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RESUMO

O surgimento de novas demandas, decorrentes da modernizacdo dos setores
tecnoldgicos e do desenvolvimento aeroespacial no mundo, proporcionou a divisao
dos foguetes em diversas classes, de acordo com sua aplicabilidade. Para os grandes
foguetes e até mesmo os pequenos lancadores, satélites ou modulos espaciais, a
necessidade de precisdo de langamento e a seguranca dos sistemas tém sido os grandes
desafios a serem vencidos. Para motores de baixo empuxo e alto impulso especifico, a
principal caracteristica necessaria € a capacidade de regular o empuxo em uma ampla
gama de valores. Visando atender a este requisito o presente trabalho tem como
objetivos gerais descrever um novo sistema propulsivo e apresentar 0s aspectos
metodoldgicos necessarios ao seu dimensionamento para uma dada missdo espacial.
Este sistema propulsivo tem como base o emprego de monopropelente pastoso. A
missao pré-determinada necessita de: motor de 400 N de empuxo com a possibilidade
de cinco ignicdes, empuxo do motor até 10 (dez) vezes o empuxo da cdmara de
combustdo, 7,5 minutos de trabalho de queima e 50 minutos de operacdo do sistema
propulsivo no ambiente espacial. O motor se mostrou qualificado para esta misséo,
além de poder ser utilizado em diversas outras missGes sem necessitar de grandes
modificacdes na sua configuracdo basica. Seus componentes sdo de facil fabricacédo e
tém a possibilidade de serem feitos no parque industrial brasileiro. As caracteristicas
do propelente mostraram-se muito vantajosas com relacdo os propelentes sélidos e
liquidos, podendo ser facilmente utilizado como substituto dos mesmos em estagios

superiores.
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ABSTRACT

The rise of new demands resulting from the modernization of technological sectors
and aerospace development in the world provided the division of rockets into several
classes according to their applicability. For large rockets and even small launchers,
satellites or space modules, the need for launch accuracy and safety systems have been
the major challenges to be overcome. For low thrust and high specific impulse
engines, the main feature required is the capacity to regulate thrust in a wide range of
values. In order to satisfy this requirement, this work aims to describe a new
propulsion system and present the methodological aspects necessary for their design
for a particular space mission. This propulsion system is based on the use of paste-like
monopropellant. The predetermined mission requires: 400 N engine thrust with the
possibility of five ignitions, engine thrust up to ten (10) times the thrust of the
combustion chamber, 7.5 minutes of burn time and 50 minutes of operation the
propulsive system in space environment. The engine proved to be skilled for this
mission, and can be used in several other missions without require extensive changes
in its basic configuration. Components are easy to manufacture and have the
possibility of being made in the Brazilian industry. The characteristics of the
propellant showed great advantageous regarding solid and liquid propellants, thus

being able to be easily used as a substitute of this proppelants in upper stages.
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1-INTRODUCAO

Como consequéncia imediata da modernidade no meio aeroespacial, a necessidade de
foguetes com maiores capacidades de carga tornou-se o principal desafio para a
engenharia. Essa necessidade é fruto do surgimento de satélites de grande porte, estaces
espaciais e os lancamentos simultaneos de varios satélites em uma mesma carga. O

aumento do empuxo nos foguetes foi a solu¢do encontrada para este desafio.

Os motores foguete a propelente liquido cumpriram muito bem essa tarefa, e
complementarmente, a insercdo de boosters de propelente sélido aumentaram ainda mais o
empuxo de foguetes de grande porte. No entanto, ambos os tipos de motor, sélido e

liquido, apresentam vantagens e desvantagens que serdo citadas posteriormente.

Em estagios superiores, onde 0 empuxo nado € o principal fator, um leque de possibilidades
torna-se viavel, e uma gama de diferentes tipos de motor pode ser utilizada. Como
principal funcdo os motores deste estgio devem auxiliar no direcionamento da carga Util e
na inser¢do em Orbita correta. Erros de insercdo do aparato espacial na érbita determinada
podem ocasionar falha da missdo ou diminuicdo no tempo operacional planejado para o
artefato. Para realizar esta tarefa com éxito e precisdo, € indispensavel que o motor possua
controle de empuxo refinado. Devido a menor complexidade, os motores hibridos ganham

espaco para esta aplicacdo, assim como 0 motor pastoso, alvo de estudo deste trabalho.

O presente trabalho tem como objetivos gerais descrever um novo sistema propulsivo e
apresentar 0s aspectos metodolégicos necessarios ao seu dimensionamento para uma dada
missdo espacial. Este sistema propulsivo tem como base o emprego de monopropelente

pastoso.

A Figura 1.1 apresenta esquematicamente um motor foguete a propelente pastoso (Rocket

Propulsion Using Paste-like Fuel - RPUPF) cujas aplicagdes principais séo:

e Estagios superiores de foguetes;

e Sistemas de orientacdo de satélites;

e Sistemas de manobra para os primeiros estagios, tais como rolagem;

e Utilizacdo em modulos lunares e para Marte, devido ao seu excelente desempenho

em baixa gravidade.



Este sistema propulsivo (RPUPF), conforme destacado na Figura 1.1, consiste basicamente
de um tanque que contém o monopropelente (na forma de liquido de alta viscosidade), uma
placa injetora, um sistema de ignicdo e um bocal convergente-divergente. O fluxo de
monopropelente para a camara de combustdo € estabelecido por um sistema de gas
pressurizado. O monopropelente reage termoquimicamente (combustao) apds atingir a sua

temperatura de auto-ignigéo.

Regulador de Empuxo

Controlador da
Tubeira
......... _ _~ Monopropelente
~  Pastoso

Tanque de
Armazenamento

Valvula de corte

Camara de
Combustio

Extrusor e injetor ]

Gerador de gas

Tubeira

Figura 1.1: Motor foguete a propelente pastoso — configuracédo basica.

Em termos de desempenho o0 RPUPF pode produzir impulso especifico no vacuo da ordem
de 2700 a 3000 m/s.

Em motores a propelente liquido, impulso especifico da ordem de 3000 m/s, com niveis de
pressdo do motor entre 70 e 100 bar, somente sdo possiveis com temperatura dos produtos

da combustdo na faixa 3000 a 3500 K. No entanto, para niveis de pressdo da ordem de 40



bar, o RPUPF produz os mesmos 3000 m/s com temperaturas relativamente inferiores
(2500 K).

Neste trabalho, apresenta-se a metodologia para dimensionamento de um sistema
propulsivo utilizando propelente pastoso (RPUPF), para um dado veiculo espacial, com as

seguintes caracteristicas:

e Empuxo de 400 N;

e Cinco igni¢des do motor;

e Empuxo do motor até 10 (dez) vezes o empuxo da cadmara de combustao;
e 7,5 minutos de trabalho de queima;

¢ 50 minutos de operacao do sistema propulsivo, no ambiente espacial.

Dada a simplicidade deste sistema propulsivo, sua configuracdo basica (Fig. 1.1) pode ser

alterada objetivando atender as diversas aplicac6es listadas anteriormente.

Este sistema propulsivo tem sido estudado, baseado numa revisdo bibliografica, por um
namero muito restrito de grupos de pesquisa no mundo, como por exemplo, o Rocket Lab
Ltd. Localizado em Auckland na Nova Zelandia. Com o modelo da patente americana US
2012/0234196 A1, este laboratdrio langou em Novembro de 2012 seu primeiro VLM, sigla
utilizada para representar o Motor a propelente liquido de alta viscosidade. O principio de
composicdo do monopropelente utilizado pelo Rocket Lab é semelhante ao estudado na

Ucrania.

Na Ucréania, tal sistema propulsivo tem sido investigado principalmente pelo grupo LAPJ
(Laboratory of Advanced Jet Propulsion), localizado na cidade de Dnepropetrovsk, sob a
supervisdo dos professores Ivanchenko e Bondarenko. Este grupo esta atualmente focado
no desenvolvimento de um motor a propelente pastoso para realizar o pouso e decolagem
de um mddulo espacial de pesquisas em Marte. Como a literatura esta na linguagem russa,
0 Anexo C apresenta uma lista de trabalhos publicados pelo referido grupo de pesquisa. Os
professores coordenadores deste grupo possuem cerca de 10 patentes ucranianas, relativas

aos componentes e possiveis modificacfes do motor a propelente pastoso em questéo.



2 -ESTADO DA ARTE

Na literatura definem-se, basicamente, trés sistemas propulsivos quimicos, aqueles que
empregam propelentes liquidos, s6lidos e hibridos. No presente trabalho apresenta-se uma
nova tecnologia onde o propelente € um liquido altamente viscoso. Portanto, pode-se
classificar tal sistema propulsivo como um subconjunto dos propelentes liquidos. A Figura
2.1 apresenta, esquematicamente trés destes sistemas propulsivos (liquido bi-propelente,

solido e pastoso).

Por definicdo, motores a propelente liquido sdo todos aqueles que utilizam substancias de
trabalho no estado liquido, e que realizam modificacdes quimicas e termodinamicas nestes
fluidos (Sutton 1992). Todo tipo de fluido pode ser considerado um propelente liquido,

desde que esteja enquadrado em uma das quatro categorias seguintes:

e Oxidante;

e Combustivel;

e Composto quimico ou mistura de oxidante e ingredientes de combustivel, capaz
de auto-decomposicao;

e Qualquer um dos componentes acima adicionado de um agente de geleificacao.

Propelentes liquidos geralmente sdo armazenados como pares bipropelentes, e realizam sua
combustdo através da mistura dos mesmos na cdmara de combustdo. Os considerados
monopropelentes ja foram previamente misturados, e realizam sua combustdo através de

reacao catalitica ou agquecimento.

Motores a propelentes solidos sdo sistemas nos quais oxidante e combustivel estdo
misturados na forma sélida e podem ser homogéneos e ndo homogénios. Um propelente
solido € dito homogéneo quando o oxidante e o combustivel fazem parte da mesma

molécula.

Nos propelentes ndo homogéneos o oxidante e o combustivel apenas encontram-se
misturados. Como exemplo tém-se propelentes do tipo composite, onde o oxidante € um
sal disperso em combustivel. Suas maiores aplica¢des sdo a utilizacdo em misseis ou como

“booster” de veiculos langadores de satélites. (Sutton 1992)

Motores a propelentes hibridos tipicos possuem oxidante na fase liquida e o combustivel

na fase sélida. Em outras referéncias, pode-se dizer que foguetes hibridos reversos sao
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compostos por oxidante sélido e combustivel liquido. Com a separacdo do oxidante e do
combustivel em dois estados distintos, a combustdo dos foguetes hibridos apresenta
diferencas relacionadas a foguetes sélidos e aos foguetes liquidos. Em geral, os foguetes
hibridos queimam com uma chama de difusdo macroscépica, e a razdo oxidante-
combustivel varia ao longo do comprimento da porta de combustdo. Diferentemente dos
hibridos, foguetes sélidos e liquidos contém uma mistura uniforme de oxidante e

combustivel na cdmara de combustdo. (dos Santos e Gomes 2010)

No Brasil o estudo de foguetes hibridos tem sido realizado pelo Grupo de Pesquisas
Aeroespaciais — GPA-UnB. Como algumas caracteristicas principais, a viabilidade
econdmica e simplicidade estrutural sdo consideradas aspectos vantajosos para 0 uso em

estagios superiores.
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Figura 2.1 Comparacdo esquematica simplificada entre os trés tipos de
motores com relagcdo a complexidade de cada sistema. (Solido, Liquido e Pastoso)

Face a demanda de companhias aeroespaciais por motores foguetes capazes de produzir
elevados valores de empuxo, 0os motores a propelente liquido sdo solugdes tecnoldgicas
preferiveis. Em contrapartida, tais motores requerem atengdo especial no que diz respeito
a



e Complexidade no armazenamento;

e Complexidade na alimentacdo dos propelentes, devido a instabilidade dos mesmos;
e Possibilidade de auto-combustéo;

e Baixa densidade;

e Natureza corrosiva, em alguns casos;

e Possibilidade de vazamentos, mesmo em repouso;

e Sistema com maior nimero de componentes, causando aumento significativo na

massa total do sistema propulsivo.

No que diz respeito a motores foguete a propelentes sélidos, algumas de suas vantagens

com relacdo aos propelentes liquidos s&o:

e Simplicidade estrutural e operacional (estabilidade);

e Disponibilidade de espera depois da armazenagem ( ndo necessitam transferéncia
de propelentes instantes antes do langcamento, tornando lancamento de emergéncia
possivel).

e Alta densidade;

e Nao corre risco de vazamentos;

e Quantidade menor de componentes em seu sistema.
Entretanto o propelente s6lido também requer atencdo especial nos seguintes requisitos:

e Tempo e os custos de fabricacdo elevados, proveniente do tempo de cura no
processo de solidificacao;

e Necessidade de forno de alta temperatura e pressdo para 0 processo de cura;

e Possibilidade de surgimento ou propagacdo de trincas no grdo com o aumento do
comprimento ou didmetro do mesmo;

e Necessidade de inspegéo interna com dispositivos de raios-X, tornando o processo
de fabricagéo ainda mais dispendioso e demorado;

e Ap0s o processo de cura, o grdo de propelente sé podera ser utilizado para aquela

configuracdo de motor.

Dados os requisitos observados sobre os propelentes sélidos, apresentam-se as vantagens

dos propelentes liquidos sobre os motores sélidos:



e Na&o necessita de processo de cura, estando o propelente pronto para uso assim que
é quimicamente formado;

e Toma a forma do recipiente que o contém, aumentando sua flexibilidade de uso em
diferentes motores;

e Possui um sistema menos complexo quando se deseja realizar partidas maltiplas;

e N&o necessita preocupacdo com surgimento de trincas ou descontinuidades no
propelente;

e Possui capacidade de controle de empuxo.

Destacam-se dentre todas as caracteristicas citadas na analise comparativa dois principais
requisitos, no que tange a utilizacdo em estagios superiores. O primeiro requisito é a
capacidade de multiplas partidas, essencial no processo de insercdo de orbita. O segundo
requisito serve também para a mesma finalidade, e trata-se da capacidade de controlar o
empuxo. Atualmente sdo atribuidos a esta funcdo os motores foguete a propelentes
liquidos, devido a sua alta confiabilidade e ao amplo conhecimento desta tecnologia. Além
de possuir os dois parametros considerados principais, sua utilizacdo nos estagios
inferiores aumenta sua preferéncia. No entanto, a solugdo de alguns problemas encontrados
neste tipo de propulsdo ainda esta sendo pesquisada e desenvolvida. Como mais relevantes
problemas tém-se a baixa frequéncia de oscilacdo na cdmara de combustdo, as dificuldades

de arrefecimento do bocal de expansdo no modo de aceleracao, dentre outros.

Outra questdo levantada sobre os propelentes liquidos é o uso de componentes tdxicos e
nocivos, tais como tetroxido de nitrogénio (N.O,) e a Dimetil hidrazina assimétrica
(C2HsgNy).

Buscando o controle fino de orientacdo do aparato espacial, pesquisas tém focado no
controle de empuxo suave e amplo. Este tipo de controle permite pequenas variagoes de
empuxo em uma ampla gama de valores. Visando este tipo de controle, os estudos que
utilizam motores foguete a propelente pastoso, RPUPF, tém mostrado e qualificado este
motor como um bom substituto para 0 motor a propelentes liquidos. Como justificativa, o
RPUPF realiza 0 mesmo tipo de controle de empuxo com vantagens em sua manipulagéo e

armazenamento de seu propelente.

Os motores foguetes a propelente pastoso consistem de uma mistura de conceitos dos

sistemas propulsivos solidos e liquidos. Dessa mistura, 0 RPUPF herdou praticamente



todas as vantagens dos motores solidos e liquidos, e pouquissimas desvantagens dos
mesmos. Dentre as vantagens herdadas algumas delas séo:

e Facilidade e simplicidade de fabricacao;

e Monopropelente, necessitando apenas de um tangque de armazenamento;

e Mdltiplas partidas, assim como os motores liquidos;

e Amplitude de operacédo e regulagem do empuxo, podendo produzir aceleracdes de
cerca de 10 a 80 vezes a da garganta, valor superior a esta mesma configuracéo
utilizando propelentes liquidos;

e Simplicidade do seu sistema como um todo, proporcionando uma reducao

consideravel na massa do sistema propulsivo.

Além das caracteristicas herdadas um motor de foguete a propelente pastoso tem varias
caracteristicas Unicas, no que se refere ao aspecto construtivo e 0s componentes do

monopropelente. Tais caracteristicas serdo citadas ao longo deste trabalho.

Para facilitar o entendimento e o estudo do motor em questdo, decidiu-se dividi-lo em

subsistemas, tais como:

e Propelente no RPUPF;

e Sistema de Armazenamento do Propelente;

e Sistema de extrusdo e fluxo de combustivel;

e Sistema de Ignicdo;

e Camara de Combustéo;

e bocal de expanséo;

e Sistema de Controle de Atitude utilizando gas;

e Sistema de Pressurizagéo.

Cada um desses sistemas serd tratado separadamente durante o processo de especificagdo e

dimensionamento.



2.1. PROPELENTE NO RPUPF

A necessidade de se reduzir complexidade e a0 mesmo tempo aumentar a seguranca
operacional de foguetes a propelentes liquidos tem como solucéo candidata o emprego de
monopropelentes em sistemas propulsivos ndo cataliticos. Em linhas gerais, tal solucéo
antecipa o emprego de propelentes com caracteristicas proximas aos atuais propelentes

liquidos e solidos (propulsao quimica).

Os constituintes empregados como propelentes no RPUPF estdo previamente misturados,
caracterizando um monopropelente. Sua composicdo é quimicamente semelhante a dos
propelentes liquidos e solidos, mas a sua combinacdo e as propriedades fisicas o tornam
um monopropelente com carateristicas especiais. Alguns aspectos fisicos e quimicos deste
monopropelente sdo peculiares. Fisicamente 0 propelente pastoso apresenta
comportamento ndao-newtoniano, ou seja, trata-se de um fluido tixotropico na medida em

que coldides séo adicionados a sua composi¢ao.

Por definicdo, um fluido tixotrépico é aquele que leva um tempo finito para atingir a
viscosidade de equilibrio quando ha uma mudanca instantanea da taxa de cisalhamento.
Isto é, a viscosidade do fluido varia como uma funcdo do tempo quando uma forca de
cisalhamento constante esta sendo aplicada. Ao atingir a viscosidade de equilibrio, ela

mantém-se constante, enquanto houver cisalhamento sobre o fluido.

Como carateristica principal, um fluido tixotrépico se comporta como sélido quando em
repouso e torna-se um fluido de relativo facil escoamento quando exposto a forcas de
cisalhamento. Devido a estas qualidades o propelente pastoso leva muito mais tempo para
decantar os aditivos metalicos e outros componentes mais densos da sua composi¢éo. Isto
permite armazenamento por longo periodo de tempo sem afetar sua homogeneidade. Da
mesma forma, quando transportado ou submetido a elevadas forcas de aceleragdo no
cumprimento da missao, a eficiéncia de queima do propelente é pouco afetada. Entretanto,
quando em processo de injecdo 0 mesmo comporta-se como um liquido. Isto é possivel
utilizando-se um tipo particular de placa injetora cujos furos possuem geometria cilindrica
com um chanfro na borda superior. Como consequéncia, o propelente toma forma de um
cone ao passar por estas estruturas. Tal geometria sera melhor detalhada em item

especifico.



No que tange a composi¢do do propelente foram testadas diversas misturas de variados
tipos de combustiveis, oxidantes, aditivos metalicos, catalisadores e plastificantes ou
emulsificantes (bommapenko 2008). Neste trabalho, o monopropelente pastoso €

constituido basicamente de:

e Polimetilmetacrilato (PMMA) (CsHgO,), — combustivel amplamente utilizado em
motores solidos;

e Acido Nitroleinico (C1gH33N) — responsavel pela plasticidade do propelente;

e Dietileno Glicoldinitrato (C4HgN,O7;) — combustivel, que também auxilia na
plasticidade;

e Ciclotrimetileno Trinitroamina ((CHz)s N3 (NO,)3) — utilizado como oxidante e
bastante ativo na combustdo devido a sua alta energia de queima;

e Hidreto de Aluminio (AlH3) — tem a funcdo de aumentar a temperatura da
combustdo devido a sua parte metalica e também atua como parte do combustivel;

e Perclorato de Amodnia (NH4CIO,) - oxidante, responsavel por representar a maior

parte do propelente pastoso.

Os intervalos de porcentagem de cada componente que constituem o propelente pastoso

sdo apresentados na Tabela 2.1:

Tabela 2.1 Porcentagem de componentes que formam o propelente pastoso

Formula B
Componente o Funcéao Porcentagem
Quimica
Polimetilmetacrilato (PMMA) (CHO) Polimero espessante (4-8)%
Acido Nitroleinico CH.N Plastificante liquido (6 -10) %
Dietileno Glicoldinitrato C,HNO, Plastificante liquido (8-12) %
Ciclotrimetileno Trinitroamina
_ (CH),N,(NO,), Oxidante (8-12) %
(Hexagénio)
: . Combustivel e metal
Hidreto de Aluminio AlH, - (14— 18) %
de adicédo
Perclorato de Amdnia NH,CIO, Oxidante (48 - 52) %
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Estudos anteriores, com cerca de 15 diferentes composi¢Oes baseadas nas porcentagens da

Tabela 2.1, apresentaram como caracteristicas principais médias:

e Calor de formacdo da ordem 1838 kJ/kg;

e Balanco de oxigénio (o) de 47,2% (formacao de gases inflamaveis);
e Massa molecular dos produtos da combustéo de 46,72 g/mol,

e Temperatura do gas na cdmara de combustdo de 2977,5 K;

e Temperatura do gas na saida do bocal de expansdo de 838,4K;

e Coeficiente isentropico de 1,204;

e Impulso especifico de 326,7 segundos para uma taxa de 40/0,02 atm;
e Impulso especifico na Terra (40/1 atm) de 257,8 segundos;

e Numero de Mach na saida do bocal de expansao 2,85;

e Densidade do propelente de 1,66 g/cm3;

e Taxa de queima de 8,8 mm/seg;

e Viscosidade dindmica de 6850 poise.

Figura 2.2 Propelente pastoso dentro do tanque de armazenamento.
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Uma das 15 composicOes avaliadas pode ser vista na Figura 2.2. Observa-se que o
monopropelente apresenta o aspecto de uma espuma com coloracdo predominatemente

branca.

Buscando um desempenho mais elevado de impulso especifico, a adicdo de hidreto de
aluminio pode ser uma boa alternativa. No entanto, a alta temperatura na camara de
combustdo e na secdo critica da bocal de expansdo decorrentes dessa adicdo podem ser
desvantajosas. Esse processo exige materiais mais resistentes ao calor e consequentemente,

mais pesados ou mais dispendiosos.

A Tabela 2.1 com valores percentuais de cada componente do propulsor ilustra de forma
eficiente os melhores intervalos para resultados otimizados, combinando bons impulsos

epecificos com temperaturas de combustéo razoaveis.

2.2. TANQUE DE ARMAZENAMENTO DO PROPELENTE

No sistema de armazenamento de propelente dois fatores mais importantes devem ser
considerados: a resisténcia a alta pressdo e resisténcia a temperatura. No que diz respeito a
alta pressdo, a geometria ideal e espessura sdo parametros de concepgdo que devem ser
abrangidos nos célculos, além do tipo de material a ser utilizado.

A geometria mais comumente encontradas para os tanques é a composic¢ao de um cilindro
com duas semi-esferas nas suas extremidades. Esta € a geometria mais utilizada em
motores liquidos. No entanto, a geometria esférica é a mais recomendada para utilizacdo
no RPUPF, por facilitar o movimento da membrana utilizada pelo sistema de

pressurizagao.

A membrana é denominada diafragma, e € composta por uma resina flexivel e resistente ao
calor, reforcada com Kevlar-49, proporcionando a funcdo de um émbolo. O diafragma

impulsiona o propelente contra a placa injetora causando a extrusao da pasta.

A utilizagdo de Kevlar permite conferir resisténcia mecénica e térmica ao diafragma, que
recebe o sistema de gas sob pressdo com temperatura de 150 °C a 200 °C e 65 atm de
pressdo. A resina de epoxi do tipo ED-20 confere & membrana a sua capacidade elastica,

permitindo assim todo 0 movimento necessario. Este movimento consiste na variacdo de
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posicdo da membrana entre dois momentos: quando o tanque estd cheio e quando todo o

combustivel ja foi consumido.

Figura 2.3 Tanque de propelente de geometria esférica e o diafragma (cinza claro)

responsavel pelo sistema de pressurizacao

Na Figura 2.3 observa-se a membrana no momento em que 0 tanque de armazenamento

esta cheio de propelente.

Visando auxiliar termicamente e evitar problemas advindos do contato entre o propelente e
diafragma, uma camada de 3 mm de Teflon é adicionada. Internamente, uma folha de
aluminio de 0,25 mm confere mais resisténcia @ membrana. A espessura de Kevlar + epoxi
deve ser determinada de acordo com a diferenca de pressao entre a camara de combustéo e

0 tanque de armazenamento.

A composicdo do material do tanque de armazenamento de propelente é conhecido
comercialmente como organoplastic, e consiste basicamente de um material utilizado
pelos russos e ucranianos denominado SVM. Este material apresenta caracteristicas
semelhantes as do Kevlar revestido com resina epoxi ED-20. Sua aplicacdo é vantajosa por
possuir uma baixa condutividade térmica, evitando que o calor externo prejudique a
composicgdo e viscosidade do propelente, além de evitar sua auto igni¢do. O SVM apresenta
também uma elevada capacidade térmica, variando a sua temperatura muito pouco quando

sujeito a ambientes mais quentes. Outra caracteristica muito importante € a sua resisténcia
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mecanica a tracdo e a compressdo, que permite ao tanque resistir a grandes variaces de

pressdo entre o ambiente externo e propelente.

A construcdo do tanque € realizada por enrolamento das fibras de SVM sobre uma matriz
com o formato desejado. O sentido das fibras também tem a funcéo de reforcar a estrutura
contra altas pressbes em pontos pré-determinados. Os organoplastics tém grande
resisténcia a fadiga e tensdo, mesmo quando submetidos a temperaturas elevadas. Com
densidade de cerca de 1,34 g/cm3, o material é consideravelmente menos denso do que a
maioria dos metais utilizados como tanques de propelente, proporcionando assim, o

méaximo beneficio na reducdo de peso do sistema de armazenamento.

A espessura do tanque varia de acordo com a pressdo de projeto do propelente. Ambas as
suas extremidades estdo ligadas a flanges. O flange superior é responsavel por receber o
sistema de pressurizagdo, e o flange inferior esta ligado ao sistema de extruséo e a camara
de combustdo. Os flanges sdo feitos de titdnio por ser este metal de boa resisténcia
mecanica, ao calor e a corrosao a temperaturas elevadas. Apesar de possuir um processo de
usinagem mais dificil, o que torna seu valor de mercado alto, seu custo-beneficio referente

a relacdo peso-resisténcia viabiliza e torna vantajosa essa escolha.

2.3.  SISTEMA DE EXTRUSAO E FLUXO DE PROPELENTE

Ao deixar o tanque de armazenamento o propelente deve passar através de uma placa
denominada extrusora. Sua funcdo principal é modificar a geometria do fluxo de

propelente com o objetivo de aumentar a sua area de contato e facilitar a sua combustao.

O numero de furos, a sua geometria e dimensdes sdo determinadas em funcéo do fluxo de
massa de propelente, o qual é dependente do empuxo desejado. Pesquisas e patentes
americanas e ucranianas desenvolvidas na area permitem a possibilidade de numerosas
geometrias e configuracdes dos furos do extrusor. Estas geometrias vdo desde as mais
simples como circulos e hexagonos, até geometrias complexas com furos e ranhuras de

diferentes tamanhos na mesma configuracao.

14



A configuragdo que obteve os melhores resultados no ajuste de empuxo foi a de furos
circulares. Eles conferem uma maior area de contato ao propelente durante a extrusdo e
possuem a facilidade de usinagem desta geometria. Os furos sdo chanfrados na sua
extremidade superior, a qual esta voltada para o tanque de armazenamento. Estes chanfros
servem como um meio proporcionar cisalhamento no propelente, 0 que torna a sua
viscosidade mais baixa (tixotropia) e facilita seu fluxo através dos orificios. A Figura 2.4

mostra o resultado da extrusdo em furos circulares.

Figura 2.4 Pasta ao ser extrudada sem queimar. (No momento da combustdo os cilindros
sdo substituidos pela forma de um cone)

Decorrente deste cisalhamento, a formacdo de cones ocorre na pasta extrudada, o que ajuda
na velocidade de combustdo e permite uma otimizacdo da area de contato.

A medida do diametro dos furos circulares definida como 6tima pode variar de 3 a 5 mm.
Para tal pardmetro, deve-se levar em consideracdo os fatores mais relevantes, que séo o

fluxo e a usinagem da placa extrusora. O material do extrusor funciona como isolante e
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tem a funcdo de impedir a passagem de calor da camara de combustdo para o tanque de
armazenamento. Este isolamento evita a ocorréncia de auto-ignicdo ou exploséo
indesejada. Visando evitar este tipo de incidente deve-se proporcionar uma taxa de
alimentacdo da camara de combustdo um pouco maior do que a velocidade de combustéo.

Esta medida evita refluxo do fogo da combustdo para o tanque.

Na regido do dispositivo de extrusdo em contato com a cdmara de combustdo podem ser

utilizados dois tipos de revestimento, os sublimaveis, e 0s ndo-sublimaveis.

Os revestimentos ndo-sublimaveis sdo também bons isolantes térmicos e ndo se deterioram
quando expostos as chamas da combustdo. Normalmente sdo feitos de quartzo, silica,
Alundum, cilimanita, magnesita e refratarios em geral. Neste tipo de revestimento, a

espessura da placa de extrusdo é reduzida em relacdo a sua outra estruturacao.

Os revestimentos sublimaveis tem como funcdo principal ajudar a manter uma ignicao
estavel e iniciar a combustdo. Diferentemente do revestimento ndo-subliméavel, a placa de
extrusdo tem de ser mais espessa, devido a reducdo de espessura na medida em que 0
material vai sublimando. A espessura do isolamento deve ser tal que ndo comprometa a
protecdo do propelente no tanque de armazenamento ap0s a camada sublimavel ser
totalmente consumida. Para este tipo de revestimento, uma grande variedade de materiais
podem ser utilizados. Destacam-se polimeros organicos em geral como: PMMA, as ligas
de epodxi, vinil, poliuretano e até mesmo silicone. Esse revestimento recebe tal nome
porque a temperatura na camara de combustdo é tdo elevada que a maioria deles

imediatamente passa para 0 estado gasoso.

2.3.1. Sistema de controle de empuxo

Uma variacdo alternativa para o controle do empuxo estd diretamente associada com o
extrusor. Sua aplicacdo € ideal nos casos em que a pressdo no sistema de pressurizagao €

mantida constante.

O sistema que mantém a pressdo constante tornou-se preferivel, pois variar a pressdo do

sistema de pressurizacdo necessita de mais energia, além de submeter o sistema a respostas

de gradientes significativos. Esses gradientes resultam da movimentacdo da membrana

contra o propelente, que dificulta o processo devido ao comportamento de fluido néo-
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Newtoniano. Este atraso de resposta pode comprometer operacdes mais rapidas e precisas.
Buscando resolver esse problema, pesquisas foram realizadas visando uma solucéo simples

e eficiente.

O sistema atua com a pressao constante do propelente no tanque de armazenamento, e uma
valvula com forma de tronco de cone, como na Figura 2.5, executa um movimento vertical.
Esta movimentacdo aumenta ou diminui a passagem de propelente para os furos da placa

extrusora e consequentemente, regula o fluxo de massa e o empuxo do motor.

Figura 2.5 Bloco de extrusdo formando um anel externo com a vélvula de regulacéo

(componente vermelho com formato semelhante a um tronco de cone)

A placa extrusora recebe um rebaixo no molde negativo do tronco de cone, permitindo que
a posicao final da valvula cubra completamente todos os furos da placa. Nesta posicdo a
operacdo de queima na camara de combustdo pode ser completamente encerrada. Erguendo
novamente a valvula de fluxo, mais uma operacdo de queima pode ser iniciada. A
geometria da passagem que foi criada entre a valvula e o bloco extrusor é semelhante a um

anel, e a altura padrdo entre o extrusor e a valvula é de aproximadamente 4 mm.
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A placa extrusora consiste em duas regides, sendo a regido central correspondente a
localizacdo dos furos, considerada a area util do extrusor. A segunda regido € um anel
externo, sem qualquer perfuracdo, responsavel apenas para o apoio e fixacdo da placa
extrusora na camara de combustdo. A espessura da placa vai depender apenas do nimero

de orificios e a diferenca de pressdo entre o tanque e a cAmara de combustéo.

2.4.  SISTEMA DE IGNICAO

O sistema de ignicdo tem como funcéo principal fornecer a energia necessaria para iniciar
a queima do propelente e assegurar a estabilidade no tempo de queima que se inicia. Em
propelentes denominados pares hipergolicos, o sistema de ignicdo ndo € necessario porque
somente o0 contato entre 0s reagentes ja inicia sua combustdo. No propelente pastoso o fato
de que o oxidante e o combustivel ja estdo juntos em um tanque facilita a combustéo,

requerendo uma energia de ativacao reduzida.

Os sistemas de ignicdo utilizados nos foguetes sdo 0s mais variados. Eles podem ser

determinados por critérios tais como:

e Tipo de propelente utilizado;
e NuUmero de ignicdes necessarias para a missao;

e Proporcao de (peso)/(beneficio do sistema) a ser escolhido.

Os quatro principais tipos de ignicao sdo: pirotécnica, por gerador de gas, por sistema gas-

dinmico e por resisténcia elétrica.

Os ignitores pirotécnicos sdo ativados por uma corrente elétrica. Funcionam pelo
aquecimento de uma resisténcia pequena coberta com material pirotécnico. O material da
resisténcia tem de suportar temperaturas elevadas, o suficiente para iniciar o processo de
combustdo sem fundir. O calor gerado por um resistor elétrico libera energia suficiente

para causar a ignicdo do material pirotécnico.

Os ignitores utilizados em motores de foguete sdo denominados “de alta corrente”. Estes
servem primordialmente para evitar a perda do propelente que é consumido de forma
prematura durante a pressurizacdo do dispositivo de igni¢do. Este gasto é substituido pela

combustdo de uma carga pirotécnica que gera 0s gases quentes por tempo suficiente para
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completar a ignigédo. Este processo ainda fornece ao motor a pressao constante definida em
projeto, sem a perda de mais propelente. A resisténcia do ignitor, também chamada fusivel,
consiste em segmento de material com ponto de fusdo elevado, sendo o material mais
comum a liga de cromo-niquel. Estes fios sdo utilizados na inddstria como resisténcias
elétricas para aquecimento. Por este motivo, os dados sobre a relagcdo entre a corrente
elétrica aplicada e a temperatura na superficie do fio sdo facilmente encontrados. A
desvantagem deste sistema é a possibilidade de apenas uma carga de ignicdo. Como
solucdo pode-se criar multiplos compartimentos desencadeados em momentos diferentes,

no entanto o sistema torna-se mais complexo e dispendioso.

O segundo sistema é o gerador de gas, que atua como um motor foguete auxiliar, em
menor grau. Usando propelente s6lido ou liquido, o gerador de gas trabalha a uma pressao
muito elevada, cerca de 250 a 300 atm. Sua funcdo € injetar gas quente a alta pressao para
iniciar a combustdo do propelente que passa pela placa injetora. O gerador de gas utiliza,
em geral, propelente solido e uma vela de ignicdo, como pode-se observar na Figura 2.6.
Este componente esta acoplado externamente ao motor e possui um canal conectado a
placa do injetor. Em motores a propelente pastoso o gas entra em contato direto com a
massa extrudada iniciando a igni¢do do propelente. Porém, em extrusores mais elaborados,
0 gas flui através de canais no interior do extrusor, pré-aquecendo a pasta e finalmente
saindo através de orificios adjacentes. Este pré-aquecimento confere a queima maior

eficiéncia.

Figura 2.6 Gerador de gés utilizando propelente solido (livro de B.1. Tlerpenko €

M.U. CokonoBcKuit)

A desvantagem do sistema gerador de gas € o aumento de peso devido ao reservatorio
externo no qual o gerador de gas é armazenado. Além deste problema, surge a necessidade
de adicionar um gerador de gas para cada nova ignicdo necessaria, pois cada aparato

desempenha apenas uma operacao de queima.
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O terceiro sistema de ignicdo é chamado sistema gas-dindmico. Neste sistema 0s gases
GO, e GH; sdo canalizados para 0 misturador. Nesta regido, a mistura de propelentes é
dirigida através do bocal sbnico para a cavidade ressonante, onde o gas é excitado,
proporcionando o surgimento de ondas de choque. Como resultado destas oscilagdes
provenientes das ondas de choque, parte do propelente se mistura no interior do ressonador
e, como consequéncia do seu aquecimento o gas ignita. As chamas abandonam o
ressonador e inflamam a mistura total que chega através do bocal sdnico. Este tipo de
dispositivo de ignicdo, que utiliza um oxidante e um combustivel pré-misturados, ndo pode
ser usado para a combinacdo gas-liquido, tal como GOj/querosene, pois o liquido
introduzido no ressonador através do bocal poderia obstruir ou entupir a cavidade, afetando
a qualidade da ignicdo. Outra dificuldade apresentada por este par propelente é a
possibilidade de uma auto-ignicdo precoce dos gases, podendo causar a destrui¢do do

aparato ou problemas de seguranca.

O quarto sistema de igni¢do consiste em uma placa de tungsténio (W), com o mesmo
nimero de furos e diametro externo do extrusor. Seu diferencial é a perfuracao
concéntrica, mas com maior didmetro cerca de 1 ou 2 milimetros. A placa é montada
abaixo do extrusor e tem uma espessura significantemente menor. Durante a igni¢do, o
componente recebe uma corrente elétrica constante que aquece a placa inteira por efeito
Joule. A energia necessaria para aquecer a placa de tungsténio é fornecida por baterias, que
produzem diferenca de potencial suficiente para alcancar o calor de formacdo do
propelente e iniciar sua combustdo. Apos ser extrudada, a pasta entra em contato com a
placa de ignicdo e recebe o calor necessario, sem a necessidade de vaporizacdo do
propelente ou da adicdo de qualquer composto catalitico. Este modelo pode ter geometria
semelhante a Figura 2.7, na qual se apresenta o sistema sem a bateria. Este sistema pode
ser considerado o mais vantajoso devido ao menor peso comparado aos outros sistemas. A
menor complexidade e a capacidade de realizar tantas igni¢es quanto forem necessarias,
sem precisar recarregar 0 componente, também sdo pontos positivos. Tendo somente a

bateria como componente externo, o espaco ocupado pelo sistema € infimo.
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Figura 2.7 Placa de tungsténio que pode ser alimentada por baterias, ligadas as duas

extremidades da placa

O tungsténio, chamado ainda de volframio, € um elemento quimico de simbolo W, nimero
atdbmico 74, com massa atbmica 184 u situado no grupo 6 da classificacdo periddica dos
elementos. E um metal de transicdo que, a temperatura ambiente, encontra-se no estado
solido. Metal escasso na crosta terrestre, encontrado em forma de Oxido e de sais em certos
minérios tais como wolframita e scheelita, dentre outros. De cor branca acinzentada,
brilhante, muito duro e denso, tem o ponto de fusdo mais alto de todos os elementos. E
utilizado em filamentos de ldmpadas incandescentes, em resisténcias elétricas, em ligas de

aco e na fabricacdo de ferramentas.

O tungsténio puro é um metal duro de aspecto branco a cinza. Quando muito puro pode ser
cortado com uma serra de metais, forjado e trefilado. Quando impuro, costuma ser fréagil e
dificil de ser trabalhado. O elemento apresenta o mais elevado ponto de ebuli¢do (5657°
C), a menor pressdo de vapor e a mais elevada resisténcia a tensdo em temperaturas acima
de 1650 °C, entre todos os metais. Sua resisténcia a corrosdo é excelente e s6 é atacado

ligeiramente pela maioria dos &cidos minerais diluidos.

O tungsténio, quando exposto ao ar, forma na sua superficie um Oxido protetor, porém
pode ser oxidado em alta temperatura. Quando adicionado em pequenas quantidades ao
aco eleva consideravelmente a sua dureza. Este metal possui uma enorme gama de usos,
largamente utilizado na forma de carbonetos (W,C, WC). Os carbonetos, devido a elevada
dureza, sdo usados para revestir brocas de perfuracdo de solos utilizados em mineracao,
industria petrolifera e industrias de construgdo. E extensivamente usado em filamentos de

lampadas incandescentes e valvulas eletrénicas como eletrodos.
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O ponto de fusdo elevado do tungsténio € apropriado para aplicacdes aeroespaciais, em
valvulas de propulsores de misseis e aeronaves. Por ser resistente a altas temperaturas, é

usado também em calefacdo, industrias de fundicdo e nuclear.

As propriedades dureza e densidade tornam este metal ideal para a fabricacdo de ligas de
metais pesados. Tais ligas podem ser utilizadas em armamentos, dissipadores de calor e em

aplicagdes de alta densidade tais como pesos e contrapesos.

Visando uma melhor distribuicdo da corrente elétrica pelo sistema de ignicdo foi proposta
uma simplificagdo do modelo. No modelo anterior o prato possui diferentes areas
transversais no sentido em que a corrente elétrica o percorre, dificultando a passagem
homogénea de calor. A simplificacdo trata-se da confeccdo de fio trancado de tungsténio

formando uma teia quadriculada como disposto na Figura 2.8.

O numero de linhas e colunas dessa teia vai depender do nimero de furos contidos no
extrusor. Essa dependéncia surge porque o fio deve ter espagcamento menor ou igual ao
didmetro dos furos, garantindo assim que o propelente, ap6s extrudado, tenha contato

direto com o fio aquecido.

Eletrodo 1

Eletrodo 2

N

o N alalala

Figura 2.8 Representacdo do sistema de ignicao utilizando fio de tungsténio.

O segundo modelo proposto reduz ainda mais o peso do sistema, e possibilita a obtencéo
de uma bateria mais simples. Deve-se observar que a resisténcia de um fio continuo
trancado é maior do que varios fios ligados em paralelo, justificando assim a possibilidade

do uso de bateria mais simples.
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25. CAMARA DE COMBUSTAO

Por definicdo a cdmara de combustdo é geralmente de geometria cilindrica consiste na
regido onde o propelente € convertido para a fase gasosa para reagir quimicamente. No
interior da cAmara, parametros ideais como a pressao interna e a temperatura sdo fatores
fundamentais para o funcionamento efetivo do motor. Outra geometria recentemente
desenvolvida para a camara resulta da forma de um cilindro que se estende, cobrindo uma
grande porcdo da bocal de expanséo. Este cilindro circunda o bocal de expanséo e permite
a comunicacdo entre estes dois componentes através de um canal. A funcdo deste canal e 0

controle desse tipo de comunicacao serdo descritos nos proximos dois sistemas.

A pressdo interna e a temperatura, juntamente com a taxa de oxidante e combustivel,
conhecida como a taxa O/F proporcionam ao motor uma queima estequiométrica. Como
consequéncia praticamente toda a energia da rea¢do quimica pode ser transformada em

energia mecanica pelo bocal de expansdo do motor.

O processo quimico envolvido nesta cdmara ocorre a temperaturas extremamente altas,
atingindo valores proximos de 3700 K ou até mesmo mais elevados. A temperatura e a
pressdo da camara influenciam diretamente 0 empuxo e o impulso especifico gerado pelo

foguete. Os parametros da camara de combustdo sdo igualmente afetados.

No motor a propelente pastoso em questdo, a temperatura ndo deve exceder 2500K e a
pressdao na camara é pré-determinada em aproximadamente 40 atm. Considerando-se que
este componente do motor é submetido a estes fatores extremos, definir a composicdo dos

seus materiais é de grande importancia.

O interior da camara de combustéo, por estar em contato direto com a chama de até 2500K,
¢ composto por uma camada de grafite pirolitico. O grafite é muito eficiente quando
utilizado como condutor térmico e altamente resistente ao fogo. O tipo pirolitico é uma
forma relativamente pura de carbono que tem a superficie lisa e de comportamento

microscopico completamente apolar

O exterior da camara de combustéo é feito de polimero refor¢cado com fibra de carbono,
conhecido como (Carbon fiber reinforced polymer) ou CFRP. Trata-se de um forte e leve
polimero refor¢ado com fibras, que contém fibras de carbono. O polimero epdxi é o mais
utilizado na maioria dos casos, mas outros polimeros, tais como poliéster, éster de vinil, ou

nylon, podem cumprir o0 mesmo propésito. O composto pode conter outras fibras, tais
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como o Kevlar, fibras de aluminio, ou as fibras de vidro, bem como fibras de carbono. E
excelente para ser usado quando uma elevada relacédo de resisténcia/peso e uma boa rigidez
forem necessarias. Embora nao esteja em contato direto com a chama, este componente
também dispde de uma alta resisténcia ao calor, por possuir a maior parte de sua
composicdo de carbono. Este material tem uma resisténcia a tracdo elevada e portanto,

suporta as altas pressoes encontradas na camara de combust&o.

A espessura projetada para tal material é suficiente para evitar fissuras ou até mesmo
explosdes devido a flutuacdes de pressdo no interior da cAmara. Deve-se considerar como
parametro preventivo o caso de uma chama consumir o revestimento, visando evitar uma
diminuicdo perigosa na espessura, e falha no motor. Além desses fatores, a extrema
vibracdo e o comportamento acustico dentro do motor foguete geralmente resultam em
picos de tensdo bem acima dos valores médios, especialmente na presenca das

ressonancias e turbuléncias do gas.

A combustdo pode apresentar instabilidades indesejaveis, de natureza subita ou periddica.

Combustion
7 chamber

Figura 2.9 Camara de combustdo com geometria cilindrica para propelentes liquidos.

(imagem retirada de www.pwrengineering.com)

A pressdao na cdmara de injecdo pode aumentar até que o fluxo propelente que foi

extrudado através da placa diminua. Em momento posterior a pressdo cai e o fluxo
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aumenta, injetando mais propelente na cdmara de combustdo que se consegue queimar. Em
um instante depois, novamente aumenta a pressdo na camara, repetindo o ciclo sem
realizar uma combustdo estavel. Isto pode conduzir a oscilacbes de grande amplitude de

pressdo que podem danificar o motor.

Outro modo de falha é a deflagracao da transicdo de detonacdo, quando a onda de pressao
supersonica formada na camara de combustdo pode destruir o motor. Tais fenbmenos
ocorrem na regido apontada na Figura 2.9, podendo se estender por todo o sistema

propulsivo.
As instabilidades de combustio podem ser causadas por:

e Restos de solventes de limpeza do motor;

e Ondas de choque refletidas;

e Instabilidade inicial ap6s a ignicéo;

e Explosdo proxima & bocal de expansdo, que reflete na cAmara de combustdo,

dentre outros fatores.

Em projetos de motores estaveis as oscilagdes sdo rapidamente suprimidas, em projetos

instaveis persistem por longos periodos. Supressores de oscilagdo sdo comumente usados.

Existem trés instabilidades de combustdo principais: a de funcionamento ruidoso
denominada chugging; a instabilidade que proporciona zumbidos no motor, conhecida
como buzzing; e instabilidade que ocasiona rangidos no motor, com paradas abruptas
denominadas screeching. Cada uma delas pode provocar diferentes problemas operacionais

em motores de empuxao.

O efeito chugging é uma oscilagdo de baixa frequéncia de alguns Hertz na cAmara de
pressdo. O efeito é geralmente causado por variagdes de pressdo nas linhas de alimentacéo,
devido a variagdes na aceleracdo do foguete. O chugging pode ser minimizado através da
utilizacdo tubos de amortecimento cheios de gas nas linhas de alimentacdo com gases

propelentes de alta densidade.

No motor pastoso RPUPF este problema ndo ocorre, pois a alimentacdo da camara de

combustéo néo é feita através de tubos, mas sim por um sistema de injec&o direta.

O efeito buzzing pode ser causado devido a queda ou insuficiéncia de pressdo através dos

injetores. Isto é mais incoveniente do que nocivo para 0 motor, porém, em casos extremos,
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a combustdo pode acabar sendo forcada para tras através dos injetores. O refluxo pode
provocar a exploséo do monopropelente.

Para evitar este problema, motores pastosos utilizam a injecdo de quantidade de
combustivel pouco maior do que o fluxo de queima na camara de combustdo, evitando

assim o refluxo da chama.

O efeito screeching é o mais imediato em causar danos e o mais dificil de se controlar.
Ocorre devido a acustica no interior da camara de combustéo, que muitas vezes se origina
de pares de processos quimicos de combustdo. Estes processos sdo causadores de liberacéo
de grande energia, podendo ocasionar uma instabilidade ressonante "abrupta”. Denominada
screeching, geralmente leva a falha catastrofica devido ao afinamento da camada limite de

isolamento térmico.

Tais efeitos sdo muito dificeis de prever analiticamente durante o processo de projeto. Séo
geralmente considerados como caros, demorados e necessitam ser testados extensivamente,

além de combinados por tentativa e erro para se tomar medidas de correcgdo e ajustes.

O teste para a possibilidade de screeching as vezes é feito explodindo pequenas cargas no
exterior da cdmara de combustdo com um tubo configurado tangencialmente a cadmara de
combustdo. Proxima aos injetores a explosdo visa determinar a resposta de impulso do
motor, e em seguida, a avaliacdo do tempo de resposta da camara de pressdo, que ao se

recuperar rapidamente, indica um sistema estavel.

Este problema pode existir no motor RPUPF, no entanto, com uma camara de combustéo
bem concebida e um sistema de ignicdo funcionando corretamente, estabilizar a camara

torna-se um processo simples e livre de preocupacoes.

2.6. BOCAL DE EXPANSAO

Os bocais de expansdo tém como funcgéo guiar e acelerar os produtos da combustdo, sendo
utilizados tanto em foguetes quanto em motores a jato. Visando maximizar a velocidade de
escape na area de saida, valores supersonicos podem ser atingidos. O bocal de expansdo é
capaz de realizar esta funcdo apenas devido a sua geometria. O classico bocal de expanséo
convergente-divergente também e conhecido como Bocal de La Val (Figura 2.10) ou Bocal

Supersénico. O objetivo de acelerar os gases da combustdo até atingir altas velocidades
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pode ser alcancado pelo projeto de uma geometria que se aproxime teoricamente de ser

isentropica.

Atmosphere @
P3

Nozzle Nozzle
throat exit

® @

Figura 2.10 Geometria do bocal de expansdo de La Val, com as pressdes e velocidades

na camara de combustdo, area da secéo critica, saida do bocal de expansdo e atmosfera.

A méaxima aceleracdo de um foguete pode ser definida como um dos fatores limitantes de
projeto, e em geral é definida pelos parametros e necessidades da missdo em questdo. Pela
relacdo direta entre massa, aceleracdo e forca, pode-se afirmar que o empuxo é definido
como um fator de projeto preliminar, sendo um dos valores chave para o projeto de um

foguete.

Com o propelente pastoso e sua viscosidade caracteristica, altas acelera¢fes ndo séo
problema, fazendo com que o Unico fator limitante para a aceleracdo seja a resisténcia dos
materiais que constituem o foguete. A forca de empuxo € produzida pelo motor foguete
através da combinacgdo da aceleracdo dos gases provenientes do bocal de expansdo. Estes
produzem o chamado momento de empuxo, e 0 balango resultante das pressdes que atuam

dentro do motor.

O empuxo esta diretamente relacionado com a pressdo na camara de combustéo e a area da
secdo critica. Consequentemente, para se aumentar 0 empuxo basta aumentar a area da
secdo critica, mantendo a pressdo na camara constante, ou aumentar a pressao na camara,

mantendo a area da secdo critica. Pode ser limitado por uma serie de fatores de projeto,
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como os limites de dimenséo e custos de material. Adicionalmente, 0 empuxo ndo sofre
grandes mudancas a partir de certa relacdo entre a presséo da camara de combustéo e a

saida do bocal de expansao.

Dois motores com 0 mesmo empuxo ndo necessariamente possuem o mesmo desempenho
e capacidade. O booster, nome dado aos motores complementares da fase de voo de
aceleracdo, possui um elevado empuxo, porém um pequeno tempo de operagdo. J& 0s
sustainers, motores utilizados nos estagios seguintes, apresentam valores de empuxo muito

menores e operam por longos periodos de tempo.

O RPUPF tem a funcionalidade de um sustainer, uma vez que as suas missoes séo longas e
é seu papel ser usado como motor de manobra e de insercdo de oOrbita. Tais tarefas levam

varios segundos de operacdo, e ndo necessitam de empuxo tao elevado.

O bocal de expansédo tem trés tipos principais de materiais na sua composicdo, sendo que
dois deles estardo em plena exposicdo ao calor e ao fogo provenientes da combustdo. A
area do bocal que recebera mais calor e maior atrito proveniente dos produtos de
combustdo € a denominada se¢do critica. Nela os gases de combustdo passam com grande
aceleracdo e, consequentemente, liberam grande quantidade de calor, devido a diminuigédo

da area da secdo pela qual estdo fluindo.

Nesta regido a necessidade de material muito resistente ao calor, com ponto de fusdo
elevado, faz com que a melhor alternativa para revestir a area seja a utilizacdo de
tungsténio. Outro metal mais leve com caracteristicas semelhantes recebe a preferéncia

para esta aplicacdo: o molibdénio.

O revestimento de molibdénio é recomendado para 0s motores de temperatura na regido
critica de até 2800 K. Esta temperatura € compativel com os motores de baixo empuxo
como o0 motor em estudo. Para 0s motores com temperaturas mais elevadas, de até 3500 K,
ligas de suporte tais como o niquel-tungsténio ou de cobre-tungsténio séo apresentadas

como boas solugdes, apesar de serem mais densas do que o revestimento de molibdénio.

Depois da se¢do critica a temperatura do gas sofre uma queda drastica, mas permanece
ainda muito elevada. Por este motivo o0 uso de materiais resistentes ao calor também €
necessario, em especial no interior do bocal de expansdo. A area interior do revestimento é
composta por uma camada espessa de CFRP, por se tratar de um material muito resistente

e leve, reforcado com fibra de um polimero especial que contém fibras de carbono. Este
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material também é encontrado no exterior da cdmara de combustdo e na saida do bocal.
Seu uso € indicado pela peculiaridade de resistir as vibracGes resultantes do deslocamento

do ar causado pela chama.

No revestimento exterior do bocal de expansdo estd o SVM ou Kevlar-49, eventualmente
revestido por uma camada de fibra de vidro. Este material prové elasticidade ao bocal de
expansao e resisténcia a tracao suficiente para resistir aos esfor¢os mais extremos aos quais
a mesma pode ser submetida. Em motores de baixo empuxo a espessura aproximada do
bocal é de 10 a 20 mm, dos quais 50% consistem em revestimento interno e 50% compdem
0 revestimento externo. A espessura da secdo critica é geralmente um pouco maior, e, em

alguns casos, é conjugada com o material da extremidade da cAmara de combust&o.

2.7. SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE UTILIZANDO GAS

Durante a realizacdo de um voo, girar ou rolar pode ser realizado em torno de um ou mais
dos trés eixos de coordenadas. Estes movimentos sdo chamados dentro da aerondutica de
rolagem, arfagem e guinagem. O ponto em que todos esses trés eixos se interceptam é
considerado o centro de massa do corpo. Para o voo de um foguete, os eixos arfagem e
guinagem sdo 0s mais importantes, pois qualquer movimento nestas duas dire¢es pode

causar ao foguete o direcionamento para fora do curso estipulado.

O eixo de rolagem é o menos importante, pois 0 movimento ao longo deste eixo nao ira
afetar diretamente a trajetoria de véo. No entanto, 0 movimento de rolagem vai ajudar a
estabilizar o foguete, proporcionando a conservacdo do momento angular da estrutura.
Buscando evitar movimentos indesejados um sistema de controle é necessario para

impedir, ou pelo menos minimizar, 0s movimentos instaveis.

Os sistemas de controle de atitude do foguete podem ser os mais variados. Os dois grupos
principais destes sistemas sdo 0s sistemas mecanicos e 0s sistemas gas-dinamicos. Os tipos
de controle em foguetes podem ser ativos ou passivos. Controles passivos sdo dispositivos
fixos que mantém foguetes estabilizados por sua prépria presenca no exterior do foguete.
Controles ativos podem ser movidos enquanto o foguete estd em voo para estabilizar e

orientar o veiculo.
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Com a chegada da modernidade aeroespacial no século 20, novas formas foram procuradas
para melhorar a estabilidade e a0 mesmo tempo reduzir o peso total do foguete. A resposta

encontrada foi o desenvolvimento de controles ativos. Sistemas de controle ativos incluem:

e Palhetas;

e Aletas basculantes;

e Canards;

e bocais de expansdos utilizando atuadores e bracos articulados denominados
cardans ou gimbals;

e Foguetes vernier;

e Injecdo de combustivel direcionada;

e Controle de atitude de foguetes.

As aletas basculantes e canards sdo muito semelhantes um ao outro em sua aparéncia. A
unica diferenca real entre eles € a sua localizacdo nos foguetes. Canards sdo montados na
extremidade frontal do foguete enquanto as aletas basculantes estdo na parte traseira. Em
VOO, as aletas basculantes e canards sdo movimentadas como lemes para desviar o fluxo de

ar e fazer com que o foguete mude seu curso.

Sensores de movimento localizados no corpo do foguete detectam mudancas de direcdo
ndo planejadas, e as correcdes podem ser feitas pela inclinacdo leve das aletas e canards. O
que torna estes dois dispositivos vantajosos € o seu tamanho e seu peso. Eles sdo menores e

mais leves e produzem menos arrasto do que aletas grandes.

Outros sistemas de controle ativo podem eliminar aletas e canards totalmente. Através da
mudanga da inclinacdo do angulo em que o gas de exaustdo deixa o motor foguete.
Modificagdes intencionais no curso do foguete podem ser feitas durante o voo também se
utilizando deste conceito. Vérias técnicas podem ser utilizadas para mudar a direcdo de

exaustao.

Palhetas sdo pequenos dispositivos que se assemelham a aletas que s&o colocados dentro
do escape do motor foguete. A inclinagdo das palhetas desvia a exaustdo, e por agéo e

reacao o foguete responde apontando para o lado oposto.
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Outro método para alterar o sentido de exaustdo é a utilizacdo do bocal com junta de
cardan, também conhecida como gimbal e mostrado na Figura 2.11. Um bocal articulado
como este € capaz de influenciar o movimento do foguete enquanto os gases de escape
passam através do mesmo. Pela inclinagcdo do bocal do motor na direcdo correta, o foguete

responde mudando seu curso.

Figura 2.11 Sistema que utiliza o gimbal para direcionar o bocal de expansao e

proporcionar o controle de atitude

Foguetes Vernier podem também ser utilizados na tarefa de mudanca de direcdo.
Consistem em pequenos foguetes montados na parte externa do motor principal, e quando

necessario, sao ligados para se produzir a mudanca de curso desejada.

No espaco, apenas rotacionando o foguete ao longo do eixo de rolagem ou utilizando
controles ativos envolvendo a exaustdo do motor, o foguete pode ser estabilizado ou mudar
sua direcdo. Por inexistir condi¢des atmosféricas no espaco, aletas e canards ndo tém

funcdo alguma nesta regiéo.

Os tipos mais comuns de controle ativo utilizados no espaco sdo de controle de atitude de
foguetes. Pequenos grupos de motores sdo montados em todo o veiculo, como na Figura
2.12. Ao disparar a combinacéo certa destes pequenos foguetes, o veiculo pode ser voltado
em qualquer direcdo. Assim que eles sdo destinados corretamente, reinicia-se 0 motor

principal, enviando o foguete na nova direcéo.
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Figura 2.12 Sistema de controle de atitude desenvolvido pela ATK e Lockheed Martin
para a NASA

Os dois sistemas que serdo descritos neste trabalho séo sistemas ativos, e ambos do tipo
gas-dindamico. O primeiro sistema consiste em quatro canais na saida da camara de
combustdo conectados a quatro pontos igualmente espacados na saida do bocal de
expansdo, como ha Figura 2.13. Esta conexdo é feita através de um tubo externo e cada
tubo tem sua respectiva valvula que controla a abertura da passagem dos gases de
combustdo. Através delas pode-se permitir grandes fluxos para manobras bruscas e rapidas
ou fluxos menores para manobras mais sutis e que necessitem maior precisdo. Estes gases
sdo injetados na saida do bocal de expansdo, movendo o fluxo que vem da garganta e a
partir deste deslocamento o foguete passa a tomar uma nova diregdo. Este sistema é
vantajoso em relacdo aos sistemas mecéanicos, pois ndo tem partes mdveis. Sistemas
mecanicos que movem todo o conjunto do bocal de expansdo, como por exemplo o0s
gimbals, requerem materiais de baixa friccdo, além de cuidado especial com a possivel

fuga dos gases de combustéo atraves das articulagdes.
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Figura 2.13 Esboco simplificado do sistema de controle de atitude utilizando uma

tubulacéo externa e valvulas

A simplicidade e reducdo de peso do sistema € vantajosa sobre os sistemas hidraulicos
necessarios para mover o bocal como o gimbal. Este deve ser robusto devido ao peso de
todo o conjunto e os materais geralmente utilizados neste sistema. A Unica desvantagem
apresentada pelo sistema gas-dinamico em questdo € a possivel queda de pressdo atraves
do pequeno tubo que liga a cdmara a saida do bocal. Deve-se atentar também a perda de
calor que pode ocorrer no processo de passagem do gas pelos tubos, sendo facilmente

contornada com o uso de isolantes.

O segundo sistema é muito semelhante ao primeiro, pois também consiste na injecdo do
gas na saida do bocal de expanséao através da camara de combustdo. No entanto, a maneira
pela qual os gases sdo conduzidos a bocal de expansdo é que diferenciam este modelo.
Neste sistema, a cdmara de combustéo estende-se em torno do bocal tocando suas paredes.
Através das duas paredes 4 aberturas estdo situadas igualmente espacadas, sendo cada uma
selada por atuadores. Estes atuadores movimentam-se abrindo e fechando a passagem de
gas da camara, como pode ser visto na Figura 2.14. Este sistema possui todas as vantagens
do sistema anterior, somado ao fato de que nédo existe perda de carga, decorrente do uso de
tubos como no sistema anterior, porque a ligacdo é direta entre os componentes. Ndo ha

perda de calor, pois nem 0 gas, nem o sistema estdo diretamente expostos ao ambiente,
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reduzindo a chance de perda de empuxo no sistema de controle de atitude (bonmapenko
2010).

Figura 2.14 Sistema de controle de atitude utilizando camara de combustéo
extendida. (Desenho esquematico retirado de patente ucraniana)

2.8. SISTEMA DE PRESSURIZACAO

Os sistemas de pressurizacdo presentes em motores foguetes sdo determinados
principalmente pelo tamanho do motor e o tipo de misséo, além da relagdo custo-beneficio
da razéo peso/eficiéncia. Motores robustos e com fluxo de massa elevado, como sistemas
propulsivos de primeiro e segundo estagios, normalmente utilizam como elemento
pressurizador a turbo-bomba. Estas proporcionam alta presséo e consequentemente, grande

fluxo de propelente durante a queima.

Motores menores, que trabalhnam com pressées mais baixas, permitem o uso de sistemas
menores, menos complexos e igualmente eficazes. Solugbes como tanques de hélio,
pressurizacao por aquecimento, entre outros sistemas que utilizam gas quente para ajudar a

pressurizacao podem ser escolhidos para tal tarefa.
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O meio mais simples e mais comum de pressurizacdo dos propelentes € forca-los para fora
de seus respectivos tanques, deslocando-os com o uso de gés de alta pressdo. Este gas é
injetado para dentro dos tanques de propelente sob presséo controlada, possibilitando assim
uma descarga controlada de propelente. Devido a sua relativa simplicidade, motores

foguete de sistemas de alimentag&o pressurizados podem ser muito confiaveis.

Em geral, o sistema de alimentacdo pressurizado tem desempenho superior ao veiculo com
sistema de turbo-bomba quando o impulso total ou a massa do propelente é relativamente
baixa. No motor do trabalho em questdo a pressdo da camara é baixa, a relacdo de empuxo
por peso é baixa, e ainda hd o mecanismo de repetidos pulsos de empuxos de curta

duragéo.

Tanques espessos, de paredes pesadas para conter o propelente e 0 gas de pressurizacao,
geralmente constituem a principal massa inerte do motor. Em alguns sistemas de
alimentacdo por turbo-bomba as pressdes do tanque de propelente e as massas de tanque
sdo muito pequenas nao justificando seu uso. Sistemas de turbo-bomba geralmente
proporcionam um desempenho superior quando o impulso total do veiculo é grande e a

pressao na camara € mais elevada.

O sistema de alimentacdo pressurizado pode ser relativamente simples, capaz de realizar
apenas uma Unica operacdo de partida, todo pré-fabricado. Pode ser também bastante

complexo, como ocorre em varios propulsores reinicializaveis ou sistemas reutilizaveis.

Se o sistema de propulsdo tem a funcdo de ser reutilizavel ou faz parte de um veiculo
tripulado, os requisitos de confiabilidade sdo muito elevados. Nestes casos a tripulacdo do
veiculo pode monitorar e substituir comandos automaticos, tornando o sistema de
alimentacdo mais complexo, com mais caracteristicas de seguranca e redundancias, e

consequentemente, mais caro.

Os fluxos pneumaticos (pressurizacdo de gas) e hidraulicos (de propelente) no motor
liquido sdo importantes para determinar e analisar certos parametros a respeito do sistema.
Para proporcionar um fluxo ideal e balanco de pressdo entre o fluxo de oxidante e de
combustivel é necessario conhecer todos 0s trajetos que percorrem e constituem o sistema.
Algumas destas analises podem fornecer informacdes sobre condigbes transientes
(resultantes do preenchimento de passagens) durante a partida, decaimento do fluxo ap6s
corte da alimentacdo ou instabilidades de fluxo.
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Uma vez que o RPUPF é um motor de estagio superior e consequentemente, pequeno, 0

uso de turbo-bombas ndo é necessario, nem vantajoso. Portanto, o sistema mais adequado

seria 0 de alimentacdo pressurizada.

Sendo parte muito importante do conjunto do motor, e vital na geracdo da propulséo,

sistemas de pressurizacdo requerem uma serie de cuidados e o controle através de muitos

dispositivos com varios sensores e até mesmo cuidados na fabricagao.

Entre eles, pode ser levado em consideragéo:

Aumentar a seguranca, usando valvulas de retencdo para prevenir o refluxo de
propelente para o tanque de combustivel causando uma mistura acidental de
propelentes dentro das regides de passagens de fluxo;

Diafragmas ou valvulas de isolamento para isolar os propelentes em seus tanques
e positivamente evitar vazamento dentro da cAmara de empuxo;

Proporcionar controle, utilizando véalvulas para comandar e controlar a
pressurizacao e fluxo para as cdmaras de empuxo (iniciar / parar / acelerar);
Sensores para medir as temperaturas, pressdes, posi¢cdes de valvulas, empuxo, etc;
Controle de empuxo (valvula de aceleracdo) para atender ao perfil desejado de
empuxo/tempo;

Implementar a confiabilidade, usando o menor numero possivel pratico de
componentes por subconjuntos;

Filtros para reter impurezas nas linhas de propelente, o que poderia impedir o
fechamento da valvula ou de pequenos orificios injetores conectados a mancais
sofrerem desgaste devido ao atrito com as impurezas; aquecedores para evitar o
congelamento da umidade presente no sistema ou de propelentes com baixo ponto
de fusdo;

Possibilitar a reutilizagdo, com provisdes para drenar 0s propelentes restantes ou
gases pressurizantes; Provisdes para limpeza, expurgo, lavagem e secagem do
sistema de alimentacdo e a recarga de propelentes e de gas de pressurizacao;
Criacdo de recursos para acesso de dispositivos de inspecdo, permitindo a
inspecdo visual em superficies internas ou componentes;

Permitir a utilizacdo eficaz do propelente, proporcionando alta eficiéncia de
expulsdo do tanque com o minimo residual possivel, que corresponde ao

propelente indisponivel para utilizacao;
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e Alternativamente, o uso de medidores de propelentes restantes em tanques,
utilizando um medidor especial, e ajustando automaticamente a razdo de mistura

(estrangulamento) para minimizar o propelente residual.

A maioria dos sistemas de alimentacdo pressurizada utilizam um regulador de pressao para
manter a pressdao do tanque de propelente. Portanto o empuxo também pode ser mantido
em valores constantes. A massa necessaria de gas de pressurizagdo pode ser
significativamente reduzida por um sistema de descarga com queda de pressdo gradativa.
Os propelentes sdo expelidos pela expansdo do gas ja nos tanques maiores de propelente. A
pressdo no tanque e a pressdo da cAmara reduzem ou progressivamente decaem durante o

periodo de expansdo adiabatica.

Alguns sistemas de alimentacdo pressurizada podem ser previamente preenchidos com o
propelente e o agente de pressurizacdo na fabrica e armazenado de prontiddo para o
funcionamento. Comparado a uma unidade propulsora de foguete sélido, esses pré-
embalados armazenéveis com propelente liquido e sistemas de alimentacdo pressurizada
oferecem vantagens a longo prazo. Isto ocorre devido a capacidade de armazenamento e a
resisténcia a vibracdo durante o transporte e resisténcia ao choque, fator que é bastante
relevante quando propelente solido é utilizado. Na Figura 2.15, o esquema pode

demonstrar o quanto um sistema de gas pressurizado pode ser complexo.
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Figura 2.15 Diagrama simplificado do complexo sistema de pressurizacdo do Space

Shuttle. (Motor principal e motores auxiliares)

O nivel de empuxo do foguete com sistema de gas de alimentacdo pressurizado é
determinada pela magnitude do fluxo de propelente, que, por sua vez, é determinada pela
configuracdo do regulador de pressdo do gas. A razdo de mistura de propelente neste tipo
de sistema de alimentacdo é controlada pela resisténcia hidraulica das linhas de
combustivel liquido, o revestimento de arrefecimento, e o injetor. Geralmente, essa razéo

pode ser ajustada por meio de limitadores variaveis ou permutaveis.

Baseado em todos estes sistemas de pressurizacdo, foi desenvolvida uma nova
possibilidade que ¢é a fusdo de dois ou mais sistemas utilizados em motores liquidos e

adaptado para aplicagdo em motores pastosos.

Ao contrério da maioria dos sistemas de pressurizacao, os quais utilizam o gas inerte hélio
(He) como o gas de trabalho, o sistema proposto neste projeto utiliza o gas hidrogénio

(H,). Este gas obteve a preferéncia para o sistema devido a uma seérie de parametros
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vantajosos, incluindo o fato de que o hidrogénio tem a metade da massa molar do hélio.
Baseado nesta caracteristica, uma reducdo consideravel do peso do sistema é ocasionada,

mais o fato de que o géas hidrogénio recebe e troca calor com mais facilidade.

Como principal caracteristica apresentada pelo hidrogénio, de interesse neste trabalho, € o
fato de que este poder ser armazenado sob a forma gasosa ou depositado em cilindros, sob
pressdo, a temperatura ambiente e cerca de 300 bar. Outra alternativa é ser armazenado e
transportado praticamente sem pressdo, sob a forma de liquido criogénico em tanques

termicamente isolados.

Ao contrario de outros gases, a descompressdo de hidrogénio a temperatura ambiente
fornece ligeiro aumento da temperatura. A temperatura aumenta de 20 a 25°C quando a
pressdo diminui de 175 para 1 bar. Este aumento de temperatura nao é suficiente para a
auto-ignicdo do componente, pois esta ocorre por volta de 600 °C, e portanto, nédo

proporciona nenhum tipo de risco.

O hidrogénio liquido (LOX) é um liquido de densidade muito baixa com cerca de 70 g/L, a
-253 ° C de temperatura. O LOX pode evaporar muito rapidamente a temperatura ambiente

e atingir 845 litros de gas de hidrogénio a partir de 1 litro de LOX.

O gés hidrogénio € muito versatil. Suas moléculas pequenas, encontram o caminho através
de fendas ou materiais finos que seriam impermeéaveis para outros gases. Devido a sua
porosidade os materiais fundidos ndo devem ser utilizados para o armazenamento de

hidrogénio, pois podem facilmente passar por situacdes de vazamento.

Com a capacidade de alcancar grandes pressdes e receber grande quantidade de calor este
gas tem excelente aplicabilidade para o sistema de pressurizacdo e alta viabilidade, uma

vez que este gas esta disponivel no mercado e satisfaz os requisitos do sistema.

Apos selecionar 0 gas de pressurizacdo, surge a necessidade de selecionar o sistema que
vai aquecé-lo. Seu aquecimento ird causar sua expansao e consequentemente, impulsionar

0 propelente pastoso para a cAmara de combustao.

A solucéo pesquisada e encontrada para o0 aguecimento do gas € a troca de calor com um
hidreto pré-aquecido por sistema elétrico resistivo. Os hidretos também possuem a

vantagem de conter hidrogénio em sua composi¢do. Juntamente com um elemento
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metalico podem também apresentar caracteristicas Otimas no que diz respeito a

transferéncia de calor.

Como etapa seguinte, a determinacdo do hidreto ideal para os pardmetros de projeto é um
processo importante e portanto, a selecdo do grupo de hidretos ideais foi utilizada de
estudos anteriores (MBanuenko 2008). Nos estudos os principais tipos encontrados foram
MgH,, TiH,, ZrH,, BigH14 € AlHs.

Sobre eles, analisaram-se alguns parametros importantes, tais como:

e Massa molar do composto, a fim de reduzir o peso do sistema;
e Temperatura de dissociacao;
e Estabilidade do composto;

e Dissociacdo de energia, dentre outros.

O composto que apresentou os melhores resultados mostrou valores médios, em situacfes
extremas, e apresentou os melhores valores na maioria dos pardmetros considerados
importantes. O hidreto de aluminio (AlH3) foi determinado como sendo o composto que

serve como melhor facilitador de transferéncia de calor para o gas de pressurizacao.

Com a temperatura de dissociacdo baixa, cerca de 105 °C, e a menor energia de
dissociacdo, cerca de 0,476 kJ/mol, este composto apresenta uma caracteristica
interessante: baixa afinidade eletrnica e apesar disso um potencial de ionizacdo elevado,

fazendo com que suas moléculas sejam muito estaveis.

Para uso no sistema propulsivo RPUPF foram desenvolvidas particulas de AlH; que
variam seu tamanho de 50 a 150 micrometros. Estas particulas apresentam uma aparéncia

cinzenta.

O sistema consiste em pequenos acumuladores ou baterias que fornecem energia suficiente
para que o hidreto de aluminio atinja uma temperatura de aproximadamente 100 °C. O
hidreto € armazenado em cilindros especiais de titdnio, com um tubo central através do
qual o gas de pressurizacdo, neste caso o hidrogénio, percorre trocando calor com o hidreto
ja aquecido pela parte elétrica. Os cilindros sdo representados na Figura 2.16 em amarelo e
demonstram a simplicidade do sistema. Apds a troca de calor, 0 gas atinge a pressdo e
temperatura requeridos e é conduzido através de tubos para o topo do tanque de

monopropelente. Inicia-se 0 processo de deslocamento do propelente para dentro da
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camara de combustdo. Este processo empurra o diafragma como um émbolo e troca calor
com o propelente, reduzindo ligeiramente a sua viscosidade sem causar qualquer tipo de

auto-ignicéo.

=

Valves and
Thrust regulator

Figura 2.16 Sistema de pressurizagdo com o hidreto AlH3 e 0 gas H,

O hidreto de aluminio é confinado nos cilindros de titanio durante todo o tempo, ou seja,
ndo entra em contato com o propelente e ndo é descartado para a atmosfera. Essa
determinacdo evita a contaminacdo do ambiente externo e do proprio composto, além de

permitir a reutilizacdo do sistema.

Apo0s o periodo de pressurizagdo, as baterias interrompem a passagem de energia e de gas
concluindo um ciclo. Nos processos de multiplas partidas, devido as caracteristicas do
hidreto e do gas, o tempo de reativacdo do sistema de pressuriza¢do € muito curto, sendo

quase que imediato. Instantaneamente o sistema volta a injetar o propelente pastoso para
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dentro da cdmara e o motor é reacionado, evitando os problemas relacionados com a
defasagem de resposta do mesmo. Este conjunto complementa a valvula de controle de

empuxo situada dentro do tanque de propelente.

Com relacdo aos sistemas utilizados nos motores liquidos, tem-se a vantagem do nimero
reduzido de componentes e 0 peso do sistema como um todo, que corresponde a cerca de 2
a 4% da massa do sistema de propulsdo. Esta faixa percentual € muito inferior a maioria

dos outros sistemas, que abrangem de 7 a 10% da massa dos sistemas propulsivos.

Uma infinidade de configuracGes s@o possiveis para o armazenamento do gas e do hidreto,
sendo viavel sua aplicacdo em satélites, em veiculos de lancamento e espaciais, sem
comprometer o desempenho do sistema e ocupando menos espago por Sser Menos

complexo.
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3-METODOLOGIA

Depois de breve descricdo de cada componente do sistema do motor pastoso, como
proximo passo tem-se o calculo dos parametros ideais para a concepg¢do e construcdo de

cada um destes componentes.

O conteudo abaixo trata da descricdo da metodologia que contém todos os calculos e
algumas analises comparativas para um projeto basico. As comparagdes objetivam

identificar o sistema propulsivo de melhor desmpenho para a missao estabelecida.

Alguns dos dados utilizados foram extraidos de documentos (Anexo C) que estdo em
processo de patente ou sdo confidenciais, e portanto, algumas fontes ndo podem ser

citadas.

Primeiramente, os parametros iniciais a serem determinados dependem da missdo
escolhida, o que ird determinar o tempo de funcionamento do motor e 0 numero de

ignicdes necessarias, visto que este € um motor utilizado para insercdo de 6rbita.

O tempo total para a missdo deste estudo em particular é semelhante ao de uma missao
caracterizada como uma insercdo de satélite. Este tipo de missdo requer um tempo de
operacdo do motor de aproximadamente 450 segundos, sendo a primeira operagcdo com
duracdo de 200 segundos, a segunda operacdo durando 100 segundos e as outras trés

ultimas 50 segundos cada, totalizando cinco igni¢des.

A partir destes dados, pode-se calcular, juntamente com as caracteristicas tabeladas dos
propelentes, informacdes tais como o volume total de propelente a ser utilizado na
operacdo assim como o fluxo necessario de propelente para atingir 0 empuxo de projeto,
definido em 400 Newton.

A seguir tem-se a Tabela 3.1 com algumas informagfes importantes sobre o propelente.
Nela estdo contidos somente valores médios, para fins de célculo, pelo fato de o propelente

ainda estar sob processo de classificacao.

Tabela 3.1 Caracteristicas gerais do monopropelente pastoso (valores médios)

Caracteristica Valor Unidade
Calor de formacéo 1840,8 kJ/kg
Balanco de oxigénio 48,3 %
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Peso molecular dos produtos da combustdo 47,7 g/mol
Temperatura do gas na cadmara de combustao 2935 K
Temperatura do gas na saida do bocal de
) 788 K
expansdo
Coeficiente Isentropico 1,204 n=cy/cy
Impulso especifico no vacuo a uma taxa de
3005 m/s
40/ 0,02 atm
Impulso especifico na superficie da Terra a
2565 m/s
uma taxa de 40/1 atm
NUmero de Mach 2,78
Densidade 1660 kg/m3
Temperatura de ignicéo 213 °C
Velocidade de queima do propelente a
8,2 mm/s
40 atm
Coeficiente de viscosidade dindmica de _
6500 Poise
20°C a 25°C

O valor do impulso especifico no vacuo dado na tabela, em m/s, ja é considerado como
como valor préatico, onde uma perda de 8% é levada em consideragdo em relacdo ao valor

tedrico.

Assim, uma vez que 0 empuxo necessario para este motor é 400 N, o fluxo de massa

necessario para o seu funcionamento adequado ¢é dado pela seguinte equacéo:

= (3.1)

Onde m é o fluxo massico, P é o empuxo desejado e o lg, corresponde ao impulso
especifico em m/s. O valor encontrado para o fluxo massico foi de aproximadamente
0,135kg/s, Valor este que serd utilizado para os calculos de alguns componentes citados
adiante.
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3.1. TANQUE DE ARMAZENAMENTO DO PROPELENTE

Apbs a determinacédo do fluxo de massa, bem como o tempo de funcionamento do motor, é
possivel estimar a massa de propelente, que sera utilizada durante o langcamento.Deve-se
levar consideracdo um pequeno excesso, como a parte do propelente que ndo pode ser
conduzido até a camara de combustdo por limitacdes de deslocamento do diafragma. Esta
massa é facilmente calculada multiplicando-se o fluxo de massa pelo tempo de
funcionamento do motor. No entanto, o valor que é de interesse neste projeto € o volume
ocupado pelo propelente visando encontrar o volume liquido do tanque de armazenamento.

Este volume liquido é dado pela seguinte equacéo:

m X tr

a (3.1.1)
p

Onde V, corresponde ao volume liquido do tanque de armazenamento, m é o fluxo méassico
mais uma vez, t; (time of fire) é considerado o tempo de operacdo do motor, isto é, a soma
dos cinco tempos de operacao resultantes das cinco partidas executadas, e p é a densidade

do propelente em questao.

O resultado encontrado, utilizando os valores da tabela e calculados previamente, é um
volume liquido de 0,038 m3, isto &, 38 litros de propelente sdo armazenados. Este valor ja
considera um excesso de 5% de propelente, garantindo com seguranga a operagdo
completa do motor.

Apos calculado o volume do tanque é necessario definir a sua geometria e as suas
dimens@es. A geometria cilindrica dos tanques de armazenamento é amplamente utilizada
em motores liquidos, principalmente devido a facilidade de inseri-los no corpo do foguete,
que por sua vez também é um cilindro. Esta geometria € menos favoravel que a esférica, no
caso do motor a propelente pastoso, uma vez que a geometria cilindrica ocasiona maior
dificuldade de movimentacdo do diafragma. Esta dificuldade tem como consequéncia um
maior espaco residual de propelente. Por se tratar de pequeno volume de combustivel, em
comparagdo com outros estagios, a forma esférica nao fornece problemas de espaco e pode
ser utilizada sem prejudicar qualquer fator de projeto.

Adotada a geometria esférica, o Unico valor a ser determinado € o didmetro do tanque, bem

como os diametros dos flanges superior e inferior. O flange superior é utilizado para o
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acoplamento do sistema de pressurizacdo e o flange oposto é a passagem do propelente

para o extrusor, que injeta e direciona 0 mesmo para a cdmara de combustao.

Essas dimensfes devem considerar um pequeno espago para 0s gases de pressurizagao que
comprimem o diafragma contra o propelente, mais o volume util do tanque. O didametro do

tanque é encontrado atraves da seguinte equacao:

3
v =25 (3.1.2)

Onde V; é o volume total do tanque de armazenamento, e d; € o seu didmetro. Considera-se
que o volume total do tanque corresponde a um aumento de 5% do volume liquido, valor
adotado para comportar os gases utilizados na pressurizacdo do propelente e do volume
ocupado pelo diafragma. O diametro de 425 milimetros foi encontrado, e este € 0 volume

interno do reservatorio.

No que diz respeito a espessura do reservatorio, para suportar a diferenca de pressao,
valores distintos sdo atribuidos a geometria esférica do tanque. As extremidades que estdo
ligadas aos flanges devem ter uma espessura de no maximo 13 mm, para a secao seguinte a
espessura varia entre 6mm a 8mm. Na secdo central, que costuma ser ligeiramente
cilindrica , por receber menos tensdo, tem a menor espessura, compreendida entre 3mm a

5mm.

E importante lembrar que os flanges metalicos sdo colocados juntamente com o molde.O
processo de enrolamento da fibra de Kevlar + epoxi, que compde a estrutura do tanque, é
feito sobre os flanges, assegurando assim uma melhor aderéncia dos mesmos e evitando a
necessidade de perfurar o tanque para sua fixacdo. A perfuracdo poderia levar a um
enfraquecimento da regido perfurada, chance de vazamentos e gerar uma possivel causa de

falha estrutural.

Considerando as caracteristicas fisicas da composi¢cdo do material e as dimensdes do
tanque, o peso aproximado sem os flanges de metal é de aproximadamente 6 kg. Tal valor
torna o uso deste tipo de tanque uma opcdo viavel, e consideravelmente mais leve do que

0s tanques metalicos usuais.
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3.2. SISTEMA DE EXTRUSAO E FLUXO DE PROPELENTE

O sistema de extrusdo é usado no motor foguete em questdo como um substituto da placa

de injecdo comumente utilizada em motores liquidos.

Devido ao fato de o comportamento do propelente ser de fluido ndo-Newtoniano, 0s
orificios de extrusdo possuem sua aresta superior chanfrada, formando assim um cone de
propelente durante o processo de extrusdo. Durante a passagem pelo bloco de extruséo, a
formacdo do cone tem como funcdo aumentar a superficie de contato e proporcionar uma

combustéo mais estequiométrica, evitando o desperdicio de propelente.

Através do célculo do fluxo de propelente necessario em cada orificio do bloco de extruséo

é possivel a determinar do numero de furos que a placa deve possuir.

O fluxo de massa através de um furo pode ser determinado pela formula:

vt (Pr—Pc) ¥y (3.2.1)
8107]

Ghote =

Onde Gpole € 0 fluxo massico necessario que deve atravessar um furo da placa extrusora, r é
o0 raio de cada furo. Pt e Pc sdo respectivamente, pressdo no tanque de armazenamento e
pressdo na camara de combustdo, y, é a densidade do propelente, I, € 0 comprimento dos
furos e consequentemente, da placa extrusora, € n € a viscosidade dinamica do

monopropelente.

Uma breve anélise foi executada com relacdo aos parametros varidveis nesta formula. Na
analise foi avaliado o numero ideal de furos, em funcédo de diferentes pressdes da camara
de combustdo. Foram utilizados como pontos de referéncia 4 valores de raio para os furos
do extrusor. O gréfico da Figura 3.1 mostra a relacdo entre a pressdo da camara e 0 nimero

de furos que a placa extrusora deve ter.
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Figura 3.1 Comparacéo entre a pressao na camara de combustdo e o nimero de furos na

placa extrusora, variando o raio do furo.

Para a presséo de 40 bar, pressdo de projeto para a cdmara de combustdo em questdo, e um
raio do furo de cerca de 2 mm, o nimero de furos necessarios esta contido entre 90 e 120
furos. Aplicando os parametros acima mencionados juntamente com os contidos na Tabela

3.1, o nimero de furos aproxima-se de 118, podendo ser extrapolado para 120 furos.

O comprimento dos furos foi determinado como sendo de 35 mm, e a pressao no tanque de
armazenamento é de 65 bar. A escolha destes parametros também foi determinada por
analise prévia, o que identificou estes parametros como ideais. A analise sera discutida

mais adiante em célculos relativos a cAmara de combustao e ao bocal de expansao.

O controlador de fluxo de propelente do sistema, que confere ao motor a capacidade de
empuxo variavel localiza-se entre o tanque de armazenamento e o bloco extrusor. Sendo
uma espécie de concha em forma de um tronco de cone, ele varia sua distancia com relagdo
ao bloco extrusor, permitindo a passagem de mais ou menos propelente. Este propelente
passa a atravessar uma superficie limitada apenas a um anel formado entre a aresta da
superficie da concha e a superficie do bloco extrusor. Esta diminui¢do da area de passagem

do propelente proporciona modificacfes de velocidade de alimentacdo.

Considerando estas caracteristicas, a determinacdo da velocidade de passagem do

propelente é dada pela férmula:
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m
y=— (3.2.2)
T dy 6%
Na qual os parametros ainda ndo citados sdo, d correspondente ao didmetro da concha
reguladora de fluxo, e & correspondente a altura da valvula de concha com relacdo ao

bloco extrusor.

O fluxo de propelente atraves da valvula v é de aproximadamente 6,2 cm/s, enquanto o
didmetro da valvula é de 105 mm. A altura entre a valvula e o bloco extrusor é de 4 mm,

valor este considerado como a altura ideal para a viscosidade do propelente utilizado.

Por fim, € necessario calcular o diametro do bloco extrusor, considerando que ele deve
conter todos os 120 orificios. Adicionalmente, o bloco deve possuir espaco extra para ser
acoplado no interior da cadmara de combustdo e ainda permitir uma combustdo sem
pertubacdes. Para isto deve-se proporcionar uma pequena distancia entre os furos e a
parede da cdmara de combustéo, para evitar que as condicOes de fronteira interfiram no
fluxo do propelente e no comportamento da chama resultante da queima.

A primeira consideracdo é que, experimentalmente, o nimero maximo de orificios por
centimetro quadrado deve ser de dois orificios (Bondarenko 2008). Portanto, os 120 furos

exigem uma area de superficie de 60 cmz2.

Tendo em vista que a area é correspondente a de um circulo, somada a um anel em torno
de toda a circunferéncia para a estabilidade da combustdo, pode-se calcular o diametro da

placa extrusora através da férmula:

4-S, (3.2.3)
Aextr = T +2 "Tyap

Onde Sy é a area ocupada pelos furos e rgay € 0 raio do espago extra, necessario para
resolver os problemas citados anteriormente. Para um espacamento de 20 mm, o didmetro
do dispositivo de extrusdo e cerca de 130mm. Considerando que em cada espago 15 mm
serdo utilizados como suporte para o dispositivo de extrusdo na cavidade da camara de
combustdo. Os restantes cinco milimetros fardo parte do didametro interno da camara de

combustdo, num total de 100 mm de didmetro para a cdmara.
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3.3. SISTEMA DE IGNICAO

Inicialmente é necessario determinar a area que o sistema de igni¢do devera cobrir, visto
que todo o propelente extrudado deve entrar em contato com o fio de tungsténio.
Considerando que a area correspondente aos furos do extrusor é circular e possui 90 mm
de didmetro, a melhor geometria para realizar a cobertura dessa &rea € uma estrutura

quadrada com 80 mm de lado.

Considerando ainda que o nimero de furos calculados e de 120 furos aproximadamente,
seriam necessarias treze fileiras na vertical e treze na horizontal para que 121 quadrados

pudessem ser formados pela malha quadriculada.

Apenas um fio € utilizado para compor essa malha, percorrendo em ziguezague
horizontalmente e, ap0s completar as treze fileiras, compondo verticalmente a malha,

completando o quadriculado.

Cada linha dessa malha demonstrada na Figura 2.8 deverd ter cerca de 80 mm de
comprimento formando assim o quadrado de 80 mm de lado proposto para o sistema de
ignicdo. Evidentemente, as secBes dos fios correspondentes as extremidades do quadrado
devem sofrer uma leve curvatura, buscando ndo ultrapassar as dimensfes da area Util da
camara de combustdo. A nova figura que se forma é um quadrado com as extremidades

arredondadas.

Utilizando algumas das caracteristicas citadas na Tabela 3.2, a configuracdo elétrica do
sistema pode ser calculada:

Tabela 3.2 Caracteristicas gerais do elemento Tungsténio

Propriedade Valor Unidade
Calor de vaporizagéo 824 kJ/mol
Calor de fuséo 354 kJ/mol
Pressao de vapor a 3680 K 4,27 Pa
Velocidade do som a 293,15 K 5174 m/s
Calor especifico 132 JI(kg-K)
Condutividade elétrica a 20°C 18,9 - 10° m*-Q7
Resistividade elétrica a 20°C 5,29-10° m-Q
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Resistividade elétrica a 650°C (valor calculado por
interpolacdo através da curva de resistividade do 22,582 - 10 m-Q

tungsténio)

Condutividade térmica 174 W/(m-K)
Densidade 19250 kg/m3
Ponto de fuséo (3695) / (3422) K/°C
Ponto de ebulicdo (5828) / (5555) K/°C

Para efeito de célculo, a poténcia fornecida ao sistema serd considerada a energia
necessaria para que o fio de tungsténio seja aquecido de 25 °C a 650°C. Esta € a

temperatura de operacdo pré-determinada para o sistema de ignicéo.

Outra caracteristica a ser assumida é a de que toda a energia utilizada para o0 aguecimento
do fio seré transferida para o propelente. Por este motivo € necessario o fornecimento desta
poténcia durante todo o tempo de ignicdo. Este fato pode ser considerado devido a
espessura do fio ser muito pequena e por ele estar em constante contato com o propelente

extrudado a temperatura ambiente, transferindo calor com facilidade.

Primeiramente, calcula-se a resisténcia equivalente do quadriculado formado pelo fio de

tungsténio, ressaltando que se trata de um Unico fio compondo a geometria da Figura 2.8.
Para este calculo utiliza-se a equacao:

3/
Reg == (3.3.1)
Em que p é a resistividade elétrica do fio a 650°C, valor fornecido na tabela acima, (I) é o
comprimento do fio, que corresponde a 26 trechos de 80 mm cada, totalizando 2,08 metros,
e A é a 4rea da secdo transversal do fio de tungsténio, com o valor de 7,85-107 m?. O valor
encontrado para a resisténcia equivalente foi de 0,60 Q, fato devido a baixa resistividade

deste metal, que € um 6timo condutor elétrico.

A segunda etapa é o calculo da quantidade de calor que deve ser fornecida ao fio para o seu
aquecimento de 25°C para os 650°C propostos. A equacdo simplificada para este

fendmeno € a seguinte:
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Na qual m corresponde a massa total do fio de tungsténio, c € o calor especifico do metal
em questdo e AT € a variacdo de temperatura proposta.

A massa m pode ser calculada utilizando o volume do fio, resultante da multiplicacdo da
area da secdo transversal (A) pelo comprimento total (I) do fio, e a densidade do tungsténio
fornecida na Tabela 3.2. Multiplicando-se um pelo outro se tem como resultado uma massa
de 0,0314 kg.

O calor especifico também é encontrado na Tabela 3.2, com o valor de 132 J/kg-K e a
variacdo de temperatura € de 625K. Como resultado, a energia que deve ser fornecida ao
fio do sistema de ignicdo, durante todo o tempo de realizacdo deste processo, deve ser
provida por 2590,5 W de poténcia, restando apenas determinar as caracteristicas finais da

bateria necessaria para prover essa energia ao sistema.

Apbs determinado o valor da poténcia necessaria, serdo utilizadas as duas equacdes abaixo

para calcular a voltagem e amperagem necessarias respectivamente:

U2
Por = — (3.3.3)

U=R-i (3.3.4)

Nas quais, U corresponde a voltagem do sistema, R € a resisténcia equivalente previamente

calculada e (i) corresponde a amperagem necessaria para suprir esse sistema.

O valor encontrado para a diferenca de potencial foi de 40 Volts, considerando uma
pequena perda devido a resisténcia interna da bateria. Para a corrente o valor encontrado
foi de 65 Ampéres, provando-se que este sistema pode ser facilmente fabricado de maneira

comercial.

3.4. CAMARA DE COMBUSTAO E BOCAL DE EXPANSAO
A metodologia de célculo para estes dois componentes deve ser realizada de maneira

conjunta, visto que a interacdo entre eles faz com que atuem praticamente como um sé

componente.
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Com excecdo do material utilizado, a metodologia de célculo e constru¢do da camara de
combustdo e do bocal de expansdo para 0 motor a propelente pastoso se assemelha muito

aos motores solidos e liquidos.

A modificacdo mais evidente é a geometria da camara de combustdo que é especial por
englobar o sistema de controle de atitude. Devido a esta peculiaridade € necessario um
pequeno acréscimo de informagdes na parte de calculo dimensional da cdmara. No entanto,
por se tratar de um propelente semelhante ao dos motores liquidos e solidos quimicamente,
modificando apenas suas propriedades fisicas, as metodologias de calculo termogas-

dindmica e gas-dinamica serdo abordadas da mesma maneira que em um motor liquido.

As pequenas modificagbes serdo citadas no decorrer da metodologia, apresentando 0s

motivos e a nova forma de abordagem.

3.4.1. Calculo do Empuxo

O empuxo gerado pela camara de combustdo € resultado das forgas dinamicas da pressao
dos gases exercidas dentro da propria camara de combustdo, provenientes dos produtos da
combustdo. Somado a estas se tém as forcas devido a pressdo do ambiente, que operam na
superficie externa. As forcas externas devido a resisténcia aerodindmica podem ser

desconsideradas, devido ao fato de o maior periodo de operacdo ser no vacuo.

O valor do empuxo da camara de combustdo pode ser encontrado da composicdo de duas
partes, representando duas frentes de célculo. A primeira parte consiste na analise da
resultante das forcas devido a pressdo que atuam em toda cadmara de combustéo e no bocal
de expansdo. A segunda parte é pela equalizacdo da quantidade de movimento.

A primeira parte, mais complexa, necessita de uma vasta compreensdo do processo que
ocorre dentro da camara de combustdo e do bocal de expansdo. Ja a segunda parte, como
consequéncia direta da primeira, é mais facilmente calculada por uma simples equalizacdo

da quantidade de movimento, tornando o processo mais rapido.

Primeiramente, algumas suposi¢Oes devem ser realizadas para se determinar a equacéo do

empuxo:

e Regime permanente;
e Os gases provenientes do produto da combustdo séo considerados ideais;

e O movimento dos gases produzidos na combustao € unidimensional;
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e Atroca de calor que ocorre entre a parede e 0s gases pode ser descartada;

e A geracdo de calor produzida por atrito entre a parede e 0s gases também deve ser
descartada e;

e A pressdo do ambiente € constante por toda superficie da cAmara de combustao e

do bocal de expanséo.

Na primeira etapa do processo, deve-se determinar 0 empuxo como resultante das forcas de
pressao atuantes. Para tal, é necessario considerar uma cdmara de combustdo e um bocal de
expansao com formas arbitrarias e com forgas atuando sobre as mesmas conforme a Figura
3.2.

KK a

Figura 3.2 Forgas atuantes na parede da camara de combustéo

A partir do entendimento de cada forca atuante, tem-se a equacdo do empuxo P:

3.4.
p =jpcos(r’ﬁc)d5 (3.4.1)

S

Onde p € a pressdo que atua nas paredes da camara, podendo ser interna e externa,
dependendo do indice, x é a posi¢do em relacdo ao eixo axial da camara, n € a normal em
relacdo a superficie. Para facilitar o céalculo de resultado da integral, a cdmara de
combustdo e o bocal de expansdo sdo divididos num total de quatro regides distintas,
denominadas 1, 2, 3 e 4. Cada regido compreende respectivamente: a distancia da placa
extrusora até o ponto x; do ponto x até o ponto xx; do ponto xx até o ponto xp que

corresponde a secdo critica do bocal e por fim, do ponto xp até o ponto a.
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A resolugdo da integral leva a soma de quatro constituintes, adotando assim o sinal
positivo para 0s constituintes que estiverem na mesma dire¢do que a velocidade do projétil,

chegando a equacao:

P=_P1_P2+P3_P4 (342)

Onde Py, P,, P3 e P4 sdo as forgas resultantes devido a pressdo, como se pode visualizar
esquematicamente na Figura 3.2, localizadas no topo da cdmara de combustdo, no corpo da

mesma e no bocal de expansé&o.

A determinacdo de P; resulta da consideragdo de que todo o combustivel estd na
extremidade superior da cdmara de combustdo, ou seja, junto a placa extrusora. Por isso, a
taxa de movimento do monopropelente pastoso pode ser desconsiderada. Apds definida
uma superficie de controle, devem ser anexadas a ela as forcas que operam externamente,
como na Figura 3.3 abaixo, onde sdo demonstradas todas as for¢as que atuam no intervalo

de O (zero) a k.
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Figura 3.3 Diagrama da superficie de controle para determinacgéo da forca P1

A forca P, é a reagdo a forca P, gerada pelos gases produzidos na camara de combustéo e
das forcas devido a pressdo externa P,. Segundo a equacdo da quantidade de movimento

definida por Euler, todas as forgas projetadas sobre o eixo x, de 0 (zero) até x, sdo iguais a
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quantidade de movimento do combustivel que entra e que sai da superficie de controle e
portanto define-se que:

Py = m(w — wi1) (3.4.3)

Onde 1 corresponde ao fluxo massico de combustivel injetado na camara e w,1, @, S&0
respectivamente as componentes axiais da velocidade do combustivel na entrada e na saida
da superficie de controle. Como neste caso w, = 0, tem-se que w, = o

Consequentemente, a equacéo simplificada passa a ser:

P, = m(w,) (3.4.4)

Outra maneira de representar as forgas projetadas sobre o eixo x é representando-as na

forma de uma soma com dois termos como na equacao abaixo:

P =—-P, — E(p. —pu) (3.4.5)

Em que F, € a area transversal da cdmara de combustdo e p, é a pressdo da mesma. O sinal
negativo de p, indica que o termo estd no sentido contrario ao eixo x positivo. Na direcao
radial, a forca resultante é igual a zero.

Nota-se que o sinal de P; é negativo devido a forca resultante da pressdo na camara de
combustdo e a pressao externa serem representadas da direta para esquerda. Por P, ser uma
forca de reacdo, seu sentido € da esquerda para direita, sendo assim respeitada a convencgéo

de sinais previamente determinada pode-se resolver P; como sendo:

_Pl = mwk’ + E(‘(pk’ - pH) (346)
Para determinar a forca P,, é necessario distinguir o elemento circular da superficie dx
determinada pelas regides de corte x e xx. E necessaria essa distin¢do pelo fato de que, a

medida que se caminha de x para xx 0 angulo entre a superficie e a normal muda. Tal

comportamento pode ser observado na Figura 3.4.
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Figura 3.4 Esbogo esquematico para se calcular o elemento circular em dx. a) Area

onde o raio da cAmara aumenta. b) Area onde o raio da cAmara diminui.

Determinando a forca axial infinitesimal constituinte no intervalo de x a kx tem-se:
—dP, = (p — p,)dScosa (3.4.7)
Onde o é o0 angulo formado entre a direcdo positiva do eixo x e a normal e dS é o elemento

infinitesimal transversal da superficie conica dx. Substituindo o elemento dScosa por dF e

integrando, tem-se:

FKK FKK
(3.4.8)
P = f (p — p)dF = f pdF — p,(Fx — E))
F, F.

Por fim, resolvendo a integral pelo método de integracdo por partes. Utiliza-se a equacéao
diferencial de Bernoulli e da continuidade, além de assumir regime permanente, onde r €

considerado constante. O resultado para P fica:
_PZ = pKKE(’K - pKEc + m(wkk‘ - wk’) - pH(E(‘K - E() (349)

O sinal negativo de P, segue a mesma regra do sinal negativo de P;. Por ser uma forca de
reacdo, o sentido de aplicacdo é oposto. Pode-se encontrar P; e P, de maneira analoga,

obtendo as seguintes expressoes:
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Fyp

Py = _f (p —p)dF = Ppbip = Proclioe + m(wxp o (UKK) — Pu(Ep = Fa) (3.4.10)
FKK
Fq
—P, = f (P = PAF =Pafy = PipFp + (w0 = @) = PulFe — Fy) (34.11)
F,

Kp

O sinal positivo de P; vem da observacdo de que a pressao dos gases na secao critica é
menor do que a presséo dos gases na cadmara de combustdo, que corresponde ao intervalo
até o ponto de menor area transversal. A reacdo P3 possui sentido contrario as demais

forcas, e por este motivo foi adotado o sinal positivo.

O sinal negativo de P4 segue a mesma légica de P, e Py, de forma que a pressao dentro do
bocal de expansdo € maior que a pressdo em sua saida, gerando uma forca resultante com
direcdo a saida do motor. A reacdo de P, terd sentido contrério e, portanto, sinal negativo.
Colocando os resultados encontrados para os valores das forcas de pressdo, a equagdo do

empuxo na camara pode ser apresentada por:

P =mwg + F(pa — pu) (3.4.12)

Onde F, € a area transversal final do bocal de expansdo, w, é a velocidade de saida dos
gases do bocal de expansdo e p, é a pressdo dos gases da combustdo na saida do bocal de

expansao.

Analisando essa equacdo sob a consideragdo das forcas de pressdo internas e externas e

expandindo-a tem-se:
P =1mw, + F,(pq — 0,) = Mg + Fpg — Fap, (3.4.13)

Para aumentar o valor do empuxo na cdmara, basta analisar a equagdo acima, que
demonstra de maneira evidente que existem duas formas possiveis: modificar o fluxo

massico ou a velocidade de saida dos gases.

O valor maximo do empuxo na camara de combustdo é obtido quando o termo negativo da
equacao torna-se igual a zero, ou seja, a pressdo atmosférica p, € igual a zero. Sendo assim,

pode-se afirmar que o valor maximo do empuxo se d& no espaco, no vacuo.

Matematicamente, pode-se obter o empuxo no vacuo P¥ como sendo:
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PV = P, = mwg + F;pg (3.4.14)

Como o motor a propelente pastoso opera em estagios superiores, ou seja, praticamente na
auséncia de pressdo atmosférica, 0 empuxo no vacuo tem maior relevancia para este
trabalho. No entanto, a compreensdo dos elementos que influenciam o empuxo na
atmosfera também deve ser considerada, pois este tipo de motor também pode ser usado
como motor de manobra nos estagios inferiores, proporcionando a rolagem, guinagem e
arfagem. Por esse motivo é muito importante salientar como a pressao atmosférica
interfere no funcionamento do motor foguete. E de facil observacdo que o empuxo da
camara de combustdo muda de acordo com a variacdo da pressdao atmosférica, mesmo que

apenas sob pequenos gradientes.

3.4.2. Influéncia da Pressdo atmosférica no bocal de expanséo

A influéncia da pressdo atmosférica no bocal de expansdo imp&e trés modos de operacao,

que resultam em diferentes niveis de expanséo:

e Quando p, > p, — é denominado como modo de subexpanséo;
e Quando p, = p, — expansao 6tima;

e Quando p, < p; — modo de superexpanséo.

Para a execugédo de um bom projeto do bocal de expansdo normalmente deve-se selecionar
uma altitude que seja possivel de minimizar as perdas decorrentes de altitudes maiores ou
menores que a determinada. Tais perdas sdo resultado de duas possibilidades: a pressao
atmosférica sera mais elevada que a pressdao de saida dos gases de escape em altitudes
menores que a ideal, ou serd mais baixa do que a pressdo de saida quando a altitude for

maior que a ideal.

Quando a pressdo atmosférica € menor que a pressdo de saida ocorre o fenbmeno
denominado modo de subexpansdo. Neste caso, o fluxo continua a se expandir mesmo
depois de sair do bocal de expansdo. Esse comportamento reduz a eficiéncia, devido ao
fato de que a expansdo externa ndo exerce qualquer forca na parede do bocal de expanséo
e, portanto, essa energia ndo pode ser convertida em impulso, sendo perdida. A maneira
ideal de corrigir este fendmeno é o alongamento do bocal de expansdo, visando capturar

essa expansdo e converté-la em impulso.
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Ja na situacdo oposta, quando a pressdo externa é maior do que a pressdo de saida, o
fendmeno passa a ser referido como modo de superexpansdo ou expansao excessiva. Neste
fendmeno o fluxo superexpandido passa atraves do bocal e a pressdo atmosférica faz com
que ele empurre o fluxo para o interior do bocal de expansdo. Este movimento separa o
fluxo por um choque obliquo. Esse solavanco do fluxo também reduz a eficiéncia, pois a
parte do bocal de expansdo que ndo estad participando do processo € desperdicada e nao
contribui para gerar qualquer pressao adicional. Para a sua correcdo deve-se reduzir seu

comprimento, eliminando a parte desnecessaria.

Por defini¢cbes previamente consideradas, € impossivel definir a partir da equacdo do
empuxo o valor de pressdo atmosférica ou 0 modo de expansdo em que a eficiéncia seja
maxima. Porém é necessario definir qual modo de expansdo que dard o maximo valor para
empuxo na camara de combustdo. Tendo esta afirmacdo como base e reescrevendo a
equacdo do empuxo de modo que a mesma fique apenas em fun¢do da velocidade plena

reduzida wreqg tem-se que:

F,
P = 1w, + F,(pg —p,) =m [wa + Ea (Pe — D) | = MWyeq (3.4.15)

Ou seja, a velocidade plena reduzida é dada por:

E
Wreq = Wq + Ea(pa ) (3.4.16)

Como a taxa de vazdo massica é constante, qualquer mudanca do empuxo sera causada
pela velocidade plena reduzida, ou seja, para um valor maximo de empuxo €é necessario

estimar o valor maximo da velocidade plena reduzida.

Observando a equacao anterior, deve-se derivar wrq € igualar a zero a fim de encontrar o
ponto critico da funcdo. Em seguida deve-se calcular sua segunda derivada para saber se o
ponto é de m&ximo ou de minimo, levando em consideracdo que a Unica variavel da
equacdo ¢ a pressdo de saida no bocal de expansdo p,. Calculando a primeira derivada de

Wred -

Fq
dWyeq _ d[wa + e (pa - pn)]

(3.4.17)
dpq dp,
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Considerando a equacdo de Bernoulli e fazendo as devidas simplificagcdes tem-se que:

dwred — _ l(pa - pH) d(paa)a) -0

(Pawga)? | dpg (3.4.18)

Analisando esta equacéo fica visivel que, se a pressdo na saida do bocal de expansao p, for
igual a pressdo atmosférica p,, , a derivada da velocidade plena reduzida em relacdo a p, é

igual a zero. Ou seja, temos um valor de p, que estd no extremo.

Em seguida deve-se executar a derivada segunda:

dzwred=_ 1 d(pawa)
dp? Pawg dpg

(3.4.19)

Como 1/pawa é maior que zero e d(da)/dp, também, pode-se afirmar que d?(pawa)/d’pa é
menor do que zero. Portanto conclui-se que p, = p, € considerado como ponto de maximo.
A partir desta breve andlise do comportamento da velocidade plena reduzida, conclui-se
que o modo de expansdo Otima ocorre quando o empuxo atinge seu valor maximo,

podendo ser representado pela equagéo:
Bnax = Mwg (3.4.20)

Observando a Figura 3.5 a seguir, pode-se entender melhor que quando a pressao na saida
do bocal de expansdo € igual a pressdo atmosférica, como ocorre em (b), 0 empuxo da
camara de combustdo serd acrescido de alguma variacdo 4P. Tal fato ocorre devido as
forcas de pressdo que reagem sobre a regido onde atua a pressao atmosférica na parte
prolongada do bocal de expansdo. Neste caso em especial, o fluxo esta perfeitamente

dentro do bocal expandido e maximiza a pressao.
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Figura 3.5 Esquema da atuacao da pressdo no bocal de expansao em diferentes modos

de expansdo: a) subexpansdo, b) expansao Gtima e c) superexpansao.

Durante o trabalho de superexpansdo demonstrado em (c) e citado anteriormente, a pressao
na saida do bocal de expansdo é menor que a pressao atmosférica. Nesta situacdo surgira
apos o corte um empuxo negativo. O corte é considerado como a regido ideal onde p,= p,..
O modo de subexpansdo (a), em situacbes de voo onde a pressdao atmosférica varia
constantemente, apresenta perda de empuxo maior do que o modo de superexpansao. Por
apresentar menor comprimento do bocal de expanséo, 0 modo de subexpansao sofre maior
interferéncia durante o voo através das ondas de choque. Um dos meios para diminuir as
perdas devido ao tamanho do bocal de expansdo é aumentar a pressdo na camara de
combustdo. Sabe-se que quando a pressdao na camara de combustdo tende ao infinito, o

valor do empuxo tende ao valor do empuxo no vacuo (Gorbenko, 2001).

Outro fator a ser considerado é que se o motor trabalha em modo de expansédo 6tima, um
excelente método para se aumentar 0 empuxo é aumentando a area de saida do bocal
durante 0o voo. No entanto, no motor a propelente pastoso, a variagdo do empuxo €

controlada por outros métodos e outros componentes ja citados anteriormente.
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3.4.3. Calculo do Impulso especifico

O impulso especifico é a medida de eficiéncia de um foguete mais aparente. Um alto
impulso especifico é diretamente relacionado a um maior alcance de voo, fator
determinante para a escolha do tipo de misséo que o motor pode executar. De maneira
simples, pode-se afirmar que quanto maior o impulso especifico, menor € a massa de

propelente necessaria para qualquer nivel de forca propulsora.
Matematicamente, o impulso especifico Is, € a razéo entre 0 empuxo da camara sobre a

taxa de fluxo méssico de propelente:

P
I = - (3.4.21)

Escrevendo a equacdo do empuxo de forma a representar a diferenca entre as forcas a favor

do movimento e as opostas a ele, tem-se:

- (3.4.22)

Pi Pout ( Fap ) Fapn
- wq + -
m

Visualizando a equacdo acima é possivel verificar que 0 maximo impulso especifico se da
quando a pressdo na superficie externa é igual a zero, ou seja, quando p, = 0. Verifica-se
também que a maior influéncia nesta equacdo é das propriedades termodindmicas dos
gases da combustdo, devido a presenca do termo w, Este ponto deve ser levado em
consideracdo, pois a velocidade de saida dos gases do bocal de expansdo depende apenas
da temperatura dos gases, da constante dos gases, da relacdo dos calores especificos e do

grau de expansdo do motor.

Como ja citado anteriormente, foi visto que apenas o grau de expansao do motor pode ser
modificado primeiramente, pois se sabe que ao aumentar a relacdo px/pa , a velocidade w,

ird aumentar e consequentemente, o impulso especifico também aumenta.

Para 0s motores a propelentes pastosos, o impulso especifico varia entre 2500 m/s, quando
o funcionamento do motor ocorre a pressao atmosférica, até 3500 m/s, impulso atingido ja
na regido fora da atmosfera, praticamente no vacuo. Sabendo que o impulso especifico é

maximo quando o empuxo é maximo, tem-se que:
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Isp = wq (3.4.23)

3.4.4. Metodologia de calculo do fluxo méassico em motores a propelente pastoso

Anteriormente, o fluxo massico em cada furo da placa extrusora foi calculado atraves das
formulacdes especificas para este tipo de motor e sistema de injecdo. No entanto, para o
calculo de cadmara e do bocal de expansdo é necessario obter o fluxo maéssico total
proveniente do sistema de injecdo. Por conservacdo da massa, o fluxo do sistema é o

somatorio das massas que atravessam cada furo do extrusor.

A metodologia de calculo por trds da formulacdo do fluxo massico em cada furo é
originada através da equagdo de fluxo massico total, e calculada pelo método reverso.
Segue abaixo a metodologia do fluxo massico total.

O modo em que se opera 0 RPUPF depende da taxa de fluxo massico m de propelente e da
pressdo da camara de combustéo pg, assim como nos motores a propelentes liquidos. Esses
parametros estdo correlacionados entre si e dependem dos dados termodinamicos dos gases
Rk, Tk (constante dos gases e temperatura). Além destes, a area critica Fy, e um coeficiente
de fluxo kp, adotado especialmente para os motores a propelentes pastosos devido a

viscosidade diferenciada dos seus propelentes:
m = Ay. pi-Fip- kp (3.4.24)

Onde o coeficiente de escoamento Ay é dado por:

k+1

2 2(k-1) 1
A, =k (—) . (3.4.25)
k+1 /Rka

E a relagdo entre os calores especificos é dada por:

Cp
=2 (3.4.26)
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Levando em consideracdo que em motores reais a area da secao critica e os valores de Ry e
Tk s8o constantes, pode-se relacionar a taxa de fluxo massico 7 como sendo proporcional a
pressdo na camara de combustdo py. A partir desta afirmacdo matematicamente a equacao

transforma-se em:

m = cpy (3.4.27)
Onde c corresponde a constante compreendendo os seguintes valores:
¢ = Ay Fyp. Ky (3.4.28)

Para 0 motor em questdo os valores necessarios para o calculo desta vazdo maéssica

encontram-se na Tabela 3.3:

Tabela 3.3 Parametros de célculo de vazdo méssica para motor a propelente pastoso

Dados Valor Unidade
Presséo na camara de combustao Py 40x10° Pa
Constante dos gases R 43000 J/kg.K
Temperatura na cAmara de combustao Ty 2400 K
Coeficiente de fluxo k, 0,9 -
Coeficiente de escoamento Ay 6,392x107 s/m
Area da seco critica Fy, 5,977x10™ m2

A partir desses dados a vazdo massica total encontrada foi de 0,135 kg/s, confirmando
assim o valor pré-determinado anteriormente no calculo dos furos da placa de extrusdo e

no célculo do volume do tanque de armazenamento.

3.4.5. Construcéo e dimensionamento da camara de combustéo

Para o célculo do dimensionamento da camara de combustdo através dos dados gas-
dindmicos deve-se seguir uma sequéncia de célculos interdependentes (Vaciliev 1978). A
partir dos dados obtidos pelos calculos termogéas-dinamicos, deve-se atentar para trés
parametros principais: pressao na camara de combustdo, area da secéo critica ou garganta,

e o didmetro critico.
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O RPUPF possui o sistema de controle de atitude acoplado & camara de combustéo,
utilizando o artificio inovador de estender a cadmara até que a mesma toque a parede
externa do bocal de expansdo na regido de mesmo diametro da cdmara. Devido a essa
caracteristica a metodologia de calculo para dimensionamento se assemelha a metodologia

do motor liquido, acrescida de alguns fatores relativos a secdo abaixo da cilindrica.

Primeiramente, utiliza-se a metodologia para o formato cilindrico da cdmara de combustéo
sendo que a extremidade superior estd acoplada a placa extrusora, onde h& a queima do
propelente. Na outra extremidade pode-se encontrar a secdo convergente do bocal de

expansdo. A partir dessas consideracdes 0s parametros principais sao:

e p¢=40.10°Pa;
o Fy=6,158.10"m?
o dy=0,028m.

Para o calculo do volume da cdmara de combustdo, é considerada a regido correspondente
ao volume do cilindro até a secéo critica, sendo determinada a partir do comprimento total

estimado do motor:

L, =V
"7 Fip (3.4.29)

Onde L, pode ser obtido empiricamente pela equacao:

L = 2,37m
t \/T'pk (3.4.30)

E, portanto, o volume da cdmara calculado é:
Vi = LiFyp = 2,37 .6,158.10™* = 0,001146m3

A area transversal da cAmara de combustdo F.é encontrada a partir do seu comprimento |,
gue também ¢é obtido de forma empirica. No entanto, no motor a propelente pastoso essa
area transversal ja é pré-determinada pelo didmetro da placa extrusora. Visando apenas
validar a teoria e a semelhanca da metodologia dos motores a propelentes liquido e

pastoso, 0 comprimento pode ser dado por:
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l,, = 0,03. /1000dkp.kpl (3.4.31)

Onde ky € chamado fator de correcdo para motores a propelentes pastosos (paste-like
engines) com o valor de 1,15 devido ao aumento de 15% no comprimento empirico

decorrente das caracteristicas fisicas diferenciadas deste modelo de motor.

)

L
L = 6,158.107%.

Fp = Fyp —
= ke, 0,183

= 0,008m? (3.4.32)

Consequentemente, o didmetro da cdmara de combustéo dy é:

4F,
di = |—=0,101m (3.4.33)

O didmetro adotado para a camara pelo sistema de extrusdo foi de 100 mm por questdes de
construcdo e aproximacdo nos céalculos, sendo praticamente o mesmo valor calculado

acima, comprovando a analogia entre os dois métodos.

A secdo da camara que liga a parte cilindrica a garganta é calculada a partir de dois

parametros que s&o 0s raios:

e R;=dy=0,028m referente a se¢do cilindrica;

e R,=0d.0,25.10°.P, = 0,0504m, referente & parte critica da camara.

O comprimento lgx, correspondente a secdo entre o cilindro e a garganta, pode ser

encontrado a partir de algumas correlagoes:

Ry

PR~ 1 (3.4.34)
F.o=—k _ 1299
FE T (3.4.35)

2 2
=054 (20 f5) ~[to- 0. ffc 3] =oosssn a0

Apbs a definicdo da secdo, encontram-se as coordenadas do ponto de intersec¢do dos arcos

formados pelo tracado dos raios R; e Rj:
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h/ly = m = 0,357 (3.4.37)
H/ly=1—h/l, = 0,643 (3.4.38)
Y=Y/Ykp = ¥/Rip = (h/1) |Fie + H/ Ly = 1,929 (3.4.39)

Pode-se também calcular o volume 4Vi,, correspondente a secdo entre o cilindro e a
garganta:

h —4..3
el ]}=2,83.10 m (3.4.40)

_ H
AVip = kale{[(ZFk +5%) l ] + [(372 +y+4)

3
Abatendo a parte referente a secdo acima citada, 0 comprimento da cdmara de combustéo

correspondente ao cilindro é:

I, = F—km = 0,147m (3.4.41)
Os valores encontrados correspondem a sec¢do da camara de combustdo referente a parte
convencional da camara. A secdo extra, utilizada para o controle de atitude, sera calculada
mais adiante, visto que ainda é necessario saber a regido do bocal de expansdo que possui 0
mesmo diametro de 100 mm da camara de combustéo. O valor é necessario pelo fato de ser
este o local até onde a cdmara ira se prolongar.

Na Figura 3.6 constam 0s esquemas que representam o posicionamento de cada parametro
calculado para a camara de combustdo, e alguns que serdo utilizados a seguir no calculo

dimensional do bocal de expanséo.
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Figura 3.6 Esquema representando os parametros de construcdo da camara de
combustdo e bocal de expanséo (representado pelas regibes pré-critica e pos-critica

respectivamente).

3.4.6. Construcao e dimensionamento do bocal de expansao

As equacles e 0s parametros necessarios para calcular e construir o perfil do bocal de
expansdo sdo deduzidos a partir da literatura sobre os efeitos do gradiente de presséo e de
velocidade no bocal de expansdo. Desta maneira determina-se 0 motivo pelo qual o bocal
de expansdo possui sua geometria caracteristica. Esses processos de grande complexidade
ndo serdo demonstrados, visto que o objetivo é apenas demonstrar a metodologia de
construcdo do bocal de expansdo, sem a necessidade de citar matematicamente suas

origens.

O célculo e a construgdo do perfil do bocal de expansdo sdo dependentes de trés

parametros iniciais segundo Vaciliev (1978):

e 0 angulo de abertura do bocal de expansdo no corte (24,);
e O diametro final, relativo ao corte do bocal de expansédo (D,);

e O coeficiente de expansao isoentrdpica (n).

Estes trés pardmetros foram utilizados em uma tabela do Anexo B contida na literatura
(Vaciliev 1978), onde o comprimento acumulativo e o seu referente &ngulo de entrada,
angulos que compdem o contorno caracteristico do bocal de expansdo, podem ser
calculados por interpolacdo. Sabe-se também, pela sua geometria caracteristica, que cada

comprimento ao longo do bocal de expansdo possui um angulo de abertura. Com auxilio de
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equacdes que parametrizam o angulo em altura com relagdo a x, 0 comprimento e altura
formam pontos no espaco cartesiano no modelo (x,y). A unido desses pontos encontrados

forma o perfil do bocal de expansao.

O parametro encontrado através do didmetro D,, € conhecido como D,, que consiste na
razéo entre o diametro de corte D, e o didmetro critico dy,. No caso do RPUPF essa razéo
pode ser determinada previamente, e experimentalmente o valor que melhor representa

essa razao é quando o didmetro de corte € 10 vezes o diametro critico.

Utilizando esta metodologia e os dados referentes ao propelente pastoso, o perfil do bocal
de expanséo pode ser projetado da seguinte forma e com auxilio da Tabela 3.4:

° D_a = 10;
o 25,=20°%
e n=1,204.

Tabela 3.4 Pardmetros encontrados atraves da interpolacéo de dados retirados da
Tabela 10.3 do livro para n = 1,20 (Vaciliev 1978)

D, =10

Da2

Bml

BmZ

Ea1

fa2

10,0190

0,6403

0,6575

22,7140

25,8450
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Figura 3.7 - Esquema de construcdo do bocal de expansao utilizando o angulo de

maximo desvio na entrada

Apdbs a obtencdo dos parametros, deve-se estimar o angulo de maximo desvio do vetor
velocidade pn, representado na figura 3.7, e a relacdo adimensional dos comprimentos
relativos a Tabela 3.4, tem-se que:

v = %+ (Ea - Eal)- (faz - fal) 3.4.42
Daz _Dal ( o )

Xag = Xq1

Aplicando os valores da tabela:

7140 . (107 88700).(258450 ~22,7140) _
Xa = 22 10,0190 — 8,8700 =

O angulo de méximo desvio é dado por:

 (Dy=Du).(Bry — fim
ﬁm=ﬁm1+( 5;)535; ) (3.4.43)

Novamente, aplicando os valores da tabela:

7 0.6403 (10 — 8,8700).(0,6575 — 0,6403)
Bm =0, 10,0190 — 8,8700

= 0,6572rad

Convertendo de radianos para graus:
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B = 37°40°

Para o angulo fn=37°40 e assumindo que o angulo de saida do bocal de expansao seja
igual a zero (26,=0, o angulo de saida é paralelo ao escoamento); pode-se assumir também
que y, = y,. Nesta situacdo y, é a coordenada adimensional cujo valor é a razao entre ya e

Da.E X, =X, , onde x, é a relacdo adimensional dos comprimentos (x2) e a(X1-X2),

retirado da Figura 3.7. Juntamente com a relacéo [x";—nfm — 1], deve-se estimar « e b:
-
—1+( ta : )/( Xa : )—04403
" y.—1 tanp,// \y,—1 tanpB,) (3.4.44)
_ tanf, —tanf,
b= g, (3.4.45)

Onde a e b sdo os coeficientes que definem os valores com base em S, Xo , Ya € 0 angulo
de saida fa.

Em seguida os parametros restantes séo calculados:

(ya - -fa tan ﬁa - 1)

Ya=1+ : = 5,248 (3.4.46)
X tan S,
St 1= @447

Partindo do primeiro ponto, correspondente a secdo critica do bocal de expansdo, 0s
valores Xg;, ¥p;, agi, bg; devem ser incrementados (i = 1, 2, 3...) para cada comprimento da
parte divergente do bocal de expansdo. Desse modo, para cada valor de comprimento x

havera uma altura y correspondente.

O procedimento se repete até a regido de corte do bocal de expansédo, que muitas vezes ¢
estimada em S, = 10° O contorno do bocal de expansdo se forma na medida em que se

ligam os pontos com coordenadas (X;,Ys:).

Essas coordenadas sdo obtidas a partir das equagdes seguintes:

Xpi = Xz; + (X1 — X20)- A (3.4.48)
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Vi = Yaa — (1 — agy) (X — Xp;) tan B; (3.4.49)

_ tan f3; X tan S, )

Tpi = 1/(1 T an B,, — tan 3; [ ya—1 1] (3.4.50)
tan S,, — tan f3;

b[gi = ap; tan ﬁm (3451)

(b

X1; = (Ja— DtaT,Bfl (3.4.52)

L
% = “ﬁi()_’A -1

Resolvendo estas equacdes a cada coordenada, optou-se pela diviséo do bocal de expansao
em 20 intervalos. Estes intervalos geram 20 pontos para a formacdo da geometria do bocal
de expansdo. Utilizando um programador matematico, a Tabela 3.5 com os valores foi

encontrada;

Tabela 3.5 Valores encontrados para o0s 20 pontos que compdem o perfil do bocal de

expansao
Xgi Ygi Xp-Xgi Vip-Ypi Bi
25.793226 10 0.361105 0.14 0.174533
22.344585 9.350086 0.312824 0.130901 0.198666
19.415697 8.724519 0.27182 0.122143 0.222798
16.905696 8.124694 0.23668 0.113746 0.246931
14737181 7.550785 0.206321 0.105711 0.271064
12.849946 7.002230 0.179899 0.098031 0.295196
11.196577 6.478041 0.156752 0.090693 0.319329
9.739319 5.976998 0.136350 0.083678 0.343462
8.447797 5497771 0.118269 0.076969 0.367594
7.297351 5.038998 0.102163 0.070546 0.391727
6.267783 4.599334 0.087749 0.064391 0.415860
5.342425 4177477 0.074794 0.058485 0.439992
4507417 3.772185 0.063104 0.052811 0.464125
3.751161 3.382286 0.052516 0.047352 0.488258
3.063886 3.006682 0.042894 0.042094 0.512390
2.437315 2.644344 0.034122 0.037021 0.536523
1.864401 2.294315 0.026102 0.032120 0.560656
1.339109 1.955702 0.018748 0.027380 0.584788
0.856248 1.627679 0.011987 0.022788 0.608921
0.411335 1.309474 0.005759 0.018333 0.633054
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| 0,000480 | 1.000370 | 0.000007 | 0.014005 | 0657186 |

Onde a terceira e quarta colunas correspondem as medidas da distancia do ponto a se¢éo
critica e ao raio equivalente ao ponto respectivamente.

35. SISTEMA DE CONTROLE DE ATITUDE UTILIZANDO GAS

O sistema de controle de atitude esta intimamente ligado a cAmara de combustao e ao bocal
de expansdo, sendo parte integrante da cadmara de combustdo e estabelecendo uma
comunicagdo com o bocal de expansdo. O Bocal € o componente para onde o sistema ira
enviar parte dos gases da combustdo visando gerar um desvio no fluxo de gas e

movimentar o foguete nos eixos auxiliares.

Boa parte da metodologia deste sistema ja foi descrita anteriormente, pois o fluido de
trabalho € o gas proveniente da queima do propelente na camara de combustdo. Por esse
motivo, a parte restante da metodologia € uma breve descri¢do e apenas ira acrescentar o

que ndo foi citado nos topicos anteriores.

Por se tratar de sistema inovador, algumas consideracdes terdo de ser apenas afirmadas
sem a possibilidade de comprovacdo matematica ou estequiométrica, no que diz respeito a
influéncia do propelente e as dimensdes deste sistema. Tal justificativa se deve ao fato de
este tipo de sistema ainda estar sob avaliacdo de patenteamento, e devido ao sigilo exigido

pelos criadores do sistema na Universidade de Dnepropetrovsk na Ucréania.

De maneira simplificada, a metodologia de célculo necessaria para o sistema consiste
apenas em determinar o comprimento da extensdo da camara de combust&o até o ponto de
comunicagdo com o bocal de expansdo. A partir deste ponto, calcular o novo volume da
camara de combustdo ap0ds a extensdo, sem prejudicar a estequiometria da queima. Além
disso, deve-se calcular também a forca que deve ser realizada pelos atuadores que
executardo a abertura e fechamento do canal de comunicacgéo entre a cAmara e a saida do

bocal de expansao.

Primeiramente, deve-se considerar que o comprimento da extensdo da cadmara serd o

necessario para tocar o bocal de expansdo na regido onde a mesma possua 0 mesmo
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diametro da camara. Esta consideragdo possibilita que a camara mantenha a forma

cilindrica externamente.

Outra considera¢do imposta a essa dimensdo, € que o comprimento total da cdmara de
combustdo, incluindo esta extensdo, deve ser de 2 a 3 vezes o diametro da cAmara. Isto
possibilita que ndo haja uma perda nem diminuicdo da estequiometria da queima, fato que
foi comprovado ostensivamente de maneira experimental nos laboratérios da Universidade
de Dnepropetrovsk. Portanto esta passou a ser uma consideragdo empirica para o célculo

deste sistema inovador.

Para se encontrar o comprimento da extensdo, basta localizar na Tabela 3.5, o0 ponto que
forma o perfil do bocal que possua a sua coordenada em y com valor correspondente ao

raio da camara de combustdo. Em resumo, encontrar o ponto mais préximo de 50 mm:

f'gi }_’ﬁi xkp-fﬁi ykp-yﬁi ,Bi

4507417 3.772185 0.063104 0.052811 0.464125

Nota-se que 0 ponto acima é 0 que mais se aproxima do raio da cdmara de combustdo. Para
se determinar o comprimento da extensdo basta obter o valor da coordenada em x do

mesmo ponto, determinando assim que o comprimento € de aproximadamente 63 mm.

O volume da regido de extensdo pode ser facilmente calculado através da simplificacdo
geométrica de um cilindro de altura 63 mm e de raio 50 mm, que é o raio da caAmara. Deste
valor, deve-se subtrair um cone de altura também 63 mm e raio 50 mm, que corresponde a

regido do bocal de expansdo que esta sendo envolvida pela extensao.
O célculo pode ser representado por:

7T'Rk2 'hex

Vexzn'sz'hex_ 3

(3.5.1)

Onde Ry corresponde ao raio da camara de combustdo, e he corresponde a altura da regido

de extensdo. Como resultado tem-se que:

V., =3,3x 1074 m3
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Segundo a metodologia empirica utilizada na Universidade de Dnepropetrovsk, o
comprimento total da camara incluindo sua extensdo deve estar compreendido entre 2 a 3
vezes 0 didmetro da camara de combustdo. Por possuir diametro de 100 mm, o valor da

extensdo tem de estar compreendido entre 200 mm e 300 mm.

Considerando o comprimento | calculado anteriormente, com o valor de 183 mm, e a
medida hey , que é de 63 mm, o comprimento total da cAmara sera de 246 mm. O valor est4
dentro do intervalo sugerido como ideal e, portanto, o valor encontrado para a extenséo

estd dentro dos parametros de projeto.

Outro fator a ser considerado é o novo volume total da cdmara de combustdo, que pode ser

calculado da seguinte forma:
Vina = Vi + Vox = 1,78 x 1073 m3 (35.2)

Nota-se que o volume final sofre um acréscimo de 20% sobre o volume calculado
anteriormente. No entanto, por este aumento ser decorrente da correlagdo entre o tamanho

da camara e seu raio, a eficiéncia estequiométrica da queima nédo sofre alteracdes.

Por fim, o calculo da forca necessaria para que os atuadores mantenham e controlem a
abertura e fechamento dos canais que ligam a cdmara ao bocal de expansdo é o mais
simples possivel. Isso se deve ao fato de que a forca necessaria dependera apenas da area
circular do canal e a diferenca de pressdo entre os dois ambientes, utilizando ainda um

coeficiente de seguranca para possiveis anomalias de pressao.

Fatuador = (pk - pa) " Acanai (353)

Onde py € a pressao na camara de combustéo, p, € a pressdo de saida dos gases no bocal de
expansdo, considerando que o gas foi praticamente expandido por completo. Acanal € a area

circular do canal que possui raio de 10 mm.

Sendo assim, cada um dos 4 atuadores, que deverao trabalhar puxando a haste que ficara

normalmente fechada, vedando a passagem do canal, exercerdo uma forca de:

Fatuador = (40 X 10° — 0,02 X 10%) - 3,14 X 10™* = 1255 N
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Canais de passagem dos
gases da combustdo

Figura 3.8 Sistema de controle de atitude. Canais de comunicacao entre camara de

combustdo e bocal de expansao

Os atuadores deverdo trabalhar puxando a haste e ndo empurrando pelo fato de estarem
localizados externamente a cdmara e trabalharem contra a pressdo maior, que se localiza
dentro da camara. Esta configuracao evita a passagem dos gases da combust&o para o bocal
de expansdo sem o acionamento do atuador. Na Figura 3.8 a regido de extensdo aparece em

vermelho, juntamente com a regido da cdmara de combustdo convencional.

3.6. SISTEMA DE PRESSURIZACAO

O sistema de pressurizacdo possui metodologia de céalculo simples. No entanto, algumas
consideracOes devem ser levadas em conta a respeito das caracteristicas do gas de

pressurizacao e do hidreto que sera utilizado para aquecer o gas até sua temperatura ideal.

O hidreto de aluminio a ser utilizado esta na forma de particulas de 50 a 150 micrdémetros
aproximadamente. Estas dimensdes facilitam a sua distribuicdo pelos cilindros que o

armazenarao, local pelo qual o gés de pressurizacdo ird passar para trocar calor.

Estudos previamente realizados na Ucrania comprovaram que é necessario 1 kg de hidreto
de aluminio, AlH3, para fornecer a energia necessaria para o aquecimento de 0,099 kg de
gas H, até a temperatura de 150 °C. Essa temperatura é definida como a necessaria para

que 0 gas exerca seu trabalho de pressurizagéo.
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Assumindo que o sistema de pressurizacdo para 0 motor deste trabalho atuara sobre a
abertura situada no topo do tanque de propelente, impulsionando o diafragma, o primeiro

parametro a ser considerado é o volume de propelente que serd impulsionado.

Previamente calculado, o volume de propelente encontrado foi de 38 dms, que sera

utilizado no célculo final do volume de AlH3 necessario para o sistema.
O volume de gas H, utilizado no sistema ¢é dado por:

Vi, = e (3.6.1)

Onde qy,€ a razéo entre a massa necessaria de H, para 1 kg de AlHz, Ry, € a constante dos

gases de Hy, no valor de 415 atm.dm3/K, T, é a temperatura de pressurizacéo do gas, em

°C, e P; é a pressdo do tanque de propelente em atm, no valor de 65 atm.

O valor encontrado para o volume de H; foi de aproximadamente 26 dm3. Nota-se que este
valor ndao depende da quantidade de propelente que sera utilizado e apenas da pressdo do
tanque de armazenamento, sendo mais vantajosa quanto maior for o tamanho do motor e a

quantidade de propelente utilizada.

Nota-se também que este volume sé serd atingido apds o aquecimento do gas de
pressurizacdo. Sendo assim, a temperatura ambiente, 0 g&s ocupara um espaco infimo,
podendo ficar armazenado nos dutos que ligardo o sistema de pressurizacdo ao topo do

tanque de armazenamento.

Apdbs a determinacdo do volume de H,, é necessario calcular a massa de AlH3; para
completar o sistema de pressurizacdo. A relacdo para obter este valor € muito simples, e

depende diretamente do volume de propelente armazenado.

Vi
mAlH - = 1,46 kg
27V, (3.6.2)
Essa relacdo, apesar de adimensional, é considerada um valor em kg, devido as correlacfes
experimentais e empiricas desenvolvidas pelo laboratério da Universidade de
Dnepropetrovsk. Estas correlacGes justificam que a propor¢do entre o volume de
propelente e o de gés de pressurizacdo corresponde a massa de hidreto necessaria para

fornecer o calor que alimenta o sistema.

78



Considerando a densidade do AlH3 sendo 1200 kg/m3, o volume de hidreto utilizado sera
de:
MyiH,

Va, = =12dm? (3.6.3)

PaiHg

Em seguida, deve-se calcular a quantidade de cilindros necessarios para acomodar todo o
hidreto em seu interior. H4, portanto a necessidade de se estimar as dimensdes do cilindro,
de modo que sua colocagédo junto ao motor seja feita ao redor da cdmara de combustéo.

Por ja serem conhecidas as dimensdes da camara, foram estipuladas para os cilindros as
dimensdes de 20 mm de raio e 200 mm de comprimento. Isto mantém a simplicidade do
sistema sem a necessidade de adaptacGes ou suportes especiais para a colocacdo dos

cilindros junto a camara de combustao.

O volume interno de cada cilindro sera de:

Ve =m-(0,022)-0,2 = 2,51 x 10~* m3

Sendo assim, 0 nimero de cilindros necessarios para comportar todo o hidreto de aluminio

sera de:

. =477 = (3.6.4)

O peso relativo a cada cilindro pode ser considerado desprezivel para o sistema, pois
apesar do material que o compde ser o titénio, a espessura do cilindro variade 1 a 1,5 mm,
fazendo com que a massa total dos 5 cilindros n&o atinja 100 g.

O peso total do sistema, considerando os dutos que ligardo o gas ao tanque, os cilindros e o
sistema de aquecimento do hidreto ndo excede 4 a 5 kg. Sendo assim, corresponde a menos

de 1% da massa de todo o sistema propulsivo.
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4 - CONCLUSOES E SUGESTOES

Apo0s a descricdo mais detalhada do motor foguete a propelente pastoso RPUPF, pbde-se
observar que seus componentes sdo simples e de fabricacdo ndo muito complexa. Por esse
motivo, podem ser facilmente desenvolvidos no Brasil e utilizados como uma alternativa
mais econdmica em: estagios superiores, satélites, mddulos espaciais, modulos de
exploragdo em outros planetas e na Lua, ou até mesmo como motores auxiliares de

manobra para 0s primeiros estagios.

O monopropelente € um composto extremamente novo, com composicao estequiométrica
ainda em segredo, devido ao processo de patente. No entanto o mesmo apresenta
caracteristicas quimicas, fisicas e de desempenho, tdo boas quanto os propelentes liquidos
e solidos. Sua aplicagdo em motores com grande impulso especifico e variacdo de empuxo
apresenta ainda vantagens com relacdo aos dois outros tipos de motor, as quais foram

citadas no decorrer deste trabalho.

A tecnologia de utilizacdo do diafragma como auxiliar no sistema de pressurizacdo é
considerada uma opcdo segura e eficaz. Ela evita o contato entre propelente e gas de
pressurizacdo, e durante seu trabalho com o propelente, aproveita suas caracteristicas nao

Newtonianas.

Os materiais utilizados nos componentes sdo tecnologicamente bastante avancgados,
visando sempre 0 menor peso possivel para cada sistema, e ainda mantendo a viabilidade

econbmica.

O sistema de injecdo utilizando a placa extrusora pode ser considerado uma grande
inovacdo, pois é um sistema muito simples em sua construgdo e dimensionamento. Além
disso, ele utiliza as caracteristicas da viscosidade do propelente para executar uma

combustdo ideal e a injecdo na propor¢do adequada.

Ainda no sistema de extrusdo, a valvula em formato de tronco de cone, utilizada para
regular o empuxo e variar 0 mesmo conforme a necessidade, evita a utilizacdo de sistemas
onde a pressurizagdo deveria ser varidvel. Seu uso evita sistemas mais complexos que

aumentariam drasticamente a massa do sistema propulsivo.

A metodologia de construgdo da cdmara de combustdo e do bocal de expanséo é, de fato,

muito semelhante ao método desenvolvido para motores a propelentes liquidos e sélidos.
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No entanto, no que diz respeito aos materiais utilizados, o0 motor RPUPF possui a grande
vantagem de ndo utilizar metais em grande parte dos componentes, utilizando fibras e
polimeros de grande resisténcia ao calor e a tensdo e com densidade muito menor que 0s

materiais utilizados nos motores convencionais.

O sistema de controle de atitude pode ser considerado a forma mais simplificada de
controlar um foguete sem utilizar muito volume. Este é o fator primordial em sistemas
propulsivos de estagios superiores. Isso se da pelo fato de que a extensdo da camara de
combustdo e as valvulas de abertura e fechamento do canal de comunicacgéo entre camara e
bocal de expansdo praticamente é incorporado ao corpo do motor. Sendo assim, ndo ha a
necessidade de grandes controles automatizados, geralmente utilizados em sistemas que
utilizam aletas e foguetes auxiliares, além da vantagem de poder ser utilizado tanto em

ambiente atmosférico quanto no vacuo.

Por fim, o sistema de pressurizacdo também é inovador e possui uma massa total muito
inferior a qualquer sistema utilizado nos dias de hoje, sendo muito menos complexo e
realizando seu propésito com a mesma eficacia de qualquer outro sistema. O sistema
também é economicamente mais viével, tanto pelo valor do géas utilizado quanto pelo valor
do hidreto, que é uma forma estavel encontrada na natureza, necessitando apenas do

tratamento de transformacao do material em microparticulas.

Concluindo, o motor foguete pastoso RPUPF pode ser de grande ajuda no
desenvolvimento do Programa Espacial Brasileiro, por apresentar simplicidade em seu
sistema. Essa simplicidade significa um menor custo e tempo de producdo, além de ter
vasta aplicacdo no dmbito espacial, podendo ser utilizado para inimeras missdes diferentes

com propasitos cientificos, econdmicos, dentre outros.
Como sugestédo para a continuidade deste trabalho, o autor sugere:

o No dmbito da Engenharia de Materiais, pesquisa mais aprofundada sobre os
materiais utilizados nos componentes de grande troca de calor ou que sofrem
pressdes elevadas como: os tanques de propelente, a camara de combustdo e as
valvulas de abertura e fechamento para o controle de atitude;

o No ambito da Quimica, um estudo meticuloso sobre o comportamento e 0s
produtos da combustdo do monopropelente em questdo, podendo ser facilmente
realizado apds o processo de patenteamento;
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o No ambito da Engenharia Aeroespacial, a determinacdo de missdes
possiveis de serem executadas pelo motor a propelente pastoso. Além disso, 0
projeto de estruturas em satélites que aproveitem seu espaco interno para a insercao
do motor pastoso, sem prejudicar o volume do mesmo e apenas acrescentando a

massa do satélite de maneira ndo muito significativa.
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PaccmaTpuBaloTcs pe3ysbTaThl PacYéTHO-NPOEKTHOI MPOPadoTKH PAKeTHOTo ABHraTelisl MacTo00pa3HOro
TonsuBa (PAIIT) nna xocmuyeckoro annapara (KA) taroii 400 H ¢ BO3M0OKHOCTBIO NSITHKPATHOIO 3aIlyCKa U
0osiee TecITHKPATHOro YpoBHs ApoccenupoBanuss Tard. Ha PAIT naanupyercsi odecnmeduTb NYCTOTHBIM
yaeabHblii umnyiabe Taru 2700...3000 m/c. IIpu 3ToM TeMmepaTypa NPOAYKTOB CrOpaHUsl MACTOOOPa3HOrO
TOIJIMBA B KaMmepe IBUratejsi oxkuaaercsi He 0oJiee 2500 K. MakcumanbHoe Bpems Ikcmiayarauuu PAIT B
KocMoce, BKJI04Yas 450 ¢ ero orueBoii padoTbl, cocTaBUT NpudausureabHo 3000 c. IIpuBeaeHHble MeTOAUKA U
pe3yJbTaThl IPOPAGOTKH MOTYT OBITH HCHOJb30BaHbI NP NpoekTHpPoBaHuHu pasandnbix P/IIT, koropbie MoryT
HAliTH IIMPOKOe NIPHMeHeHne sl MHoroueneBsbix KA.

KiroueBble  cioBa:  pakeTHBI  JBHTarelb [acTOOOpa3sHOTO  TOIUIMBA,  JPOCCENUPOBAaHHME  THTH,
HEHBIOTOHOBCKAs JKHJKOCTh, BBITECHHUTEIbHAs CHCTEMa MOoAaud, AuadparMeHHbIH TOIUMBHEIA Oak, (uibepHBINH OIOK,
Kamepa CropaHusi, COILIO, yIpaBJIeHUE BEKTOPOM TSITH.

PosrasigaloTbest  pe3yJbTaTH  PO3PaXYHKOBO-NPOEKTHOrO0  ONPALIOBAHHS  PAKeTHOI0  JBUIYHa
nacronogionoro magusa (PAIII) ans kocmiunoro amaparta (KA) taroio 400 H 3 MoKIUBICTIO I’SITHKPATHOIO
3amycKy Ta Oinbml HiXK JecsiTUKpaTHOro PpiBHA ApoceaoBaHHs Taru. Ha P/ nmuanyerbesi 3a0e3meyuTH
nycToTHuii nurTomuii iMmyasc TaArm 2700...3000 m/c. IIpu unbomMy Temmeparypa NPOAYKTIB 3rOpsiHHS
MACTONMOAIOHOr0 MajuBa B KaMepi ABUIyHa o4ikyeTbest He Oinbuie 2500 K. MakcumanbHuii yac ekcniyaranii
PIIIIT B kocmoci, BKJIIOYHO 3 450 ¢ iioro BorueBoi poooru, ckiaaae npudausno 3000 c. HaBeneni meroguka ta
pe3y1bTaTH ONPALIOBAHHS MOKYTh OyTH BUKOPHCTaHI npu npoexkTtyBaHHi pisHux PJIIIIL, saxki MoXyThb 3HaiiTH
IIHPOKe 3aCTOCYBaHHA /s 6aratouisiboBux KA.

KirodoBi croBa: pakeTHHI IBUTYH MACTOMOAIOHOTO TMAllMBa, IPOCETIOBAHHS TATH, HEHBIOTOHIBCHKA piIUHA,
BUTHCHA CHCTeMa Tojadvi, miadparMoBuii manuBHUIA Oak, (imbepHHil OJOK, Kamepa 3TOPSHHS, COIUIO, YIIPaBIiHHS
BEKTOPOM THTH.

Results of calculation-design working out of a rocket propulsion using paste-like fuel (RPUPF) for a space
vehicle (SV) with thrust of 400 N with possibility of five-fold ignition and more than ten-fold throttling level of
thrust are considered. At the RPUPF the vacuum specific thrust impulse of 2700...3000 m/s will be provided. At
the same time the temperature of paste-like fuel combustion products in the propulsion chamber is expected to be
a little bit more than 2500 K. The maximal operation time of RPUPF in space will make about 3000 s including
450 s of its fire work. Adduced methods and working out results can be used in designing different RPUPF’s that
can find wide application for multipurpose SV’s.

Key words: rocket propulsion using paste-like fuel, thrust throttling, non-Newtonian liquid, expelling feed
system, membrane fuel tank, draw-plate unit, combustion chamber, nozzle, thrust vector control.

Brenenne

Ha mporskeHMn Bcero pa3BUTHS PAKETHO-KOCMUYECKOM TEXHUKHU IOCTOSHHOE
BHHUMAaHUE YJENAJI0Ch PAKETHOMY JIBUTATEIECTPOEHUIO, KOTOPOE U CEMUac SIBISAETCS OAHUM
U3 TPUOPUTETHBIX HANpaBICHHN COBpeMEHHOW KOCMOHABTHKU. CerojiHs MOBBIIIAIOTCS
TpeOOBaHUs K MaplIeBbIM pakeTHbIM auratensMm (P/[) kocMuueckux pasroHHBIX OJIOKOB
(KPB) u PJI cucrem ympasnenus KA B yacTu riyGoKoro u onepaTUBHOTO PETyIUPOBaHUS
TATOBBIMH M PACXOJHBIMU XapaKTEPUCTUKAMH, MHOTOKPAaTHOCTH 3allyCKa, YIPOIICHMS
KOHCTPYKLMH,  IOBBIIEHUS  HAaAE&KHOCTH,  DKOHOMHUYHOCTH M YJIyYIICHHA
OKCIUTYyaTallMOHHBIX CBOMCTB. /J[msi Takux 3amad Kak ONEpPAaTUBHOE pPETYJINPOBAHHE
TATOBBIX, PACXOQHBIX XapaKTEPUCTUK M MHOTOKPAaTHOCTH 3amycka P/, B HacTosmiee BpeMs
OPUMEHSIOTCS  APOCCENIMpyeMble KHUIKOCTHble pakeTHble nBurarenu (JDKPJ), xax
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MPaBWJIO, CO CTYNEHYAThIM PEryJMPOBAHHEM YyKa3aHHBIX XapakTepuctuk. Pa3pabotka,
IPOM3BOJICTBO U CTEH/OBAsi OTPA0OTKAa KOTOPBIX MPEACTABISIET CIOKHYIO TEXHUYECKYIO
3aJauy M COIMPOBOXKIAETCS MHOXKECTBOM IMpoOjeM (HHU3KOYACTOTHbIE KoJeOaHUs MpH
TOPEHUH, CIOKHOCTb OXJIAKACHMS KaMepbl M COIUla JBUIaTelsl Ha pPEexuMe
npoccenupoBanuss U apyrue). K tomy ke coBpemennsie JIJKPJ[ oObIMHO HCTHONB3YIOT
BBICOKOKMIISIIIME W TOKCUYHBIE  IITaTHbIE  KOMIIOHEHTHl  PAaKETHOTO  TOIUIMBA
(4eTBIPEXOKUCH a30Ta U HECUMMETPHYHBIH AUMETHITHaApa3uH) [9].

B Vkpaune u 3a pyOexxoMm B IOCIIEJHEE BpEMSI MHTEPEC HCCIIEI0BATENEH IPUBIIEKAET
OpUTHHAJIBHBIM CHOCO0 MOJy4YeHHs IJIaBHOTO M IIyOoKoro perymupoBaHus Tsaru PJl,
KOTOpBIN KauecTBEHHO oTiinyaeTcs ot TakoBoro B JIUKP/I. On 3akimouaercs B mepexoe Ha
UCIIOJIb30BaHUE B KaueCTBE KOMIIOHEHTOB TOIUIMBA IacTOOOPA3HBIX JIMOO resneodpa3HbIX
KUAKOCTEH, KOTOPBIE SIBJISIOTCS HEHbIOTOHOBCKUMH KHUAKOCTAMU. M3-3a nX 3HAUUTENBHO
OonblIel  BSI3KOCTU MO CPaBHEHUIO C OOBIYHBIMU HBIOTOHOBCKHUMH JKUAKOCTSIMH HX
pacxoAHble XapaKTEPUCTUKU MOJUUHSIOTCS JPYTMM 3aBUCHMOCTSIM, OTJIWYHBIM OT
AQHAJIOTUYHBIX XapaKTEPHCTHK INTAaTHBIX KOMIOHEHTOB coBpemeHHbix JIDKPJI [1, 6, 7, 10-
15, 21, 24-27].

Pakernble gBurarenu nactooOpa3HOro TOIUIMBA HWMEIOT MPEUMYIIeCTBa  OT
TBEPAOTOILIMBHBIX P/[ - mpocToTa, TEXHOJIOTUYHOCTh, YHUTAPHOCTH ToIMBa u ot JIVKP/{
— MHOTOKPAaTHOCTh 3aIlyCKa, PEryJIUpOBAHHE TSTHU. B03MOXXHOCTH  TITyOOKOTO
oneparuBHoro napoccenupoBanus Tsaru 'y PIIIT cocraBmser or 10 mo 80 kpar, yto
npeocxoguT 3tor mnapamerp 'y JUOKPJI. Ilpumenenume PHIIT ¢ BO3MOXHOCTBIO
MHOTOKPAaTHOIO 3allyCka B KaueCTBE HCIIOJIHUTEIbHBIX OPraHOB CHCTEMBI YIIPaBJICHUS
IpU peUIeHUH PALia 33]a4 MO3BOJISET YMEHbIIUTh rabapuTHO-MACCOBBIE XapaKTEPUCTHKU
KPB wim KA, a Takke Mo3BOJIMT YBEIIMYUTH TOYHOCTH BhIBeieHUsT KA Ha opoOuty [6, 7, 10-
15, 21].

ITocTanoBKa 3axa4M M e padoThI

3amadeil HCCIEIOBaHMM, M3J0KCHHBIX B HACTOSIIEH CTaThe, SBIACTCS
NpOEeKTHas MpOopabdOTKa paKeTHOro JABMraress mactooOpasHoro torumBa Taroid 400 H ¢
BO3MOXXHOCTBIO ~ MATUKPATHOTO  3amycka M 0Oojee  JAECATUKPAaTHOTO  YPOBHS
npoccenupoBanus Taru. Ha PIIIT muanupyercs oOecneunTh MYCTOTHBIA YIEIbHBIH
umnyiasc Taru  2700...3000 wm/c. Ilpu »sToM Temmeparypa HpPOAYKTOB CrOpaHHs
nacTooOpa3HOro TOIUIMBA B Kamepe JBUrareis oxwujgaercs  He Oomee 2500 K.
MakcumanbsHoe Bpemst skciuryatanuu P/IIIT B xocmoce, Bkitouast 450 ¢ ero orHeBoit
paboTsl, coctaBuT npudmzurensao 3000 c.

Kondurypauus Bceil ABUraTeIbHON YCTaHOBKU JIOJDKHA OBITH TaKOBa, YTO OHA
MMeNa BO3MOXKHOCTh OPHEHTHUPOBATHCS B MPOCTPAHCTBE U MOIJIa IIUPOKO MPUMEHSTHCS
JUISI MHOTOLIEJIEBBIX KOCMUYECKHUX aIlapaToB.

MeTtoabl uccae10BaHUs.

Du3NYecKO-XUMHYECKHE XaPAKTEPUCTUKH BHIOPAHHBIX TOMJIMBHBIX pelenTyp

[Tactoobpasnupie TormBa (IIT) 3aHMMaeT NPOMEKYTOUHOE TMOJIOKEHHE MEXKIY
KUIKAMHA U TBEPIABIMH PAKETHBIMU TOIUTMBAMHU. B nmTeparype oHU (UTYypUPYIOT TOJ
HA3BaHMEM TeNeOO0pa3HBIX, 3arym€HHBIX, >KEIATUHU3UPOBAHHBIX,  CHPOMOOOPA3HBIX,
MJIACTUYHBIX, HEOTBEPKIAEHHBIX, CYCIIEH3WOHHBIX, TacTooO0pa3ubix u T.4. [17]. IIT — ato
HEOTBEP)KIEHHBIE TE€TEPOr€HHBbIE CHUCTEMBI, COCTOSIIUME U3 BBICOKOMOJIEKYJISIPHOTO
CBSI3YIOIIETO, TUTaCTH(UKATOPA U TBEPABIX TUCTIEPCHBIX YacTUIl. OHU HE TEKYT B OOBIYHBIX
YCIOBUSX, HO TOJ BO3JIEHCTBUMEM BHEIIHEH Harpy3ku (mpu nepenazne nasiaeHusi) IIT
CTAHOBSATCA TEKYYWMH, a TIPU CHSATHUU TIOCJIEIHEH OHU BHOBb INMPHOOPETAIOT HMCXOIHOC
cocrosiaue. [IT OTHOCHUTCS K HEHBIOTOHOBCKUM KHJIKOCTSIM, KOTOpPBIE O00JaTal0T MallbIM
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IpeeNbHbIM HaNpsSKEHUEM CIIBUTA, HO KaK *KMJKOCTH NMPUHUMAIOT (GOpMY TOrO COCYAa,
rae onn Haxonsatcs. IIT mpexacraBissror co0o0il yHUTapHbIE MOHOTOILIMBA, COJCPKAIIUE B
olHOM o00BbéMe (0ake) OAHOBPEMEHHO M TOpIOYME, M OKUCIUTEIbHbIE 3JIEMEHTHI.
CpaBHHTENBHO BBICOKAsl BA3KOCTh, CIOCOOHOCThH NMPOJABIMBATHCS MO KaHAIaM CIIOKHOU
dopmbl, cenumeHTanuoHHas ycroWuuBocTh IIT mpm Hammuum  TBepABIX JUCIIEPCHBIX
4acTUL], BO3MOXHOCTb JIETKO BapbUpPOBAaTh KOMIIOHEHTHBIM COCTAaBOM TOIUIMBHBIX
KOMIIO3ULIMI MO3BOIsET 0osiee MPOCTBIMU CIOCO0aMM pellaTh BONPOCH! O MOBBIIIEHUIO
CKOPOCTH TOPEHHUSI, yACIbHOTO uMnyibcea, otHoctu [T [4-7, 8, 16-22, 28-30].

IIpoBoxst  neTanbHBIM  aHAIW3  HPOBEIEHHBIX  paHEE  AHAIMTUYECKUX U
IKCIIEPUMEHTANBHBIX padort [3, 4, 5, 8, 16, 18-22, 28-30] mo pa3pabotke peuentyp IIT,
UCCIICIOBAaHUIO MX TEIUIO(PU3MUECKUX, PEOJOTMYECKUX M HKCIUTyaTallMOHHBIX CBOMCTB,
yuntheiBas ~ npoekTHble mnapamerpel PJITII, wm3nokeHHble B 1endX padOThl, HaMU
IpeUIoKeHa cieyrolas nacrooopastas TomimBHas komno3unus (Tabm.1).

Tabmumna 1 - KoMnoHeHTHBIN cOCTaB MacTOOOPa3HON TOIIMBHONH KOMITO3UIIUH

X IT1
Komnonent IIT 1MITIeCKa ODyHKIMA KOMIIOHEHTa POLEHTHOC
bopmyna cozxepxanue, %
[Honumetunmerakpun TTomumep-3aryctutens (roproyee
CsHgO 4.8
ar (TIMMA) (CsHgO2)n cBA3yIOIIEe)
H
II:I:E :j:;?gl({;?; g CygHasN MTACTHOUKATOP KHUIKOCTH 6....10
JloTHICHT MK O A C4HgN,O4 WIACTU(HUKATOP KHUIKOCTH (OKUCITUTEINb) 8...12
HHUTpAT
LMKIOTpUMETHUIICHTD
HHATPOAMHUH (CH,)3 N3 (NOy)3 OKHCITUTEIh 9...11
(TrexkcoreH)
Tunpun amomMuHMS Al Hj roprouee 14...18
[lepxnopat aMMOHUS NH,CIO, OKHCJIUTEIb 48...52

[IpoBeneHHbIE HCCIETOBAaHUS U TEPMOAMHAMMUYECKHE pacu€Thl yKa3aHHOW B Tabm. 1
nacTooO0pa3HOM TOIUIMBHOM KOMITO3UIIUH MTO3BOJIMIIN TMOJTYYUTh OCHOBHBIE TEXHUYECKUE
napamMeTpsl U XapaKTEPUCTHKH 3TOW KOMIO3HUIWHU. Hike MpuBeIeHB HEKOTOPHIE U3 HUX:
Teriora obpazoBanus - 1838 kJDx/kr; xucrmopoiHslii Oamanc - 47,2%; MonekynspHas
Macca MpoJyKTOB cropanus - 46,72 T/MoJb; TeMIIepaTypa ra3a B kamepe cropanus - 2977
K; Temmeparypa rasa Ha BbIXoje U3 comuia - 838 K; mokazarens uzosHTpomnsl - 1,204;
MYCTOTHBIA YAeNbHbIM uMinynsc - 3270 m/c (IpU COOTHOILIEHUHM JAaBICHUH B Kamepe
CrOpaHus U Ha Cpe3e coIlia (40/0,02)x10° ITa); yIeIbHBIA UMIYJIbC Ha 3emie - 2580 m/c
(mpu cooTBeTcTBYIOLEM cOOTHOUIeHUH (40/ 1)x105 [Ta); yncno Maxa - 2,85; miIOTHOCTH
ToruBa 1660 Kr/mM3; ckopocTh ropenus - 8,8 mMm/c (mpu gaBieHnn B kamepe 40x10° ITa);
KOO PUIMENT TUHAMUYECKON Ba3kocTH - 6850 Ilyas (mpu temneparype 10...25°C).

Kondurypauus PAIIT n ero koMnoHeHTOB

IIpennoxennass komnoHoBouHast cxema PJIIIT BKIrO4aeT: BBITECHUTEIBHYIO
cucremy nonauu [T, nuadparMeHHBIN TOIUTMBHBIN 0aK, peryaIupyeMblid PuibepHbBIN OJI0K,
Kamepy cropanusi, cucreMy BocruiameHenus 1T, peakTuBHOE COIIO, ra30MHAMUYECKYIO
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CUCTeMy yIpaBieHus BeKTopoM Taru (Puc.1). PaccMoTpuM KpaTKo OCHOBHBIE CUCTEMBI U
KOMITOHEHTHI.

DAGHELL AAS KDEMASHUS Anacparma
CUCTEMbI HOAAYBO

Bak

P UALESPHbIFA BAOK

cucteme ynpaeseH1a

Kamepda CropdaHima

TONAKMBO

Puc. 1. KomnonoBo4Hasi cxema PAKETHOI'0O ABUTraTeJ sl HaCT006p33HOI‘O TOILVIMBA

Cuctema HajgayBa Oaka C TOIUIMBOM HMMEET Ba)KHOE 3HAYEHHUE JUIS HPAaBUIbHOMN
pabots! nBurarens u nogayu 1T B kamepy cropanus (KC), yuutsiBas, 4to mactooOpasHast
TOIUIMBHAs  KOMIIO3ULUS HMMEET JOCTAaTOYHO BBICOKYIO BS3KOCTb, a PETYJIHNPYEMBII
(bubepHbIii 010K MPEACTaBIsAET ONpeAesIEHHOE THAPAaBINYECKOE COMPOTUBIEHNE HA MTyTH
IIT B kamepy cropanus. B mpemnoxenHoii komnoHoBouHoO# cxeme PIIIT nasnenue nis
BBITECHEHUsl TOIUIMBA HE PEryJIUPYETCs M MOJAEpPKHUBAcTCAd IOCTOSAHHBIM. Cucrema
Haj/yBa 0aka MOXET HCIOJb30BaTh KaK XOJIOJHBIM, Tak W rapsumil ra3 (swa Puc. 1
BBITCCHUTEJIbHAS CHCTEMA He Mmokaszana) [6, 12-15].

JnadgparmMeHHbIN TOIUIMBHBIN 0ak chepuueckoil (GopMbl IpeIHa3HAYeH AJIs XpaHEHUs
u nogauu IIT B KC. OH cocTOMT U3 OpraHomIacTUKOBOM oOeuaiiku (Kopmyca) U JBYX
Pa3bEMHO-COEIMHUTENBHBIX  (UIaHLIEB (HUKHETO M BEPXHEro) /sl 3alpaBKHU TOIUIMBA,
kpemieHnst KC ¢ ¢puinbepHbIM 6J0KOM M cUCTEMBI HaJayBa Oaka. Kommo3uimoHHbIN Oak
HamaTbiBaeTcss u3 HuTed Tuna CBM (keBnap-49), mponuTaHHBIX SMOKCHUAHON CMOJIOH,
HanpuMmep, mapku O/[-20. Vka3aHHbI MaTepuan YCTOWYMB K BBICOKHUM JABJICHHUSM B
IIMPOKOM Juana3oHe temreparyp. @OnaHipl, Hampumep, U3 THUTaHA IOCPEICTBOM
3aKJIQJHBIX 3JIEMEHTOB KpemsTcsa K 0aKky Ha 3Tane ero HaMOTKU. BHyTpu Oaka HaxoauTcs
BbIBOpauMBaeMasl 3jacTuyHas auadparmMa, HW3rOTOBJICHHAs W3 apMHUPOBAHHOW pPE3UHBI.
Huadparma kak memOpaHa paszenseT BHYTpeHHMH oOBbEM Oaka Ha JBEe IOJOCTH:
TOIUIMBHYIO M ra3oByr0. OHa TakXKe MMEET ONpeesEHHYI0 YCTOWYMBOCTD K JIaBJICHUIO U
Teruly. 3ampaBKa JBUTATENd TOIUIMBOM IPOU3BOAMTCA Yepe3 HWKHUK QuaHer IpH
orcteikoBaHHOW KC ¢ dumbepHbIM OJ0KOM U BBIBEpHYTOU KBepxy muadparme [10-15,
26-27]

[Totox  macrooOpa3HOro  TOIUIMBA  JODKEH  MPOWTH  4Yepe3  KPYIIylo
nepopupOBaHHYIO TIACTHHY-IKCTPYAEp, KOTOpas Ha3blBaeTcsl (PUIBEPHBIM OJIOKOM, a
nanee B KaMmepy cropanus. [lmacTuHa-sKcTpyaep H3roTaBIMBAETCS W3 TEIIOCTOHNKOIO
U30JIIMOHHOr0 MaTepuaia. Kaxmaoe oTBepcTHe MIIaCTUHBI-OKCTpYAepa — Guiibepa uMeeT
WINHAPUYECKYI0 (QOpMy, C TMpPOTOUYEHHBIMH (ackaMM Ha BEpPXHEM KOHLE s
YMEHBIICHUSI CONPOTHUBIICHUS TPU MPOXOKIACHWU TOoIuMBa u3 Oaka. W3 QuiabepHOro
0J0Ka TOIUIMBO TIONMAAAEeT B Kamepy CropaHHMs OTAEIbHBIMHM LMIMHIPUYECKUMHU
KT'YTUKaMH, KOTOpbIE MOCJIE BOCIUIAMEHEHUS U TOPEHMS 110 UX HapYKXHOW IOBEPXHOCTH
IPEBPALAlOTCSl B KOHYCHI C OCHOBAaHMEM Ha HMKHEM KOHIE (uibepbl. Oxiaxpaercs
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¢unbepa 3a cuér mortoka xomoxHoro IIT, HO orHeBoe gHuIE ¢uIbepHOro OJOKA
MOJBEPTHYTO Ipolieccy alslnu, 4TO TOJHKHO ObITh YUTEHO MPU MPOYHOCTHOM pacyére u
ONpENETICHUN TOJIIMHBI IUIACTUHBI-IKCTpyepa B mporecce npoekrtupoBanuun PIIIT.
CBepxy (punbepHOro 6710Ka pazMeNIEH peryIupyonmid pacxo/1 TOIUIMBA KJIanaH, KOTOPhINA
YIPABJISIETCS CIIELMAIBHBIM 3JIEKTPOIIPUBOJOM. 3a CUET PEryJIMPOBaHUS Pacxo/1a TOILINBA
B KaMepy CropaHus Ipu IIOCTOSHHOM JaBJIEHUH B 0aKe MOYKHO PETyJIMPOBATH JABJICHUE B
KC, a 3Hauut u Tary pasuratens. IIpy NOJHOCTBIO 3aKpBITOM IOJIOKEHUHM KJlallaHa
npekpamaercss moTok tormBa B KC u oOecneumBaercss ocrtaHoB japuratens. [lpu
MIOBTOPHOM BKJIFOYEHUM JBUTaTelsd INTOK KJAaH MOJHMMAETCS B IIYCKOBOM pPEXUM U
TOIUIMBO CHOBa jao3upoBaHo mnocrymaetr B KC. bmaromaps HEHbTOHOBCKOM mHpUpOje
acTOOOpa3HOTrO TOIUIMBA HE3HAUUTENbHBIM IEPEMEIICHHEM IITOKAa KialaHa MOXKHO
o0ecnieunTh HM3MEHEHHE pacxoja ToIuuBa, naBieHus B KC, a 3HaUuT U TArU JBUraTess B
HIMPOKOM Jauanasone [2, 6, 7, 21].

[{unuHapuyeckas KkaMepa CroOpaHus U JOKPUTUYECKOM YacTH COIUIA U3TOTOBIICHBI U3
MaTepuaina, CIIOCOOHOTO BBIIEPKATh BBICOKME TEMIEPATypbl U JaBJICHHUE MPOIYKTOB
cropanus 11T, Hanpumep, W3 MHPOTUTHYECKOTO TpaduTa. XOTS HEOOXOJMMO OTMETHTD,
4TO BO Bpems paloThl jaBurarens Ha BHyTpeHHel cteHke KC u JOKpUTHYECKOW 4acTH
COIIa TaKXe TPOUCXOAMT IMpoIecc adNMSAMUM C YaCTUYHBIM YHOCOM MAacChl B BHJIE
ra3u(uurMpoBaHHbIX MPoaykToB. [losTomy mpu mpounoctHoM pacuére KC nomkHa ObITh
yuTeHa KoHeuHast Toiuna crenku KC [10-15].

Cucrema BoOCIJIaMEHEHHsSI C OJIOKOM JJIEKTPOKOHJIEHCATOPOB cpabaThIBaeT MpHU
NOMAJJaHuU TacToo0pa3HOro TOIUIMBA HAa BOJb(PAMOBYIO CETKY, pa3MEUIEHHYIO B
HEMOCPEACTBEHHON ONU30CTH K OrHEeBOMY JHUINY ¢uubepHoro Onoka. Harpes
BOJIL(PaMOBOI CETKH MPOUCXOAUT 34 KOPOTKHI1 epuon paspsana
JJIEKTPOKOHJIEHCATOPOB. YK€ IIOCle  BOCIUIaMEHeHMs  terora  cropanus  IIT
MOJJIEPKUBACT YCTOMUMBOE ropeHue. [Ipn MOBTOPHOM BKIIFOYEHUM JBHTATENs C MAYy30U
MeHee 60 ¢ B Kamepe Cropa’usi OCTaeTcs JOCTATOYHO HAKOIUIEHHOTO MOCJE MPEABIAYIIETO
mycka TeIia, 4To He TpeOyeT paboThl CHCTEMBI 3JEKTPUUECKOro BocruiaMmeHeHus. Ilpu
Ooiee UIMTENBHOM mMay3e MEXIy IyCKaMH JJisi IMOBTOPHOTO BKIIIOYEHHUS JBUTaTEIs
CHUCTeMa BOCIUIAMCHECHHS paboTaeT B OObIYHOM pexkmme[6, 15]. CranuoHapHo
3aKpeIui€HHOe coIulo JlaBaysg mpeIHa3sHA4eHO I YCKOPEHUs NPOAYKTOB CropaHus H
CO3JaHUsl PpPEaKTUBHOM TAru. KpurHueckoe cedeHHE COIUIa HMMEET BKIAJBII U3
TEIUIOCTOMKOro  Marepuana, Hampumep, Boibdpama. CTeHKa coIula JBYXCIOMHas:
BHYTpEHHSs €€ 4YacTh - Oojiee TEIUIOHANpsHKEHHAs, MOXKET ObITh M3TOTOBJIEHA U3
KOMIIO3UI[MOHHOTO MaTepuaja Ha OCHOBE YIJIEpOJa, a Hapy)KHas YacTb — CHUJIOBas
oOeuaiika — U3 OPraHOIJIACTUKA WM Jla)Ke M3 OOBIYHOTO CTEKJIOIIACTHKA. YIIpaBlCHHE
BEKTOpOM TATH BO BpeMs padorel PIIIT mo miaockocTsSM TaHTaka W PHICKAHBS
OCYIIECTBIISAETCSA 3a CUET BAYBA KAMEPHOIO Ira3a B 3aKPUTUYECKYIO 4acTh coruia. s 3Toro
B CTEHKE COIUIA B COOTBETCBYIOLIUX TUIOCKOCTAX UMEETCS YEThIPE OTBEPCTHS C KIIAlTaHAMH,
K KOTOPBIM yepes CIIELUAJIbHBIE KAaHAJIbI (TpyOOIIpPOBOIBI) nonaércs
BBICOKOTEMIIEPAaTypHBIM ra3 u3 kamepbl cropanus. Kak mpaBuio, ans Takoro crocoba
YIOPaBJICHUS BEKTOPOM TATH COIUIO JENal0T MaKCUMaJIbHO «YTOIUIEHHBIM» B KaMmepy
cropanus [2]. VYmnpaBieHue mnpocTpaHcTBeHHbIM mojyoxkeHueM PJIIIT mo Bcem Tpém
IUIOCKOCTSIM (TaHTaX, PbICKaHbE U KPEH) Mepe]l ero BKIIIOYEHUEM OCYLIECTBISETCS 3a CUET
pabouero Tena (ra3a) CHCTEMbI HayTyBa TOTTMBHOTO Oaka [10-15, 25-27].

Metoauka pacyera oCHOBHbIX napamerpos P/IIT
Hwxe npuBoguTca meronuka pacuéra aasieHus B KC, MaccoBoro ceKyHaHoOro
pacxoja TOIUIMBA U T'€OMETPUYECKUX Pa3MEpPOB KaMepbl C PETyIUpPYEeMbIM (QHILEPHBIM
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0JIOKOM 3a CYET M3MEHEHHUsS IUIOIIAJM €ro IMPOXOAHOTO CEYEHHUs NpPHU IOCTOSHHOM
JIaBJICHUH BBITECHEHUs. JlaHHS MeTOIMKa Oa3upyeTcsl Ha U3BECTHBIX 3aKOHAX (DHU3UKH.

MaccoBblif pacxoi uepe3 Kaxaoe OTBepcTHe (uibepHOro OJyioka 3aaaeTcs
ypaBHeHueM (1):

1% (Py—P)¥r

GOTB = 811

, 1)

re I - paguyc Kaxaoro oTBepCcTrs (UIbEPHOTO OJ0Ka, COOTBETCTBYET Pp -maBicHme
BHITECHCHHs (IaBlieHHE B OaKe IUTIOC THIPOCTATUYECKOE JaBIICHWE TOIUIMBA), Px -
JABJICHUE B KaMmepe CropaHus, yr - IUIOTHOCTh ToIuiMBa, lp — BBICOTA OTBEpCTHS
COOTBETCTBYET TOJIIIMHE (GUIBLEPHOro OJoKa M 1M — KOI(PPUIMEHT JTHHAMHYECKOU
BSI3KOCTM TOIUIMBA. [Ipy 3TOM MacCOBBIM CEKYHIOHBIM pacxoJ TOIUIMBA YEpe3 BCE
OTBEpCTUsI (HILEPHOTO OJIOKA IIOJDKEH OBITh paBEH MAacCOBOMY pAacXOAy IPOIYKTOB
CTOpaHUs yepe3 KPUTHUECKOE CEUYSHHE COTLIa:

Geonno =A'Sxp'PK'kT ) 2

rae Ky - koapduument pacxona, kotopslii konednercs ot 0,9 1o 1; Sy, - KpuTHYECKOE
cedyeHne comia; A - KOI((UIMEHT UCTCUCHUsS, KOTOPBIM MOXKET OBITh pPAcCUMTaH IO

dopmyne (3):

1
— fﬂ 2 Nk _1
A= k+1 (k+1) JRT, ®)

rae K - mokazarens uW303HTpoOIBI, B HameM ciydae K paBao 1,204; R — rasoBas
MOCTOSIHHASI MPOAYKTOB cropanus paBHa 43 kJ[XK/KTr, a cpemHssl TeMieparypa B Kamepe
cropanust Tx onpenensiercs kak 2400 K.

C yuéToM yKa3aHHOTO BbIlIE OanaHca MEXIYy MacCOBBIMU CEKYHIHBIMH PacXOIaMH
TOTUIMBA 4epe3 (QuiIbepHBbId 00K N-Gorp M TPOAYKTOB CrOpaHHS UYepe3 KPUTHICCKOE
ceuenue comna Geomro MOXKHO ONpEAeNuTh HEOOXOAMMOE KOJIMYECTBO OTBEPCTUH B
TIacTUHe-dKeTpyaepe (puibepe) N :

n= GCOHJIO (4)

GOTB

[ToncraBuB Boipakenuss (1) u (2) B paBeHCTBO (4), monydunM 0a30BOE ypaBHEHHE,
cBs3bIBatoniee ocHOBHble mapamerpsl KC u  ¢uiabepHoro 050ka, KOTOpble OyayT
POaHAIU3UPOBAHBI HUXKE:

n'n'r4'(PB_PK)'YT
- = A" Sy B ky 5)
U3 paBencTBa (5) Hax0IUM, 4TO

P,
b = —asghat (6)

nmrtyr

[To 3aBucumoctu (6) ompenensiercs nasiaeHue B KC mpu M3MEHEHHWH TPOXOIHOTO
CeueHHsI BCEX OTBEPCTHI (priIbepHOro OJI0Ka.
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Bricota koHyca ropeHusi TOILTMBa ompezenseT AMuHy nunuHapudeckoid yactu KC,
npuuéM, TOCIETHSS JO/DKHA OBITh KaKk MUHHMYM B JIBa pa3a OoJbIlie BBICOTHI KOHYCA
ropeHus u omnpeaensiercs pacxogoHanpspkéHHocTbio KC. Kak mokassiBaroT onbIThl [3, 4 -
WBanyenko| naaéxuas padora P/IIT obecieunBaercs, korjga CKOPOCTh MO/Ia4y TOIUIHBA B
KC Bcerna 60sble CKOPOCTU TOPEHHS TOIUIMBHBIX JKT'YTUKOB, T.€ MAacCOBBIM CEKYHHBIH
npuxo Torumea B KC momkeH ObITh OOJIBIIE MacChl CrOPaeMoro 3a CeKyHAy TOTUIMBA. A
00BEM KaMmephl CropaHusi U pa3Mep KPUTHUYECKOIO CEYEHMsI COIIa BBIOMPAIOTCS U3
coobOpakeHuit obecrieyeHus e€ HeOOXOUMOIN PacX0JOHATPSIKEHHOCTH.

VYpauenune (7) ompenenser Maccy CropaemMoro 3a CEKyHIy TOIUIMBA, C
MIOBEPXHOCTHU OJITHOTO KOHYCA (TOILIMBHOTO JKI'yTa):

PV —
Gcrop:UO'(P_) T re r2+h2'VT1 (7)

0

rae Up - CKOpOCTh rOpeHusi MacToOOpa3HOro TOILIMBA MPU aTMOC(HEPHOM JIaBICHUU
(Po = 10° Ila), h - BbICOTa KOHyca TFOPEHHS, OOPAa3YIOMIErocs W3 OZHOTO OTBEPCTHS
¢unbeproro 6ioka Ha ero orHeBoMm auuiie B KC; v — mokasareib CTENEHU B 3aKOHE
ropenust [IT. Kak moxkaspiBatoT ombIThl [6] BeicoTa KOHyca ropenust B PJIIT moxer
coctaBnaTh 20...50 mm. IlokazaTenp cTenmeHW B 3aKOHE TOpPEHUS V I Pa3IMYHBIX

peuentyp IIT moxer n3mensitecs B ipeaenax 0, 38..0, 68 [3, 21, 23].

Pe3yJ1bTaTLI pacqéTOB H UX aHAJIHu3

Ucnons3ys npuBeaeHHbie Bbilie 3aBUCUMOCTH (1) - (7) u pe3ynbTaThl paHee
MIPOBEJICHHBIX MCCIEAOBaHNUN, OBLIH BBITOJHEHBI pAcUEThI IaBIICHUS B KAMEPE CrOPaHUs B
3aBUCUMOCTH OT BsizkocTu [IT, KOHCTPYKTHUBHBIX IMapaMeTpPOB KaMephl CTOpaHusi M
bunbepHoro 6moka (IJIOMIAAM KPUTUYECKOTO CEUYEHHs COIUIA, pajJnyca OTBEPCTUH U UX
KouuecTBo). Huvke mpoBeneH aHanu3 pe3yabTaToB pacdéra MPUMEHUTEIBHO K OCHOBHBIM
rapamMeTpaMm U KOHCTPYKTHBHBIM 3J1eMeHTaM npoektupyemoro PJIIT.

Ha Puc. 2 u Puc. 3 npuBeneHa 3aBUCUMOCTb JIaBJIEHUS B KaMepe CropaHusi OT
KOJIMYECTBA OTBEPCTUH B (PUIbEPHOM OJIOKE MPH Pa3IMUHbIX MX paguycax U IUIOIAJISNX
KpUTHYECKOTo ceueHus comia. Ha Puc.2 pacué€rel npoBeieHbl MPU KPUTUYECKOM CEYEHUU
comna Sy, = 450 MM 2, 4TOOBI MOJIYYUTh KEJTAEMOE JaBJIEHHE B KaMepe CropaHus Pk =
40-10° [Ma. KommaecTBo oTBepcTuil B punbepHoM O110Ke (N) MOKET BapbupoBaTbes oT 40
10 300 mT., ¥ pacCMaTPUBAIOTCS KOHCTPYKTHBHBIC BapuaHTHI pajuycom I = 1,5; 1,75; 2,0;
2,5 MM, HO MPENOYTUTENbHEE CTAHOBATCA JIBA MOCIIEIHHUX.

Ha Puc. 4 nokazaHa 3aBUCHMOCTb JABJICHHSI B KaMmMepe CropaHus OT pPaJuycoB
OTBepCTUH B (GUIBEPHOM OJIOKE TIPU PA3TUYHBIX IJIOMIAASX KPUTHIECKOTO CEYSHHSI COTLIA.
O4EBHIHO, YTO TIPU JKENACMOM JABICHHH B Kamepe cropanns Px = 40-10° Ila sHauennue
paadyca eIMHUYHOTO OTBepcTusi ¢uiabepHoro Omoka I = 2,0 MM  MOXHO CYHMTATh
uaeansHbiM. Kak BugHo u3 rpaduxoB (Puc. 2 - Puc. 4) ¢ noBbllIeHHEM KOJIHYECTBA
OTBepCTUil B (pUIbepHOM OJIOKE M HX PaJUyCOB, a TAKXKE C YMEHBIIEHUEM IO
KPUTHYECKOI'O CEUYEHHs COIIa JIaBJIEHUS B KaMepe CropaHus Bo3pacTaerT.

B cBa3u ¢ o0coObIM TMOBEAEHHEM MAcTOOOPAa3HOTO TOIUIMBA  Kak
HEHBIOTOHOBCKOW KUIKOCTH B KAauyeCTBE MOCJIEAHEro cpaBHeHUs Ha Puc. 5 mpuBeneHa
3aBUCHMOCTH JABJICHUS B KamMepe Cropanus oT Kodd(duimeHTa JIUHAMUYECKON BSI3KOCTH
I1T mpu pa3nuuHOM KOJIMYECTBa OTBEPCTUI B PpritbepHOM Osioke. Kak BHaHO U3 rpaduka ¢
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pex pamiyc oTBepcTHa = 1.5 Mm
888 paguyc otBepcTna = 1.75 MM
¢+ pamiyc otBepcTa = 2.0 MM

> paguyc oTBepcTHa = 2.5 MM
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[Naenexne B kamepe cropahua, Pk, Mlla
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Konuuecteo oTeepcTuii B dunbepe, n, Wr.

Puc. 2. /laBjieHne B KaMepe CropaHusi B 3aBUCHMOCTH OT KOJIMYECTBA OTBEPCTHIi, H3MeHsIsI paguyc
otBeperusi: : Pg = 65-10° IMa ; yr = 1660 kr/m* ; o = 35 Mm 5 = 6500 Iyas ; S,, = 4,5.10" m°
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Konuuyecteo oteepcTiii B hunbepe, n, Wr.

Puc. 3. laB/ieHHe B KaMepe CropaHusi B 3aBHCHMOCTH OT KOJIMY€eCTBA OTBEPCTHil I/ PA3IMUHON MJIOLIATH
KPUTHYEeCKOro ceyeHusi: Pg = 65-10° Ia ; yr= 1660 Kr/m® | lp=35 mm ; 1 =6500 ITya3 ; r =2 Mm

e Srp = 350 Mm?
B8 Skp = 450 Mm?
o-o¢ Skp = 550 mm?
6 7= Skp = 650 mm?

Pr(n)

Fazad

Pry(n)

B88

Pey(m) 4

Pry(n)

[laBnenne B kamepe cropaHua, Pk, MMa
"

1 i) 2 25

W

Paauyc oteepcTus, 1, 107> m

Puc. 4. ﬂaB.]'leHPle B KaMepe CropaHusi B 3aBUCUMOCTH OT painyca OTBEpPCTHUS IIPH pasnnqnoifl njaomaiu

KpUTHYecKoro cevennsi: Pg = 65-10° a ; yr=1660 kr/m® 5 lo=35 mMm ; 1N =6500 ITya3 ; n =130 wr.

noBeiieHueM Bsa3kocTu IIT u COKpalllCHUECM KOJIMYCCTBA OTBepCTI/Iﬁ B (I)I/IJIBepHOM
0710KE AaBJICHUA B KaME€pE CropaHus majacT.
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Koadguunent auHamuyeckoil Baskocth Tonnnea, n102, Ma.c

Puc. 5. /laB;1eHue B kamMepe cropanusi B 3aBUCUMOCTH K03 (puuHeHTa IMHAMHYECKOI BSI3KOCTH, H3MEHSIsI
KOJINY€eCTBO OTBepcTHii: Pg = 65-10° Ia ; yr=1660 koM s lg=35MM;r=2Mm; Sip = 4,5-10* M2

OnTuMaiabHbIil BbIOOP 0CHOBHBIX napamerpos PAIIT

[Tocne aHanu3a NPUBENEHHBIX PE3YJIbTATOB PAaCUETOB U PAHEE IPOBEICHHBIX
UCCJIEIOBaHUM, OBLIO YCTaHOBJIEHO, YTO ONTHMajbHas KOHQUIypalus KOHCTPYKTHBHBIX
3JIEMEHTOB KaMepbl CropaHus M (UIbepHOro Osioka (IUIoLaad KPUTHUECKOTO CEYCHMS
COIUIa, pagryca OTBEPCTUH M MX KOJIUYECTBO) MOXKET OBITH OIMpEeesieHa M0 CXOSIIMMCS
3HAYEeHUs Ha KaxXaoM sTane (as3bl aHainu3a Npu BbIOpaHHBIX xapakrepuctukax IIT u
JKeJIaeMBbIX MapaMeTpax KaMephbl CropaHus (J1aBIeHUE B KaMepe CropaHus P, = 40-10° [a u
cpeaHsist Temieparypa B kamepe cropanus Ty = 2400 K). Huxe npoBeneHbl NPOEKTHbIE
pPEeKOMEHJAallMM 10 OCHOBHBIM  MapaMeTpaM U  KOHCTPYKTHBHBIM  DJIEMEHTaM
pazpabateiBaemoro PJIIT.

3ananHoe BpeMs oraeBoi padotsl PIIT nns nsatu BritoueHuit cocrasisier 450 c, a
obmee Bpems skciutyarauuu P/IIT B kocMoce BMecTe ¢ may3aMHu MEXIy ero paboToi
cocrapisieT npubausutenbHo 3000 c. DTu mapameTpbl BMecTe ¢ pabOYMMU MapameTpax
KaMepbl CrOpaHusl HEOOXOIUMBI /7Sl TEIUIOBOTO U IPOYHOCTHOI'O pacuéTra JBUTaTels.

VYuuteiBas NpoeKTHbIE MapaMmeTpsl paspadarsiBaemoro PITII, u3noxeHHble B
Hensax paboThl U pe3ysbTaThl TEpMOAMHAMUYECKUX pacu€ToB (Tsara 400 H, nnanupyemsiit
MYCTOTHBIN yaenbHbIH uMmIyiasc 3050 m/c), ucnoib3ysi U3BECTHBIE YPaBHEHUSI OIpe/eeH
CyMMAapHBI MAacCOBBI CEKYHJHBIM pacxoJ TOIUIMBA 4YEpe3 JBUIaTelb, KOTOPBII
cocrasisier 0,131 kr/c. [Ipu momouy npuBelEHHBIX Bbille TpaduKOB JUIsl o0ecrevyeHus
YKa3aHHBIX CyMMapHOI'0 MacCOBOI0 Cng/H,Z[HOFO pacxona torumsa (0,131 xr/c) 1 gaHHOTO
naBieHue B kamepe cropanusi (40-10° Ila) Oputo ompeneneHo ONTHUMAIBHOE 3HAYCHUE
orBepcTuil B Kosinyectse 130 mt. auamMeTpoM 4 MM KaxKIo€.

VYyurbiBas ~ TEXHOJIOTMYECKHE  BO3MOXKHOCTH  COBPEMEHHOTO  CBEPIMJIBHOIO
o0opynoBaHusi mpu paboTe ¢ KOMIO3MIMOHHBIMU TEIUIOCTOMKUMH H30JSLMOHHUMU
MaTepualamH, HampuMmep, npeccMmarepuan mapku JICB-2, onrtumanbHOE KOJIMYECTBO
oTBepcTUil B Tene (umbepHOro O10ka cocrtaBnseT 2 orBepctus Ha 1 cm? B pesynbrare
Yero IUIOMAJb ISl CBEPJIEHHs COCTaBIseT 65 c¢M?, a HapyKHBIM AUAMETp BHYTPEHHEH
4acTU KPYIJION IUIACTUHBI-IKCTPYZAEpa, Ha KOTOpOH MpocBepieHsl oTBepcTHs - 90 mm. C
yaéToM TnepudepuitHOTO MPOCTPAHCTBA KPYTJION TUIACTUHBI-IKCTpyaepa (0e3 OTBEepCTHil)
JUISL CUJIOBOTO KpeIUIeHUs] €€ B TeJe KaMmepbl CrOpaHus, OOLIUil HapyXHbIH e€ nTuamerp
yxe cocrtaBut 110 mMm. Tommuua nepopupoBaHHON IUIACTUHBI-DKCTPYEpPa, OCHOBBI
¢mibepHoro OGyoka, Obla ompesaeseHa Ha OCHOBAHMH NMPOYHOCTHOTO pacuéra ¢ y4yeToM
nepenaaa JaBieHUs MeXay 0aKoM W KaMepoil CropaHusi HA MOMEHT ITyCKa (65-105 ITa),
KOTOPBII Harpy»aeT HeNoCpeACTBEHHO (MIIbEPHBIN OJIOK, COCTABISAET 35 MM.
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Kamepa cropanusi umeer BHYTPEHHUN JauMaMeTp, paBHBIA JauaMeTpy o00JacTu
IUTACTUHBI-OKCTpyaepa ¢ mnepdopanueit, a umenHo, 90 mm. Tommmua crenku KC,
M3TOTOBJICHHON M3 MUPOJIUTHUECKOro rpadura, ¢ yu€ToMm mporecca abifalud B TEYCHHUH
450 ¢ mpu cpesmeit Temmneparype Ty = 2400 K u BHyTpHKamepHoM aBieHus P, = 40-10°
ITa, cocraBisier 35 MMm. Torna HapyKHbBIM TUAMETP KaMepbl CropaHusi COCTaBUT 160 mm.
Jnmna nunuaapuueckoit yactu KC - 160 mm.

OnTumanpHas IUIONIAJlb KPUTHUECKOIO CEUEHHUsl COIlIa, MOJIyYeHHas B pe3yJbTaTe
pacuéroB cocrasisieT 450 MM?, a TUaMeTp KpUTUKH - 24 MM. PexomeHayeMoe OTHOILIEHHE
KPUTHYECKOTO JHaMeTrpa M Juamerpa cpeza comiua ansi PJI ¢ BBICOKOH CTENeHbIO
paciupenust (Ui SKCIUTyTallii B KocMoce) paBHO 10, Torja BHYTpEHHUHN AHaMETp cpes3a
coria coctaBut 240 MM, a JyTMHA CBEP3BYKOBOM YacTu coruia - 360 MM.

3akiroyenue

IIpenyioxkeHa onTuManpHas KOMIIOHOBOYHAs CXE€Ma PAKETHOIO JBUIaTelIs
acTOOOPa3HOro TOIUIMBA, KOTOPas BKJIIOYACT: BBHITECHUTENbHYIO cucteMy nopauu IIT,
nradparMeHHBI TOIUIMBHBIA Oak, perynmupyemblid (GUIbepHBIH OJOK, Kamepy CropaHus,
cuctemy BocmameHeHus IIT, peaktuBHOE cOmIO, Tra30QMHAMMYECKYID CHCTEMY
YIIPABJICHUS BEKTOPOM TAI'M. KpaTko paccMOTpPEHBl OCHOBHBIE CUCTEMBI U KOMIIOHEHTBI
JIBUTATEJIS.

[Tpennosxena > pexTrBHAs MacTo0Opa3Hasi TOIUIMBHAS KOMITIO3UIIUS, AA0IIast
BO3MO)XHOCTb IIOJHOCTBIO HCIOJBb30BaTh mnpeumymiectBa [IT kak HEHBIOTOHOBCKOM
KHUJIKOCTH Ui pean3aliil T[IIyOOKOTO0 ¥ ONEpPaTHBHOTO JPOCCEIHPOBAHUS  TATH
coBpeMeHHbIX PJI.

[Tpennoxena meronuka pacuéra gasiaeHuss B KC, maccoBoro cexkyHIHOTO
pacxoja TOIUIMBA U T€OMETPUYECKHUX DPa3MEPOB KaMepbl C PETyIUPYEMbIM (HIbEPHBIM
0J10kOM 3a CY€T H3MEHEHMs] CyMMapHOM IUIOMIAJM €ro MpPOXOJHOTO CEYEHUs IpU
IIOCTOSSHHOM ~ JIaBJIEHUM BBITeCHEHHWs. JlaHHasg MeToJMKa TIO3BOJISIET HAXOAWTH
ONTUMAJIbHBIE PEIICHHWS JUIsl OCHOBHBIX IIApaMETPOB M KOHCTPYKTHMBHBIX 3JIEMEHTOB
P/IIIT. Pe3ynbraTbl pacuy€ToB YAOBIETBOPUTEIBHO KOPPEIUPYIOTCS C U3BECTHBIMU B
JUTEPATYpPE SKCIEPUMEHTAIBHBIMU JTAHHBIMU.

IIpuBenena pacuérHo-npoektHas npopabotka PHIIT ans KA Taroit 400 H ¢
BO3MOXXKHOCTBIO ~ MATUKPATHOTO  3amycka M 0Oojee  JAECATUKPAaTHOTO  YPOBHS
npoccenupoBanus Taru. Ha PIIIT mmanupyercs obecnednTh MYCTOTHBIA yIENbHBIN
umnyiasc Taru  2700...3000 wm/c. Ilpu »sTOoM TemmepaTypa NpPOAYKTOB CrOpaHHUS
nacTooOpa3HOro TOIUIMBA B Kamepe JBUrareis oxujgaercs  He Oomee 2500 K.
MaxkcumansHoe Bpemst skciuryatanuu P/IIIT B kocmoce, Bkimtowass 450 ¢ ero orseBoi
paboThl, coctaBuT npudau3uTeasHo 3000 c.

IIpennoxennple koMmrnoHoBouHass cxema PJIIIT wu snementsl pacu€rHOMN
METOJIOJIOTUH OMpPOOOBAHBI HA HECKOJBKUX OMNBITHBIX MOJEISX U MOJATBEPXKIEHBI
MHOT'OYHCJIEHHBIMU CTEHJOBBIMU OTHEBBIMM UCIIBITAHUAMH [6, 23].

[IpuBeneHHbIE METOIMKA U PE3YIbTAThl MPOPAOOTKU MOTYT OBITh MCIIOJIB30BAaHbI MPU
npoektupoBanuu P/IIIT pa3nudHOro HazHayeHus, KOTOPbIE HAWAyT NPUMEHEHUE Ui
MHoOTOIIeneBEIX KA.
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