquisa de motores
hibridos, foi possivel realizar uma grande quantidade de experimentos, no sentido de
caracterizar o par propelente parafina-N,O, em motores de cerca de 250 N, para varias

configuracdes de injetores.

A taxa de regressdo do par-propelente parafina-N,O na fase inicial da queima pode superar
em cinco vezes aquelas obtidas a partir de combustiveis mais tradicionais, como o HTPB e

a taxa de regressdo média superou de trés a quatro vezes estes mesmos combustiveis.

O uso do sistema de injecdo vortical atomizado (pressure-swirl) mostrou-se extremamente
adequado para a aplicacdo em FPH devido a atomizacdo eficiente das gotas do oxidante.
Adicionalmente, o injetor vortical atomizado proporcionou boa estabilidade de queima nos

ensaios efetuados se comparados ao injetor de furos passantes — injecédo direta.

Na aplicacdo com o injetor pressure-swirl constatou-se que o uso de uma pré-camara de
mistura aumenta a instabilidade na cAmara de combustdo, essa caracteristica foi indicada

pelo alto grau de oscilacdo no sinal de pressdo na camara. Quando é aplicada a injecao
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direta 0 uso da pds-camara se torna essencial, uma vez que o injetor ndo consegue
vaporizar adequadamente as gotas de oxidante, o que acarreta em problemas de

estabilidade de queima na operagao do motor.

Independente do uso ou da omissdo da pré-camara, os valores da taxa de regressédo
encontrados utilizando o injetor de furos passantes foram da ordem de 26% inferiores aos

resultados obtidos com o sistema de injecéo vortical-atomizado.

Observou-se, também, que para a escala de motor empregado, a variagdo do comprimento
do gréo influencia a taxa de regressao. Um aumento de aproximadamente 17% no
comprimento do grdo combustivel acarretou numa reducdo de 22% no valor da taxa de

regressdo média.

Essa discrepancia é extremamente consideravel e indica a necessidade de um estudo futuro
mais detalhado sobre essa caracteristica, principalmente no que tange aos efeitos de escala.
Em linhas gerais, 0 desvio nos valores medidos para a taxa de regressdao com o grao longo

esteve 20% abaixo do valor obtido com o grdo de comprimento padré&o.

Verificou-se que injetores vorticais atomizados permitem iniciar e manter a queima estavel
da parafina com valores altissimos de fluxo de massa de oxidante (> 1009 / cmzs), 0 que

representa aproximadamente o dobro do valor até entdo considerado como limite préatico

para se promover a ignicao nos FPH.

Na seqiiéncia de ensaios para avaliacdo do limite superior operou-se com um fluxo de
massa inicial extremamente alto, 157,Qg/cmzs, 2,8 vezes maior que o limite sugerido por
Colburn (2005). Esses valores levaram a taxas de regressao maximas da ordem de
9,95mm/s.
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No presente trabalho foi possivel obter os coeficientes a e n da equacdo da taxa de

regressdo dos motores hibridos com o par propelente parafina-N,O. Para o caso do sistema
- . ~ - - 7 N - ~ s 0,67

de injecéo vortical atomizado, sem pré-camara, a lei da regressdo é r =0,72-G,, . Quando

é adicionada a pré-camara de combustdo ao corpo do motor, a lei da taxa de regressdo

toma a forma f =1,23-G)*.

Como sugestdes para trabalhos futuros, listam-se:

1. Avaliar a estabilidade de queima com injecdo direta, mas em angulo, de

forma a promover o efeito swirl em uma pré-camara.

2. Avaliar os parametros da taxa de regressdo (a e n) para motores com

alto fluxo de oxidante, utilizando o 6xido nitroso.

3. Avaliar a taxa de queima da parafina com o peréxido de hidrogénio como
oxidante.
4, Desenvolver um sistema de ignicdo de motores hibridos por

decomposicdo catalitica do 6xido nitroso.

5. Avaliar os coeficientes de regressao obtidos em algumas missfes para
foguetes de transferéncia de érbita, de pequenos satélites, e para foguetes

de sondagem.
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A. ELEMENTOS BASICOS DE UM FOGUETE.

Foguete é um engenho que armazena sua prépria massa de propelente e expele essa massa

produzindo forga. Humble et al. (1995) mostra os seis elementos basicos do sistema

denominado foguete:

Propelente: o propelente pode tomar a forma de um gas, liquido ou sélido. Sendo
responsavel por provir a fonte de energia para a transferéncia de momento gerando

0 empuxo. Em inimeros sistemas o propelente é também a fonte de energia.

Sistema de armazenamento do propelente: o sistema armazena o propelente como
um gas, liquido ou sélido antes dele ser usado para produzir empuxo. E o
responsavel por manter o propelente em condi¢Ges adequadas para ser usado
apenas quando necessario. Gases e liquidos sdo normalmente mantidos em tanques
externos a pressao e temperaturas particulares para uso posterior, € no caso dos
combustiveis criogénicos os tanques s6 sdo supridos momentos antes do
langamento. Para foguetes sélidos, 0 armazenamento do propelente é realizado na
propria camara de combustéo.

Sistema de abastecimento (ou alimentacdo) do propelente: este sistema é usado

apenas em liquidos e gases, pois necessitamos de alguma maneira de transferir o
propelente dos tanques de armazenamento para a camara de combustdo. Em um
sistema soélido tipico, o abastecimento é parte do processo de combustdo, 0 que
encobre o bloco de converséo de energia, mostrado na figura A.1.

Fonte de energia: tém-se como fontes mais comuns de energia; a reacdo quimica

(para os propelentes), pressao do gas (e.g., gas-frio), elétrica e nuclear.

Conversédo de energia: a fonte de energia determina como ocorre a conversao de

energia em empuxo. Sistemas quimicos contam com uma reacdo quimica para
converter energia sob a forma de calor e pressao. Energia da pressdo é convertida
em empuxo pela expansdo e aceleragdo dos gases, descartando o bloco de
“aceleracdao” na figura A.1l. Energia nuclear é convertida em energia térmica com
uma subsequente transferéncia de calor a um propelente.

Acelerador: aceleradores guiam as particulas de massa do propelente a uma
desejada velocidade e direcdo para produzir empuxo. Sdo basicamente de caréater
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termodindmico ou eletromagnético. Aceleradores termodinamicos expandem um

gas para tirar vantagem de sua energia térmica e energia da pressao.

Proplente

l

Armazenamento Sistcn}a de
do propelente > Abastecimento
do Propelente
Acelerador
Fonte -
Energética 3 C‘onversa_o
de Energia

Al. Diagrama de blocos dos elementos constituintes de um foguete, Humble (1995).
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B. PRINCIPAIS LANCAMENTOS OCORRIDOS ENTRE MAIO E
OUTUBRO DE 2007.

Data Sitio de Lancador Payload Proprietario Objetivo
Lancamento
26/10/2007 | Baikonur Préton- M | GLONASS A CIS GLONASS - Satélite de
Kosmodrome GLONASS B comunicagao.
(Kazakhstan) GLONASS C
24/10/2007 | Xichang Launch Long CHANGE-1 PRC Sonda espacial chinesa cujo
Facility March objetivo é estudar a Lua a
(PRC) 3A partir da orbita lunar.
23/10/2007 | Plesetsk Missile Molniya- | COSMOS 2430 CIS Satélite militar Russo.
and Space M
Complex
(Russia)
20/10/2007 | Baikonur Soyuz - FG | GLOBALSTAR A GLOB Satélite de comunicagdo de
Kosmodrome GLOBALSTAR B voz e dados para atividades
(Kazakhstan) GLOBALSTARC fixas e moveis em mais de
GLOBALSTAR D 120 paises.
23/10/2007 | Air Force Space Modulo da ISS USA Transporte de sete
Eastern Test Shuttle astronautas e um moédulo da
Range (USA) (Discovery) ISS.
17/10/2007 | Air Force Delta Il NAVSTAR 60 USA Satélite GPS.
Eastern Test (USA 195)
Range (USA)
11/10/2007 | Air Force Atlas V WIDEBAND USA Satélite de comunicagdo
Eastern Test GLOBAL militar.
Range (USA) SATCOM
(WGS)
10/10/2007 | Baikonur Soyuz - FG CIS Transporte de pessoal para a
Kosmodrome ISS.
(Kazakhstan)
05/10/2007 | Europe’s Ariane 5 OPTUS D2 AUS INTELSAT 11 radiodifuséo
Spaceport INTELSAT 11 ITSO de TV (direct-to-home) e
(French Guiana) servico de transmissdo de
rede. OPTUS D2 satélite de
comunicagdo e televisdo
australiano.
02/09/2007 | Air Force Delta Il DAWN USA Espaconave  Dawn  ira
Eastern Test estudar um par de asteroides.
Range (USA)
19/09/2007 | Taiyuan Space Long CBERS 2B CHBZ Satélite Sino-brasileiro.
Center March Satélite de imagem
(PRC) 4B fotogréfica do globo.
18/09/2007 | Air Force Delta I WORLDVIEW - 1 USA Satélite de imagem
Eastern Test fotogréafica do globo.
Range (USA)
13/09/2007 | Tanegashima H-1TA KAGUYA JPN 14 experimentos cientificos
Spcace Center (SELENE) e 2 micro-satélites para
(Japan) realizar mapas da superficie
da lua e estudos do campo
gravitacional lunar.
14/09/2007 | Baikonur Soyuz-U | FOTON - M3 CIS Recuperagdo da céapsula
Kosmodrome FOTON com experimentos
(Kazakhstan) cientificos e de engenharia
de varios paises.
11/09/2007 | Plesetsk Missile | Kosmos—3 | COSMOS 2429 CIS Satélite militar russo.
and Space M
Complex
(Russia)
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02/09/2007 | Satish Dhawan GSLV INSAT- 4 CK IND Satélite de comunicagdo,
Space Certer imagem e televisao.
(India)
14/08/2007 | Europe’s Ariane 5 SPACEWAY 3 USA Internet e  radiodifuséo
Spaceport BSAT - 3A JPN (JPN); Internet, multimidia e
(French Guiana) servico de negdcios para
usuarios privado e
governamental (USA);
07/07/2007 | Baikonur Préton—-M | DIRECTV 10 USA Satélite de comunicacéo.
Kosmodrome
(Kazakhstan)
05/07/2007 | Xichang Launch Long CHINASAT 6B PRC Transponders que cubrirdo a
Facility March China e parte da Asia.
(PRC) 3B
02/07/2007 | Plesetsk Missile | Kosmos—3 | SAR-LUPE 2 GER Satélite de radar alemdo.
and Space M
Complex
(Russia)
29/06/2007 | Baikonur Zenit-M | COSMOS 2428 CIS Satélite de defesa (militar).
Kosmodrome
(Kazakhstan)
28/06/2007 | Dombarovskiy Dnepr 1 GENESIS 2 USA Modulo especial inflavel-
Launch Site (SS-18) estacdo orbital privada.
(Russia)
15/06/2007 | Air Force Atlas V USA 194 USA Satélite espido americano.
Eastern Test
Range (USA)
15/06/2007 | Baikonur Dnepr 1 TERRASAR - X GER Radar de visdo noturna.
Kosmodrome (SS-18)
(Kazakhstan)
12/05/2007 | Baikonur SL-4 PROGRESS - CIS Mais de 25 T de
Kosmodrome M60 equipamentos, combustivel,
(Kazakhstan) vestimentas e suplimentos
para a ISS.
04/05/2007 | Europe’s Ariane 5 ASTRA 1L LUXE ASTRA 1L - satélite de
Spaceport GALAXY 17 ITSO transmissdo  direct-to-home

(French Guiana)

sobre a Europa continental.
GALAXY 17- satélite para
televisdo e telefonia
servindo América do Norte
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C. HISTORICO DO DESENVOLVIMENTO DOS MOTORES DE
FOGUETES A PROPELENTES HIBRIDOS.

Os primeiros trabalhos com propulsdo hibrida datam do final dos anos 30 na I. G. Farben,
na Alemanha, e na Califérnia Rocket Society, nos Estados Unidos da Ameérica. Leonid
Andrussow, um ex-oficial da cavalaria russa da primeira guerra mundial trabalhou para I.
G. Farben, concebendo um foguete com propelente fluido-sélido. Em 1937, com O. Lutz e

W. Noeggerath, ele testou um foguete hibrido de 10 kN utilizando carvéao (coal) e dxido

nitroso gasoso. Durante 0 mesmo periodo, Oberth realizou alguns trabalhos na Alemanha
com uma combinacdo de propelente mais energética: oxigénio liquido (LOXx)-grafite.
Nenhum desses dois Ultimos esfor¢cos obteve sucesso, pois o carbono tem um alto calor de
sublimacéo resultando em uma taxa de queima desprezivel. Segundo Humble et al. (1995)
foi este 0 motivo que levou o programa ICBM nos Estados Unidos a selecionar o grafite
para as ogivas de reentrada.

No comeco dos anos 40, a California Pacific Rocket Society conduziu esforcos que
obtiveram maiores sucessos, empregando LOx com nimeros combustiveis como madeira,
cera e finalmente borracha. A combinacdo LOx-borracha foi a que obteve os melhores
resultados; um foguete usando esse propelente voou em junho de 1951 a uma altitude de

aproximadamente 9 km . Embora a Society ndo tenha publicado nenhuma analise balistica,

obteve-se um conceito apurado dos fundamentos da queima de combustiveis hibridos
como se evidencia pela seguinte afirmacdo: “A pressao na camara do motor de um foguete
solido-liquido é proporcional ao fluxo de oxidante e ndo expGe a area da superficie interna
a chama. Desta forma, ndo ha risco de explosdes devido a rachaduras e fissuras na carga

como nos foguetes sélidos”.

Na metade dos anos 50 dois significantes avancos neste tipo de tecnologia foram obtidos.
Um por G. Moore e K. Berman, da General Eletric, envolvendo o uso de 90% peroxido de
hidrogénio e polietileno. Esse esforco foi bem sucedido, pois a combustdo foi bem

homogénea e com alta eficiéncia. Esses autores obtiveram conclusées muito significantes:

e A uniformidade longitudinal da queima foi extraordinaria.
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Rachaduras no grédo combustivel ndo tiveram efeitos na combustéo.

e Dificuldades de ignicdo nunca foram observadas. Essas dificuldades
referem-se a tendéncia em motores liquidos bipropelentes terem picos de
pressdo muito altos durante a ignicéo.

e A combustdo é estavel, pois a superficie do combustivel atua como o seu

préprio ancoradouro de chama.

e O controle é facil, usando uma valvula simples.

e Uma alta razdo oxidante-combustivel (O/F:7)foi desejavel para

simplificar a combustao.

Moore e Berman observaram, entretanto, que a taxa de queima foi baixa e praticamente
invariavel. Eles consideraram que a inerente instabilidade térmica do peroxido poderia ser
um problema pratico. O segundo esforco significativo foi de William Avery no Applied
Physics Laboratory (US Patent [1964]). Ele investigou um foguete hibrido reverso
composto de um combustivel liquido (JP) e um oxidante sélido (nitrato de amdnia)
selecionados devido ao seu baixo custo. Tecnicamente o programa ndo obteve sucesso
devida a combustdo imperfeita e baixa performance. O interessante é que a razdo oxidante-
combustivel desta combinacdo — 0,035 — é da ordem de 200 vezes menores que 0 usado

por Moore e Berman.

Durante os anos 60, organizagdes em dois paises da Europa se engajaram no estudo dos
foguetes hibridos, principalmente para voos testes de foguetes de sondagens. Essas
organizacGes eram ONERA (com SNECMA e SEP) na Franca e Volvo-Flygmotor na
Suécia. O desenvolvimento da ONERA usou um propelente hipergdlico baseado no &cido
nitrico e combustivel amina. O primeiro v6o deste veiculo ocorreu em abril de 1964,
seguidos de trés véos em junho 1965 e quatro voos em 1967. Todos esses voos foram bem

sucedidos alcangando altitudes de 100 km . O foguete da Volvo-Flygmotor foi baseado na

combinacdo hipergdlica de &cido nitrico e Tagaform (polibutadieno — PB-, mais uma
amina aromatica). Ele fez um véo bem sucedido em 1969 transportando uma carga da

payload de20 kg a uma altitude de 80 km .

United Technologies Center (Chemical Systems Division — Divisdo de Sistemas quimicos)
e Beech Aircraft desenvolveram uma alta-altitude no final dos anos 60. Chamado de
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Sandpiper, ele usou MON-25 (25% NO, 75% N,O,) e polimetilmetacrilato (PMM)-Mg
como combustivel. Os primeiros dos seis v0os ocorreram em janeiro de 1968, com duracédo

de mais de 300 segundos e 160 km . O HAST, uma segunda versdo, com uma maior carga

util foi baseado na combinacgdo de propelente IRFNA-PB/PMM. Uma Ultima versdo desse
veiculo, o Firebolt, foi desenvolvido pela Chemical Systems Division (CSD) e Teledyne
Aircraft, usando a mesma configuracéo de propulsdo do HAST. Esse programa de sucesso

terminou no meio dos anos 80.

Em meados de 1960, o CSD investigou um propelente hibrido de alta energia baseado em

um combustivel que continha litio e FLOx (F, +O,) como oxidante. Este experimento

conduzido com um sistema de propelente hipergélico demonstrou um impulso especifico
no vacuo de 380 segundo a 93% de eficiéncia da combustdo, assumindo equilibrio no
escoamento (LaForce e Wolff [1970]).

O maior foguete hibrido até entdo construido para um booster espacial foi feito pela
AMROC no fim dos anos 80 e come¢o dos anos 90. Seu motor H - 500 desenvolveu
312.000 N de empuxo em 70 segundos usando LOx/HTPB (Hydroxyl Terminated

Polybutadiene) como propelente. A ultima versao desse potente motor, H — 250F, usando o

mesmo propelente, foi testado em um nivel de empuxo maior que 1.000.000 N .

Em janeiro de 1994, a U.S. Air Force Academy voou um foguete hibrido de sondagem de
6.4-m de comprimento. Esse veiculo usou HTPB/LOx como propelente. O pico de empuxo

foi de aproximadamente 4.400 N com uma duracéo de empuxo de 17 segundos. O veiculo

atingiu uma altitude de 5 km .

Apesar de inimeros testes bem sucedidos os foguetes hibridos ficaram a margem das
principais aplicacdes aeroespaciais dos anos 80 e 90 e ressurgem atualmente como uma
forma de baratear custos e aumentar a seguranca de langcamentos. O Ultimo grande sucesso
da propulsao hibrida é recente. Em 21 de junho de 2004 a nave SpaceShipOne realizou o
primeiro véo sub-orbital privado, sem fomento governamental, e no dia 4 de outubro do
mesmo ano foi vencedora do X-Prize (US$ 10 milhGes), por alcangar uma altura de 100
km duas vezes em um periodo de duas semana com um peso equivalente a uma tripulacao

de 3 pessoas.
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D. PROPRIEDADES DE ALGUNS PROPELENTES TiPICOS.

Propriedade de Alguns Propelentes - Humble et al. (1995), modificada - p: densidade

volumétrica, Ts: ponto de solidificacdo, Te: ponto de vaporizagdo; Pyap: pressdo de vapor;

Al: liga de aluminio, SS: aco inoxidavel, Ni: liga de niquel, Cu: cobre (todas as possiveis

ligas ndo necessariamente funcionam).

Propelente I: Ig Pim Q Estabilidade | Manipulagdo | Armazenamento Compati-
Denominagic Formula (EK) (K) (Pa) kgl bilidade
Quimica -
m” )
Oxigénio Oy 54 90 307 1142 estavel estavel cripgénico Al S8, Ni,
MPa Cu, Teflon,
154K Kel F
Peréxido de H,0, 2674 419 345208 | 1414 Instavel a Inflamavel, decomponhe 1% Al S8, Ni,
Hidrogénio K T = 414K | possibilidade de a0 &no Eel-F
queimaduras
Tetroxido de .0 261 204 0,765 1440 Depende das Queimaduras Estacavel, Al 88, Ni,
Nitrogénio Mpa/344 condigdes de sdo féxica pemcipalmente ao Teflon
K temperanira 3eco
Hidrogénio H; 13.8 203 1.204 71 inflamavel inflamavel cripgénico Al S8, Ni,
MPa Kel-F
322K
Hidrazina N.H. 274 186 193 kPa 1010 toxICO B fox1co e estocavel Al 88,
(344K inflamavel inflamavel Teflon, Kel-F,
pelietileno
MMH N.H; 220 359 60,657 878 Toxico texico estocavel Al 8§,
(CH:) KFa Teflon, Kel-F,
IME pelietileno
UDMH N.Ha 215 336 1213 789 toxico texico estocavel Al 8§,
(CH:), Mpa / Teflon, Kel-F
4K
Polibitadiens C-H, N/A NA NiA 200 - excelente - excelente - excelente - solido Todos
1000 solido selido
Parafina CapHay 328 NiA NiA 30 excelente - excelente - excelente - solido Taodos
solido selido
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E. OXIDO NITROSO.

E1. COMPOSICAO E INFORMAGCOES SOBRE OS INGRADIENTES.

Natureza Quimica: Este produto quimico é uma substancia pura.

Sindnimos: Mondxido de nitrogénio

Classificacao e rotulagem de perigo:

Ingredientes ativog MW® CAS Farmula Classificacio
Maolecular Toxicoldgica
Oxide Nitroso 10024-57-2 MO Gas asfixiante
gimples

*fonte: AGA S/A.

Risco Grau
[ saige | 4 Extremo
3 Grave
[ infamabiidade | 2 Moderaio
I Reatividade [ 1 Leve
10 Minimo
Perigo Especial
OXY Agente Oxidante
ACID  Acido
ALK Alcalis
COR Corrosivo
- Reagao com agua
| Radioatve

*fonte: AGA S/A.

E2. IDENTIFICACAO DE PERIGOS.

Perigos mais importantes: O produto pode ser toxico ao homem e ao meio ambiente se nao
utilizado conforme as recomendacdes.

Efeitos do Produto: Efeitos adversos a salde humana: Exposi¢Oes rotineiras a niveis
toleraveis ndo apresentam efeito nocivo. O principal risco é a capacidade de deslocar o
oxigénio do ar, principalmente em locais confinados.

Efeitos Ambientais: Por tratar-se de um produto sob a forma géas, o produto ndo oferece
riscos a seres vivos tanto aquaticos, quanto terrestres.

Perigos especificos: O 0xido nitroso € oxidante a altas temperaturas.
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Principais Sintomas: O oxigénio € um gas naturalmente presente no ar atmosférico na
concentracdo de 20,95%. Quando sua concentracdo cai abaixo de 16%, comecam a
aparecer sintomas de andxia conforme descritos a seguir. A concentragio de 16%, a
freqliéncia respiratoria e o pulso aceleram e ha disturbio da coordenagdo muscular direta. A
14% de oxigénio, o individuo ainda esta consciente, porém apresenta distirbio da
respiracdo, fadiga normal e tontura. Em uma concentracdo de 10%, ha o aparecimento de
nauseas, perda de consciéncia, incapacidade de gritar ou movimentar-se. JA& numa
concentracdo de 6% ha convulsdo, parada respiratoria e, minutos depois, parada cardiaca e

morte.

E3. MEDIDAS DE PRIMEIROS SOCORROS

Medidas de Primeiros Socorros: Levar o acidentado para um local arejado. Interromper
imediatamente a fonte de emissdo do gas. Se o acidentado estiver inconsciente e néao
respirar mais, praticar respiracdo artificial ou oxigenacdo. Encaminhar ao servico médico
mais proximo levando esta ficha.

Inalacdo: Remover a pessoa para local arejado. Se néo estiver respirando, faca respiracéo
artificial, utilizando aparelho de reanimacgdo manual (ambu), ou respiracdo boca a boca. Se
respirar com dificuldade, consultar um médico imediatamente.

Contato com os olhos: Lava-los imediatamente com agua em abundancia, remover as
lentes de contato, quando for o caso, e consultar um medico.

Protecdo para o0s prestadores de primeiros socorros: Assisténcia médica imediata é
fundamental em todos os casos de grave exposi¢do. A equipe de socorro para resgate em
ambientes confinados deve estar equipada com equipamentos de respiracdo autbnoma e

consciente dos riscos de fogo e exploséo.

E4. MEDIDAS DE PREVENCAO E COMBATE A INCENDIO

Meios de extin¢do apropriados: CO2, pd quimico e &gua em Gltimo caso.

Procedimentos Especiais: Mascara autbnoma deve ser utilizada para evitar a exposicdo a
gases e fumos provenientes da combustdo do produto. Se possivel, fechar o fornecimento
do gés. Retirar todo o pessoal da area. N&o se aproximar, uma vez que cilindros aquecidos
podem romper violentamente. Chamar os bombeiros. Mantendo-se a distancia e bem

protegido, resfriar por 24 horas.
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Perigos especificos: Em caso de incéndio, resfriar os cilindros intensamente com agua na
forma de neblina até 30 minutos apds a extingdo. N&o se aproximar do cilindro no caso de

incidéncia direta de chama, pois 0 mesmo se encontra sob risco de explosao.

E5. MEDIDAS DE CONTROLE PARA DERRAMAMENTO OU VAZAMENTO

PrecaucOes pessoais: Utilizar macacdo impermedvel, 6culos protetores, botas de borracha e
luvas de nitrila ou PVC. A protecdo respiratoria devera ser realizada dependendo das
concentracOes presentes no ambiente ou da extensdo do derramamento/vazamento, para
tanto, devera se optar por mascaras semi-faciais ou faciais inteiras com filtro substituivel
ou ainda, respiradores de aducgdo de ar (ex.: mascaras autbnomas).

Remocdo de fontes de ignicdo: Interromper a energia elétrica e desligar fontes geradoras de
faiscas. Retirar do local todo material que possa causar principio de incéndio (ex.: 6leo

diesel).
E6. MANUSEIO E ARMAZENAMENTO

E6.1 Manuseio:

Medidas técnicas: Utilizar o produto somente em areas bem ventiladas. Nao permitir que a
temperatura ambiente ultrapasse 52°C. Quando o capacete de protecdo da valvula for fixo,
ndo tentar retira-lo ao conectar o cilindro ao equipamento de operacdo. N&o arrastar ou
rolar os cilindros pelo chdo, utilizar sempre um carrinho apropriado. Ndo submeter os
cilindros a pancadas mecénicas ou equipamentos energizados.

Precaugdes para manuseio seguro: Utilizar sempre o regulador de presséo na utilizacdo do
gés. A pressdo de trabalho do cilindro é de 5,07 kPa (51,7 kgf/cm?). Usar valvula de
controle na linha de saida para impedir o retorno do gas para o cilindro.

OrientagOes para manuseio seguro: Os tanques devem ser operados de acordo com as
instrucGes do fabricante ou fornecedor do gas. Néo tentar reparar ou modificar a operacéo
dos tanques. Se houver algum problema operacional entre imediatamente em contato com
a Filial mais préxima. Os tanques méveis (VGL) devem sempre ser mantidos na posicao
vertical; carrinhos de mé&o especiais devem ser utilizados para o seu transporte. N&o

submeter os tanques a pancadas mecanicas ou equipamentos energizados.
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E6.2 Armazenamento:

Medidas técnicas apropriadas: Proteger os cilindros contra danos fisicos. Armazenar em
local seco e bem ventilado, distante dos locais de passagem. N&o permitir que a
temperatura ambiente ultrapasse 52°C. Os cilindros devem ser estocados em pé, protegidos
contra quedas. Armazenar os cilindros cheios separadamente dos vazios e distantes 6 m

dos gases inflamaveis.

Condic6es de armazenamento:

Adequadas: Proteger os cilindros contra danos ao cilindro. Instalar o tanque em area bem
ventilado, distante do local de passagem. N&o permitir fontes de calor proximas ao tanque.
Evitar que o produto fique armazenado muito tempo sem consumo.

A evitar: Fontes de calor.

Produtos e materiais incompativeis: O 0xido nitroso atua como oxidante para a maioria dos
produtos inflamaveis. Sendo que alguns destes (geralmente os alenos) possuem um limite
inferior de inflamabilidade menor no 6xido nitroso do que no oxigénio puro. Agentes

redutores poderosos reagirdo violentamente com 6xido nitroso a temperatura ambiente.

E7. PROPRIEDADES FiSICO-QUIMICAS

Temperatura Pressao Massa Especifica
0°C (bar) (kg/m®)
0,0 31,71 913,1
44 35,85 876,2
10 40,67 837,8
15,5 46,53 788,1
21,1 52,40 7449
26,6 59,63 640,7
36,1 73,70 434,5

* (www.intertlan.com/cohetes/hybrids/index.html)
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Estado Fisico

Cor

Odor

PH

Peso Molecular

Ponto de Fulgor

Ponto de Fuséo

Ponto de Ebulicdo

Temperatura Critica

Densidade Relativa, gas
Densidade relativa, liquido
Pressdo de Vapor a 20 °C
Solubilidade em agua
Temperatura de auto-ignicao
Gama de inflamabilidade

Calor Latente de Vaporizagéo
Calor Latente de Fuséo

Calor Especifico - pressdo constante (25 °C, 1 atm)
Calor Especifico — volume constante (25 °C, 1 atm)
Cp/Cv

Condutividade Térmica, gasa 0 °C
Viscosidade, gas a 0 °C, 1 atm

Viscosidade, gas a 25 °C, 1 atm

Liquido ou gasoso
Incolor
Adocicado

Né&o Aplicavel
44,013

N&o Aplicavel
-90,81°C
-88,5°C

36,4 °C

1,997 (ar=1)
1,266 (agua=1)
50,8 bar

2,2 mg/l

N&o Aplicavel
Oxidante

89,9 Kcal/Kg
35,5 Kcal/Kg
1,2098 Kcal/kg' K
0,1610 Kcal/kgK
1,303

3,4x 10"
0,01362 centipoise
0,01496 centipoise

* (Air Liquide Brasil LTDA)

E8. ESTABILIDADE E REATIVIDADE

Instabilidade: Produto estavel a temperatura ambiente e ao ar, sob condi¢cdes normais de

uso e armazenagem.

Reacdes perigosas: O 6xido nitroso atua como oxidante para a maioria dos produtos

inflaméveis. Agentes redutores poderosos reagirdo violentamente com Oxido nitroso a

temperatura ambiente.

Produtos perigosos de decomposi¢do: A decomposi¢do do mondxido de carbono levara a

formag&o de compostos a base de nitrogénio e oxigénio.
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E9. CALCULO DA VAZAO MASSICA DE OXIDANTE.

A variacdo de peso do Oxido nitroso contida em um tanque de controle sob pressdo de
saturacdo é 10,25 kg. Para a estimativa da vazdo massica é necessario determinar a
guantidade de oxidante descarregada durante o decaimento do empuxo. O tempo de
decaimento do empuxo é o intervalo entre 0 momento de fechamento das valvulas e o

completo desligamento do motor.

A estimativa do volume de oxidante na linha, para consumo no momento de terminacgéo de
empuxo é dado pelo volume de um cilindro das dimensbes da linha. Esse valor foi
estimado como sendo 5,969 g. Esse valor é a massa de Oxido nitroso contida no
descarregamento, para cada teste, ou seja € a massa de oxidante consumida desde o

momento que a valvula é fechada até o instante em que o motor desliga.

Através de medidas utilizando dados dos videos e da curva de pressdo na camara é
determinado o tempo de desligamento, decaimento do empuxo, para todos os testes
compreendidos para essa medida, sendo 34,56 segundos. A esse valor devem ser
computadas a purga das linhas ap6s uma seqiiéncia de ensaio, o valor corrigido é 40,36

segundos.

Em cada teste no momento do desligamento sdo consumidos 5,969 g, integrando em todo
evento temporal o total da massa consumida durante o evento de decaimento do empuxo

para todos os testes € 65,659 g.

A massa total de oxidante consumida durante a determinada seqiiéncia de testes é 10,25 kg,
dos quais 65,659 g séo utilizados durante o tempo de desligamento. Logo, a quantidade de
Oxido nitroso utilizada durante os tiros é, aproximadamente, 10,18 kg, ou seja, pode-se
notar que a quantidade de oxidante consumida durante o evento de decaimento do empuxo

é desprezivel em comparacdo a massa total utilizada.

Através dos dados de tempo e das andlises dos videos e da curva de pressdo foi possivel

determinar o tempo de ensaio para toda a sequiéncia de testes, assim foram consumidos
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10,18 kg de 6éxido nitroso em 44,96 s, 0 que resulta em uma vazédo massica de 0,22642 kg/s
ou 226,42 g/s.

Utilizado a equacdo Cd :mox/Ab,/prAP é determinado o coeficiente de descarga do

injetor pressure-swirl para o 6xido nitroso como sendo 0,31 e, através das equacdes dadas

na fundamentacéo tedrica, também é o semi-angulo do spray, 44,39°.
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F. ANALISE DE ERRO NA MEDIDA DA TAXA DE REGRESSAO

Segundo Karabeyoglu et al. (2004) pode-se conduzir uma investigacdo para determinar o

grau de incerteza na taxa de regressdo segundo 0s passos que se seguem:

R=0,25(r, /t,)(1+d,/d, ) (L-d,/d,)

TNt
z-fs

O erro relativo na estimativa do diametro da porta no inicio do decaimanto do empuxo,

E,... pode ser estimado em termos dos erros relativos nos valores de d,, Re T.

1

Edvc :[Ejf +( fRER)2+(fTET )ZJZ

fo=2R(1-¢” )/n e f, =1, [Teq/(l_efT )]

O erro relativo na medida do didmetro final, E, , pode ser escrito em termos do erro
relativo da medida da perda da massa de combustivel, E,,, , densidade do combustivel, E

e comprimento do gréo E, .

Ey =0,5(1+d,/d, )[ E2, +E2+ E,ﬂ;

O erro na estimativa da taxa de regressdao, E,, pode ser escrito em termos do erro relativo

no didmetro da porta no decaimento do empuxo, E,., didmetro inicial da porta, E,, e

dvc ?

tempo de queima, E,.
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2 2
d, /d, 1
E -] —%e/d g 1 Eq|+E
f [(dvcldi)—l "WJ +((dvcldi)—1 j T

O erro na taxa de regressdo pode ser estimado embasado nas medidas dos erros do
diametro inicial da porta, peso de combustivel consumido, densidade do combustivel,
comprimento do grdo e tempo de queima. Tomando como base a sequéncia de testes dessa

dissertagéo o erro médio na medida da taxa de regresséo foi estimado em +0,104mm/s.
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