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Resumo

Foguetes que utilizam a propulsao hibrida sao uma alternativa entre foguetes
solidos e liquidos, oferecendo um nimero de vantagens sobres esses outros dois tipos de
sistema de propulsao espacial, particular nas areas de seguranca, custo e no impacto
ambiental. No entanto existem diversos estudos a serem feitos a respeito da eficiéncia dos
combustiveis, das configuragoes do grao sélido, da taxa de regressao do grao, das portas
de injecao do injetor e da analise dos dados experimentais. A analise de dados é a parte
importante que transforma as informacoes realmente uteis e valiosas dentro de varios
elementos que foram medidos e captados pelo sistema de aquisicao de dados. Neste
trabalho foi feita a analise dos dados de véarios testes de bancada de um foguete hibrido.
A analise das densidades saturadas apresenta as variacoes fisico-quimicas que ocorreram
no oxidante durante a combustao. Foram analisados os dados de pressao, temperatura e
das densidades saturadas durante a combustao em varias partes do motor e desta forma
apontar se os testes estao sendo eficientes e seguros.

Palavras-chaves: Propulsao hibrida, analise de dados, combustao, controle de vazao,
controle de empuxo



Abstract

Rockets that use hybrid propulsion are an alternative between solid and liquid
rockets, offering a number of advantages over these other two types of space propulsion
system, particularly in the areas of safety, cost and environmental impact. However, there
are several studies to be done regarding fuel efficiency, configuration of the solid grain,
regression rate of the solid fuel, injector ports and analysis of experimental data. Data
analysis is the important part that transforms information that is really useful and
valuable within various elements that have been measured and captured by the data
acquisition system. In this work, data analysis from several bench tests of a hybrid rocket
was performed. The analysis of saturated densities shows the physical-chemical variations
that occurred in the oxidant during combustion. The data of pressure, temperature and
saturated densities during combustion in various parts of the engine were analyzed and
this way to indicate if the tests are being efficient and safe.

Key-words: Hybrid propulsion, data analysis, combustion, flow control, thrust control
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1 Introducao

A propulsdo de foguetes é a tecnologia de transporte essencial para este rapido
crescimento na comunicacio e exploracdo humana. Desde seu inicio na China antiga até
seu rapido desenvolvimento durante a Guerra Fria, a propulsdo de foguetes se tornou a
tecnologia essencial do final do século XX (TURNER, 2005).

Foguetes que transportam carga 1til ao espago sdo denominados langadores. A
capacidade que um lancador tem para transportar carga util a uma determinada Orbita
especifica esta estritamente ligada a questoes que vao desde a configuragdo do foguete até
a base de lancamento.

Todos os sistemas de propulsao classicos dependem da conservacdo do momento.
Este principio pode ser usado em muitas variedades para criar empuxo. A maioria dos
sistemas de propulsdo expele massa. Assim é possivel distinguir como o propelente é
acelerado. Ou, a energia vem do préprio propelente, através da energia interna como em
uma reacdo quimica, ou pode ser acelerada usando uma fonte de energia externa
(TAJMAR, 2003).

Um motor hibrido foi usado pela primeira vez em 1933 no pequeno foguete soviético
GIRD-9 construido por M.K. Tikhonravov. O motor era alimentado por oxigénio liquido e
gasolina semiliquida. Foi um avango na tecnologia de foguetes. O GIRD-9 utilizou o
primeiro motor de foguete hibrido do mundo e foi o primeiro foguete soviético a usar
oxigénio liquido. O primeiro langamento ocorreu perto de Moscou em 17 de agosto de 1933
(SURMACZ, 2009).

De acordo com Chiaverini, os foguetes hibridos podem ser usados em praticamente
todas as aplicagoes onde foguetes sdo empregados. Isso se deve a versatilidade dos
propelentes disponiveis, a grande faixa de capacidade de desempenho, a flexibilidade de

empuxo e seguranga, incluindo desligamento e religamento do motor.

1.1 Objetivos

O presente trabalho tem como objetivo geral analisar dados experimentais de um
motor de foguete hibrido com um sistema de controle de empuxo desenvolvido pelo
Laboratério de Propulsao Quimica da UnB.

1.2 Objetivos especificos

Os objetivos especificos deste trabalho sao:

e Pesquisa sobre propulsores hibridos



Estudo da teoria da combustao no foguete hibrido
Anélise de dados experimentais

Desenvolvimento de graficos sobre os dados analisados
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2 Revisao Bibliografica

Este capitulo apresenta a fundamentacao teérica do trabalho, serdo apresentados
os principais conceitos envolvendo o estudo de um motor hibrido e os fenémenos que o

acompanham.

2.1 Propulsao de foguetes

A propulsdo de foguete é uma classe de propulsido a jato que produz empuxo ao
ejetar matéria armazenada, chamada de propelente. A propulsdo de duto é uma classe de
propulsdo a jato e inclui turbojatos e ramjets. Esses motores também sdo comumente
chamados de motores airbreathing. Dispositivos de propulsao de dutos utilizam
principalmente o meio circundante como o 'fluido de trabalho', junto com algum
combustivel armazenado. Combinagoes de foguetes e dispositivos de propulsdo de dutos
sdo atraentes para algumas aplicagoes.

A fonte de energia mais 1til para a propulsido de foguetes é a combustdo quimica.
A energia também pode ser fornecida pela radiacdo solar e também pela reagdo nuclear.
Consequentemente, os varios dispositivos de propulsdo podem ser divididos em propulsao
quimica, propulsdo nuclear e propulsdo solar. A energia da radiagdo pode se originar de
outras fontes além do sol e, teoricamente, pode cobrir a transmissao de energia por
microondas e feixes de laser, ondas eletromagnéticas e elétrons, prétons e outros feixes de
particulas de um transmissor para um receptor voador. A energia nuclear esta associada as
transformacoes de particulas atomicas no nicleo dos dtomos e pode ser de varios tipos, a
saber, fissao, fusdo e decadéncia de espécies radioativas. Outras fontes de energia, tanto
internas (no veiculo) como externas, podem ser consideradas.

A forma de energia encontrada na saida de um foguete é em grande parte a energia
cinética da matéria ejetada, desta maneira, o foguete converte a entrada da fonte de energia
nesta forma. A massa ejetada pode estar no estado sélido, liquido ou gasoso.
Frequentemente, uma combinacao de dois ou mais destes é ejetado. Em temperaturas muito
altas, também pode ser um plasma, que é um gas eletricamente ativado (SUTTON;
BIBLARZ, 2017).

2.2 Propulsao Hibrida

Os conceitos de propulsao de foguete em que um componente do propelente é
armazenado na fase liquida enquanto o outro é armazenado na fase sélida sao chamados
de sistema de propulsdo hibrido. Esses sistemas sdo mais utilizados empregando um
oxidante liquido e um combustivel sélido, porém é possivel encontrar combinagoes que
utilizam combustiveis sélidos e oxidantes liquidos. O mais comum é o conceito de
combustivel soélido oxidante liquido. O oxidante pode ser um liquido ndo criogénico
(armazendvel) ou criogénico, dependendo da necessidade da aplicacao.

As principais vantagens dos hibridos sdo: mais seguranga e robustez do que os
sistemas convencionais de propulsdo quimica, veiculos que usam propelentes hibridos
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podem sobreviver a efeitos ilesos de impactos de balas, incéndios sob o veiculo, excrementos
inadvertidos e de explosdes de municoes adjacentes ou outros foguetes; recursos de
reinicializacdo de partida/parada; simplicidade relativa em comparacao com liquidos que
pode se traduzir em baixo custo geral do sistema; impulso especifico mais alto do que
motores de foguete sélidos e impulso especifico de densidade mais alta (que muitos motores
bipropelentes liquidos comuns; e capacidade de alterar suavemente o empuxo sob demanda
em amplas faixas. Mesmo que os hibridos tenham muitas caracteristicas proprias, eles se
beneficiam do desenvolvimento de foguetes liquidos e sélidos.

Entre as desvantagens dos sistemas hibridos estdo: a proporcao da mistura e,
portanto, o impulso especifico pode variar durante a “operacdo de vazdo constante” do
componente nao sélido; geometrias sélidas relativamente complicadas sdo necessarias com
residuos de combustivel significativos e inevitaveis (lascas) que reduzem a fracido de massa
e podem variar de forma imprevisivel com estrangulamento aleatoério; propenso a grandes
amplitudes, flutuagoes de pressio de baixa frequéncia (denominado chugging); e as
descrigbes presentes estdo incompletas, tanto para taxas de regressao de combustivel solido
quanto para efeitos de dimensionamento de motores de grandes sistemas hibridos
(resultando em parte de suas configuracoes de projeto de grao interno relativamente
complicadas). Embora as rachaduras no componente sélido do hibrido possam nao ser tao
catastroficas quanto as dos motores sélidos, a area de superficie total influencia a liberacao
do propelente e as areas de queima expostas podem mudar de forma imprevisivel durante
a operagao do foguete em alguns dos projetos mais complicados (SUTTON; BIBLARZ,
2017).

Os motores hibridos também sdo mecanicamente mais simples e permitem
combustiveis mais densos do que os sistemas de propelente liquido. As desvantagens dos
foguetes hibridos incluem uma variagdo na proporcao da mistura durante a operagao,
eficiéncia de combustdo comparativamente baixa, residuos de combustivel inevitaveis,
instabilidades de pressdo e balistica de motor interna relativamente complicada. Além
disso, uma grande desvantagem da propulsdao quimica hibrida sido as baixas taxas de
regressao de combustivel solido durante a combustao, o que acaba levando a um baixo
empuxo do motor.

Post-combustion chamber .
_\ Solid fuel grain7 lgmter?/_mje‘:mf Pressurization systema
Wz, 22228 % | | N NN
\V7%7. LN ; NN
Nozzle Fuel port A l‘— Oxidizer valve L Oxidizer tank

Pre-combustion chamber

Figura 1: Sistema de propulsio hibrida cldssico (CHIAVERINI, 2010).

A Figura 1 ilustra as principais caracteristicas de um sistema de propulsdo de
foguete hibrido classico, que consiste em um tanque do oxidante, injetor do oxidante, caixa
de graos de combustivel sélido, ignitor e tubeira de saida. O sistema de pressurizagao do
tanque do oxidante liquido pode consistir em tanques de hélio de alta pressdo (conforme
mostrado na Figura 1) ou um conjunto turbobomba. Durante a operacdo, um oxidante
liquido é injetado na extremidade superior de um grao de combustivel sélido, as vezes
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primeiro através de uma cadmara de pré-combustao que serve para vaporizar o oxidante e
permitir que ele entre na porta de combustdo. Um dispositivo de ignicdo proximo a
extremidade principal do grao de combustivel é usado para vaporizar o combustivel sélido
local e iniciar a combustdo com o fluxo do oxidante. Uma zona de chama é estabelecida na
camada limite entre a superficie do combustivel e a borda da camada limite. O calor
liberado na zona da chama faz com que o combustivel s6lido préximo a superficie gaseifique.
O combustivel gaseificado e o oxidante se misturam e reagem ao longo do comprimento do
grao de combustivel e sdo expelidos para fora da tubeira para gerar empuxo. Uma cimara
de pos-combustao é as vezes usada para obter uma mistura e combustdo mais completas
do combustivel e do oxidante.

Embora os hibridos compartilhem varios componentes que sdo comuns ao motor de
foguete liquido tipico e ao motor de foguete sélido, os principios basicos de operagdo do
motor hibrido sao bastante distintos. Em motores de foguetes liquidos, o combustivel e o
oxidante sdo tipicamente misturados de forma vigorosa perto do injetor. Os motores sélidos
empregam graos propulsores em que o combustivel e o oxidante sao pré-misturados de uma
forma intima. Em ambos os casos, a propor¢do da mistura combustivel-oxidante é bastante
uniforme em toda a zona de reacao do propulsor. Em foguetes hibridos, no entanto, os
propelentes sdo separados fisicamente e armazenados em diferentes fases. Portanto, o
combustivel e o oxidante queimam em uma zona de combustao nao pré-misturada ao longo
de todo o comprimento do grdo do combustivel, resultando em uma razao de mistura de
oxidante para combustivel local que varia axialmente ao longo do combustivel. Além disso,
devido a dependéncia intima da taxa de gaseificacdo do combustivel sélido na dindmica de
gases da vazao na porta de combustivel, a prépria propor¢do da mistura local normalmente
varia com o tempo, bem como a distdncia ao longo da porta de combustivel. O principal
pardmetro que influencia o design dos graos de combustivel hibrido e, portanto, o design
geral do motor hibrido, é a taxa de regressdo do combustivel sélido. A taxa de regressao,
uma velocidade, é definida como a taxa na qual o combustivel da fase sélida é convertido
em um gas (CHIAVERINI, 2010).

2.3 Componentes do foguete hibrido

O conceito de propulsdo de foguete hibrido consiste em duas partes, o tanque onde
o oxidante é armazenado em estado liquido e a cAmara de combustédo, ou empuxo, onde o
combustivel é armazenado na forma de um grao sélido. O oxidante é injetado em uma pré-
camara de combustao ou vaporizacdo antes de chegar ao grao de combustivel. O grao de
combustivel contém numerosas portas de combustao axial que geram vapor de combustivel
para reagir com o oxidante injetado. Uma poés-cimara de combustao é empregada para
garantir que todo o combustivel e o oxidante sejam queimados antes de sair pelo bucal.
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Figura 2: Esquema dos componentes de um foguete a propelente hibrido (GREATRIX, 2015).

A Fig. 2 apresenta como sdo os componentes da ciAmara de combustdo. Apos os
tanques de pressdo e o tanque do oxidante, é apresentado o sistema de injecdo com o
conjunto de injetores, depois a pré-camara de combustao, seguido pela area do grao de
combustivel (cAmara de combustéo), pés-cimara de combustdo e tubeira (bocal). Alguns

sistemas nao possuem a pré-cdmara e a pos-cimara de combustao.

2.3.1 Sistema de Injecao

O sistema de injecdo de uma camara de foguete determina a atomizacdo e
homogeneidade do fluido injetado, bem como a eficiéncia e estabilidade da combustao.

Para motores de foguetes hibridos de alta poténcia e foguetes amadores, onde a
geometria de porta circular tinica é mais frequentemente usada, a injecao direta de oxidante
¢ a melhor abordagem, portanto, o método de injegdo é a injegao direta na porta do grao
do combustivel.

Um motor hibrido difere fundamentalmente em termos de comportamento de
combustdo em comparagdo cm foguetes sélidos e liquidos, em que a razdo oxidante para
combustivel varia ao longo do comprimento do grao de combustivel hibrido, ou seja, tem
uma dependéncia axial. Em um foguete liquido, os injetores geralmente injetam o
combustivel e o oxidante em uma extremidade da cdmara de combustao, portanto, ndo ha
dependéncia axial. Em um motor de foguete sélido, ndo ha a parte da cabeca do injetor e
cada particula estd ligada ao combustivel e ao oxidante, garantindo assim que O/F
permaneca praticamente constante (GROVER et al., 2016).

2.3.2 Camara de combustao

A cdmara de combustdo em um motor de foguete hibrido é um tanque de alta
pressdao onde o grao de combustivel solido esta fixado e é onde ocorre a combustao do
propelente do foguete. Seu comprimento e didmetro estao relacionados com as configuragoes
do grao de combustivel. Quanto mais longa for a cdmara de combustao, mais estavel sera
a combustdo, uma vez que o propelente tem mais espago para obter uma mistura uniforme.
Assim, a cAmara de combustdo é a parte vital para a seguranca e o desempenho do motor
do foguete hibrido (GROVER et al., 2016).
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2.3.3 Tubeira

A tubeira ou bocal é a parte final do motor cujo o objetivo é receber os produtos
da reacdo de combustao a uma alta temperatura e pressao e baixa velocidade e os acelera
até atingir uma velocidade sbnica na sua garganta, ou secdo critica. Apds o
estrangulamento, os gases quentes expandem na parte divergente atingindo a velocidade
desejada.

A aceleracdo do escoamento de exaustdo, proporcionando assim o empuxo
necessario, essa é a abordagem mais simples para definir a funcdo de uma tubeira de
foguete. Os métodos de projeto, geometria e analise de escoamento de uma determinada
tubeira sdo elementos chave para prever seu desempenho (GAMAL et al., 2018).

Segundo Hasim et al., a tubeira de um foguete hibrido é considera a parta mais dificil do
projeto e também a mais importante, tendo um efeito de 30% na capacidade de empuxo
dos motores.

2.4 Balistica interna do motor do foguete hibrido

A balistica interna dos motores de foguete hibridos é um pouco mais complexa do
que a dos motores de foguete solidos. Isso resulta ndo de uma compreensdo menor do
sistema hibrido, mas sim do fato de que a taxa de regressdo do grao hibrido é, em parte,
dependente do fluxo de massa total por unidade de area que passa pela porta de combustao.
Este fluxo de massa, por sua vez, varia com a posicao axial devido ao consumo do grao
sélido (NETZER, 1972).

Como o grao de combustivel na configuragao hibrida classica ndo contém oxidante,
os processos de combustdo ocorrem apenas na fase gasosa e, portanto, as taxas de regressao
da superficie do combustivel sdo marcadamente diferentes daquelas de um motor de foguete
solido. Como o combustivel solido deve vaporizar antes da combustao, a regressdao da
superficie do combustivel estd intrinsecamente relacionada ao acoplamento da dindmica
dos fluidos da porta de combustdo e a transferéncia de calor para a superficie do grao
combustivel (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

E possivel postular que a quantidade de oxidante liquido escoando através da
camara de combustdo afeta o empuxo produzido pelo motor. Esse postulado tem base
tedrica e é comprovado experimentalmente. Desta forma, a taxa de queima do combustivel
solido, ou taxa de regressao, é também uma fungdo da taxa de escoamento do oxidante.

A regido de combustdo priméria é conhecida por estar contida dentro de uma zona
de chama relativamente estreita localizada dentro da regido da camada limite que se
desenvolve e cresce sobre a superficie do grao de combustivel. O calor é transferido para
superficies de graos de combustivel por convecgao e radiagao.
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Figura 3: Modelo simplificado de um processo de combustao hibrida controlada por difusdo. Adaptado de
(SUTTON; BIBLARZ, 2017)

A Figura 2 mostra um modelo simplificado do processo de combustao hibrido para
um sistema de combustivel ndo metalizado (ou de baixa radia¢do). O combustivel
vaporizado, como resultado do aquecimento da zona da chama, flui da superficie para a
regido da chama, enquanto o oxidante sofre convecgdo do escoamento livre para a zona da
chama por difusdo turbulenta. A chama é estabelecida em um local dentro da camada
limite determinado apenas pela estequiometria sob a qual a combustao pode ocorrer. A
espessura dessa zona de chama é governada principalmente pela taxa em que ocorrem as
reacoes de oxidacdo. Essas taxas sdo amplamente dependentes das pressdes locais e
geralmente seguem uma dependéncia exponencial da temperatura. Outros fatores além da
pressao e temperatura do gas que afetam o desenvolvimento da camada limite do grao de
combustivel e, portanto, as caracteristicas de regressdo do combustivel incluem a
composicdo do grao, a taxa de fluxo de massa do oxidante da porta de combustdo e o
comprimento da porta de combustdo e a area transversal (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

Em condigbes estacionarias, a transferéncia de calor da chama para a superficie do
grao é o produto entre a vazao méassica de vapor de combustivel e o calor de gaseificagdo
(HUMBLE, 1995). Assim:

Qu = mig - hy (1

Onde,
Q,,: Calor transferido da chama para a superficie do combustivel;
my: Vazdao massica do combustivel vaporizado;
h,: Calor total de gaseificacao;
O parametro h, inclui trés fendémenos, o calor necessario para aumentar a
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temperatura da superficie do grao até a vaporizagdo, a energia de despolimerizacao e o
calor de vaporizacao.

Segundo Sutton e Biblarz, com graos de combustivel ndo metalizados, nas pressoes
e niveis de escoamento de interesse para aplica¢oes de propulsdo, a transferéncia de calor
por conveccao é considerada muito maior do que aquela transferida por radiacdo de fase
gasosa ou radiacdo de particulas de fuligem no escoamento. Como resultado, as
caracteristicas basicas da regressdo de graos de combustivel podem ser exploradas por meio
de analises de transferéncia de calor por conveccdo em uma camada limite turbulenta.
Assim, para o regime central a seguinte equacdo pode ser usada para a taxa de regressio
de combustivel, 1:

0,8 0,2

. N

¥ =0036—(—=) pB°3 2)
pf (x)

Onde, G ¢ o fluxo massico de oxidante em qualquer posicao axial x, pr é a massa
especifica do combustivel sélido, u é a viscosidade do vapor de combustivel e 0o f é o
coeficiente de insuflamento (blowing coefficient) e pode ser expressado como uma diferenca
de entalpia entre a superficie do combustivel e a zona da chama.

Uma vez que o coeficiente f§ é um pardmetro aerodindmico e termoquimico e como
sua dependéncia x é da mesma ordem, a Eq. 2 é frequentemente simplificada para fins de
engenharia preliminar, agrupando os efeitos de x, B, 4 e pr em um tnico parametro,

usualmente dado pelo simbolo a. Assim a Eq. 3 é:

7 = a(Gy)" 3

Go ¢ o fluxo de massa de oxidante por unidade de area e as constantes a e n sao
obtidas experimentalmente.

Mg

GO B T —
N - Aporta

4)

Onde miy ¢ a vazao massica de oxidante e N, Aporeq S30 geometrias da porta de
combustao.

O modelo de taxa de regressao desenvolvido para esses propelentes de liquefacio,
além da gaseificacdo classica, é baseado em um mecanismo de transferéncia de massa
resultando no arrastamento de goticulas de liquido da camada de fusdo. A formacio de
goticulas é causada por instabilidades da camada de liquido, que resultam do fluxo de
massa alta velocidade na porta (KARABEYOGLU et al., 2002).

E necessdrio um completo entendimento da dependéncia da taxa de regressao em
relacdo ao fluxo de massa e de parametros como a pressao e o comprimento do grao de
combustivel para o desenvolvimento de um projeto balistico de um sistema de propulsao
hibrida. Essa relacdo é conhecida como “Lei da taxa de regressdo” onde a féormula para a

taxa de regressao varia de acordo com as propriedades termofisicas e termoquimicas de
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cada combinacao de propelentes.

Karabeyoglu et al. desenvolvem uma teoria que pode ser usada para explicar os
fendmenos observados na combustdo de motores hibridos e que se estende a aplicabilidade
da teoria da combustdo hibrida para os combustiveis que podem formar uma camada
liquida razoavelmente espessa durante a combustao.

Na Fig. 3 é considerada a espessura do filme formado em uma placa em chamas
sob o aquecimento combinado de conveccao e radiacdo. Fisicamente, a espessura da camada
liquida é determinada pelas relacdes de transferéncia de energia tanto no solido quanto no
liquido. Nesta formulacido é considerada a regressdo em regime permanente, assim, as
velocidades da interface liquido-géas e sélido-liquido sdo consideradas iguais e constantes.
Isso implica que a espessura da camada de fusdo também é constante. E assumido ainda
que as propriedades termofisicas do material tanto na fase liquida quanto na fase sélida
sao uniformes. O efeito da convecgdo na camada de liquido também é ignorado por causa
das pequenas espessuras da camada de fusdo para as quais os nimeros de Reynolds sdo
relativamente pequenos e os gradientes de temperatura sdo grandes (KARABEYOGLU et
al., 2002).

e

S A N

Figura 4: Esquema do modelo térmico usado na estimativa da espessura da camada de fusdo
(KARABEYOGLU et al., 2002).

Na analise é considerada a possibilidade de penetracao da radiacao térmica na
placa. Algumas premissas simplificadoras sdo introduzidas para o tratamento por radiacéo.
Primeiro, o campo de fluxo radiativo é considerado unidimensional. Como os niveis de
temperatura na placa sdo pequenos, a contribuicdo da radiacdo emitida pelo material
interno para a intensidade radiativa é desprezivel. O coeficiente de absorcao é independente
da frequéncia da radiagdo tanto no liquido quanto no sélido. Além disso, os efeitos nao
colimados da radiacdo que incide sobre a superficie da placa de combustivel sdo
desprezados.

O balango de energia na interface liquido-gas requer que a transferéncia de calor
convectiva do gas para a interface seja igual a transferéncia de calor condutiva para o
liquido e ao calor necessario para a transformacao de fase. Isso pode ser interpretado da
seguinte forma: a energia total transferida do entorno deve ser igual & energia total
absorvida na placa, que é composta pela energia necessaria para aquecer o liquido e o sélido
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e o calor necessario para as transformacoes de fase (KARABEYOGLU et al., 2002).

Apesar do modelo utilizado por Karabeyoglu et al. ndo conseguir acompanhar um
crescimento da camada liquida para grandes espessuras por se tratar de um modelo no
estado estacionario, ele mostra que o efeito da transferéncia de massa de arrastamento é
reduzir a espessura de um dado fator de radiagdo e aumentar o valor critico do fator de
radiacdo. Este efeito é gerado a partir da dependéncia nominal da regressdo de
arrastamento do calor efetivo de gaseificacao.

2.5 Parametros de eficiéncia do motor

O conceito de um sistema de propulsao de foguete ideal é util porque os principios
termodindmicos bésicos relevantes podem ser expressos com relagoes mateméaticas
relativamente simples. Essas equacoes descrevem escoamentos quase unidimensionais na
tubeira, que representam uma idealizacdo e simplificagdo das equagdes bidimensionais ou
tridimensionais completas do comportamento aerotermoquimico real. No entanto, dentro
dos pressupostos declarados abaixo, essas descri¢des sdo muito adequadas para a obtencdo
de solugbes tteis para muitos sistemas de propulsao de foguetes (SUTTON; BIBLARZ,
2017).

De acordo com Hill e Peterson, foguetes quimicos, movidos por propelentes liquidos,
solidos ou hibrido, tem uma complexidade variavel de acordo com o sistema de alimentacao
e sistema de injecdo de oxidante, da camara de combustao e da tubeira de exaustao. Para
simplificar a analise é assumida as seguintes hipo6teses:

1- O fluido de trabalho é um gas perfeito de composicdo constante;

2- A reacdo quimica é equivalente a um processo de aquecimento de pressdo

constante;

3- O processo de expansao é constante, unidimensional e isentropico.

As equacOes e teorias apresentadas neste tépico se aplicam para sistemas de
propulsdo de foguetes quimicos, sendo eles liquidos, solidos ou hibridos, e seguem as
consideragoes adotadas por (SUTTON; BIBLARZ, 2017), no capitulo 3 e por (HILL;
PETERSON, 1992) nos capitulos 10 e 11.

Empuxo

Empuxo é a forca produzida pelo sistema de propulsao do foguete que atua no
centro de massa do veiculo. E uma forca de reacio, experimentada pela estrutura do veiculo
a partir da ejecdo do propelente em altas velocidades. A equagdo do empuxo do foguete
pode ser escrita como:

F = mpvs + (Ps — Py)As ()

Onde o empuxo (F), varia de acordo com a pressao atmosférica (P,) e de pardmetros
de exaustao do motor, como: vazdo méssica de propelentes (ni,), a velocidade de saida dos

gases (vg), a pressao de saida (P;) e a drea de saida da tubeira (Ag).
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Coeficiente de empuxo

O coeficiente de empuxo é adimensional, ele é um parametro chave para a andlise
e eficiéncia da tubeira. Para o foguete ideal, o coeficiente de empuxo é uma funcdo apenas
da geometria do bico, uma vez que a variavel de pressoes pode ser considerada como uma
medida de quao bem a geometria do bico é adequada para a taxa de pressao real. Ele pode

ser escrito como:

F
PcAg

CF = (6)

Sendo Ay a area da garganta da tubeira.

Impulso total

Impulso total (I;) é essencialmente proporcional & energia total liberada por ou em
todo o propulsor utilizado pelo sistema de propulsdo durante um intervalo de tempo. Para
um empuxo constante ele pode ser simplificado como:

I, = Ft 7

Onde t é o intervalo de tempo de queima do propelente.

Impulso especifico

O impulso por unidade de massa do propelente é um importante varidvel de
performance dos foguetes, ele mede o quéo eficientemente o foguete utiliza seu propelente.
O impulso especifico (Isy) é a razao entre o impulso total gerado pelo sistema em relagao a

massa de propelente. Pode ser representado por:

8)

Onde g, ¢é a aceleracao da gravidade local.

Velocidade efetiva de exaustao

A velocidade efetiva de exaustdo (c) representa uma velocidade média ou uma
velocidade equivalente de massa na qual o propelente esta sendo ejetado do foguete. Pode
ser definido como:

c= — 9



28

Velocidade de saida

A velocidade ideal de saida da tubeira pode ser calculada por:

= |2 ReTefy _ (&)y_l/y 10
Vs= [y m Pe (10

Sendo M o valor da massa molar dos gases quentes, Ry a constante universal do
gases, T, a temperatura de combustao, P. a pressdo na camara de combustdo e y é a razao
entre os calores especificos a pressdo e a volume constante.

Velocidade caracteristica

Essa velocidade é uma funcao das caracteristicas do propelente e das propriedades
da camara de combustdo, independentemente das caracteristicas da tubeira. Assim, pode
ser usado para comparar diferentes combinacoes de propelentes para o desempenho da
camara de combustao. Ele pode ser apresentado como:

PcAg
Tﬁ,p

c* = (11)

2.0 Bancada de testes

Os testes em solo sdo necessarios para confirmar as caracteristicas e integridade dos
motores de foguete antes de qualquer voo de foguete. A importéncia da realizagdo de testes
estaticos do solo é que eles ajudam a verificar se as caracteristicas do motor estdo de acordo
com os parametros do projeto. Os testes de solo também fornecem informagées que reduzem
as chances de danos e falhas quando um foguete é finalmente executado (BABAYOMI et
al., 2013).

O objetivo de uma bancada de teste de propulsao é medir, investigar e demonstrar
o desenvolvimento temporal do empuxo como resultado da combustdo em um motor de
foguete. Os pardmetros a serem testados sdo o principio de combustao, a composicao do
propelente, o principio de ignicdo e a geometria da cadmara de combustdo e do bocal.
Portanto, o motor deve ser montado e operado em condigoes repetiveis, ou seja, a geometria
do ambiente, a posigao espacial do motor, a alimentagdo de propelente e/ou oxidante e o
processo de ignicdo. Um outro objetivo é garantir condigoes de teste seguras, ou seja, operar
o processo remotamente e automatizado enquanto os operadores observam o processo de
uma posicdo segura e posteriormente higienizar a cdmara de combustao de residuos
inflamaveis ou explosivos para desmontagem segura apés o teste (NEFF; MEROTH;
REHBERGER, 2016).
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2.6.1 Equipamentos da bancada de teste

Instalagoes de teste também compreendem o propulsor hibrido, tanques oxidantes,
tanques pressurizadores, sistema de alimentacdo, sensores, valvulas, transdutores,
medidores de vazao, atuadores e sistema de aquisicdo de dados. Para a bancada de teste
do CPL foram analisados os fluidos a serem utilizados, como se comportam, analisados os
requisitos e analisados os equipamentos disponiveis no mercado (CHEMICAL
PROPULSION LABORATORY, 2020).

Roscas hidraulicas

Os sistemas hidraulicos utilizam intmeros tipos diferentes de conexoes e
adaptadores com diferentes métodos de vedagdo e formas de rosca. A grande variedade de
roscas de conexoes hidraulicas permite uma variedade de aplica¢oes. Alguns fatores devem
ser considerados na escolha das roscas como pressdo, selamento, resisténcia a vibracao,
facilidade de instalacéo, reutilizacio, temperatura e maneabilidade.

Sensor de temperatura

Para aferir dados de temperatura é recomendado o uso de termopares. Termopares
sdo constituidos de dois metais distintos, unidos por suas extremidades e ligados a um
termémetro termopar ou outro dispositivo com capacidade termopar, na outra
extremidade. Quando configurado corretamente, termopares podem fornecer medigoes de
temperatura em uma ampla faixa de temperatura.

Transdutor de pressao

Um transdutor de pressdo converte a pressdo em um sinal elétrico analogico. O
mais preciso é o transdutor de pressao piezoelétrico, onde sua funcéo é traduzir uma forga
aplicada a ele em um sinal elétrico e pode ser classificado de acordo com a carga
eletrostatica do cristal que o compde. Quando a pressdao é aplicada a um cristal ele é
elasticamente deformado e essa deformacao resulta em um fluxo de carga elétrica. O sinal
elétrico resultante pode ser medido como uma indicacdo de pressdo que foi aplicada ao
cristal.

Célula de carga

Uma célula de carga é um transdutor de forga que converte a carga que atua sobre
ele em uma saida elétrica mensuravel. Os tipos de célula de carga podem ser caracterizados
pelo tipo de sinal de saida gerado (pneumaético, hidraulico, elétrico) ou pela maneira como
o peso é detectado (flexdo, cisalhamento, tensao, etc.).
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Tanque de oxidante

O tanque de oxidante é um tanque que deve suportar a alta pressao do fluido
oxidante, a variacdo de temperatura, corrosdao e nao deve oxidar. Para o éxido nitroso o

recomendavel é que o tanque aguente no minimo 180bar.

Pescador

O pescador tem a funcdo de fornecer oxidante em fase liquida ao motor. E
recomendado que aproveite a conexao do pescador para adicionar outro tubo que entra no
tanque, com saida para fora do sistema de alimentacdo, a fim de limitar a quantidade de
até 90% do volume do tanque, por seguranca.

Medidor de vazao

Um medidor de vazdo é um instrumento usado para medir a taxa de vazao, linear
ou nao linear, da massa ou do volume de um liquido ou um gas. Ao escolher um medidor
de vazao, devem ser considerados fatores intangiveis como a familiarizacdo e sua
experiéncia com calibracdo e manutencdo, a disponibilidade de pecas de reposicdo e o
intervalo médio do histérico das falhas, entre outros, na unidade especifica.

Valvulas

As véalvulas sdo dispositivos usados para a regulagem, direcionamento e controle do
fluxo de fluidos ou gases, fechando, abrindo ou obstruindo parcialmente as passagens dentro
de uma tubulagdo. Algumas funcdes sdo levadas em consideracdo na escolha de uma
valvula, como: Isolamento, estrangulamento, alivio de pressao e mudanca direcional.

Sistema de aquisicao de dados

O sistema de aquisicio de dados (SAD) é a parte central para a coleta de
informagoes fornecidas pelos sensores e assim documentar e analisar um fendmeno. Muitos
SAD possuem amplificadores acoplados, pois a maioria dos sensores fornecem sinais de
intensidade muito baixa e precisam serem amplificados para obter uma leitura correta.
Alguns SAD possuem também saidas digitais e analégicas para fazer o controle de partes
do sistema.

2.6.2 Equipamentos utilizados na bancada de teste do CPL

Este trabalho utilizou a bancada de teste do Chemical Propulsion Laboratory -
CPL (Laboratério de Propulsdo Quimica) localizado no Campus do Gama (CHEMICAL
PROPULSION LABORATORY, 2020).
A bancada de testes do CPL foi desenvolvida de forma simplificada para estudos
universitarios em escala laboratorial, ela satisfaz as necessidades de pesquisa acima de TRL
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(Technology Readiness Level) = 5 e utiliza componentes COTS (Commercial off-the-shelf),
o que reduziu significativamente seu custo de desenvolvimento e permitiu o funcionamento
estavel do motor, tornando-o seguro e confiavel (SHYNKARENKO; GONTILJO, 2019).
Os equipamentos que compoem a bancada sdo: roscas NPT e BSP, por sua
disponibilidade, baixo custo, resisténcia a altas pressoes e variacoes de temperatura, facil
selamento. Para mangueiras, foram escolhidas conexodes JIC por sua boa maneabilidade e
disponibilidade. As conexdes e mangueiras sdo da Milano. O termopar escolhido foi o
KQXL-18G-12 do tipo K (da Omega), pois resistem ao intervalo de temperatura, possuem
tempo de resposta adequado e ndo tem problemas com o oxidante. Para os transdutores de
pressao foram escolhidos os piezoelétricos 6061bs31 de 100 bar (da Kistler), pois apresentam
boas leituras e permitem um coeficiente de seguranga em caso de variagoes de pressdo. A
célula de carga selecionada foi a tipo 'S" de compressdo de 20kg (da Primax), devido ao
fato de que o tanque de oxidante ser posicionado em cima dela, a fim de determinar a
massa de oxidante dentro do tanque. O tanque de oxidante é o TC-3ALM153 (da Luxfer
Gas), pois suporta o 6xido nitroso, tem volume que atende as necessidades do laboratério
e preco acessivel. O pescador foi usinado sob medida, permitindo 10% do volume do tanque
de gas. O medidor de vazdo apropriado é o tipo turbina FTB792 da Omega. As valvulas
utilizadas sdo a esfera para o controle de empuxo (da Swagelok) e controle do
abastecimento do tanque de oxidante e da purga (da Milano), a de retengéo tipo esfera (da
Milano), por questoes de seguranga prevenindo fluxo reverso, e a de alivio 200100 (da
Hidropress), para aliviar a pressdo em caso de aumento de pressdo ndo desejada. Os
controles das valvulas sdo feitos por meio de atuadores pneumaéticos, para o abastecimento
do tanque de oxidante, purga e desabastecimento, do modelo AT-054 e AT-104 (da
Valmicro) e um servo motor HS-1005SGT (da Hitech), com engrenagens para o controle
de empuxo. O sistema de aquisigdo de dados (SAD) é o CompactDAQ 9178 (da National
Instruments), pois ele possibilita a aquisi¢do de dados e o envio de sinal para o controle da

valvula em integracdo com um programa desenvolvido na plataforma do LabView
(SHYNKARENKO; GONTILJO, 2019).

Figura 5: Bancada do sistema de alimentagio (SHYNKARENKO, 2019)

A Fig. 5 mostra o modelo 3D do sistema de alimentacdo da bancada de testes.
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A Fig. 6 mostra a disposicdo dos equipamentos na bancada de teste durante a
realizacdo de testes. Os requisitos que foram considerados na bancada de teste do CPL
foram: caracteristicas dos fluxos, tempos de resposta, compatibilidade entre os materiais,

compatibilidade elétrica e eletronica, tamanho, massa e volumes minimos, confiabilidade e
condigbes ambientais (CHEMICAL PROPULSION LABORATORY, 2020).

3 . o
S U - v ;. @\ = 5
02 ST

Figura 7: Sistema de alimentagao e controle montado. Obtido em (http://fga.unb.br/cpl)
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Figura 8: Sistema de aquisi¢ao de dados e monitoramento de testes. Obtido em (http://fga.unb.br/cpl)

A Fig. 7 mostra a bancada real construida e montada dentro do CPL e a Fig. 8
mostra a sala de aquisi¢ido de dados e monitoramento de testes experimentais (CHEMICAL
PROPULSION LABORATORY, 2020).

3. Metodologia

Neste capitulo serd apresentada a metodologia utilizada para realizar os calculos,
desenvolver as configuragoes dos graos de combustivel.

3.1 Design do motor hibrido

O motor utilizado nos testes € um mono-cilindro de ago inox 304, com 240 mm de
comprimento e 90mm de didmetro interno. A tubeira foi usinada com grafite e,
inicialmente, possui didmetro de garganta de 18,5 mm. O injetor utilizado é do tipo shower,
que possui furos retos passantes. Duas camadas de protecao térmica de um composto de
silicone preto com manta e fibra de vidro foram aplicadas nas regides de pré e poés camara
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de combustao com o objetivo de garantir a integridade estrutural do motor durante as
baterias de testes (ANDRIANOV et al., 2017).

O projeto do motor é uma adaptagdo de um propulsor ja existente, o Firestorm,
um motor hibrido de 1500 N de empuxo e que opera com pressao na camara de combustao
de 20 bar (OLIVEIRA; GONTLJO; SILVA, 2017).

A area de injegdo se manteve a mesma, porém a regiao divergente da tubeira foi
reduzida e o comprimento do motor foi aumentado.

N ~ s
Armaird de COrr UO QI =

dmard injetora =1

P N
S, arndid de

Pré cdmara de combustdo

Figura 9: Corte transversal do motor do foguete hibrido (DOMINGOS C. H. F. L., 2019)

A Tab. 1 traz alguns pardmetros de eficiéncia e caracteristicas do motor. Estes
calculos da balistica do motor foram feitos utilizando o software NASA Chemical
Equilibrium with Applications (CEA) adotando uma pressao de 10 bar na cdmara de

combustao.
Tabela 1: Parametros de operacao do motor hibrido
Parametros do motor Valores
Pressdo na cAmara [bar] 10,00
Tempo de queima [s] 5,00
Razao O/F 6tima 6,10
Velocidade caracteristica [m/s] 1627
Impulso especifico [s] 206,1
Velocidade efetiva de exaustao [m/s] 2061
Velocidade de saida [m/s] 2045
Coeficiente de empuxo 1,26
Nimero de injetores 25
Area de injecio [m?] 0,0012
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3.2 Configuracoes do grao de combustivel

As configuragoes do grao foram desenvolvidas por (DOMINGOS, C. H. F. L., 2019).
Foram produzidas diversas configuracoes de grao, variando as células nas dire¢bes axial e
radial, espessura de parede e niimero de camadas circulares. Foram testados graos hibridos
de polietileno tereftalato de etileno glicol (PETG) com parafina e graos de parafina pura.
A tabela 1 traz a descrigdo de todos os graos e casos testados no trabalho. Para todos os
casos foram utilizados os mesmos tamanhos de portas de combustdo (0,038m) e o
comprimento do grao (0,1m).

Tabela 2: Descrigao geométrica dos graos testados

Caso de teste N¢ de células Espessura das paredes [m] | Didmetro externo [m]
Caso 0 Parafina pura - 0,088
Caso 1.1 6 Células axiais e 6 Radiais 0,002 0,085
Caso 2.1 4 Células axiais e 6 Radiais 0,002 0,085
Caso 3.1 2 Células axiais e 6 Radiais 0,002 0,085
Caso 1.2 6 Células axiais e 4 Radiais 0,002 0,087
Caso 2.2 4 Células axiais e 4 Radiais 0,002 0,087
Caso 4.0 1 Célula 0,002 0,087
Caso 5.1 6 Células axiais e 4 Radiais 0,002 0,087
Caso 5.2 6 Células axiais e 4 Radiais 0,005 0,087
Caso 6.2 6 Células axiais e 4 Radiais 0,005 0,087

Figura 10: Vista isométrica de uma das metades de um grao (DOMINGOS C. H. F. L., 2019)

Nos trés ultimos casos, foi aplicada uma camada circular que divide o grao em duas
regioes distintas. A parafina é armazenada em ambas. A Fig. 10 mostra como é essa divisao.
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a) Gréo sem camadas divisorias b) Grao com uma camada diviséria

Figura 11: Se¢ao transversal de graos com e sem a camada diviséria (DOMINGOS C. H. F. L., 2019)

3.3 Eficiéncia do motor

A eficiéncia do motor pode ser calculada através da diferenca entre as velocidades
caracteristicas experimentais e tedricas, neste caso, levando em conta apenas a eficiéncia
da queima dos propelentes e nao a eficiéncia de outras partes do motor, como, a tubeira
ou o empuxo gerado pela combustdo. O valor da eficiéncia 'n" é dado pela razdo entre a
velocidade caracteristica experimental e a velocidade caracteristica tedrica.

*
C exp
C*teo

n= 12)

A C*4pp é obtida por meio de um polinémio interpolar de quinto grau que relaciona
a velocidade caracteristica com a razao O/F dos propelentes. Utilizando o software CEA,
foi possivel gerar os valores de C* para cada razao O/F desejada.
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Figura 12: Curva de interpolacio para determinar a velocidade caracteristica tedrica.
(DOMINGOS, C. H. F. L., 2019)

A velocidade caracteristica experimental C*,y, ¢ calculada pela equacdo (11).
Outros dados como a pressdo na camara de combustao, area da garganta da tubeira e a
vazao massica de propelentes devem ser obtidos de forma empirica a partir das informagoes
obtidas nos testes estaticos do motor.

Para calcular a velocidade caracteristica experimental, considera-se a pressao
absoluta na cdmara de combustao (P,.), ou seja, a pressdo nominal obtida por meio do
transdutor de pressdo acoplado na regido de pré cAmara, acrescida da pressdo atmosférica,
a qual foi adotada no valor de 1 bar.

Para a pressdo nominal é necessario, integrar a pressao da cadmara de combustao
no tempo. A partir do valor da area da curva dividida pelo tempo de queima do teste, é
possivel obter a pressdao nominal da caAmara de combustao. Para a pressdo absoluta basta
acrescentar o valor da pressao atmosférica a pressao nominal.

A drea da garganta da tubeira é obtida medindo seu didmetro antes e depois dos
testes. Sao realizadas 4 medi¢Ges em pontos diferentes utilizando um paquimetro digital, e
calculada a média das medigoes. O didmetro adotado para o calculo final da area é a média

das medidas calculadas antes e depois do teste. Assim:

Zrlani‘l'Zrlanf ? 1
A, = e 1
g ( 2'm & 4 (13

Sendo Dg; o didmetro medido antes do teste, Dgr € o didmetro medido apds o teste

e m o numero de medidas realizadas.
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A vazdo madssica de propelentes é dada pela soma entre a vazao maéssica de
combustivel e a de oxidante. A vazdo méssica de combustivel é a razdo entre a quantidade
de massa queimada e o tempo de queima. Para determinar a massa queimada no teste
mede-se a massa do grao combustivel antes e depois do experimento por meio de uma
balanca digital, a diferenca entre esses valores é a massa de combustivel adotada.

A determinacdo da quantidade de oxidante gasta é feita por meio dos dados
coletados da célula de carga instalada abaixo do tanque de oxidante. Ao analisar o gréfico
de variacdo de massa de oxidante, o valor adotado para o calculo é a diferenca entre o
primeiro e o ultimo valor registrado pelo sensor.

Para o tempo de queima foram analisados os graficos de pressao de cada teste, visto
que cada teste em um tempo de queima proprio de acordo com o combustivel e design do
grao de combustivel. A andlise do tempo de queima foi feita a partir de variagdes bruscas
no grafico de pressao antes da valvula principal de controle. Quando no grafico houver um
aumento abrupto de pressdo significa que a valvula de oxidante foi aberta e a igni¢do foi
iniciada, o momento que a curva volta a decrescer é o fim do teste. Assim o tempo de
queima é a diferenca entre esses dois valores de tempo.

Dados confidveis de propriedades termodindmicas do propelente de foguete sao
necessarios em muitas aplicagdes, tais como: calculo dos pardmetros de projeto ideais;
operacao eficiente de motores de foguetes de alta temperatura, andlise do projeto e
desempenho de um sistema de propulsdo de foguete para o projeto racional de sistemas de
motor de foguete altamente confiaveis. Os dados PpT desempenham um papel fundamental
nesses processos. Para entender e controlar os processos em que o combustivel é usado, é
necessario conhecer as propriedades termodindmicas e de transporte.

Com o auxilio das propriedades termofisicas do 6xido nitroso desenvolvida pela
Engineering Sciences Data Unit é possivel calcular os valores de densidade de liquido
saturado e vapor saturado do 6xido nitroso.

Para a densidade de liquido saturado, temos:

loge (22) = by (1 = T)Y3 4 b,(1 = TIP3 + bs(1 =T + b, (1 = TI*¥3  (14)

Para a densidade de vapor saturado, temos:

1/3 2/3 4/3 5/3

loge<p;j)>=b1(%—1> +b2(%—1) +b3(%—1)+b4<%—1) +b5(%—1) (15)

Onde, by, by, bs, by, bs sdo constantes, p é a densidade, T, =T/T,, onde T é a

temperatura encontrada experimentalmente e T, é o valor da temperatura critica do 6xido

nitroso.
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Neste capitulo serdo apresentados os resultados e discussoes obtidos nas analises

dos testes do motor de foguete hibrido com diferentes configuragoes de grao de combustivel.

Foram analisados 11 experimentos onde 7 foram feitos com o injetor completo com

25 furos e 4 experimentos com um injetor adaptado de 9 furos. A alteracdo do injetor foi

feita para obter melhores resultados.

Alguns dos testes foram filmados e podem ser analisados.

Tabela 3: Caracteristicas dos injetores utilizados

Configuracio do

Numero de furos

Didmetro dos furos [m]

Area de injecio [m?]

injetor
Injetor completo 25 5 furos de 2mm e 20 furos de 1,5mm 0,0012
Injetor adaptado 9 5 furos de 2mm e 4 furos de 1,5mm 0,0002

4.1 Experimentos com injetor completo

Foram realizados 7 experimentos com o injetor original completo de 25 furos. A

partir dos dados coletados foi possivel encontrar alguns resultados disponiveis na Tabela 4.

Tabela 4: Dados calculados dos experimentos com injetor completo

Casos m[kg/s | My [kg/s | Dcs[m] T Cieo[m/s| | Cexplm/s n
| | /] |
Caso 0 0,094 0,352 0,088 5,27 1528 1038 0,679
Caso 1.1 0,112 0,437 0,087 6,32 1540 1021 0,663
Caso 2.1 0,141 0,404 0,080 8,47 1446 1047 0,724
Caso 3.1 0,190 0,478 0,087 10,71 1409 883 0,627
Caso 1.2 0,109 0,381 0,087 6,14 1507 1192 0,791
Caso 2.2 0,127 0,376 0,082 7,45 1457 1085 0,744
Caso 4 0,143 0,285 0,086 8,18 1347 1072 0,796

A partir dos dados coletados dos experimentos também foi possivel plotar os

graficos de pressao e temperatura pelo tempo de todos os casos testados com o injetor

completo. Também foi possivel plotar os graficos de densidade de liquido e vapor saturado

do 6xido nitroso durante os testes.

O primeiro teste visou validar o sistema de alimentacao, o abastecimento, o controle

de valvulas, o ajuste da valvula de alivio, os sensores e o sistema de aquisicdo de dados.

Desta forma o primeiro teste Caso 0 foi feito a frio, desta forma a pressdo na cadmara de
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combustdo sofrem uma alteracdo muito baixa no grafico de pressdo e temperatura
(CHEMICAL PROPULSION LABORATORY, 2019).

Os outros 6 testes foram feitos a quente com o injetor completo e é possivel analisar
as variagdes de pressdo dentro da cdmara de combustdo (CHEMICAL PROPULSION
LABORATORY, 2019).
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Figura 13: Grafico da temperatura e pressao em fun¢do do tempo do caso 0
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Figura 26: Densidade de liquido e vapor saturado do éxido nitroso no caso 4

Com base nesses graficos é possivel observar as variagoes de pressdo antes e depois
da valvula, a pressdo no tanque e a pressao na camara de combustdo, também é possivel
analisar as variacoes de temperaturas antes e depois da véalvula, da mesma forma é
admissivel aferir o tempo de operacdo da combustdo dos propelentes dados os picos de
pressdo observados pelos graficos. Pelos graficos de densidade é possivel analisar as
variagoes que ocorrem na faixa de saturacdo do 6xido nitroso durante a combustdo dos
propelentes.

4.2 Experimentos com injetor modificado

O injetor completo com 25 furos foi projetado para uma pressao de 30 bar no
propulsor, desta forma, sua area de inje¢cdo é muito maior que a utilizada nos experimentos
realizados para este trabalho. Assim com o intuito de reduzir a vazdo maéssica de oxidante,
alguns furos do injetor foram bloqueados, reduzindo assim de 25 para 9 furos.
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Figura 27: Placa injetora de oxidante (DOMINGOS, C. H. F. L., 2019)

Reduzindo a vazdo do oxidante fez com que a taxa de regressdo do grao de
combustivel fosse reduzida, além de preservar fisicamente sua estrutura. Os furos externos
do injetor permitiam que o fluxo de oxidante colidisse diretamente com as paredes do grao,
porém a injecao deveria ser feita somente nas portas de combustéo.

Figura 28: Grao hibrido deformado apés o teste (DOMINGOS C. H. F. L., 2019)

A configuracdo do grdo de combustivel para s experimentos nos casos 5.1. 5.2 e 6.2



também foram alterados com a inten¢do de reduzir a taxa de regressao.
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Figura 29: Grao de combustivel do caso 5.2 com as paredes refor¢adas (DOMINGOS C. H. F. L., 2019)

Para solucionar o problema da fragilidade estrutural, foram aumentadas as

espessuras das paredes das células. O caso 5.2 apresenta apenas a primeira e a ultima

parede com espessura aumentada de 2mm para 5mm, ji o caso 6.2 apresenta todas as

paredes de S5mm.

Foram realizados 4 testes com a nova configuracdo de injetor. Foram feitos os

experimentos com os casos 5.1, 5.2, 6.2 e do caso 0 com parafina pura.

Tabela 5: Dados calculados dos experimentos com injetor modificado

Casos mlkg/s| | Mo.lkg/s | D of [m] T Cieo[m/s] Coxplm/s] n
] [mm/s]

Caso 0 0,085 0,382 0,078 5,20 1578 1214 0,769
Caso 5.1 0,071 0,371 0,072 4,54 1612 1328 0,824
Caso 5.2 0,076 0,397 0,075 4,76 1612 1435 0,891
Caso 6.2 0,067 0,377 0,075 4,17 1624 1382 0,851

A partir dos dados coletados dos experimentos também foi possivel plotar os

graficos de pressdo e temperatura pelo tempo de todos os casos testados com o injetor

modificado. Também foi possivel plotar os graficos de densidade de liquido e vapor saturado

do Oxido nitroso durante os testes.
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O primeiro teste visou validar o sistema de alimentacdo, o abastecimento, o controle
de valvulas, o ajuste da valvula de alivio, os sensores e o sistema de aquisicdo de dados.
Desta forma o primeiro teste Caso 0 foi feito a frio, desta forma a pressdo na cdmara de
combustao sofrem uma alteracdo muito baixa no grafico de pressao e temperatura.

Os outros 3 testes foram feitos a quente com o injetor modificado e é possivel
analisar as variagoes de pressdo dentro da cdmara de combustdo (CHEMICAL
PROPULSION LABORATORY, 2019).
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Figura 30: Grafico da temperatura e pressao em funcido do tempo do caso 0 com injetor adaptado

Temperatura, °C
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Figura 31: Densidade de liquido e vapor saturado do éxido nitroso no caso 0 com injetor adaptado
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Figura 32: Grafico da temperatura e pressao em fun¢do do tempo do caso 5.1
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Figura 33: Densidade de liquido e vapor saturado do 6xido nitroso no caso 5.1
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Figura 34: Grafico da temperatura e pressao em fun¢do do tempo do caso 5.2
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Figura 35: Densidade de liquido e vapor saturado do 6xido nitroso no caso 5.2
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Figura 36: Grafico da temperatura e pressio em funcao do tempo do caso 6.2
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Densidade de liquido e vapor saturado no Caso 6.2
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Figura 37: Densidade de liquido e vapor saturado do déxido nitroso no caso 6.2

Com base nesses graficos é possivel observar as variagoes de pressdo antes e depois

da valvula, a pressdo no tanque e a pressao na camara de combustdo, também é possivel

analisar as variacoes de temperaturas antes e depois da véalvula, da mesma forma é

admissivel aferir o tempo de operacdo da combustdo dos propelentes dados os picos de

pressdo observados pelos graficos. Pelos graficos de densidade é possivel analisar as

variagbes que ocorrem na faixa de saturagao do 6xido nitroso durante a combustao dos

propelentes.
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5. Conclusao

Foi realizado um estudo experimental sobre como é o funcionamento da combustao
de um foguete hibrido utilizando diferentes configuragoes de grao de combustivel sélido e
diferentes misturas de combustivel, sendo estes de parafina pura e PETG com parafina.
Além de duas configuracoes de injetor para analisar e compreender as variacoes da taxa de
regressao do combustivel de acordo com as variagoes do fluxo de oxidante durante a
combustao, das variagdes de pressdo e temperatura durante a combustdo no motor e as
mudancas de densidade saturada do oxidante.

Com os graficos é possivel analisar o comportamento da pressao e temperatura em
diferentes partes do motor hibrido antes e depois da valvula de controle da vazao méssica
do oxidante, além do tempo de queima dos combustiveis durante os testes. Também é
possivel observar nos graficos da densidade as variagoes de liquido e vapor saturado durante
os experimentos realizados, dando uma dimensdo das variagdes que estdo ocorrendo no
oxidante durante essa transicdo de fase.

Os testes de bancada mostraram a grande influéncia que o sistema de inje¢ao tem
sobre a taxa de regressdo do combustivel, na performance do motor e na integridade fisica
dos graos de combustivel solido. A eficiéncia do motor encontrada com o injetor modificado
foi em média de 0,834, ja a com o injetor completo foi de 0,718, o que mostra uma varia¢ao
bastante relevante de eficiéncia de combustdo. A taxa de regressdo de combustivel sofreu
uma redugdo bastante significativa também, sendo em média de 7,51 mm/s com o injetor
completo e de 4,67 mm/s com o injetor modificado.

As modificagbes feitas nos furos do injetor e as variagoes de configuragio do grao
de combustivel produziram resultados satisfatérios quando comparados a literatura.
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Anexo 1 - Exemplo de cédigo para os plots de pressao

e temperatura, e para os plots de densidade - Casol.1.m

clear all
clc

%$Plots de pressdo e temperatura no foguete hibrido durante a
combustao

%0s dados utilizados para os plots foram gerados pelo Sistema de
Aquisicéao
3de Dados durante os teste.

Tempo = Casol (:,1);
TempBefore = Casol(:,4);
TempAfter = Casol(:,5);
Ptank = Casol(:,8);
Pbefore = Casol(:,9);
Pafter = Casol(:,10);
Pchamber = Casol(:,12);

[AX,H1,H2] = plotyy(Tempo, Pbefore, Tempo, TempBefore);
hold (AX (2))

plot (AX(2), Tempo, TempAfter, '—--')

hold on

plot (Tempo, Pchamber, 'r'")

hold on

plot (Tempo, Ptank,'k')

hold on

plot (Tempo, Pafter, 'g')

hold on

title('Caso 1.1'", 'Fontsize', 16)

set (get (AX(1l),'ylabel'), 'String', 'Pressédo, bar', 'Fontsize',
15)

set (get (AX(2),'ylabel'), 'String', 'Pressdo, bar', 'Fontsize',
15)

set (get (AX(1l),'ylabel'), 'String', 'Temperatura,

°C', 'Fontsize', 15)

set (get (AX(1l),'ylabel'), 'String', 'Pressdo, bar', 'Fontsize',
15)

set (get (AX(2),'ylabel'), 'String', 'Temperatura,

°C', 'Fontsize', 15)

xlabel ('Tempo, s','Fontsize', 15)

set (H ’LlneStyle ,'——')

set (H2, '"color' ")

set(A ( ), ! xtlck' (0,1,2,3,4,5,6,7])

set (AX(2), 'xtick', [0,1,2,3,4,5,6,7])

set (AX(2), 'ytick', [-50,-45,-40,-35,-30,-25,-20,-15,-10, -

5,0,5,10,15,20,25,30,35,40,45,50])
set (AX (1), 'ytick', [-50,-40,-30,-20,-10,0,10,20,30,40,50])
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legend ('Pbefore', 'Pchamber', 'Ptank', 'Pafter', 'TempBefore',
'TempAfter')

$PLOT DAS DENSIDADES
$Temperature Depois

LiquidAfter = 1.72328* (1-(TempAfter + 273.15)/309.57).70.3333 -
0.83950* (1- (TempAfter + 273.15)/309.57).70.6667 + 0.51060* (1-
(TempAfter + 273.15)/309.57) - 0.10412* (1- (TempAfter +
273.15)/309.57) .~1.3333;

SaturatedLiquidAfter = (exp(LiquidAfter)) *452;

TR1 = (TempAfter + 273.15)/309.57;

VapourAfter = -1.00900* ((TR1.7-1)-1).70.3333 - 6.28792* ((TR1."~-
1)-1) .70.6667 + 7.50332* ((TR1.”~-1)-1) - 7.90463* ((TR1.”-1)-

1) .71.3333 + 0.629427* ((TR1.7"-1)-1).71.6667;
SaturatedVapourAfter = (exp (VapourAfter)) *452;

$Temperatura Antes

LiquidBefore = 1.72328%* (1- (TempBefore + 273.15)/309.57).70.3333
- 0.83950* (1- (TempBefore + 273.15)/309.57).70.6667 + 0.51060* (1-

(TempBefore + 273.15)/309.57) - 0.10412* (1- (TempBefore +
273.15)/309.57) .71.3333;

SaturatedLiquidBefore = (exp(LiquidBefore) ) *452;

TR2 = (TempBefore + 273.15)/309.57;

VapourBefore = -1.00900* ((TR2.7-1)-1) .70.3333 - 6.28792* ((TR2."~
1)-1) .70.6667 + 7.50332* ((TR2.7-1)-1) - 7.90463* ((TR2."-1) -

1) .71.3333 + 0.629427* ((TR2.7=-1)-1) .71.66067;
SaturatedVapourBefore = (exp (VapourBefore)) *452;
%$Plots das densidades saturadas

plot (Tempo, SaturatedLiquidAfter, 'b')
hold on

plot (Tempo, SaturatedVapourAfter, 'k--")
hold on

plot (Tempo, SaturatedLiquidBefore, 'm')
hold on

plot (Tempo, SaturatedVapourBefore, 'r:')
hold on

title('Densidade de liquido e vapor saturado no Caso 1.1'",
'"Fontsize', 16)

ylabel ('Densidade, kg/m”3', 'Fontsize', 15)

xlabel ('Tempo, s', 'Fontsize', 15)



legend ('Densidade de Liquido Saturado Depois da
vValvula', 'Densidade de Vapor Saturado Depois da
Valvula', 'Densidade de Liquido Saturado Antes da
Valvula', 'Densidade de Vapor Saturado Antes da Valvula')
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