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Resumo 

Este relatório contém uma descrição das atividades realizadas ao longo do último ano de trabalho neste 

projeto de Iniciação Científica, enfocando a princípio, o cumprimento das atividades previstas no 

cronograma de execução originalmente estabelecido e posteriormente a reconsideração do projeto e sua 

modificação a medida que a pesquisa foi sendo desenvolvida e com isso foram surgindo novas variáveis. 

Além das atividades realizadas, este relatório contém descrições de aspectos teóricos e práticos referentes 

à própria confecção e montagem da turbo bomba. 

Este relatório descreve, portanto, o que foi realizado neste projeto ao longo dos últimos 15 meses, isto é, 

de Julho de 2014 a Outubro de 2015. 

 

 

1. Introdução 

 
A próxima seção deste relatório recupera o cronograma de execução estabelecido no projeto original; a 

seguir, é descrito o cumprimento de cada uma das tarefas contidas no cronograma, e também a descrição 

em detalhes das variantes que impuseram uma alteração não só no cronograma como também na alteração 

no desenho da turbo bomba e na sua capacidade de  trabalho. 

 

2. Cronograma 

 
1ª. Etapa – Revisão de Literatura 

2ª. Etapa – Execução e Revisão da Memória de Cálculo 

3ª. Etapa – Confecção de Croquis e Diagramas 

4ª. Etapa – Elaboração de Desenhos de Componentes e da Lista de Materiais. 

5ª. Etapa - Confecção das Peças do Protótipo 

6ª. Etapa – Ajuste e Montagem do Protótipo 

7ª. Etapa – Teste do Protótipo 

 

A tabela a seguir resume as atividades programadas para serem realizadas durante o programa de 

pesquisa apresentado. 

 

Meses de 
atividades 

JUL AGO SET OUT NOV DEZ JAN FEV MAR ABR MAI JUN  

1ª. Etapa 
30 
 

   
 

    
  

  

2ª. Etapa 
 
 

29   
 

    
  

  

3ª. Etapa 
 
 

 31  
 

    
  

  

4ª. Etapa 
 
 

   
28 

    
  

  

5ª. Etapa 
 
 

   
 

   31 
  

  

6ª. Etapa 
 
 

   
 

    
 29 

  

7ª. Etapa 
 
 

   
 

    
  

25  

 
 
 

   
 

    
  

  

Legenda:  
Entrega do 
relatório parcial 

 
Preparação para participação 
em congressos e simposio 

 Entrega relatório 
Final 
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3. Descrição das atividades realizadas 
 

Inicialmente, foram realizadas atividades de leitura da bibliografia descrita no resumo expandido do 

projeto original, para aquisição de mais conhecimentos teóricos sobre o desenvolvimento dos projetos de 

turbo bombas, através dos modelos de motores foguetes a propelente líquido que foram e também estão 

sendo desenvolvidos pelas agências espaciais na atualidade, inclusive pelo próprio IAE. Posteriormente 

foi agregada a bibliografia um número maior de referências para a leitura, como resultado da própria 

pesquisa.  

Em seguida foram selecionadas as fórmulas para o cálculo e especificações técnicas baseadas em projetos 

executados com sucesso, necessárias, para estabelecer os parâmetros estruturais, estéticos, volumétricos, 

de potência gerada na turbina, de diâmetros nos rotores, proporção da vazão mássica dos propelentes, 

esforços nos rolamentos e eixos e vedações eficientes para todo conjunto. 

Durante o início desta pesquisa foi elaborado o banner de apresentação para o VII Simpósio de 

tecnologia, onde até então estávamos nos referenciando pelo projeto em andamento do motor L 75, o qual 

incorpora uma turbo bomba par gerar essa capacidade de empuxo, conforme descrito no portfólio 

publicado pelo IAE [1], sendo os dados inseridos abaixo, Figura 1: 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Figura 1. Turbo bomba L75 

 
Principais Características da Turbobomba: 
 
Bomba de oxidante, bomba de combustível e turbina em um mesmo eixo. 
Rotação: 24.000 rpm 
 

Turbina: 
Potência: 400 kW 
Pressão de entrada: 4,7 Mpa 
Pressão de saída: 0,35 Mpa 
Vazão de gás: 1,13 kg/s 
Temperatura máxima nas pás: 900 K 
 
Bomba de Oxidante: 
Pressão de entrada: 0,4 Mpa 
Pressão de saída: 7,6 Mpa 
Temperatura de operação: 90 K 
Vazão mássica: 14,0 kg/s 
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Bomba de Combustível: 
Pressão de Entrada: 0,25 Mpa 
Pressão de Saída: 10,6 Mpa 
Temperatura de operação: 303 K 
Vazão mássica: 9,5 kg/s 
 
Mas ao se estudar atentamente o projeto L75 em desenvolvimento, foi observado o grau de 

dificuldade para incorporar um sistema de regeneração para manter o sistema pressurizado incluindo o 

grupo de periféricos para balancear a entrada de propelentes na câmara de combustão do motor foguete, 

além do fato que a turbo bomba seria de igual capacidade ao projeto apresentado para a Iniciação 

Científica. Sendo também levado em consideração o cronograma de trabalho do L75 [1] com o seu prazo 

de projeto e execução da turbo bomba, definido para finalização no primeiro semestre de 2016. 

O projeto de pesquisa foi então reavaliado e a partir do mês de dezembro de 2014, começaram a ser 

refeitos os croquis e dimensões, utilizando-se dos parâmetros de trabalho da turbo bomba do foguete 

Aggregat 4, mais conhecido como V2, Figura 2. 

 

 
 

Figura 2. Turbo Bomba do Foguete V2 

 
Neste caso foram utilizadas mais fontes de consulta [2] e [3], onde foram obtidas mais informações 

técnicas sobre o míssil V2, principalmente sobre as especificações da turbo bomba, o que nos 

permitiu elaborar o descritivo técnico de funcionamento da turbo bomba, conforme  a seguir: 

 

4. Descrição de trabalho da turbo bomba do foguete V2 
 

Antes do lançamento, o V2 vazio pesava £ 10.000 (4.539 kg), os tanques do foguete eram 

preenchidos, cada um, com álcool como combustível e oxigênio líquido como oxidante, como 

gerador de vapor da turbina era utilizado peróxido de hidrogênio e permanganato de sódio 
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(catalisador). nitrogênio pressurizado (32 bar) pressionava o peróxido de hidrogênio em uma reação 

exotérmica com permanganato de sódio para dentro da carcaça da turbina que acionava as suas pás, 

gerando uma potência de 580 HP (432,5 kW), para que essa potência fosse alcançada era necessário 

que a turbina inicialmente girasse a uma velocidade de 3.800 rpm. Esta turbina movia duas bombas 

que injetavam o álcool, a uma pressão de 23 bar com uma vazão mássica de 58 kg / seg.  e oxigênio 

líquido a uma pressão de 17,5 bar com uma vazão mássica de 72 kg / seg. em uma proporção de 1:1,4  

para dentro da câmara de combustão do motor que operava a uma pressão de 23 bar, onde essa 

mistura era inflamada a uma temperatura de 2700º C, gerando um empuxo inicial de 55.000 lbf 

(244,65kN), que ia aumentando a medida que a velocidade se tornava crescente pela diminuição no 

peso do foguete e também pelo aumento da rotação da turbina, ocasionada pela diminuição de atrito 

dos eixos nas gaxetas, ao passo que as mesmas se desgastavam pelo trabalho de rotação e também 

cristalizavam devido a baixa temperatura do oxigênio líquido. Ao final dos 65 segundos de 

funcionamento da turbo bomba, o foguete atingia a sua velocidade máxima (1341m/s), a uma altitude 

de 85 Km, alcançando uma distância média de 330 Km, chegando a um empuxo de 160.000 lbf 

(711,72 kN), levando uma carga útil de 738 Kg de explosivo, com  a velocidade rotacional da turbina 

a 5000 rpm, Figura 3. 

 

 

 
Figura 3. Especificações do foguete V2 
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O diagrama de conjunto do motor foguete, para tornar possível o desempenho do míssil V2, está 

detalhado na Figura 4. 

 

 
Figura 4. Diagrama de conjunto do motor foguete V2 

 

Fazendo-se então uma comparação de desempenho da turbo bomba projetada para o L75, analisando 

inclusive o diagrama de conjunto do motor, Figura 5, com a turbo bomba do foguete V2, foi possível tirar 

conclusões que definiram os novos dimensionais da turbo bomba bem como os parâmetros de trabalho 

para o novo projeto. 

 
Figura 5. Diagrama do Conjunto L75 
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As dimensões da turbo bomba do L75, assim como os seus parâmetros de trabalho, são menores, não só 

pelo fato de que empuxo gerado é 1/3 do empuxo inicial  da turbo bomba V2, mas também porque ela 

esta sendo projetada para trabalhar no vácuo, operando em um segundo estágio do foguete, sendo assim 

os esforços a que ela será submetida em sua estrutura são menores. Sendo assim antes de definir a 

capacidade e os parâmetros de trabalho da turbo bomba a ser projetada, foi necessário buscar uma outra 

fonte de referência [4], que servisse de comparativo, neste caso, a opção foi o conjunto A7 do foguete 

Redstone, no qual foi feito um trabalho de engenharia reversa do conjunto de propulsão do fogueteV2. 

Temos na Figura 6, a tabela onde estão detalhados os parâmetros de trabalho do conjunto A7. 

 

Figura 6. Parâmetros operacionais do conjunto Motor/Turbo bomba A7 

 

O motor A7 gera, sendo alimentado pela turbo bomba, um empuxo de 78.000 lbf (347 kN), com uma 

pressão na câmara de combustão de 318 psi (22 Bar). A turbo bomba pesa 332 lb (150,6 Kg), trabalhando 

com uma potência específica de 2,22 HP/lb o que faz com que a potência da turbina seja de 737 HP 

(549,6 kW), analisando também a tabela da Figura 7, foram conseguidas as informações dos seguintes 

parâmetros: 
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Figura 7. Parâmetros de operação da turbo bomba A7 

 

A pressão de trabalho na bomba de LOX é de 356 psi (24,5 Bar) e na bomba de Etanol hidratado é de 464 

psi (32 Bar), a densidade do LOX é de 71,4 lb/ft3 (1143,72 Kg/m3), sendo que a do Etanol hidratado é de 

56,6 lb/ft3 (906,65 Kg/m3). A vazão mássica do LOX na bomba é de 205 lb/sec (93 Kg/seg.) e a do 

Etanol hidratado é de 150 lb/sec. (68 Kg/seg.), o eixo da turbo bomba gira a uma rotação de  4718 rpm. 

O diagrama do conjunto A7 do foguete Redstone, Figura 8, é mais simples e com menos informações, 

mas ainda assim é possível ser analisado e se tirar conclusões quanto ao seu desempenho. Com estes 

parâmetros foi montada uma tabela comparativa, que foi de grande valia na alteração da capacidade da 

turbo bomba do projeto de Iniciação Científica.  

 Conjunto Motor/Turbo bomba V2 Conjunto Motor/Turbo bomba A7 

Motor Foguete 
Empuxo - kN Pressão Câmara - Bar Empuxo - kN Pressão Câmara - Bar 

244,7 23 347 22 

Turbina 
Potência - kW Velocidade - rpm Potência - kW Velocidade - rpm 

432,5 3800 549,6 4718 

 Pressão na Saída - Bar Vazão mássica Kg/s Pressão na Saída - Bar Vazão mássica Kg/s 

Bomba LOX 17,5 72 24,5 93,0 

Bomba Etanol 23,0 58 32,0 68,0 

 

Tabela comparativa de desempenho do conjunto Motor Foguete 
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Figura 8. Diagrama do conjunto A7 

 

Ao fazer a análise dos conjuntos de propulsão V2 e A7, chega-se a conclusão, que a Chrysler ao fazer a 

engenharia reversa do Conjunto V2, projetou o conjunto de propulsão A7 para o Míssil Redstone, com 

um incremento proporcional de 30%, sendo na capacidade de empuxo do motor foguete, nas vazões 

mássicas e pressões de descarga das bombas e também na potência e velocidade rotacional da turbina. O 

motor foguete manteve praticamente a mesma pressão de trabalho na câmara de combustão, pelo fato que 

o empuxo gerado pelo motor depende da geometria da câmara de combustão e também do cone de 

descarga, sendo necessário o cálculo dimensional do motor, através de fórmulas [5] [6]. 

 



11 
 

Empuxo [kN], é a força total de saída quando a pressão de saída do bocal do motor é igual a pressão 

ambiente, fórmula: 

, ver Figura 9. 

 

Impulso Específico [m/s], que é a razão entre o empuxo e a vazão do propelente, para passar a unidade 

para segundos, divide-se pela aceleração da gravidade, fórmula: 

, onde a, b, c, d, são as variáveis. 

 

No dimensionamento da câmara de combustão temos a área da garganta, que é dada pela fórmula: 

 

O diâmetro da garganta é dado pela fórmula; 

 

O volume da câmara de combustão é dado pela fórmula; 

 

Cabe ainda a informação de que as pressões dentro da câmara de combustão não são exercidas sobre as 

paredes, da mesma forma, criando um diferencial, que prejudica o volume de expansão do propelente [4], 

Figura 9, sendo que a câmara de combustão ideal teria de ser no formato esférico, O conjunto de 

propulsão do foguete V2, é o que mais se aproxima dessa forma. 

 

 

Figura 9. Pressões e velocidades na câmara de combustão 
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Com base nestes cálculos, está sendo desenvolvido um foguete com capacidade para 100 kN de empuxo, 

pela Copenhagen Suborbitals [6]. Entre os estudos realizados um deles contempla uma turbo bomba, para 

pressurizar LOX/Etanol, para dentro da câmara de combustão, na mesma proporção 1,3:1 conforme a 

Figura 11. 

Com mais esta informação reunimos os dados necessários para definir a capacidade da turbo bomba, 

sendo o novo projeto o de uma Turbo Bomba pressurizadora de bi propelente LOX/Etanol hidratado 

para motor foguete com 150 kN de empuxo. 

Sendo que foram definidos os parâmetros de trabalho do equipamento com base nos dados coletados, 

cálculados e então adaptados a desenho do projeto. Estes parâmetros de trabalho estão descritos abaixo: 

Turbina: 

Potência: 285 kW  

Pressão de Entrada: 25 Bar 

Vazão Mássica do Vapor: 1,0 Kg/s 

Velocidade inicial: 3540 rpm 

Velocidade final estimada: 5000 rpm 

 

Bomba de LOX: 

 

Pressão de Saída: 15 Bar 

Vazão Mássica: 50 Kg/seg. 

 

 

Bomba de Etanol: 

 

Pressão de Saída: 19,5 Bar 

Vazão Mássica: 35 Kg/seg. 

 

 

 

 

Figura 10. Estudo gráfico de um foguete com 100 kN de empuxo 
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5. Projeto de turbo bomba para 150 kN de empuxo 

Em uma análise prática um rotor em movimento, parte da energia de rotação é convertida em 

movimentos transversais por imperfeições em sua estrutura, vibrações externas e um mínimo 

desalinhamento dos mancais, estas vibrações ocasionam o surgimento de um efeito chamado de 

giroscópio, que pode acarretar em uma ressonância em todo equipamento, prejudicando a sua 

eficiência em seu curto período de trabalho. Dentro dessa linha de raciocínio, houve uma 

preocupação durante a elaboração do projeto final, de garantir o mais preciso possível o alinhamento 

da árvore de eixos onde esta montado todo o sistema giratório da turbo bomba, minimizando com 

isso uma variação em seu balanceamento após a montagem da mesma. Conforme é possível observar, 

Figura 11, os afastamentos entre os mancais com rolamentos e as guias que fazem a sustentação da 

turbina e dos rotores montados nos eixos é o menor possível, levando-se em consideração, que 

determinados dimensionais têm de ser garantidos, para que os parâmetros estabelecidos para o 

funcionamento da turbo bomba sejam observados, garantindo assim o desempenho dentro dos 

padrões estimados para o equipamento. Foram também efetuados cálculos de carga nos rolamentos e 

eixos para definir os diâmetros para o conjunto montado, levando em consideração os esforços 

estáticos e dinâmicos. 

 

 

 

Figura 11. Sistema rotativo da turbo bomba 

 

 

No caso para se definir, os menores diâmetros nos eixos, onde serão montados os rolamentos dos mancais 

que estão localizados nas tampas das carcaças. Foi efetuado o seguinte cálculo em uma das seções do eixo 

da turbo bomba, levando-se em consideração os valores das cotas entre os mancais. 
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Foi definido no menor diâmetro do eixo, montar o rolamento NKS 6004. Na tabela os valores para a 

relação de carga com 4000 RPM e 100 horas são de 2,88 e 9360 N, jogando na fórmula temos: 

P = 
9360 𝑁

2,88
 = 3250 N, onde P = 331,3 Kgf, onde cabem duas observações, o valor da carga no rolamento 

será bem menor que o valor de tabela e o equipamento funcionará, por no máximo 100 segundos. 

A potência estimada na bomba de Etanol é 40% menor do que a bomba do V2 [3], ou seja, = 180 kW. 

 

Inserindo este valor na fórmula de momento de torque, T = 
30 .  𝐻.103

𝜋 .  𝑅𝑃𝑀
, onde H é a potência em kW. 

Temos que T = 
30 .180000

𝜋 .4000
 = 429,93 N.m = 43,82 Kgf.m = 43.826,3 Kgf.mm 

 

O cálculo do momento fletor, Mf = F. d, ou seja Mf = 331,3 Kgf x ([130/2) -30) = 11.595,5 Kgf.mm 

Pela tabela, Figura 12, a tensão admissível do aço inox = 48 Kgf/𝑚𝑚2, temos então as fórmulas: 

Mid = 0,35 x Mf + 0,65 x √𝑀𝑓2 + 𝑇2, inserindo os valores, temos que Mid =  40.025,2 Kgf.mm 

 

Inserindo este valor na fórmula, d = √
10 𝑥 𝑀𝑖𝑑

𝜎𝑎𝑑𝑚

3
, temos que o diâmetro = 19,1 mm, com o fator de 

segurança incluso. 

 

Este era o local mais crítico do sistema de eixos e todos os outros diâmetros são maiores do que 20 mm 

 

 
 

Figura 12. Tabela do Inox 304 

 

 

Dando continuidade, foi feito a seguir os cálculos de vazão mássica das bombas, levando-se em 

consideração o volume de escorva, a rotação do eixo e as densidades do LOX e Etanol hidratado. Sendo 

assim temos para o oxidante e o combustível os seguintes valores: 

LOX = 1141 𝐾𝑔
𝑚3⁄  

Etanol Hidratado = 842 𝐾𝑔
𝑚3⁄  
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O volume útil no sistema rotor + câmara da bomba, levando-se em consideração uma possível, perda por 

retenção de ar dentro da câmara, Figura 13, no caso das bombas de LOX e Etanol hidratado é a soma do 

volume útil da voluta, descontado a região da descarga, com o volume útil do rotor, descontado o volume 

das palhetas, neste caso o valor estimado encontrado é de 0,75 𝑑𝑚3 = 0,75 L. 

1 - No Caso do LOX: 

1141 kg = 1000 L , neste caso 0,75 L = 0,85 kg/Rotação 

0,85 kg = 1 rotação, então para 50 kg é necessário 59 rotações por segundo, em 60 segundos, teremos 

3540 rpm. 

2 – No caso do Etanol hidratado: 

842 kg = 1000L, neste caso 0,75 L = 0,63 kg/Rotação. 

0,68 kg = 1 rotação, então para 35 kg é necessário 55,5 rotações por segundo, em 60 segundos teremos 

3330 rpm. 

 

A turbo bomba irá trabalhar com uma rotação inicial de 3540 rpm, sendo que esta rotação será crescente a 

medida que o sistemas de retenção e vedação dos fluídos diminuir o seu atrito radial, mantendo-se a 

potência gerada pela turbina. Como em todos os projetos similares analisados, neste também será 

necessária, a instalação no conjunto de propulsão, conforme é observado na Figura 4, de uma série de 

válvulas (principais, de abastecimento, de parada, de distribuição, direcionais, de via única, solenoide de 

controle de fluxo, de ventilação), todas elas monitoradas por um painel, para controlar o fluxo dos 

propelentes na proporção correta que no caso de projeto é de 1,3:1, tudo isso pra garantir o empuxo de 

150 kN. 

A pressão nas bombas de LOX/Etanol, são desiguais, na bomba de LOX, é menor, pelo fato de que o 

oxigênio líquido entra primeiro na câmara de combustão por injetores de pulverização do oxidante com 

um número maior do que os dos injetores de Etanol, para garantir uma atmosfera propícia à queima dos 

propelentes com a expansão necessária para gerar a pressão na câmara para o empuxo projetado. No caso 

do Etanol hidratado, o mesmo antes de entrar na câmara de combustão, faz o arrefecimento do motor para 

que não ocorra a fusão das paredes do equipamento, Figura 4, para que esse procedimento ocorra, o motor 

possui um casco duplo por onde o Etanol circula, nessa troca de calor ocorre o aquecimento e à expansão 

do propelente, inclusive pelo fato de ser hidratado, o que aumenta a sua pressão na linha de alimentação. 

 

6. A Turbina 

A turbina da turbo bomba é ativada pelo vapor gerado em uma reação exotérmica porque esses dois 

produtos não são compatíveis um com outro, pois um é agente oxidante e o outro um forte redutor e essa 

reação é a curtíssimo espaço de tempo (instantaneamente!), pois ocorre transferência de muitos elétrons. 

Lembrando que sempre quando se misturam uma base forte com ácido forte, redutor com oxidante, 

combustível com comburente, as reações tendem a ser violentas, vemos abaixo o balanceamento da 

reação: 
2KMnO4 + H202 = 2KOH + MnO2 +O2  
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O desenho da turbina foi feito com base nos projetos mais recentemente desenvolvidos, como exemplo 

temos o desenvolvido pela Space X, para o foguete Falcon com 267 kN de empuxo, conforme ilustrado 

na Figura 13. 

 

 
Figura 13. Turbina e turbo bomba do foguete Falcon X 

A perspectiva isométrica para termos de comparação com os projetos similares pode ser vista na Figura 

14, deste relatório. Para chegarmos a esta configuração de turbina, foi observado também um teste 

estático de uma turbo bomba desenvolvida pela Copenhagen Suborbitails, mas serviu apenas como 

exemplo de desenho funcional para a peça que foi desenvolvida. 

 

Figura 14. Perspectiva isométrica da turbina do conjunto da turbo bomba 
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A eficiência da geração de vapor é que irá definir os parâmetros de trabalho da turbo bomba e 

consequentemente de todo o conjunto de propulsão, para que isso aconteça é necessário que seja adaptado 

ao duto que leva a entrada da caixa de distribuição de vapor na carcaça lateral da turbina, um recipiente 

contendo pellets de permanganato de potássio (KMnO4), Figura 15, acima do recipiente, ligado ao duto, 

encontra-se o reservatório de peróxido de hidrogênio (H2O2), este reservatório é mantido sobre pressão 

utilizando-se nitrogênio. Aberta as válvulas, a reação acontece a temperatura do processo é elevada até 

370º C e o vapor sob pressão aciona as palhetas da turbina fazendo-a girar na velocidade desejada, 

gerando a potência estabelecida, pelo projeto. 

 

 

Figura 15. Gerador de vapor do conjunto A7 

 

Para se chegar a potência de 285 kW e  a velocidade de 3540 rpm e também a vazão mássica do vapor, 

atrelada ao seu processo de geração, é necessária a aplicação de fórmulas para o cálculo dos parâmetros 

de velocidade e pressão nos dutos e  também a velocidade radial nas palhetas da turbina, para esclarecer 

melhor esse processo, são listadas as fórmulas e os cálculos que serão feitos com a aplicação das mesmas, 

conforme o descritivo que segue abaixo: 
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Os parâmetros de trabalho da turbina foram definidos com o uso da equação, potência em função da taxa 

de massa de vapor e da diferença de entalpia, multiplicado pelo índice de rendimento [7}, Gráfico 1. 

Neste caso a potência pode ser determinada utilizando-se a fórmula: W = m.(ℎ1 − ℎ2).ή, onde m é a taxa 

de massa que atravessa o volume, ela é dada em kg/seg. E h é a entalpia de entrada e de saída, ela é dada 

em J/kg e  ή  o índice de rendimento do sistema. Neste caso pode-se inserir na fórmula dos valores 

tabelados de entalpia para vapor saturado [7] conforme o Gráfico 2. 

 

 

Gráfico 1. Rendimento em função da taxa de vapor 

 

 

Gráfico 2. Entalpia x Temperatura do Vapor Saturado 
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Inserindo os valores na fórmula temos: W = 1,0 
𝑘𝑔

𝑠𝑒𝑔
 . (3263,9 kJ/kg – 2957,3 kJ/kg) 0,75, efetuado o 

cálculo temos como resultado a Potência de 245 kW para um sistema de rotação livre, mas  devido aos 

atritos produzidos pelo sistema de vedação radial do conjunto, foi feito um acréscimo de 15% na potência 

de trabalho da turbina, elevando-a para 285 kW, o que faz com que este valor de potência na turbina,  

fique proporcional as potências dos conjuntos até agora estudados. 

O cálculo de velocidade tangencial da turbina é dado pela fórmula: V= 
𝜋.𝑛.𝑟

30
, onde o valores de rotação,  e 

o raio da turbina, já são conhecidos, sendo assim inserindo os valores na fórmula, temos: 

V=
3,14 𝑥 3450 𝑥 0,185

30
 então temos V= 66,8 m/seg. 

Neste caso o vapor deverá entrar na caixa de distribuição, através do duto que está conectado ao gerador 

de vapor a uma velocidade, V > 67 m/seg. e com aceleração. Para isso o peróxido de hidrogênio deverá 

ser pressurizado antes de entrar na câmara do gerador e somado à pressão gerada pela expansão da reação 

com o permanganato de potássio. Os valores com relação ao dimensional do duto e do gerador de vapor 

são conhecidos, assim como a pressão de entrada na câmara da turbina, que é de 25 Bar, os dados são 

empíricos, o gerador pode ter um dimensional em seu diâmetro, menor que 10’’ (254 mm), que o do 

conjunto A7 e ainda assim gerar a potência de 285 kW e pelo duto é possível passar uma velocidade 

superior a 67 m/seg. com a pressão necessária para movimentar a turbina. Para validar estes parâmetros 

será necessário um teste estático, visto haver variáveis, tais como volume dentro da câmara do gerador, 

pressão gerada pela expansão exotérmica, relacionada ao peróxido de hidrogênio com 200 volumes, 

velocidade e pressão conjugadas dentro do duto. Segue anexo ao relatório impresso, um vídeo com um 

exemplo de teste estático de uma turbo bomba, onde as pressões geradas foram menores, mas as rotações 

e pressões estabelecidas pelo projeto foram alcançadas, embora a estrutura seja menos robusta do que a 

do projeto de pesquisa. Na foto da Figura 16, vemos o conjunto A7 totalmente montado, com o tanque de 

peróxido de hidrogênio pressurizado, o gerador de vapor, a turbo bomba, o motor foguete e seus 

periféricos de controle. 

 

Figura 16. Conjunto A7 do foguete Redstone montado 
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7. Os Rotores 

O desenho dos rotores foi baseado nas referencias disponíveis [3] [5], sendo que a própria eficiência do 

rotor é tabelada com base em testes práticos, Figura 17. 

 

Figura 17. Perfil e eficiência de rotores para turbo bombas 

 

O perfil radial é o mais adequado par a o projeto, sendo que o seu dimensional foi estabelecido de acordo 

om a vazão mássica necessária para cada um dos propelentes, conforme já foi descrito no tópico de 

projeto da turbo bomba, página 15,  que não é diferente da estética dos utilizados no projeto V2, Figura 2, 

página 5. 

Quanto ao material, foi levado em consideração o peso total do conjunto montado e a opção foi por 

duralumínio fundido, sendo que o material tem que possuir características de impermeabilidade, bom 

acabamento de fundição, baixa porosidade e boa usinabilidade, além de suportar baixas temperaturas, 

neste caso a composição química escolhida é a do alumínio que é utilizado em criogenia, conforme as 

características técnicas descritas no portfólio da Figura 18. 

 

Figura 18. Características técnicas do alumínio Cast C330R 
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8. As Vedações 

Vedar de forma eficiente um sistema rotativo é um grande desafio, o sistema de gaxetas para um processo 

convencional de bombeamento pode ter um bom desempenho, ainda assim, em médio prazo apresenta 

vazamentos. Sendo assim os retentores para o projeto saíram do convencional, pois um vazamento 

durante o curto período de tempo de funcionamento do conjunto poderia acarretar em uma explosão com 

consequências trágicas, como base utilizamos um catálogo de fabricante [8], onde o mesmo, em seus 

produtos, trabalha com uma diversidade de materiais e modelos. Sendo que a preocupação maior era 

vedar oxigênio líquido a uma temperatura de -183º C. Na busca pelo material ideal, foi selecionado o 

polímero termoplástico PTFE, mais popularmente conhecido como Teflon, sendo que em sua composição 

ele tem de estar isento de carga mineral, para evitar um processo de cristalização devido às baixas 

temperaturas, conforme o portfólio da Figura 20. 

 

 

Figura 20. Características técnicas do PTFE 

 

As vedações utilizadas no sistema de bombeamento do Etanol hidratado são em borracha nitrílica, c os 

modelos de retentores e anéis O’ring, foram retirados de catálogo [8] e estão descritos na lista de 

materiais dos desenhos de conjunto e da vista explodida do projeto. 

No caso das vedações do conjunto da turbina, estas são especiais e terão de ser fabricadas, pois 

acompanha o desenho das carcaças e da caixa de distribuição do vapor, estes desenhos já existem com o 

seu dimensional estabelecido, o material a principio terá como base resina fenólica em uma fina lâmina, 

que terá uma similaridade com a junta de cabeçote de motor, sendo que os estudos sobre este sistema de 

vedação ainda continuam em fase de pesquisa, devido ao fato de que as temperaturas e pressões 

envolvidas neste sistema são altas e não existe um sistema de refrigeração para fazer o arrefecimento da 

carcaça, no curto período em que o conjunto irá funcionar. 
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9. Conclusões 

Projetar um equipamento como este, que possui uma série de variáveis em seu processo de 

funcionamento, tendo também que ser inserido em um conjunto, que ainda não foi projetado, pois o 

norteamento para a execução da pesquisa era baseado em descritivos e cálculos de desempenho em 

projetos já executados e que tiveram sucesso após inúmeras correções. Tornou-se então uma tarefa, que 

em termos de prazo, foi subestimada, o cronograma saiu completamente da expectativa inicial, 

principalmente quando o projeto de pesquisa foi totalmente revisto devido às conclusões que foram 

descritas no início do relatório e que tirariam a originalidade proposta do resumo expandido. 

A turbo bomba para motor foguete de 150 kN de empuxo, está projetada até o ultimo parafuso com 

arruela, encontra-se com todos os seus componentes gerados em sólidos e com os dimensionais de 

funcional, os desenhos em 2D para a fabricação das peças e montagem do equipamento, ainda encontram-

se em fase de produção, alguns deles estão anexos a este relatório e fazem parte das próximas páginas, 

foram também elaborados vídeos didáticos  para se entender a montagem e o funcionamento do 

equipamento. O projeto entra agora em uma segunda fase, mesmo após a entrega deste relatório final. 

Terão de serem terminados os desenhos das peças que serão fundidas e usinadas e também o projeto dos 

modelos e caixa de machos para a fundição das carcaças e dos rotores com suas tampas de mancais. 

Devido a isso foi dada entrada em uma nova apresentação de pesquisa, onde já está descrito como um 

projeto de uma Turbo Bomba para um motor foguete para 150 kN de empuxo e também tem um novo 

cronograma.Com a fabricação dos componentes, a intenção é deixar o projeto do equipamento pronto ao 

ponto de ser totalmente executado. 

Algumas peças serão usinadas no mês de novembro/2015 em paralelo será dada continuidade no que 

falta. Terão também que ser elaborados, gabaritos para montagem e calibres para verificação indireta dos 

dimensionais, o processo de usinagem de algumas peças terá que ser elaborado com ficha de controle, 

pois terão que ser balanceadas e colocadas no esquadro, observando a cilindricidade das mesmas. 

Os desenhos que fazem parte desse relatório estão nas próximas páginas, alguns deles já estão em sua 

versão final, outros poderão ainda sofrer uma revisão antes de entrar em processo de fabricação. No 

relatório impresso será anexada uma página suplementar onde está afixado um CD, com os vídeos 

mencionados, eles são muito pesados para serem enviados por e-mail. 

Com os resultados desta pesquisa e o seu desenvolvimento em nível de protótipo operacional, espera-se 

uma contribuição significativa para o avanço tecnológico no campo de veículos lançadores de satélites a 

propulsão líquida e é possível acreditar que seja em um prazo bem menor do que o atualmente projetado 

pelo PEB, Programa Espacial Brasileiro. 
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