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RESUMO

PROJETO CONCEITUAL DE UM MISSIL AR-AR COM
ESTATORREATOR A PARAFINA SOLIDA

Este trabalho apresenta uma metodologia quer permite realizar o projeto basico
(preliminar) de um missil tatico. Especificamente, o projeto aborda misseis taticos cujo
sistema propulsivo é baseado em estatorreatores a combustivel solido. A parafina sélida tem-
se mostrado uma alternativa importante para motores foguete a propelentes hibridos. Os
parametros relevantes da equacgéo da taxa de regressdo da parafina em motores a propelente
hibridos foram determinados com diversos tipos de oxidante. InGmeros estudos indicam que a
parafina tem se mostrado um combustivel de alto desempenho para motores foguete. N&o se
tem noticia, contudo, do estudo da parafina como combustivel para estatorreatores. Desta
forma, neste trabalho, construiu-se uma bancada experimental para avaliar combustiveis
solidos operando com ar viciado (oxidante). Um conjunto de ensaios permitiu definir uma
equacdo para a taxas de regressdao da parafina operando com ar viciado que simula um missil
operando a 10000 m de altitude a velocidade de Mach 2,5. Com base nesta equacao, projetou-
se um missil da classe ar-ar cujo sistema propulsivo € baseado em estatorretaor a combustivel
solido com parafina. Os resultados indicaram que a metodologia proposta permite definir as
dimensdes preliminares de um missil tatico, propulsado por um estatorreator com combustivel

totalmente a base de parafina solida.



ABSTRACT

CONCEPTUAL DESIGN OF AN AIR-AIR MISSILE BASED ON A
RAMJET POWERED BY SOLID PARAFFIN

This work presents a methodology, which allows conducting preliminary design of tactical
missiles. Specifically, the research addresses tactical missiles whose propulsive system was
based on solid fuel ramjet. Solid paraffin has been one important alternative for hybrid rocket
engines. The relevant parameters of the solid-fuel regression rate had been determined for a
diversity of oxidizers. Many studies show that paraffin gives good engine performance in
hybrid rocket engines. A literature survey indicated an absence of work on paraffin as an
alternative fuel for ramjets. In this work, a test bench was constructed in order to evaluate
solid fuels combustion with vitiated air (oxidizer). A set of firings allowed the definition of a
regression equation for the paraffin and vitiated air that simulates a missile operating at 10000
m altitude and at Mach 2.5 velocity. Based on the proposed equation for the solid fuel
regression rate, it was designed an air to air missile, relying on a solid fuel ramjet operating
with paraffin. The results showed that the proposed methodology allows defining the
preliminary dimensions of an air to air tactical missile whose propulsive system is entirely

based on solid fuel paraffin.
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1. INTRODUCAO

1.1. JUSTIFICATIVA E OBJETIVOS

Segundo Nielsen (1988), um missil tatico ¢ uma arma de curto, médio ou longo alcance,
de tamanho relativamente pequeno que transporta uma cabeca explosiva (cabeca de guerra)
ou uma carga Util para um alvo pré-determinado. Misseis taticos podem ser classificados de

acordo com Vvarios critérios a saber;
l. Forma: cruciforme ou néo,

Il.  Sistema de propulséo: motor foguete, turbojato ou estatorreator;
1.  Sistema de controle: superficies aerodindmicas, jatos controlados;
IV.  Condicdes de disparo e intercepcao,

V. Alvo;

a. Superficie- superficie
b. Superficie-Ar

c. Ar-ar

d. Ar-Superficie

e. Anti-navio

f. Antissubmarino

g. Antitanque

Este trabalho dedica mais atencéo aos aspectos fundamentais de projeto de misseis taticos,
projeto conceitual, e ao sistema propulsivo com foco em estatorreatores a combustivel solido.
Num projeto basico (conceitual) de um missil tatico as seguintes disciplinas principais estao

envolvidas (Nielsen ,1988):
i. - Aerodinadmica,
ii. - Propulséo,

iili. - Estrutura,



iv. - Orientagéo e controle
v. - Tecnologias complementares.

O projeto conceitual de um missil € um processo iterativo, que objetiva alcangar um

equilibrio entre requisitos e restricdes (limitacdes) dos quais destacam-se:
i. Definicdo do cenario da misséo;
ii. Requisitos de armas, estudo e analise de sensibilidade;
iii. Integracéo fisica do missil com a plataforma de langamento.

O projeto basico comeca com uma definigcdo geral do cenario da misséo. Alguns requisitos

e subsistemas de apoio na escolha de uma tecnologia para um missil tatico séo, via de regra:

» Lancamento - A escolha do sistema de langcamento restringe 0 peso, comprimento e
extensdo do missil. A limitacdo da extensdo para um dado sistema de lancamento (aeronave,

tubo de langamento) pode exigir que as superficies de sustentacdo e controle sejam retrateis.

* Propulsdo - A escolha de um sistema de propulsdo com turbojato ou estatorreator
definem uma forma particular de misseis. A posi¢cdo das entradas de ar € um compromisso

entre propulséo e aerodinamica e seu namero depende do tipo de guiagem.
« Cabeca de guerra - Em geral, a ogiva determina o diametro do missil.

« Orientacgdo - A escolha do sistema de orientacédo afetard a manobrabilidade e o tempo de

resposta que, por sua vez, afetam a escolha das asas e superficies de controle (Fleeman, 2006).

Dependendo da aplicacdo do missil, a definicdo do sistema propulsivo torna-se
preponderante no sucesso operacional do artefato (Figura 1.1). Via de regra, 0os misseis de
longo alcance que operam com estatorreator (Fig 1.1b) e turbojato (Fig. 1.1c) necessitam de
um sistema propulsivo auxiliar de aceleragdo dos mesmos. Misseis que operam com
propelentes solidos dispensam motores auxiliares na medida em que 0 motor possui oxidante
e combustivel previamente misturado (Fig. 1.1a) e armazenado no interior do motor. Em
situacbes em que o sistema propulsivo deve operar por longos periodos de tempo é
aconselhavel que o oxidante do motor seja extraido da atmosfera (ar) e o missil, portanto,
armazena somente o combustivel. A aceleracdo é fornecida por um propulsor sélido
descartavel ou por sistema integrado ou ainda um unico propulsor com dois niveis de empuxo,
um para a fase de aceleracdo e outro para a fase de cruzeiro. Um estatorreator é um sistema

propulsivo de aspiragdo a ar relativamente simples e um dos mais confidveis que se tem no
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campo da propulsdo supersdnica. Como Unica desvantagem tem-se que tal sistema propulsivo
necessita de um motor de aceleracdo para elevar a velocidade do missil ao nivel operacional
do estatorreator, em regime supersbnico. H& dois tipos béasicos de estatorreatores, a
combustivel liquido (Fig 1.1b) e a combustivel sélido (Figura 1.2). O estatorreator a
combustivel s6lido é bem menos complexo que o correspondente que emprega combustivel
liguido uma vez que este Ultimo necessita de tanques de propelente, gas pressurizado,

valvulas, sistemas de ancoragem de chamas, injetores e outros dispositivos auxiliares.

Bocal Supersdnico

a) Motor Foguete

Estatoreator Motor de aceleragao

Difusor subsénico Combustor

| oA

Bocal Supersénico —I

e
Choque Choque Injetores de combustivel
obliquo normal Ancoradores de chama

b) Estatorreator

Bocal supersénico
Compressor Combustor Tyrbina POs-combustor

¢) Turbojato

Figura 1.1: Sistemas propulsivos tipicos para misseis taticos (adaptado de Billig, 1983).

Conforme ilustrado na Figura 1.2 um estatorreator a combustivel sélido necessita,
basicamente, de um sistema auxiliar de ignicdo, de duas placas de orificio na entrada e saida

da regido onde esta alojado o combustivel sélido.
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Combustivel )
Ancorador Placa misturadora

de chama  sélido L.
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Tomada de ar f Combustor | Bocal

'supersbnico

Figura 1.2: Estatorreator a combustivel sdlido.(adaptado de Krishnan, 1998)

A primeira placa funciona como ancorador de chama e a segunda como misturador dos
gases de combustdo, na entrada da pds-camara, e objetiva completar o processo reativo
misturando e aumentando o tempo de residéncia dos produtos da combustdo antes que estes

sejam expandidos o bocal convergente/divergente.

1.1.1. Objetivo geral

Dada a baixa complexidade deste sistema propulsivo e a necessidade do Brasil em
desenvolver misseis taticos supersonicos, este trabalho tem por objetivo geral desenvolver
uma metodologia de projeto para estes artefatos com base em estatorreatores a combustivel

solido.

No contexto do desenvolvimento tecnoldgico, as universidades tém um papel estratégico
na maturacdo das tecnologias conforme ilustra a métrica do TRL — Technology Readiness
Level (NASA) apresentado na Tabela 1.1. Neste contexto, profissionais do departamento de
engenharia mecénica e do curso de engenharia aeroespacial da UnB pretendem elevar a

tecnologia de estatorreatores ao nivel de maturidade tecnologica NMT=4, até o final de 20109.



Tabela 1.1: Nivel de maturidade tecnolégico (NMT) e critérios de sucesso.

Critério de Sucesso no desenvolvimento tecnoldgico L6cus Ideal

Fase cognitiva da criagdo — idealizacdo e registro das ideias (estabelecimento das
propriedades tecnoldgicas fundamentais). Desempenho requerido: em elaboracéo.
Observado e relatado o principio basico: NMT = 1.

Fase cognitiva da investigacéo cientifica — equacionamento das ideias (inicio do processo
inventivo). Desempenho requerido: em elaboragao.
Formulado o conceito e/ou aplicacdo do dispositivo tecnolégico: NMT = 2.

Fase fundamental da investigagdo cientifica — ensaios funcionais e simulagdes. | Laboratério de Pesquisa
Desempenho requerido: parcialmente definido. (Universidades)
Provado o conceito analitica ou experimentalmente: NMT = 3.

Fase da investigacdo experimental em laboratério. Desempenho requerido: parcialmente
definido. Protétipo (“breadboard”).
Validado o dispositivo tecnoldgico: NMT = 4.

Fase da investigacdo experimental no ambiente relevante ou simulado. Desempenho
requerido: totalmente definido. Modelo de Engenharia em escala, para as fungdes criticas.
Validado o dispositivo tecnolégico em ambiente relevante: NMT = 5.

Fase demonstrativa do dispositivo em ambiente relevante ou simulado. Desempenho | Ambiente Simulado
requerido: totalmente definido. Modelo de Engenharia Real, representativo das funcbes | (Institutos)

criticas.

Demonstrado o protétipo (sistema/subsistema) em ambiente relevante: NMT = 6.

Fase de demonstragdo do prot6tipo no ambiente operacional. Desempenho requerido:
totalmente definido. Modelo de Qualificagéo.
Demonstrada a operacdo do prot6tipo em ambiente espacial: NMT = 7.

Fase de qualificacdo do produto (sistema real) em testes e demonstragdes. Desempenho
requerido: totalmente definido. Modelo de Voo integrado no sistema final.
Qualificado o sistema completo: NMT = 8. Mundo Real

Fase de operacdo do sistema ja qualificado. Desempenho requerido: totalmente definido. | (Empresas)
Modelo de Voo comprovado em voo.
Operado, o sistema real, em ambiente espacial: NMT = 9.

Os recentes avancos no uso de parafina como combustivel solido de motores foguete
(Karabeyoglu et al., 2001; Li et al., 2014; Ziliac e Karabeyoglu, 2006), despertam interesse na
aplicacdo deste combustivel em estatorreatores a combustivel solido (SFRJ — Solid Fuel
Ramjet). O grupo de propulsdo aeroespacial da UnB possui uma larga experiéncia no emprego
de parafina como combustivel s6lido em motor foguete a propelentes hibridos (Andrianov et
al, 2015; Bertoldi, 2007; Santos et al., 2005; Veras et al, 2010). Ao longo dos anos, duas
classes de oxidante foram empregadas nos experimentos com motores a propelentes hibridos,
oxigénio gasoso e Oxido nitroso, com énfase para este Gltimo. Em um motor foguete, por
definicdo, tanto o oxidante quanto o combustivel sdo armazenados no veiculo. Em um missil
tatico, o oxidante empregado na queima do combustivel é extraido do ar atmosférico, similar
as turbinas aeronauticas. Desta forma, o veiculo pode viajar a longas distancias,
comparativamente aquele que usa foguete como sistema propulsivo. O projeto balistico de um
motor foguete hibrido ou de um estatorreator a combustivel sélido depende, dentre outros
parametros, da taxa de regressdo do combustivel sélido (Krishnan e George, 1998). Neste

trabalho, apresenta-se uma metodologia de calculo e defini¢do de projeto basico de um missil
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tatico cujo sistema de propulsdo se baseia na tecnologia de combustivel s6lido. Para o correto
dimensionamento do motor, é imprescindivel obter os pardmetros que definem a taxa de

regressdo média do combustivel s6lido (mm/s), dado pela equagdo (Sutton, 2017);

r=aG’, (1.1)

Na Eq.(1.1) , Gox é 0 fluxo de oxidante na cdmara de combustdo em g/(cm?s), a e n sdo
parametros obtidos empiricamente. Tais parametros nao estdo disponiveis na literatura quando
se trata do par propelente ar-parafina. Este trabalho tem por objetivo geral apresentar uma
metodologia de célculo para o projeto basico de misseis taticos (supersdnicos) operando com
combustivel sélido (estatorreator a combustivel solido).

1.1.2. Objetivos especificos

Para tal, tem-se 0s seguintes objetivos especificos:

Projetar um missil tatico supersdnico com requisitos tipicos destes artefatos;

e Projetar, construir e operar uma bancada para testes de estatorreatores a combustivel

solido até 250 N de empuxo;

e Realizar um conjunto de ensaios que permita determinar os parametros a e n na

n

equagio r = a.G_ para um motor de até 250 N operando com ar viciado e parafina.

e Refinar o projeto béasico, caracterizando geometricamente o sistema propulsivo com

base na equacdo da taxa de regressdo media obtida no item anterior;

1.2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

Esta revisdo bibliografica apresenta algumas referéncias que abordam projeto conceitual
de misseis taticos e, principalmente, no emprego de alguns materiais plasticos e
hidrocarbonetos como combustiveis solidos em estatorreatores. Mais especificamente,
apresenta-se o0 estado da arte no uso e desempenho da parafina como propelente de foguetes
hibridos que servem de base para o estudo deste combustivel neste tipo de propulsor. Cabe

destacar que ndo foi possivel encontrar trabalhos técnico-cientificos do uso da parafina em
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estatorreatores a combustivel solido. Este fato, portanto, garante um elevado grau de

ineditismo para o presente trabalho.

A teoria de projeto conceitual de misseis taticos é abordada em alguns poucos artigos
cientificos, teses, dissertacdes, relatdrios e, mais recentemente em livros didaticos como
Redmon, 1980; Frits et al., 2002; Fleeman, 2012; Neiva, 2016;

A taxa de regressdo € um dos principais parametros de performance de um motor hibrido.
H& uma serie de estudos na literatura cientifica a respeito da taxa de regressdo principalmente
em foguetes deste tipo. Dados experimentais indicam que o combustivel a base de parafina
oferece a oportunidade de satisfazer uma ampla gama de requisitos de missdo para a proxima

geracdo de foguetes hibridos (Lee et al, 2009).

Estudos do mesmo assunto em motores estatorreatores ja S0 mais recentes e vem

demonstrando uma significativa importancia pelas conclusées que o0s autores apresentam.

Cohen Zhur et al (1998) estudaram a combustao supersonica de um combustivel solido em
uma configuracdo de motor estatorreator e propuseram correlacdes empiricas do
funcionamento e comportamento do motor relacionadas com a geometria do grdo de
combustivel solido, as condicGes de fluxo de entrada da caAmara de combustdo, o desempenho

geral da cAmara de combustao.

Fruge (1991) investigou a viabilidade do uso de combustivel sdlido em foguete integrado
com motor a jato (IRSFRJ)! para alimentar um missil ar- terra capaz de ser langado de um
veiculo pilotado remotamente ou de um helicoptero, capaz de dobrar o alcance e a velocidade

dos sistemas de misseis operacionais, sem exceder o tamanho e 0 peso destes sistemas.

Levy et al (1989) estudaram o desempenho do polimetilmetacrilato (PMMA) como
combustivel s6lido de um estatorreator simulando as condi¢6es de voo, pressao e temperatura
do ar, de um missil voando a Mach 3 ao nivel do mar. Para tal, usaram um aquecedor elétrico
de 25 kW e desenvolveram uma extensa base de dados para a taxa de regressao do
combustivel, em varias condi¢bes de fluxo e relacdo global combustivel-ar, entre outros

dados.

Moura et al (2007) simularam, em bancada de testes, o desempenho de um estatorreator a
combustivel sélido utilizando polibutadieno (HTPB) como combustivel e ar viciado como

oxidante que emulava as condicbes de voo real de um missil. Os autores estudaram, entre

! Tradugdo literal da sigla em inglés solid-fuel integral-rocket ramjet
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outros parédmetros, as propriedades da combustdo de polimeros, associando a taxa de

regressdo as caracteristicas de pirdlise do combustivel.

Schulte et al (1986) avaliaram o uso potencial de combustiveis a base de hidrocarbonetos
dopados com particulas metélicas em estatorreatores a combustivel s6lido. Em outro estudo,
Schulte (1986), determinou 0 comportamento da taxa de regresséo e limites de estabilidade de

combustiveis, como o polietileno (PE) e o polibutadieno (HTPB).

Mady et al (1978) avaliaram, experimentalmente, a queima de combustivel s6lido a base
de polimetilmetecrilato (PMMA) em um estatorreator, a fim de determinar, principalmente, o
efeito da razdo de by-pass no desempenho do combustor.

Krishnan e George (1998) revisaram 0s aspectos relevantes da combustdo em
estatorreatores a combustivel sélido evidenciando os fatores principais que permitiriam tal

tecnologia de operar satisfatoriamente fora das condigdes de projeto.

A literatura apresenta diversas tabelas que estudam a lei da taxa de regressdo em motor
foguete a propelente hibrido, que permitiram definir uma metodologia e um banco de provas
para determinar a taxa de regressdo da parafina operando com ar no desenvolvimento do

presente trabalho.

Karabeyoglu et al. (2004) apresentaram, detalhadamente, uma classe de combustiveis
solidos, aplicaveis a foguetes e estatorreatores, capazes de formar uma camada liquida fina e
hidrodinamicamente instavel na superficie de fusdo do combustivel, que produzem elevada
taxa de regressdo. Em outro artigo, Karabeyoglu et al. (2001) demonstraram, teoricamente, o
mecanismo que permite altas taxas de regressdo observadas em pentano solido criogénico e,

notadamente, no uso de parafina a temperatura ambiente.

Zilliac et al (2006) revisaram a lei da taxa de regressdo proposta por Marxman et al (1963)
e derivaram um modelo de taxa de regressao de maior fidelidade para combustiveis a base de

hidrocarbonetos que sofrem sublimac&o.

Lee et al (2009) apresentaram resultados de desempenho de foguetes hibrido com par
propelente a base de 6xido nitroso e parafina 50P, produzindo informac@es importantes para

se projetar sistemas de propulsivos que empregam tais propelentes.

Greatrix (2009) prevé com boa precisdo as taxas de regressdo de combustivel do motor de
foguete hibrido sob condictes de fluxo padrdo. Fatores como transpiracdo, diametro da porta

hidraulica e rugosidade efetiva da superficie do combustivel foram incorporados a um modelo

-8-



fenomenoldgico de taxa de regressdo ilustrando a eficicia da presente abordagem para um

motor tipico.

Chelaru et al (2011) propuseram um modelo tedrico para motor foguete hibrido validado
por resultados experimentais, abordando os principais problemas desta tecnologia como a
escalabilidade, estabilidade e controlabilidade dos parametros operacionais e 0 aumento da

taxa de regressao do combustivel solido.

Bertoldi (2007) estimou os coeficientes da equacdo que caracterizam a lei da taxa de
regressdo do par propelente parafina-N.O (Parafina e Oxido Nitroso), utilizando um sistema
de injecéo vortical (pressure-swirl atomizer), Buchara (2012) estudou o par propelente HTTB
e Oxido nitroso em motor foguete a propelentes hibridos, comparando os resultados de

desempenho deste par com outras combinagdes classicas.



2. FUNDAMENTACAO TEORICA

A Figura 2.1 apresenta um fluxograma tipico de projeto conceitual de um missil tatico. De
interesse neste trabalho destacam-se os efeitos aerodindmicos, a propulséo e a estimativa de
massa do artefato no projeto conceitual de misseis. Optou-se por um projeto de um missil ar-
ar onde se antecipa a aplicacdo da parafina dada a capacidade da mesma em produzir elevadas
poténcias térmicas. Estatorreatores estdo se tornando uma op¢do importante na propulsdo de
misseis ar-ar, sendo o Meteor (Fig 2.2 ) um exemplo.

Defini¢ao dos
Requisitos da
missdo

l Alterar Missdo

.-'fstabelecer Missil |:Ie\I g
=

Referéncia
, A
Alterar Missil de
Referéncia

Aerodindmica

l

Propulsdo

A

h

A

l Alterar Dimensdes/

Configuracao/

Subsistemas e
Tecnologia

Peso

}

Trajetoria

— " Atingiu T~ N3o
“~—Desempenho?
T
Sim
Figura de Mérito e | Nzo

Restrigoes

fim

Figura 2.1: Fluxograma tipico de projeto conceitual de missil tatico baseado em um missil
de referéncia (Fleeman 2006, modificado)
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Figura 2.2: Missil ar-ar Meteor, com estatorreator a combustivel solido.

Misseis ar-ar sdo projetados para operar em curto espaco de tempo e seu alcance é
limitado a algo em torno dos 100 km. Neste cenario, considerando-se uma velocidade da
ordem de Mach=3, o motor necessita operar por menos de 60 segundos para o missil percorrer
100 km de distancia sob efeito propulsivo. Este tempo de operagdo & compativel com
estatorreatores a combustivel solido de elevada taxa de regressdo. O missil Meteor, por
exemplo, opera com um combustivel sélido que queima pela adicdo de oxidante em uma
matriz com baixa razdo O/F. Nesta configuracdo, a matriz sélida opera como gerador de gas

combustivel cuja oxidacao é finalizada pelo ar atmosférico.

2.1. AERODINAMICA

No projeto aerodindmico, define-se a geometria do missil considerando, entre outros
parametros, o comprimento, o didmetro, o nimero de asas, a relacdo de aspecto da asa, a area
de asa. A partir desses dados calcula-se a sustentacdo, 0 arrasto e o centro de pressao para 0
missil em diferentes nidmeros Mach. O arrasto é calculado pela soma de contribuicdes
especificas como: arrasto parasita de onda que é denominado arrasto de forma ou arrasto de
pressdo, friccao superficial e arrasto base. Estes componentes de arrasto séo entdo adicionados

para se inferir o coeficiente de arrasto completo do missil.

Além dos célculos de sustentacdo e arrasto, a parte aerodindmica também inclui o
dimensionamento da cauda. As entradas dos dados como a relacdo de aspecto da cauda, a
distancia do nariz e outras geometrias sao usadas para calcular a rea de cauda necessaria para

a estabilidade estatica neutra em um namero de Mach especifico (Fleeman, 2006).

Nielsen (1998) diz que para a analise aerodindmica, as qualidades desejadas sdo

essencialmente uma fungdo da missdo necessaria do missil que resultam dos estudos de:
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i. Manobrabilidade,
ii. Estabilidade,
iii. Arrasto.

Deve-se ter em consideragdo as restricdes dimensionais devido ao transporte o
comprimento do corpo e a extensdo das superficies de sustentacdo e controle. Tais limitacbes
podem exigir que as superficies de sustentacdo e controle sejam dobraveis ou retrateis.
Segundo Fleeman (2006), misseis com pequeno didametro possuem menor arrasto e dimensfes
laterais menores que melhoram a compatibilidade destes com a plataforma de langamento.

2.1.1. Arrasto parasita no corpo do missil

Uma das formas mais préatica de se calcular o arrasto de um missil é subdividir o arrasto
por areas de influéncia e somar cada componente para contabilizar o arrasto total. Segundo o
mesmo autor, o arrasto € um parametro de projeto importante para satisfazer a exigéncia da
faixa de voo de misseis taticos, especialmente misseis supersoénicos. O arrasto parasita € uma
funcio do coeficiente de arrasto?, da pressdo dindmica® e da area de referéncia da secdo

transversal do corpo S e pode ser estimado pela equacéo (Nielsen ,1988):

Ref ?

C,pVv°S
D= PV Oget (2.1)
2
Nessa mesma perspectiva, Fleeman (2006), diz que o coeficiente de arrasto parasita no
corpo do missil € a soma dos coeficientes de arrasto de friccdo, arrasto de base e arrasto de

forma que o missil produz sendo:

(CD0 )corpo = (CD0 )corpo, forma + (CDO )base + (CD0 )corpo, friccéo (22)

Sendo que o arrasto devido a onda de choque (C, ) é governado pelo arrasto

corpo, forma
devido a onda de choque nas partes frontais do objeto em voo supersénico. Bonney et al.

(1956) define tal arrasto como:

2 Para alguns autores C, é chamado de arrasto zero-lift ou arrasto zero sustentag&o. No presente trabalho

preferiu chamar por arrasto parasita.
2

% O mesmo autor define o termo 7 como g denominando com pressdo dindmica sendo a unidade em PSI.
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1,69

L 834) tan~" 05 (2.3)

((CD0 )Corpo, forma — (1’ 586 + M 2 (IN]
d

Sendo o valor da tangente dado em radianos. Na equacao acima, (Cp, )corpo. forma GECIESCE

com o aumento da espessura do nariz I, .

O arrasto da base do corpo pode ser um grande contribuinte para o arrasto total durante o
voo, devido a baixa pressao formada na base do missil podendo ser subdividido em arrasto de

voo sem propulséo (base, coasting) e arrasto com propulséo.

Fleeman (2006) afirma também que para misseis supersénicos* o arrasto de base para voo

ndo propelido é dado por:

0,25
(CDO )Base = (CDO )Base,coast = Ta (24)

Observa-se na Equacdo (2.4) que quanto maior a velocidade do missil em termos de

nimero Mach menor sera esse arrasto (Fleeman, 2006). Durante o0 voo propelido®, o arrasto

A

base em voo supersénico € reduzido pelo fator [1——}, de forma que a equacao se torna;
Re f

0,25
(CDO)Base,Powered = [I_SAJ(VJ (2.5)
Re f

4 No presente trabalho, o estudo esta direcionado a um missil supersonico, logo sera apresentado as equacdes
pertinentes a voos supersonicos.
5 O autor define voo propelido sendo o voo com propulsores.
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Onde A é a area de exaustdo do motor do missil e S, a area de referéncia do missil.

Comparativamente aos outros, o arrasto base pode ser desprezado durante o voo propelido.

O ultimo fator da parcela de arrasto do corpo considera a camada limite turbulenta sendo
(Jerger et al. , 1970):

0,2

I M
(CDO )corpo,fricgéo = (01 053)(5) ,0V2 (26)

2

Para cada tipo de geometria da ogiva, tem-se um coeficiente de arrasto especifico, como
por exemplo, para ogiva cOnica, hemisférica ou curva ( sharp nose, hemispherical nose, blunt

nose).

2.1.2.  Arrasto Parasita nas asas

O arrasto parasita de superficie é observado também na asa, cauda e canard sendo
subdividido em arrasto superficie-friccdo e arrasto superficie-forma. Segundo Fleeman

(2006) o arrasto de friccdo pode ser calculado por:

0,0133 2S
(CDO)Superficie,fricgéo = n\N 0,2 {S = J (27)
(qCMAC ) Re f

A teoria newtoniana € modificada para permitir o calculo da pressao através da onda de
choque normal como funcdo do nimero de Mach. Os principais contribuintes para o

coeficiente de arrasto de friccdo sdo o nimero de asas n,, e a area plana da asa S, . A regiéo

de expansao na parte traseira da asa e a menor pressdo sobre a base da asa normalmente tém
contribuicBes insignificantes para o arrasto nas asas, especialmente para asas finas (Fleeman,
2006).

O arrasto de forma na superficie baseia-se na teoria newtoniana modificada e pode ser

calculado pela equacao Jorgensen (1973):
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Sin® S, COSA gty ——

_ 2 [(r+ MR |0 (7+1)
(Co0) superficie, forma = M [(}/MiLE)] { > } {[ZyMiLE _(7/_1):'} -1

b

e

Re f

Onde:

n,, = NUmero de asas
y = Razdo de calores especificos
8, = Angulo total da se¢do do bordo de ataque

q=Pressao dinamica do ar

M ,,. =Numero de Mach perpendicular ao bordo de ataque

tac —ESpessura maxima da corda aerodinamica média

b = Envergadura da superficie exposta

A - =Angulo de enflechamento das superficies aerodinamicas

O arrasto total da superficie de asas € dado por:

(CDO ) Superficie = (CDO)Super‘fl’cie, friccao + (CDO )Superfl’cie, forma (29)

2.2. FORCA NORMAL EM MISSEIS

O coeficiente de for¢a normal de um corpo é uma funcdo do angulo de ataque e geometria

do corpo, sendo independente do nimero de Mach. A forca normal é calculada com base na

Teoria de Corpo Esbelto de Pitts, Nielsen, Kaatari, (1957) e da teoria de escoamento cruzado

de Jorgensen (1973) e é valido para corpos finos com uma razdo de [/d>5. A equacdo do

coeficiente da forca normal de um corpo € dada por:

[Cy| =[|(a/b)cos -+ (b/a)sin [ ]| sin(2a) cos(a/2)|+2(1/d)sin a | (2.10)
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Sendo a relagdo a/b a razdo entre os semieixos maior e menor, ¢ 0 angulo de rolagem

do corpo, ao angulo de ataque do corpo e 1/d a relagdo entre o comprimento e o didmetro
do missil . A inclinacdo da curva da forca normal do corpo devido ao angulo de ataque a é
usada no dimensionamento da cauda para cumprir o requisito de estabilidade estatica. O
coeficiente (Cn)corpo do corpo é o derivado da equacdo para o coeficiente de forca normal
(Fleeman, 2006).

2.2.1. Relagdo entre coeficiente de arrasto e sustentagao.

De acordo com Handbook Ballistic Missile (1965), os coeficientes de sustentacdo e arrasto

séo calculados por :

C_=(Cycosa-C,,sina)
C

» =(Cysina—C,,cosa) (2.11)
Segundo Fleeman (2006), a eficiéncia aerodinamica do missil & dado por :
L C, (Cycosa-Cy,sina)
D C, (Cysina—Cy,cosa) (2.12)

Sendo L / D é uma funcdo principalmente do angulo de ataque para a sustentacdo do
corpo do missil que também é chamado de relacdo sustentacao/arrasto. Misseis supersdnicos
normalmente voam com uma alta pressao dinamica, cerca de 7,0 MPa e possuem uma relagédo
L/D emtorno de 0,41.

As superficies da asa, cauda e o canard podem ser caracterizadas por suas posicdes
relativas ao centro de gravidade do missil. Os painéis da asa, as superficies de cauda e do
canard podem ser fixos ou moveis (superficies de controle). O coeficiente de forca normal da
superficie é funcdo do numero Mach, angulo de ataque local e da area da superficie do
elemento. A equacéo para a estimativa da forca normal é baseada no método de Hoak (1978).

A teoria linear da asa juntamente com a teoria de impacto Newtoniana sao aplicadas para
1/2

Mach supersénico, e vale quando M >[1+[8/7zARﬂ . O coeficiente de forca normal na

superficie é dado por:
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(C ) 4‘Sin al cos a.‘ [ SSuoerﬁcie J
= 2.13
e (M7 -1) 2sin?a | Swer 219

2.2.2. Coeficiente de Forca normal Total

Segundo Fleeman (2006) o coeficiente de forca normal total em um projeto conceitual €
dado pela soma da forgca normal do corpo, da asa e da cauda. Os efeitos da interferéncia da
asa-corpo, corpo-asa, cauda-corpo, corpo-cauda e asa-cauda assume-se que S40 muito
pequenas comparada a contribuicdo da configuracao isolada de cada geometria. Considerando

essa configuracdo corpo-asa-cauda tem:

CNTotaI = (CN )Corpo + (CN )Asa + (CN )cauda (214)

2.2.3. Centro aerodinamico do missil.

O centro aerodinamico do missil x,. é definido como a localizagdo que promove margem
de estabilidade estatica neutra. O centro aerodinamico depende principalmente de trés
parametros: angulo de ataque, diametro da ogiva e comprimento do corpo do missil I, . No

projeto conceitual, o0 nimero de Mach pode ser desprezado. Fleeman (2006) sugere a

seguinte equacdo para o célculo do centro aerodinamico como sendo:

(Xac)

2 1 /corpo. :0,63(1—sin2a)+0,5[||—},in2 a (2.15)

IN N

2.2.4. Centro aerodindmico de superficies do missil

X, 2 _1yv2 _q,
(%) [AM 21) 1/20 67] (2.16)
Crac 2A (M7 -1)" -1

Com baixo numero de Mach, ox,. das asas estdo localizadas perto de 25% da corda

média. A previsdo do nimero Mach supersdnico e baixo angulo de ataque ¢é baseado na

Teoria Linear da Asa.
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2.3. PROPULSAO

2.3.1. Sistema Propulsivo

A selecdo do tipo de propulsor para uma determinada aplicacdo é uma tarefa ndo
trivial. Geralmente, alguns propulsores candidatos podem ser eliminados num exame mais
superficial, porém, a selecdo final requer um projeto detalhado. Uma equacdo relativamente
simples, proposta por Breguet, auxilia na selecdo preliminar do propulsor. A equacdo de
Breguet ¢é valida para o caso simples de voo de cruzeiro, velocidade constante e com a
sustentagdo L igual ao peso W (lllig e Frederick, 1983). O alcance que o propulsor pode
fornecer ao missil pode ser estimado por:

Range = Ul (L/ D)ln\% (2.17)

f

Onde D e o arrasto e W, e W, sdo as massas, inicial e final do missil, respectivamente, da

fase de cruzeiro. A seguir, apresentam-se alguns tipos de propulsdo que podem ser

empregados em um missil tatico.

2.3.2. Motor foguete

Segundo Sutton (2016) a propulsdo de foguete é uma classe de propulsdo a jato que
produz impulso por ejecdo através de um fluido de trabalho ou propelente, armazenado
inteiramente no foguete. Hill e Peterson (1992) definem que foguetes quimicos podem ser
considerados um desenvolvimento de propulsdo a jato. Assim como um avido a jato, 0
empuxo gerado € devido ao fluxo de gas quente produzido pela queima rapida de uma mistura

de combustivel e oxidante.

A analise de sistemas de foguetes quimicos requer ferramentas matematicas complexas
para o calculo do desempenho do foguete. Com o intuito de simplificar a analise, que engloba
a camara de combustdo, a tubeira e dispositivos para montagem utiliza-se o conceito de
foguete ideal. Este conceito é Util porque os principios termodinamicos basicos relevantes
podem ser expressos como relacbes matematicas simples. Estas equacBes descrevem
teoricamente 0 escoamento quase-unidimensional na tubeira, que corresponde a uma
idealizacdo das equacOes bi e tridimensionais e do comportamento aerotermoquimico real.
Com isso, essas equacgdes se tornam adequadas para se obter dimensionamento para varios

parametros de projeto preliminar de sistemas de propulséo.
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2.3.3. Relag0es Fundamentais

2.3.3.1.  Impulso Total

Sutton (2016) define o impulso total a partir da forga do empuxo F® (que pode variar com

0 tempo) integrado ao longo de um tempo t:

t

Fdt (2.18)

[ S

Para um Impulso constante desprezando transientes de inicio e parada, reduz para:

l, = Ft (2.19)

Impulso total é proporcional & energia total liberada por todos propelentes utilizados pelo
sistema de propulséo.
2.3.3.2.  Impulso especifico

O impulso especifico ¢ o impulso total por unidade de peso do propelente.
E uma variavel importante cuja figura de mérito antecipa a performance de qualquer sistema
de propulsdo. Elevado impulso especifico implica em melhor desempenho do sistema

propulsivo. A equacéo para o caculo do impulso especifico é dada por:

o= =" (2.20)

O valor de impulso especifico € calculado em "segundos".

2.3.3.3.  Velocidade de escape efetiva.

Nas tubeiras de foguete reais, a velocidade de exaustdo ndo é realmente uniforme ao longo

de toda a secdo transversal de saida e esses perfis de velocidade sdo dificeis de medir com

% Foi adotado como nomenclatura a letra F para Empuxo . Em algumas literaturas do ramo de foguetes variam a
letra designativa para empuxo.
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relativa precisdo. Assumindo-se escoamento unidimensional, tem-se que velocidade axial sera
uniforme em qualquer secdo da tubeira. Esta velocidade de escape efetiva (m/s) representa,
entdo, uma velocidade média ou equivalente em massa na qual o propelente estd sendo

ejetado e, matematicamente, é definida como:

c=1,9 (2.21)

2.3.3.4. Empuxo

O empuxo pode ser definido pela for¢ca produzida pelo sistema de propulsdo do foguete,
que atua no centro de massa veiculo, multiplicada pela vazio massica de gases. E uma forca
de reacdo da estrutura do veiculo a partir da ejecdo do propelente em altas velocidades. A
velocidade do gas de saida é assumida constante, uniforme e puramente axial. A Figura 2.3

ilustra o campo de pressao que atua em um motor foguete.

Atmosfera P Secdo convergente do Bocal

3
‘ Segdo Divergente do Bocal

Garganta do Bocal Saida do Bocal

Figura 2.3: Pressdo agindo sobre as superficies externas de uma camara de foguete.

Na Figura 2.3, mostra a pressao agindo sobre as superficies externas de uma camara de
foguete, bem como a mudanca de pressdes de gas dentro de um sistema tipico de propulséo de
foguete térmico. A direcdo e o comprimento das setas indicam a magnitude relativa das forcas
de pressdo. O Empuxo pode ser determinado integrando todas as pressdes que atuam em areas
que possuem uma projecdo no plano normal ao eixo do bocal. Neste sentido, 0 empuxo é dado
por:
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F=mv,+(P,—P)A (2.22)

O primeiro termo € funcdo do fluxo massico e da velocidade de escape na saida do tubeira,
enquanto o segundo termo representa 0 empuxo devido a diferenca de pressao entre 0 gas em
velocidade supersbnica e a pressao ambiente atuando na area de saida da tubeira. Os bocais de
expansdo devem ter relacdo de area A / A projetada de forma que a pressdo de exaustéo seja

igual & pressdo do ar ambiente (ou seja, P, =P,). Para uma configuracdo fixa da tubeira isso

ocorre apenas em uma determinada altitude, e, neste caso, considera-se que o sistema opera
com taxa de expansdo ideal. A velocidade de escape efetiva, conforme definido pela Eqg.
(2.21) aplica-se a todos os propulsores. Da Eg. 2.22, considerando o fluxo de massa de

propelente constante, obtém-se a seguinte expressdo para a velocidade efetiva:

C=Ve+(Pe_Pa)Ae+=|spge (223)
m

A partir dessa definicdo, pode escrever 0 empuxo como:
F=mc (2.24)

2.3.3.5.  Velocidade caracteristica

A velocidade caracteristica ¢ *, ¢ um termo freqiientemente usado em propulsdo foguete,

sendo definido como:

= PA/m (2.25)

A velocidade caracteristica € usada para comparar o desempenho relativo de diferentes
sistemas de propulséo de foguete. Trata-se de uma figura de mérito para se avaliar a qualidade
do projeto do propulsor sendo funcdo direta da pressdo no interior da camara de combustao,

da area da garganta e inversa do fluxo massico de produtos da combust&o.

A velocidade caracteristica em termos dos parametros interno da camara de combustao,

pode ser calculada por:
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o RA 18 ¢ _ ¥RT,
) C C (7+1)
moor 2 Gy (2.26)
(r+1)

A velocidade caracteristica na expressdo anterior é funcdo, portanto, da temperatura de
chama adiabatica, da razdo entre os calores especificos, da massa molar da mistura de gases e

coeficiente de empuxo C.. Como exemplo, considerando-se, para os produtos da combusté&o,

faixas de razdo de calores especificos entre 1,15 e 1,35; peso molecular na faixa de 16 a 35
g/mol; temperatura dos gases entre 2000 e 4000 K, ter-se-ia velocidades caracteristicas entre
1000 e 2000 m/s.

2.3.4. Volume da cAmara de combustdo

O volume da cAmara combustdo de geometria cilindrica deve ser estimado por:

Ve=AL +AL (1+\/§+%J (2.27)

Onde, L é o comprimento do cilindro, A é a relacédo reciproca da area de contracéo da

camara, e L, € o comprimento do tronco convergente conico (Sutton,2016). O comprimento

caracteristico da camara é definido como o comprimento que uma camara do mesmo volume
teria se fosse um tubo reto cujo didmetro fosse o didmetro da garganta do bocal, isto €, se ndo

tivesse uma secao de bocal convergente (Sutton,2016) sendo defino;

5

Y 2.28
A (2.28)

2.3.4.1.  Coeficiente de Empuxo

O coeficiente de Empuxo € definido como:
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(2.29)

(7+1) (r-1)

2 (r-1) _
C, - 2y 2\ 1- " P.-P, i
y=1{y+1 A

+
Segundo Hill e Peterson (1992), o coeficiente de empuxo é funcdo apenas da geometria do

7~ N\
~0 o0
~———
=0

bocal, ndo dependente da temperatura da cdmara de combustdo e & um parametro
adimensional. E um importante parametro no projeto do bocal que relaciona a razio de

area, razdo de pressdes e a taxa de calor especifico. Relacionando ¢ * e C_ temos:
F=C.AR (2.30)

Para um foguete real, a comparacéo entre ¢ x e C_ , calculados a partir das equagoes

acima, indica a eficiéncia de cada componente da camara de combustéo real .

2.3.5. Tubeira

Em um motor foguete, a tubeira, ou bocal de expansdo dos gases, é responsavel por
converter a energia térmica dos produtos da combustdo (entalpia) em energia cinética

(velocidade de exaustdo). Idealmente, este processo é considerado isentropico.

2.3.5.1. Velocidade de exaustao.

Considerando um fluido um processo isentropico a velocidade de exaustdo no bocal pode

ser escrita como:

(2.31)
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Como pode se observar, a velocidade de exaustdo da tubeira € funcdo da razdo de

~ P « -
pressoes, Ee da razéo dos calores especificos e da temperatura absoluta da entrada.

1

2.3.5.2.  Razdo de expanséo ideal do bocal

A razdo entre a area da saida A, com a area da garganta A, chamada de razdo de area de

expansao e é dada por :

g=—% (2.32)

A garganta do bocal corresponde & minima éarea onde passa o fluxo massico. Nesta

localizagdo, tem-se a pressao critica e a velocidade critica, que € dada por:

2
v, = /y—fl RT, =/yRT, =4, (2.33)

2.3.5.3.  Bocais reais

Bocais reais levam em consideracéo as irreversibilidades do processo de expansdo. Sutton

(2016) lista os principais desvios associados ao processo de expanséo ideal:

1.

Perdas associadas a area divergente de saia do bocal que podem ser reduzidas adotando-se

uma configuracdo em forma de sino.

Baixa relacdo de contracdo do bocal A /A causa perda de pressdo na camara e reduz

ligeiramente a velocidade de exaustdo e o0 empuxo.

Baixas velocidades na camada limite reduzem a velocidade média efetiva de exaustdo em
0,5a1,5%.

Particulas solidas ou goticulas de liquido no gas podem causar perdas de até 5%;
Instabilidade de combust&o e oscilacdes no fluxo podem resultar em pequenas perdas.

Reacdes quimicas no interior do bocal mudam as propriedades e a temperatura do gas

resultando em perdas de cerca de 0,5%.

Baixo desempenho do bocal ocorre durante as operacfes transitorias, por exemplo,
durante o inicio, a partida ou pulsagéo.
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10.

11.

Bocais ablativos tem didmetro de garganta aumentado de 1 a 6% durante a operacéo,
reduzindo a pressdo na camara no mesmo patamar, reduzindo o impulso especifico em até
0,7%.

Composicdo ndo uniforme dos gases pode reduzir o desempenho (devido a mistura

incompleta ou combustéo incompleta).

Uso de propriedades de determinados gases (razdo dos calores especificos e peso
molecular) causa pequena perda de desempenho, cerca de 0,2 a 0,7%.

A operacdo fora da condicdo 6tima reduz o empuxo e o impulso especifico e sistemas de
area fixa, como em altitudes mais elevadas ou mais baixas, pode representar perdas de até
10%.

24. ESTATORREATOR

Segundo El-Sayed (2008), um estatorreator ndo possui partes méveis, como um pulsojato

ou turbojato. A Figura 2.4: Motor Estatorreator ilustra um estatorreator supersdonico com

propulsdo liquida. Um estatorreator possui uma entrada de ar (difusor) que comprime o

mesmo até proximo da pressdo de estagnacdo, uma cdmara de combustdo e um bocal de

expansdo. Embora o veiculo opere em regime supersénico, a combustdo se da em regime

subsonico.

Compress&o Compressao Injecdo d'e Coiticatio
Supersonica Subsénica Combustivel ~ ]
T + e
‘ L/— .
>

Jato de exaustdo

’ Difusor l Camara de Combustdo | Bocal I

Figura 2.4: Motor Estatorreator

Os estatorreatores operam mais eficientemente em velocidades no intervalo de Mach 1 a

4. O difusor tem grande relevancia no desempenho de um estatorreator. Hill e Peterson (1992)
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alertam que difusores supersénicos projetados para um dado nimero de Mach tem baixa
eficiéncia em outros nimeros de Mach, ao menos que sua geometria seja variavel. Uma
desvantagem dos estatorreatores diz respeito a pressao de operacdo, pois a mesma depende do
nimero Mach do veiculo. Adicionalmente, um estatorreator ndo pode desenvolver empuxo na
decolagem caso a velocidade do mesmo seja muito inferior a velocidade de operagdo do
mesmo. Assim algum sistema propulsivo auxiliar dever ser integrado ao missil para garantir

que o estatorreator alcance o regime de operacao desejado em termos de velocidade.

2.4.1. Estatorreator ideal — Analise do ciclo termodinamico

Segundo EI Sayed (2008), um motor tipo estatorreator, conforme descrito, é composto por
trés subsistemas, isto é, uma entrada de ar ou um difusor, uma camara de combustdo e um
bocal de expansdo. Para analisar o desempenho termodindmico de um estatorreator, oS
diferentes processos, nos trés subsistemas, podem ser plotados num diagrama

temperatura/entropia.

TA

n¥

Figura 2.5: Ciclo Ideal de um Estatorreator

De acordo com a Figura 2.5 tem a seguinte analise:

Estado (a): temperatura e pressdo do ar ambiente, a estacionado a frente do missil,
correspondente a altitude de voo do mesmo. O processo de difusdo ocorre parcialmente fora
do motor e se completa dentro do mesmo. A primeira parte da difusdo ocorre desde o extremo
a montante, estado (a), até a entrada do motor. Estado (1): A segunda parte da difuséo,
idealizada como isentrdpica, ocorre dentro do motor, iniciando no estado (a) e finalizando ao

estado (2). Isto é conseguido por uma onda de choque normal ou multiplas ondas de choque
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obliquas seguido de uma onda de choque normal fraca. O ar entdo entra na cdmara de
combustdo a velocidades subsbnicas. Na cdmara de combustdo o processo de adi¢do de calor
ocorre, idealmente, num processo isobarico. O fim da cAmara de combustdo € identificado
pelo estado (4). A combustdo em geral eleva a temperatura da mistura para aproximadamente
3000 K antes que os produtos da combustdo se expandam no bocal. O processo de expansao
ocorre no terceiro médulo do motor, ou seja, no bocal convergente-divergente. A expansao é

idealmente considerada isentropica.

2.4.1.1.  Temperatura e pressdo de Estagnacao

A temperatura total ou de estagnacdo T,, € definida como a temperatura maxima

alcancada por um gas, escoando em altas velocidades, quando o mesmo é desacelerado, em
um processo adiabatico, ate a condicdo de velocidade nula. A presséao total ou de estagnacéo

P, € definida como a pressdo maxima alcangada por um gas, escoando em altas velocidades,

quando o mesmo é desacelerado, num processo adiabatico, até a condicdo de velocidade nula.

Considerando as relagdes de estagnacdo nas condigdes totais e estaticas (temperatura e

pressdo) na entrada e saida do motor, os estados (a) e (6 ou e) sdo:

h=&<1+ya_1M2>

T, T, 2
(2.34)
Toe ﬂm( Ve
—=—1 ﬂF)
T, Te + 2
e
Py, Yo —1 y/(y-1)
— =1 M2>
P, ( + 2
(2.35)

-27-



Nas Equacbes (2.34) e (2.35) , (¥4, ¥e) Sa0 as razdes dos calores especificos para o ar e

gas de escape, respectivamente. Se ignorarmos as variacdes nas propriedades do fluido,

(R,7v), tem-se:
POG _ POa
P = a (2.36)
Da Eg. (2.35) tem-se:
Me = Ma

Ou

ae 7/6RTe
U, =—2u= /— 2.37
a 7.RT, ( )

Os numeros Mach de voo e escape sdo iguais, mas as velocidades de voo e escape nao s&o.
Esta diferenca gera forga de empuxo. Assumindo novamente, que (R, y) sdo constantes dentro

do motor, tem-se:
U, =, [==U (2.38)

Da Eq (2.38) tem:

su, = [Hu=u [ (2.39)

Para obter a relacdo combustivel-ar f, em termos de propriedades termodinamicas pode se

aplicar a equacdo de energia ao processo de combustéo.

Ma hy, + Mt Qg = (Ma+mi)hy, (2.40)

Sendo Qg o poder calorifico do combustivel:
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hp, + TQz =1+ f)hy,

241
C,,T oo+ fQq = 1+ F)C,, T, (2.41)
Como Ty, = Ty, tem-se:
f= (Cp4T 04/Cp2T Oa)_l (2 42)
(QR /szT Oa) - (Cp4T 04/Cp2T Oa)
A raz8o combustivel ar na zona de chama é dada por:
_ Ty 2.43

2.4.1.2.  Empuxo no motor Estatorreator

Uma vez que € assumida a expansdo total no bocal como por exemplo, Pe = Pa . Entéo a

forca de empuxo é expressa como:

Fo=ma(l+ f)u,—mau

- y (2.44)
S =1+ f)u—u=ul 1+ f)—=-1
Ma u

Com isso, a velocidade do voo u e a velocidade de escape ue podem ser escritas como

u=Ma, =M /yRT,
uequhquTﬂT_a:u T
TOa TOZ T02 Ta

Da Eq. (2.42) a expressao final para forca de empuxo é dada por:

(2.45)
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Fe _m R, {(u VT /T, (1+7/T_1M J —1] (2.46)

Ma

Hill & Peterson (1992) definem o consumo especifico de combustivel com relacdo ao

empuxo como:

m
Tsrc =T . (2.47)
F F/m,

2.4.1.3. Ciclo Real

Na avaliagdo de desempenho de um estatorreator real, devem-se considerar as
irreversibilidades no difusor, na camara de combustdo e no bocal, que produzem diminuicéo
na pressdo de estagnacdo. Além disso, ocorrem ineficiéncias no processo de combustdo. A
Figura 2.6 ilustra o efeito de irreversibilidades nos diferentes processos do ciclo. Nem o
processo de compressdo no difusor nem o processo de expansdo no bocal sdo isentropicos.

Além disso, a combustdo ndo ocorre a uma pressao constante.

TA

S

Figura 2.6: Ciclo Real de um estatorreator
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O desempenho do difusor é caracterizado por uma razéo de pressdo de estagnacéo:

P
rd:P—°2

Oa

(2.48)

Da mesma forma, a razdo de pressao de estagnagdo na cdmara de combustdo é dada por:

Pos
r=—"" 2.49
P (249
A razdo de pressao de estagnacdo no bocal é dada por:
P
rh=-_% 2.50
P (250
A razdo de pressdo de estagnacdo geral € dada por:
POG
2 =rrr
POa d'c'n (251)
A pressdo de estagnacdo de um fluxo livre € expressa como;
P 1 P
e _[14 722 [
P, [ 2 j (2.52)
e
r
Foo _ (1+7—_1 Mezjy_l
R 2 (2.53)

Da Eq. (2.51) o namero Mach de exaustéo é :
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M2=—2 (1+—y_1|v| Zj(rdrcrn 5] T (2.54)

Definindo m como:

&
s

m=(1+—7_1M 2j(rdrcrn i] '
2 Foa (2.55)
M2 =L(m—1)
Ve -1
Outra notacdo param é
m :(1+7/T_1M62] (2.56)

Ser,=r.=r,=1e P, =P, entdo M, = M

c

Se a transferéncia de calor do motor for considerada insignificante (por unidade de massa

de fluido), entdo a temperatura total de exaustdo To, = Toa, logo:

(2.57)

Substituindo M, da Eq (2.54) tem:
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B 2;/RT04(m—1)
U, = /—(y—l)m (2.58)

Uma vez que as irreversibilidades ndo tém efeito sobre as temperaturas
totais em todo o motor, a relacdo combustivel-ar pode ser dada pela Eq.(2.42), mas

modificado para a eficiéncia do queimador 7, ;

(Cp4T 04/Cp2T Oa) -1

f = 2.59
Qa1 CoT 02)~(CouT /o ) (259
O empuxo especifico é expresso usualmente pela relacao:
F 1
._:[(1+f)ue_ua]+._(a_Pa)'% (260)
ma ma
Uma vez que u =M /yRT, 0empuxo especifico sera expresso como :
2y RT,,(m-1
B ity |2 o )—M yRTa+—PeA% (1—5] (2.61)
M (7=1m m U P
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3. BANCADA EXPERIMENTAL E METODOLOGIA

Para a realizacdo dos experimentos foi desenvolvida uma bancada de testes em escala de
laboratorio capaz de reproduzir as condi¢Ges operacionais de um estatorreator a combustivel sélido em
voo de cruzeiro, a uma determinada altitude e velocidade. Paralelamente, foi estabelecida uma
metodologia de ensaios na utilizacdo da bancada que permita atingir alguns objetivos do presente
trabalho. A bancada foi montada e operada no Laboratério de Energia e Ambiente — LEA — da

Universidade de Brasilia.

3.1. BANCADA DE TESTES

Como ndo ha na literatura dados de taxa de regressdo da parafina com ar (estatorreator a
combustivel sélido) os pardmetros iniciais foram obtidos consultando a literatura referente a
foguetes hibridos com propelentes a base de parafina com oxigénio gasoso e, principalmente
com 6xido nitroso (N20).

A bancada de testes deve ser capaz de simular, em termos de balistica interna, as
condicdes do ar na entrada da camara de combustdo, isto é, pressdo e temperatura do mesmo
em funcédo da velocidade e altitude de voo de um missil tatico baseado em estatorreator. Estes
artefatos operam em velocidades supersénicas, com numero de Mach na faixa de 1,2 a 4. As

altitudes tipicas de voo de cruzeiro superam 0s 10 km.

Com base em um missil de referéncia, velocidade em torno de 2,5 Mach e altitude em
torno de 10 km, foram obtidas as condi¢cdes de temperatura e pressao de estagnacdo. Como se
trata de uma bancada experimental, considerou-se um motor com empuxo inferior a 500 N,
limitando-se, portanto, o fluxo méassico de ar e a consequente taxa de aquecimento do mesmo
a valores compativeis com 0s equipamentos necessarios para operacionalizar a bancada. Com
base nestas premissas, empregou-se, inicialmente, o programa RPA (Rocket Propulsion
Analisys) para determinar o fluxo massico maximo de ar para o0 motor. Com estes dados pode-
se, em seguida, estimar a poténcia térmica para colocar o ar na temperatura de estagnacao

referente as condicdes do voo do motor.

A partir da velocidade e altitude de voo, e das propriedades do ar extraidas da tabela de
atmosfera padréo, estimou-se a temperatura e a pressao de estagnacdo do ar com base nas
equacOes elencada na fundamentacdo tedrica (Capitulo 2). Assim, determinaram-se a pressao

e temperatura na condicdo de estagnacédo, em torno de 5,0 bar e 334 °C, respectivamente. O
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compressor disponivel no LEA, tem capacidade para armazenar 265 L de ar na pressao
méaxima de 10 bar. Para um motor de 500 N, operando com ar e parafina, a poténcia
necessaria para se elevar a temperatura do ar de 25 até 334°C é da ordem de 95 kW. Para
realizar tal aguecimento, optou-se por empregar um sistema de ignicdo de motor foguete que
opera com 0xigénio gasoso e metano desenvolvido pela equipe da FGA-UnB (Shinkarennko,
2017). Esse sistema pode ser adaptado para operar por alguns segundos funcionado como uma
tocha de aquecimento do ar. O sistema tem poténcia maxima de 85 kW. Portanto, 0 empuxo
do motor da bancada experimental deve ser limitado para atender esta limitagdo. Optou-se por
reduzir o empuxo para 250 N. Nesta condicdo, a tocha deve fornecer 47,7 kW de poténcia
para elevar 0,15 kg/s de ar, a 5,0 bar de pressdo, de 25 até 334 °C. Este ignitor é comandado
por um programa de computador dedicado, de tal sorte que a poténcia e 0 tempo de operacéo

podem ser previamente estabelecidos.

A manutencdo de um fluxo da ordem de 0,15 kg/s para alimentar o estatorreator na
bancada de teste é garantida pela reserva de ar nos tanques na condicao de 10 bar. O tempo de
operacgdo do estatorreator foi limitado em 15 segundos. Para garantir o fluxo massico de ar,
projetou-se um bocal convergente posicionado na saida da cAmara de combustdo cuja area de
garganta, nas condigcdes operacionais, estabelece regime de entupimento (regime sonico).
Nestas condicdes, assumindo que a pressdo na camara de combustdo € quase constante, a
condicdo de entupimento garante a estabilizacdo no fluxo massico de ar do tanque para o

motor.

Considerando o processo de despressurizacdo do tanque como isotérmico, aplicou-se a
equacdo do gas ideal para se atestar que a variagdo de pressdao no interior do mesmo

produziria o fluxo massico de ar desejado para a bancada.

A Fig 3.1 apresenta o ignitor (tocha de aquecimento) e a Fig 3.2 apresenta
esquematicamente a bancada para ensaios de estatorreatores desenvolvida neste trabalho.

Detalhes do sistema de ignicdo podem ser vistos no anexo.
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Figura 3.1: Sistema de ignicéo para foguetes com metano e oxigénio gasoso

(Shynkarenko, 2017)

Figura 3.2: Esquema geral da bancada de ensaios de estatorreatores.
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Conforme mostra a Figura 3.2, a bancada consiste de uma camara de combustdo (motor)
com pré-aquecedor de ar integrado. O ar é fornecido por um tanque de armazenagem e a tocha
é alimentada por uma garrafa de metano gasoso e uma de oxigénio gasoso. A tocha é
comandada remotamente por um programa dedicado. A Figura 3.3 apresenta uma fotografia
da bancada na sua forma final. Na imagem, n&o aparecem os tanques dos gases nem o sistema
de controle remoto da mesma. Verifica-se na imagem o sistema de alimentagéo de gases, com
um sistema de distribuicdo de ar, composto por quatro tubos flexiveis, distribuidos
radialmente em torno da tocha, acoplada no centro do flange de entrada do motor.

Internamente o sistema possui 0s seguintes dispositivos:
e Anel metalico de fixacdo do flange de entrada dos gases;
e Sistema de ancoragem da chama;
e Combustivel sélido;
e Bocal de expanséo (tubeira);

e Anel metalico de fixacdo do flange de saida dos gases.

Figura 3.3: Fotografia da bancada experimental.
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Os elementos principais do motor podem ser vistos na Figura 3.4. Todos os elementos
foram montados num tubo de aluminio aerondutico de parede grossa com didmetro interno de
73 mm e didmetro externo de 90 mm. As dimensdes de cada elemento foram estimadas com
base na fundamentacdo tedrica. No caso da cAmara de combustdo, o dimensionamento desta
foi feita com dados da literatura de foguetes hibridos, mais especificamente com o par
propelente N20-parafina. Esta aproximacao é suficiente para garantir que os ensaios tenham
repetibilidade e sejam efetuados num envelope operacional tipico para emprego de parafina

como combustivel solido.

Grao
Flameholder combustivel

Tubeira
reprojetada de
15 pjom

Pré-camara

Suporte de entrada paras as
mangueiras e Tocha Zona de

Pés-camara

Recirculagdo com tarugo de
com tarugo de Nylon
Nylon

Figura 3.4: Estatorreator e camara de mistura integrados.

Em um estatorreator de combustivel solido é necessario estabelecer uma zona de
recirculacdo no inicio da porta de combustdo responsavel para ancorar a chama e garantir a
manutencdo dela em uma camada limite turbulenta com reacdo quimica, ao longo da
superficie do grdo. Assim, deve se estimar a altura do degrau de ancoragem quer permita a
qgueima continua e estavel dos gases que emanam da superficie do combustivel sélido,

conforme ilustra a Figura 3.5.
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Figura 3.5: Zonas principais no interior da porta de combustdo de um estatorreator a
combustivel sélido.

Na ancoragem da chama, Krishnan (1998) aponta alguns fatores que permitam que a

relacdo h/Dg seja minimizada, considerando:

e Aumento da relagdo (Ag / Ay acarretando menor velocidade na cémara de

combust&o;
e Aumento datemperatura do ar de entrada;
e Aumento no didmetro do gréo;
e Elevada taxa de regressao do combustivel solido.

Para o calculo do degrau do sistema de ancoragem (h) tomou-se como base os resultados
apresentados por Krishnan (1998). Dependendo da condicdo do ar de entrada, pode ser
necessaria uma relacdo h/Dg da ordem de 0,4. Foi estipulado um valor intermediario para
iniciar os testes, que é de 0,2. Alteracdes neste valor seriam providenciadas caso 0 motor nao
operasse de forma estavel. Adotou-se como didmetro interno da porta de combustdo o valor
de 32 mm. Com base neste valor estipulou-se o diametro do furo da placa de ancoragem da
chama como sendo 19,2 mm. Para facilitar a usinagem o diametro do furo da placa de

ancoragem foi estabelecido como 20 mm.

O comprimento total do motor € em funcdo do comprimento do gréo, do comprimento do
flame holder, tubeira traseira e pré-camara. Krishnan et al. (1998) utiliza em seus

experimentos a seguinte relacdo para o comprimento do grao:
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Com base nas referéncias bibliogréaficas, estima-se uma taxa de regressdo para célculo do
comprimento do gréo. Zilliac et al. (2006) compararam a taxa de regressdo da parafina com
oxigénio obtendo as seguintes constantes a e n para 0s seguintes tipos de parafina com

oxigénio como oxidante conforme Eq. (1.1)

Com base naqueles dados, estimou-se uma taxa de regressdo média da ordem de 1,0 mm/s
no célculo do comprimento do grdo. Com a taxa de regressdo estimada, diametro da porta de
combustdo e fluxo de combustivel estimados para um empuxo de 250 N, obteve-se o
comprimento maximo do grdo combustivel, 150 mm. A Figura 3.6 ilustra,
tridimensionalmente a concep¢do do motor. Na medicdo da taxa de regressdo da parafina,
seria ideal ter o escoamento de ar mais alinhado com o eixo axial da porta de combustéo.
Desta forma, optou-se por empregar um tubo de nylon para a regido de ancoragem de chama,
cujo comprimento fosse capaz de acomodar a zona de recirculacdo (Fig 3.5). O mesmo
raciocinio foi empregado no estabelecimento das dimensfes da pos-camara. Esta também era
de nylon com diametro interno equivalente a 50 mm. As dimensdes do motor estdo em

Anexo.

= =
1b) |
I

- V 4

Figura 3.6: Vista 3D da concepcéo final do motor.
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3.1.1. Comissionamento da bancada

A bancada foi montada no laboratério de Energia e Ambiente da UnB. Inicialmente, foram
realizados inimeros testes estaticos para a validacdo da metodologia, verificacdo dos

subsistemas e familiarizagdo com a mesma.

Em seguida foi realizada uma série de testes para garantir que o conjunto suporta as altas
temperaturas da queima do metano com oxigénio na tocha. Foram necessarios alguns ajustes
na pressao da linha de propelentes da tocha para garantir que a mesma operasse de forma
continua e estavel durante todo o teste.

A presenca de ondas de choque do tipo diamante conforme a Figura 3.7, confirma que
houve combustdo sustentada e condigdo de entupimento (regime sénico M=1) na secdo da
garganta do bocal de expanséo (tubeira).

Figura 3.7: Onda de choque tipo diamante caracterizando escoamento compressivel (sénico).

3.2. METODOLOGIA EXPERIMENTAL

3.2.1. Fabricacdo do Combustivel Solido

Para a fabricacdo do combustivel sdlido (gréo) empregou-se a parafina tipo “Parafin Wax

140”, encontrada facilmente na inddstria. Suas caracteristicas sao:
e Estado fisico: Solido

e Forma: Lentilhas/P6/Tabletes
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Cor: Branca
Ponto de fusdo/ponto de congelamento: 59,0 — 62,8 °C (ASTM D87)

Ponto de fulgor: > 200 °C (ASTM D-92)

O processo de fabricacdo é feito como segue:

1.

Calcula-se o volume do tubo de PVC, que serve de molde para a grdo de parafina,
menos 0 volume do diametro da porta do gréo e da contracdo da mesma e em
seguida, calcula-se quanto em massa corresponde considerando a densidade de 0,9

glcm®.

A quantidade calculada é aquecida até seu ponto de fusdo, ndo deixando
ultrapassar 90°C. Em estado liquido a aproximadamente 70°C, a parafina é

colocada em um tubo de PVC.

A temperatura do processo pode ser controlada por um termémetro infravermelho

ST-60000 Santerm fabricado pela Infoterm.
Impregnar as paredes internas do tubo de PVC com 6leo anticorrosivo WD-40.

Colocar o tubo de PVC, com as tampas nas extremidades e a parafina liquida no
interior, num torno industrial girando a pelo menos 150 rpm por pelo menos duas

horas;

Retirar o grdo do molde e ajustar as extremidades e o diametro interno por meio de

usinagem;

Medir e registrar a massa inicial, o didmetro inicial e o comprimento do gréo

combustivel.

A Figura 3.8 mostra o molde durante o processo de solidificacdo da parafina e a Figura 3.9

apresenta uma fotografia de um grao pronto para ser ensaiado.
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Figura 3.8: Molde de parafina em processo de secagem num torno mecanico.

Figura 3.9: Grdo combustivel pronto para ser utilizado

3.2.2. Preparacéo e Operacdo da Bancada

Basicamente, a operacdo da bancada depende da alimentacdo de ar e manutencéo da tocha
de aquecimento do mesmo. Portanto, antes do ensaio € necessario encher os tanques de ar até
0 nivel de 10 bar. Ajustar as pressdes da linha de metano e oxigénio (7 e 7,5 bar,
respectivamente), ligar a alimentagdo elétrica da tocha, e testar a abertura e controle das
valvulas de metano e oxigénio gasoso e da vela de igni¢do. Testar a ignicdo e estabilizacdo da
tocha por ndo mais que dois segundos, sem adicdo de ar. Programar o tempo de ensaio, pelo
tempo de operacdo da tocha no programa dedicado. Montar conjunto motor, placa de
ancoragem da chama, tubo de nylon da zona de recirculagéo, gréo de parafina, tubo de nylon

da pos-cdmara, bocal de exaustdo e anel metalico de fixagdo do conjunto motor. Acionar a
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tocha e apds dois segundos de operacgdo abrir a valvula de ar. Fechar a valvula de ar logo ap6s
0 desligamento da tocha. Abrir novamente, com fluxo reduzido, a valvula de ar para
resfriamento do sistema. Registrar, antes de cada ensaio a massa inicial do grédo e suas
dimensBes principais e a pressdo do tanque de ar. Apos o ensaio, registrar a massa final do
gréo e suas dimensdes principais bem como a pressao do tanque de ar. O tempo de queima da
parafina é inferido com auxilio das imagens gravadas em cada ensaio. Este tempo é funcéo do

tempo de operacéo da tocha.

Para célculo da taxa de regressdo foi adotado a metodologia proposta por Karabeyoglu et
al. (2004).
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4. RESULTADOS

Neste capitulo sdo apresentados os resultados principais da pesquisa em atendimento aos
objetivos propostos. Cabe lembrar, tais resultados foram obtidos com base na teoria de
misseis taticos e na comprovacao pratica, por meio de uma bancada, da possibilidade de se
usar parafina como combustivel sélido em estatorreatores. Este capitulo aborda, portanto, os

seguintes temas:

1. Determinacdo da taxa regressdo da parafina com ar;

2. Projeto conceitual de um missil supersénico ar-ar propulsado por um estatorreator

a base de parafina sélida.

41. TAXA DE REGRESSAO

Apl6s os ensaios preliminares de comissionamento da bancada e verificagdo da
metodologia proposta, realizou-se um conjunto de ensaios suficiente para estimar a taxa de
regressdo e definicdo de uma lei da taxa de regressdo da parafina com ar aplicavel a
estatorreatores. Esta correlacdo é fundamental no projeto bésico de estatorreator a

combustivel sélido.

Os tempos de cada ensaio foram definidos com base no modelo proposto por Karabeyoglu
et al. (2004). Os tempos foram previamente definidos pela operacdo do sistema de ignigédo e
subsequente aquecimento do ar. Para o calculo da lei de regresséo, alterou-se o diametro
inicial da porta de combustdo, mantendo-se constante o fluxo de ar e do calor adicionado a
este. Cabe ressaltar que a massa de metano e oxigénio adicionado para o sistema de ignicédo é
insignificante na massa total do ar de entrada. Cada ensaio foi devidamente filmado e através

da andlise das imagens verificou-se o tempo efetivo de queima da parafina.

N&o foram registrados os niveis de pressdo e temperatura no interior do estatorreator. Os
niveis, contudo, foram estimados em funcdo da taxa de aquecimento do ar e da pressao média
no interior do tanque de ar. Cabe lembrar que a pressdo nao tem influéncia significativa na
taxa de regressdo da parafina. Dada a baixa temperatura de liquefacdo da mesma, inferior da
100 °C, a temperatura de entrada do ar na camara de combustdo também é pouco
significativa, pois a combustdo na camada limite ocorre em niveis de temperatura superiores a
2000 °C.
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As Figuras 4.1 e 4.2 mostram o inicio e término da chama do primeiro teste valido para
aquisicdo de dados. Na figura 4.2b verifica-se a ejecdo de parafina vaporizada imediatamente
apos o desligamento do sistema de aquecimento do ar e consequente extingdo da chama.

A tabela 4.1 apresenta os dados principais dos ensaios, como massa inicial e final do gréo,
tempo de queima, e comprimento do grdo. Verifica-se na tabela as trés faixas de didmetro
inicial que permite alterar o fluxo de ar no interior da cdmara de combust&o estabelecida pela
parafina.

Figura 4.2: a) Final da chama e b) Ejecdo de parafina vaporizada .

Tabela 4.1: Dados principais apés os testes

Teste n° m; (9) ms (g) Lg(mm) [ di (mm) [ ¢, (5) | P:(bar)
1 410 318 152 34,5 4,41 8,3
2 457 300 150 27,1 7,26 7,6
3 442 207 154 26,6 8,80 7,6
4 462 251 148 28,8 8,16 7,6
5 417 215 144 27,9 9,27 7,6
6 316 223 152 45,0 4,50 8,3
7 220 144 110 47,5 5,17 7,7
8 372 254 149 38,5 4,60 8,2
9 254 163 139 49,5 4,57 6,9
10 370 279 143 39,1 4,58 8,6
11 369 279 146 40,2 4,58 7,6
12 390 249 152 38,3 6,57 8,3
13 312 178 121 37,9 7,62 7,6
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Apos cada teste, foi calculado o diametro final do gréo a partir da Eg. (1.1). Com base no
didmetro final, é possivel estimar a taxa de regressdo da parafina, empregando-se a equacgao
4.1. A partir destes dados foi possivel estimar a taxa de regressdo da parafina para cada um
dos ensaios realizados, conforme mostra a Tabela 4.2. Verifica-se que a taxa de regressao
variou de 0,91 a 1,53 mm/s para uma varia¢do do fluxo méassico de oxidante de 4,47 a 14,7

g/lcm?s,
-d, —d
r= f i
2t,
4.1
. 4aam, " (1)
d, = +
ﬂpr
Tabela 4.2: Taxa de regressdo calculada em funcéo do fluxo massico de oxidante
Testen® | . (1 m ) Goy (9/cm?s)
1 1,22 4,80
2 1,37 7,75
3 1,53 14,7
4 1,50 13,5
5 1,33 13,5
6 0,97 5,41
7 0,91 4,86
8 1,36 7,39
9 0,94 4,47
10 1,11 5,36
11 1,06 5,06
12 1,10 5,59
13 1,11 5,26

A lei da taxa de regressao sugerida para o par propelente para parafina—ar em estatorreator

a combustivel s6lido é:

r=0,611.G2*° (4.2)

-47 -



18— "
1,7 ]
16 '
15
14
13
12

T
1

T

T

r=0,611-Ggy 040

Taxa de Regressao (mm/s)

11+ .
1t . -
09} T .
0|8 1 L L L 1 1 L L L 1 1 L A
2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15
Fluxo de Massa de Oxidante (g!cmz*s)
Figura 4.3: Taxa de regresséo da parafina e o ar.
1,8
1,71
*E 1,6+
.§. 15| Ensalos . +
< ’ s
= 14} S/ .
E y - . & .
o 13r / a
@ s A
@ 12t : .
2 a
o '1,1 3 *.5"
M ) *
= 1t S
09} . Valores calculados pela equacgo 7 =0.611.G5 1
0,8 . . . . : : . -

2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15
Fluxo de Massa de Oxidante (g/cm?*s)

Figura 4.4 Comparacao entre os valores obtidos nos ensaios e valores encontrados pela
equacao da taxa de regressdo
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Segundo os testes de Karabeyoglu et al. (2004), combustiveis a base de parafina fornecem
ignicdo confiavel e queima estavel em uma ampla faixa de fluxos massicos (2-102 g/cm2s)
operando como motor foguete, tendo oxigénio ou éxido nitroso como oxidantes. Com este
trabalho, fica evidente o bom desempenho da parafina em estatorreatores, pelo menos na faixa

de 4 a 15 g/cm?s de ar aquecido.

Para efeito de comparacéo, a Tabela 4.3 e a Figura 4.6 apresenta os valores de a e n para a
parafina queimando com diferentes oxidantes. O fator a mais préximo dos para ar-parafina foi
Gox-parafina, obtido por Karabeyoglu (2004). Com relagdo ao expoente do fluxo massico, o
valor mais préximo do para ar-parafina foi aquele obtido por Bertoldi (2007) para o par N2O-

parafina.

Tabela 4.3: Constantes da taxa de regressdo da parafina com outros pares propelentes

‘ Par propelente a n

GOx—Parafina
0,488 0,620
(Karabeyoglu, 2004)
N.O-Parafina
0,178 0,5
(Karabeyoglu, 2004)
N.O-Parafina
1,23 0,47
(Bertoldi.2007)
Ar-Parafina
0,611 0,34
(Este trabalho)

A Figura 4.4 apresenta os resultados da taxa de regressdo versus comprimento do grdo
para o0s ensaios realizados. Verifica-se uma falta de correlagdo do comprimento do grdo com a

taxa de regressao da parafina. O comprimento do gréo, contudo, é fundamental na relagdo O/F
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da queima, que por sua vez determina o desempenho do motor em termos de impulso
especifico. Neste caso, a taxa de regressdo € fundamental para um adequado

dimensionamento do motor.

1.8
16} B

Taxa de Regressao (mm/s)
o o o =
E N (o)) (0 0] - N R =S

o
(¥

. . . . 4
110 120 130 140 150 160

o

Comprimento do grdo [mm]

Figura 4.5: Variacdo do comprimento do grdo com a taxa de regressao.

A Figura 4.6 apresenta curvas de taxa de regressdo da parafina, em funcdo do fluxo
massico de oxidante em motor foguete juntamente com aquela obtida neste trabalho para o
par propelente ar-parafina. A relativa baixa taxa de regressao da parafina com ar se deve ao
conteldo de oxigénio no oxidante. Este teor € menor com o ar que possui apenas 21% de
oxidante na mistura. O Oxido nitroso, para comparacdo, possui 33%. No limite, tem-se o
oxigénio gasoso (Gox) com 100% de oxigénio no oxidante. Este valor de taxa de regresséo da
parafina com ar € apenas ligeiramente menor que o da parafina com 6xido nitroso. Este valor,
contudo, é superior aqueles apresentados por outros combustiveis tipicos empregados em
estatorreatores a combustivel solido. Musa et al. (2018) testaram o para ar-polietileno num
estatorreator a combustivel s6lido com em gerador de vortices na entrada da camara de
combustdo. Nessa configuracdo, a maxima taxa de regressao verificada foi inferior a 0,28
mm/s. Valores de taxa de regressdo da ordem de 0,24 mm/s foram obtidos por Gong et al.
(2017) em estatorreator a combustivel empregando diafragmas no interior da cAmara com ar e
etileno como propelentes. Os valores obtidos neste trabalho, para ar-parafina sdo até cinco

vezes superiores aos combustiveis tradicionais. Esta tendéncia foi verificada em motores
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foguete a propelentes hibridos, onde a parafina apresentou taxas de regresséo pelo menos trés
vezes superiores aos combustiveis tradicionais como polibutadieno, polietileno e

polimetilmetacrilato.

10’
8 Parafina, FR5560 + 13% nano Al——=""
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Figura 4.6: Comparacdo da taxa de regressao da parafina com ar com outros pares
propelentes.

4.2. PROJETO DO MISSIL TATICO COM MOTOR ESTATORREATOR

Conforme fundamentacdo tedrica, o projeto conceitual € um processo iterativo na qual
estimam-se 0s parametros relevantes com base em outros misseis com 0 mesmo tipo de
missdo contemplando o0s requisitos minimos desses artefatos em determinado cenario
operacional. A taxa de regressdo da parafina com ar se mostrou elevada sendo, teoricamente,

apropriada para um missil ar-ar.

4.2.1. Definicdo do cenério e requisitos da misséo

Inicialmente, definiu-se um cenario e os requisitos para um missil ar-ar. Como requisitos

principais tem-se:

i.  Alcance — minimo de 40 km;
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ii.  Tempo de operacdo do motor — até 50 segundos
iii.  Velocidade média de voo — Mach=2,5.

Para uma melhor definicdo do missil que atenda aos requisitos estabelecidos, foram
estudados alguns misseis elencados na tabela 4.4.

Tabela 4.4: Dados de misseis taticos

RENEE () Peso (kg) Volume(m®) Densidade
(kg/m®)
SKYFLASH 50,00 UK 192,95 0,13 1473,40
PHOENIX 185,20 USA 467,62 0,45 1033,61
AMRAAM 64,82 USA 153,91 0,10 1599,72
SPARROW III 92,60 USA 230,63 0,13 1791,52
ANAB 20,37 USSR 274,67 0,24 1136,23
STINGER 5,56 USA 15,89 0,01 2697,69
SUPER 53 40,74 FRANCE 249,70 0,21 1193,23
MAA-1 9,26 BRAZIL 89,89 0,05 1754,70
SIDEWINDER 3,70 USA 85,81 0,04 2323,05
MAGIC 9,26 FRANCE 90,80 0,05 1812,33
R.530 17,96 FRANCE 192,04 0,19 985,74
KUKRI 3,70 SAFRICA 73,09 0,03 2137,34
SHAFRIR 5,00 ISRAEL 93,07 0,05 2038,07
APEX 35,19 USSR 319,62 0,10 3315,67
APHID 7,41 USSR 54,93 0,03 2170,96
PYTHON 14,82 ISRAEL 119,86 0,05 2196,57
ASH 16,67 USSR 390,44 0,38 1031,20
PL-5B 15,93 CHINA 84,90 0,03 2507,17
ASPIDE 74,08 ITALY 220,19 0,13 1668,24
ATOLL 6,48 USSR 69,92 0,03 2132,53

Fonte - Nowell, John B, Adaptado (1992)

Primeiramente, foram compilados dados de misseis do tipo ar-ar de curto, médio e longo
alcance. Foi feita uma avali¢do de seus dados basicos como alcance, comprimento total, peso
e volume. Nowell (1992), por exemplo, fez estimativas através dos dados basicos sugerindo
curvas estatisticas para projetar um missil de acordo com requerimentos da missao através de
um método chamado “analise de regressdo restrita”. A Figura 4.7 apresenta 0s subsistemas
principais de um missil tatico baseado num estatorreator a combustivel sélido, quais sejam,
sistema de guiamento e controle, carga Util, estatorreator (ramjet) e motor de aceleracdo

(booster).
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Figura 4.7: Partes de um missil tatico para o projeto conceitual

Com o valor da taxa de regressdo média obtida nos testes (1,19 mm/s), estimou-se o
didmetro maximo do missil com base no tempo de operacdo do motor e no didmetro inicial da
porta de combustdo (~56 mm). A partir deste dado base, estimaram-se os valores de massa e

comprimento do sistema de guiamento e controle e da cabeca de guerra.

4.2.2. Sistema de Guiamento

O calculo de peso e comprimento do sistema de guiamento e controle foi feito com base
em uma curva gerada pelos valores de cinco misseis ar-ar da Tabela 4.4. Os dados

possibilitaram ajustar a curva apresentada com confiabilidade de 95%:

GClenP =131,2-GCWTP®** (4.3)

Onde GCWTP é o0 peso em Kg e GClenP ¢ o comprimento em mm respectivamente.
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Figura 4.7 : Curva gerada entre os valores de peso x comprimento do sistema de guiamento
de 5 misseis ar-ar.

O diametro adotado, 180 mm, tem como base a taxa de regressao média para o ar-
parafina, o tempo total de operacdo do motor e o didmetro inicial da porta de combustéo.
Adotou-se o valor de 1067 mm para acomodar o sistema de controle e guiamento. A tabela

4.5 mostra as dimensdes principais do sistema de guiamento e controle.

Tabela 4.5: Dados do sistema de guiamento do missil projetado

Didmetro (mm) 180
Comprimento (mm) 1067
Peso (kg) 35,9
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4.2.3. Cabeca de guerra

Adotou-se um valor de 20 kg de TNT’ para a cabeca de guerra. Através da densidade do
TNT obtém-se o comprimento da cabeca de guerra. A Tabela 4.6 apresenta os dados deste

segmento do missil conceitual.

Meyr
dens;; = V—ol
TNT

(4.4)
T sz Lot

Vo ITNT = 4

Onde dens,; ¢ a densidade de TNT de 1,65 g/cm®,m.., L., € Vol €& a massa,

comprimento e volume de TNT respectivamente.

Tabela 4.6: Dados para cabeca de guerra do missil conceitual.

Diametro (mm) 180
Comprimento (mm) 476,3
Massa (kg) 20

4.2.4. Propulsao

Através da taxa de regressdo média encontrada de 1,19 mm/s e com o tempo de operacéo,
estima-se o didmetro de referéncia do missil. Com um tempo de operagdo de 50 segundos,
voando a uma velocidade de 2,5 Mach a uma altitude aproximada de 10 Km obtiveram-se 0s

seguintes valores para o motor (Tabela 4.7)

Tabela 4.7: Dados do Motor Estatorreator

Temperatura de estagnacéo (K) 514,6
Pressao de estagnacédo ( bar) 5,12
Didmetro maximo do motor (mm) 180
Diametro inicial do combustivel 56

"TNT é asigla para Trinitrotolueno ,que é um explosivo. Possui coloragdo amarela palida e sofre fusdo a 81°C.
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Fator h/Dgy (adimensional ) 0,2

Comprimento degrau ancoragem (mm) 11,5
Raz&o combustivel / ar O/F (adimensional) 14,85
Massa de combustivel (kg) 6,12
Fluxo maéssico de ar (kg/s) 0,830
Fluxo méssico de combustivel (kg/s) 0,055
Densidade da parafina (g/cm?) 0,9
Densidade do ar a 30000 ft (kg/m?) 0,458
Comprimento do motor (mm) 297
Diametro do ancorador de chama (mm) 33
Diametro do orificio de exaustao (mm) 51
Razdo area da porta de combustao e area da 1,16
tubeira (adimensional)

Razao calores especificos ar (adimensional) 1,4

Os valores de desempenho do estatorreator foram estimados (Impulso especifico, Empuxo,
Coeficiente de Empuxo etc ) através do programa RPA (Rocket Propulsion Analysis) com
base na altitude e velocidade de voo, conforme mostra a Tabela 4.8 empregando o par
propelente ar-parafina.

Tabela 4.8: Dados de desempenho do estatorreator.

Impulso especifico® (s) 161
Coeficiente de Empuxo 1,31
(adimensional)

Empuxo (N) 1390

4.2.5. Motor de Aceleracdo

O dimensionamento do motor de aceleracdo (booster) foi feito com auxilio do programa
RPA. Considerou-se um motor foguete sélido com propelente a base de perclorato de aménia
e polibutadieno, tipicos para esse tipo de motor. O objetivo do booster é fazer com que o
missil saia de uma condicdo de voo subsbnica a uma condi¢do supersbnica quer permita a
operacdo eficiente do estatorreator. Outra vantagem de emprego de um booster integrado
reside na possibilidade do volume do mesmo, ap6s a queima do combustivel sélido, tornar-se

uma pés-camara de combustdo do estatorreator. No caso da parafina, a pds-camara de

8 Considerado Impulso especifico na condigdo 6tima
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combustéo é essencial para aumentar o tempo de residéncia dos gases (parafina e ar) no

interior do motor, completando o processo de combustéo.

Considerando o valor ~1326 N de forca de arrasto, calcula-se, pelo RPA, os parametros
geométricos do booster juntamente com a tubeira e a massa requerida através do fluxo
massico projetado. O tempo para o booster levar o missil de uma velocidade de 0,8 a 2,5 M
foi estimado em menos de seis segundos de operagdo. Os dados sdo apresentados a seguir na
Tabela 4.9. O estatorreator com booster integrado tem a configuracdo apresentada na Figura
4.7.

Tabela 4.9: Dados para o booster com perclorato de aménia e polibutadieno.

Impulso especifico® (s) 131
Coeficiente de Empuxo (adimensional) 1,28
Velocidade de saida na tubeira (m/s) 1458
Empuxo (N) 1389
Comprimento booster (mm) 212
Diametro da garganta da tubeira (mm) 52
Diametro da saida da tubeira (mm) 180
Comprimento da tubeira (mm) 103
Fluxo massico (kg/s) 1,08
Massa de combustivel para queima em 6s (kg). 6,48
212 103

180
33 I: 55 :I 51 52

_

Figura 4.8: Propulsor do missil projetado (dimens6es estdo em mm)

® Considerado Impulso especifico na condigdo 6tima
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4.2.6. Aerodinamica e célculo forca de arrasto

Os dados aerodindmicos como coeficiente de arrasto parasita, coeficiente da forga normal
e relagdo sustentacdo e arrasto incluem valores geométricos do corpo do missil e referentes a
superficie da cauda. Como h& pouca referéncia para valores geométricos das superficies
asa/cauda, avaliaram-se 0s misseis da Tabela 4.10, com base no estudo de estimativa de projeto

de missil tatico de Nowell (1992). A Tabela 4.11 apresenta os dados empregados para a superficie

da cauda.

Tabela 4.10:; Dados referentes a controle cauda de misseis ar-ar.

Tabela 4.11: Dados usados para superficie da cauda.

Massa da superficie de controle (cauda) 2,7
Maéaximo angulo de ataque da superficie de cauda (graus) 55
Angulo total da se¢&o do bordo de ataque 9,1
Razao de aspecto (adimensional) 2
Razéo de afilamento (Tape ratio) 0,12
Envergadura da superficie exposta asa/cauda (mm) 438

Os dados geomeétricos citados e os calculos realizados estdo na Tabela 4.12. O programa
desenvolvido para se calcular o arrasto do veiculo, com auxilio do cédigo EES, estdo em
anexo. Assume como arrasto produzido pela entrada de ar, cerca de 3%, que deve ser

adicionado ao arrasto total calculado.
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Tabela 4.12: Dados aerodinamicos para célculo do arrasto

Coeficiente de arrasto (adimensional) 0,39
Coeficiente de arrasto corpo (adimensional) 0,31
Coeficiente de arrasto corpo friccdo (adimensional) 0,06
Coeficiente de arrasto corpo onda (adimensional) 0,15
Coeficiente de arrasto corpo coast (adimensional) 0,1
Coeficiente de arrasto cauda (adimensional) 0,03
Coeficiente de arrasto cauda onda (adimensional) 0,002
Coeficiente da forca normal (adimensional) 2,41
Coeficiente da forca normal corpo (adimensional) 1,05
Coeficiente da forca normal cauda (adimensional) 1,35
Relacéao sustentacao/arrasto (adimensional) 3,05
Centro aerodinamico do missil (mm) 1501
Presenca de Boottail Né&o
Tipo de controle Cauda
Perfil da cauda Cruciforme
Entrada de ar Estilo Chin
Corda aerodinamica cauda (mm) 264
Envergadura da superficie exposta (mm) 438

4.2.6.1. Missil projetado

Apobs as avaliagbes do projeto conceitual do missil, verifica se 0 mesmo atende as

condicdes de operacdo proposta de acordo com processo iterativo mostrado abaixo.
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Figura 4.9 Processo iterativo modificado pelo autor

O projeto conceitual do sistema propulsivo foi reavaliado para acomodar os valores de
Gox em que o missil efetivamente operaria. Os valores de Gox do missil de referéncia ficaram
fora da regido de validade da equacdo da taxa de regressdo proposta. Assim, optou-se “alterar
a missdo” de forma que o motor projetado para o missil opere no envelope de fluxo massico
compativel com os ensaios. Assim, modificou-se o missil de referéncia, fazendo com que
seus subsistemas principais fossem recalculados em funcdo do novo diametro de referéncia. O

missil recalculado apresenta a configuragdo apresentada na Tabela 4.13 e na Figura 4.10.
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Tabela 4.13: Missil projetado na configurag&o final.

Parametro Valor

Requisitos
Altitude (Km) 12
Velocidade Mach 2,5
Alcance (km) Até 30 km
Tempo de operagéo (S) 25
Caracteristicas principais
Massa Total (kg) 77,66
Diametro (mm) 270
Comprimento Total (mm) 1984
Sistema de Guiamento
Diametro (mm) 270
Comprimento (mm) 1066
Peso (kg) 35,9
Cabeca de Guerra
Comprimento (mm) 211,7
Massa (kg) 20
Motor

Temperatura de estagnacao (K) 487,5
Pressdo de estagnacdo ( bar) 3,07
Diametro maximo do motor (mm) 270
Diametro inicial do combustivel (mm) 76
Fator h/Dg (adimensional ) 0,2
Altura degrau ancoragem (mm) 15,2
Razdo combustivel / ar O/F (adimensional) 14,85
Massa de combustivel (kg) 13,35
Fluxo massico de ar (kg/s) 1,01
Fluxo massico de combustivel (kg/s) 0,06
Densidade da parafina (g/cm®) 0,9
Densidade do ar a 12 km (kg/m®) 0,31
Comprimento do motor (mm) 281
Diametro do ancorador de chama (mm) 46
Diametro do orificio de exaustdo (mm) 72
Raz&o area da porta de combustéo e area da tubeira 1,14
(adimensional)

Razao calores especificos ar (adimensional) 1,4

Motor aceleracao

Empuxo (N) 1800
Comprimento booster (mm) 312
Diametro da garganta da tubeira (mm) 77
Diametro da saida da tubeira (mm) 270
Comprimento da tubeira (mm) 113
Fluxo méssico (kg/s) 1,4
Massa de combustivel para queima em 6s (kg). 8,4
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Tabela 4. 14 —Dados aerodindmicos do missil projetado

Coeficiente de arrasto (adimensional) 0,35
Coeficiente de arrasto corpo (adimensional) 0,29
Coeficiente de arrasto corpo friccdo (adimensional) 0,04
Coeficiente de arrasto corpo onda (adimensional) 0,15
Coeficiente de arrasto corpo coast (adimensional) 0,1
Coeficiente de arrasto cauda (adimensional) 0,03
Coeficiente de arrasto cauda onda (adimensional) 0,002
Coeficiente da forca normal (adimensional) 1,38
Coeficiente da forca normal corpo (adimensional) 0,78
Coeficiente da forca normal cauda (adimensional) 0,60
Relacéao sustentacao/arrasto (adimensional) 2,4
Centro aerodinamico do missil (mm) 1051
Presenca de Boottail Né&o
Tipo de controle Cauda
Perfil da cauda Cruciforme
Entrada de ar Estilo Chin
Corda aerodinamica cauda (mm) 264
Envergadura da superficie exposta (mm) 438
Forca de arrasto (N) 1675
281 312 113

A\

270
46 76 72 77

Figura 4.10 Motor projetado na configuracéo final
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5. CONCLUSOES E SUGESTOES

O presente estudo teve como objetivo desenvolver uma metodologia de projeto para
misseis taticos com base em estatorreatores a combustivel sélido. Para tal, foi utilizado a
parafina como combustivel, sendo necessario projetar, construir e operar uma bancada para
testes com esse tipo de motor. Foi realizado um conjunto de ensaios que permitiu determinar
0S parametros a e n na equacdo da lei da taxa de regressdo operando com ar viciado e

parafina.

O par propelente parafina e ar apresentou alta taxa de regressao, parecendo ser promissora
como combustivel sélido. A equacio proposta é, r =0, 611G2**° e a partir dela foi possivel
projetar um missil ar-ar movido por um estatorreator a combustivel solido.

O projeto conceitual do missil tatico foi outro desafio, devido ao grau de ineditismo pelo
uso de parafina no estatorreator. Com base no projeto conceitual do estatorreator a base de
parafina foi possivel projetar um missil ar-ar, cuja configuracdo é coerente com outros misseis
da mesma categoria em operacdo. As carateristicas principais do missil ar-ar projetado foram;
massa de aproximadamente 80 kg, comprimento de 1,98 metros e 270 mm de diametro, capaz

de ser langado de uma aeronave.
Diante desse cenario, listam-se sugestdes para trabalhos futuros:
1. Medidas de empuxo;
2. Estudo de injetores de ar com gerador de vortices (swirling flow);
3. Estudo da performance do motor (Aumento da pds camara, bocais otimizados);
4. Estudo da influéncia da temperatura na equacdo da taxa de regressao.
5. Aperfeicoamento da metodologia de projeto conceitual de missil tatico;

6. Teste real de um estatorreator a combustivel s6lido com parafina.
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A- CODIGO EES

“1-BANCADA — POTENCIA, METANO E OXIGENIO , ESTIMATIVA”

“{Input date }"

T1=converttemp(C;K;25) " Temperatura do ar ambiente”
T2= 3200 [K] "Temperatura para combustdo do metano com oxigénio caculada
pelo RPA"

T3=converttemp(C;K;350)

P1=5*convert(bar;KPa) "Pressdo do ar comprimido e de entrada no motor"

T
"2-Poténcia estimada para bancada"

"2- Fluxo massico teérico "

(delta_Ptanquec*V_tanque)/t_total=m_a*R*T1

T_ar= converttemp(C;K;24)

delta_Ptanquec=1,1 * convert (bar;KPa)

V_tanque= (2*265) [L] * convert (L;m"3)

R=0,287 [KJ/Kg*K]

t total=10 [s]

R R R T R R R T R T R R
"2- Célculo da massa de Metano"

h_pc= (y_CO2*h_CO2 +y H20*h_H20) "entalpia de combustao "

CO2= 44 [Kg/Kmol] " {Molar Mass}"
H20= 18,02 [Kg/Kmol] "{Molar Mass}"
y_CO2= CO2/(CO2+ 2*H20) "Fracéo de CO2"
y CO2+y H20=1

h_CO2=enthalpy(CO2;T=T2) *(-1) " Entalpia de CO2"
h_H20=enthalpy(H20;T=T2) *(-1) " Entalpia de H20"

"Primeira Lei"
m_a*h_ar + m_pc*h_pc =(m_a+m_pc)*h_ar2

h_ar=enthalpy(Air_ha;T=T1;P=P1) "Entalpia ar inicial"
h_ar2=enthalpy(Air_ha;T=T3;P=P1) " Entalpia ar final "
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{m_a=0,082 [Kg/s]}
m_ar=m_a+m_pc
R R R R

"1.1-TESTES REALIZADOS, MEDICAO TAXA DE REGRESSAO PARAFINA-AR "

{Input data}
R R R
"Taxa de regressao"

d_i=lookup(‘dados';TableRun#;'d_i")
d_fmed=Ilookup('dados';TableRun#;'d_fmed")
L_g=lookup('dados';TableRun#;'L_g")
m_i=lookup('dados’; TableRun#;'m_i")
m_final=lookup(‘dados’;TableRun#;'m_final’)
t_b=lookup('dados’;TableRun#;'t_b")

t total=lookup(‘dados’;TableRun#;'t_total’)
P_tanque=Ilookup(‘dados';TableRun#;'P_tanque")
delta_Ptanque=Ilookup('dados';TableRun#;'delta_Ptanque’)
rho_f=0,9 [g/cm”3]*convert(g/cm”3;g/mm*3)
m_02 = 5,06 [g/s]*convert (g/s;Kg/s)
m_CH4=0,95 [g/s] *convert (g/s;Kg/s)

d_f=((d_i"2+ (4*delta_mb)/(pi#*rho_f*L_g))"(1/2)) " Diametro final "

delta_mb=m_i-m_final " Variacdo Méssica antes e apds a queima da
parafina"

r_dot=(d_f-d_i)/(2*t_b) "Taxa de regresdo em mm/s"

m_dot_a=m_0O2 + m_CH4+m_dot_ar

R
"1- Fluxo massico teoérico "

(delta_Ptanquec*V_tanque)/t_total=m_dot_ar*R*T_ar
T_ar= converttemp(C;K;25)
delta_Ptanquec=delta_Ptanque * convert (psi;Pa)
V_tanque= (2*265) [L] * convert (L;m"3)
P_tanquebar=P_tanque*convert(psi;bar)

R=287 [J/Kg*K]

R
"3-Calculo do Fluxo médio com base na literatura "

G_ox =(m_dot_a/A_g) *convert (Kg/(mm~*2*s); g/(cm”2*s)) "Fluxo de massa médio do
oxidante"

A_g= (pi#*d_i"2)/4

" Fluxo de combustivel "

f=m_dot_a/m_dot_fuel

m_dot_fuel= (delta_mb/t_b) * convert(g/s;Kg/s)

R R R R R R R R R R R
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" Raz&o Area do gréo e Area da tubeira"

E_1=A g/A_t
A_t= (pit*d_t"2)/4

d_t=15

R R
{Caculo do fator da zona de recirculagéo }

h/d_i=fator

d_i=2*h+d_fh

d_fh=20 [mm]

"2-MISSIL PROJETADO "

{HH B R R )
{Sistema de Guiamento}

GClenP_ft=0,270*GCWTP"0,585
GCWTP_Kg=GCWTP*convert (Ibm;Kg)

GClenP_ft= 3,5 [ft]
GClenP_mm=GClenP_ft * convert(ft;mm)

(B R T R T R T R R )
{TNT- Cabeca de Guerra}
dens= 1,65 [g/cm”3]*convert ( g/cm”"3;Kg/mm*3)

m_TNT= 20 [Kg]
dens=m_TNT/Vol_TNT

Vol_TNT=(pi#*D_m~2*L_TNT)/4

(B )

"Ramjet”

{M=2,5

3-Tempo de operacéo - 50 [s]}
M=2,5 (757,92 m/s)}
t b=50 [s]

Alcance = M*v_s*t b
v_s=303,17 [m/s] "Velocidade do som a 30000 ft"

{1- Presséo e Temperatura de Estagnacéo}

T_0=T_a*((1+(k-1)/2*M"2)) "Temperatura de estagnagao”
P_0=P_a*(1+(1/2)*((k-1))*M"2)"(k/(k-1)) "Pressao de estagnagao”
k=1,4

T_a=228,71 [K]
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P_a= 0,3 [bar]

D_m=180 [mm] "Diametro estimado para operar em 50 segundos”
D_g=56 [mm]

A_ref=pi# *D_m"2/4

A _e=A_ref "considerndo que a &rea de exaustdo € aproximada a area da

secao transversal"
A_g=pi# *D_g"2/4

D_g2=D_g + 2*r_dot*t_b

r_dot= 1,19 [mm/s]

{Flameholder }

fator=0,2 "Fator médio dos testes"

D g=D_d + 2*h

h/D_g=fator

f=14,85 " Razao combustivel ar estequiométrico”
m_fuel=pi#/4*(D_m"2-D_g"2)*L_g*rho_f " Massa de Combustivel"
f=m_dot_a/m_dot_fuel

m_dot=m_dot_a + m_dot_fuel "Fluxo massico total"

L _g=m_dot_fuel/(pi# *D_g*r_dot*rho_f)
rho_f=0,9 [g/cm”3]*convert(g/cm”3;Kg/mm~3)

|_s=F_R/(m_dot*g#)

F_R=1400 [N]
|_s=161[s]

A_ch=pi# *ID_ch"2/4 " Area da camara"
ID_ch=D_m

(BRI T T R

"Tubeira RPA"

Ec=A_ch/A_t

E e=A elA t
E_g=A g/A_t
A _t=pi# *D_t"2/4

D_t= 52[mm]
{Comprimento total}

L _n=103 [mm]
L b=212 [mm]
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L p=GClenP_mm+ L_TNT+L_g+L b+L n

(B
"Range estimado "

R=v_s*I_s*RL_D*In(W_i/W_f)
v_f=M*v_s
RL_D=3,05

W _i=79, 88 [Kg]
W_f= 67,4 [Kg]

"3-PROJETO AERODINAMICO MiSSIL "

R
{1- Missil de referéncia}

{Dados do missil}

L_p=2155 [mm]*convert (mm;m)

D_ref=180 [mm] *convert (mm;m)

A_ref=pi# *D_ref 2/4

M=2,5

A _e=A _ref "considerndo que a area de exaustdo é aproximada a area da secéo transversal"
"I_n/D_ref =2" " Nariz fino moderado "

B R R
{2- Aerodindmica }

{2.1 Arrasto }

" Forca de arrasto "

F_D=(C_Dc*g*A_ref)

"CalculodoC D"

" 2.1.1 Coeficiente de Arrasto total do missil "

C_D=C Dcorpo + C_Dcauda
C_Dc=C_D *0,15+ C_D

"a) Arrasto do corpo "

C_Dcorpo= C_Dco + C_Dhbhcoast + C_Dcorpofric
C_Dco=0,15

C_Dbcoast= (0,25/M)
C_Dcorpofric=(0,053)*(L_p/D_ref)*(M/(gq*L_p))"0,2
g= (rho_ar*(M*v_s)"2)/2

rho_ar=density(Air_ha;T=228,71 [K];P=30090 [Pa])
v_s=303,17 [m/s]
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" b) Arrasto da cauda "

"Onde"

"i. Angulo total da secéo do bordo de ataque, delta_Le ;

ii. Comprimento da corda aerodinamica média, c_mac ;

iii. Angulo de enflechamento do bordo de ataque, A_Le ;

iv. Espessura méxima da corda aerodindmica media, t_mac ;
v. Envergadura da superficie exposta,b ;

vi. Area planiforme de superficie exposta, A_ex ;

vii. Razao de aspecto da superficie exposta,R_ex=b"2/A_ref

" Trapézio "

R R R
{Aspectos geométricos cauda}

TR=c t/c r
c_mac=((2/3)*c_r*(1+TR+TR"2))/(1+TR)
AR=((2*h)/((1+TR)*c_r))

TR=0,12

AR=2

delta_Le=9,1 [Degrees]

A _Le=55 [Degrees]
t_mac=0,04*c_mac
n_cauda=2

h=438 [mm]*convert (mm;m)
A_ex= h"2/AR

k=1,4

M_Ale=M

x=sin(delta_Le)
y=Ccos(A_Le)

C_Dcauda=C_Dcaudaonda + C_Dcaudafriccdo
C_Dcaudafric¢do=n_cauda*((0,01333*((M/(g*c_mac))"0,2)*((2*A_ex)/A_ref)))

C_Dcaudaonda=n_cauda*(2/(k*M_Ale”2))* (((((k+1)*M_Ale"2)/2) k/(k-1)))*((k+1)/(2*k*M_Ale"2-(k-
DHNL/(k-1))-1)* (x)"2*y*t_mac*(h/A_ex)

R R R R R R

"2-2 Coeficiente da For¢ca Normal "

phi=0

alpha=10

beta=10

"a)" C_N=C_Ncorpo+C_Ncauda

"b) "C_Ncorpo=(cos(phi)*2+ sin(phi)*2) *(sin(2*alpha)*cos(alpha/2)+ 2*(L_p/D_ref)*sin(alpha)”2)
{Teoria a ser aplicada em funcéo do valor de Mach }

M_teo"2=1+(8/(pi#*AR))"2 "teoria de asa linear e a teoria de impacto newtoniana "

"c)" C_Ncauda= ((4*sin(beta)*cos(beta))/(M"2-1)N(1/2) + 2*sin (beta)"2)*(A_ex/A_ref)
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"2-2-1 Relacéo sustentacéo arrasto L/D =C_L/C_D"

RL_D= (C_N*cos(alpha)-C_D*sin(alpha))/(C_N*sin(alpha)+C_D*cos(alpha))

R
" 2-3 Corda aerodinamica média"

I_n/D_ref=2
XAC_corpo= 0,63*(1-sin(alpha)*2)+ 0,5*(L_p/l_n)*sin(alpha)"2

XAC_cauda=((AR*(MA2-1)"(1/2))-0,67)/(2*AR*(MA2-1)7(1/2)-1)

R R R
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B-BANCADA DE TESTES -ESTATORREATOR
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SECAQ E-E

Projeto de Graduagdo 1 Revisdo

Projetista: Material: Aluminia Unidade: mm

Desenhista: Victor A. Azevedo Observagao: Escala: 1:1
Fabricacao - Usinagem N® da Folha:

Descrigio:
%@ Tampa Motor Ramjet

em tomo mecanico e
Furo em Furadeira

mn
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SECAO BB
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Projeto de Graduagao 1 Revisdo
Projetista: Material: Grafile Unidade: mm
Desenhista: Victor A. Azevedo Observagao: Escala: 1:1
Descrigio: Fabricacdo - Usinagem N® da Folha:
Bocal de Entrada em tomo mecanico 13




517

w—

)
/

A A S S S S S S S S S S S S S S S S A

corte

SECAD C-C
ESCALA1:5
16 27,4 2.70
Earaa—— (P e
Q )
oo 2
™~ =
2,70 o
6
DETALHE F
ESCALAZ:S E?éLALLAHE :Es
Projeto de Graduagdo 1 Revisdo
Projetista: Material: Aluminio Unidade: mm
Desenhista: Victor A, Arevedo Observagao: Escala: 1:5
Descrigio: Fabricagdo - Usinagem N° da Folha:
a@» Tubo Motor Ramijet em fomo mecanico & a3
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SECAOQ C-C
Projeto de Graduagdo 1 Revisdo
Projetista: Material: Grafite Unidade: mm
Desenhista: Victor A. Azevedo Observagao: Escala: 1:1
Descrigdo: Fabricagdo - Usinagem M® da Folha:

Bocal Convergente

Exaustao

em tomo mecdnico

11
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Simulacdo da Tubeira para bancada

Re

_L:yl &
Lc Le

Thrust and mass flow rates

Chamber thrust (vac): 0.25575 kN
Specific impulse (vac): 184.18258 s
Chamber thrust (opt): 0.21528 kN
Specific impulse (opt): 155.03598 s
Total mass flow rate: 0.14159 kg/s
Oxidizer mass flow rate: 0.13264 kg/s
Fuel mass flow rate: 0.00896 kg/s

Geometry of thrust chamber with parabolic nozzle

Dc = 72.87 mm b = 45.00 deg

R2 = 45.64 mm R1 = 7.50 mm

L* = 5613.68 mm

Lc = 260.00 mm Lcyl = 209.05 mm
Dt = 15.00 mm

Rn = 2.25 mm Tn = 65.00 deg

Le = 7.68 mm Te 20.52 deg

De = 22.07 mm

Ae/At = 2.16

Le/Dt = 0.51

Le/cl5 = 57.00 % (relative to length of cone nozzle with Te=15
deg)
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Engine name: Bancada Ramjet ajustada
qua 30. mai 10:10:10 2018

Propellant Specification
Component Temperature (K) Mass fraction Mole fraction
C32H66(a) 298.15 0.06 0.00
Air 298.15 0.94 1.00
Total 1.00 1.00
Exploded propellant formula: Nyss Onas ARnom Cois Homs
OfF = 14.798

OfF" = 14.875 (stoichiometric)
Oox = 0.995 (oxidizer excess coefficient)

Table 1. namic ies
Parameter Injector  MNozzle inlet Nozzle throat Nozzle exit
Pressure 0.6000 0.6000 0.3367 0.1024
Temperature 2306.6566 2306.6566 2098.2611 1673.4980
Enthalpy -139.9337 -139.9337 -508.3785 -1155.8523
Entropy 90190 9.0190 9.0190 8.0190
Internal energy -809.0744 -B09.0744 -1115.0220 -1638.5651
Spedific heat (p=const) 1.9737 1.9737 1.7288 1.4067
Specific heat (V=const) 16464 1.6464 1.4218 1.1175
Gamma 1.1973 1.1973 1.2159 1.2588
Isentropic exponent 1.1949 1.1949 1.2147 1.2587
Gas constant 0.2901 0.2001 0.2891 0.2884
Molecular weight (M) 28.6616 28.6616 28.7581 28.8251
Molecular weight (MW) 0.02866 0.02866 0.02876 0.02883
Density 0.8967 0.8967 0.5551 0.2121
Sonic velocity 894.1866 894.1866 858.4241 779.4907
Velocity 0.0000 0.0000 8584241 1425.4252
Mach number 0.0000 0.0000 1.0000 1.8287
Area ratio infinity infinity 1.0000 1.5757
Mass flux 0.0000 0.0000 476.4709 302.3818
Mass flux (relative) 0.000e-04 0.000e-04
Viscosity 7.697e-05 7697205 7.216e-05 6.188e-05
Conductivity, frazen 0.154 0.154 0.1418 0.116
Specific heat (p=const), frozen 1.446 1446 1.432 1.39
Prandtl number, frozen 0.7229 0.7229 0.7289 0.7418
Conductivity, effective 0.2229 0.2229 0.1565 0.1173
Spedific heat (p=const), effective 1.9682 1.982 1.782 1.403
Prandtl number, effective 0.6842 0.6842 0.822 0.7398
Table 2. Fractions of the combustion products
Species Injector  Injector Nozzle inlet Nozzle inlet Nozzle Nozzle Nozzle exit
mass mole mass mole throat throat mass
fractions fractions fractions fractions mass mole fractions
fractions fractions
Ar 0.0121047 0.0086848 0.0121047 0.0086848 0.0121047 0.0087140 0.0121047
Co 0.0097933 0.0100211 0.0097933 0.0100211 0.0049673 0.0050999  0.0015438
coz 0.1827838 0.1190396 0.1827838 0.119039%  0.1903664 0.1243955  0.1957455
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Unit
MPa
K

K/kg
K/ (kg'K)

K/kg
K/ (kg K)
K/ (kgK)

K/ (kg K)

kg/m?
mys
myfs

kg/(m?'s)
ka/(N's)
ka/f(ms)
W/(m'K)
K (kg K)

W (meK)
K/ (kg K)

Nozzle exit
mole
fractions

0.0087343
0.0015887
0.1282084



Species Injector Injector Nozzle inlet Nozzle inlet Nozzle Nozzle
mass mole mass mole throat throat
fractions fractions fractions fractions mass mole
fractions fractions
H 0.0000063  0.0001805 0.0000063 0.0001805 0.0000020  0.0000557
H2 0.0001366 0.0019418 0.0001366 0.0019418 0.0000767  0.0010945
H20 0.0815022  0.1296668 0.0815022 0.1296668 0.0824814 0.1316666
HOZ2 0.0000008  0.0000007 0.0000008  0.0000007 0.0000002  0.0000002
N2 07064249 07227704 07064249 07227704 07069911  (0.7257863
N20 0.0000004  0.0000003  0.0000004  0.0000003
NO 0.0020423  0.0019508 0.0020423 0.0019508 0.0008303  0.0007958
NO2 0.0000011  0.0000007 0.0000011  0.0000007  0.0000003  0.0000002
0 0.0000690  0.0001236 0.0000690 0.0001236 0.0000160  0.0000287
02 0.0038424 0.0034417 0.0038424 0.0034417 0.0016358  0.0014701
OH 0.0012920 00021773  0.0012920 0.0021773  0.0005278  0.0008924
Iable 3. Theoretical (ideal) performance
Parameter Sea level Optimum expansion
Characteristic velocity 1259.26
Effective exhaust velocity 1428.98 1425.43
Specdific impulse (by mass) 142898 1425.43
Specific impulse (by weight) 145.72 145.35
Thrust coefficient 1.1348 1.1320
T 4. i
Parameter Sea level Optimum expansion
Characteristic velocity 1199.33
Effective exhaust velocity 131223 1308.67
Specific impulse (by mass) 1312.22 1308.67
Specific impulse (by weight) 133.81 133.45
Thrust coefficient 10841 10612

Ambient condition for optimum expansion: H=0.00 km, p=1.011 atm

Table 5. Altitude rmance

Altitude, km Pressure, atm Effective exhaust
velocity, m/s
0.111 0.98692 1316.605
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weight), s

134.256

Nozzle exit Nozzle exit

mass
fractions

0.0000001
0.0000348
0.0831401

0.7073682

0.0000229

(0.0000001
0.0000177
0.0000222

Vacuum

1764.07
1764.07
179.89
1.4009

Vacuum

164731
164731
167.98
1.3735

1.0978

mole
fractions

0.0000025
0.0004982
0.1330273

0.7278649
0.0000220
0.0000001

0.0000160
0.0000376

Unit

mys
N'sfkg

Unit

mys

mys
N's/kg

Specific impulse (by Thrust coefficient Thrust, kN

0.066



C-RELATORIO RPA PARA PROJETO DO MIiSSIL

BOOSTER
2
I f‘ e
%r_f
&
1 _ L _ _ _ _ _ -
. Loyl &
Lec Le

Thrust and mass flow rates

Chamber thrust (vac): 2.10050 kN
Specific impulse (vac): 151.71561 S
Chamber thrust (opt): 1.78536 kN
Specific impulse (opt): 128.95362 S
Total mass flow rate: 1.41179 kg/s
Oxidizer mass flow rate: 0.00000 kg/s
Fuel mass flow rate: 0.00000 kg/s

Geometry of thrust chamber with parabolic nozzle

Dc = 308.19 mm b = 30.00 deg
R2 = 402.43 mm R1 = 57.79 mm
L* = 3986.03 mm
Lc = 388.19 mm Lcyl = 64.70 mm
Dt = 77.05 mm
Rn = 14.72 mm Tn = 16.45 deg
Le = 150.59 mm Te = 8.00 deg
De = 142.85 mm

Ae/At = 3.44

Le/Dt = 1.95

-85 -



Booster

Propellant Specification
Component Temperature (K) Mass fraction Mole fraction

NH4CLOA4(cr) 298.15 0.50 0.96
HTPB 298.15 0.50 0.04
Total 1.00 1.00

Exploded propellant formula: No.gss Hia.20e Clooes 03630 Caast

Table 1. Thermodynamic properties

Parameter

Pressure

Temperature

Enthalpy

Entropy

Internal energy
Specific heat (p=const)
Specific heat (V=const)
Gamma

Isentropic exponent
Gas constant
Molecular weight (M)
Molecular weight (MW)
Density

Sonic velocity

Velocity

Mach number

Area ratio

Mass flux

Mass flux (relative)
Viscosity

Conductivity, frozen

Specific heat (p=const), frozen

Prandtl number, frozen
Conductivity, effective

Specific heat (p=const), effective

Prandtl number, effective

Injector
0.5000
1110.2819
-1413.6991
10.3306
-1857.0484
8.1103
6.5774
1.2331
1.1459
0.3993
20.8220
0.01435
1.1278
712.7509
0.0000
0.0000
11.5300
41.3295
0.827e-04
4.265e-05
0.1958
2.26
0.4922
0.1998
2.276
0.4857

Table 2. Fractions of the combustion products

Species

Cgr)
C2H4
C2H6
CH3CL
CH4
Cco

Injector
mass
fractions

0.2599595
0.0000015
0.0000020
0.0000011
0.0306784
0.3504200

Injector
mole
fractions

0.3106637
0.0000008
0.0000009
0.0000003
0.0274483
0.1795673

Nozzle
inlet
mass
fractions

0.2599923
0.0000015
0.0000020
0.0000011
0.0306587
0.3503513

Nozzle inlet
0.4985
1110.0267
-1414.3744
10.3312
-1857.6193
8.1137
6.5803
1.2330
1.1458
0.3993
20.8221
0.01435
1.1246
712.6566
36.7500
0.0516
11.5300
41.3295
0.829e-04
4.264e-05
0.1958
2.26
0.4922
0.199

nan

nan

Nozzle
inlet
mole
fractions

0.3106919
0.0000008
0.0000009
0.0000003
0.0274297
0.1795258
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Nozzle throat Nozzle exit

0.2883 0.0300

1053.1183 873.5476

-1649.0404 -2476.6359

10.3312 10.3312

-2063.3077 -2800.1432

9.2211 11.6078

7.5112 9.6622

1.2277 1.2014

1.1362 1.1131

0.3934 0.3703

21.1364 22.4511

0.01433 0.0142

0.6958 0.0927

686.0630 600.0675

686.0630 1458.0375

1.0000 2.4298

1.0000 3.5307

477.3773 135.2091

4.121e-05 3.645e-05

0.1885 0.1671

2.248 2.218

0.4914 0.4836

nan 0.1671

nan nan

nan nan

Nozzle Nozzle Nozzle

throat throat exit

mass mole mass

fractions fractions fractions

0.2700194 0.3221164 0.3109635
0.0000007 0.0000004
0.0000012 0.0000006
0.0000006 0.0000002

0.0297020 0.0265278 0.0246039

0.3181677 0.1627525 0.1845032

Unit
MPa
K

kl/kg
kJ/(kg'K)

ki/kg
kJ/(kg'K)
KJ/(kg'K)

K/ (kg'K)

kg/m3
m/s
m/s

kg/(m?s)
kg/(N-s)
kg/(m's)
W/(m*K)
kJ/(kg'K)

W/(m'K)
KJ/(kg'K)

Nozzle
exit
mole
fractions

0.3675971

0.0217753
0.0935234



Species Injector

mass

fractions
Cco2 0.0533227
H2 0.0475858
H20 0.0432335
HCHO,formaldehy 0.0000005
HCL 0.1551671
HCN 0.0000060
HNCO 0.0000003
N2 0.0595320
NH3 0.0000894

Table 3. Theoretical (ideal) performance

Parameter

Characteristic velocity
Effective exhaust velocity
Specific impulse (by mass)
Specific impulse (by weight)
Thrust coefficient

Injector
mole
fractions

0.0173908
0.3388172
0.0344455
0.0000002
0.0610836
0.0000032
0.0000001
0.0305026
0.0000753

Nozzle
inlet
mass
fractions

0.0533647
0.0475896
0.0432433
0.0000005
0.1551671
0.0000060
0.0000003
0.0595321
0.0000892

Sea level

930.52
930.52

94.89
0.8898

Table 4. Estimated delivered performance

Parameter

Characteristic velocity
Effective exhaust velocity
Specific impulse (by mass)
Specific impulse (by weight)
Thrust coefficient

Sea level

758.00
758.00

77.29
0.7567

Nozzle
inlet
mole
fractions

0.0174039
0.3388328
0.0344521
0.0000002
0.0610815
0.0000032
0.0000001
0.0305016
0.0000752

Nozzle
throat
mass
fractions

0.0698259
0.0470255
0.0504663
0.0000003
0.1551674
0.0000028

0.0595486
0.0000712

Nozzle
throat
mole
fractions

0.0227330
0.3342370
0.0401372
0.0000001
0.0609760
0.0000015

0.0304574
0.0000599

Optimum expansion
1045.79
1458.04
1458.04
148.68
1.3942

Optimum expansion
1001.72
1285.52
1285.52
131.09
1.2833

Ambient condition for optimum expansion: H=9.18 km, p=0.296 atm
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Nozzle
exit
mass
fractions

0.1438095
0.0454729
0.0758653

0.1551679

0.0595863
0.0000271

Vacuum

1679.92
1679.92
171.30
1.6064

Vacuum

1507.39
1507.39
153.71
1.5048

Nozzle
exit
mole
fractions
0.0463951
0.3202720

0.0597907

0.0604234

0.0302003
0.0000226

Unit
m/s
m/s

N-s/kg

Unit
m/s
m/s

N-s/kg



D-ATMOSFERA PADRAO

Altitude Temperatura Presséo Densidade Velocidade som Viscosidade [N.s/m”2]

[m] [K] [Pa] _ [kg/m3] [m/s]
0.00000 288.150 101325  1.22500 340.294 0.0000181206
2000.00 275.150 794952  1.00649 332.529 0.0000174645
4000.00 262.150  61640.2 0.819129 324.579 0.0000167940
6000.00 249.150 | 47181.0 0.659697 316.428 0.0000161084
8000.00 236.150  35599.8 0.525168 308.063 0.0000154068
10000.0 223.150 | 26436.3 0.412707 299.463 0.0000146884
12000.0 216.650 19330.4 0.310828 295.070 0.0000143226
14000.0 216.650 14101.8  0.226753 295.070 0.0000143226
16000.0 216.650 10287.5 0.165420 295.070 0.0000143226
18000.0 216.650 | 7504.84 0.120676 295.070 0.0000143226
20000.0 216.650  5474.89 0.0880349 295.070 0.0000143226
22000.0 218.650  3999.79 0.0637273 296.428 0.0000144357
24000.0 220.650  2930.49 0.0462674 297.781 0.0000145483
26000.0 222.650  2153.09 0.0336882 299.128 0.0000146604
28000.0 224.650 1586.29 0.0245988 300.468 0.0000147722
30000.0 226.650 1171.87 0.0180119 301.803 0.0000148835
32000.0 228.650  868.019 0.0132250 303.131 0.0000149945
34000.0 234.250 | 646.122 0.00960889 306.821 0.0000153029
36000.0 239.850  484.317 0.00703441 310.467 0.0000156082
38000.0 245.450 | 365.455 0.00518691 314.070 0.0000159104
40000.0 251.050  277.522 0.00385101 317.633 0.0000162096
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