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RESUMO

O presente trabalho destina-se a fabricacdo e posterior analise de testes executados de um
tubo e uma tubeira gque, juntos, desempenham a funcdo de um motor propulsor. O objetivo do
projeto é avaliar o desempenho do motor, por meio da instrumentacédo e teste em ponto fixo
realizado no Centro Tecnoldgico do Exército (CTEX), obtendo-se assim a curva de empuxo e

verificacdo do material do qual é feito o conjunto propulsor e do propelente utilizado.

Para isso, a geometria escolhida para o motor foi retirada do site desenvolvido por
Richard Nakka, cujo objetivo é compartilhar experiéncia e resultados na area da construcédo de
foguetes. Os calculos baseados nesta literatura disponivel justificam as dimensfes adotadas.

Sua fabricacdo foi apoiada pelo Arsenal de Guerra do Rio de Janeiro (AGR).

Inicialmente foi feito um desenho técnico das pecas, tubo motor, tampa e tubeira, e
entregue no AGR. O propelente utilizado foi preparado no préprio Instituto Militar de
Engenharia (IME), por meio do contato com professores da se¢do de Engenharia Quimica e

os testes realizados junto ao CTEX.

Palavras-chave: fabricacéo, foguete, tubo motor, tubeira.
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ABSTRACT

This work aims to fabricate, and later, test analyses of an engine tube and a nozzle that,
together, work like a rocket engine. The project’s objective is to study the engine’s
performance, due to instrumentation and tests made in CTEx’s fixed point, and then ploting
the pressure and thrust force curves such as the powertrain’s material and propellant’s

verification.

For that, the chosen geometry was taken from Richard Nakka’s site and reproduced to
realize the project. The calculus based on the available literature to justify the dimensions. Its

fabrication was supported by AGR.

Initially a technical drawing of the engine tube and nozzle was made and taken to AGR.
The propellant is given by IME, thanks to the contact with Chemistry professors from IME
and the tests were made at CTEX.

Keywords: fabrication, rocket, engine tube, nozzle.
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1  INTRODUCAO

Para o projeto de um motor de foguete existem duas questdes fundamentais a serem

abordadas: a simplicidade e a seguranga.

O procedimento do projeto deve seguir normas de seguranca desde a escolha do
propelente até os ensaios a serem realizados, de forma a garantir que ndo ocorram riscos aos
operadores e ao material utilizado nos pontos de teste. Por isso, sdo adotados fatores de
seguranca elevados para que, em caso de falha, ndo cause danos a qualquer pessoa. Mas estes
valores devem ser coerentes, para que ndo tornem o projeto invidvel devido ao super

dimensionamento.

Além disso, deve-se ter um projeto simples, principalmente no que diz respeito ao
manuseio e a operacdo. Deve ser simples para que iniciantes possam desenvolver suas
habilidades sem riscos de danos e opera-los com destreza e rapidez. Por outro lado, a
simplicidade exige niveis cientifico-tecnoldgicos avangados para que possam ser utilizados

equipamentos cada vez mais autbnomos e eficazes.

Sob estas ideias, as partes a serem fabricadas e testadas no motor de propulsor deste
projeto seréo o tubo motor, a tubeira e a tampa.

O tubo motor € o local onde fica acondicionado o propelente e executada a sua
combustdo, figura 1.1, portanto deve suportar as altas temperaturas e pressdes provenientes da

gueima e expansao dos gases.

PERSPECTIVA ISOMETRICA

Figura 1.1 - Perspectiva isométrica do tubo

A tubeira tem a funcdo de acelerar os gases provenientes da queima do propelente para

fora do motor, impulsionando o foguete, figura 1.2.
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Figura 1.2 - Perspectiva isométrica da tubeira

A tampa destina-se a fechar a extremidade do tubo que € oposta a do bocal. Novamente, o
material deve ser resistente o suficiente para suportar as altas temperaturas e pressoes, e a

erosdo decorrente dos gases da queima.

Este projeto foi baseado na geometria ja pronta, encontrada no site desenvolvido por
Richard Nakka, que trata de um modelo idealizado para competicdo de foguetes. Foram
confeccionados os desenhos técnicos das partes do tubo motor, da tampa e da tubeira, em

anexo, para que fossem produzidos trés conjuntos junto ao AGR.

Paralelamente, a se¢do de Engenharia Quimica do IME forneceu o propelente para o
projeto, que continha a seguinte composicdo: nitrato de potassio, perclorato de potassio,

aluminio em pd, oxido de ferro e resina epoxi.

Por fim, foi realizado apenas um teste, no ponto fixo do CTEX, com a intencdo de
levantar a curva de empuxo, uma vez que para a tomada da pressdo seria necessaria a
usinagem de um furo rosqueado na tampa e ndo havia tempo disponivel. Sendo assim, 0s dois

conjuntos remanescentes ficam de sugestdo para continuagéo do trabalho.

1.1 Objetivos

Como primeiro passo, foram confeccionados os desenhos técnicos do tubo motor, tampa
e tubeira e os mesmos foram entregues ao AGR para sua fabricagédo utilizando-se o aco 4340

para todas as partes.

Posteriormente, o propelente foi confeccionado no proprio IME, no laboratoério da Secéo

de Engenharia Quimica e acondicionado ja em um dos trés conjuntos. A ideia inicial era de se
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realizar um primeiro teste no banco de areia, a fim de verificar se 0 material resiste as
elevadas pressdes e temperaturas da queima. No entanto, em contato com o CTEX, ficou
acertado que este teste ndo seria necessario pois o0 ponto fixo tem condi¢Ges de atender ao
primeiro teste, porém, sem estar instrumentado, sendo possivel apenas a medicdo do empuxo.

A instrumentac&o seria feita nos testes seguintes.

Por questdo de tempo, apenas um teste foi realizado, pois a fabricacdo de outro gréo de
propelente demandaria a disponibilidade novamente do espaco no laboratério de quimica.
Além disso, para a instrumentacdo mais completa que seria feita nos testes seguintes, para
medida de pressdo, seria necessaria uma rosca no centro da tampa do motor, cujas dimensdes
sO poderiam ser obtidas mediante uma visita ao CTEx para coletar os dados, e para a
usinagem seria preciso o desenho técnico e disponibilidade do AGR. Por isso, apenas um teste

foi realizado e com ele, a curva do empuxo medido.

2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Ao se projetar um conjunto propulsor, devem ser levados em consideragdo varios
parametros, sendo alguns escolhidos pelo projetista e outros definidos automaticamente em
funcdo das escolhas anteriores. Sendo assim, essa escolha é dada de acordo com alguns pré-
requisitos, os quais se deseja que o prototipo alcance, conforme sera mostrado na introducédo

tedrica.

Foi utilizado um modelo j& antes idealizado por Richard Nakka, um idealizador de
projeto de foguetes para competicGes amadoras nos Estados Unidos, e disponivel em seu site,

http://www.nakka-rocketry.net/kappa.html, [8]. Essa escolha foi feita com o intuito de

verificar se a teoria se aplica a prética, realizar testes e comparar com os resultados obtidos
previamente, instrumentar a area de teste e analisar o desempenho do motor, bem como

verificar as dificuldades encontradas no projeto.
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3 INTRODUCAO TEORICA

Um motor de propelente solido € constituido basicamente das seguintes partes, conforme

figura 3.1:

- Grdo propelente: trata-se do propelente endurecido e moldado em sua forma final,
é onde se concentra a maior massa do motor;

- Ignitor: prové a energia para que se inicie a combustdo. Em geral, € um
dispositivo simples, composto por uma resisténcia acionada eletricamente;

- Tubeira: responsdvel por acelerar o escoamento até velocidades supersénicas,
impulsionando o foguete. O material deve ser resistente o suficiente para suportar
as altas temperaturas e a erosdo proveniente dos gases da queima. E a tubeira que
transforma a energia da cAmara em energia cinética; e

- Camara de combustdo: também chamada de “casing”, é nela que ocorre a
combustdo do propelente, portanto é responsavel por suportar as altas
temperaturas e pressdes provenientes da queima e expansao dos gases, além de
prover as condi¢fes de armazenagem necessarias para que o propelente mantenha

suas propriedades.

Camara de combustao

: Ejecdo dos gases de
combustio

N
_/w

Grido propelente

ubeira

Ignitor

Figura 3.1- Esquema do motor propulsor e suas partes [1]

Um foguete trabalha com elevada relagcdo entre a pressdo da cdmara de combustéo e a
pressdo atmosférica, devido a isso se utiliza uma tubeira convergente-divergente, ou seja, um

bocal de De Laval, figura 3.2.



Esta configuracdo garante a aceleracdo maxima dentro da tubeira e um fluxo sénico na
garganta para posteriormente expandir a fluxos supersonicos e evita a geragdo de ondas

transversais ou de contracdo dentro do fluxo.

GARGANTA

CONVERGENTE DIVERGENTE

Figura 3.2 — Partes da tubeira convergente-divergente

As equacBes que governam a expansao dos gases baseadas na teoria de bocal de De Laval
se fundamentam nas Teorias Termodindmicas e da Mecanica dos Fluidos. O escoamento na
tubeira é considerado ideal, ndo ha troca de calor com 0 meio externo e perdas por atrito,
logo, se trata de um escoamento adiabatico e reversivel, ou seja, isentropico. Na garganta, o
escoamento é considerado sbnico, apresenta numero de Mach igual a um. O principio de

funcionamento é entdo dado pelas seguintes regras, figura 3.3.

Na regido convergente, pressupfe-se um escoamento subsénico, nUmero Mach menor

que um, e a velocidade aumenta com a diminuicdo da area transversal.

Na regido da garganta, o escoamento é sdnico, nimero de Mach igual a um. Se a area do
cone convergente continuasse a diminuir, a velocidade tenderia a diminuir, visto que em
regibes com Mach maior que um, uma diminuicdo da area provoca uma correspondente

diminuicdo da velocidade.

Na regido divergente, os gases podem desenvolver velocidades supersonicas, logo o
numero de Mach é superior a um, sendo assim, 0 aumento da area transversal permite o

aumento da velocidade.

19



SUBSONICO » SONICO -+ SUPERSONICO

ey
\ //

A—

Figura 3.3 - Tipos de escoamento dos gases da tubeira

Ainda na parte divergente, é dito que o escoamento estd na sua condigdo 6tima quando a
pressdo de saida € igual a pressdo atmosférica, logo toda a energia dos gases é transformada
em energia cinética. Caso a igualdade entre as pressdes ndo seja obtida, ha um
subaproveitamento da energia de expansao, com formacgéo de ondas de choque no interior ou
exterior do cone da secdo o que dificulta o escoamento dos gases, acarretando problemas de

estabilidade e velocidade de voo.

Em se tratando dos propelentes, pode-se dizer que os solidos vém sendo utilizados ha
bastante tempo, mostrando suas vantagens e desvantagens. Ao se comparar com os liquidos,
0s motores solidos sdo mais simples, de mais facil aplicabilidade e também requerem menor
esforco de manutencdo [1]. Entretanto, em geral, ndo se pode checar completamente seu

funcionamento antes do langamento e o empuxo néo é facilmente variado durante o voo.

Além disso, outra vantagem bastante interessante é o que fato de ndo haver movimento
faz com que as forcas de atrito inerentes as partes moveis sejam eliminadas e nao ha risco de

vazamento.

Para tornar viavel o uso do propelente sélido, os seguintes requisitos devem ser

verificados:

- Toxicidade do combustivel, oxidante e gases de exaustao;
- Risco de ignicdo espontanea durante, e apés, o preparo do propelente;
- Falhas e rachaduras devido a problemas na integridade do gréao; e
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- Requisitos de seguranca para a fabricacdo, armazenagem e manuseio do gréo

propelente.

O formato do grdo também interfere no desempenho do projeto, influenciando no padréo

de queima do propelente [1], figura 3.4.

Pressdo

Regressiva Progressiva

Meutra

Tempo

Figura 3.4 - Padrdo de queima de diferentes propelentes [1]

No caso do padrdo progressivo, ocorre um aumento da pressdao em funcdo do tempo; no
regressivo, um decréscimo e no padrdo neutro, a pressdo se mantém constante por
praticamente todo o tempo de queima, que é requisito necessario para balistica externa do
foguete. Para competices amadoras, 0 padrdo progressivo satisfaz a necessidade, sendo o

grdo normalmente monoperfurado e inibido externamente.

4 DESENVOLVIMENTO

O projeto do motor do foguete necessita de alguns parametros estimados e escolhidos a
critério dos projetistas, baseados nas caracteristicas do propelente a ser usado, nas
propriedades mecanicas e fisicas do material utilizado como involucro, nas condigdes

ambientais a qual sera aplicado, entre outros.

O tipo de propelente a ser utilizado deve levar em consideracdo as caracteristicas de
empuxo, impulso especifico, composi¢cdo, temperatura e pressdo de combustdo, além das

dificuldades de fabricag&o e matéria-prima disponivel.
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Para este projeto utilizou-se o propelente KNDX, baseado nos foguetes desenvolvidos em
competicdes amadoras e na possibilidade de fabricacdo pela Se¢do de Engenharia Quimica,
que presta suporte a este projeto. Os dados do propelente e o grafico de pressdo foram

retirados do site de referéncia, figura 4.1:

Press3o na camara x tempo

[
6,0
5.0 4
4.0 +
3.0 4
20 4
1.0 4
I:I.I:I T T

na 1.0 15 20

tempo (s)

Pressdonacamara (MPa)

=
(=]

Figura 4.1 - Pressdo na cadmara x Tempo

De acordo com as consideracdes expostas acima, foram obtidos os seguintes dados do

propelente:

— Pressdo méxima do propelente: 6,5 MPa

— Razdo de calores especificos: 1,13

— Temperatura adiabatica da chama: 1710 K

— Pressdo atmosférica ao nivel do mar: 0,1013 MPa
— Massa do propelente: 2,0 Kg

— Tempo de queima do propelente: 1,44 s

— Diametro externo do tubo: 64 mm

O metal utilizado na fabricacdo das pecas foi 0 ago 4340. Primeiramente porgue estava
disponivel no AGR, depois por ser um aco de alta resisténcia mecanica, cujo limite de
escoamento varia de 800 a 1400 MPa, [11]. No caso do utilizado no projeto, ndo houve
qualquer tipo de tratamento térmico, por isso, o limite de escoamento utilizado foi 0 menor,
em favor da seguranca do projeto. Além disso, este aco € o mais indicado para projeto de

motores de foguetes [1].
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Antes de iniciar o dimensionamento, foram realizados calculos referentes aos fatores de

seguranca para estabelecer alguns parametros de projeto.

A tensdo admissivel, que relaciona o fator de segurangca com a tensdo limite de

escoamento do aco 4340, foi obtida conforme [3]:

o, =Ea =E><800=53333MPa (1)
adm 3 Y 3 ’

Para obter a pressdo de projeto, utilizou-se fator de seguranca de 1,5 para a presséo

maxima de queima do propelente, [2]:

P =Pproj = 1,5 X Ppax = 1,5 X 6,5 = 9,75 MPa )

A temperatura real de combustdo utilizada nos calculos é a temperatura adiabéatica da

chama multiplicada por uma eficiéncia, 1., de 95% para contabilizar as perdas, [8]:

T =TyX 7. =1710 x 0,95 = 1625 K (3)

4.1 Propelente

Para iniciar o projeto de um foguete sdo necessarios 0s dados do propelente,
principalmente: curva de pressdo, pressdo e temperatura maximas e tempo de queima. Como
0 objetivo é produzir um propelente de baixo custo, simples fabricacdo, com matéria prima de
facil acesso, que possa ser transportado em transportes publicos sem restricfes e,
principalmente, que desenvolva uma pressdo de queima capaz de impulsionar o foguete a
elevadas altitudes com um padrdo de queima regular; optou-se em usar um propelente a base

de nitrato de potassio e dextrose, 0 KNDX.

Este propelente foi inicialmente escolhido porque, além de apresentar as caracteristicas
mencionadas anteriormente, é capaz de desenvolver uma menor temperatura de chama do

propelente durante a combustdo se comparado ao KNSU e KNSB.

O KNDX tem em sua composicdo 65% de nitrato de potéassio e 35% de dextrose. E

bastante utilizado por amadores, devido a sua praticidade de fabricagdo, de transporte e de
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armazenagem, além de ndo ser explosivo e possuir baixa toxicidade. Os seus valores

caracteristicos [2] foram utilizados para o dimensionamento do motor.

Durante o processo de fabricacdo do grdo propelente, constatou-se que as caracteristicas
ndo eram condizentes com a literatura, principalmente, pela dificuldade de manter uma
gueima constante, pois a mesma cessava rapidamente apos a igni¢do. O suposto motivo para
isso foi a utilizacdo de métodos artesanais foram utilizados, sem que pudesse ser verificada a

homogeneidade do gréo, por exemplo.

Por este motivo, o propelente foi alterado para outro com a seguinte composic¢éo: 31,5 %
de nitrato de potassio, 31,5% de perclorato de potéssio, 15% de aluminio em pd, 2% de 6xido
de ferro e 20% de resina epOxi. A escolha desta composicdo foi baseada no material
disponivel no laboratério de quimica e por apresentar caracteristicas similares ao KNDX. Na
literatura [2], consta que a pressdo méaxima € 8,5 MPa e o tempo de queima de 1,5s e tais

valores encontram-se dentro dos parametros de seguranga.

O nitrato de potéassio € um componente quimico com elevado poder oxidante, porém
vulneravel a umidade do ar, o que pode interferir no desempenho. Por este motivo, mistura-se
o0 perclorato de potassio, que € menos influenciado pela d&gua e tem poder oxidante superior ao
nitrato, ou seja, acelera a velocidade de queima e ndo explode. A resina ep6xi foi adicionada

como matriz polimérica, permitindo a unido dos outros componentes de forma homogénea.

O propelente ainda contém aluminio, na forma de metal em pd, que serve de combustivel
disperso na matriz para se obter uma queima regular e o 6xido de ferro que atua como

catalisador e sensibilizante na reacdo, aumentando a eficiéncia do combustivel.

O processo de fabricacdo comecou com a mistura do aluminio e da resina epoxi, em um
recipiente, figura 4.2, donde foi obtida uma massa homogénea por meio de movimentos

circulares.
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Figura 4.2 — Mistura de resina epdxi e p6 de aluminio

Em outro recipiente, foram adicionados o nitrato de potéassio e o perclorato de potéssio,
ambos de coloracdo branca, e em seguida, foi acrescentado o 6xido de ferro, de coloragéo
avermelhada, que serviu para destacar os aglomerados brancos remanescentes, figura 4.3, que
devem ser dissociados pressionando-os com as maos a fim de tornar a mistura a mais

homogénea possivel.

Figura 4.3 - Adicéo de Oxido de ferro para evidenciar os aglomerados brancos

Feito isso, foram misturados os materiais dos dois recipientes e colocados em dois
moldes de PVC com 20 cm de comprimento cada um, figura 4.4 e o préprio molde funcionou
como inibidor. Em seguida, foi realizado um furo interno na massa dentro do PVC para tornar

0 grdo monoperfurado e permitir a passagem dos fios de acionamento.
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Figura 4.4 - Jungéo das misturas e resultado final ainda ndo endurecido

Ao que sobrou da massa do propelente, foi adicionada polvora negra e a mistura inserida

em quatro tubos plasticos para confec¢do da carga de iniciacdo, figura 4.5.

Figura 4.5 - Carga de iniciagdo com polvora negra

Depois deste procedimento, foi realizado um teste na carga de iniciagdo na capela do

Laboratorio de Quimica e esta foi ignitada por meio de um isqueiro, figura 4.6.

Figura 4.6 - Teste de acionamento da carga de iniciacao
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Em seguida, realizou-se outro teste na carga de inicia¢do, deste vez utilizando o “skib”

para o acionamento, figura 4.7.

Figura 4.7 - Teste de acionamento da carga de iniciagdo com “skib”

4.2 Dimensionamento do Tubo-motor

Dado que o tubo motor pode ser considerado um vaso de presséo de paredes finas, fazem-
se o0s calculos de dimensdo baseados em um vaso fechado com presséo interna uniforme.
Sendo esta cerca de 100 vezes maior que a externa. No caso estatico, a pressao aerodinamica
é desconsiderada, restando apenas a atmosférica, conforme pode ser visto a seguir:

P 9,75 (4)
= =96 ~ 100
Puem  0,1013

O calculo da razéo de parede sera dado da seguinte forma, [6]:

P (W?-1) 9,75  (W,*-1) B (5)
= = 53333 = W, =1,0183 mm

Oadm

(BWy* + 1) (BWy* +1)

Entdo, pode-se calcular um valor inicial para o didmetro interno, [6]:

_ D, _ 64 3 (6)
Wy=—=1,0183 =—= D; = 62,85 mm
D; D;
Com este valor calcula-se a espessura inicial, que sera, [6]:

Dy —D; 64 —62,85
2 2

(")

€y = = 0,55mm
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Por questbes de projeto, adotou-se um fator de seguranca de 4 para a espessura para

motor de foguete [2]:

e = eproj = 4€9 =4 x 0,55 =2,1mm (8)

Com isso obtém-se o novo valor do didmetro interno, segundo a geometria da peca:

D;=D,—2e=64-2x21=598 ~ 60mm (9)

A tensdo transversal, para estas condicdes, é, [10]:

D, 60
g, =P—=975x— = 278,6 MPa (10)
t e 2,1

E a tenséo longitudinal é, [10]:

(11)

D.
0, =P—=29,75x =139,3 MPa
L 2e

2x21

Com os parametros estabelecidos, os tubos motor séo equivalentes a vasos de pressao de
. . D; . ~ ~ ~
parede fina, ou seja,?‘ > 10, [3]. Para o projeto esta relacdo vale 28,6, entdo os valores estéo

coerentes com o esperado. Além disso, os valores de tensdo calculados sdo inferiores a tensao

admissivel, o que garante a seguranga do projeto.

4.3 Dimensionamento da Tubeira

De acordo com o Relatério Técnico do IAE, [7], os valores indicados para o angulo da
secdo divergente devem estar na faixa de 10° a 15° e para a se¢do convergente, entre 30° e 45°.
Com isso, adotou-se o valor de 12° para a primeira por ser um valor intermediario entre 0s

extremos e, para a segunda, o valor de 45° conforme recomendado nesta referéncia.
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A vazdo massica do propelente é dada por, [7]:

M, = M,/T, =2,0/1,44 =139 Kg/s (12)

A area da garganta e dada por, [7]:

M., ./kRT 1,39./1,13 x 22,78 x 1625 x 9,81 (13)
g =—2 g__139% = 135,61 mm?
k1 11341
2 \k-1 2 1,13—-1
Pk (m) 9,75x 1,13 (1,13+1)

Entdo o didmetro da garganta seré:
Dg = 13,14 mm

O numero de Mach na saida é calculado, baseado na condicdo de escoamento 6timo,
quando pressdo de saida iguala-se a pressdo atmosférica, [7]:

1,13 (14)

k
P (1 N k—1 M2>m 9,75 (1 N 1,13 -1 MZ)—1’13'1 Mo = 326
P, 2 $ 0,1013 2 s $ ’

A area da saida € dada considerando o nimero de Mach na garganta igual a um, de

acordo com os conceitos de escoamento 6timo, [7]:

(15)

k+1 1,13+1

As My |[17 (%) M2\ |1+ (%) x 3,262\ "7

4 Ms \1+ () M2 “32 |\ 14 (A=) %12

=

= A; = 1256 mm?

Entdo o didametro de saida do divergente seré:

Ds = 40,2 mm
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O diametro inicial do cone convergente é dado pelo didmetro interno da camara de
combustéo, [1]:

D. = 60,2 mm

O comprimento do cone divergente é dado por, [1]:

D;—D 40,2 — 13,14
i=—2= = 64,0 mm (16)
2tga 2 Xtg12°
O comprimento do cone divergente é dado por, [1]:
D.—D 60,4 — 13,14
== g = 23,6 mm (17

L. = =
¢ 2tgp 2 X tg 45°

Calculadas as dimens@es da tubeira, é possivel definir alguns pardmetros de desempenho

importantes:

A temperatura de ejecdo, [1]:

k-1 1,13—-1 (18)
T (P)T 1625 ( 9,75 >—1.1s T = 96090 K
—_ = — = = = =

T, \P, T, 0,1013 s '

A velocidade de ejecdo dos gases, [1]:

V, = My\[kRT,g = 3,26,/1,13 X 22,78 X 960,90 x 9,81 = 1605,86 m/s (19)

O valor do empuxo médio, [1]:

F =M, xV; = 1,39 x 1605,86 = 2232,14 N (20)

O impulso total é igual a, [1]:

o (21)
I, = f Fdt=F xT, =2232,15 x 1,44 = 321430 N.s
0
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E o impulso especifico sera, [1]:

I, 3214,30 (22)

$ = M,g 1,39x981 s

O valor do impulso especifico para um propelente de solido é na faixa de 200 a 468

segundos, [1], logo o valor encontrado acima é coerente.

4.4 Dimensionamento da Rosca

Para o calculo e dimensionamento da rosca fez-se o uso da rosca M62x1,5, visto que era
a Unica disponivel no AGR e estava de acordo com os padrBes exigidos para a correta juncao
entre tubo e tubeira, considerando os esforcos apresentados até o momento. Com isso,

dimensiona-se a rosca da seguinte forma
O diadmetro do nucleo é, [10]:

di=d—-12268xp =62-12268x 15 = 60,16 mm (23)

O didmetro médio ou efetivo do parafuso serd, [10]:

dy=d—-0,6495xp =62—-0,6495x1,5=61,03mm (24)

A folga entre a raiz do filete e a crista do filete do parafuso, [10]:

f =0,045xp = 0,045 x 1,5 = 0,0675 mm (25)

O diametro maior da rosca é, [10]:

D=d+2xf=62+2x0,0675= 62,135 mm (26)
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O didametro menor da rosca sera, [10]:

D, =d—1,0825xp = 62 — 1,0825 x 1,5 = 60,38 mm (27)

A altura do filete é dada por, [10]:

h, = 0,61343 xp = 0,61343 x 1,5 = 0,920mm (28)

O raio de arredondamento da raiz do parafuso serd, [10]:

Tre = 1,4434 x 1,5 = 0,21651 mm (29)

O raio de arredondamento do didmetro maior da porca, [10]:

741 = 0,063 x 1,5 = 0,0945 mm (30)

As forcas aplicadas na tampa e na tubeira sdo dadas pela pressdo da camara
multiplicada pela respectiva area projetada na direcdo do escoamento dos gases. Como a
tampa possui uma area projetada maior, sera utilizada sua éarea, visto que desta forma

trabalha-se a favor da seguranca, [10].

Prd? 9,75 X X 60,162 (31)
Fo=—f—= 2 = 27714,70 N

Para o calculo das tensdes utiliza-se um fator de seguranca de 1,25, [2]. A tensdo de

compressdo em cada filete é dada por:

=1,25 fo _ 1,25 27714,70 = 196,40 MP (32)
Oc = M ndh, T P T x 61,03% 0,920 4

Sendo a espessura do filete no diametro médio (k) dado por:

P (33)

h= —1’5—075
2Tz T
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A tensdo cisalhante em cada filete serd, [4]:

o _ 1,25 2771470 244,40 MP (34)
mdh . T x60,16%0,75 < @

o, = 1,25

A tensdo normal média devida a flexdo é, [4]:

. _3F(dy—dy) , __3%27714,70 x (61,03 — 60,16) _ (35)
o, = 1,25 A" 1,25 X 60.16 X (07572 = 850,51 MPa

Calcula-se a tenséo equivalente, [4]:

Toq = 904,9 MPa (36)

Com isso, calcula-se o nimero de filetes com um fator de seguranca igual a 4, [2],

para que ndo ocorra o desprendimento entre o tubo e a tubeira:

o 904,9
9= 4x =~ 7 filetes (37)
Oadm 533,3

n=4%

Com isso 0 comprimento de rosca sera:

c=nxp=7x15=11mm (38)

4.5 Fabricagédo

A fabricacdo foi iniciada com a confeccdo dos desenhos técnicos a partir dos dados do
propelente com o auxilio do programa “SolidWorks”, conforme os anexos, sendo as
dimenses aquelas previstas em foguetes usados em competi¢des, como citado anteriormente,

que estdo justificadas na memoria de calculo.

Por questdes de seguranca, a juncao das partes foi realizada por meio de roscas, diferente
do previsto na literatura que utiliza parafusos. Esta solucao foi concebida ao analisar o projeto

de foguetes em uso militar.
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De posse dos desenhos, 0 AGR prestou apoio ao projeto e deu inicio a fabricacdo das
pecas, figura 4.8.

Tampa Tubo motor Tubeira

Figura 4.8 - Conjunto completo apos fabricacao

Por questdo de custos do ferramental, no entanto, as dimensGes do desenho ndo estéo
amarradas. Tanto a rosca quanto o diametro interno foram aqueles disponiveis de acordo com
as ferramentas do AGR e apresentaram pequenas variacdes em relacdo ao desenho original.
Com isso, os valores finais foram analisados e constatou-se que todos se encontram dentro do
das tolerancias, sem infringir nenhum fator de seguranca e sem a ocorréncia de algum caso de

super dimensionamento.

Ainda neste processo de fabricacdo, tem-se a soldagem, que visa a unido de duas ou mais
pecas, assegurando na junta a continuidade das propriedades quimicas e fisicas. Um metal de

adicao recebe energia e é adicionado ao metal base unindo as partes.

Com o objetivo apenas de melhorar a fixacdo, foi feita uma soldagem oxiacetilenica com
ferro cobreado por meio de uma solda elétrica, figura 4.9. Como a solda é um ponto de
concentracdo de tensdo, a regido da rosca néo foi inteiramente soldada, mas apenas em trés
pontos, igualmente espagados, na circunferéncia do tubo, para que fossem garantidas as

propriedades do ago nesta regido.
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Figura 4.9 - Ponto de solda entre a tampa e o tubo motor

4.6 Montagem

Apds a fabricacdo de todo conjunto, foi realizada a montagem do propulsor, sendo o tubo
motor o responsavel pelo acondicionamento e protecdo do propelente e das partes envolvidas

na iniciacdo conforme mostra a figura 4.10.

O acionamento sera feito por um fio que atravessara internamente todo o conjunto. Em
uma de suas extremidades estara o skib e na outra, a fonte de energia externa que disparara

uma corrente.

ISOLANTE TUBO INIBIDOR
DE PAPELAO MOTOR DE PVC TUBEIRA

TAMPA FIOS DO
PROPELENTE ROSCA IGNITOR

CARGA DE Mé62X1,5
INICIAGAO

Figura 4.10 - Esquema montado de acionamento do motor
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No caso do propulsor do projeto, primeiramente foi colocada uma camada de papeléo

junto a tampa, para impedir o0 superaquecimento da mesma, figura 11.

Figura 4.11- Isolante de papeléo

Em seguida, a carga iniciadora foi um grdo do proprio propelente, com dimensdes

reduzidas, colocado apds o papeldo e ao qual o skib fora ligado com fita adesiva, conforme se

observa na figura 4.12.

Figura 4.12 - Carga de iniciacao

O propelente foi feito em duas partes: dois tubos de PVC de vinte centimetros de
comprimento acondicionaram o propelente e fizeram o papel do inibidor. O propelente néo
ocupou todo o tubo, houve uma sobra de aproximadamente dois centimetros em ambos o0s
tubos, e, na hora da montagem, um desses espacos recebeu o papeldo e o outro ficou entre um
gréo e outro para que o calor do primeiro gréo pudesse passar ao segundo e acionar a queima.

Por fim, o “skib” passou por dentro de todo o conjunto, figura 4.13, até sair pela tubeira,

figura 4.14.
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Figura 4.14 - Saida do fio pela tubeira e ligado a fonte externa

4.7 Ensaio estatico

O ensaio estatico foi realizado em ponto fixo com o apoio do Grupo de Misseis e
Foguetes do CTEx. Utilizou-se o Laboratorio de Jato Propulsores — Ponto Fixo , que possui
um acervo de programas e equipamentos capazes de analisar a dindmica do funcionamento

desses engenhos.

O laboratério € composto por uma sala de controle e uma area externa onde se realiza o
teste. A sala de controle concentra todo o pessoal envolvido e de |4 é realizado o
monitoramento da area externa por meio de cameras. O chefe da equipe € responsavel pelo
acionamento remoto do motor, que se d& por meio de chaves posicionadas na torre de controle

da linha de fogo, figura 4.15, e pelas chaves de seguranca.
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Figura 4.15 — Torre de controle da linha de fogo

A torre é ligada a um conjunto de computadores que utilizam o software “LabView”, para
realizar a leitura, a aquisicdo e o tratamento dos dados do teste, figura 4.16. Esta Gltima fase
tem a finalidade de remover ruidos e interferéncias e, assim, sdo realizadas modificacdes nos
gréaficos obtidos a fim de focar nas regides de interesse da equipe. Por meio deste programa 0s

dados séo exportados em forma de tabelas e os graficos plotados em uma tela.

Figura 4.16 — Computadores utilizando o software “LabView”
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Na area externa sdo fixados e acionados os motores. H4 uma regido de escape voltada

para 0 mangue, no sentido oposto a localizagdo da sala de controle.

O primeiro passo foi encaixar, por meio de parafusos, um elemento denominado aranha
na tampa do motor, figura 4.17. Trata-se de uma peca metalica que ira fornecer o alinhamento

entre o conjunto e a célula de carga para medicdo do empuxo.

Figura 4.17 - Aranha

A célula de carga é um sensor de forca fixado na parede do banco de teste, que ao ser
sensibilizado pelo movimento de avanco do conjunto, transforma a energia mecénica em um
sinal elétrico por meio da deformacgéo de sensores do tipo “strain gages”, figura 4.18. Estes
séo utilizados nos ensaios em foguetes porque sdo os mais adequados para medi¢des nas quais

0 tempo de queima é superior a dez milisegundos.

Figura 4.18 — Célula de carga

39



O passo seguinte foi fixar o conjunto no bergo por meio de garras e bracadeiras que
deslizam sobre trilhos fixados no chdo quando h& o acionamento, figura 4.19.

Figura 4.19 - Dispositivo montado para o teste

Ap6s montado o dispositivo, foi medida a resisténcia do “skib” e obteve-se o valor de 1,5
ohms. Isso foi feito passando-se uma corrente muito baixa pelos fios do ignitor, incapaz de
inicia-lo, figura 4.20. Este teste teve a finalidade de garantir que ha passagem de corrente e
que as caracteristicas do “skib” foram mantidas nas condicdes locais e ap0s a fixacéo na carga

de iniciagéo (resisténcia: 1,3 + 0.15Q — 1,7 £ 0.15Q dados do fornecedor).

Figura 4.20 - Verificacdo da resisténcia do “skib”
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Em seguida, um dos integrantes do grupo do laboratério realizou uma verificacdo visual e
desabilitou a primeira chave de seguranca, encontrada no proprio ponto fixo. Todos o0s
envolvidos no teste se deslocaram para sala de controle e 14, o chefe do teste desabilitou as

duas ultimas chaves, posicionadas na torre da linha de fogo, e o motor foguete foi lancado.

Durante o teste estatico houve um incidente que culminou no rompimento do tubo. Nos
dois primeiros segundos apés a iniciacdo da queima do grdo propelente, houve uma ejecdo
dos gases aproximadamente constante, entdo massas incandescentes comecgaram a ser ejetadas

pela tubeira e, em seguida, a parede do tubo ndo suportou a pressdo e se rompeu, figura 4.21.

Figura 4.21 - Acionamento do conjunto propulsor e detalhes do escoamento dos gases

Os estilhacos foram recolhidos, figura 4.22, e constatou-se que os filetes das roscas
utilizadas e a tampa ndo apresentaram alteracfes visuais perceptiveis, ou seja, suportaram a

pressao. Porém as paredes do tubo e a garganta da tubeira romperam.
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Figura 4.22 — Estilhacos recolhidos apds teste

A seguir serdo discutidos os motivos relacionados com o ocorrido:

Pela figura 4.21, pode-se observar que houve o escoamento dos gases nos dois segundos
iniciais do teste e que a tubeira ndo sofreu nenhuma deformagéo, mas em determinado
instante a saida dos gases foi interrompida pelas massas incandescentes que ndo queimaram
completamente no interior do tubo e causaram um bloqueio na saida, o que levou a pressdo
interna subir além do valor especificado no projeto. Estas massas podem ser explicadas como

partes do propelente ou do PVC que se desprenderam durante a queima.

A pressdo atingida durante a queima foi maior que a pressdo de projeto, 9,75 MPa, na
camara. Algumas causas sdo: a inibicdo do gréo realizada com tubo PVC pode néo ter
funcionado corretamente, 0 que ocasionou uma maior &area, e consequentemente maior
velocidade de queima ocasionando uma detonacgdo; as trincas e o uso de dois graos separados
podem ter gerados picos de pressao devido ao aumento da area de queima; o plastico do PVC
pode ter pulverizado, formando mais gases e elevando a pressdo; e o entupimento da saida por
algum material (massas incandescentes) pode ter inviabilizado o escoamento dos gases.

A qualidade do material utilizado pode néo estar de acordo com a prevista pelo Arsenal e
a auséncia do tratamento térmico no aco pode ter prejudicado as caracteristicas mecanicas
desejadas. Alguma microtrinca ou ponto de concentragdo de tensdo que tenha aumentado

pontualmente a tensdo também pode ter ocasionado a falha.
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Pelo boletim de ensaio fornecido, em anexo, constatou-se que devido aos elevados

valores desenvolvidos no interior tubo, pelos motivos acima discutidos, o empuxo foi superior

a 68670 kgf, aproximadamente trinta vezes a mais que o calculado no projeto, equacéo 20.

5  SUGESTOES

A seguir seguem as sugestdes de melhoria para 0s proximos projetos.

Situacao

Tabela 5.1 - Sugestdes de melhoria

Sugestoes

Escolher o propelente que sera utilizado no teste e fabrica-lo no inicio do
projeto.

Fabricagao do propelente

Realizar testes no propelente de modo a garantir que apresente as
mesmas caracteristicas previstas na literatura.

Realizar inspegdao microscopica no propelente para identificar
microtrincas e falha.

Fabricar dois conjuntos com a tampa sdlida para teste de empuxo.

Fabricacdo do tubo motor

Fabricar dois conjuntos com a tampa perfurada com a rosca conica
disponivel no Laboratério do CTEx, para acoplamento da valvula de
pressdo, visto que esta apresenta um formato ndo padronizado.

Teste em banco de areia

Enterrar o provete no mangue que existe atrds do Laboratdrio do CTEx e
realizar dois testes qualitativos com uma carga inferior a de projeto e, se
aprovado, com a carga de projeto.

Utilizar o microscdpio de varredura eletronica para verificar se as
caracteristicas do material sdo coerentes.

Aco

Realizar tratamento térmico no aco 4340 para aprimorar as
caracteristicas mecanicas.

Realizar o teste com a tampa sélida e obter a curva de empuxo, com os
dois tipos de células de carga disponiveis: com “strain gages” e com
piezoelétricos, para comparacao.

Teste no ponto fixo

Realizar o teste completo, ou seja, com a tampa acoplada a valvula de
pressao.

Realizar testes de temperaturas extremas, agua salgada e lama.

Aulas

Ministrar aulas praticas de Misseis e Foguetes, Instrumentagdo e
Armamento com os dois conjuntos restantes para aprimoramento do
aprendizado das turmas seguintes.
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6 CONCLUSAO

Ao se realizar um projeto, conta-se com a conexao entre varias engenharias para a
execucao de um Unico projeto e com a grande quantidade de conhecimento de diversas areas
em prol do mesmo objetivo. Juntamente com a engenharia mecénica e de armamento,
fundamental quando se trata da geometria e previsdo de desempenho do propulsor, tem-se a
engenharia quimica, que comanda a parte do propelente, na busca do mais adequado para o
propdsito, e a engenharia de materiais, quando se trata da escolha do material do conjunto do
motor utilizado na fabricac&o.

No que tange a seguranca e a simplicidade do projeto, observa-se que a relacdo entre
ambas faz-se necessaria tanto no dimensionamento dos componentes do conjunto tubo motor

guanto nos testes realizados.

Além disso, o0 projeto propiciou o contato e manuseio das normas de Engenharia
disponiveis para facilitar o desenvolvimento de projetos e manter a seguranca e o bom

desempenho dos mesmos.

Também foi possivel entrar em contato com outras organiza¢fes militares, no caso
AGR e CTEX, e perceber o interesse das mesmas em ajudar os alunos do IME em seus

projetos, bem como conhecer, mesmo que superficialmente, como elas funcionam.

Por fim, sabe-se que o projeto deste motor de propulsor, que inclui os calculos
envolvidos e os testes realizados, tem por finalidade delinear um meio seguro para futuros
trabalhos e conta com insucessos antes de se tornar um produto a ser utilizado pelas forcas

armadas.
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8 ANEXOS

8.1 ANEXO 1 - Desenho técnico da tubeira
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8.2 ANEXO 2 — Tubo do motor
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8.3 ANEXO 3 - Tampa do motor
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8.4 ANEXO 4 — Boletim de teste

Tab Control

EMPUXO

EMPUXO ( Kgf)

-2000-
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-6000-

-8000-

Sinal Filtrado
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8000~
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N

25
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TEAARA Lo
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