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Resumo

Este relatdrio contém uma descricdo das atividades realizadas ao longo do ultimo ano de trabalho neste
projeto de Iniciacdo Cientifica, enfocando a principio, o cumprimento das atividades previstas no
cronograma de execucdo originalmente estabelecido e posteriormente a reconsideracdo do projeto e sua
modificacdo a medida que a pesquisa foi sendo desenvolvida e com isso foram surgindo novas variaveis.
Além das atividades realizadas, este relatério contém descri¢Ges de aspectos tedricos e praticos referentes
a prépria confeccdo e montagem da turbo bomba.

Este relatorio descreve, portanto, o que foi realizado neste projeto ao longo dos Gltimos 15 meses, isto é,
de Julho de 2014 a Outubro de 2015.

1. Introducéo

A préxima secdo deste relatorio recupera o cronograma de execucdo estabelecido no projeto original; a
seguir, € descrito o cumprimento de cada uma das tarefas contidas no cronograma, e também a descricéo
em detalhes das variantes que impuseram uma alteracdo ndo s6 no cronograma como também na alteragédo
no desenho da turbo bomba e na sua capacidade de trabalho.

2. Cronograma

12, Etapa — Revisdo de Literatura

28, Etapa — Execucdo e Revisdo da Memoria de Calculo

32, Etapa — Confeccdo de Croquis e Diagramas

42 Etapa — Elaboracdo de Desenhos de Componentes e da Lista de Materiais.
58 Etapa - Confeccdo das Pecas do Protétipo

62 Etapa — Ajuste e Montagem do Prototipo

72, Etapa — Teste do Protétipo

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

Meses de|JUL|AGO| SET NOV | DEZ | JAN | FEV | MAR | ABR | MAI | JUN
atividades

12 Etapa | 0

28, Etapa 29

3a. Etapa 31

43, Etapa 28

52. Etapa 31

62. Etapa 29

78. Etapa 25

Legenda:

Entrega do Preparagéo para participacao Entrega relatério
relatério parcial em congressos e simposio Final




3. Descricgao das atividades realizadas

Inicialmente, foram realizadas atividades de leitura da bibliografia descrita no resumo expandido do
projeto original, para aquisicdo de mais conhecimentos tedricos sobre o desenvolvimento dos projetos de
turbo bombas, através dos modelos de motores foguetes a propelente liquido que foram e também estdo
sendo desenvolvidos pelas agéncias espaciais na atualidade, inclusive pelo proprio IAE. Posteriormente
foi agregada a bibliografia um numero maior de referéncias para a leitura, como resultado da propria
pesquisa.

Em seguida foram selecionadas as formulas para o célculo e especifica¢fes técnicas baseadas em projetos
executados com sucesso, necessarias, para estabelecer os parametros estruturais, estéticos, volumétricos,
de poténcia gerada na turbina, de didmetros nos rotores, propor¢do da vazdo massica dos propelentes,
esforcos nos rolamentos e eixos e vedacoes eficientes para todo conjunto.

Durante o inicio desta pesquisa foi elaborado o banner de apresentacdo para o VII Simpdsio de
tecnologia, onde até entdo estavamos 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 portfélio
publicado pelo IAE [1], sendo os dados inseridos abaixo, Figura 1:

Figura 1. Turbo bomba L75

Principais Caracteristicas da Turbobomba:

Bomba de oxidante, bomba de combustivel e turbina em um mesmo eixo.
Rotagao: 24.000 rpm

Turbina:

Poténcia: 400 kW

Pressao de entrada: 4,7 Mpa
Pressdo de saida: 0,35 Mpa

Vazdo de gas: 1,13 kg/s
Temperatura maxima nas pds: 900 K

Bomba de Oxidante:

Pressdo de entrada: 0,4 Mpa
Pressao de saida: 7,6 Mpa
Temperatura de operagao: 90 K
Vazdo massica: 14,0 kg/s



Bomba de Combustivel:

Pressdo de Entrada: 0,25 Mpa
Pressdo de Saida: 10,6 Mpa
Temperatura de operacdo: 303 K
Vazdo massica: 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 regeneracdo para manter o sistema pressurizado incluindo o
grupo de periféricos para balancear a entrada de propelentes na cdmara de combustdo do motor foguete,
além do fato que a turbo bomba seria de igual capacidade ao projeto apresentado para a Inicia¢do
Cientifica. Sendo também levado em consideragdo o cronograma de trabalho do L75 [1] com o seu prazo
de projeto e execucédo da turbo bomba, definido para finalizacdo no primeiro semestre de 2016.

O projeto de pesquisa foi entdo reavaliado e a partir do més de dezembro de 2014, comecaram a ser
refeitos os croquis e dimensoes, utilizando-se dos parametros 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 informagdes
técnicas sobre o missil V2, principalmente sobre as especificacdes da turbo bomba, o que nos
permitiu elaborar o descritivo técnico de funcionamento da turbo bomba, conforme a seguir:

4. Descricéo de trabalho da turbo bomba do foguete V2

Antes do langamento, o V2 vazio pesava £ 10.000 (4.539 kg), os tanques do foguete eram
preenchidos, cada um, com alcool como combustivel e oxigénio liquido como oxidante, como
gerador de vapor da turbina era utilizado perdxido de hidrogénio e permanganato de sodio
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(catalisador). nitrogénio pressurizado (32 bar) pressionava o peréxido de hidrogénio em uma reagdo
exotérmica com permanganato de sodio para dentro da carcaca da turbina que acionava as suas pas,
gerando uma poténcia de 580 HP (432,5 kW), para que essa poténcia fosse alcancada era necessario
que a turbina inicialmente girasse a uma velocidade de 3.800 rpm. Esta turbina movia duas bombas
que injetavam o alcool, a uma pressdo de 23 bar com uma vazdo méssica de 58 kg / seg. e oxigénio
liquido a uma pressao de 17,5 bar com uma vazao massica de 72 kg / seg. em uma proporcao de 1:1,4
para dentro da cdmara de combustdo do motor que operava a uma pressao de 23 bar, onde essa
mistura era inflamada a uma temperatura de 2700° C, gerando um empuxo inicial de 55.000 Ibf
(244,65kN), que ia aumentando a medida que a velocidade se tornava crescente pela diminui¢do no
peso do foguete e também pelo aumento da rotacdo da turbina, ocasionada pela diminuicéo de atrito
dos eixos nas gaxetas, ao passo que as mesmas se desgastavam pelo trabalho de rotacdo e também
cristalizavam devido a baixa temperatura do oxigénio liquido. Ao final dos 65 segundos de
funcionamento da turbo bomba, o foguete atingia a sua velocidade méaxima (1341m/s), a uma altitude
de 85 Km, alcancando uma distancia média de 330 Km, chegando a um empuxo de 160.000 Ibf
(711,72 kN), levando uma carga util de 738 Kg de explosivo, com a velocidade rotacional da turbina
a 5000 rpm, Figura 3.
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Figura 3. EspecificacOes do foguete V2



O diagrama de conjunto do motor foguete, para tornar possivel o desempenho do missil V2, esta
detalhado na Figura 4.
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Figura 4. Diagrama de conjunt(?do motor foguete V2

Fazendo-se entdo uma comparacdo 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 possivel tirar
conclusdes que definiram os novos dimensionais da turbo bomba bem como os parametros de trabalho

para 0 novo projeto.

L7sE
Fluid LOX/C2HS0H
Ox/Fuel 1471

Fvac 750[kN]

Isp vac 3249[5)
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Figura 5. Diagrama do Conjunto L75
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Letter Codes.
BVC - Fuel Valves Block
BVGG - Gas Generator Valves Block
[ BVO— Oxidizer Valves Block
F-02— Onddizer Filter
FC—Mixture ratio Valve
FO- Flow Orifice
PC - Thrust Regulator
PSV — Pressure Safety Valve
R - Pressure Regulator
VAR - Check Valve
VD - Drain Valve
VIPE — Pre-stage valve
[ YV — Event-driven Valve

Number Codes

1XX - Ovidizer Line

2XX —Fuel Line

3XX —Thrust Chamber

4XX -TPU and GG

5XX —Purge and drain lines

——  Liquid Oxygen
Ethanol

—+#— Gaseous Nitrogen

—— Bumnt Gases




As dimensdes da turbo bomba do L75, assim como os seus parametros de trabalho, sdo menores, nao sé
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 vacuo, operando em um segundo estagio do foguete, sendo assim
os esforcos a que ela serd submetida em sua estrutura sdo menores. Sendo assim antes de definir a
capacidade e os parametros de trabalho da turbo bomba a ser projetada, foi necesséario buscar uma outra
fonte de referéncia [4], que servisse de comparativo, neste caso, a opcao foi o conjunto A7 do foguete
Redstone, no qual foi feito um trabalho de engenharia reversa do conjunto de propulsao do fogueteV2.

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

Table 1. — Chief Features of Operational Turbopump A blies'
Engine Turbopump Assembly
Chamber Specific
pressure, Efficiency, | Weight, horsepower,
Designation Application Thrust, Ibf psia Arrangement percent lbm hpflbm Start system
AT Redstone 78 000 318 Single shaft, turbine 264 332 222 Liquid menopropellant start
in middle tank
MB-3 Thor 170 000 594 | Geared turbine 46.0 562 5.40 Solid propellant start cartridge
LR&7T-AJ-3 Titan I, 150 000 585 Geared turbine and 45.8 720 5.1 Liquid propellant start tanks
15" stage pumps
LR91-AJ-3 Titan 1, 80 000 682 Geared O; pump 34.0 204 7.25 Liquid propellant start tanks
29 stage
H:l Saturn 1B 205 000 702 Geared turbine 47.0 520 798 Solid propellant start cartridge
MA-5 sustainer | Atlas 57000 706 | Geared turbine 350 229 7.27 Solid propellant start cartridge
MA-S booster | Atlas 330 0007 577 Geared turbine 48.0 875 359 Solid propellant start cartridge
F-1 Saturn IC 1522 000 1122 Single shaft, turbine 446 3150 I6.6 Tank head
on end
YLRE1-BA-11 | Agena 16 000 506 Geared turbine and 200 60.5 581 Solid propellant start cartridge
pumps
YLR87-AL-7 Gemini-Titan 215 000 784 Geared turbine and 38.1 484 10.70 Solid propellant start cartridge
1% stage, pumps
YLRY91-Al-7 Gemini-Titan 100 000 804 Geared Ny Oy pump — 256 8.30 Solid propellant start cartridge
2" stage
RL10A-3-3 Centaur 15 000 400 | Geared O, pump 42.0 76.1 9.03 Tank head
)2 Saturn S-11 130 000 787 Dual turbopump, 374 305 773 Pressurized-gas start tank
and S-1VB series turbines
449 369 21.60
SSME (EPL*)* | Space Shuttle 512 300 3237 Dual turbopump, 56.5 555 500 Tank head
high pressure paralle! turbines
58.5 T01 108.9

]Buwd on the best available data as of mid-1973, Numbers presented are those for a turbopump operational system.
z'i'wu engines, each developing 165 000 hp. N
Not op ienal, but p d for comparative purposes, *Emergency power level,

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

O motor A7 gera, sendo alimentado pela turbo bomba, um empuxo de 78.000 Ibf (347 kN), com uma
pressdo na camara de combustdo de 318 psi (22 Bar). A turbo bomba pesa 332 Ib (150,6 Kg), trabalhando
com uma poténcia especifica de 2,22 HP/Ib o que faz com que a poténcia da turbina seja de 737 HP
(549,6 kW), analisando também a tabela da Figura 7, foram conseguidas as informacfes dos seguintes
parametros:



Table . — Chief Features of Operational Turbopumps*

Rared
Propellant HNumber DHscharge imler Head Weight Valume Rotational
Engine density, Pump of pressume, pewssure, oise, flowrate, Dowrate, speed, MPSH,, . MPSH, iy Efficiency, | Power,
designation. Fropelfant | Ibmjrdith ype stages Pl pala Fe lemyszc e R i ® AU percent 3
AT Onypen 14 Centrifugal 1 356 498 616 | 205 I 250 4718 18 1 0 20
Aleohol'! Shub 464 415 113 | 150 1150 4718 40 35 0.0 418
MB-3 Oryger A Be7 530 1 651 456 2870 6303 B - 0 L 830
R 332 L3 480 1337 | 202 1700 6 303 34 - 20 1210
LRE-4)3 Oiygen T4 798 510 15100 4127 2 60 7943 40 - -
RP-| 505 1034 120 THE1 | 1833 1630 B 750 30 - - -
LR91-A)-3 Duygen T4 819 35.0 1613 | 17954 1100 B 945 3 - - -
RP:| 05 187 420 EL 4.1 459 25207 100 - - -
Het Oncygen TE 950 650 1831 | 337 3410 & R0 35 5 A 2340
RP| 5i5 1020 L] 1919 | 24b 2130 & Gl 15 % L8 1670
MA-S nstaimer Orcygen T4 &2 530 187 193.2 1200 10160 » 14 4.1 1018
K1 5005 96 0 1616 914 45 10160 85 60 4.5 410
MA-S baoster Unygen T4 B77 50,0 1679 | 458 2862 634 40 - 4.3 | 500
RP-1 505 LE 130 1184 | 1 1847 6314 13 - 714 1151
.l Oxygen Ti4 1600 650 307 | 4070 5 100 5 458 &5 0 Tak 3010
RE| 505 1656 450 5168 | Ims 15250 5 48R 0 55 Tk 1% 100
YLRE1-EA-11 IREMAL 982 949 40 1 360 8.3 180 5 389 12 352
Uk a4 49 40 1 [£] 139 14410 a4 - 352
YLRET-AJT Myl 0.3 1182 &b 1740 | 550 2 700 5 381 a4 - 650 1560
A0 56,1 1363 15 EEC T 00 180 9209 43 (1] TAED
YLR9I-ALT N0, a3 Mixed Flaw 1 410 1713 | o7 i £ 4015 o 674 960
A-S0 56.1 Mined Flow 1201 445 zukl | ns L] 13 663 100 it 1050
RLIGA33 Onygen 85 Canmrifugal S0 a5 R 83 184 12 100 17 - L] 94
Hydragen 4.35 Cenirifugal 50 E 3B i 581 Hzsn 132 - i50 592
)1 Oxygen 08 Centrifugsl 1 ilis o 3185 4604 2920 E753 25 18 LI a5
Hydragen 44 Axial Trinducer {1238 3040 I8 DO B16 B 530 7 130 130 75 730 T
SLagc
SSME (EPL)** Oaygen T4 Centrifugal | 1/2'* s1740 En] 9540/ 137 72504 31 000 4] (% gL 7T 400
Fiigh prassure Ba) 4950 Ti00 129 633 606
Hydeager 4.38 Centrifugal 3 a1 188 193900 | 1605 16 450 37400 ] (] 1 76 400

*Baied on the best dats a8 af mid- 197
b tempeeateie pecified hy e sppbcation

1

Numbers pressniid 1t thue for & lurbopsmp aperalioadl Syaem,

N cmsrachuaty specified pumg: NPSH| mazimum acooptable
UHpSH1 an s plves dro o pmp fisarp: peesanre, perondly 2 parcent.

hos pennt alookel, B8 percent waret

M2l red Fuming watrs: acid

OOy e tcical dirmettniiy drasine, (CH 71 NN
ki) percent iy drazine and 40 percent VDML
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Figura 7. Parametros de operacéo da turbo bomba A7

A pressdo 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 Ib/ft3® (1143,72 Kg/m3), sendo que a do Etanol hidratado é de
56,6 Ib/ft3 (906,65 Kg/m?). A vazdo massica do LOX na bomba é de 205 Ib/sec (93 Kg/seg.) e a do
Etanol hidratado € de 150 Ib/sec. (68 Kg/seg.), o eixo da turbo bomba gira a uma rotacao de 4718 rpm.

O diagrama do conjunto A7 do foguete Redstone, Figura 8, é mais simples e com menos informacdes,
mas ainda assim € possivel ser analisado e se tirar conclusdes quanto ao seu desempenho. Com estes
parametros foi montada uma tabela comparativa, que foi de grande valia na alteracdo da capacidade da
turbo bomba do projeto de Iniciacdo Cientifica.

Conjunto Motor/Turbo bomba V2

Conjunto Motor/Turbo bomba A7

Empuxo - kN Pressdo Camara - Bar Empuxo - kN Pressdo Camara - Bar
MOTOR FOGUETE 2447 23 347 29
’ Poténcia - kW Velocidade - rpm Poténcia - KW Velocidade - rpm
TURBINA 432,5 3800 549,6 4718
Pressdo na Saida - Bar Vazao massica Kg/s Pressdo na Saida - Bar Vazéo maéssica 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 analise dos conjuntos de propulsdo V2 e A7, chega-se a conclusao, que a Chrysler ao fazer a
engenharia reversa do Conjunto V2, projetou o conjunto de propulsdo A7 para o Missil Redstone, com
um incremento proporcional de 30%, sendo na capacidade de empuxo do motor foguete, nas vazdes
massicas e pressdes de descarga das bombas e também na poténcia e velocidade rotacional da turbina. O
motor foguete manteve praticamente a mesma pressdo de trabalho na cdmara de combustéo, pelo fato que
0 empuxo gerado pelo motor depende da geometria da cAmara de combustdo e também do cone de
descarga, sendo necessario o calculo dimensional do motor, através de formulas [5] [6].

10



Empuxo [kN], é a forca total de saida quando a pressdo de saida do bocal do motor é igual a pressao
ambiente, formula:

£ =nmu; + (p2 — p3)A2 | ver Figura 9.

Impulso Especifico [m/s], que é a razdo entre 0 empuxo e a vazdo do propelente, para passar a unidade
para segundos, divide-se pela aceleracdo da gravidade, formula:

I,=a+b-In(P.)+c-In(y)+d-In(y’)

No dimensionamento da camara de combustdo temos a area da garganta, que € dada pela formula:

F

A

[} Cf

O diametro da garganta é dado pela formula;

O volume da camara de combustéo é dado pela formula;

CAamara

=A-L

,onde a, b, ¢, d, sdo as variaveis.

Cabe ainda a informacédo de que as pressdes dentro da caAmara de combustdo ndo sdo exercidas sobre as
paredes, da mesma forma, criando um diferencial, que prejudica o volume de expansédo do propelente [4],
Figura 9, sendo que a camara de combustdo ideal teria de ser no formato esférico, O conjunto de
propulsdo do foguete V2, é o que mais se aproxima dessa forma.

Figura 9. Pressoes e velocidades na camara de combustéo

Atmosphere @ Converging nozzle section
b3
l Diverging nozzle section
1

pt—— Chamber g —- U

P AL T v] P Ay p2. A T

!f!‘l

Nozzle Nozzle
thi rpat exit

® ®

FIGURE 2-1. Pressure balance on chamber and nozzle interior walls is not uniform.
The internal gas pressure (indicated by length of arrows) is highest in the chamber (p,)
and decreases steadily in the nozzle until it reaches the nozzle exit pressure p;. The
external or atmospheric pressure py is uniform. At the throat the pressure is p,. The
four subscripts (shown inside circles) refer to the quantities A, », T, and p at specific
locations.
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Com base nestes calculos, esta sendo desenvolvido um foguete com capacidade para 100 kKN de empuxo,
pela Copenhagen Suborbitals [6]. Entre os estudos realizados um deles contempla uma turbo bomba, para
pressurizar LOX/Etanol, para dentro da camara de combustdo, na mesma proporcdo 1,3:1 conforme a

Figura 11.

Com mais esta informacdo reunimos os dados necessarios para definir a capacidade da turbo bomba,
sendo 0 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 parametros de trabalho do equipamento com base nos dados coletados,

calculados e entdo adaptados a desenho do projeto. Estes parametros de trabalho estdo descritos abaixo:

Turbina:

Poténcia: 285 kW
Pressao de Entrada: 25 Bar

Vazdo Massica do Vapor: 1,0 Kg/s

Velocidade inicial: 3540 rpm
Velocidade final estimada: 5000 rpm

Bomba de LOX:

Pressdo de Saida: 15 Bar
Vazao Massica: 50 Kg/seg.
Bomba de Etanol:

Pressdo de Saida: 19,5 Bar
Vazdo Massica: 35 Kg/seg.

955mm Vehicle Using LOX/Ethanol(75/25) Propellant @ O/F=1.3. Pump-Fed Engine Feed Cycle

Vehicle Geometry

Conditions:

LD Ratio: 1258

GLOW: 3280 4kg
Capsule Mass: 300kg
Propellant Mass: 2200kg
Prop Fraction: 67.1%

AvAe: 5191

De: 580.46mm

Radius [m]

Liftoft Thrust: 80.51kN
Isp Efficiency: 80%

E—
\_“

x10° Chamber Pressure Specific Impuise

N]

Massflow [kg/s]

Altitude [m)

1
Time [s]

250

250

Velocity [mVs]
. §888%

Velocity [ms]

Ratio

Exit Velocity

Time [s]

Acceleration [g]

® o

T — _700/
| 3 150

2 100}
g0

50}

0 e 0 | S T ——
0 50 100 150 200 250 0 50 100 150 200 250
Time [s] Time [s]
c Pr Approximate Heating Rate

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

Em uma andlise pratica um rotor em movimento, parte da energia de rotacdo é convertida em
movimentos transversais por imperfeicdes em sua estrutura, vibracGes externas e um minimo
desalinhamento dos mancais, estas vibragOes ocasionam o surgimento de um efeito chamado de
giroscopio, que pode acarretar em uma ressonancia em todo equipamento, prejudicando a sua
eficiéncia em seu curto periodo de trabalho. Dentro dessa linha de raciocinio, houve uma
preocupacdo durante a elaboracdo do projeto final, de garantir o mais preciso possivel o alinhamento
da arvore de eixos onde esta montado todo o sistema giratério da turbo bomba, minimizando com
iSso uma variacdo em seu balanceamento ap6s a montagem da mesma. Conforme é possivel observar,
Figura 11, os afastamentos entre os mancais com rolamentos e as guias que fazem a sustentacao da
turbina e dos rotores montados nos eixos € o menor possivel, levando-se em consideracdo, que
determinados dimensionais tém de ser garantidos, para que os pardmetros estabelecidos para o
funcionamento da turbo bomba sejam observados, garantindo assim o desempenho dentro dos
padrbes estimados para o0 equipamento. Foram também efetuados célculos de carga nos rolamentos e
eixos para definir os diametros para o conjunto montado, levando em consideracdo os esforcos
estaticos e dinamicos.

1357 135,7

[T1] ]

| |

189,5 2241 1895

Figura 11. Sistema rotativo da turbo bomba

No caso para se definir, os menores diametros nos eixos, onde serdo montados os rolamentos dos mancais
que estdo localizados nas tampas das carcagas. Foi efetuado o seguinte calculo em uma das se¢des do eixo
da turbo bomba, levando-se em consideracao os valores das cotas entre 0s mancais.
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Foi definido no menor didmetro do eixo, montar o rolamento NKS 6004. Na tabela os valores para a
relacdo de carga com 4000 RPM e 100 horas séo de 2,88 e 9360 N, jogando na formula temos:

p=222% - 3250 N, onde P = 331,3 Kgf, onde cabem duas observacdes, o valor da carga no rolamento

ser4 bem menor que o valor de tabela e o equipamento funcionard, por no méximo 100 segundos.
A poténcia estimada na bomba de Etanol € 40% menor do que a bomba do V2 [3], ou seja, = 180 kW.

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

30.180000

= 429,93 N.m = 43,82 Kgf.m = 43.826,3 Kgf.mm
7 .4000

onde H é a poténcia em kW.

Temosque T =

O célculo do momento fletor, Ms = F. d, ou seja Mr = 331,3 Kgf x ([130/2) -30) = 11.595,5 Kgf.mm
Pela tabela, Figura 12, a tensdo admissivel do aco inox = 48 Kgf/mm?, temos entdo as formulas:

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

Oadm

. P 10 x M; N
Inserindo este valor na formula, d = S/M, temos que o didmetro = 19,1 mm, com o fator de

seguranca incluso.

Este era o local mais critico do sistema de eixos e todos 0s outros didmetros sdo maiores do que 20 mm

Inox 1 |

Composicao Quimica(%)
C max Mn max | Simax P max S max Cr Ni
18.00 8.00
0,08 2,00 1,00 0,045 0,030 3
20,00 10,50
Propriedades Mecanicas
Limite de Resisténcia (minimo) 48 kgfimm?
Limite de Escoamento (minimo) 20 kgfimm?
Alongamento (minimo) 35 %
Reducao de Area (minimo)
Dureza 130-200 HB

Figura 12. Tabela do Inox 304

Dando continuidade, foi feito a seguir os calculos de vazdo massica das bombas, levando-se em
consideracdo o volume de escorva, a rotacao do eixo e as densidades do LOX e Etanol hidratado. Sendo
assim temos para o oxidante e o combustivel os seguintes valores:

m

Etanol Hidratado = 8*2X9; .
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O volume atil no sistema rotor + camara da bomba, levando-se em consideracdo uma possivel, perda por
retencdo de ar dentro da cdmara, Figura 13, no caso das bombas de LOX e Etanol hidratado é a soma do
volume (til da voluta, descontado a regido da descarga, com o volume util 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/Rotacao

0,85 kg = 1 rotacdo, entdo para 50 kg é necessario 59 rotagcdes 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/Rotagéo.

0,68 kg = 1 rotacdo, entdo para 35 kg € necessario 55,5 rota¢des por segundo, em 60 segundos teremos
3330 rpm.

A turbo bomba ira trabalhar com uma rotacdo inicial de 3540 rpm, sendo que esta rotacdo sera crescente a
medida que o sistemas de retencdo e vedacdo dos fluidos diminuir o seu atrito radial, mantendo-se a
poténcia gerada pela turbina. Como em todos os projetos similares analisados, neste também sera
necessaria, a instalacdo no conjunto de propulsdo, conforme é observado na Figura 4, de uma série de
valvulas (principais, de abastecimento, de parada, de distribui¢do, direcionais, de via Unica, solenoide de
controle de fluxo, de ventilagdo), todas elas monitoradas por um painel, para controlar o fluxo dos
propelentes na proporcao correta que no caso de projeto € de 1,3:1, tudo isso pra garantir o empuxo de
150 kN.

A pressdo nas bombas de LOX/Etanol, sdo desiguais, na bomba de LOX, é menor, pelo fato de que o
oxigénio liquido entra primeiro na camara de combustdo por injetores de pulverizacdo do oxidante com
um ndmero maior do que os dos injetores de Etanol, para garantir uma atmosfera propicia a queima dos
propelentes com a expansdo necessaria para gerar a pressdo na camara para 0 empuxo projetado. No caso
do Etanol hidratado, 0 mesmo antes de entrar na cdmara de combustéo, faz o arrefecimento do motor para
gue ndo ocorra a fusdo das paredes do equipamento, Figura 4, para que esse procedimento ocorra, 0 motor
possui um casco duplo por onde o Etanol circula, nessa troca de calor ocorre 0 aquecimento e a expansdo
do propelente, inclusive pelo fato de ser hidratado, o que aumenta a sua pressdo na linha de alimentagé&o.

6. A Turbina

A turbina da turbo bomba ¢ ativada pelo vapor gerado em uma reagdo exotérmica porque esses dois
produtos ndo sdo compativeis um com outro, pois um ¢ agente oxidante e o outro um forte redutor e essa
reacdo ¢ a curtissimo espago de tempo (instantaneamente!), pois ocorre transferéncia de muitos elétrons.
Lembrando que sempre quando se misturam uma base forte com 4cido forte, redutor com oxidante,
combustivel com comburente, as reagdes tendem a ser violentas, vemos abaixo o balanceamento da
reacao:

2KMnOa4 + H202 = 2KOH + MnO2 +02
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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 comparagdo com 0s projetos similares pode ser vista na Figura
14, deste relatorio. Para chegarmos a esta configuracdo de turbina, foi observado também um teste
estatico de uma turbo bomba desenvolvida pela Copenhagen Suborbitails, mas serviu apenas como
exemplo de desenho funcional para a peca que foi desenvolvida.

Figura 14. Perspectiva isométrica da turbina do conjunto da turbo bomba
16



A eficiéncia da geracdo de vapor & que ira definir os parametros de trabalho da turbo bomba e
consequentemente de todo o conjunto de propulsdo, para que isso aconteca é necessario que seja adaptado
ao duto que leva a entrada da caixa de distribuicdo de vapor na carcaca lateral da turbina, um recipiente
contendo pellets de permanganato de potassio (KMnO4), Figura 15, acima do recipiente, ligado ao duto,
encontra-se o reservatorio de peréxido de hidrogénio (H202), este reservatdrio € mantido sobre presséo
utilizando-se nitrogénio. Aberta as valvulas, a reacdo acontece a temperatura do processo é elevada até
370° C e o vapor sob pressdo aciona as palhetas da turbina fazendo-a girar na velocidade desejada,
gerando a poténcia estabelecida, pelo projeto.

STEAM GENERATOR

INJECTOR

DECOMPOSITION , Sty
CHAMBER = AsTerEL CATALYST PELLETS

B HYDROGEN PEROXIDE < CATALYST SUPPORT PLATE
STEAM

Figura 15. Gerador de vapor do conjunto A7

Para se chegar a poténcia de 285 kW e a velocidade de 3540 rpm e também a vazdo massica do vapor,
atrelada ao seu processo de geracao, é necessaria a aplicacdo de formulas para o calculo dos parametros
de velocidade e pressdo nos dutos e também a velocidade radial nas palhetas da turbina, para esclarecer
melhor esse processo, sdo listadas as formulas e os célculos que serdo feitos com a aplicacdo das mesmas,
conforme o descritivo que segue abaixo:
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Os parametros de trabalho da turbina foram definidos com o uso da equacéo, poténcia em funcdo da taxa
de massa de vapor e da diferenca de entalpia, multiplicado pelo indice de rendimento [7}, Gréfico 1.
Neste caso a poténcia pode ser determinada utilizando-se a férmula: W = m.(h, — h,).1}, onde m € a taxa
de massa que atravessa 0 volume, ela € dada em kg/seg. E h é a entalpia de entrada e de saida, ela é dada
em Jkg e © o indice de rendimento do sistema. Neste caso pode-se inserir na formula dos valores
tabelados de entalpia para vapor saturado [7] conforme o Grafico 2.

Curva de Rendimento x Vazao de vapor da Turbina
a5

80+

%

&
T

Rendimento em
=
T

)
(o)
T

BU 1 1 1 1 1 '
0 05 1 15 2 25 3

Vazao de vapor em ka/s

Gréfico 1. Rendimento em func¢do da taxa de vapor

Grafico Entalpia de liguidofvapor x Temperaturs para Vapor Saturacio
000------ - romeem-- P e e s LT e
; ' ! '
: , —— Diados ajustados

2500¢waso- - - T T P P e e Eri R Sl
g "“"’MM,“ ' ' ' ' i ‘
e i R ; i—= - Diados tabelados
£ ' [t g H ' "
& 2000}-====-3-numun- LA TS e S S s dutezmzald CoTanes
'S, : e ;
S e,

BT e o e e o s e e o o el o o P s 2 o s o e R e e e S e o B e o o
2 . . B e
2 L z -
¥ 1000f------q--mmmoromm - i i i \;_ ““““
g ; : : ; : N\
g ; . ' : : LY
§ Boptitp i N e ot s
g : \
ey 1} L '
K s e PR R Jp - [P PSR . S
= ‘
. :
® _a0n | 1 | ] | ]
E U S0 100 150 200 250 300 350 400

Temperatura em °C

'

Fig. 3.2 — Curva ajustada de entalpia de liquido/vapor x temperatura para vapor saturado

Gréfico 2. Entalpia x Temperatura do Vapor Saturado
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Inserindo os valores na formula temos: W = 1,0 S’;—Z . (3263,9 kJ/kg — 2957,3 kJ/kg) 0,75, efetuado o

calculo temos como resultado a Poténcia de 245 kW para um sistema de rotacéo livre, mas devido aos
atritos produzidos pelo sistema de vedacdo radial do conjunto, foi feito um acréscimo de 15% na poténcia
de trabalho da turbina, elevando-a para 285 kW, o que faz com que este valor de poténcia na turbina,
fique proporcional as poténcias dos conjuntos até agora estudados.

O célculo de velocidade tangencial da turbina é dado pela formula: V= ”3—7:: onde o valores de rotacdo, e
0 raio da turbina, ja s@o conhecidos, sendo assim inserindo os valores na formula, temos:

3,14 x3450x 0,185
30

\Y

entdo temos V= 66,8 m/seg.

Neste caso 0 vapor deverd entrar na caixa de distribuicdo, atraves do duto que esta conectado ao gerador
de vapor a uma velocidade, V > 67 m/seg. e com aceleracéo. Para isso o peroxido de hidrogénio devera
ser pressurizado antes de entrar na cAmara do gerador e somado a pressao gerada pela expansdo da reacéo
com o permanganato de potassio. Os valores com relagdo ao dimensional do duto e do gerador de vapor
sdo conhecidos, assim como a pressao de entrada na cdmara da turbina, que é de 25 Bar, os dados séo
empiricos, o gerador pode ter um dimensional em seu didmetro, menor que 10’ (254 mm), que o do
conjunto A7 e ainda assim gerar a poténcia de 285 kW e pelo duto é possivel passar uma velocidade
superior a 67 m/seg. com a pressao necessaria para movimentar a turbina. Para validar estes parametros
serd necessario um teste estatico, visto haver varidveis, tais como volume dentro da cAmara do gerador,
pressdo gerada pela expansdo exotérmica, relacionada ao peroxido de hidrogénio com 200 volumes,
velocidade e pressdo conjugadas dentro do duto. Segue anexo ao relatério impresso, um video com um
exemplo de teste estatico de uma turbo bomba, onde as pressdes geradas foram menores, mas as rotacoes
e pressdes estabelecidas pelo projeto foram alcancadas, 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
peroxido de hidrogénio 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 disponiveis [3] [5], sendo que a prépria eficiéncia do
rotor é tabelada com base em testes praticos, Figura 17.

Radial Francis Mixed flow Near axial Axial
- Casing
Basic shape
(half section)
%
Specific speed N, 0.6-0.8 1.0-2.0 above 2.5
(ST units) N - il
Efficiency % 70-92 76-88 75-82

Figura 17. Perfil e eficiéncia 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 vazdo massica necessaria para cada um dos propelentes, conforme ja foi descrito no tépico de
projeto da turbo bomba, pégina 15, que ndo é diferente da estética dos utilizados no projeto V2, Figura 2,

pagina 5.

Quanto ao material, foi levado em consideragdo o peso total do conjunto montado e a opgédo foi por
duraluminio fundido, sendo que o material tem que possuir caracteristicas de impermeabilidade, bom
acabamento de fundicdo, baixa porosidade e boa usinabilidade, além de suportar baixas temperaturas,
neste caso a composicdo quimica escolhida é a do aluminio que é utilizado em criogenia, conforme as
caracteristicas técnicas descritas no portfélio da Figura 18.

Aluminio Cast C330R

Figura 18. Caracteristicas técnicas do aluminio Cast C330R

0 permitem que el
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8. As Vedac0es

Vedar de forma eficiente um sistema rotativo € 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 0s retentores para o projeto sairam do convencional, pois um vazamento
durante o curto periodo de tempo de funcionamento do conjunto poderia acarretar em uma explosdo com
consequéncias tragicas, como base utilizamos um catélogo de fabricante [8], onde o mesmo, em seus
produtos, trabalha com uma diversidade de materiais e modelos. Sendo que a preocupagdo maior era
vedar oxigénio liquido a uma temperatura de -183° C. Na busca pelo material ideal, foi selecionado o
polimero termopléastico PTFE, mais popularmente conhecido como Teflon, sendo que em sua composi¢éo
ele tem de estar isento de carga mineral, para evitar um processo de cristalizacdo devido as baixas
temperaturas, conforme o portfélio da Figura 20.

PLASTICOS DE POLITETRAFLUORCARBONO (PTFE)

Nome Comercial:
TOPONN 03 it 0 b0 e S et e 0 LA sl i A S 9 E.l. du Pont de Nemours

Designacao A.S.T.M. 01418: Sem designacao no momento desta publicacdo.
Cor Standard: Branco

Descrigao: Ptfe tem na sua composi¢ao o fluorcarbono; isto explica suas valiosas propriedades
quimicas e fisicas de resisténcia. Suas excepcionais condi¢des de resisténcia ndo sdo encontra-
das em nenhum outro plastico. Muitas vezes, o Ptfe é o (inico caminho para a solugao de um pro-
blema de material, desde que se adapte a forma construtiva da peca do material. Suas prioridades
principais sao:

— alta durabilidade;

— grande estabilidade térmica;

— inércia aos produtos quimicos;

— acao isolante;

— excepcionais propriedades de deslizamento;

— impermeabilidade a gases.

A matéria-prima é obtida através do aquecimento (1000°C) do difluor-monoclorometano. Apés as
passagens de transformacao, é polimerizado para formar politetrafiuoretileno; dal a sigla P.T.F.E.

Limites de Temperatura: -200°C até 260°C
Dureza (Shore 0): Variando de 57 a 68 pontos segundo as cargas recebidas.

Limitagoes: Este material ndo & resistente a radiacdo, especialmente na presenca de oxigénio,
ocorrendo forte desintegracdo derivada da energia absorvida no processo de radiacio.

Figura 20. Caracteristicas técnicas do PTFE

As vedagdes utilizadas no sistema de bombeamento do Etanol hidratado sdo em borracha nitrilica, ¢ 0s
modelos de retentores e anéis O’ring, foram retirados de catalogo [8] e estdo descritos na lista de
materiais dos desenhos de conjunto e da vista explodida do projeto.

No caso das vedagcbes do conjunto da turbina, estas sdo especiais e terdo de ser fabricadas, pois
acompanha o desenho das carcacas e da caixa de distribuicdo do vapor, estes desenhos ja existem com o
seu dimensional estabelecido, o material a principio terd como base resina fenolica em uma fina lamina,
que tera uma similaridade com a junta de cabecote de motor, sendo que os estudos sobre este sistema de
vedacdo ainda continuam em fase de pesquisa, devido ao fato de que as temperaturas e pressoes
envolvidas neste sistema sdo altas e ndo existe um sistema de refrigeracdo para fazer o arrefecimento da
carcaga, no curto periodo em que o conjunto ira funcionar.
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9. Conclusoes

Projetar um equipamento como este, que possui uma série de varidveis em seu processo de
funcionamento, tendo também que ser inserido em um conjunto, que ainda ndo foi projetado, pois 0
norteamento para a execucdo da pesquisa era baseado em descritivos e célculos de desempenho em
projetos ja executados e que tiveram sucesso apds inimeras corre¢fes. Tornou-se entdo 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 as conclusdes que foram
descritas no inicio do relatorio e que tirariam a originalidade proposta do resumo expandido.

A turbo bomba para motor foguete de 150 KN de empuxo, estd projetada até o ultimo parafuso com
arruela, encontra-se com todos os seus componentes gerados em solidos e com os dimensionais de
funcional, os desenhos em 2D para a fabricacéo das pecas e montagem do equipamento, ainda encontram-
se em fase de producdo, alguns deles estdo anexos a este relatorio e fazem parte das préximas paginas,
foram também elaborados videos didaticos para se entender a montagem e o funcionamento do
equipamento. O projeto entra agora em uma segunda fase, mesmo apoés a entrega deste relatorio final.

Terdo de serem terminados os desenhos das pecas que serdo fundidas e usinadas e também o projeto dos
modelos e caixa de machos para a fundicdo das carcacas e dos rotores com suas tampas de mancais.
Devido a isso foi dada entrada em uma nova apresentacdo de pesquisa, onde ja esta 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 fabricacdo dos componentes, a intencdo € deixar o projeto do equipamento pronto ao
ponto de ser totalmente executado.

Algumas pegas serdo usinadas no més de novembro/2015 em paralelo serd dada continuidade no que
falta. Terdo também que ser elaborados, gabaritos para montagem e calibres para verificacdo indireta dos
dimensionais, 0 processo de usinagem de algumas pecas tera que ser elaborado com ficha de controle,
pois terdo que ser balanceadas e colocadas no esquadro, observando a cilindricidade das mesmas.

Os desenhos que fazem parte desse relatério estdo nas proximas paginas, alguns deles ja estdo em sua
versdo final, outros poderdo ainda sofrer uma reviséo antes de entrar em processo de fabricagcdo. No
relatério impresso serd anexada uma pagina suplementar onde estd afixado um CD, com os videos
mencionados, eles sdo muito pesados para serem enviados por e-mail.

Com os resultados desta pesquisa e 0 seu desenvolvimento em nivel de protdtipo operacional, espera-se
uma contribuicdo significativa para o avanco tecnolégico no campo de veiculos lancadores de satélites a
propulsédo liquida e é possivel acreditar que seja em um prazo bem menor do que o atualmente projetado
pelo PEB, Programa Espacial Brasileiro.
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