9.1 - CLASSIFICACAQO DOS PROPELENTES

Em relacdo as caracteristicas, os propelentes liquidos podem ser divididos em
duas classes principais: 0s monopropelentes e 0s bipropelentes. Os monopropelentes
sdo compostos que ndo necessitam de reagentes oxidantes para provocar a
decomposicdo quimica e liberaracdo de calor. Eles podem, ainda, ser subdividos em
monergois e catergdis. Os primeiros sdo formados por substancias que liberam grande
quantidade de energia, como o nitrometano (CH3NO;) e a hidrazina (N;H4). Os
segundos sdo substancias que se decompfem pela acdo de um catalisador sélido ou
liquido, pressdo ou calor; por exemplo, o HTP (80-90% de H,0O;) é rapidamente
decomposto por prata, permanganatos ou dicromatos.

Como o prefixo sugere, os bipropelentes trabalham com dois reagentes
distintos, um deles funcionando como combustivel e o outro como oxidante. Eles s&o,
ainda, subdivididos em diergdis e hipergdis. Os primeiros necessitam de um estimulo
externo para sofrer ignicdo quando s&o colocados em contato. Dentro deste grupo
podemos citar os propelentes criogénicos, 0s quais possuem um excelente impulso
especifico apesar de apresentarem o empecilno de sua manutencdo a baixissimas
temperaturas dentro de seus reservatorios; por exemplo, =183 °C para 0 LOX e —253 °C
para o LH! Os hipergdis, por outro lado, entram em ignicdo imediatamente apos o
contato direto dos reagentes, como, por exemplo, o HTP e a hidrazina. Verificou-se
experimentalmente que, sob a mesma pressao na camara de combustéo, os bipropelentes
possuem maior impulso especifico que os monopropelentes. Isto ocorre porque num
monergol, por exemplo, os &tomos do oxidante e do combustivel estdo presos na mesma
molécula, provocando uma perda de energia na formacéo da ligacdo molecular.

Nos propelentes liquidos, as substancias mais utilizadas como oxidantes séo o
oxigénio liquido (LOX), o flbor liquido, o tetradxido de nitrogénio (N,O,4), 0 &cido
nitrico (HNOg3), o perdxido de hidrogénio (H,O;) - também conhecido como “agua
oxigenada” - e compostos de fltor e cloro, como, por exemplo, o trifluoreto de cloro
(CIF3). Os combustiveis mais comuns sdo o hidrogénio liquido (LH) e as cadeias de
hidrocarbonetos, como o querosene, o 6leo diesel e a gasolina. Os querosenes
especialmente refinados também recebem a designacdo de RP (Petroleo Refinado).
Outros combustiveis importantes sdo o alcool etilico (C,HsOH), a hidrazina, o
amoniaco liquido (NHj3), o dimetil-hidrazina assimétrico [(CH3),NNH.], ou UDMH, e
0s compostos a base de boro como, por exemplo, o diborano (B;Hs) e 0 pentaborano
(BsHo). E interessante notar que os elementos mais poderosos utilizados na propulséo de
foguetes sdo predominantemente os ndo-metais, encontrados a direita superior da
Tabela Periodica. A tabela abaixo apresenta as caracteristicas de alguns propelentes
importantes.

PROPELENTE RAZAO DE oo 16O Mp* [l (5™
(oxid/comb) MISTURA (g/cm?®) (kg/mol)
(oxid/comb)

O,/ RP 2,56 1,02 3400 23,2 294

O,/ H; 4,02 0,25 2724 10 390

N,O4 / 50%N,H, + 50% 2,0 1,21 3163 22,6 283
UDMH

HTP - 1,44 743 21,5 132

NoH,4 - 1,01 602 10,7 155

* Massa (peso) molecular
** sob uma pressao p. = 7 MPa
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Na tabela, a razdo de mistura, ry, € definida como o quociente entre a razdo de variacao
de massa do oxidante, m, e a razéo de variacéo de massa do combustivel, m :

ox !

ro=Moc (g
m

Mas, a razdo de variacdo de massa do propelente (oxidante + combustivel), m_ , é dada

pr?
por m, = m, + m,.Logo, podemos expressar a taxa de escoamento do oxidante e do

combustivel, conhecendo-se a razdo de mistura estequiométrica entre ambos, como se
segue:

9.2 - RESERVATORIOS DE PROPELENTES

Os reservatorios dos propelentes formam uma grande porcentagem do peso
total do sistema de propulsdo e, durante o vbo, poderdo ser pressurizados tanto por
forcas de aceleracdo agindo sobre os propelentes mais uma pressao de extremidade para
bombeamento eficiente destes para 0os motores (em sistemas liquidos) quanto por uma
pressdo dos gases de combustdo dos propelentes (em sistemas sélidos).

Consideremos um tanque com o formato apresentado na figura 12. A razéo de
corpuléncia (fineness ratio) L/D é um importante pardmetro de projeto e inversamente
proporcional a dissipagdo de energia no equipamento. Entretanto, testes experimentais
também provaram que valores intermediarios deste pardmetro sdo necessarios para um
bom rendimento de peso. A influéncia de L/D no desempenho volumétrico pode ser
analisado considerando o quociente entre a soma do volume do reservatorio de
propelente, Vi, , com o0 volume destinado a instrumentagdo, Vj; , € o volume do cilindro
circunscrito ao tanque, Vg .

Cilndro
aTeldris

Figura 12

Supondo que o reservatério tenha extremidades na forma elipsoidal, entdo seu
volume sera igual a:

V,=ma’f{L-2b) (12)
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O volume do cilindro envoltorio é:
Vg=ma’L  (13)
O espaco disponivel para os equipamentos de controle, Vi, é dado pela expressao:

_TmabD

Vi 3 (14)

Na figura 13" sdo mostrados varios formatos de reservatérios com o0 mesmo
volume, tensdo maxima de carcaca (shell stress) e razéo de corpuléncia em funcdo das
medidas de um tanque com formato esférico e onde R = raio, W = peso e os indices s e
c se referem, respectivamente, a uma esfera e a um cilindro. A razéo disto é que este
formato apresenta 0 menor peso e area para um dado volume e a menor tensdo de
carcaca para uma certa pressdo. Evidentemente, estes reservatdrios apresentardo
descontinuidades locais de tensdo na juncdo das extremidades e isto pode provocar um
aumento do peso maior do que aquele indicado na figura.
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Raz&o de Corpuléncia, L/D

Raio do cilindro/Raio da esfera, Rc / Rs
Peso do cilindro/Peso da esfera, W / W

Figura 13

9.3-SISTEMAS DE ALIMENTACAO DE PROPELENTES

O objetivo do sistema de alimentagdo, ou escoamento, é a transferéncia dos
propelentes de seus reservatorios para a camara de combustdo. Neste sentido, ha dois
modos principais de realizar tal tarefa, mostrados nas figuras 14 (a) e (b).

No sistema alimentado por pressao (a), os propelentes sdo empurrados em
direcdo da cAmara por um gas inerte (p. ex., hélio) sob alta pressdo. O empuxo obtido
por um tal sistema é determinado pelo nivel de escoamento de propelente controlado
pelo dispositivo regulador de pressdo do gés. Para empuxos pequenos (4.5 - 4500 N) e
de curta duracdo (10ms), como acontece nos foguetes de manobra, este sistema € o0 mais
recomendado.

! SEIFERT, H.S. (ed.). Space Technology.
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Figura 14(a) Figura 14(b)

No sistema alimentado por turbobombas (b), os propelentes sdo direcionados
para a camara através de bombas, cuja funcdo é aumentar a pressdo dos propelentes,
controladas por turbinas, que obtém energia pela expansdo de gases aquecidos. Estes
sdo produzidos pelo redirecionamento de uma parte dos propelentes até um gerador em
separado, que consiste de uma pequena camara, onde sofrem combustdo. Em geral, a
bomba e a turbina s&o montadas juntas formando um conjunto chamado turbobomba.
Este sistema é recomendado para empuxos grandes e de grande duracéo. A figura 15
apresenta a turbobomba do sistema de propulsédo dos motores LE, utilizados no foguete
H-11 do Japéo.

Figura 15

Entretanto, o desempenho da bomba é limitado por um fendmeno chamado
cavitacdo, que ocorre quando a pressdo estatica em qualquer ponto na passagem do
escoamento do fluido torna-se menor que a pressdo de vapor do mesmo, provocando o
surgimento de bolhas. Estas bolhas acabam por desaparecer quando elas alcangam uma
regido de alta pressao, ou seja, pressao estatica maior do que pressdo de vapor.

2 NASDA
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9.4 - CAMARA DE EMPUXO

A cémara de empuxo é composta de trés elementos principais: (i) injetor, (ii)
camara de combustdo e (iii) tubeira convergente-divergente. A figura 16 (a) mostra os
componentes basicos de uma camara de empuxo, enquanto que a figura (b)* apresenta o
sistema de propulsdo completo do foguete H-II.

N interface de entrada
cémara de de combustivel garganta da
combustéo tubeira

torneira de \ f divergente
presséo R { da tubeira
I
|

? vélvula de
ﬁ controle

dutos de oxidante parede externa

-~ interface de entrada do armagéo espiral para entrada maltipla
oxidante passagem de fluido de combustivel
refrigerante

Figura 16(a)

Figura 16(b)

O objetivo do injetor, independentemente do sistema de alimentacdo
empregado, é lancar o fluxo de propelentes dentro da camara de combustdo a
velocidades determinadas. O injetor - um para o oxidante e outro para 0 combustivel -
consiste de uma placa multi-perfurada por onde passa o propelente (figura 17). Ao
atravessar o injetor o propelente é atomizado (isto é, deixado na forma de goticulas
microscopicas), de modo a tornar a combustdo estavel e uniforme na camara de
combustdo. A velocidade de injecdo é diretamente proporcional a razdo de variagdo de
massa do propelente e inversamente proporcional as dimensdes do orificio. Portanto,
quanto maior for a quantidade de propelente injetado e menor o orificio maior sera a
velocidade de injecdo. Matematicamente:

Vi = = (15)

onde Ay, = area do orificio. A perda de pressdo do propelente ao atravessar o injetor - e
que é devida a sua viscosidade - é determinada experimentalmente.
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Figura 17
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A combustdo dos propelentes acontece dentro da cdmara de combustdo sob
pressdes muito altas, tipicamente entre 0,4 e 2 MPa em sistema alimentados por pressdo
e entre 2 e 20 MPa para sistemas alimentados por bombas. Os meios empregados para
iniciar o processo de combustdo dependerdo da combinacdo oxidante-combustivel. A
combustdo, ou dissocia¢do, dos monopropelentes pode ser iniciada por catalise com
uma superficie de contato ativa ou com um composto em solucdo. Se esta for entre
hipergois, nenhum meio de ignicéo auxiliar é necessario, pois ela ocorre num periodo de
100 ms, aproximadamente, apds o contato direto dos liquidos. No caso dos diergois, a
ignicdo do motor pode ser assegurada tanto por uma fonte externa (uma faisca elétrica,
por exemplo) quanto por compostos hipergois. Catalisadores a base detergentes ou
certos compostos de metal, como o pentdxido de vanéadio, diminuem o tempo de ignicéo
de alguns bipropelentes.

Devido as altas temperaturas alcancadas na combustdo dos propelentes, torna-
se imperativo a utilizacdo de um sistema de refrigeracdo de todas as partes expostas ao
calor, ja que normalmente a temperatura de combustdo pode ser bem maior que a do
ponto de fusdo do material que forma o motor. O processo de refrigeracdo pode ser feito
de duas maneiras:

(i) circulando um dos propelentes por um duto auxiliar que passa pela camara e
tubeira, absorvendo o calor do propelente antes de sua injecdo na camara
(recomendado para longos periodos de exposicao);

(if) usando materiais ablatores, os quais formam, depois de vaporizados, uma camada
de gés frio sobre as partes expostas.

10 - MOTORES A PROPELENTES HIBRIDOS

O conceito de foguete a propelente hibrido, ou seja, aquele que utiliza uma
combinacdo dos propelentes sélido e liquido, surgiu na década de 1930 na Alemanha,
recebendo o nome de litergol. As primeiras experiéncias empregaram um grdo
multiperfurado a base de carbono pelo qual circulava acido nitrico. Deste modo,
empuxos da ordem de 50 a 100 kN foram obtidos em periodos que variavam entre 40 e
120 segundos.

Este tipo de motor trabalha com oxidantes liquidos e combustiveis solidos,
como mostra a figura 18. O arranjo do grdo é similar a de um foguete a propelente
solido; entretanto, nenhuma combust&o acontece diretamente sobre a superficie daquele
em virtude da falta do oxidante. Ao inves disso, 0 combustivel é aquecido, decomposto
e vaporizado, de modo que é o vapor liberado que reage com o oxidante liquido, porém
longe da superficie do grdo. O fldor liquido, o peroxido de hidrogénio, o trifluoreto de
cloro e o tetradxido de nitrogénio podem ser utilizados como oxidantes, enquanto que 0s
combustiveis mais recomendados sdo os hidrocarbonetos solidos, o aluminio em pé e o
metal hibrido do berilio (BeHy).

wilvula reguladom

ooRd i 0 i Bt

Figura 18
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11 - CONSIDERACOES AERODINAMICAS

Quando um fluido escoa através de uma superficie, as particulas do fluido s&o
desaceleradas na vizinhanca da fronteira soélida devido a viscosidade. Exatamente sobre
a superficie as particulas permanecem em repouso, mas a uma pequena distancia dela
(alguns milimetros) suas velocidades se aproximam as da corrente livre ndo-perturbada.
O fluido contido nesta regido de transicéo de velocidades é chamada de camada limite.

O escoamento na camada limite pode ser laminar ou turbulento. Logo, as
velocidades em seu interior dependerdo dos regimes de escoamento. A camada limite
aumenta sua espessura ao longo da superficie, a medida que a viscosidade retarda as
camadas sucessivas do fluido. Neste ponto, ha o colapso da estrutura laminar e o inicio
da turbuléncia. Entretanto, um movimento quase laminar aparece numa fina camada
adjacente a superficie, denominada subcamada laminar. A regido entre a subcamada
laminar e a regido turbulenta chama-se camada amortecedora. A estrutura de
escoamento na camada limite sobre uma placa plana é mostrada na figura 19.
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Figura 19

Consideremos agora o caso da passagem de uma corrente de ar por um
aerofolio (figura 20). Na borda de ataque da asa, a corrente se divide em duas partes:
uma porc¢do dela vai para cima e a outra vai para baixo. No entanto, numa certa regido
da borda a velocidade das linhas de corrente € zero (ponto A). Verifica-se, entdo, uma
total estagnacdo do escoamento e toda energia cinética das moléculas de ar nessa regiao
é convertida em calor. Este aumento da temperatura resulta da viscosidade da camada
limite, que desacelera o ar e dissipa a energia. O local do aerof6lio onde isto ocorre
recebe, conseqiientemente, 0 nome de ponto de estagnacéao.

Figura 20

Em contornos diferentes do da placa plana orientada paralelamente ao
escoamento ocorre o fendmeno do descolamento, ou separacdo, da camada limite da
superficie do corpo. Além do ponto de separacdo, forma-se uma regido turbulenta de
pressdo relativamente baixa atras do corpo, chamada esteira; a posi¢do exata deste
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ponto é determinada experimentalmente. Este abaixamento de pressdo na traseira do
aerofdlio provoca um acréscimo no arrasto, compensando um aumento da sustentacéo
produzido por um incremento no angulo de ataque do aerofélio. O descolamento
também pode ocorrer em escoamentos dentro de dutos, ou canaletas, como resultado de
variagOes rapidas na geometria deles.

11.1 - NUMERO DE MACH

O numero de Mach, representado por M, , é 0 quociente entre a velocidade de
um corpo imerso num fluido (liquido ou gas) e a velocidade do som neste mesmo
fluido. De fato, o nimero de Mach nos dara uma idéia das caracteristicas do escoamento
do fluido sobre o corpo. O termo M,? pode ser entendido como a razdo entre a energia
cinética do fluido e a energia cinética das moléculas que o compde.

Considerando a definicdo acima, poderemos ter as seguintes situagdes:

(i) quando M, <1 o escoamento € dito subsonico;

(if) quando M, =1 o escoamento é dito sénico;

(iii) quando 1 < M, < 5 0 escoamento é supersonico;

(iv) quando M, = 5 o escoamento € hipersénico.

Os escoamentos que apresentam simultaneamente regides subsonicas e supersdnicas sdo
chamados transénicos, os quais geralmente acontecemem 09 <M,<1,2.

As diferencas entre 0s escoamentos sub e supersénico podem ser analisadas por
uma fonte sonora puntiforme em movimento com velocidade v através do ar. Assim,
consideremos que esta fonte emita perturbagcfes que se propagam em todas as direcdes
com velocidade c. Podemos ter quatro casos, os quais sdo mostrados na figura 21:

(i ¢ - v SyTC

Figura 21

(i) v =0. Num instante At ap0s a emissdo, um certo pulso sonoro se encontra a uma
distancia cllda fonte; no instante 2At, a distancia é 2c[At. Todas as frentes de onda
séo esferas centradas na fonte.

(i) 0 < v < c. As frentes de onda continuam na forma esférica, porém cada pulso
sonoro € emitido de uma distncia VvIAt da posicdo anterior. Isto também é
conhecido como efeito Doppler.
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(iii) v = c. Neste caso, nenhum pulso sonoro pode mover-se a frente da fonte.

(iv) v > c¢. A superposicdo das ondas sonoras esféricas em virtude do deslocamento da
fonte, d& origem a um cone, chamado cone de Mach e cujo vértice é a fonte sonora.
O angulo a que a superficie do cone faz com a direcdo de movimento da fonte é
conhecido como angulo de Mach e pode ser determinado por:

C
sena =—=
\Y

Quando as frentes de onda de uma onda sonora tém o formato conico como
resultado de velocidades escalares supersonicas, temos uma onda frontal sobre o corpo,
chamada onda de choque. As regides dentro e fora do cone sdo chamadas,
respectivamente, zona de acéo e zona de siléncio. A figura 22* apresenta a formacéo
destas ondas sobre um modelo do VLS-1.

Figura 52_

11.3 - ESCOAMENTO INTERNO

No motor de foguete ideal, a combustdo dos propelentes se processa de
maneira uniforme dentro de uma pequena regido da camara, conhecida como zona de
combustdo. Nesta regido, as condi¢des de pressdo, densidade e temperatura dos gases
sdo constantes e a velocidade dos produtos da combustdo é zero. Neste caso, um estado
de estagnacao fica caracterizado, pois vimos que, em tal condicdo, a velocidade do
fluido no escoamento é zero. A pressdo, temperatura e densidade dos gases dentro da
camara de combustao eqliivalem, portanto, a pressédo, temperatura e densidade do fluido
em estagnacao.

A forca que empurra o jato para fora do foguete é estabelecida pela diferenca
de pressdo ao longo da tubeira, da cAmara até o divergente. Esta Gltima acelera o jato de
gas expandindo-o, fazendo com que sua pressdo e temperatura caiam. A velocidade de
exaustdo, com a qual o jato é expelido do foguete, depende também da relacdo entre as
pressdes na camara e no divergente da tubeira, aumentando de valor com o aumento da
pressdo na camara e/ou diminuicdo na pressdo de saida (alta altitude). A eficiéncia da
tubeira serad funcédo de suas caracteristicas fisicas (dimens6es, material, etc.), fendmenos
aerodindmicos e térmicos (descolamento do jato da parede, ondas de choque) e do
rendimento do processo de combustao.

‘CTA
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A variacdo do raio da base da tubeira é medido pelo quociente entre a &rea da

base de saida A, e a &rea da base de entrada A;j , chamado razédo de expansdo € da
tubeira. Isto é:

: i A
_ ,area de saida _A, (17)
area de entrada A.

Em relacdo ao valor de € podemos ter os seguintes tipos de tubeiras:

RAZAO DE EXPANSAO | VELOCIDADE DO JATO TUBEIRA
€<l subsdnica divergente-convergente
e=1 sOnica -
£>1 supersonica convergente-divergente

Pode-se demonstrar que, para acelerar os gases até velocidades supersonicas
(M, > 1), é necessario 0 uso de uma tubeira convergente-divergente. Na garganta, o
escoamento esta em regime sonico (M, = 1), onde a area é minima. O estado dos gases
no qual o nimero de Mach é igual & unidade é denominado de “condigdo critica”. A
figura 23 mostra a variacao dos parametros termodinamicos da pressao e da temperatura
para um gas ideal em escoamento ao longo da tubeira.

Figura 24

Figura 23

Do principio da conservagdo da massa, podemos, portanto, escrever a equacao
da continuidade para o escoamento do jato como:

Pg g [Ag = po O/o [A,  (18)
Mas, como vimos, vy = ¢, a velocidade do som, e v, = v, , de modo que o quociente c/ve

fornece o inverso do nimero de Mach, M, , do escoamento; além disso, A, /Ay € a razdo
de expanséo € da tubeira. Logo, temos que:
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E:LE?_Q (19)
Mo P,

Na figura 24°, vemos a variacdo do nimero de Mach em funcdo de € para os regimes
sub e supersonicos.

Uma observacdo importante. Se o formato das paredes de uma tubeira
supersonica ndo possui as medidas corretas, ondas de choque obliquas podem aparecer
dentro dela. Uma onda de choque é uma descontinuidade repentina que aparece no
escoamento, na qual ha um aumento de pressdo e uma reducdo de velocidade. Esta
descontinuidade permanece estacionaria em relagdo a tubeira; isto €, como uma onda
que se forma num lago quando jogamos uma pedra, por exemplo, de modo que ela
permanece parada sobre a superficie, apenas a energia é transmitida. Ela é muito fina,
da ordem de 10™ cm e provoca a dispersdo de energia, 0 que resulta numa presso mais
baixa do choque apds sua passagem pela garganta.

A forma de contorno para uma tubeira supersonica pode ser determinada pelo
“método das caracteristicas”. Este fornece a técnica para o projeto do formato da
tubeira, supondo um escoamento uniforme e livre de choques internos.

O escoamento subsénico na porcdo convergente do duto na figura 25 ¢é
acelerado a velocidade sbnica na regido da garganta. Geralmente, devido a
tridimensionalidade do fluxo, a “linha sdnica”, representada pela linha pontilhada de a
até b, é levemente inclinada. Se 3 representa 0 angulo da parede em relagdo a direcao
horizontal, entdo, a se¢do da tubeira onde ele aumenta é chamada secdo de expansao.
Neste caso, ondas de expansdo sdo geradas e se propagam ao longo do escoamento,
refletindo da parede oposta. O ponto ¢ é o ponto de inflex&o do contorno, onde 3 = Bmax-
Apos c, B diminui até que a parede se torna paralela a direcéo horizontal, nos pontos d e
f. A secdo de c até d é uma “secdo direcionadora” projetada essencialmente para
cancelar todas as ondas de expansdo geradas pela secdo de expansdo. Por exemplo, a
onda de expnsdo gerada em g e refletida em h é cancelada em i.

As tubeiras supersdnicas com secOes de expansdo levemente encurvadas sao,
em geral, utilizadas em testes de tanel de vento, de modo que elas sdo longas para
produzir um escoamento uniforme, ao contrario das tubeiras empregadas nos foguetes,
que devem ser curtas para economizar peso. De qualquer maneira, o formato de uma
secdo de expansdo, como a da figura 25, € freqlientemente escolhida em arco circular de
didmetro maior que o da largura da garganta.

sicia e expansds - i §

linha samkca

Figura 25

> ANDERSON, J. D. Modern Compressible Flow.
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