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RESUMO

A principal motivagao deste trabalho foi a investigagdo dos efeitos do uso de
aerospike do tipo anelar, PLUG, em minifoguetes. Tendo como finalidade verificar
possiveis alteracbes dos parametros de desempenho do motor, como curva de
empuxo e tempo de queima do propelente. Para atingir esse objetivo foram
projetados, construidos e testados PLUGs de diferentes dimensbdes e razbes de
expansao. Juntamente com um motor convergente-divergente, testados tanto em
bancada estatica, usada pelo Grupo de Foguetes Carl Sagan da UFPR, quanto em
voo real. O percurso metodolégico do presente trabalho foi constituido em trés passos.
O primeiro: a reviséo bibliografica apresentando a fisica do escoamento compressivel
supersodnico. O segundo passo foi a definicdo e confecgdo da geometria do PLUG a
ser testado. O terceiro a realizagao dos testes praticos divididos em dois momentos:
a) teste estatico com célula de carga; b) langamento do foguete com motor PLUG. A
comparagado dos resultados dos testes praticos foi realizada entre as diversas
geometrias avaliadas e o motor convencional. Subsequentemente foram
confrontados, entre outros dados, as médias dos Impulsos totais, tempos de queima
e curvas de empuxo de cada geometria. Os resultados praticos ndo s6 demostraram
pouco ou nenhum impacto relevante no uso de PLUGs, como apresentou desafios
adicionais no uso desse motor em voo real. Apesar das conclusdes pouco animadoras
deste trabalho, o autor entende que tanto a metodologia utilizada quanto o cédigo
computacional, fruto da teoria de geometrias PLUG, possam colaborar com outros
trabalhos que explorem o uso e a aplicagao deste conceito construtivo.

Palavras-chave: aerospike; compensador de altitude; tubeira PLUG,;
minifoguete sélido.



ABSTRACT

The main motivation of this work was the investigation of the effects of the use
of annular-type aerospike, PLUG, in mini rockets. In order to verify possible changes
in engine performance parameters, such as thrust curve and propellant burning time.
To achieve this objective, PLUGs of different dimensions and expansion ratios were
designed, built and tested. Together with a convergent-divergent engine, tested both
on static bench, used by the UFPR Carl Sagan Rocket Group, and in real flight. The
methodological path of the present work was constituted in three steps. Firstly: the
literature review presenting the physics of supersonic compressible flow. The second
step was the definition and construction of the PLUG geometry to be tested. The third
is the realization of practical tests divided into two moments: a) static test with load
cell; b) launch of the PLUG engine rocket. The comparison of the results of the practical
tests was carried out between the different evaluated geometries and the conventional
convergent-divergent nozzle. Subsequently, the averages of total impulses, burning
times and thrust curves of each geometry were compared, among other data. The
practical results not only showed little or no relevant impact on the use of PLUGs, but
presented additional challenges in the use of this engine in real flight. Despite the
uninspiring conclusions of this work, the author understands that both the methodology
used and the computational code, the result of the PLUG geometry theory, can
collaborate with other works that explore the use and application of this constructive
concept.

Keywords: aerospike; altitude self-adjustment; PLUG nozzle; mini solid
rockets.
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1 INTRODUGAO

O motor-foguete € um elemento propulsor que tem seu principio de
funcionamento explicado pela terceira lei de Newton: “para toda a agdo existe uma
reacao”. No caso do motor-foguete, a expulsdo dos gases resultantes da queima de
propelente, pressurizados na camara de combustao, implica em uma forca de mesma

diregao da dos gases, mas de sentido contrario.

Os primeiros foguetes datam do ano 994 da Era Crista, na cidade chinesa de
Tzu T'ung (RIPER, 2004). Os primeiros protoétipos tinham aplicagbes militares. Essa
nova arma impOs superioridade armamentista na defesa do territorio chinés.
Atualmente, os foguetes também sao caracterizados pelo dimensionamento e
utilizacado de propelente, que € a mistura de combustivel com um oxidante. Esses
elementos podem estar no estado sélido ou liquido; além de existirem os motores

hibridos, que combinam os dois estados fisicos.

A evolucdo do foguete, por muitas vezes se confunde com momentos de
beligerancia da histéria. Em 08 de setembro de 1944, o primeiro missil balistico do
mundo se dirigia a Londres com velocidade Mach 2. A bomba foguete V-2
(Vergeltungswaffe - 2) foi o maior e mais poderoso dos misseis da Segunda Guerra
Mundial. Ele tinha 15 metros de comprimento e pesava 12 toneladas. Este foguete
tinha a capacidade de transportar uma ogiva de até 1 tonelada de explosivo. A figura

1 mostra um langamento desse foguete no leste europeu em 1944,

Ao final da guerra os aliados perceberam o quéao avangado era a tecnologia
alema empregada no desenvolvimento dos misseis balisticos V-2. Os EUA e a URSS
comegaram um processo de expatriagdo dos cientistas e engenheiros alemées para
0S seus proprios paises a fim de desenvolver e aperfeicoar os seus proprios
programas espaciais. Um desses cientistas foi o engenheiro alemdo e membro do
antigo partido nazista, Wernher Von Braun, que foi levado junto com sua equipe para
os EUA. Mais tarde, Braun seria conhecido como pai do foguete Saturno — V, que

levou o homem a lua.

Em 4 de outubro de 1957, o satélite Sputnik 1 foi langado, sendo ele o primeiro

satélite artificial da Terra. Em 3 de novembro de 1957, a Unido Soviética langa a bordo
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do Sputnik 2 a cadela Laika, e a manteve em orbita por 8 dias, periodo em que no

qual foi analisado o comportamento de um ser vivo no espaco.

Figura 1 — Langamento de um V-2 na Polénia em 1944

FONTE: SEIBERT (2006)

No dia 12 de abril de 1961, enviado pelo programa soviético, Yuri Alekseyevitch
Gagarin torna-se o primeiro homem a circular o globo terrestre. Esse feito foi

fundamental na conquista do espaco.

O programa espacial estadunidense “Apollo” criou e desenvolveu a maquina
mais poderosa da humanidade até entdo, o foguete Saturno — V. Em sua quinta
miss&o o pousou na lua, a tripulacdo era composta pelos seguintes astronautas: Neil
Armstrong, Buzz Aldrin e Michael Collins. A Figura 3, mostra um foguete Saturno V

sendo transportado para a area de langamento.

A realizagdo de missdes espaciais como a chegada a Lua e o langamento de

satélites de comunicagdao, se deve a pesquisa e ao desenvolvimento de novas



16

tecnologias espaciais. Entre as mais notaveis, destaca-se o desenvolvimento do
motor-foguete. Durante a corrida espacial, os motores passaram por inumeras
intervencdes e aprimoramentos em seus projetos. Por exemplo, os detalhes na

geometria para o escape dos gases foram amplamente estudados por meios tedricos
e praticos.

Apesar de todas as vantagens e avangos dos motores-foguete, os foguetes
ainda sao formados por praticamente tanques de propelentes. O que implica em uma
carga util muito pequena se comparado com o foguete completo. Além disso,
excluindo a carga util, apenas uma pequena parte do veiculo € recuperada apds o
lancamento em condi¢cdes de reuso. Como consequéncia, um novo langamento

requer, praticamente, a constru¢cado de um novo foguete.

Figura 2 — Representagcédo esquematica da geometria "bell" e a "aerospike”

Aerospike

nozzle ~\

Specific
impulse ’

,
&%
5

“ Bell

,

=

nozzle

Sea level

High altitude
Altitude

Bell nozzle

Aerospike nozzle

960227

FONTE: CORDA et al. (1998)

Com a expanséo do mercado aeroespacial e a entrada de empresas privadas
no setor, novas propostas construtivas comecaram a ser exploradas, a fim de se
tornarem mais competitivas; como a reutilizagado de foguetes com o uso de um unico
estagio ou Single Stage To Orbit (SSTO) e o uso de aerospike que, teoricamente,
usaria menos propelentes nesta configuragdo de veiculo do que os motores usuais
,como o bell (RUF; MCCONNAUGHEY, 1997). A figura 2 traz uma representagao
esquematica do caminho dos gases de exaustao tanto na configuragdo convergente-

divergente (bell) quanto na aerospike.
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Figura 3 — Foguete Saturno — V sendo transportado
para a area de langamento

!_ligl|'|l!,%.

FONTE: NASA (2010)

1.1 JUSTIFICATIVA

O presente trabalho busca aplicar os conceitos da dinamica de fluido,
transferéncia de calor, massa e propulsao no desenvolvimento e teste pratico de um
aerospike do tipo PLUG anular, que aqui foi tratado como tubeira PLUG. Até onde o
autor sabe, no Brasil, ainda ndo houve o langamento, que tenha se tornado publico,
de um minifoguete experimental ou motor-foguete testado com esse tipo de tubeira

anelar.

Esse estudo se propde a desenvolver, de forma didatica, a teoria necessaria
para a definicdo da geometria ideal de aerospike do tipo PLUG anelar. Além de
investigar o uso dessa geometria em foguetes de pequeno porte e baixo custo, em
regides nas quais tubeira convencional pode ndo gerar o maximo de rendimento por
conta de variagdes tanto na pressao interna, resultado da queima do propelente,
quanto na pressao externa, provocada pela propria variagdo consequente da

mudanca de altitude.
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1.2 OBJETIVOS

O objetivo geral do trabalho é analisar o comportamento da tubeira PLUG
anelar e comparar a uma tubeira convencional, convergente-divergente, tanto em
ambiente monitorado que € o caso dos testes estaticos, quanto em ambiente aberto
que seria o teste em voo. Para essa comparacgao foi usado o motor-foguete Netuno-
R-f, mantendo semelhantes a cdmara de combustdo do motor, propelente e a sua

area de garganta.
Os objetivos especificos séo:

e projetar uma geometria PLUG anelar que apresente expansao
compativel com o fluido de trabalho do motor-foguete utilizado nos
testes;

o fabricar e testar esta geometria em bancada estatica medindo
parametros de desempenho, como empuxo, tempo de queima e
derivados;

o fabricar e testar a geometria de tubeira convergente-divergente
convencional medindo parametros de desempenho, como empuxo,
tempo de queima e derivados;

e teste em voo real das duas geometrias;

e confrontar os resultados entre os dois tipos de motores testados, afim de

ser verificar o real impacto provocado pela geometria PLUG.

1.3 ESTRUTURA DO TRABALHO

O capitulo 2 deste trabalho € dedicado a reviséo bibliografica, exemplificando
possiveis pontos de melhoria na eficiéncia dos atuais motores-foguete e apresentando
a nossa proposta de tubeira PLUG para abordar esses pontos, baseada na literatura

académica sobre o assunto.

No capitulo 3 é apresentada a metodologia empregada nesta dissertacéo, que
visa ndo so a construgdo da tubeira PLUG, como também o teste e analise desse

motor em experimentos praticos. Sendo esses confrontados com os resultados
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desses mesmos testes com um motor-foguete Netuno-R-£ , que € a denominagéo de

um motor-foguete experimental, desenvolvido e aprimorado pelo GFCS.

O capitulo 4 discorre sobre os testes realizados. O capitulo 5, traz a analise dos
resultados e, o capitulo 6, apresenta a conclusdo e as propostas para trabalhos

futuros.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Neste capitulo serdo abordados os motores-foguete solidos com a tubeira
convergente-divergente, teoria da termodinédmica para escoamentos compressiveis
unidimensionais adiabaticos e a formacao de leques de expansio. No final, tem-se o
desenvolvimento, passo a passo, do método simplificado para determinar o perfil

6timo do PLUG ou aerospike anelar, proposto por Angelino (1964).

2.1 INTRODUCAO

A tubeira € uma peca utilizada nos motores-foguete para acelerar um
escoamento, em velocidades supersénicas. A figura 4 mostra as trés partes mais
importantes da tubeira: convergente (A), garganta (B) e divergente (C). A regido
convergente reduz a area da secdo transversal do escoamento ainda no regime
subsoénico, o que reduz a pressao e aumenta a velocidade dos gases. A segunda parte
€ a garganta onde o escoamento, teoricamente, atinge a sua velocidade critica, que é
a velocidade do som. A terceira parte € o divergente, que aumenta a area da segéo
transversal, expandindo o escoamento supersénico, acelerando o fluido e reduzindo
a pressao até a pressao ambiente (SUTTON; BIBLARZ, 2001).

As tubeiras sédo confiaveis e ja estdo bem desenvolvidas, sendo utilizadas com
sucesso em diversas aplicagdes. Apesar de largamente utilizado, o perfil apresenta
uma caracteristica que, em condi¢gdes de variagcdo da pressao externa ou pressao
interna de trabalho, leva o motor a trabalhar de forma ineficiente. Isso ocorre por causa
da inadaptacao do escoamento de saida com a pressdo ambiente (HAGEMANN et al,
1998).

O divergente, como mostrado na figura 5, tem a fungcdo de expandir o
escoamento até atingir a pressdo ambiente local, pois caso os gases expelidos da
tubeira sejam expandidos para acima da pressdo ambiente ou externa, tem-se um
escoamento sub-expandido. Caso a expanséao leve os gases ejetados para pressdes
abaixo da pressao ambiente local, tem-se o caso de escoamento sobre-expandido e

a formacéao de ondas de choque dentro do divergente (ANDERSON, 2002). Ambos os
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casos levam a perda de eficiéncia. Essa perda pode ser compreendida como a
reducao da quantidade de movimento possivel de ser entregue pelo motor. A figura 6

ilustra essas trés condi¢cdes de escoamento.

Figura 4 — Motor-foguete "C-1" em exposicdo no NASM

L

FONTE: Adaptado de Thiokol Chemical Corp. (1965)

Desse modo, entende-se que a tubeira convergente-divergente tem uma faixa
otima de operagao. No caso dos veiculos lancadores de satélites, que operam entre
a pressao ambiente a nivel do mar a até o vacuo do espaco, ndo € possivel ter uma
unica geometria de tubeira convergente-divergente que opere de forma étima. O
mesmo raciocinio pode ser aplicado a variacdo da pressao interna que € comum em
motores-foguete solidos, uma vez que a area de queima varia com o tempo de
operagao, impactando na pressédo interna (SEVDA, 2010). Assim, o uso do motor
PLUG, que permite o escoamento se adaptar a pressao externa, pode ter um impacto

positivo no desempenho desses.

Em uma primeira analise das publicagdes cientificas sobre aerospike, pode-se
supor que o interesse no estudo de PLUG vem crescendo na academia. Apesar de
ser um conceito da década de 60, a sua adaptabilidade ao ambiente externo implica
que esse tipo de motor ndo tem uma altitude 6tima de operagcao por exemplo; essa
caracteristica € importante para a industria espacial. Segundo Bermann (1961), esse

efeito de compensador de altitude ocorre porque, ao contrario das tubeiras
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convencionais onde a expansao sbnica ocorre ao longo do divergente do motor, no
aerospike, essa expansao € continuamente redirecionada pela pressdo ambiente,

ficando paralelo ao vetor e ao eixo de simetria do motor.

Figura 5 — Divergente de motor-foguete durante teste estatico

M-RS68-07/06/00-5T001

FONTE: NASA (2018)

Essa caracteristica € importante quando se utiliza um mesmo motor-foguete
em diferentes condicbes externas. Mas o ponto mais interessante aplicado a
minifoguetes €, como apresentado por Rao (1961), que para diferentes valores de
razdes entre a pressdo da camara de combustéo (P,), pressao de saida (P,) e na
garganta (P;), iguais ou diferentes da do projeto, ndo implicam em uma area critica
ideal diferente. Em outras palavras, significa dizer que eventuais flutuagdes na
pressdo na camara de combustdo, comumente verificadas nos minifoguetes, nao

impactariam no desempenho ideal deste motor (AMERICO, 2018).

A adaptabilidade que o PLUG tem a variacido da razao das pressdes também
€ citada por Tomita, Tamura e Takahashi (1996) , que sugerem o seu uso em foguetes
reutilizaveis ou de estagio unico, chamados de SSTO, por Ihes permitir variar o
empuxo sob diferentes pressdes ambientes sem perder a sua eficiéncia. Uma vez que

esses ultimos precisam decolar e aterrissar de maneira controlada. A figura 7, mostra
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a aterrisagem controlada dos Boosters do foguete Heavy Falcon que, por exemplo,

poderiam se beneficiar do uso dos aerospike, seguindo o exposto pelo autor citado

Figura 6 — Representacdes de escoamento

PEEssR0 pressdode F"FES_SEF-‘
ambiente saida igtat 3 ambiente
gnda de chogue press3o
obliguo ambiente
regido de press3o de saida
descolamento maiorque 3 pressao
ambiente

ORI gonteira

depluma pluma fronteira
I | de pluma

|2) Tubeira convergente divergente [b) Tubeira convergente divergente [c) Tubeira convergente

ao nivel domar: 2 pluma de em altitude dtima: a pluma de divergente em grandes sltiturdes:
exaustdo é estrangulada pela exaustdo tem o formato colunar a pluma de exaustio continia a
pressdo atmosférica que & maior, produzindo a maxima eficiéncia expandir para alem do

reduzindo 3 sua eficiéncia divergente, reduzindo 2 eficiéncia

FONTE: Adaptado de NASA (2018)

LEGENDA: a) sobre-espandido,
b) expanséo ideal
c) sub-expandido

O termo aerospike foi usado pela primeira vez no inicio dos anos 60, e se referia
a um PLUG anelar de comprimento total (RUF; MCCONNAUGHEY, 1997), por se
assemelhar aos spikes que sdo grampos de fixagao dos trilhos dos trens. A figura 8
traz esse primeiro desenho. Atualmente o termo aerospike se refere a toda uma classe
de motores que tem por principio o ajuste do escoamento dado pela presséo

ambiente.

Apesar das vantagens sugeridas pela literatura cientifica, tanto em
investigacbes numéricas quanto experimentais, a aplicagdo desse tipo de motor
permanece restrita aos foguetes experimentais, como por exemplo, o testado pela
NASA, em 2004, mostrado na figura 9. Uma das razdes € a dificuldade de refrigeragéao
das partes do motor, mais especificadamente na regido da garganta e no préprio
PLUG. Segundo Rommel et al. (1997), os motores do tipo aerospike tem uma regiao
de garganta relativamente maior do que a dos motores convergente-divergente, o que
dificulta a sua refrigeracao. Os aerospike requerem a refrigeragdo ndao apenas na

parte anelar da garganta, mas também no préprio PLUG que, durante a operagao
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desse motor, fica envolto pela pluma do foguete; o que inviabiliza a refrigeracéo do

PLUG nos mesmos moldes das tubeiras do tipo convergente-divergente.

Figura 7 — Aterrisagem dos Booster do Falcon Heavy

FONTE: SpaceX (2019)

A preocupacgao com a refrigeragdo do motor-foguete, apesar de fundamental
em diversos projetos, ndo se justifica no caso dos minifoguetes a propelente sdlidos.
Pois o tempo de operagao nao é suficiente para comprometer a integridade fisica
estrutural desse motor-foguete. Outro ponto que pesa contra o uso de motores PLUG
é a falta de testes em voo, como citado em diversos trabalhos académicos como,
Angelino (1963) e Onodera (1999). Para citar alguns exemplos que versam sobre
motores como compensador de altitude. Esta caréncia na literatura torna ainda mais

interessante a abordagem do tema com o uso de minifoguetes.

Em 2004 a agéncia espacial estadunidense, NASA, junto com a forga aérea
daquele pais, conduziram um esforgo combinado chamado de “Dryden Aerospike
Rocket Test” que, segundo a prépria NASA, resultou num foguete de 10 pés de
comprimento (3,05 metros). Este protétipo voou duas vezes naquele ano e “produziu
os primeiros dados conhecidos do voo de motor-foguete sélido usando um aerospike
(NASA, 2017)". A figura 9 é a unica foto disponibilizada pela agéncia.
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Figura 8 — Primeira concepgao de aerospike anelar

FONTE: RUF; MCCONNAUGHEY (1997)

Figura 9 — Teste “Ryden Aerospike Rocket”, conduzido pela NASA e US Air Force

FONTE: NASA (2004)

2.2 FUNDAMENTOS TERMODINAMICOS E DEFINIGOES

No desenvolvimento de motores-foguete, um dos fatores mais importantes é a
sua performance. Foguetes sdlidos, denominagao dada aos que utilizam propelente

no estado solido, esse desempenho € normalmente definido pelo impulso especifico
(I;), Maxwell (1961).
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O impulso especifico (I;), dado em segundos, € definido pela razdo entre
impulso total (I), equacdo 1, e a forca peso do propelente. Que por sua vez é o
produto da aceleragdo gravitacional local (g), pela a massa de propelente (m,) ou pela
integral do fluxo de massa instantaneo (m) no tempo de queima (t,). Essa razéo segue
uma légica semelhante a do consumo de combustivel médio de automéveis, por

exemplo, quildmetros rodados por litro.

It (1)
I =
g.my,
1 J, Edt (2)
S g.fotqmdt

O impulso total (/) consiste na integragdo do empuxo (E') no tempo de queima
(tq). Aqui, o termo “empuxo” € usado para definir a forca experimentada pelo foguete
em decorréncia da variagdo da quantidade de movimento linear, causada pela ejegcéo
dos gases da combustdo. Por ser resultado de uma forga de reagéo, € chamado de
empuxo (NASA, 2010).

tq 3
0

Outro ponto analisado é a velocidade de ejegao efetiva média (c) que é uma

média da velocidade com que os gases sdo expelidos pelo tempo de queima (t,).

Essa velocidade, junto com o impulso especifico (I), sdo caracteristicas da queima
do proprio propelente e da expansao dos gases, que € diretamente impactada pela
geometria da tubeira conforme apresentado por Sutton (2010). Dessa forma, a sua
expressao pode ser apresentada como fundamental para este trabalho.
I
c=I.g= m_i, (4)

Ainda segundo o autor citado acima, a eficiéncia de um sistema (n,;:) de
propulsdo pode ser obtida pela razdo da poténcia dos gases que séo ejetados pelo
motor (F,;,s) com o produto da poténcia quimica disponivel no propelente (Pyyimica) €

a eficiéncia do combustivel (1:omp)-



27

Rgas _ Rgas (5)

Ncomb Pquimica Ncomb- mQR

Nsist =

Realizar a verificagdo do rendimento do sistema (7,;5;) € importante, mas no
caso deste trabalho, onde busca-se a comparacgao entre os dois conceitos de motor-
foguete, a analise da energia quimica disponivel no propelente e seu eventual
rendimento podem ser entendidos como, respectivamente, uma grandeza e indice;
virtualmente idénticos para todos os motores a serem testados. Por estarem mais
ligados as propriedades quimicas do propelente do que a geometria do motor esse
trabalho usara apenas a poténcia dos gases e as variagbes do rendimento, sem

apresentar um valor de rendimento e sim uma comparagao entre a poténcia do gas
(Rgas)-

g-w.I2 (6)

onde w = m,,. g/t,. Pode-se rearranjar a Eq 6 como:

_my(g-1)* _ If (7)
gas 2t 2.myt,

Aplicando a teoria de escoamento supersdnico isentrépico desenvolvida no
apéndice C deste trabalho, conseguimos relacionar a velocidade do escoamento em
numero de Mach local (M,) com a temperatura (T,), pressao (P.) e area do

escoamento (4,).

Ty _ <P0 @ (8)
Ty \px
_Y_ 9)
Do < y—1 2>(y—1) (
—=({14+——M
Px T
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y+1 (10)

y=1,.22(r-1)
2 M

Salienta-se que esta teoria trabalha com o escoamento em sua forma quase
unidimensional. O que é diferente do unidimensional por haver a variacdo de
grandezas bidimensionais, como a area. Os subindices x e y se referem a pontos
dentro do escoamento supersénico. Ja o subindice 0 se refere a condicdo de

estagnacéao da propriedade termodinamica.

2.3 ONDAS DE EXPANSAO

As relagdes termodindmicas desenvolvidas na seg¢ao anterior, por mais uteis
qgue sejam para a compreenséo e definicdo de algumas propriedades termodinamicas
do fluido no escoamento supersénico, ndo sdo , sozinhas , capazes de explicar
fenbmenos de mudanga abrupta nas propriedades do fluido, que s&o intrinsecos do
escoamento supersonico (JOHN; KEITH, 2005).

As descontinuidades presentes no regime supersénico podem ser avaliadas
em duas familias, dependendo da geometria do obstaculo que este escoamento
encontra. Se o escoamento encontra uma geometria de angulo (0) positivo, tem-se a
formacdo de onda de choque, caso esta variagdo angular seja negativa, tem-se a
formacgao de um leque de expanséo. A figura 10 traz uma representagao destes dois

fendbmenos.

A formacao da onda de choque provoca uma desaceleragao do escoamento e
aumento da pressao e temperatura. Ela pode se formar na raiz da geometria,
representado pelo ponto A na figura 10, ou antes desse ponto. O que diferencia a
origem da onda de choque é o angulo da geometria de perturbacdo. O presente
trabalho ira se limitar a apenas comentar a existéncia dessa familia de ondas, sem se
debrugar com o rigor matematico que a abordagem desse tema exige, focando nas

ondas de expansao.
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O leque de expansao, ou ondas de expansao de Prandtl-Meyer, ocorre quando
um escoamento sdnico ou supersdnico, encontra uma variagado geométrica angular
(8) negativa, provocando uma mudanga na sua dire¢gado. Mas ao contrario da formagéao
de ondas de choque, onde essa mudanca de diregao forga as linhas de corrente a se
aproximarem, no leque de expansao tem-se essa mudanca tendendo ao
distanciamento das linhas. Este fendmeno foi primeiro relatado pelo engenheiro
alemao Ernst Korting em 1878 (ANDERSON, 2010)

Figura 10 — Esquema de formagéo das ondas de choque e de expansao

@ Chogque Dhll‘cuo@
§ My <M, @

7y 7P
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FONTE: Adaptado de ANDERSON (2010)

A definicho matematica investigada e elaborada por Meyer e Prantdl é
apresentada passo a passo, por Anderson (2008) em seu livro. Aqui, sera exposta e

comentada essa demonstragcao com a definicao do leque de expanséo.

O leque de expansao é uma regido continua, formado por infinitas ondas de
Mach, logo o escoamento precisa ser sdnico ou supersénico. Outro ponto interessante
€ que quando o escoamento passa por essas ondas de expansao, ele apresenta uma
reducdo na pressao, temperatura e na sua massa especifica local. Assim para
simplificar as demonstracbes matematicas, esta expansdo sera tratada como

isentropica.
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Como citado anteriormente, o leque de expansao € composto infinitas ondas
de Mach. A figura 11 ilustra um esquema simplificado de um encontro entre um
escoamento supersénico com velocidade (V) com uma onda de Mach, inclinado com
o angulo de Mach (u), que é definido pela equagao 11. Como a velocidade do
escoamento esta acima da sbnica, pode-se trabalhar como um multiplo da velocidade

sbnica do meio; que é a definicdo do numero de Mach (M).

Figura 11 — Relagdes trigonométricas do escoamento de uma onda
de Mach de expanséao

Onda de Mach

y

chegada do escoamento

saida do escoamento

T /
= 4—d8

FONTE: Adaptado de ANDERSON (2008)

u = sin™? <%) (1)

Ap0ds passar por essa onda, o escoamento € defletido em d6 no sentido horario
e tem a sua velocidade (V) acrescida de dV. Aplicando a relagao de seno para definir

o cateto oposto genérico (L), temos as relagdes:

L =(V +dV)sin (%—u) (12)

L=Vsin(g—u—d0) (13)
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(V+dV)sin(g—y)=Vsin(g—y—d9) (14)

Vedv Sin(g—u) (15)

4 _sin(g—u—de)

Usando equacao de subtracdo de arcos seno e aplicando ao numerador da Eq
15, tem-se:
sen(A — B) =senAcosB + senB cos A (16)
. (T . (T . T . [ AN (1 7)
sin (5 —u— de) = [sm (§> cos(u) — sin(u) cos (5)] cos(df) — sin(d@) [cos (5) cos(u) + sin (§> sm(u)]

T (18)
sin (E —u— d@) = cos(u) cos(dB) — sin(d@) sin(u)

s T T
sin(z—u) =sin§cos,u+sinucos§ (19)

Com a mesma légica, pode-se desenvolver o denominador para simplificagao:

sin (g - u) =cosu (20)

Aplicando as simplificacbes desenvolvidas anteriormente a equacgao 15, tem-

Se:

V+dv cos(u) (21)
Vv cos(u) cos(dB) — sin(d) sin(n)

Aplicando o limite de d6 tendendo a zero, temos: cos(df) = 1 e sin(df) = d6.

i cos(u) B cos(u) (22)
4650 cos(u) cos(dB) — sin(df) sin(u) ~ cos(y) — db sin(u)
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av cos(u) (23)
v cos(u) — df sin(u)

1+

av 1 (24)

1+7= 1 —dftan(u)

Pela definicdo, df tende a zero e, assumindo que o modulo de df tan tan (u)
seja menor que 1, pode-se usar uma série geométrica para aproximarmos uma
expressao para o lado direito da equacéo.

B (25)

in =x0 +x' +x% 4+ = (df tan p)"
i=0

Tomando n como um numero infinitamente grande, temos que essa série pode

ser expandida até o segundo termo, ficando:

dv
1+ v = 1+ df tan(u) (26)
4 (27)
do = V tan(u)

Lembrando que u é o angulo de Mach, ou seja u = 1/M e usando a relacao

trigonométrica fundamental:

cosu? +sinp? =1 (28)

Pode-se rescrever a equagao como:

1 (29)

tan(p) = ——=
M? -1
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Substituindo:
av
d@ = Mz - 17 (30)

Integrando os dois lados da equacéao entre seus valores iniciais, chegando no

leque de expansdo, com os valores de saida, temos:

[ao = V=15
91 M1 V

Usando a definicdo de numero de Mach (M) da sec¢do anterior, pode-se

desenvolver uma relagao para troca das variaveis de integragao e diferenciando-a:

V = Ma (32)

InV=InM+Ina (33)

dv dM+da (34)
V M  a

Da relacido estabelecida pela equagao 34, pode-se isolar a velocidade sénica
local (a) e a de estagnacao (a,) e substituir na relagdo termodinamica entre velocidade

sbnica do meio com a temperatura e o gama (y) do escoamento:

a? = yRT (35)
a_(z):)/RTo:& (36)
a’> YRT T
an\? To _ y—1 ., (37)
(a) = =14+—M
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1\ (38)
a=a0(1 +yTM2) ’

Derivando a equacéo anterior em relagao a velocidade sonica (a) e ao numero

de Mach (M) e dividindo por ela mesma, de forma a obter o termo da/a :

da= a1+ 2 ) () 0
a= —ay 5 >
d -1 -1 N\t 40
S () u(1+—m2) am (40)
a 2 2
Substituindo ne equacao 34 e simplificando:
-1
dV__(yT)MdM_I_dM (41)
V14 Zmz M
2
av 1 dM (42)
V o 1+Xiyz M
2
Substituindo de volta na equacéo 31, e integrando, tem-se:
02 M2 VM2 -1 dM (43)
dg =6, —-0= j _—
0, 2 M 1 +]/71M2 M

A relacédo que se chega, relaciona o angulo de desvio do escoamento com o
numero de Mach. Este angulo de desvio € chamado de angulo de Prandlt-Meyer.

(44)

+1 -1
v(M) = )):Tl tan~! \/]]:-I—_l (M2 —-1) | —tan"}(y M2 - 1)
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Percebe-se que para usar essa relagdo, deve-se aplicar os limites de
integracéo, sendo conveniente usarmos a equagao 17, para melhor visualizarmos o

leque de expanséo.

0, = v(M;) —v(M,) (45)

Lembrando que essa relagdo ndo pode ser usada de maneira isolada. A razao
de pressao e temperatura do escoamento tem de ser condizente com o numero de
Mach. Um olhar descuidado pode inferir que basta ter-se uma expansao com angulo

de abertura maximo para ter-se a maior velocidade possivel.

1+t (46)
T, 1 +VT_1M22

Y
_1 o1 (47)
P, 1+—V2 Mz\ "’

P \1+20M2

As equacdes 46 e 47 do escoamento isentrépico supersonico, desenvolvido no
apéndice C deste trabalho colaboram na compressao do escoamento e além de serem
boas aproximacdes para se determinar as propriedades termodinamicas dentro do
escoamento, apesar de terem sido desenvolvidas para o escoamento quase-
unidimensional (SUTTON, 2001).

2.4 O PERFIL OTIMO DO PLUG: ANALITICO

Segundo a teoria de desenvolvimento do perfil da tubeira tipo PLUG, verifica-
se que existem dois tipos de expansao dos gases nessa tubeira: expanséao interna-
externa e expansdo externa (KHAN; KHUSHNOOD, 2013). Essa classificagéo
depende da posigao tedrica da linha sénica no motor-foguete, que é o conjunto de
pontos no escoamento que estdo em velocidade sbénica (M = 1), onde, na pratica nao

formam uma linha e sim uma curva. A diferenca entre esses dois tipos € que, no
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primeiro, a linha sénica fica logo antes do escoamento sair para o ambiente (P;) e as
paredes do PLUG. No caso da expansao interna-externa a linha sonica fica dentro do
motor-foguete e expande o escoamento até atingir o ambiente e as paredes externas
do PLUG (LEE, 1963). Por uma conveniéncia construtiva, este trabalho vai focar no

desenvolvimento e teste do PLUG de expanséo externa.

Foram exploradas diferentes formas de se definir de uma geometria étima para
um motor PLUG, mas, como citado por Tomita, Tamura e Takahashi (1996), ndo foi
definida uma forma ideal de abordagem fisica-matematica do escoamento étimo e,

por consequéncia, o perfil ideal de um PLUG continua sendo investigado.

Uma forma simplificada do método das caracteristicas é utilizada em diversos
trabalhos, como o de Angelino (1964), que utiliza leque de expanséao de Prandtl-Meyer
e 0 angulo de Mach para determinar a geometria 6tima do PLUG. Esse método foi
testado por Tomita, Tamura e Takahashi (1996) e Wang Liu e Qin (2009), chegando
a resultados préximos, quando considerados os efeitos de compensador de altitude

que o aerospike teve.

O método proposto por Angelino (1964) comecga determinando a razdo das
areas de saida (4,) e critica (4;), mais conhecido como fator de expansao (¢). A partir
dessa relagcao, pode-se usar a equacao 48 para determinarmos o numero de Mach na
saida (M,).

v+ (48)
A, 1 [(2+ (y— 1MZ)r1
[

Aqui, a area da garganta (4;) € formada pela area do final do convergente e, o
didmetro do PLUG e a area de saida (4,), sao a intersecc¢ao da sec¢ao transversal do
final do PLUG e a area final do convergente. A figura 12 traz uma representacao de
um PLUG, com as areas de garganta em vermelho e a area de saida representada

por uma linha azul.

O segundo passo é determinar o angulo de saida de Prandtl-Meyer (v,), com o
numero Mach de saida encontrado anteriormente e relacionar com o angulo alfa (a)

que é formado pelo cruzamento da linha caracteristica com a horizontal, no ponto A
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da figura 11. Ele é calculado pela diferenca entre o angulo de saida (v,) e o angulo

local de Prandtl-Meyer (v;), acrescido do angulo local de Mach (y;).

Figura 12 — Desenho esquematico das areas de
garganta e de saida do PLUG

FONTE: O autor (2019)

y+1 y—1 (49)
- Y I s Vo —tan~1(./ M2 —
Ve y_ltan y+1(Me 1) tan” " (yMZ —1)
(1 50
= s (o) (50)
a=7Ve =Vt (51)

O terceiro passo é determinar a superficie do PLUG que este escoamento
passa (4,s), que é superficie perpendicular ao escoamento com a diregao definida na
equacgao 51. Segundo Angelino (1964), pode-se supor que esta superficie seja a area
lateral (A;) de tronco de cone multiplicado pela dire¢do do escoamento neste caso,
seno do angulo de Mach. Aqui tem-se o raio local do PLUG (R, ), que é o raio da se¢éo
transversal do PLUG no ponto do eixo x que o escoamento esta sendo analisado.
Nessa etapa do desenvolvimento, o termo g se refere a geratriz de um tronco de cone

e o raio do final do cone (R,).
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AL, =1(Re+Ry)g (52)
_ (Re - Rx) (53)
~ sen(a)
A = (R, + Ry)(Re — Ry) (54)
L= sen(a)
Ags = Apsen(p) (55)
. (Re + Ry) (R, — Ry) sen(u) (56)
es sin(a)
A = n(RZ — R?) (57)
¢ Msena

Em seguida, pode-se usar as relagdes trigonométricas, observadas na figura
11 e definirmos o comprimento das linhas caracteristicas (L).
Re - Rx Re - Rx

sin@g = ———— L =—
L sin

Isolando o raio do local do PLUG (R,), igualando as duas equagdes e colocando

na forma adimensional, tem-se:

(58)

R, =R, —Lsina (59)
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Aes M sina ) (60)
RZ — - =R, — Lsina
Aos M si (61)
Re—\/Rg—%
L= ,
sina
Aes M sina (62)
S
SC_Re_ sina

O artigo (ANGELINO, 1964) ainda inclui a forma adimensional (¢) para um
PLUG truncado, que € quando o seu comprimento nao é igual ao calculado e sim a
uma porcentagem desse valor. Neste caso, a area do escoamento local (4., ) sera
igual a diferenga entre o quadrado do raio do escoamento local (R,) € o quadrado do
raio da base truncada(R;,) multiplicado por 11, equagdo 33. Ou, como o proprio autor

apresenta, na equacao 34

Aest = T[(R)% - Rl%) (63)
o = Aes o = e _ R
Ac T A T =R,
_ _ e(1-n2) M sina (64)
g _ L _ 1 \/1 &r
R, sina

2.5 O PERFIL OTIMO DO PLUG: NUMERICO

Uma vez discorridas as formulas, pode-se determinar a geometria ideal do
PLUG. Apesar deste problema ter solugao analitica a definicado dos parametros desta

solucdo pode nao ser obtidas de forma diretas. Como a definigdo do numero de Mach
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a partir do angulo de Prandtl-Meyer por exemplo. Assim, se fez necessaria a
elaboracao de um cédigo computacional que trouxesse a versatilidade de encontrar o
perfil 6timo, apresentado por Angelino (1964), para diferentes fluidos de trabalho e
fatores de expansao.

O codigo computacional AEROSPIKE, presente no apéndice A deste trabalho,
segue a légica trazida pelo autor supracitado, mas em maiores detalhes. O cédigo tem
como entrada o diametro de garganta (D), diametro de saida (D, ), o gama do fluido
(y) e o percentual de truncagem. Com essas informagdes, € determinado o numero

de Mach de saida (M,) pela equacéo (numero do fator de expanséo).

Apo6s determinar a velocidade do escoamento na saida, ou ao deixar o PLUG,
0 programa entra em um ciclo de rotinas que se inicia em Mach igual a um e segue
até o numero de Mach de saida (M,), com um incremento a cada ciclo também

definido pelo usuario.

As rotinas contidas neste ciclo incluem: definicdo da area de escoamento (4.;)
0 angulo geométrico (a) e o comprimento da linha caracteristica (L). Para determinar
as coordenadas horizontais e verticais de cada um dos pontos, é possivel multiplicar

este comprimento (L) pelo cosseno e seno do angulo geométrico (a), respectivamente.

Figura 13 — Perfil PLUG determinado pelo método aproximado

26 =

20 =

Y(mm)
T
i

5 0 5 10 15 20 25 30 35 40
X(mm)

FONTE: O autor (2019)
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Ao final, o cédigo mostra ao usuario trés arquivos. O primeiro € uma lista de
valores do escoamento calculados pelo programa, a figura 13 traz um exemplo desta
lista. Na sequéncia, o programa traz uma representacao grafica do perfil determinado.
Por ultimo, o programa traz uma lista de coordenada do perfil do PLUG para auxiliar
numa eventual operagdo de usinagem desse solido em uma maquina ferramenta

Computer Numerical Control (CNC).

Para determinar o perfil 6timo do PLUG a ser usado neste trabalho, as entradas
utilizadas foram: diametro de saida (D,) 32 mm, didmetro critico (D) 11,6 mm, 0% do
comprimento truncado e a razdo de calores especificos (y) do fluido igual a 1,13
conforme exposto por Nakka (2001b). O cédigo, assim, forneceu o perfil mostrado na

figura 13 a lista dos valores da figura 14, utilizados para o calculo do mesmo.

Figura 14 — Lista de valores auxiliares gerados
pelo céodigo AEROSPIKE

saida - Bloco de Notas - [m x
Arquivo Editar Formatar Exibir Ajuda
ni_vals alfa_vals ni_vals mu_vals _vals AR_vals a
81124 145.97867 .21124 85.@3%84 1,89367 1.e0e01
83172 147.53868 .e3172 83.87953 1.00734 1.80005
95817 145.35774 .25817 81.53704 1.e1101 1.e0011
08839 14504206 08939 80.24258 1.01468 1.08020
12468 143.87149 +12488 79.10738 1.81835 1.eee31
~16359 142.81884 +18359 78.88556 1.82282 1.eee4s
.20576 141.83331 .28576 77.15019 1.82569 1.80861
.25091 14992144 .25091 76.28348 1,02936 1.00060
.29883 140.06310 .29883 75.47307 1.03303 1.ee1e1
.34532 13324958 .38938 74.78997 1.83678 1.88124
.40228 138.47398 48228 73.9873% 1.04037 1.60150
45751 137.73138 .45751 73.30002 1.08283 1.80179
.51491 137.01761 .51491 7284385 1.04770 1.e0209
.57438 136.32933 .57438 72.81484 1.05137 1.p0243
-63583 135.66382 -63583 71.41877 1.e5584 1.ee278
.69316 135.01878 J69916 70.82908 1.05871 1.08316
76431 134.39230 «76431 70.26774 1.86238 1.ee358
.83128 133.78272 .83120 69.72505 1.26605 1.00399
89976 13318863 .85976 £9.19952 1,06972 1.80424
96995 132.60877 .96995 £8.68985 1.07339 1.08481
1.84169 132.84209 1.84169 68.194591 1.87786 1.88541
1.11494 131.48761 1.11494 £7.71388 1.88973 1.ee593
1.18965 130.93458 1.18365 67.24528 1.88449 1.80648
1.26577 130.41201 1.26577 66,78891 1.08887 1.08784
1.34327 129.88945 1.38327 £6.34385 1.09172 1.80763
1.42208 129.37622 1.42203 £5.58345 1.89581 1.80825
1.50221 128.87178 1.50221 £5.43512 1.09988 1.80889
1.58358 128.37562 1.58358 65.87833 1,10275 1.88955
1.66618 127.88728 1.66618 64.66459 1.10642 1.e1023
1.74957 127.40636 1.74357 64.26746 1.11089 1.e1e33
1.83491 247 1.83461 £3.87251 1.11376 1.01166
1.52098 1.52098 £3.49739 1.11743 1.01242
2.28816 2.e8816 63.12372 1.12118 1.1319%
2.89641 2.89641 62.75728 1.12476 1.81339 i
Ln1,Col1 100%  Windows (CRLF) UTF-8

FONTE: O autor (2019)

2.6 CLASSIFICACAO DOS MOTORES-FOGUETE

A classificacdo de motores de espagomodelos mais aceita na literatura é
elaborada pela National Association of Rocketry (NAR), que é uma organizagao norte-
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americana sem fins lucrativos, criada em 1957. Desde entdo, promove encontros,
regulamenta atividades e certifica motores de espagomodelo. A classificagao presente
na tabela 1, consiste no uso de uma letra e dois numerais separados por hifen. Eles
representam: impulso total do motor ao nivel do mar, empuxo médio e o tempo de
queima da carga temporizadora, respectivamente. Uma classificagcdo D8-2, por
exemplo, representa um motor com impulso total dentro do intervalo de 10,01 N.s até

20,00 N.s, com empuxo médio de 8N e carga temporizadora de 2s.

Tabela 1 — Classificagdo NAR de motores-foguete

Classe do Impulso Total
Motor (N.s)
1/8A 0 -0,3125
1/4A 0,3126 - 0,625
1/2A 0,626 -1,25
A 1,260 -2,50
B 2,510 -5,00
C 5010 -10,0
D 10,010 -20,0
E 20,010 -40,0
F 40,010 -80,0
G 80,010 -160

FONTE: NAR, 2018

Cada classe se refere a uma faixa de valores de impulso total, sendo designada
uma letra para cada faixa. Essa classificagdo comeca em 1/8A e segue a medida que
o impulso total do motor cresce. Classes ndo contempladas na tabela 1 sdo motores

de classes superiores que ja ndo se enquadram com espagomodelos.
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3 METODOLOGIA

Neste capitulo sera apresentada a metodologia de trabalho usada na
comparagao entre os dois tipos de motores, convergente-divergente e o aerospike
anelar PLUG definicdo da geometria do PLUG critérios de analise, motores
selecionados para os testes e as ferramentas utilizadas para a avaliagdo dos

resultados.

3.1 NETUNO REDUZIDO BETA

O Netuno é um motor-foguete sodlido, desenvolvido pelo grupo GFCS. O
histérico de testes desse motor indica ser da classe G. Sdo embarcados 135 gramas
de propelente solido KNSu, com o gréo do tipo tubular de coroas desinibidas, ou seja,
a area central do grao e as faces superior e inferior do grdo compde a area de queima
do propelente. A figura 15 traz o esquema desse motor, que é fabricado todo em
aluminio: com tubeira do tipo convergente-divergente, tubo motor e tampa, além de
uma representagdo esquematica da disposicdo do grdo propelente no interior da

camara de combustao.

Figura 15 — Esquema de montagem e disposi¢do do propelente do Netuno

Netuno-R-Beta

e (= [oreur 11

FONTE: GFCS (2018)
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O projeto do Netuno data de 1985, passando por diversas modificagbes até
chegar na configuragdo que é utilizada hoje. Este é confiavel e estavel em sua
performance ao ponto que acabou sendo adotado como base para outros motores. O
grupo GFCS conta com Netuno médio (Netuno-M), reduzido (Netuno-R-). O Netuno-
R-B foi escolhido como objeto de comparagédo justamente pelo seu histérico de

confiabilidade e estabilidade de performance.

Figura 16 — Desenho esquematico da tubeira do Netuno-3-R

FONTE: GFCS (2018)

Apesar de ser um projeto experimental e ndo ter um numero de Mach de saida
de projeto (M,) ele tem uma pressao interna de projeto de 10 bar (P,), por exemplo, a
figura 16 traz o diametro da garganta (D;,) e de saida (D, ) da tubeira do Netuno-R-3,

assim permitindo inferir a velocidade dos gases na saida da tubeira deste motor.

Analisando as areas de garganta (4;) e de saida (4.) pode-se verificar que o
fator de expanséo € de 1,9745. O que implica, pela férmula 21, em um Mach de saida
(M,) de 1,9. Aplicando a equagéao 29 e usando a temperatura de estagnacgao (T,) igual
a 1720 Kelvin (NAKKA 2001b) chega-se a temperatura teérica de saida (T,,) de 1393,1
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K. Assim com a equagao 22 é possivel determinar a velocidade de saida (V,) tedrica,

baseando-se somente na geometria, de 1060,9 m/s.

3.2 MOTOR PLUG

As duas teorias apresentadas na revisao bibliografica para a definigdo do perfil
ideal do PLUG, método das caracteristicas, Berman (1961) e o método aproximado,
Angelino (1964), s&o utilizadas em diversos trabalhos, também citados. Pesquisas
tedricas e experimentais usam esses dois meétodos para a definicdo de seu objeto de
estudo e aprofundamento das pesquisas. Ao buscar a mesma abordagem, o presente
trabalho se deparou com restricdes técnicas dos prestadores de servico para a
manufatura do PLUG como determinado pelo cédigo computacional AEROSPIKE.
Ndo se tratava apenas da questdo de geometria complexa, mas também das

dimensoes reduzidas.

Frente a esta limitagao técnica, foi decidido adotar a geometria cbnica para o
aerospike, que também é referenciada em trabalhos académicos como LAI, A. et al.
(2018). A construgao do motor experimental PLUG, apesar de ter o perfil ideal teérico
desenvolvido n&o envolve a construgcdo do aerospike citado, mas também todo o seu

conjunto, adaptando-o com o convergente do motor-foguete.

Como a finalidade deste trabalho é o de comparar o desempenho dessa tubeira
com outra ja utilizada pelo grupo de foguetes GFCS, que no caso, sera o convergente
adaptado do projeto de motor do minifoguete Netuno-R-B, para que a cdmara de

combustao permaneca a mesma para os dois motores.

Esta adaptagdo seguiu-se usando a area da garganta (4;) do motor original e
determinar um PLUG que permita a passagem do escoamento por area
numericamente igual. Para o sistema de fixagdo do PLUG foi escolhido o parafuso
Allen sem cabega com sextavado interno M3 que segundo a norma DIN EN I1SO 4029

apresenta um diametro primitivo (Ds,,) de 2,675mm.

O procedimento adotado foi relacionar a diferengca entre area de saida, que
nesse caso é igual ao diametro do tubo e a area da secéo transversal do PLUG na
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garganta subtraindo a area dos trés parafusos (4s,,).- O resultado desta equagao deve

ser igual a area critica (4;)

nD,> nDpz (65)
At = -

4 4

D — Dp Azm = L3y D3y

O comprimento do parafuso (Ls,,) exposto ao escoamento pode ser relacionado

como a metade da diferengca dos diametros externo (D) e do proprio PLUG (D).

Substituindo na equacao anterior, tem-se:

(66)

_mD,?  mD,’ D, — D,
At —_ 4 - 4 - 3

Trocando as variaveis pelos valores conhecidos na equagao acima:

105,6832 =

2
322 mhy” (32 - D,

4 4 2 )2'675

1D, 2
105,6832 = 804,2477 — 4p —128,4 + 4,0125Dp

1TDp2
0=-— 2 + 4,0125Dp + 570,1645

Aplicando a férmula das raizes de equagado quadratica (Bhaskara) para
resolverD,, temos que o valor positivo da solugédo € 29,6188. Por tanto se utiliza-se
um PLUG de diametro (D,,) aproximado, respeitando as limitages de resolugéao de
construcdo, de 29,62 mm e fixando com os parafusos citados para o PLUG tem-se
uma area critica numericamente igual ao presente nos motores-foguete Netuno-g-R.
Aqui, atribuiu-se o valor de area a legenda de 12, pois essa area se refere a um vez a

area critica do motor-foguete.
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O apéndice B deste trabalho traz os desenhos técnicos usados na confecg¢ao
do conjunto do PLUG 12, que compreende no conector do PLUG que o sustenta e é
fixado na camara de combustdo. Os parafusos que garantem o posicionamento radial
e o0 PLUG que guiara os gases da combustdo. A figura 17 traz uma ilustracdo deste

conjunto apds a montagem.

Figura 17 — Concepcéo artistica do conjunto do PLUG montado

FONTE: O autor (2019)

Apesar de calculado, o didmetro do PLUG, a experiéncia do GFCS com
motores experimentais sugere como prudente a confecgédo e teste ndo apenas do
calculado, mas também de outros didmetros que se afastam da area critica (4;)
encontrada anteriormente. Dessa forma, se garante a seguranga tanto das pessoas
quanto dos equipamentos envolvidos nos testes. A tabela 2 traz outros valores de

diametro, todos multiplos do determinado anteriormente.
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Tabela 2 — valores dos diametros do PLUG e a area critica resultante

Area do Diametro do PLUG (mm)
escoamento(mm?)
1A* 105,6832 29,6188
1,5A* 158,5248 28,3460
2A* 211,3664 27,0069
3A* 317,0496 24,0803
4A* 422,7328 20,6873
5A* 528,4160 16,4915

FONTE: O autor (2019)

O proximo passo para construgdo do PLUG coénico, foi determinar o seu
comprimento. Lai (2018) usou um PLUG cbnico, como pode-se ver na figura 18, em
suas investigacdes numéricas. Adaptando a geometria usada nesse trabalho, conclui-
se que o comprimento exposto ao escoamento, ou o comprimento da parte cbnica do
PLUG, deveria ser de 38 mm. A tabela 3 traz este e outros valores também
construidos e testados. Esse comprimento se refere a cota exposta ao escoamento,

pois 0 seu real comprimento envolve também a fixacdo do PLUG no seu conector.

Figura 18 — Perfil de PLUG conico simulado em investigacdo numérica

60 40 20 0 20 40 60
X (mm)

FONTE: LAl (2018)

Com as dimensdes definidas, construiram-se os perfis cbnicos. Foram
projetados e confeccionados ao todo sete PLUGs, conforme consta nos desenhos

técnicos do apéndice B. Quatro deles, variando a area de garganta e mantendo o
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comprimento de 38 mm. Dois perfis mantendo a area critica em 11,6 mm? ou 1A mas
variando o seu comprimento, metade (chamado de curto) e 1,5 vezes do calculado,
chamado de longo. Além desses, foi construido um ultimo com area critica e
comprimento de acordo com a teoria, aqui chamado de normal 1A. Sendo esse

construido em aluminio, enquanto os anteriores foram feitos em agco SAE 1020.

Tabela 3 — Relagao de comprimentos de PLUG usados

Comprimento Comprimento angulo do
total (mm) exposto (mm) vértice
Padrao 52,81 38 42,6°
Curto 33,81 19 75,8°
Longo 90,81 76 22°

FONTE: O autor (2019)

A figura 19 traz um esquema comparando os PLUGs de diferentes
comprimentos com o PLUG gerado pelo método simplificado, produto do cdodigo
AEROSPIKE. Lembrando que nesse caso, este PLUG tem o mesmo diametro de

29,62 mm e apresenta os valores ja citados na tabela 2.

Figura 19 — Esquema ilustrativo de comparacgao entre os diferentes comprimentos de PLUG

19

40

i
!

76

i
|

FONTE: O autor (2019)
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3.3 PRODUGAO DE PROPELENTE SOLIDO

O termo propelente, como citado anteriormente, se refere a mistura do
combustivel com o oxidante. O grupo GFCS utiliza o propelente solido conhecido
como KNSu. Esse propelente € amplamente empregado por equipes universitarias de
espacomodelismo, tanto pela disponibilidade dos seus ingredientes no mercado,
quanto pela simplicidade de confecgao. Além de se comportar como propelente de
propriedades termodinémicas estaveis e constantes, como a razao calorifica gama (y)
Nakka (2001a).

O KNSu é produzido combinando 65% de nitrato de potassio, e € comumente
utilizado como fertilizante e pode ser obtido comercialmente com o nome de Krista-K,
e 35% de acgucar refinado comercial e normalmente fundido. Esse processo pode ser
realizado pela fusdo a quente, que significa cozer os ingredientes até o “ponto de
melaco”. A maioria das equipes universitarias adotaram esta forma de confeccao.
Outro método de obtencgéo é pelo processo a frio, que envolve a prensagem destes
componentes, por ser mais seguro, e 0 GFCS adota esse ultimo método.

Os diferentes métodos de obtencéo do propelente, fundido a quente ou a frio,
implicam em propriedades fisicas e de queima diferentes. Em Foltran et al. (2015) fica
evidente o impacto, ndo s6 do método de confeccédo, mas também da pressao utilizada
na prensagem impactando a massa especifica do propelente, e, por consequéncia,
na velocidade de queima, além de apresentar valores menores se comparado com

outros resultados experimentais obtidos com o propelente fundido Nakka (2001b).

O método de fabricagdo do propelente utilizado foi de prensagem. Sendo
compactado em prensa hidraulica com forga de trés tonelada-for¢ga (tnf) ou 3000
quilograma-forga (kgf), o que se traduziu na presséao de 57,42 MPa, gerando um tronco
de cone vazado. Ainda segundo Foltran et al. (2015) pode-se esperar uma massa
especifica de 1602,661(x184) kg/m?.

As propriedades fisicas do propelente ndo s&o as unicas a impactarem na
geragcdo de gases decorrentes da queima. Conforme o apresentado na reviséo
bibliografica, a area inicial de queima e sua consequente evolucéao até o fim do periodo

ativo do motor, tem consequéncia direta na curva de empuxo entregue pelo motor. A
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ilustracado 19 traz quatro formatos de grao e a sua respectiva curva de empuxo tedrica
esperada. O grupo GFCS utiliza a versao conica do grao tubular onde as areas das

coroas superior, inferior e vazio central, compdem a area inicial de queima.

O propelente em si apresenta varios parametros fisicos e quimicos, que devem
ser controlados adequadamente (AMERICO, 2018). O que pode inviabilizar a analise
geral do motor, por introduzir mais variaveis no estudo e consequentemente, mais
incerteza nos resultados experimentais. Com isso, os testes foram realizados com
motores carregados seguindo parametros semelhantes e procedimentos, a fim de
isolar o efeito desejado do uso das tubeiras convergente-divergente e o aerospike
PLUG.

Figura 20 — Configuracao de graos utilizados em foguetes sdlidos

- Neutra —z rogressiva
Grao Cilindrico Grao Tubular q

Empuxo
Empuxo

Tempo Tempo
9 ) & Regressiva
5 Neutra 5
=3 - o
S e 2 £
Ll L

Grao Estrela Grao Dupla
ancora
Tempo Tempo

FONTE: NAKKA (2019)

3.4 TESTES PRATICOS

Os testes praticos sao realizados para confrontar os resultados tedricos
esperados para o projeto, com o real desempenho dos motores. Atualmente, motores
experimentais que ndo contam com o histérico de resultados praticos sdo submetidos

a trés tipos de testes, sendo realizados impreterivelmente na seguinte ordem: Teste
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de resisténcia (TR), teste estatico (TE) e langamento (LT). Cada um destes testes
serve ao proposito, com resultados especificos. O grupo GFCS também realiza outros
testes como: propelente (TP), sistema de ejegao (TS) e minifoguetes em tunel de
vento (TV).

Todos os testes propostos neste trabalho foram realizados com motores
carregados e preparados com a mesma quantidade de propelente e formato do grao.
E, quando possivel, a confecgao e carregamento de propelente deve ser realizado no
mesmo dia, buscando minimizar efeitos estranhos ao propdsito de se verificar o

impacto dos diferentes PLUGs, no desempenho do motor em cada teste.

3.4.1 Teste de resisténcia (TR)

O teste de resisténcia € o primeiro a ser realizado com motores em
desenvolvimento, e consiste em carregar o tubo-motor com a quantidade de
propelente projetado; como foi discutido anteriormente, montar as pegcas no motor e
realizar a ignigdo. Este teste é realizado em local apropriado, levando em
consideracgao o risco de explosdo do motor, ja que € a primeira vez que este conjunto

€ pressurizado.

Nos testes de resisténcia, avalia-se a integridade fisica do conjunto e dos
componentes. Falhas catastroficas, perda de massa e desvios de forma, sao
analisados com inspec¢des antes e depois dos testes. Essas inspecdes sao feitas por
meio de medicdo dos componentes, remontando o conjunto e inspec¢ao visual.
Verifica-se assim o possivel comportamento de cada novo motor nos testes
subsequentes e, se for o caso, buscar a correcao deste comportamento. Como por
exemplo, o motor que apresente vazamento dos gases de combustao nos testes de
resisténcia, pode-se esperar que esta perda continue nos proximos testes. O teste é
considerado bem-sucedido quando nido séo verificadas deformagdes na estrutura,

vazamentos ou perdas significativas de massa do conjunto motor e seus elementos.
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3.4.2 Teste estatico (TE)

Ap0s a realizagao do teste de resisténcia e ndo sendo observadas falhas, como
exposto anteriormente, o motor segue para os testes estaticos. Esse teste consiste
em, novamente, carregar e montar o motor, realizando a ignigdo, apenas que desta
vez o motor é disposto junto a célula de carga, que realiza a aquisi¢ao instantanea do
empuxo durante a fase ativa do motor e as envia a estagdo de aquisicao de dados,

que realiza o tratamento dos dados e a armazenagem.

Os testes estaticos sao realizados no Laboratério de Maquinas Hidraulicas da
UFPR, onde tem-se a versatilidade de usar duas bancadas diferentes, como mostrado
na figura 21, um maével, usada dentro do proprio laboratério, com as portas abertas
para a saida dos gases da combustdo. E uma mais robusta, fixa, que é utilizada ao

ar livre.

Figura 21 — Bancadas, (a) mével e (b) bancada fixa usadas pelo GFCS

FONTE: GFCS (2018)

A estacdo de aquisicdo de sinais € formada por sensores, escolhidos a
conveniéncia do teste, médulo que amplifica o sinal do transdutor e computador que
processa o sinal e armazena os dados obtidos no teste, como representado na figura
22.
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A célula de carga escolhida para os testes, foi a S2/1000N, da fabricante HBM
(Hottinger Baldwin Messtechnik). Esse sensor tem acuracia de cinco centésimos de
Newton (0,05 N). A letra “S” denomina o tipo de esfor¢o o qual o transdutor de forga
permite a coleta dos dados, nesse caso, esforgcos de tracdo e compressao. E o
numeral “mil” (1000) se refere a forga nominal de projeto. Esta célula em particular foi
escolhida por seu limite estar dentro da faixa de empuxo tedrica e pratica, entregue

pelos motores Netuno.

Figura 22 — Esquema da estagao de aquisigao de sinal
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LEGENDA: 1 (a) médulo Spider 8,
(b) computador,
(c) célula de carga S2
(d) arquivo produto do teste estatico

O moddulo utilizado no aquisitor de sinais € o Spider 8 da HBM. Esse
equipamento tem como funcdo amplificar a variacdo do sinal vindo do sensor,
amplificar e enviar para o computador, conectado. Esse por sua vez, através do
programa chamado Catman 4.5 da HBM, recebe esse sinal na frequéncia
selecionada, traduz para a unidade de medida observada e o armazena. No caso dos

testes conduzidos, a frequéncia do sinal foi adquirida em 200Hz convertido em
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newtons para o empuxo e segundos. Ao final de cada teste, era gerado o arquivo de

“bloco de notas” com uma primeira coluna com o tempo e a segunda com 0 empuxo.

3.4.3 Teste de langamento (LT)

O teste de langcamento, diferentemente do teste estatico, ndo requer um
determinado desempenho no teste anterior para encorajar ou ndo o langamento. O
lancamento sera avaliado em duas etapas, a tedrica com o auxilio do aplicativo
“trajetoria 1p1” e outra experimental, que consiste no langamento do foguete com
altimetros a bordo, confrontando os resultados dos motores PLUG com os Netuno-R-

B. A figura 23 ilustra o motor-foguete Netuno-F logo apés o langamento.

Figura 23 — Motor-foguete Netuno-F

FONTE: QUEVEDO, T. (2018)
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A conducéo dos testes de langamento pela parte mais experiente do grupo, néo
apenas pelos riscos, que sdo inerentes a todos os testes praticos, mas pela
necessidade de se realizar tarefas chaves, no qual ao apresentar erro, colocaria todo
o langcamento em risco. A equipe de langamento tem de finalizar a montagem da
capsula, o corpo do foguete, momentos antes do voo em si. Além de ligar os
altimetros, conectar o sistema de recuperacéo e ativar o buzzer, dispositivo sonoro
qgue auxilia o time de buscas a localizar o foguete. A figura 24 mostra os componentes

da capsula Parana 7b, que usa o motor-foguete Netuno-R-p5.

Durante o teste, verifica-se a estabilidade geral do minifoguete, tanto na saida
da rampa quanto durante o voo. A tubeira do tipo PLUG é sensivel a eventuais jatos
laterais, causados por desalinhamento ou erosao dos materiais da tubeira.

Os minifoguetes sao langados com 3 altimetros que registram o apogeu
atingido. Sendo dois verificados in loco e o terceiro que tem os dados descarregados

posteriormente em um computador.

Figura 24 — Capsula Parana 7 e motor Netuno-R-3 com todos os seus componentes

FONTE: GFCS (2018)
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Cuidados especiais foram tomados, uma vez que diferentemente de outros
testes, ndo se sabia como poderia ser o comportamento do NETUNO-R com a tubeira
PLUG em voo. Portanto, o teste foi realizado em local aberto e vazio (sem pessoas,
animais ou casas préximas), com o numero minimo de integrantes para realizar o

langamento e uso obrigatério de EPI para os participantes.

Apesar das precaucdes tomadas e da experiéncia da equipe que os conduz, 0s
lancamentos, ainda sao impactados pelo clima. Nao apenas por conta da
eventualidade de chuvas, mas ventos e nuvens mais “baixas”, se provaram elementos
complicadores no acompanhamento do voo/aterrisagem, que ainda é realizado no
visual. Langamento de foguetes com apogeu presumido superiores a 200 metros,

podem ter de ser cancelados por risco de se perder o motor.

Apds o sucesso no langamento e recuperacdo do foguete, é verificado o
apogeu identificado por altimetros. Esse procedimento pode ser feito tanto in loco,
quanto no laboratério, com o auxilio de computador para analise dos dados dos
altimetros de bordo.

A variacao de presséo, verificada pelo altimetro, entre o ultimo ponto zerado e
o ponto de menor pressao, € traduzido como o apogeu. Mas ndo s6 o ponto de maxima
altitude, mas toda a curva desta variacao pelo tempo. Assim os aplicativos de analise
dos proprios altimetros tragam as curvas de posigao (altitude), velocidade e

aceleracéo experimentadas pelo foguete.

3.5 APLICATIVOS DE ANALISE

O grupo GFCS também desenvolve aplicativos, com o objetivo de se estimar
(pré-teste) e determinar (pos-teste) parametros de operagao dos motores verificados
nos testes estaticos: como tempo de queima impulso especifico e outros. O presente
trabalho usou o aplicativo Empuxo 1.7 (GFCS, 2018) para as andlises antes dos testes
e os programas Curva_Empuxo 2p1 (GFCS, 2018) e Curva_Empuxo 3p2 (GFCS,
2018) para analise poOs-testes estaticos. Para a estimativa de voo, usando o aplicativo
Trajetoria 1p1 (GFCS, 2018).
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Os aplicativos de pré-teste usam os paréametros de geometria do grao
propelente e do motor. Ja os aplicativos de pos-teste e estimadores de trajetdria,
precisam dos arquivos de empuxo gerados durante os testes estaticos. Esses
arquivos sao formados por duas colunas, a primeira com o tempo transcorrido e, na
segunda coluna, observa-se 0 empuxo correspondente naquele instante. Ressalta-se
que a lista de tempos e empuxos € armazenada com a frequéncia definida pelo
usuario, no programa CATMAN 4.5, que, como padréo, usa-se 200 coletas por
segundo (200Hz).

3.5.1 Empuxo 1.7

O aplicativo Empuxo 1.7, foi desenvolvido na linguagem Fortran 95 para estimar
parametros de operacdo de motores sélidos. Este codigo usa a conservagédo de
massa aplicada a teoria de escoamento compressivel unidimensional. Ele usa como
dados de entrada para analise do motor: didmetro da garganta (D;), pressao
atmosférica (P;) e o diametro de expansao dos gases: garganta, didmetro de saida
(D.) ou didametro 6timo, que € calculado pelo proprio aplicativo. Este cddigo também
nos fornece a opgao de experimentar diferentes geometrias e dimensdes do gréo-

propelente além do tipo de propelente e massa especifica.

Os resultados apresentados por este aplicativo s&o: tempo de queima (¢;),
empuxo medio (Ep,.q), empuxo maximo (E,,..), impulso total (I;) e velocidade de
ejecao efetiva média (c) além de grafico estimado para a curva de empuxo. O codigo
também fornece uma estimativa de pressdao maxima e média na entrada do
convergente do motor (P;), mas sera desconsiderado por se tratar de um parametro
que nao é medido durante os testes, impossibilitando a sua validagdo. Os demais

resultados foram confrontados no capitulo analise de resultados.
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3.5.2 Curva empuxo 2.1

O Aplicativo Curva Empuxo 2.1 € um coédigo computacional desenvolvido para
a analise das curvas de empuxo obtidas nos testes estaticos. O usuario entra com o
nome do arquivo da curva de empuxo, massa do propelente, tempo inicial e final do
teste estatico. Além de escolher se corrige ou ndo esses tempos, baseado em um
critério, que também ¢é definido pelo usuario. Esse codigo retorna para o usuario:
impulso total (1), empuxo maximo (E,,4), empuxo meédio (E,,.4), classificagdo NAR
do motor, fluxo médio de massa (m), velocidade de exaustdo efetiva média (c) e

impulso especifico (I;). Esse também gera a curva de empuxo real do motor, no teste.

Como se trata de dados diretamente obtidos nos testes estaticos ou calculados
a partir deles, este trabalho usou esses dados para ilustrar e auxiliar o estudo. Os
resultados fornecidos por este aplicativo foram usados para confrontar os resultados

dos diferentes PLUGs com os do Netuno-R-j3.

3.5.3 Trajetoria 1p1

O aplicativo trajetoria 1p1 € um cdédigo computacional frequentemente utilizado
pelos grupos GFCS para estimar o apogeu, tempo até o apogeu e a velocidade do
foguete na saida da rampa. Este ultimo € importante para garantir uma saida estavel

da rampa de langamento.

O aplicativo tem como entradas principais: a massa final do foguete (pos voo),
massa de propelente, empuxo (E), arrasto (CD), o diametro de maior dimanagao
chamado de dimensao de referéncia, aceleragado gravitacional local (g), presséo

atmosférica local (P;) e temperatura local (T3).

O valor da entrada de empuxo pode ser constante, usando o empuxo médio
(Emea) © tempo de queima (t;). Pode-se também usar valores variaveis que
correspondam aos valores da curva de empuxo obtida nos testes estaticos e
processado por codigo especifico. Apesar do presente trabalho ter obtido a curva real

de cada teste estatico, afim de estimar o apogeu das diferentes geometrias utilizadas,
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foi usado o empuxo médio de cada PLUG; a fim de se encontrar um desempenho

tedrico médio para confrontar os seus resultados.

Figura 25 — Esquema das fases de voo de minifoguetes
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FONTE: Marchi (2018)

Em linhas gerais, este aplicativo analisa a trajetéria do foguete em trés partes.
A primeira é a fase propulsada, onde é levado em consideragao o tempo de operacao
e 0 empuxo do motor. A segunda, € a fase balistica ascendente que termina quando
o foguete atinge a sua altitude maxima ou, como é chamado, o apogeu e, em seguida,
inicia a sua fase balistica descendente. A figura 25 traz uma representagao destas

fases, incluindo o momento de ejegao; que nesta versao do programa € suprimida.

No caso do coeficiente de arrasto (CD) pode-se, também, usar um valor fixo ou
uma lista de valores gerada a partir da geometria do foguete. Esses valores sao
gerados com o auxilio de outro aplicativo, o CD2.1, a teoria na qual esse cédigo se

baseia foi extensivamente desenvolvida em Queluz (2016).
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4 REALIZAGAO DOS TESTES PRATICOS

Uma das preocupacdes desse trabalho foi a uniformizagdo dos motores
testados. Nao so para se garantir que a repeticdo de determinado teste ocorresse com
0 uso da mesma geometria, mas também com quantidades semelhantes de

propelente.

Tabela 4 — Lista dos testes em ordem cronolégica

nome do motor tipo de teste Tipo do PLUG  Material data

P-01 TR 1.5A Aco 1020 19/mar/19
P-02 TR 5A Acgo 1020 26/mar/19
P-03 TR 3A Aco 1020 26/mar/19
P-04 TR 1A Acgo 1020 26/mar/19
P-05 TE 5A Aco 1020 07/abr/19
P-06 TE 3A Aco 1020 07/abr/19
P-07 TE 1.5A Aco 1020 07/abr/19
NRB-38 TE 1A Acgo 1020 07/abr/19
P-08 TE 1A Aco 1020 01/mai/19
P-09 TR 1A Aluminio 20/mai/19
P-10 TE 1A Aco 1020 02/jun/19
P-11 TE 1A Aluminio 02/jun/19
NRB-40 TE 1A Aco 1020 02/jun/19
P-12 TE 1A Acgo 1020 14/jul/19

P-13 TE Longo Aco 1020 14/jul/19

P-14 TE Curto Acgo 1020 14/jul/19

NRB-41 TE 1A Aco 1020 14/jul/19

P-15 TE Longo Acgo 1020 18/ago/19
P-16 TE Curto Aco 1020 18/ago/19
P-17 TE 1A Acgo 1020 18/ago/19
P-18 TL 1A Aluminio 02/set/19
P-19 TE Longo Acgo 1020 15/set/19
P-20 TE Curto Aco 1020 15/set/19
P-21 TE 1A Acgo 1020 15/set/19
P-22 TL 1A Aco 1020 15/nov/19
P-23 TL 1A Acgo 1020 02/dez/19
P-24 TL 1A Aco 1020 27/jan/20

FONTE: O autor (2019)



62

Os testes praticos, conforme exposto anteriormente, sdo divididos em trés
modalidades: resisténcia (TR) estaticos (TE) e langamento (TL). Cada um com os seus
procedimentos e avaliagdes de resultados préprios. A tabela 4 traz a sequéncia de
realizagao destes testes. Os testes de resisténcia e de voo do Netuno-R-, ndo foram

realizados por ja existir histérico de testes para este motor.

4.1 TESTE DE RESISTENCIA (TR)

Os testes de resisténcia foram realizados conforme exposto na metodologia
neste trabalho. Considerados todos bem-sucedidos, mostrando que o motor
suportaria os testes estaticos sem colocar em risco as pessoas envolvidas ou 0s
equipamentos que seriam utilizados nos testes. A figura 26 traz o os motores-foguete

5A e 3A, respectivamente, logo apoés o teste de resisténcia (TR).

Figura 26 — Teste de resisténcia

FONTE: GFCS (2018)

A Unica discrepancia verificada foi a vedagéao do conector do PLUG que nao
mantinha sua integridade. Os testes realizados com motores de area critica 1.5A e 1A
apresentaram sistematicamente esta falha do O’ring, nome comercial do elemento
mecanico de vedagao, conforme descrito pelo catalogo da fabricante de vedagao

Paker (1997). Esse elemento de vedagao era encontrado danificado ou inutilizado, o
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que, ainda segundo o referido catalogo, pode ser consequéncia do seu emprego em
sistema de alta pressao ou temperatura. Apesar da destruicdo desse elemento, ndo
foram observados vazamentos ou outras consequéncias que desencorajasse o0

avanco dos testes.

4.2 TESTE ESTATICO (TE)

Os testes estaticos foram realizados no Laboratério de Maquinas Hidraulicas
da UFPR. Usando tanto as bancadas mdéveis, figura 29, quanto a bancada fixa,
mostrada na figura 28. Os testes do PLUG ocorreram normalmente, repetindo o
comportamento ja indicado nos testes de resisténcia, que foi destruigdo dos elementos
de vedagao préximo ao motor e a marca sobre a regido de escoamento do PLUG,
deixada pelo escoamento. A deposicado de residuo do propelente, ndo € um evento
novo. Sendo consistentemente depositados em padrées semelhantes ou observados
em todos os tipos de PLUG testados. A direita na figura 27, tem-se um exemplo deste
padrao.

Figura 27 — Teste estatico PLUG P-11

FONTE: GFCS (2018)
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Figura 28 — Teste estatico PLUG P-9

FONTE: GFCS (2018)

Apesar de existir histérico consideravel de testes estaticos dos motores
Netunos-B-R, neste trabalho esses testes foram refeitos para garantir que 0 mesmo

propelente, carregado nos motores PLUG, seria carregado nos Netunos.

Figura 29 — Motor-Foguete Netuno-R- pronto para o teste estatico

FONTE: GFCS (2018)

4.3 TESTE DE LANCAMENTO (LT)

Foram realizados quatro langamentos com os motores-foguete PLUG no

periodo de 02 de setembro de 2019 a 27 de janeiro de 2020. Ao contrario do
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observado nos voos do Netuno-R-f, os voos do PLUG apresentaram instabilidade
instantes apos sair da rampa. O que inviabilizou a analise dos voos. As figuras 29 e

32 mostram o voo P-22, onde a sua trajetéria erratica fica evidenciada pelo rastro de
fumaca.

Figura 30 — Rastro de fumaga do voo P-22

FONTE: GFCS (2018)

O primeiro voo, realizado no dia 20 de setembro de 2019 foi conduzido com
motor carregado com grao e propelente padréo (conico vazados) e com todos os seus
componentes de aluminio para reduzir o peso final do foguete. Instantes apds o

langamento, o foguete saiu da sua rota ascendente e entrou em trajetoria circular
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antes de cair no solo (figura 31). Essa trajetoria circular veio a ser observada em todos
os voos do PLUG.

Apods inspecionar o motor, foi verificado que o conector do PLUG, que era de
aluminio, havia fundido (como mostrado nas figuras 30 e 31). Frente a esta avaria, foi
especulado duas explicagdes. Primeiro, o uso do conector nos testes estaticos teria
desgastado o material e, segundo, que o desalinhamento do PLUG poderia ter
provocado um escoamento ndo uniforme e favorecido a eroséo de parte da parede do

conector.

Figura 31 — (a) preparo do foguete na rampa de langamento e (b) foguete apoés o voo P-21
com avaria préximo ao motor

FONTE: GFCS (2018)

O segundo voo do PLUG foi conduzido em 15 de novembro de 2019,
novamente com motor todo em aluminio, mas com conector novo e especial atencéo
para o alinhamento do PLUG. Infelizmente, foi verificado novamente uma trajetéria

instavel, figura 33, e a erosdo do conector como pode ser visto na figura 34.
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Figura 32 — Conector do PLUG avariado durante o voo P-21

FONTE: GFCS (2018)

Figura 33 — Quadros do video do langamento P-22

FONTE: GFCS (2018)

Figura 34 — Motor alinhado antes do voo (a) Conector do PLUG avariado ap6s o voo P-22 (b)

FONTE: GFCS (2018)
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Para a realizagao do terceiro voo, foi decidido abolir o uso dos conectores de
aluminio, passando a usar os conectores de A¢o. No dia 02 de dezembro 2019 o voo
P-23 foi realizado com conector de Ago e PLUG de aluminio alinhado dentro do motor.
Apesar destes cuidados, novamente a trajetoria foi instavel. Mas nesse teste nao foi

identificado avaria no motor, como mostra a figura 35.

Com a configuracao de materiais do motor-foguete se mostrando eficaz, a
duvida com relagdo a causa da instabilidade do PLUG em voo recaiu sobre as

empenas de aluminio que poderiam perturbar o escoamento dos gases.

Figura 35 — Preparacgao do foguete (a) verificagéo final do alinhamento geral do foguete (b)
motor-foguete apds o voo P-23 (c)

FONTE: GFCS (2018)

Figura 36 — Quadros do video do langamento P-24

FONTE: GFCS (2018)

No quarto e ultimo voo, repetiu-se configuragédo de motor do voo anterior, mas
usando empenas de ago, que foram modificadas para garantir que nao estariam
perturbando o escoamento do motor. No dia 27 de janeiro 2020, novamente observou-

se um voo instavel como mostra a figura 36.
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5 ANALISE DOS RESULTADOS

Neste capitulo sera analisada a validade dos resultados obtidos nos testes
estaticos (TE), pois os testes de resisténcia (TR) apenas habilitam uso do novo motor
na bancada estatica. E, como foi citado, eles transcorreram como o esperado. Ja no
teste de langcamento (LT), a trajetéria instavel persistiu em todos os voos.
Inviabilizando a verificacdo da performance do motor em voo normal, mas sera

apresentado um comentario geral do langamento.

5.1 O PRE-TESTE ESTATICO

A realizacdo de todos os testes foi precedida por cuidadoso trabalho de
confecgao de propelente, carregamento e armazenamento dos motores, minimizando
a interferéncia de outros parametros que nao fossem a geometria do motor testado. E
dados externos ao motor-foguete, como a pressao atmosférica, foram levados em
consideragao na analise. A tabela 6, traz a massa de propelente e a sua massa
especifica. Percebe-se que a média das massas especificas dos testes ficou em
1516,352 com um desvio padrdo de 129,1515, que segundo Foltran et al. (2015),
ficando entre os limites de incerteza para a massa especifica apresentado pelo

meétodo a frio de obtencéo do propelente para a pressao utilizada.

Outros parametros monitorados antes dos testes foram a massa e a geometria
dos componentes que n&o apresentaram significativas variagdes de forma ou massa.
Com excegao dos O’rings, que vedavam a parte do motor e o conector; sendo esses
destruidos nos testes. E o conector do PLUG de aluminio que apds 3 testes estaticos
(TE), com variagbes discretas de massa, veio a sofrer erosdao de parte da sua

superficie interna durante o teste de langamento (LT).

O aplicativo “Empuxo 1p7” foi usado para obter uma estimativa dos testes
estaticos reais e os resultados estdo compilados nas tabelas 6 e 7. Observando as
estimativas para o empuxo maximo (E,,.,), supondo a expansao até a garganta e a
expanséao 6tima, pode-se definir a célula de carga adequada para os testes. Segundo

observado por Moro (2018), os resultados reais eram de no maximo 54% maior do
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que os estimados pelo aplicativo. Apesar desse resultado sugerir o uso de uma célula
de carga de 100N de topo de escala, o ineditismo desse motor para o grupo,

escolhemos uma célula com topo de escala de 1000N.

Tabela 5 — Listagem da massa de propelente e
massa especifica de cada motor testado

Teste My, (kg) p(g/m?)
P-8 135,2 1382,483
P-10 134,8 1634,540
P-11 134,9 1595,360
P-12 134,9 1384,232
P-13 135,0 1381,370
P-14 134,9 1525,400
P-15 134,9 1667,370
P-16 135,0 1703,280
P-17 135,0 1699,400
P-19 135,0 1512,480
P-20 135,0 1357,330
P-21 134,9 1352,980

MEDIA 135,0 1516,352

FONTE: O autor (2019)

Tabela 6 — Resultado da estimativa tedrica de desempenho dos
motores gerados pelo aplicativo Empuxo 1p7

LONGO CURTO

garganta  6timo  garganta 6timo
Massa total ejetada (g) 100,15 100,15 100,06 100,16
massa total embarcada (g) 134,97 134,97 135,00 135,00
CLASSE G50 G 60 G 50 G 60
tempo de queima (s) 1,82 1,80 1,82 1,82
Empuxo médio (N) 52,87 56,69 52,61 56,41
Empuxo maximo (N) 59,35 64,27 59,09 63,98
Impulso total (N.s) 95,88 102,81 95,84 102,74
Impulso especifico (s) 97,62 104,67 97,58 104,60

velocidade de ejecao efetiva
(m/s)
FONTE: O autor (2019)

957,32 1026,46 956,89 1025,78
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Tabela 7 — Resultado da estimativa tedrica de desempenho dos
motores gerados pelo aplicativo Empuxo 1p7 (b)

NORMAL NETUNO

garganta  o6timo  garganta  6timo
Massa total ejetada (g) 99,96 99,96 92,74 92,74
massa total embarcada (g) 134,97 134,97 135,00 135,00
CLASSE G 50 G 50 G50 G50
tempo de queima (s) 1,86 1,86 1,92 1,93
Empuxo médio (N) 51,18 54,72 44,83 47,45
Empuxo maximo (N) 57,46 62,02 52,07 55,75
Impulso total (N.s) 95,19 101,76 86,42 91,46
Impulso especifico (s) 97,10 103,80 65,21 79,61

velocidade de ejegao efetiva
(m/s)
FONTE: O autor (2019)

902,20 1017,96 640,11 780,68

5.2 RESULTADOS DOS TESTES ESTATICOS

Os resultados principais dos testes estaticos estao listados nas tabelas 8 e 9,
sao eles: impulso total (Ir), tempo de queima (t;) € empuxo maximo (Ey,,,). Com os
dados de empuxo da célula de carga, se traga o grafico de empuxo (E') em relagéo ao
tempo de queima (t,); estes graficos s&o exibidos, nas figuras 38 a 44, os resultados
dos PLUGs. A partir dos graficos pode-se usar o aplicativo “Curva_Empuxo 2p1” para

determinar outros parametros do motor em cada teste.

A tabela 7 e 8, traz os resultados dos motores PLUG que usaram a area de
garganta (4;), semelhante a da utilizada no Netuno-R-f. Estes resultados foram
discriminados em impulso total (I7), tempo de queima (t,) € Empuxo maximo (E;,4x)-
A tabela 10 apresenta os mesmos parametros aferidos para o motor-foguete PLUG,

entretanto, o motor testado foi o Netuno-R-g.

Tabela 8 — Resultado preliminar dos testes estaticos do motor PLUG de P-8 até P-14

Nome do P8 P10 P11 P12 P13  P-14
teste

impulso total (N.s) 94385 104289 92291 100211 90,965 85,115
tempo de queima(s) 1,345 1,35 1,525 1,52 1,415 1,475
Empuxo méaximo(N) 177532 438118 92,936 143241 134,727 96174

FONTE: O autor (2019)
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Tabela 9 — Resultado preliminar dos testes estaticos do motor PLUG de P-15 até P-21

Nome do teste P-15 P-16 P-17 P-19 P-20 P-21
impulso total (N.s) 91,379 91,482 91,469 91,390 96,509 94,698
tempo de queima(s) 1,38 1,275 1,44 1,42 1,26 1,32
Empuxo maximo(N) 135,267 154,573 102,889 449,990 172,741 207,937

FONTE: O autor (2019)

Os resultados preliminares apresentados acima mostram variacdes
significativas. Apesar de a propria dindmica da combust&o apresentar por si s6 ser um
desafio na sua previsibilidade, os empuxos maximos dos testes P-10 e P-19, sugerem
gue uma obstrugao instantanea do escoamento dos gases pode ter ocorrido. O que

pode ser a causa da presencga excessiva de residuos depositados sobre o PLUG.

Tabela 10 — Resultado preliminar dos testes estaticos do motor Netuno-R-8

Nome do teste NRB 38 NRB 40 NRB 41
Impulso total (N.s) 100,337 102,711 96,249
Tempo de queima (s) 1,62 1,46 1,82

Empuxo Maximo (N) 106,547 109,664 110,144
FONTE: O autor (2019)

A figura 37 permite a visualizagao de dois testes, o primeiro sendo do motor
Netuno-R-f e, o segundo, do motor PLUG; onde as duas curvas apresentam o
comportamento previsto na literatura para a queima neutra. Aqui, percebe-se que as
duas curvas atingem um platé de empuxo de 100 Newtons, com duragéo aproximada
de 0,6 segundos. Mas a queima no motor PLUG se encerra antes da do motor Netuno.
Sugerindo que o motor PLUG, neste teste, entregou uma energia semelhante a do
Netuno, mas em um tempo menor de queima. Isso é reforcado na analise de poténcia

dos gases presentes na tabela 10.
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Figura 37 — Curva de empuxo dos testes: (a) NRB-41 e (b) P-20
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FONTE: O autor (2019)

As figuras 38 até a 42 contemplam os graficos empuxo pelo tempo de queima
de todos os testes realizados em bancada estatica instrumentada e foram divididos
em quatro categorias: Area critica maior que um (figura 38); PLUG de comprimento
normal que compreende as figuras 39 e 40; PLUG de comprimento curto (figura 41) e

PLUG de comprimento longo (figura 42).

Os resultados dos testes estaticos foram processados com o aplicativo Curva
Empuxo 2p1. Os resultados obtidos foram divididos conforme o tipo de motor testado:

curto, normal, longo e netuno, e estdo na tabela 10.



Figura 38 — Resultado dos testes estaticos do PLUG (c)
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Figura 39 — Resultado dos testes estaticos do PLUG (d)
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Figura 40 — Resultado dos testes estaticos do PLUG (e)
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FONTE: O autor (2019)



Figura 41 — Resultado dos testes estaticos do PLUG (f)
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FONTE: O autor (2019)



Figura 42 — Resultado dos testes estaticos do PLUG (g)
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Usando os resultados do netuno como base, pode-se comparar cada tipo de
PLUG testado em percentagem. Os parametros usados na tabela 10, estdo na tabela
11 a fim de facilitar a interpretacdo dos resultados e o impacto do uso das trés
geometrias de PLUG.

Apesar de o objetivo deste trabalho ser a analise do impacto do uso da
geometria PLUG, a queda do impulso especifico (I;) e da velocidade de exaustédo

efetiva média (c) sugerem que outros efeitos interferiram também nos resultados.

Tabela 11 — Media dos resultados dos testes estaticos dos motores avaliados

MEDIA

CURTO NORMAL LONGO NETUNO
impulso total (N.s) 91,04 96,22 91,24 99,77
empuxo médio (N) 68,68 68,19 64,95 61,72
tempo de queima (s) 1,34 1,42 1,41 1,63
classe G70 G70 G60 G60
fluxo de massa médio (kg/s) 0,10152 0,09559 0,09608 0,08332
velocidade de exaustao 674,32 713.05 676,05 739,00
efetiva média (m/s)
Impulso especifico (s) 68,77 72,71 68,94 75,36
Empuxo maximo (N) 141,17 193,78 239,99 108,78
Poténcia dos gases (W) 23293,19 24367,80 21951,02 22876,77

FONTE: O autor (2019)

O primeiro parametro que chama atencao € a reducao do tempo de queima
(tq). Lee e Bruchfilf (1966) relacionam a press&o interna com a area e taxa de queima
do propelente. Assim a queda do tempo de queima sugere um aumento da pressao
da camara de combustado (P,) durante os testes com os motores PLUG em relagéo

com os Netunos. Uma vez que foram realizados com o mesmo propelente e com areas
de queima semelhantes.

Outro parametro que se destaca € o empuxo maximo (E,,.,) que apresentou
aumento de 29% para o PLUG curto em até 120% para o PLUG longo. Esse resultado

pode ter ocorrido devido a presencga de residuos solidos nos gases de ejegéo.



80

Tabela 12 — Comparagéao dos diferentes PLUGs com o motor Netuno-R-8

MEDIA

CURTO NORMAL LONGO
impulso total -8,75% -3,55% -8,61%
empuxo médio 11,28% 10,48% 5,72%
tempo de queima -18,16% -13,27% -13,98%
fluxo de massa médio (g/s)  21,84% 14,72% 15,30%
velolcidad,e c}e exaustao 8,75% -351%  -852%
efetiva média (m/s)
Impulso especifico (s) -8,75% -3,51% -8,52%
Empuxo maximo (N) 29,76% 78,13% 120,61%
Poténcia dos gases (w) 1,82%  6,52%  -4,05%

FONTE: O autor (2019)

5.3 RESULTADOS DO TESTE DE LANCAMENTO (LT)

Os resultados do teste de langamento (LT) foram divididos em tedricos, obtidos
por meio do aplicativo “trajetoria 1p1”, e experimentais, o que se consistiu em quatro
langamentos, sendo avaliados por altimetros a bordo do foguete. Infelizmente, todos
os voos do motor-foguete PLUG apresentaram instabilidade, o que inviabilizou a

comparagao entre os voos dos dois motores-foguete.

5.3.1 Resultado tedrico de voo

Os resultados do pré-voo foram obtidos com o aplicativo “Trajetoria 1p17,
classificando os resultados pelo tipo de motor: Curto, Normal, Longo e Netuno-R-£.
Adotando o empuxo médio com o empuxo constante ao longo da queima e coeficiente
de arrasto (Cp) variavel foi mostrada a tabela 12 com os resultados estimados atraves

da simulacéo.

A tabela 13 traz a comparacado dos resultados obtidos pela simulacdo dos
motores PLUG com os Netuno-R-£; mostrando o desempenho tedrico inferior do

motor-foguete PLUG em voo. Esse resultado, porém, precisa ser verificado na pratica,
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pois o aplicativo ndo leva em consideracao as possiveis redugdes de arrasto
aerodinamico que o PLUG pode trazer a performance do veiculo, pois a geometria

cbnica na parte inferior do foguete pode reduzir o arrasto de base.

Tabela 13 — Resultados de voo tedrico dos motores

Curto Normal Longo NRB
444,32 465,00 438,40 474,74

velocidade maxima de subida
(m/s)

tempo até o apogeu (s) 1,06 1,09 1,06 1,12
altura no fim da queima (m) 81,16 90,26 84,22 106,43
Apogeu (m) 567,00 606,13 561,34 636,41

FONTE: O autor (2019)

Tabela 14 — Resultado da comparagao com o motor-foguete Netuno-R

Curto Normal Longo
velocidade maxima de subida
(m/s) -6,41% -2,05%  -7,65%
tempo até o apogeu (s) -5,36% -2,68%  -5,36%
altura no fim da queima (m) -23,74% -15,19% -20,87%
Apogeu (m) -10,91% -4,76% -11,80%

FONTE: O autor (2019)

O Aplicativo também gerou o grafico da figura 39, onde se observa a altura pelo
tempo de voo tedrico.Esta curva ndo leva em consideracao a atuacao de qualquer
sistema de recuperacao: paraquedas, fitas e etc. Por isso, os resultados mostrados
da tabela 13 se referem apenas a parcela ascendente da trajetoria, excluindo o tempo

total de voo e outros resultados fornecidos pelo aplicativo.
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Figura 43 — Curva tedrica altura/tempo do motor PLUG normal sem sistema de recuperagao

Parana 24 motor PLUG-18 , G70/2019

700

600 - =

40 + .

altura (m)

300 [ -

200 |- -

0
0 5 10 15 20 25

Mon Oct 21 14:54:02 2019 tempo (s)

FONTE: O autor (2019)

5.3.2 Resultados experimentais do langcamento

Os langamentos realizados com o motor-foguete PLUG se mostraram muito
instaveis. Apesar de buscar, em cada langamento, reduzir eventuais fontes de

instabilidade este comportamento continuava sendo observado.

Figura 44 — Resultado da analise fornecida pelo StratoLogger do voo P-21
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FONTE: GFCS (2019)
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Diversas hipoteses foram abordadas na tentativa de explicar e sanar os
problemas experimentados nos voos do motor PLUG. Mas nao foram suficientes para
estabilizar o voo e consequentemente verificar experimentalmente o apogeu desse

motor.

A analise dos dados dos altimetros, que foram embarcados nas capsulas dos
foguetes, ndo ajudou na busca por uma possivel explicagao. A figura 44 traz o grafico
fornecido pelos altimetros embarcados no primeiro voo, ocorrido em 20 de setembro
de 2019. Vale ressaltar que os dados dos demais voos sdo semelhantes aos das

figuras abaixo.
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6 CONCLUSAO

Apesar de terem sido experimentados diferentes geometrias do aerospike
anelar PLUG, este trabalho ndo conseguiu justificar o uso da tubeira PLUG, em

detrimento a tubeira convergente-divergente.

Confrontando os resultados dos testes entre os dos dois tipos de motores, se
observa um impacto do uso do aerospike anelar. Como a queda expressiva no tempo
de queima (t;) e o aumento do empuxo maximo (E,,q,). Mas esses efeitos podem néo
ter sido causados exclusivamente pelo uso do PLUG, podendo ter havido a
interferéncia de outros fatores que ndo puderam ser controlados ou verificados , como
a pressao interna da camara de combustao (P;) e a ejecéo de residuos junto com os
gases da combustdo. Um dado que corrobora com esta hipotese foi 0 aumento do

fluxo de massa (m) e a queda da velocidade de exaustao efetiva média (c).

Ainda que apresente valores superiores de impulso total (I;) e empuxo médio
(Emea), © ganho de massa que o uso do motor PLUG implica, nao reflete em um ganho

de eficiéncia. O que no caso de espacomodelos, pode inviabilizar o seu uso.

Verificou-se alteragdo no tipo da curva empuxo/tempo de progressiva para
neutra nos testes P-11, P-14 e P-17. Esses testes foram realizados com diferentes
comprimentos e materiais de PLUG. Uma vez que todos os testes foram realizados
com o mesmo tipo de grao-propelente, sendo o uso do conector de aluminio a unica
diferenca aparente. Este resultado sugere que o perfil neutro das curvas resultantes
nos testes estaria mais relacionado ao material do conector do que necessariamente

da geometria do PLUG.

O uso do motor PLUG apresentou impacto direto no tempo de queima de
propelente, que ficou sensivelmente menor, mas nao se traduziu em maior poténcia

dos jatos de exaustdo, permanecendo praticamente constantes.
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6.1 CONTRIBUIGOES

Através da revisao bibliografica e consulta a acervos académicos, o autor ndo
encontrou estudos que versassem sobre o uso de aerospike em motores-foguete
experimentais no territorio nacional. Assim sendo, este trabalho pode servir de base

para futuras pesquisas sobre o uso desse formato construtivo.

A contribuicdo pertinente foi o desenvolvimento do codigo computacional
AEROSPIKE em linguagem Fortran 90, que permite a aplicagdo do método
simplificado para a definicdo do perfil 6timo de PLUG anelar. Esse cddigo de dominio

publico pode auxiliar no desenvolvendo de futuras pesquisas.

6.2 TRABALHOS FUTUROS

No intuito de aprofundar os estudos e testes realizados nesse trabalho, sdo
sugeridas as seguintes propostas:

e Modificar o método de fixacdo do PLUG no conector. Reduzindo a
perturbagao dos parafusos no escoamento, especialmente na garganta;

e Realizar a validagdo do modelo matematico utilizado no codigo
computacional AEROSPIKE por meio de testes experimentais;

e Simular o escoamento através da geometria conica do PLUG em codigo
comercial, avaliando os efeitos das ondas de expansao e comparando
os resultados obtidos com a geometria de PLUG ideal;

e Projetar, construir e testar em voo o motor-foguete com PLUG ideal
fornecido pelo codigo computacional AEROSPIKE, presente no

apéndice A deste trabalho.
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APENDICE A - CODIGO COMPUTACIONAL AEROSPIKE

W R R B R R R R R |

1# #!
1# #!
1# REPUBLICA FEDERATIVA DO BRASIL #!
1# #!
1# #!
1# MINISTERIO DA EDUCACAO E CULTURA #!
1# #!
1# UNIVERSIDADE FEDERAL DO PARANA #!
1# #!
1# DEPARTAMENTO DE ENGENHARIA MECANICA #!
1# #!
1# LABORATORIO DE ATIVIDADES ESPACIAIS #!
1# #!
1# Professor: Dr. Eng. Carlos Henrique Marchi #!
# Autor: Eng. Filipe Melo de Aguiar #!
I# #l
I# Codigo computacional baseado no artigo de Angelino G (1964) #!
# "Approximate Method for Plug Nozzle Desing" #!
1# #!

S s s s

PROGRAM AEROSPIKE
USE PORTLIB
IMPLICIT NONE

IIMPORTANTE: Quando verificar o artigo motivador desse codigo
! computacional, lembrar que a equacéo (5) esta errada.
! trocar por Alfa = V_e - V(M) + mi(M)

REAL*8, ALLOCATABLE, DIMENSION()) :: M_vals,AR vals,ni_vals

REAL*8, ALLOCATABLE, DIMENSION(:) :: mu_vals,alfa_vals

REAL*8, ALLOCATABLE, DIMENSION() ::L_nondim_vals,L_vals

REAL*8, ALLOCATABLE, DIMENSION(:) ::R_vals,X_vals,Y vals
(,

REAL*8, ALLOCATABLE, DIMENSION(:,:) :: PERFIL

REAL*8 M, M_e, ang, M_aux, AR,
TOL, NI, Nl_e

REAL*8 ::passo, A_exp, D_t, A t,

R _plug_t, Dim_p

REAL*8 A e, D e, gama, eta_b,
L_tot,pp

REAL*8 ;2 aux, bux, cux, f, A, B,C, dif,
Pl1,D,Raio,an

REAL*8 :: aa, bb, cc, valor_i, valor _ii
INTEGER o N,i,ver

character*1 :tab

PI=ACOS(-1.0) IArmazenando a constante pi, 3.1415...
gama=1.133d0 1Gama do fluido de trabalho (Cp/Cv)

A_e =PI1*2**2.0/4.0 lArea de saida

IR_e=SQRT(A_e/pi)

Idim_p =0.5 IDiamentro do plug

'R_plug_t =dim_p/2.0 'Raio do PLUG

A_t =PI1*0.487501**2.0/4.0 lArea da garganta
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IR_t = SQRT(A_t/Pl)

D_e=29.62116.3 IDiametro de saida dos gases
D t=11.610.487501 IDiamentro da garganta
Raio=(D_e-D_t)/2.0

A_e=PI*D_e**2.0/4.0
A_t=PI*D_t**2.0/4.0

A exp=A_elA_t IRazao de expagao
N=500 INumero de divisbes para o calculo
eta b=0.0

CALL AR_para_Mach(A_exp,M_e)
CALL mach_para_Prandtl(ni_e,M_e)

passo=(M_e-1)/N

ALLOCATE(M_vals(N),AR _vals(N),ni_vals(N),mu_vals(N),alfa_vals(N))
ALLOCATE(L_nondim_vals(N),L_vals(N),R_vals(N),X _vals(N),Y_vals(N))
ALLOCATE(PERFIL(2,N))

M_aux=1+passo

tab=char(9)

open(1,file="saida.txt")

open(2,file="grafico.txt")

open(3,file="usinagem.txt")

write(1,*) " ni_vals",tab," alfa_vals",tab," ni_vals"tab," mu_vals",tab," M_vals",tab," AR _vals"
write(1,%)

DO i=1,N

M_vals(i)=M_aux
CALL mach_para_AR(AR,M_aux)

AR _vals(i)=AR
CALL mach_para_Prandtl(ni,M_aux)

ni_vals(i)=ni
mu_vals(i)=ASIND(1/M_aux)

alfa_vals(i)=ni_e-ni_vals(i)+mu_vals(i)
M_aux=M_aux+passo

pp=(1-(AR_vals(i)*(1-eta_b**2.0)*M_vals(i)*SIND(alfa_vals(i)))/A_exp)
WRITE(1,10)

ni_vals(i),tab,alfa_vals(i),tab,ni_vals(i),tab,mu_vals(i),tab,M_vals(i),tab,AR_vals(i)

IF(pp<0)THEN
pp=0.0
END IF

L_nondim_vals(i) =(1-SQRT(pp))/SIND(alfa_vals(i))
L_vals(i)=L_nondim_vals(i)*(D_e/2.0)



R_vals(i) = 1-(I_nondim_vals(i)*SIND(alfa_vals(i)))*(D_e/2.0)
X_vals(i) = |_nondim_vals(i)*COSD(alfa_vals(i))*(D_e/2.0)
Y _vals(i) = |_nondim_vals(i)*SIND(alfa_vals(i))*(D_e/2.0)

PERFIL(1,i) =X_vals(i)
PERFIL(2,i) =Y_vals(i)

WRITE(2,*) X_vals(i),Y_vals(i)
WRITE(3,11) X_vals(i),Y_vals(i)

END DO

10 format(F10.5,A,F10.5,A,F10.5,A,F10.5,A,F10.5,A,F10.5,A,F10.5)
11 format(1F2.4,1F9.18)

L_tot=MAXVAL(x_vals)-MINVAL(x_vals)
WRITE(*,*) "comprimento total=",L_tot
D=MAXVAL(PERFIL(2,:))

DO i=N,1,-1
WRITE(2,*) PERFIL(1,i),2*D-PERFIL(2,i)
END DO

IX_med=0.0

'Y_med=0.0

!do i=1,3
IX_med=X_med+X_vals(i)
Y _med=Y_med+Y_vals(i)
lend do
IX_med=X_med/3.0
'Y_med=Y_med/3.0

!do i=1,3
Ixx=X_vals(i)-X_med
lyy=Y_vals(i)-Y_med
Ibb=(xx*"yy)/(xx**2.0)+bb
lend do

an=-1.0*(Y_vals(2)-Y_vals(1))/(X_vals(2)-X vals(1))

aa=1.0

bb=(an**2.0-2*X _vals(1)*an**2.0-2*X_vals(1))
cc=X_vals(1)**2.0+an**2.0*X _vals(1)**2.0-Raio**2.0
write(*,*) "A=",aa

write(*,*) "B=",bb

write(*,*) "C=",cc

valor_ii=(-bb+sqrt(bb**2.0-4*aa*cc))/(2*aa)
valor_i=(-bb-sqrt(bb**2.0-4*aa*cc))/(2*aa)

write(*,*) "X_i=",valor_i
write(*,*) "X_ii=",valor _ii

aa=1.0
bb=(an**2.0-2*Y_vals(1)*an**2.0-2*Y_vals(1))
cc=Y_vals(1)**2.0+an**2.0*Y_vals(1)**2.0-Raio**2.0
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write(*,*) "A=",aa
write(*,*) "B=",bb
write(*,*) "C=",cc

valor_ii=(-bb+sqgrt(bb**2.0-4*aa*cc))/(2*aa)
valor_i=(-bb-sqrt(bb**2.0-4*aa*cc))/(2*aa)

write(*,*) "Y_i=",valor_i
write(*,*) "Y_ii=",valor _ii

write(*,*) "x_ini=",X_vals(1)
write(*,*) "y_ini="Y_vals(1)
write(*,*) "Raio=",Raio
CLOSE(3)

CLOSE(2)

CLOSE(1)

ver=system("notepad saida.txt")
ver=system("Wgnuplot comando.gnu")

CONTAINS

! HHHHHHEHRHH B !

SUBROUTINE mach_para_AR(AR,M)

REAL*8 AR
REAL*8 M

AR=SQRT((1/(M**2.0))*((2/(gama+1))*(1.0+(gama-1)*(M**2)/2.0))**((gama+1)/(gama-1)))
END SUBROUTINE

! HHHHHHEHRHH B !

SUBROUTINE AR_para_Mach(AR,M)

REAL*8 AR, M
aux=1
bux=100

dif=2
tol=0.0001
f=9.0

DO WHILE(f>tol)

cux=(aux+bux)/2.0
f=SQRT((1/(cux**2.0))*((2/(gama+1))*(1.0+(gama-
1)*(cux**2)/2.0))**((gama+1)/(gama-1)))-AR

IF(f<0) THEN
aux=cux
ELSEIF(f>0) THEN
bux=cux
ELSEIF(f.eq.0) THEN
M=c
END IF

f=ABS(f)
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END DO
m=Cux
END SUBROUTINE

! HHHHHHEHRHH B

SUBROUTINE mach_para_Prandtl(ni,M)
REAL*8 M,ni
A=ATAND(SQRT((gama-1)*(M**2-1)/(gama+1)))
B=ATAND(SQRT(M**2-1))
ni=SQRT((gama+1)/(gama-1))*A-B

END SUBROUTINE

! HHHHHHEHRHH B

SUBROUTINE Prandtl_para_mach

aux=1

bux=10

dif=2

tol=0.0001

f=9

DO WHILE(f>tol)

cux=(aux+bux)/2.0
A=ATAND(SQRT((gama-1)*(cux**2-1)/(gama+1)))
B=ATAND(SQRT(cux**2-1))
f=(sqrt((gama+1)/(gama-1))*A-B)-ni

IF(f<0) THEN
aux=cux
ELSEIF(f>0)THEN
bux=cux
ELSEIF(f.eq.0)THEN
M=c
END IF
f=ABS(f)
END DO
m=cux
END SUBROUTINE
! HHB R
SUBROUTINE ang_para_mach
M=SIND(1/ang)
END SUBROUTINE
! HHHHH AR

SUBROUTINE mach_para_ang
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ang=ASIND(1.0/M)
END SUBROUTINE

END PROGRAM
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APENDICE B — DESENHO TECNICO DA TUBEIRA PLUG

Plug

Vista Frontal

3XM3I o 120° 14

Vista superior

Matenal;
Aco 1020

106,10 g

Peso

Projetista:
Filipe Melo de Aguiar

Visto:

CREA: 10133012000-GO | Dote:
24/10/2018

Tiulo:
Projeto Tubeira Plug

Desanho numero: 2018/01
Escala: 2:1

_ Folha:
Unidade: mm

Ad

d ©

1-5
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Conector do PLUG

Vista inferior

96

2 Furos a 180°

Vista Frontal

Materiol:
Aco 1020

Peso 1otd do dspositivo

77,44 g

Projetista: Visto:
Filipe Melo de Aguiar

CREA: 10133012000-GO 2019
24/10/2018

1.9/16" 20 UN

SECAO N-N

Titulo:
A4

Projeto tubeira plug

Desenho nUmero: 2018/01 C:] ©

Escala: 1:1
- Folha: 2.5
Unidade: mm
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Montagem Plug

Vista de chamada Vista explodida

Item rMaterial Descricdo Gluantidade
l Aco 1020 Tubeira 1
2 Azo 1020 | Parafuso allen [DIN$12) M3 3
3 Aco 1020 Plug ]
e — Materiol: { :
W Ago 1020 | TUlo: i
UF_PR Peso; 184.25 Projete Tubeira plug
Projetista: Wisto: Desenho numero: 2018/01
Filipe Melo de Aguiar [:] @

Daota: Escala: i1
24/10/2018 Unidade: mm

CREA: 1013301200D-G0O Folha: 3.5




Plug vista Frontal

Plug 1.5 A

3XM3 L4
!
Plug 3 A
’ I
3XM3 L4
1
- - Materiol:
ekt 1} ACO 1020
UFPR Peso:
Projetista: Visto:
Filipe Melo de Aguiar
CREA: 10133012000-GO  OO!°"
24/10/2018

Plug 5 A

A 4G
D 16.49

3XM3 L4

Titulo:
Projeto Tubeira plug

Desenho niumero: 2018/01

Escala: 1:1

Folha:

Unidade: mm

A4

d ©

4-5
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4

vsita superior

$29,62

AN
\/_

vista do corte A-A

90.81

Projefista:

Filipe M. de Aguiar
CREA:
1013301200D-GO

©29.62
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3xM3 a 120° L12

3xM3 a 120° L12

Material: ACO 1020
Peso:

visto:

data:
01JUN2019

Titulo:

Desenho numero:

Escala: 2:1
Unidade: mm

N

Ptrojeto PLUG long T1A*

2019/01

D
C
[}
w
w
o
1 B
Ad

=Ncle

Folha: §.5

4

3

1
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APENDICE C - ESCOAMENTO SUPERSONICO ISENTROPICO

As relagdes desenvolvidas até aqui sdo importantes para relacionar o empuxo
(E) e tempo de queima (t,) do propelente com outros parametros de desempenho do
motor, mas para aprofundar o estudo, Sutton (2010) aplica, também, as relagbes
termodinamicas de um escoamento quasi-unidimensional. Para isso, o autor

estabelece algumas hipoéteses iniciais para este escoamento:

1- o escoamento € adiabatico, ndo havendo transferéncia de calor entre o
escoamento e as paredes da tubeira;

2- o fluido de trabalho é homogéneo e completamente gasoso, sem a presenca
de condensados ou outras fases;

3- né&o ha perdas de energia durante o escoamento na tubeira, negligenciando
os efeitos viscosos do fluido;

4- nao existe a realizagao de trabalho. O volume dentro da tubeira é constante;

5- o equilibrio quimico definido na cdmara de combustdo se mantém na
tubeira, ndo havendo reagdes quimicas subsequentes;

6- o0 escoamento é inteiramente paralelo ao eixo de simetria da tubeira;

7- nao existem descontinuidades no escoamento. Ndo havendo ondas de
choque no escoamento;

8- o propelente € homogéneo e uniforme;

9- os gases de ejecdo se comportam com um gas ideal;

10-0 fluxo de massa é constante em toda a tubeira;

11- efeitos da gravidade sao despreziveis. Negligenciando o potencial

gravitacional.

As consideragdes listadas acima serdo importantes no desenvolvimento deste
estudo termodinémico, pois 0 escoamento dos gases resultantes da queima do
propelente na tubeira € melhor representado pela teoria de escoamento compressivel
de gas ideal em dutos (JOHN; KEITH, 2006), que nesse caso, o duto apresenta uma
variagao de area negativa no convergente e positiva no divergente. A figura 41 traz
um desenho simplificado de motor-foguete solido ressaltando os pontos mais

notaveis, como também, a area da garganta (4;) e area de saida dos gases (4,).
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Figura 45 — Esquema simplificado de um motor foguete

camara

de combustéo garganta

divergente

convergente @

FONTE: Adaptado de BELEGA; NGUYEN (2015)

5 o (1a)
0=— av VdA
at fp +-fSCp

ve

O livro de John e Keith (2006) inicia este estudo aplicando a equagao da
conservacgao de massa. A equacao 1 nos demonstra que a variacao de massa dentro
de uma determinada regido do escoamento no tempo é igual ao balango de massa
qgue atravessa as fronteiras dessa regido. Aqui, assim como no livro, refere-se a essa
regido de interesse no escoamento como volume de controle (VC) as suas fronteiras

como superficie de controle (SC).

A figura 46 traz a representagdo de um escoamento atravessando o volume de
controle (VC) entrada e saida pelas superficies de controle (SC). Aqui, tem-se as
propriedades do escoamento como: massa especifica (p), velocidade (V,), area da
secao transversal (A4), pressao (P) e temperatura (T) atravessamdo um volume de

controle com comprimento infinitesimal (dx), provocando variagdes nas propriedades.

Considerando o escoamento em regime permanente, uniforme dentro do

volume de controle e quasi-unidimensional pode-se simplificar a equacao anterior na
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equacgao 9a, onde tem-se o fluxo de massa (m) constante atravessando a superficie

de controle.

f pVdA = Z m—zrn:o
N&

entra sai

O produto da massa especifica, velocidade do fluido e a area da secao
transversal é constante. Assim, pode-se reescrever a equacao anterior levando em

consideragao as variagdes infinitesimais, como mostrado na figura 46, tem-se:

pAV = m = constante (3a)
(p+dp)(A+dA)(V +dV) —pAV =0 (4a)

Ou na sua forma diferencial:

dp+dA av
p A Vo

Figura 46 — desenho esquematico de escoamento em duto com variagédo de area

sVC Tubo de corrente—___

ESCOAMENTO -

— - e— - 0 - - -

W, SN— \X/
p , p+dp
v, | dx | V, +dV,
A A +dA
p P+ dp
T T+dT

Fonte: FOX; MCDONALD, 1995, adaptado
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Em seguida, os autores usam a equagdo da quantidade de movimento
(equacao 5), que é analisada em uma dimensao considerando apenas a presséao (p)
exercida pelas paredes do duto, negligenciando outras as forgas agindo no volume de
controle ; assim, pode-se chegar na equagédo 6a, ilustrada pela figura 45. Aqui, se
supde que a forga exercida pelas paredes do duto é resultado da pressao média da

regiao analisada.

_ . (5a)

Z E = j Ve(pVdA) = (MV)sqi — (MV)entra

SC
Z E = Fentra + Fparedes — Fsqi (6a)
Onde:

Fentra = PA (78)
dA \ (8a)

Fparede = (p + dp) (sin 9> sinf = (p + dp)dA
Fsqi = (p + dp)(A + dA) (9a)

A figura 47 traz a representacédo visual das equacdes 7, 8 e 9. Onde as forgas
de reacdo das paredes do solido sdo divididas em duas componentes. Uma
perpendicular ao escoamento que, por conta da simetria do sdlido, se anulam. E uma
componente paralela ao escoamento que se soma a for¢a de saida. Substituindo os

termos acima na equagao 6a, tem-se:

> F = —adp (10a)



104

Figura 47 — llustragédo das forgas agindo sobre o volume de controle

e+ oo

d4

pA — = — = (p+dp)(A+da)

FONTE: JONH, J; KEITH, T. (2006)

Combinando a equagao 5a com a que obtemos em 10a, temos:

Y E = —Adp = (v + V) — iV =mmdv = pavay  (112)

dp + pVdV (12a)

Combinando as equacgdes de quantidade de movimento na forma diferencial

com a conservacéo de massa desenvolvidas anteriormente chega-se em 13a:

dp dA av (13a)
dp + pVdV = — + — + —
p+p p+A +
dA
dp+pV2<——p—7)— (14a)

Aqui substitui-se a derivada da massa especifica pela razdo da derivada da
pressao pelo quadrado da velocidade sénica do meio (a), que no caso de gases ideais
e escoamento isentropicos, pode-se usar a equacado 15a e substituir em 14a. Aqui

tem-se a introdugdo do gama do fluido (y) que é a razao entre o calor especifico a
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presséo constante (C,), calor especifico ao volume constante (C,) e a constante do

gas (R):
d
ap _yp _ RT = o2 (15a)
dp p
pv2dv v? (16a)
A dp (1 a?

Dividindo a equacgao 16a pela presséo (p) e substituindo a razdo de velocidade

do escoamento pela velocidade sbnica no meio pelo numero de Mach (M=V/a):

VZdA dp 1 v? (17a)
Voaza = p a?

dp [ yM? |p (18a)

dd  |(1-Mm?)|4A

Aqui percebe-se que para um escoamento subsoénico (M<1) a razao do
diferencial da pressao pelo diferencial da area € positiva. Ou seja, a area e a pressao
variam no mesmo sentido, uma redugao da area reflete em redugao da pressao o que
faz acelerar o escoamento. Ja no caso de um escoamento supersénico, o contrario €
verificado. Para acelerar um escoamento supersonico é necessario expandi-lo. Assim,
fica demonstrado matematicamente que para acelerarmos um fluido a uma velocidade
supersodnica, precisamos de um convergente para atingir a velocidade sbnica seguido

por uma regiao de expansao dos gases.

As propriedades de estagnacdo sao uteis para relacionar as outras
propriedades do escoamento. Aqui, John e Keith (2006) prosseguem com o
desenvolvimento para determinar a relagdo do numero de Mach com: temperatura,
presséo e fator de expanséao , que é a razdo entre area de saida (4,) dos gases com

a area da garganta (4;) , como ilustrado anteriormente na figura 45.

Os autores iniciam, definindo a entalpia de estagnagao (h,) ou entalpia total,
que o valor tedrico da entropia especifica de um fluido em movimento que tem a sua

velocidade reduzida a zero de forma adiabatica, sem perdas ou troca de calor.
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p2 (19a)
hO = h +7

A partir da relagdo 19, pode-se definir a temperatura de estagnacgao (T,) ou
temperatura total, que segue a mesma ideia da entalpia citada anteriormente de
desaceleracao adiabatica. E agora, incluiremos o calor especifico a pressédo constante
(Cp) que deve ser um valor constante para a relagao abaixo ser verdadeira.

VZ
hO_h:Cp(TO_Tx):7

Substituindo o C,, pela equagéo 20a, pode-se reescrever a equagao:

. = YR (20a)
P~ — 1
(y —1)V? (21a)
Ty =T, [1 +—2yRT
X

Usando a equacao 15a na equacao 21a, tem-se:

Ty y—-1_
—=14+—M
T, + 2 *

(22a)

A equacéao 22a traz a relagao entre a temperatura local do escoamento com a
velocidade local, dada em numero de Mach. E importante ressaltar que essa
temperatura (T,) € o valor tedrico calculado para um ponto contido se¢ao transversal,
indicada pelo subscrito x, como ilustrado na figura 42. Essa abordagem foi feita pelos

autores também para a pressao local (P).

A pressao de estagnacéo (P,) ou pressao total, € a presséao tedrica que o fluido
experimentaria caso a sua velocidade fosse reduzida a zero de forma isentropica.
Diferente da entalpia e da temperatura de estagnagéo que seriam de forma adiabatica.
Assim, os autores usam a relacao termodinamica de variagao de entropia (JOHN;
KEITH, 2006):

d
Tds = dh — -2
p

Dividindo a equacgao pela temperatura (T) e substituindo o produto da massa

especifica com a temperatura da equagéo 15a, pT =p/R. E dh = C,dT definida

anteriormente, tem-se:



_dh dp
TT T,
dT Rdp
ds CPT_T
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Integrando a equacgao do estado de estagnagao até o estado de interesse no

escoamento, aqui indicado pelo subindice x, e fazendo a variagdo de entropia igual a

zero, ja que se trata de processo isentropico:

0 O dT Rdp
jds=j Cp———
x x T Dx

Ty Po
Ochln(T_x)_erI(p_x)

Lembrando que R = C, — C,, chega-se em 23a:

T _ (@ﬁ (232)
T, \px

Substituindo na equacao 22a conclui-se que:

L= 24a)
Po _ y—1 2)(y—1) (
. (1 + 5 M;

Assim, com a equacgao 24a, é possivel relacionar a presséao local (p,) com a

velocidade local em numero de Mach (M,,).

Outra equacao importante para o estudo relaciona as areas de entrada e de

saida do volume de controle com a velocidade do escoamento nas fronteiras, em

outras palavras, relaciona a razado de areas com as velocidades do escoamento de
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entrada e de saida. Os autores iniciam essa demonstragao com a equacao 3 do fluxo

de massa que é tratado como constante e as equacgdes 15a:

m = pVA a’? = yRT a= |[— V =Ma

Substituindo os termos na equacgao do fluxo de massa (m), tem-se:

. PAM\YRT
Mm=""Rr

mRT = pAM,/yRT

Substituindo na equacao a temperatura (T) por 23a e a presséo (p) de 14a:
RTym AMp, YRT, (25a)
Ylyz _ X ’ Y=1 2
1+ 2 M (1+‘}’71M2)y—1 1+ 2 M

(r+1)

-1 T20-1)
h\JRT, = poAM,[y (1 + VTMZ) !

-t (26a)
o poAM\/?(1 N Yy — 1M2) 2(y-1)

RT, 2

Como citado anteriormente, o fluxo de massa no volume de controle é
constante. Assim a massa do escoamento em um ponto x € igual a um ponto seguinte
y, hipotético. Mas a area e a velocidade variam. Entdo usando a equagao 26a para

esses pontos e igualarmos os fluxos, tem-se:

_+1)

_ PoAxMx\/?(l Y- 1 M,%) 20-1)
RT, 2

My

_+1)

A,M -1 2(r-1
y:po 4 yﬁ(1+y M§) ’
RT, 2
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_(r+1)

poAxMx\/?(l n VT—le) 2(y-1)

My __ «RTo *
o +1D
My podyMyV7 (1 n V_—le)_Z(y—l)
JRT, 2 Y
Simplificando:
_r+1 (27a)
y=1,.2|20/-D
A_y _ % 1+ TMx
Av My l14+7=m3

A forma mais usual da equacao 27a, e a 28a, que relaciona o fator de expansao
(¢), que é arazao entre a areas de saida (A,) e a area da garganta (4,), com o numero
de Mach de saida (M, ), area da garganta (A4;) e o numero de Mach na garganta que,
pela teoria apresentada , € igual a sua velocidade sénica (M=1). Anderson (2008) faz
um alerta: “apesar desta formula relacionar area com numero de Mach, ela ndo pode
ser usada para a definicao do perfil 6timo de um motor-foguete. Pois existe o risco da
formacdo de ondas de choque dentro da tubeira”. Isso se deve, por se tratar de
férmulas simplificadas para o escoamento unidimensional que tem as suas vantagens

e desvantagens.

Para determinar um perfil de tubeira livre de ondas de choque, como adverte
Anderson (2008), e permitir a formagao de ondas de expansao, aplica-se 0 método

das caracteristicas explicado e demonstrado pelo préprio autor.

y+1 (28a)
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. _PA Lg ¢ JRT; (29a)

O coeficiente de empuxo (Cr) € fortemente impactado pela variagao da pressao
sofrida pelo fluido na sua passagem pelo motor-foguete, refletindo o desempenho da
tubeira Sutton (2001). A equagdo que define esse coeficiente usa a pressao no
convergente do motor (P;), no divergente (P,) e a do ambiente em que o motor-foguete

esta operando (P;). Além da area de saida dos gases (4.) e a area da garganta (4,).

2y? 2 \r1 P.
o= b))
y—1\y+1 P,

(30a)

P, — P;)A
L (P2 = Ps)A.
P A,




