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RESUMO

O Brasil precisa de profissionais de tecnologia espacial para garantir a sua
fatia neste mercado emergente. Existe muita informacdo sobre projeto de foguetes
experimentais basicos, porém dispersada e na sua grande maioria em inglés. Este
trabalho € uma sintese da teoria basica e metodologias de projeto de motores
sélidos e foguetes experimentais e € direcionado aos entusiastas e futuros
engenheiros que queiram dar um passo a frente.

Inicia-se com um importante capitulo sobre seguranca seguido pela teoria e
projeto de motores foguete a propelente sélido, tendo como base propelentes
amadores seguros e de baixo custo. A teoria continua com o projeto aerodinamico,
estrutural e de estabilidade, com o auxilio de softwares de simulacdo gratuitos e
consagrados. Também discorre sobre os sistemas de recuperacao, sua funcéo,
elementos e projeto.

O trabalho se encerra com o projeto do motor MJ559 e foguete AKK,
baseados exclusivamente nas teorias e metodologias apresentadas nos capitulos

anteriores deste.



ABSTRACT

| t @cessary to Brazil to have professionals of space technology to guarantee
its slice in this emergent market. There is a lot of information about the project of
basic experimental rockets, however,t hey 6 r e f andmostly im Ergltsh. This
work is a synthesis of the basic theory and methodologies to the project of solid
rocket motors and experimental rockets and is directed for the enthusiastic and future
engineers who want be a step forward.

It is initiated with an important chapter on security followed by the theory and
project of solid rocket motors, having safe and of low cost amateur propellants in
focus. The theory continues with the aerodynamic, structural project and stability,
assisted by trusted and free rocketry software. Also it discourses about recovery
systems, its function, elements and project.

The work ends with the project of the motor MJ559 and the rocket AKK, based

exclusively on the theories and methodologies presented in the previous chapters.
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1. INTRODUCAO

Uma nova corrida espacial esta acontecendo neste momento. Ao contrario da
corrida do século passado esta disputa € protagonizada também pela iniciativa
privada independente. O Brasil ja integra um grupo seleto de paises com tecnologia
espacial, mas ainda esté atras, principalmente no multibilionario mercado espacial.
Os problemas sao muitos, da escassez de recursos para a falta de profissionais da
area. Este trabalho visa se tornar uma referencia didatica do projeto de foguetes
experimentais amadores, seus sistemas e motores de propelente sélido. Foguetes
desta classe sao desenvolvidos para vOos verticais e com estabilizagao
aerodinamica passiva e ndo possuem nenhum sistema de controle direcional ou
estabilidade ativa, tém o proposito de pesquisa ou entretenimento. O estudo é
iniciado por por um capitulo sobre seguranca, imprescindivel para este tipo de
tecnologia, avancando na teoria do propelente até a recuperacdo do foguete.
Alinhando a teoria com a sequéncia de fendmenos que representam o v6o de forma
a facilitar a compreensdo e a didatica para aplicacdo em projeto. Por fim séo
desenvolvidos o motor MJ 559 e o foguete AKK, usando exclusivamente a
metodologia e teoria apresentadas neste trabalho. O projeto também inclui uma
pagina web, http://www.yacamim.net, com todo conteldo do trabalho, forum de
discussoes, links de referéncia, além da publicacdo de futuros resultados praticos
deste estudo. Munidos de informacgdes para o projeto basico de foguetes os futuros
e atuais estudantes de engenharia serdo capazes de projetos mais ousados, criando
no Brasil uma nova geracdo de engenheiros e entusiastas para este mercado

emergente.



18

2. SEGURANCA

De acordo com o dicionario, seguranca é:

Ato ou efeito de segurar; afastamento de todo o perigo; condi¢cdo do que esta
seguro; precaucao; garantia; confianca, tranquilidade de espirito por nédo haver
perigo; certeza, firmeza, convicgao. (1)

O desenvolvimento de foguetes experimentais ndo é uma atividade perigosa,
desde que todos os cuidados relativos a seguranca sejam observados como
primeira regra. A Tabela 3, pagina 25, lista os principais tipos de falha que
acontecem em lancamentos de foguetes, os danos potencias e as precaucdes para

se evitar a falha ou os resultados.

2.1. REGULAMENTACAO

O vbo de foguetes nédo tripulados € regulamentado pelo SERAC de cada

regido. De acordo com a RBHA101:

i 1 @3- LIMITACOES OPERACIONAIS
Ninguém pode operar um foguete néo tripulado:
(a) De modo a criar risco de colisdo com aeronaves;
(b) Em espaco aéreo controlado;
(c) A uma distancia que comprometa a operagéao de qualquer aerodromo;

(d) Em qualquer altitude onde nuvens ou fenbmenos de opacidade similar
apresentarem cobertura superior a cinco décimos;

(e) Em qualquer altitude onde a visibilidade horizontal for menor do que
5000 metros;

(f) Dentro de qualquer nuvem;

(g) A menos de 500 metros de qualquer pessoa ou propriedade que nao
esteja associada a operacgao;

(h) Entre o por e o nascer do sol.
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101.25 - NOTIFICAGAO SOBRE OPERAGAO

Ninguém pode operar um foguete néo tripulado a menos que tenha recebido
autorizacdo do SERAC

com jurisdicdo sobre a éarea, devendo apresentar a esse Sservico as
seguintes informagoes:

(a) Nome e endereco dos operadores;

(b) Quantidade de foguetes a serem lancados;

(c) Tamanho e peso de cada foguete;

(d) Altitude maxima a ser atingida por cada foguete;
(e) Local da operacéo;

(f) Dia, horério e duracéo da operacéo; e

(g) Quaisquer outras informa-»es pertine

2.2. REGRAS DE SEGURANCA

A seguranca em si é intimamente ligada ao projeto, um foguete desenvolvido
sem critérios € muito perigoso. Deve-se sempre usar 0s equipamentos de protecéo
individual recomendados pelos fabricantes de ferramentas e materiais envolvidos. O
conjunto de regras a seguir € uma adaptacdo das regras e dicas encontradas na
web site de Richard Nakka (2) e organizagles internacionais, Tripoli Rocketry
Association, (3), e Sugar Shot to Space Program, (4).

2.2.1. Projeto e construcao

a) Um foguete experimental deve ser construido para suportar
com margem de seguranca a todos os esforcos de
operacdo e manter sua integridade estrutural sob as
condicdes esperadas ou conhecidas de voo;

b) Uma pessoa que se proponha a operar um foguete



f)

9)

h)

)

k)
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experimental deve determinar a sua estabilidade antes do
vOo e manter em registro a documentagcdo com dados
sobre os centros de presséao e gravidade do foguete;
Garanta que o foguete pesa menos que 0 mMAaximo
recomendado para o motor usado no véo. Durante a pré-
inspecgao de voo este dado deve ser confirmado;

Sempre use EPI (Equipamentos de Protecao Individual)
guando riscos de ferimento ou intoxicacdo estao presentes.
Esteja familiarizado com os produtos quimicos que ir4 usar
na formulacdo de propelentes e pirotécnicos, em particular
as sensibilidades e incompatibilidades;

Quando estiver trabalhando com propelentes esteja sempre
alerta e tenha em mente da possibilidade ignicdo a
gualquer momento, tenha planejado a fuga e o combate ao
incéndio. Tenha em maos sempre um balde com agua ou
outro equipamento apropriado para extincdo de fogo;

Use locais apropriados para preparacdo e estocagem de
propelentes, produtos pirotécnicos e seus componentes;
Mantenha propelentes e pirotécnicos em estoque apenas
na quantidade necessaria para a préxima missao;

Ignitores devem ter seus fios em "curto" durante todo
tempo, apenas separando-0s no momento da instalagcado do
sistema de ignicéo;

A camara de combustdo do motor deve ser bem projetada,
a pressdo de rompimento deve ter um fator de seguranca
de no minimo 1,5 dentro do regime elastico. Um bom
projeto € sua maior seguranca. Para equipamentos de
bancada o fator de seguranca deve ser no minimo 2,5;

E uma boa pratica ensaiar hidrostaticamente o0s

componentes submetidos a elevadas pressoes.



2.2.2. Recuperacao

b)

d)

2.2.3. Payloads

a)

b)
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Um foguete experimental sbé poderd voar se possuir
sistemas de recuperagao que tragam de volta ao solo todos
0s seus componentes livres de quaisquer danos, de modo
gue possam voar hovamente;

Apenas use prote¢ao anti-chama no sistema se o projeto do
foguete exigir isso;

N&o tente resgatar um foguete experimental enquanto este
se aproxima do solo, aguarde que este chegue ao chao e
esteja estavel para o resgate;

N&o tente resgatar o foguete se este estiver em locais

perigosos ou de dificil acesso.

N&o adicione ou incorpore cargas inflamaveis, explosivas
Oou que possam machucar a quaisquer pessoas ou animais;

N&o tente lancar animais de qualquer tipo junto ao foguete.

2.2.4. Plataforma de langamento

a)

b)

O lancamento deve partir de uma plataforma estavel e que
possa guiar o foguete até que este tenha garantido
velocidade suficiente para um voo seguro e estavel;

A plataforma deve possuir um defletor para os jatos da
exaustdo que impeca que 0S gases quentes atinjam
qualquer superficie ou objeto inflamavel ou que n&do possa

sofrer danos;



c)

d)
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A plataforma ndo deve ser capaz de lancar a mais de 20
graus da vertical,

Deixe a ponta do trilho guia acima do nivel dos olhos ou
cologue uma protecédo até o momento do langcamento para
evitar ferimentos acidentais.

E uma boa pratica aterrar eletricamente a plataforma de
forma e evitar quaisquer possibilidades de ignicdo por
energia eletrostatica. Os ignitores devem ser aterrados a

plataforma durante os preparativos de lancamento.

2.2.5. Sistemas de Ignicéo

a)

b)

d)

Use um sistema de ignicdo que seja remotamente
controlado, operado eletronicamente e que contenha um
botdo de lancamento que retorne automaticamente para
circuito aberto (push-button NA);

O sistema deve conter pelo menos uma chave de
seguranca em série com o botdo de lancamento;

O sistema de lancamento deve ser projetado, instalado e
operado de forma que a decolagem ocorra em no maximo
trés segundos a partir do acionamento do sistema de
ignicdo. O sistema deve ser previamente testado para
garantir isso;

Os ignitores s6 devem ser instalados no ultimo momento
antes do lancamento e devem estar todos aterrados (com
seus dois polos conectados) para evitar cargas estaticas

acidentais.
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2.2.6. Local do langamento

a) Os foguetes devem ser lancados em locais onde arvores

b)

altas, linhas de transmissao de energia e constru¢cdes nao
impecam a operagao segura,;

N&o coloque a base de langcamento proximo a divisa do
campo de langcamento. O mais proximo que se deve chegar
da divisa € um quarto do tamanho do local;

O campo deve ter pelo menos o tamanho recomendando
na Tabela 1,pagina 25, ou ndo menos do que metade da
méaxima altitude calculada para o véo.

2.2.7. Localizacédo da plataforma

a)

b)

Posicione a plataforma a mais de 450 m de quaisquer
construcdes habitadas;
Garanta que o terreno, num raio de trés metros, esteja livre

de quaisquer materiais de facil combustdo, como vegetacao
seca por exemplo.

2.2.8. Distancias de seguranca.

Ninguém mais deve estar proximo do lancamento além dos
responsaveis pelo mesmo ou pessoas autorizadas;

Todos os espectadores devem permanecer dentro da area
de seguranca determinada no plano de langamento;

Ninguém deve estar, nem mesmo 0S responsaveis pelo
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lancamento, a uma distancia de seguran¢ga menor do que a

indicada na Tabela 2,pagina 25.

2.2.9. Operacdes de lancamento

a) Nao dé ignicdo nem lance um foguete horizontalmente, para

um alvo ou qualquer trajetéria que entre em nuvens ou Va

além do campo de langamento;

b) N&o lance o foguete se 0s ventos estiverem a mais de

9m/s (32,4 km/h);

c) Nao opere foguetes de forma a trazer riscos a aviacao.
2.2.10. Controle de langcamento

a) Todos os presentes devem estar de pé e visualizando o
foguete no momento do langamento;

b) Preceda o lancamento por uma contagem regressiva de
pelo menos cinco segundos, de forma audivel a todos os
presentes;

c) Nao se aproxime de um foguete que teve falha de ignicao

antes de travar o sistema de seguranca, remover a fonte de
energia do sistema de ignicdo, aguardar um minuto.
Apenas uma pessoa deve se aproximar até que a

seguranca seja garantida.



2.2.11.

Tabelas de distancias de seguranga

Tabela 1 - Tamanhos minimos para campo de langamento

Impulso Total

Embarcado [N - s] do motor

Classificacéo

Menor tamanho

do campo [m]

160,01 - 320,00 H
320,01 - 640,00 |

640,01 - 1280,00 J
1280,01 - 2560,00 K
2560,01 - 5120,00 L
5120,01 - 10240,00 M

10240,01 - 20480,00 N
20480,01 - 40960,00 O

450
750
1500
1600
3000
4500
6500
8000

Adaptado de: Tripoli Rocketry Association, (3).

Tabela 2 - Distancias minimas da plataforma de langamento

Impulso Total Classificacéo Distancia
Embarcado (N.s) do motor minima (m)
160,01 - 320,00 H 15
320,01 - 640,00 | 30
640,01 - 1280,00 J 30
1280,01 - 2560,00 K 60
2560,01 - 5120,00 L 90
5120,01 - 10240,00 M 150
10240,01 - 20480,00 N 300
20480,01 - 40960,00 O 450

Adaptado de: Tripoli Rocketry Association, (3).

Tabela 3 - Modos de Falha

25

Evento envolvendo risco

Resultado potencial

Precaucdes

Danos a propriedades,

Falha catastréfica do motor

ferimentos

Danos a propriedades,

Falha na recuperacao

ferimentos

Danos a propriedades,

Ejecdo do sistema de

ferimentos, em especial aos

recuperacao no solo

Foguete instavel

olhos.
Danos a propriedades,
ferimentos

Danos por incéndio,

Incéndio na vegetacao

Destruicao do foguete em v6o

(falha de resisténcia mecanica)

ferimentos

Perda do foguete, danos a

propriedades e ferimentos

Figue de pé, siga visualmente a trajetéria do
foguete, mova-se caso necessario.

Siga visualmente a rota de descida do foguete
€ mova-se caso necessario

Evite interceptar o foguete nas direcdes onde
existe o risco de fragmentos ou pecas serem
ejetados.

Figue de pé e siga visualmente a rota do
foguete, mova-se caso necessario

Siga os procedimentos de limpeza do terreno

e tenha uma brigada de incéndio.

Projete, construa e teste o foguete de forma a

garantir o sucesso do voo.

Fonte: SLI Vehicle and Payload Experiment Criteria, (5).
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3. TEORIA DE MOTORES FOGUETE SOLIDOS

O foco deste trabalho sdo motores de pequeno porte amadores, tipicamente
de menor desempenho e eficiéncia se comparados aos profissionais, principalmente
no que se diz respeito a propelentes e materiais. Os desenvolvimentos das férmulas
matematicas usadas aqui serdo brevemente discutidos, ja que existe vasta literatura
e diversos trabalhos em torno do assunto. Os assuntos estdo ordenados de uma
forma logica ao funcionamento deste tipo de motor. De acordo com Platzek, (6), o
projeto de um motor ndo € um procedimento linear e sim iterativo, onde um conjunto
de objetivos, limitacbes e valores estimados sdo usados para se obter um resultado
aproximado. Este resultado é refinado ao longo do processo até todos os objetivos
serem alcancados e as limitacdes respeitadas de forma satisfatoria. Ainda de acordo

com(@)n«o existe uma Areceita de bol oo, apena

—_——— Contracual Reuirements
and Constraints
]
-

Motor Design Requirements
and Constraints

Ballistic
Design
Acrodynamic
Design

Structural and
Mechanical Design

& /

Aerothermal | L e s - — —
Analysis

lieration
Loop 1

Design Within Tolerance

e Weight, Performance,
- T.mmates Not and Envelope Calculations
Substantiated:
Revise Estimates Estimates Substantiated

Build and Test

T

Analyze Test Data
Revise Design Accordingly

Motor Design Complete: I

Figura 1 - Fluxograma de sequéncia de desenvolvimento de projeto de um motor
foguete mostrando os principais lacos de iteracéo, U.S. Army Missile Command, (7)
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3.1. CONSIDERACOES BASICAS

Dada a complexidade dos fenébmenos fisicos e quimicos que acontecem
durante o funcionamento de um motor foguete, este sera considerado de forma ideal
durante o desenvolvimento. Em um motor foguete ideal, (8):

a) A combustédo do propelente é completa e ndo se altera em
relacdo ao dado pela equacéo da combustao;

b) O produto da combustdo é um gas ideal;

c) Na&o existe atrito entre o fluxo e as paredes;

d) O processo € adiabatico (ndo troca calor com 0 meio);

e) O motor opera em Regime Permanente;

f) A expansao do fluido de trabalho (produto da combustéo)
ocorre de maneira uniforme e sem entupimento;

g) O fluxo pela tubeira € unidimensional e néo rotacional;

h) O equilibrio quimico é atingido na camara de combustéo e
nao se altera durante a passagem pela tubeira;

i) A combustdo do propelente sempre progride no sentido
normal (perpendicular) a superficie de combustéo e ocorre
de maneira uniforme em toda &rea exposta para

combustao.

3.2. PROPELENTE

Propelentes soélidos sdo produtos quimicos, na forma de uma massa solida,
que produzem gases em alta pressdo por uma reacdo de combustdo. Qualquer
propelente soélido inclui dois ou mais dos seguintes componentes (8):

a) Oxidante (nitratos e percloratos);

b) Combustivel (resinas organicas ou polimeros);

c) Compostos quimicos combinando oxidantes e combustiveis
(nitro-celulose ou nitroglicerina);

d) Aditivos (para controlar processos de producao, taxa de
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combustéo, etc.);
e) Inibidores (colados, de fita, dip-dried) para restringir

superficies de combustéo.

Existem diversos tipos de propelentes. O primeiro tipo € o compdésito, que
possui dois ingredientes principais, o combustivel e o oxidante. Nenhum dos dois
entra em combustdo facilmente quando separados. Geralmente consistem do
oxidante na forma de cristais finamente triturados dispersos numa matriz do
combustivel. O segundo contem compostos quimicos instaveis, como nitroglicerina,
gque sdo capazes de combustdo sem a adicado de qualquer outro material. Estes sao
chamados de propelentes homogéneos e ndo contém cristais, mas usam
combustiveis quimicamente ligados a compostos oxidantes suficientes para
sustentar a combustéo, de acordo com Sutton, (8). Por serem largamente baseados
em coldides de nitroglicerina e nitro celulose também, sdo chamados de propelentes
de base dupla. Isso os diferencia das poélvoras de municdo, que geralmente sao
baseados em um ou outro coldide. Também existem as pdlvoras negras, um antigo
propelente, e combinacdes dos tipos anteriores que nao sao facilmente
classificados.

Pequenas percentagens de aditivos sdo usadas para modificar diversas
propriedades dos propelentes sélidos como, Sutton, (8):

a) Acelerar ou desacelerar a velocidade de combustdo
(catalisadores e inibidores de combustéo resectivamente);

b) Aumentar a estabilidade quimica para prevenir a
deterioracdo durante a estocagem;

c) Controlar diversas propriedades de processamento durante
a producdo do propelente (tempo de cura, fluidez para
moldagem, etc.);

d) Controle das propriedades de absor¢do de radiacdo no
propelente em combustao;

e) Aumentar a resisténcia mecéanica e diminuir a deformagéo
elastica;

f) Minimizar a sensibilidade térmica.
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3.2.1. Propriedades desejadas em propelentes sélidos

De acordo com

Sutton, (8), algumas caracteristicas sdo desejaveis para

propelentes solidos. E importante diferenciar as propriedades entre: matéria prima,

propelente pronto e produtos da combustdo (mistura de gases e particulas a alta

temperatura). Sdo desejaveis, pois ndo existe um propelente que atenda a todas e

este deve ser escolhido levanto em conta o carater especifico do motor. A ordem

que estas propriedades foram listadas nao € relacionada a sua importancia.

a)

b)

f)

9)

h)

Alta liberacdo de energia quimica leva a alta performance e
por consequéncia a altos valores de temperatura de chama
e impulso especifico;

Baixo peso molecular dos produtos da combustdo é
desejavel por aumentar o valor do Impulso especifico;

O propelente precisa ser estavel por um longo periodo de
tempo e ndo deve deteriorar-se quimicamente ou
fisicamente durante a estocagem;

Alta densidade do propelente sélido permite o uso de uma
camara de menor volume e logo uma camara mais leve;

O propelente ndo pode ser afetado pelas condicbes
atmosféricas, por exemplo, ndo deve ser higroscopico;

O propelente n&o pode sofrer ignigdo acidental, ou seja, sua
temperatura de auto-ignicdo deve ser relativamente alta e
deve ser insensivel ao impacto;

O propelente deve apresentar alta resisténcia mecanica em
particular as de tracdo, compressdo e cisalhamento,
qualidades adesivas e modulo de elasticidade e
alongamento;

Um coeficiente de expansao térmica que combine com o
material da camara ira minimizar a movimentacao relativa
entre os dois componentes e a tensdo térmica do
propelente estocado;

A composicao do propelente deve ser quimicamente inerte

durante a estocagem e operacdo. Nao deve existir



)

k)

Y
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nenhuma reatividade entre os ingredientes;

A matéria prima deve ser de facil e rapida disponibilidade
para producdo e ter propriedades de producdo desejaveis
como: fluidez adequada a moldagem, simples controle dos
processos quimicos (como a cura) ou pequena variacao de
volume durante o processo;

A performance e as técnicas de fabricacdo devem ser
relativamente insensiveis a impurezas ou pequenas
variacbes nas proporcdes para simplificar a producédo e
inspec¢éao, reduzindo seu custo;

As propriedades fisicas e de combustdo (taxa de
combustdo) devem ser previsiveis e ndo devem ser
afetadas de forma consideravel em relacdo a faixa de
temperatura da estocagem e operacdo. Isso implica na
sensitividade a temperatura ser baixa;

O propelente deve ter a capacidade de colagem aos
materiais usados em inibidores e camaras, de ser
submetido a diferentes técnicas de mistura e moldagem e
capaz de ser acionado por ignitores simples;

Os gases de exaustdo ndo devem ser corrosivos ou toxicos;
O método de producdo do propelente deve ser simples e
ndo deve exigir uma instalacdo quimica complexa;

A condutividade térmica e calor especifico de um propelente
devem proporcionar previsibilidade na transferéncia de calor
da frente de chama para o propelente;

O gréo deve ser opaco a radiacdo para prevenir a ignicao
em locais diferentes da superficie de combustao;

O grao de propelente deve resistir a erosdo e possuir
caracteristicas previsiveis de queima erosiva,

O propelente deve suportar repetidos ciclos térmicos sem
gue isto mude suas propriedades quimicas ou fisicas;

As matérias primas devem ser baratas, seguras e simples

de se manipular e transportar.
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3.2.2. Matéria prima bésica, quimicos

3.2.2.1. Oxidantes

Nenhum dos oxidantes mais usados hoje tem todas as caracteristicas
desejaveis, na verdade cada um deles tem diversas propriedades negativas seérias.

A Tabela 3 fornece uma lista dos mais representativos listados por Sutton, (8).

Tabela 4 1 Oxidantes mais comuns em propelentes sélidos

% de Gravidade

Oxidante ) ) )
Oxigénio Especifica
KcClo, 46,0 2,50
NH,ClO0, 34,0 1,90
LiClo, 60,0 2,40
Naclo, 52,0 2,54
NO,ClO, 66,0 2,25
NH,NO, 20,0 1,90
KNO, 39,5 2,10
NaNO, 47,0 2,26

Fonte: Sutton, (8).

Neste trabalho apenas o Nitrato de serd considerado. Sua principal
desvantagem €é a producdo de fumaca, particulas soélidas. Isso leva a uma
diminuicdo no desempenho do propelente por causa da inércia de massa e térmica
dessas particulas. Os principais motivos para a escolha deste oxidante é sua facil
obtencéo, baixo custo e seguranca de manuseio. Os efeitos do fluxo de duas fases
(gas e particulas sélidas) ndo sao significativos para o escopo deste projeto e seus
efeitos podem ser rapidamente calculados por meio de fatores de desempenho

estudados por Nakka, (2), e explicados na subsecédo 3.12, pagina 84.
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3.2.2.2. Combustiveis

Existe uma grande variedade de combustiveis organicos para propelentes
sélidos. Estes sé@o escolhidos por suas caracteristicas de oxidacdo, propriedades
fisicas, propriedades de manufatura, etc. Durante o processo de producdo do
propelente, os combustiveis, geralmente na forma liquida e até mesmo em alta
temperatura, sdo misturados aos oxidantes cristalinos. Apés essa fase o propelente
sofre uma transformacdo quimica ou fisica ja dentro de um molde para tomar a
forma do grdo. Neste projeto dois combustiveis serdo estudados por seu uso
difundido entre amadores e seu baixo custo, facilidade obtencdo e seguranca na

manipulagéo.

3.2.2.2.1. Acucares

Os acucares sdo usados como propelentes amadores a mais de quarenta
anos. Seu uso foi difundido pelo engenheiro canadense Richard Nakka em seu site
da web, (2), onde apresentou diversos estudos, que apesar do carater amador foram
muito bem executados sob critérios cientificos e englobou todas as propriedades
significativas deste tipo de combustivel para uso em propelentes sélidos. Os

principais tipos de agucares usados sao:

a) sacarose, o acucar comum de cozinha;

b) dextrose (Glicose), acucar usado pelas células dos seres
vivos como fonte de energia;

c) sorbitol, usado como adocante em xaropes, gomas de

mascar e produtos dietéticos.
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Tabela 51 Caracteristicas dos Agucares.

Sacarose Sorbitol Dextrose
Formula Quimica C12Hy,044 CeH, 4,04 CeH,,04
Peso molecular (g/mole) 342,3 182,2 180,16
Ponto de Fuséo (°C) 185 110-112 146
Densidade (g/cm?) 1,581 1,489 1,562
Entalpia de formac&o (kJ/mol) -2221,2 -1553,7 -1274,5
Aparéncia Granulado branco  Granulado branco ~ Granulado branco

Fonte: Nakka, (2).

Os diferenciais positivos deste combustivel sdo a acessibilidade e o baixo
custo. O fato de ser amplamente difundido, testado e comprovado o tornam uma
opcao confiavel. O processo de producdo € simples e relativamente seguro.
Consiste na moagem fina do oxidante, geralmente Nitrato de Potéssio, e do
combustivel seguido de cuidadosa mistura. Esta fase geralmente € feita por um
misturador na forma de um tambor giratorio a baixa rotacdo por um longo tempo
para garantir uma perfeita homogeneizacdo, como testado por Nakka, (2).
Posteriormente a mistura é fundida e colocada no molde onde o propelente cura,
passando por um processo de resfriamento e solidificagcdo da matriz de combustivel.
Existem muitas variantes no método de producéo, como a dissolucdo do oxidante na
solucéo de 4gua mais combustivel seguido da evaporacdo completa da agua para a
moldagem, adi¢cdo do oxidante no alucar fundido, fundicdo direta da mistura, etc.

As desvantagens desse tipo de combustivel sdo a sua baixa resisténcia
mecanica e a natureza higroscoépica. O gréao € fragil e pode fraturar com facilidade,
além de apresentar uma baixa elasticidade. O teor de umidade no propelente
melhora essa caracteristica, mas reduz consideravelmente o seu desempenho. A
umidade residual do processo de producdo pode provocar descolamento dos
inibidores, além de suas propriedades adesivas serem baixas. Estudos de ignicdo
acidental durante a producéo foram feitos pelo projeto Sugar Shot to Space, (4),
demonstraram a amplitude dos danos envolvidos nesse evento. A producdo do
propelente exige o uso de calor para fundir seu combustivel, apesar de estudos
feitos por Nakka, (2), demonstrarem que a temperatura de ignicdo esta muito acima
das de fuséo e de fato ndo existirem registros oficiais sobre acidentes do género,

este é um fator negativo a ser considerado.
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3.2.2.2.2. Resina epoxi

O potencial para uso do epoxi como combustivel foi apresentado a Richard
Nakka, (2), no ano 2000 por Marcus Leech, alguns testes de taxa de combustdo a
pressdo ambiente confirmaram que se tratava de um combustivel viavel para estudo.
Os principais problemas encontrados eram a baixa taxa de combustéo, instabilidade
na queima e grande quantidade de residuos. Simulagcbes com softwares de
equilibrio quimico como o Propep e Guipep demonstravam que este propelente
poderia ser tdo bom ou melhor que propelentes baseados em acucares. Diversos
experimentos se seguiram, com diferentes formulagbes até ser encontrada uma
proporc¢ao funcional.

O epoxi é um plastico termo-rigido e geralmente é produto da reagcédo entre
epiclorohidrina e bisfenol-a. O que o faz uma excelente opcdo para combustivel
sélido sdo suas caracteristicas mecéanicas e energéticas, boa densidade e
subprodutos da combustdo com baixo peso molecular, além de ser sublimavel, ou
seja, ele passa do estado sélido diretamente para o gasoso. A sua producéo é a frio,
possui alta capacidade adesiva e uma gama de materiais aos quais ele ndo adere,
sendo, portanto, de féacil desmoldagem. N&o possui 0s principais problemas
encontrados nos propelentes de acucares: ndo € higroscépico e apresenta alta
resisténcia mecanica. De acordo com Richard Nakka, (2):

fi.. jJunto com o uso de um oxidante estavel e de baixa energia, o nitrato de
potassio, faz dele um dos propelentes mais seguros de se produzir, estocar e

manipularpar a uso de entusiastas em foguetes ex
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Tabela 6 1 Caracteristicas do Epoxi

Epo6xi 206 Propep

Formula Quimica Ci6H,,0,

Peso molecular (g/mole) 228,29

Temperatura de Ebuligéo (°C) 220

Densidade (g/cm?) 1,118

Entalpia de formacéo (kJ/mol) 631,79

Aparéncia Resina: Liquido viscoso translicido de cor esverdeada

Catalisador: Liquido transparente de baixa viscosidade
Fonte: Banco de dados do software Propep.

A chave para o uso do epdxi como combustivel em propelentes sélidos foi o
uso de uma quantidade significativa de catalisador, no caso o 6xido de ferro (Fe,05),
combinado com um processo de mistura cuidadoso. De acordo com Nakka, (2), o
fato de o epoxi ser sublimavel impedia que energia térmica suficiente chegasse aos
cristais de oxidante, assim o oxidante ndo chegava a estado gasoso para 0 processo
de combustdo. O o6xido de ferro deve ser misturado aos cristais de nitrato de
potassio de tal forma que as particulas de Fe, 05 cobrissem cada cristal de KNO5. O
papel do catalisador nesse caso é de transferéncia de energia térmica, permitindo
gue tanto o combustivel quanto o oxidante estejam presentes na forma gasosa para
que o processo de combustdo ocorra com eficiéncia. Isso aumentou a taxa de
combustdo para valores praticos e proporcionou uma combustdo estavel e
previsivel. O propelente também ndo apresenta riscos de ignicdo por impacto e
possui uma temperatura de ignicdo mais alta, sendo mais seguro se comparado aos
agucares nesse quesito.

As desvantagens desse tipo de propelente séo: custo mais alto em relagcéo ao
acucar, pequenas diferenca nas propriedades de epoéxis de diferentes fornecedores,
necessidade de ignitores mais energéticos, que em contrapartida aumenta a
seguranca contra ignicdo acidental. Também existe, em algumas marcas de resina,
a necessidade de vacuo antes da moldagem para evitar a formacdo de pequenas
bolhas resultantes da reacdo entre algum componente do catalisador (da resina)
com umidade residual do nitrato de potassio. A presenca de bolhas no propelente
leva a um aumento imprevisivel da taxa de combustdo (pela area de queima
adicional fornecida pelas bolhas), mas pode ser facilmente detectado por uma
medicdo na densidade do grdo ou micrografias de amostras, como recomendado
pela NASA, (9), e Toft, (10).
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3.3. COMBUSTAO

Os motores foguete mais comuns transformam a energia térmica de gases
em cinética. A alta temperatura dos gases de combustdo faz com que estes se
expandam e ao fluir pela tubeira essa energia térmica € transformada em cinética. A
combustdo € simplesmente uma reacdo quimica exotérmica. Para iniciar essa
reacdo € necessario inserir energia suficiente para se atingir o ponto de fulgor,
Shapiro, (11). E esse o trabalho do ignitor, quando a energia €é inserida no sistema
ela vai mudar a fase dos componentes até a gasosa onde a combustdo se inicia, o
ponto de fulgor. Por ser uma reacdo exotérmica, nas condi¢bes corretas faz a
combustdo ser auto-sustentavel, pois a energia liberada do proprio processo
mantém a reacdo. A combustdo completa acontece quando os produtos da
combustdo sdo apenas os 6xidos de menor energia de cada um dos elementos,
Shapiro (11). Como na combustédo completa do propano, por exemplo:

C3Hg +5-0, & 4-H,0+3-CO,

Existe uma propor¢do entre o oxidante e o combustivel que resulta em um
balanco na massa na equacgao. Na realidade, dificilmente tem-se proporcdes exatas
entre 0S componentes iniciais € mesmo que a tivesse existem muitos outros fatores
qgue influenciam no processo, a combustdo sempre € incompleta. O ar, oxidante
usado em muitas maquinas térmicas, tem muitos componentes na sua constituicao,
tracos de todos os tipos de gases e particulas sélidas em suspenséao, por exemplo.
Em alguns processos pode-se desejar aumentar a temperatura de combustao, iSso
se faz enriquecendo a mistura, ou seja, aumentando a proporcdo de oxidante. O
mesmo € interessante para os motores foguete, j& que quanto maior a temperatura,
maior energia térmica, maior a expansdo dos gases. Mas existem limites para isso,
principalmente estruturais, os materiais do corpo e tubeira terdo de suportar essa
alta temperatura. Para o propelente KNEF, sendo o Epdxi o combustivel, o nitrato de
potassio o oxidante e o 0xido de ferro como aditivo tem-se:

H4C160, + 3+ KNO;s + 0,348 - Fe, 04
-»n-Hy+n-CO+n-K,CO3+n-N,+n-C0,+n-H,0+n-Fe,03

Onde n € o numero de mols de cada um dos produtos que também contém
tracos insignificantes de:

CH,; NH;; KHO; K; CNH
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A obtencdo da equacdo de combustdo € complexa, provavelmente uma das
fases mais dificeis no desenvolvimento de um motor de propelente solido.
Considerando que o propelente sofre 0 processo de combustdo em condi¢cBes de
pressdo constante e forma produtos de combustdo que estdo em equilibrio quimico
e na temperatura adiabatica de chama, o primeiro passo é definir quais os gases
resultantes possiveis. Para propelentes que contenham apenas carbono, oxigénio,
hidrogénio e nitrogénio existem apenas doze possiveis produtos: Carbono, didxido
de carbono, monoxido de carbono, hidrogénio, vapor, oxigénio, nitrogénio, Oxido
nitroso e os ions, H, O, N e OH. Se o0 propelente tem elementos metalicos como
potéssio, sédio, aluminio ou ferro ou contenha cloro isso ira resultar em produtos
condensados (liquidos ou solidos) de combustdo como carbonato de potassio, ou
equivalentes em sodio, 6xido de aluminio ou cloreto de potassio.

Tendo definido os possiveis produtos de combustdo o préoximo passo €
determinar o niumero de mols, ou fracdo molar, de cada um deles. Para isso é
necessario resolver simultaneamente um grupo de equacdes relacionando os
produtos da reacdo para respeitar as condicbes de balanco de massa, equilibrio
quimico e balanco de energia.

A condicéo de equilibrio quimico é atingida quando a Energia Livre de Gibbs
nao variar mais, ou seja, AG = 0. A Energia Livre de Gibbs, G, é a quantidade de
energia capaz de realizar trabalho durante uma reacdo a temperatura e pressdes
constantes. Durante o processo de combustédo AG # 0, isso significa que 0 processo
ainda tem energia suficiente para mais reacfes quimicas entre os componentes. Os
produtos da combustdo sdo o conjunto de moléculas que a determinada temperatura
e pressao estdo em equilibrio quimico, AG = 0, e respeitam as leis de conservacao
de massa e energia.

A solucdo das equacbes de equilibrio quimico é trabalhosa até mesmo para
reacoes simples como a do propano. Por isso geralmente sdo escritos softwares
para essa tarefa, felizmente existe mais de um software de equilibrio quimico
direcionado a foguetes experimentais. O mais conhecido e divulgado deles é o
ProPep e sua extensédo grafica para Windows, chamada GuiPep. Baseado no
Propep também existe o GDL_ProPep. O software mais facil de usar e que
apresenta resultados de uma forma mais organizada é o CproPep, do grupo Dark,
(12), e usado neste projeto. Também existe 0 CEA da NASA, muito completo, mas

dificil de usar. Em comum este softwares tem como referéncia um artigo da NASA
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intitulado Computer Program for Calculation of Complex Chemical Equilibrium

Compositions and Applications, (13). Estes

softwares foram criados especificamente

para calculo das caracteristicas de propelentes como impulso especifico, velocidade

caracteristica, razdo dos calores especificos dos gases produtos da combustao,

temperatura adiabatica de chama, densidade, composicdo dos gases e a fase de

cada elemento, etc. A interface do CproPep e um exemplo de seus resultados

podem ser vistos nas Figura 2 e Figura 3.

{? Calculation Results
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Figura 2 - Exemplo da janela do CProPep com os resultados
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& CpropepShell E]@

Eile Cptions  Help

Index Ingredient Amount | Uit
34 EPOY 201 22.00 g
765 POTASSIUM NITRATE 70.00 g
435 IRON OXIDE 200 g

[ Calculate adiabatic flame temperature
Iv Calculate frozen equilibrium

[ Calculate shifting equilibrium

[~ Fised pressure and temperature

Chamber pressure | 7000.0000 |kPa j

Exit Conditions [fill in ane of the 3 below):
Exit pressure | 1.0000 |atrn j

Add Ingredients | Supersonic exit to throat area
Subsanic exit to throat area

Run |

| Fired Conditions:

Mested Calculation ) | | J
Fisxed chamber pressure

| Cloge | Fixed chamber temperature | | J

Figura 3 - Janela do software CProPep

3.4. TAXA DE COMBUSTAO

A superficie de combustdo de um propelente solido regride
perpendicularmente a essa superficie. A velocidade dessa regressao, geralmente
medida em milimetros por segundo, é chamada de taxa de combustdo. Essa taxa
muda drasticamente em diferentes propelentes ou mesmo para um propelente em
particular dependendo da variacdo de sua formula e métodos de producdo. Os

principais fatores e suas causas serdo discutidos a seguir.

3.4.1. Pressdo na camara de combustao

A taxa de combustdo € afetada profundamente pela pressdo na camara. Por
exemplo, um propelente de Nitrato de Potassio e Sacarose tém uma taxa de

combustdo de 3,8mm/s a 1 ATM, porém a 68 ATM essa taxa se aproxima de
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15 mm/s, (2). A representacdo mais comum dessa relacdo é dada pela Lei de Vieille

também conhecida por Lei de Saint Robert:

r=a-Pp" Equacéo 1

Na equacado acima r é a taxa de combustéo, a € o coeficiente de combustéo,
P. é a pressao na camara e n € o0 expoente de pressao. Os valores de do coeficiente
e expoente sdo obtidos empiricamente para cada propelente em particular e nao
podem ser teoricamente determinados de acordo com diversas das referéncias.
Muitas vezes apenas um coeficiente e um expoente sdo necessarios para definir o
comportamento em uma faixa restrita de pressdo. Mais de um conjunto podera ser
necessario para determinar todo um regime de comportamento. Quando um grafico
da variacdo da taxa de combustdo em funcdo da pressdo é plotado em escala
logaritmica representa uma linha reta. Certos propelentes, ou propelentes com
aditivos, desviam desse comportamento e exibem mudancas bruscas na curva
logaritmica. Esses propelentes sao definidos como platd ou mesa e suas curvas

caracteristicas podem ser vistas na Figura 4.

de Soint Robert's
g e eP:

-~ —_—,——

f/
o

Log prevsure

Platesw

Log burning rote

Figura 4 - Gréafico logaritimo da relacdo taxa de combustdo e pressdo de trés
propelentes diferentes. Fonte: NASA, (14).

Esses comportamentos podem ser explicados por diferentes relacbes de
regressao da superficie de combustdo (em funcéo da pressao) do constituinte base
em relagdo as particulas oxidantes, de acordo com textos de Nakka, (2) e NASA,
(14), outra possibilidade € que a fase condensada dos produtos da combustdo nao
tenha tempo de transferir o seu calor para a superficie de combustdo sob altas

pressoes.
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A taxa de combustdo € particularmente sensivel ao expoente de pressédo (a
inclinagdo da curva logaritmica da Figura 4). Valores altos do expoente produzem
grandes diferencas na taxa de combustdo com pequena variacdo da pressao, com
possiveis conseqUéncias catastréficas. Outro fator indesejado gerado por altos
valores do coeficiente é a baixa sensitividade do propelente em baixas pressoes,
isso pode dificultar a ignicdo do motor, onde mantendo apenas a taxa de combustéo
a pressdo ambiente ndo se consegue gerar vazao suficiente para aumentar a
pressédo interna e logo a taxa de combustédo para valores de eficiéncia. Essa baixa
sensitividade fica mais clara ao observar-se a curva de n =1 na Figura 5, isso
implica que a taxa de combustéo seja linearmente relacionada a pressao. Na Figura
5 pode-se ver o resultado para diversos valores do coeficiente. O exemplo de
n = 0,2 mostra a rapida ascendéncia da taxa de combustdo em relacdo a pressao no
inicio da curva, portanto motor é capaz de atingir rapidamente a presséo de projeto,
a ignicdo é mais eficiente e em pressdes mais altas a variacao da taxa é mais suave,

logo, mais seguro.

=] e—n=0,7 n=0,5 «==——n=0,2

e

12

10

Taxa de Combustdo (mm/s

0 1 2 3 4 5 6 7
Pressao (MPa)

Figura 5 - Influéncia do Expoente de Presséo na Taxa de Combustéo

Se o valor de n se aproxima de zero, a taxa de combustdo se torna
extremamente insensivel a pressdo e uma combustdo instavel sera observada. Por
essas razfes os expoentes de propelentes praticos ficam na faixa de n =0,3 a
n = 0,6, de acordo com Nakka, (2), e Sutton, (8), dentro das condi¢cdes de regime

permanente do motor.
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3.4.2. Temperatura inicial do gréo de propelente

A temperatura afeta a taxa de reac¢des quimicas, logo a temperatura inicial do
propelente influencia na taxa de combustdo. Mas esse efeito s6 € consideravel, para
0s tipos de propelentes propostos por este trabalho, em temperaturas abaixo de 0°C
e varia muito pouco entre 0°C e 40°C, de acordo com Nakka, (2). Portanto, para

lancamentos no clima brasileiro, esse efeito é desprezivel.

3.4.3. Velocidade dos gases fluindo paralelos a superficie

Para a maioria dos propelentes uma velocidade de fluxo muito alta leva a
variagdes na taxa de combustdo. Essa variacdo se deve ao aumento da taxa de
conveccao devido ao fluxo turbulento dos gases. Quando a taxa de combustéo
aumenta devido ao fluxo o efeito é conhecido por combustéo erosiva. A maioria dos
propelentes possui uma velocidade inicial onde o fenbmeno passa a ocorrer, abaixo
dela ou ndo existe variacdo ou acontece o que é conhecido por combustdo erosiva
negativa. A negativa acontece possivelmente pela mudanca nos processos fisicos
de transferéncia de calor que controlam a taxa de combustédo. Nakka, (2) e Gordon,
(13).

Na Figura 6 o propelente A tem uma velocidade critica de aproximadamente
240 ft/s, ndo apresenta combustdo erosiva negativa e exibe um grande aumento
da taxa de combustdo em relacdo a velocidade do fluxo. O propelente B
(AP/Poliuretano) tem uma velocidade critica mais baixa, combustdo erosiva negativa
e combustao erosiva acima da velocidade inicial. Em velocidades baixas o processo
de transferéncia de massa domina a transferéncia de calor, Nakka, (2), mas a
medida que a velocidade aumenta o0 mecanismo de convec¢cdo comeca a se tornar

mais significante, como se pode observar na Figura 7.
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Figura 6 - Influencia da Velocidade dos gases dentro do grédo na Taxa de Combustéo.

Nasa, (14).
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Figura 7 - Relacéo velocidade e natureza de transferéncia de calor, Kuo, (15).

Para se evitar o efeito da combustdo erosiva deve-se projetar o motor com

relacdo é dada por:

1

uma relacdo entre a area de passagem dos gases no propelente e a area da
garganta da tubeira. Wang e Feng, (16), sugeriram uma forma de calcular a relacao

critica de areas a partir da qual a combustédo erosiva passa a acontecer. Essa

Equacgéo 2

Onde J é a relacdo entre a area de passagem e a area da garganta dada por:
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A"
J = E Equacéo 3

Sendo A" a area da garganta e A, a area de passagem dos gases no grao.
Essa relacdo foi comprovada por ensaios e a teoria se mostrou muito precisa. Os
valores de J giram em torno de 0,56, portanto a regra basica, recomendada por
muitas referéncias, da area de passagem ser duas vezes maior que a area da
garganta, € uma boa escolha. A velocidade dos gases dentro do gréo é aumenta ao
longo do seu comprimento, ja que a vazao é gerada em toda area ao longo da secéao
de passagem. Por isso, a relacdo entre comprimento e diametro externo do grao
deve ser limitada para se evitar queima erosiva no fim do grdo. A regra geral,é uma
relacdo L/D menor que 5. Acima deste valor podem-se usar gréos de secao variavel,
aumentando a area Ap quanto mais proximo da tubeira, mas o projeto e a producéo

de um gréo nessa geometria s&o mais complexos.

3.4.4. Processo fisico da combustao

Os propelentes nas suas formas mais simples consistem em compdsitos de
particulas de oxidante de diversos tamanhos dentro de uma matriz, ou material
base, de combustivel, Sutton, (8). Para entender a taxa de combustéo € importante
conhecer os principais fenbmenos que controlam o processo de combustao.
Diferentes modelos teéricos ja foram sugeridos como o Beckstead-Derr (BPD) e o
Petite Ensenmble Model (PEM) (2). O modelo BPD considera todas as particulas de
oxidante com o mesmo tamanho, dispersas uniformemente no combustivel base,
sendo esse completamente uniforme. Esta ndo € uma imagem real, pois representa
no maximo 80% da constituicdo do propelente, por mais elaborada que seja sua
preparacdo. Particulas com grande variedade de tamanhos inclusive sdo desejaveis,
as particulas menores ajudam a preencher 0s espacos vazios entre as maiores
permitindo porcentagens maiores de oxidante no propelente. JA& 0 modelo PEM
reconhece gue existe uma grande variedade de tamanhos de particulas. O processo
de combustdo envolve diversos passos. Envolve a transferéncia de energia para a

mudanca de fase dos componentes do propelente, primeiramente para a fase liquida
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que permite uma melhor transferéncia de calor e mistura dos componentes que leva
a fase gasosa, onde a mistura termina seu ciclo de combustdo. O importante dessa
analise é descobrir qual € o elemento que leva mais tempo para mudar a fase, esse
sera o elemento determinante na taxa de combustdo. Para propelentes com
perclorato de amdénia esse é o constituinte que tem maior grau de importancia na
taxa de combustao, isso pode ser observado na forte relagéo entre o tamanho médio

das particulas desse componente e a taxa de combustéo.

Figura 8 - Efeito da granulometria do Perclorato de Amdnia na taxa de combust&o,
NASA, (17).

JA nos propelentes de nitrato de potassio e acucares como dextrose,
sacarose e sorbitol o elemento determinante é o material base, o combustivel.
Nakka, (2), em estudos com estes propelentes chegou a concluséo de que tamanho
da particula do oxidante ndo altera de forma significativamente a taxa, mas se for
mudado o combustivel tem-se grandes variacfes em relacdo aos trés acucares. Nos
propelentes a base de epdxi usados nesse projeto o elemento que define também é
o material base, seu combustivel o epodxi. Ele apresenta uma taxa de combustéo
muito lenta se comparado a um dos propelentes de acgucar por ser sublimavel e ndo
conseguir transferir energia suficiente ao nitrato para se tornar gas e dar
continuidade ao processo. E exatamente essa a razdo da alta proporcdo de
catalisador (Oxido de Ferro) na mistura, 8%, sendo que o usual para aditivos estar

entre 1% e 2%.



