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RESUMO

Os estato-reatores, também conhecidos como estato-jatos, constituem um
meio atraente de propulsdo e seu estudo merece consideravel interesse, tanto
no campo experimental quanto no tedrico. A grande utilizagdo dos
polibutadienos em foguetes, principalmente do polibutadieno hidroxilado,
conhecido na literatura como hydroxyl terminated polybutadiene (HTPB),
estimula a realizacado deste trabalho que visa a analise tedrica e experimental
do desempenho de um estato-reator subsénico, quando esse tipo de polimero
€ utilizado como combustivel solido. Os experimentos foram realizados
utilizando-se um gerador de ar viciado do tipo tubo conectado, capaz de
simular as condi¢gdes do ar encontradas durante v6os supersonicos. O trabalho
foi dividido em 3 etapas: avaliagdao tedrica do polibutadieno hidroxilado
utilizando-se modelagens matematicas e cdédigos computacionais, recuperagao
e dimensionamento do equipamento, utilizando-se um modelo tedrico para a
queima do combustivel e definicdo / instalagdo da instrumentagcdo mais
adequada para os testes experimentais de forma a adquirir e armazenar os
parametros relevantes obtidos nos ensaios. Os seguintes passos foram
seguidos na realizagédo dos estudos: levantamento das caracteristicas fisicas e
quimicas do polibutadieno hidroxilado; avaliagdo tedrica da combustdo do
polibutadieno hidroxilado utilizando-se modelagens matematicas e codigos
computacionais; recuperagao e aperfeigoamento do conjunto sistema gerador
de ar viciado / estato-reator; analise tedrica do desempenho do estato-reator
utilizando o polibutadieno hidroxilado como combustivel; dimensionamento de
partes do sistema (dimensdes do estojo do grao, das tubeiras, das camaras de
mistura) para os ensaios com o novo combustivel; determinagédo da formulagao
do aglutinante (pré-polimero + agente de cura) com as melhores propriedades
mecanicas para o emprego no estato-reator; estudo dos efeitos da cadmara de
mistura intermediaria no desempenho do sistema; avaliagdo do modelo teérico
obtido, através da comparacédo com os resultados experimentais.






THEORETICAL AND EXPERIMENTAL ANALYSIS OF THE RAMJET
PERFORMANCE USING POLYBUTADIENE AS SOLID FUEL

ABSTRACT

Solid fuel ramjets (SFR’s) constitute an important subject in the current
stage of propulsion research. These systems can incorporate the high
performance achieved by conventional liquid fuel ramjets to the simplicity of
solid fuel motors, leading to significant advantages related to fabrication and
operation costs. A ramjet is an air-breathing propulsion device. As it flies at a
certain speed and altitude, the air captured from the atmosphere is heated and
compressed as it passes through the shock wave established in the air intake
entrance section. Air pressure is additionally increased as it traverses the
diffusion zone of the engine and, in the combustion section, this hot, high-
pressure air stream is put in contact with some fuel, that can be liquid or solid.
The resulting combustion gases are then expanded in a nozzle to produce
thrust. The operational conditions during supersonic flights were emulated by
the use of a vitiated air generator, connected-pipe type. Hydroxyl terminated
polybutadiene is the fuel used in this research. It is the most commonly used
binder for composite propellants. Its combustion properties are a matter of great
interest in propulsion field. The ramjet combustion conditions allow the study of
these properties, providing a means to evaluate its linear regression rate, a
procedure which is otherwise hard to perform. The following steps were
followed: review of HTPB physical and chemical characteristics; theoretical
analysis of HTPB combustion using mathematical models and computational
codes; theoretical analysis of the ramjet performance when using HTPB as fuel;
definition of the system dimensions (grain case, nozzles throats and area ratios,
and chambers) for use with HTPB; rebuild and updating of the existing vitiated
air generator / ramjet engine set; determination of the best formula for the fuel
(polymer + cure agent) as far as mechanical and propulsive properties are
concerned; analysis of an intermediate mixture chamber and an extended
recirculation zone influences on the system performance, and, comparison
between theoretical and experimental results.
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CAPITULO 1

O ESTATO-REATOR

O estato-reator € um dispositivo de propulsdo aerdbica feito para atuar
quando a aeronave ja possui uma velocidade inicial. Consiste basicamente de
um duto, dotado de uma tomada de ar com uma se¢cao em forma de difusor
onde o ar capturado € comprimido e aquecido até niveis dependentes do
regime de trabalho do engenho. Na sec&o que funciona como cédmara de
combustdo o oxigénio do ar reage com um combustivel, que pode ser liquido
ou solido. Conforme o estado fisico do combustivel os artefatos sdo chamados

estato-reatores liquidos ou sélidos.

No primeiro caso, o combustivel liquido € armazenado a bordo em
tanques adequados e introduzido na cémara de combustido através de
injetores. Sdo engenhos de funcionamento mais flexivel, permitindo uma
manutengao da razdo de mistura 6tima em diferentes regimes de vbo, através
da adaptacdo do escoamento de combustivel liquido a quantidade de ar
capturada, que é funcao principalmente da velocidade de v6o. Obviamente,
permite ainda multiplas interrupgbes e retomadas do funcionamento do
propulsor. Por outro lado, introduz uma complexidade crescente no conjunto,
necessitando de tanque, valvulas, sensores, comandos e controle,

normalmente computacional, em circuito fechado.

No estato-reator sdlido, o duto é preenchido quase totalmente por um
combustivel cilindrico, mono ou multiperfurado. A reagdo entre o oxigénio e o
combustivel ocorre no interior dessas perfuragdes. Entre os sistemas
propulsivos que utilizam o ar atmosférico como agente oxidante, o estato-reator
sélido é considerado o mais simples de todos. Essa simplicidade advém da
auséncia total de partes modveis e de acessoérios suplementares. Em

compensacgao, seu funcionamento n&o permite ajustes, pois a vazado massica
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de combustivel é controlada pela area de queima instantanea disponivel nas
perfuragdes e € aproximadamente constante. Essa aproximacgao € tanto mais
adequada quanto maior for o numero de perfuragées. Além disso, uma vez
disparado, funcionara ininterruptamente até a consumacao completa do gréao

combustivel.

O estato-reator enquadra-se em uma das categorias dos sistemas de
propulsdo por reagao. O esforgo propulsivo (empuxo) é obtido pela diferenca
entre a quantidade de movimento linear do ar de entrada e aquela dos gases
de combustdo na saida da tubeira. Tais sistemas dependem diretamente dos

processos termodinamicos que ocorrem em seu interior.

Neste trabalho somente sera estudado o estato-reator a combustivel
sélido. O adjetivo “solido” esta, portanto, implicito, sempre que houver

referéncia aquele engenho.

O estato-reator pode ser dividido em trés partes, como apresentado na

Figura 1.1 :
- difusor;
- camara de combust&o;
- tubeira.

O estato-reator é classificado como supersénico ou subsénico devido ao
tipo de combustdo que se estabelece em sua camara de combustdo. Ele é
denominado subsbnico, em inglés ramjet, se a combustdo em sua camara for
subsoénica, e supersbnico ou scramjet (acrébnimo para supersonic combustion

ramjet), caso seja supersonica.

A Figura 1.1 esquematiza o funcionamento de um estato-reator subsonico
sélido. O ar atmosférico penetra no sistema através de uma tomada de ar e o

difusor que se segue estabelece um trem de ondas de choque onde o ar
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incidente com velocidade v, é desacelerado até vi, convertendo energia
cinética em energia térmica de modo que T>T, enquanto a pressdo aumenta
de P, a Py, Na camara de combustdo o ar reage com o combustivel solido em
uma reacgao exotérmica praticamente a pressao constante ja que a velocidade
Vi1 € pequena comparada com a velocidade do som. O resultado liquido do
processo € o aumento da energia térmica do fluido e o decréscimo da massa
especifica. Ao final da combustdo, grande parte das energias de pressao e
térmica é convertida em energia cinética por meio da tubeira, na qual o
escoamento € acelerado e expandido com a consequente queda na
temperatura de T; até Ts. No caso ideal essa expansdo chega até a pressao
ambiente. A diferencga entre as energias de pressao e térmica das segdes fe s
€ maior do que aquela obtida entre as sec¢des 1 e 2, portanto a variacdo na
energia cinética € maior na tubeira do que no difusor e vs € maior que v,,. Essa

mudanga na quantidade de movimento da massa (m&svs —1&.V.,) fornece o

€empuxo.
© ®
COMBUST IVEL
: “/ T
VW I . T I e A S T \"s
P Tonmesscsscammem—mde. /= [ -0 ™ I —————
0g ~00 . T P, T
zzz7 f s s
I
DIFUSOR cEMARA DE coMBUSTAD Tubeira

FIGURA 1.1 - Diagrama esquematico de um estato-reator sélido.

Como o estato-reator ndo dispde de meios proprios para a partida, deve
ser langado do solo por catapultas ou foguetes, ou langado ao ar por um avido
viajando em velocidades de vOo na faixa de numeros de Mach entre 2 e 5.
Portanto, embora possam operar em velocidades de v6o subsénicas, a razédo
do aumento de pressao relacionada a altas velocidades de véo torna o estato-

reator mais adequado para vdos supersonicos.
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Em regimes de vbéo hipersdnico, a desaceleracdo até velocidades
subsbnicas ndo € conveniente, pois implica em um incremento excessivo na
pressao, acarretando problemas estruturais no combustor, e em um grande
incremento da temperatura. A temperatura apdés o trem de ondas de choque
pode se tornar muito proxima a temperatura de chama adiabatica, o que
resultaria na dissociagao do combustivel sem que uma forga propulsiva fosse
produzida. Dai a necessidade de manter o regime em escoamento supersdnico

no interior da camara de combustéo (scramjets).

A combustdo do polimero em estato-reatores a combustivel sdlido

processa-se no interior da camara do modo sugerido na Figura 1.2:

combustivel sélide
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FIGURA 1.2 - Aspectos da queima de um combustivel sélido em um estato-
reator

Segundo Migueis (1986), na primeira zona de combustdo, anterior ao
ponto de reatamento, o suporte de chama é criado pela diferengca entre os
didmetros da entrada de ar e interno do grdo. Essa zona é caracterizada pela
grande turbuléncia, elevada taxa de transferéncia de calor e uma mistura
bastante efetiva entre o ar, os produtos quentes da combustdo e os vapores
provenientes da pirdlise do combustivel. A queima dentro dessa regido rica em
combustivel é responsavel pela difusdo da combustdo ao longo da cdmara e a
energia liberada, dentro ou ao longo da fronteira dessa zona, tem que ser

suficiente para sustentar a combustdo no restante da camara. Existe uma
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altura “hy” minima do suporte de chama para que ela seja estavel e se auto-
sustente que é essencialmente dependente do fluxo e da temperatura do ar.
Cada tipo de combustivel sélido em particular exige uma altura minima para

que a estabilizagdo da chama ocorra.

A segunda importante zona de combustdo ocorre apds o reatamento do
escoamento de ar a parede do combustivel. Nessa regiao existe uma chama
difusiva turbulenta dentro da camada limite, que é sustentada pelos produtos
quentes oriundos da regido recirculante. Na camada limite, os vapores da
pirdlise do combustivel vindos da superficie sdo misturados com os produtos
ricos em oxigénio do escoamento central. A quantidade do vapor de
combustivel depende do mecanismo de transferéncia de calor por radiagao e
convecgao existente entre a chama e a superficie. A pirdlise do polimero é
assegurada pela transferéncia de calor por convecg¢ao e radiagdo atraves da

chama.

Segundo Veras (1991), apds a segunda zona de combustéo, encontra-se
a regido da camara de mistura, onde a expansao subita dos produtos oriundos
da camara de reagao promovera a mistura e queima de uma parcela de gases
combustiveis remanescentes com o oxigénio ainda disponivel no escoamento

central. Esse processo aumenta a eficiéncia da combustao.

Comparando-se os estato-reatores com os sistemas normalmente
utilizados na propulsédo de foguetes e misseis, o tempo de queima e o alcance
obtido durante a fase propulsada podem ser maiores, pois o primeiro método
nao necessita levar consigo a quantidade elevada de oxidante empregada nos

propelentes.

O primeiro modelo de estato-reator foi apresentado pelo engenheiro
francés René Leduc no saldo parisiense de aviacdo em 1938. A partir da
Segunda Guerra Mundial foram propostos modelos de misseis utilizando o
estato-reator, contudo o seu desenvolvimento foi adiado por limitagdes dos

materiais da cdmara de combustido e devido ao inconveniente de o estato-
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reator ter que operar a uma determinada velocidade inicial. No inicio da década
de 90, os estudos concernentes a esse sistema de propulsao foram reiniciados
e atualmente ha misseis com avangados mecanismos de propulsdo mista
foguete e estato-reator. Outras tecnologias, como o controle inteligente do
escoamento na tomada de ar do estato-reator, contribuiram para aumentar o
rendimento e principalmente a confiabilidade nos foguetes propelidos por esse
sistema. Ha projetos de aeronaves propelidas com combinagdes de turbo-jatos,
foguetes e estato-reatores subsbnicos e supersénicos, capazes de operar do
nivel do mar até a érbita. De acordo com Romero (2004), compostos ceramicos
avancgados estdo sendo pesquisados para permitir que estato-reatores operem
em temperaturas externas bastante elevadas, em velocidades hipersdnicas

acima de Mach 6.

No Brasil, dentre os principais estudos realizados, citam-se os de Migueis
(1986), Ronzani (1989), Veras (1991) e Silva (1995), onde constam analises
tedricas e experimentais de estato-reatores utilizando-se diferentes
combustiveis soélidos: poliéster, poliéster + perclorato de amdnio e polietileno de
alta densidade (PEAD). Migueis projetou, construiu e testou um gerador de ar
viciado para simular as condigdes de v6o do estato-reator utilizando como
combustivel sélido o poliéster, as vezes enriquecido com até 25% de perclorato
de amobnio. Ronzani estabeleceu modelos simplificados dos processos
caracteristicos de um estato-reator, principalmente para a regido da cadmara de
combustéo, determinando uma solugdo analitica para a taxa de regressao do
propelente solido. Veras realizou pesquisa experimental de um estato-reator
utilizando o polietiieno e a modelagem tedrica de Ronzani como base de
trabalho. Silva forneceu um melhor entendimento do processo de queima do
polietileno frente a variagdo dos parédmetros termodinamicos relacionados com

o veiculo em voo.

Esse trabalho tem como objetivo a analise experimental e teérica de um

estato-reator utilizando o polibutadieno hidroxilado como combustivel sdlido, a
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partir de um gerador de ar viciado recuperado e redimensionalizado

anteriormente projetado por Migueis (1986).
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CAPITULO 2

O POLIBUTADIENO HIDROXILADO

De acordo com Cordeiro (2000), uma grande variedade de combustiveis
sélidos ja foi testada até hoje. A sua selegcao deve levar em conta os requisitos
de cada missdo em particular, o que determina a quantidade de calor liberado
por volume ou massa do combustivel durante o processo de combustdo. O
combustivel solido deve ter boas qualidades fisicas e mecanicas, necessarias
para manter a integridade fisica do grao e o desempenho do sistema quando

sujeito a grandes variagdes nas condigdes do meio.

Segundo Manjari (1993), o polibutadieno hidroxilado ou HTPB (hydroxyl
terminated polybutadiene) € um poliuretano formado a partir de polibutadieno
liquido hidroxilado (PBLH) e isocianatos organicos que funcionam como agente

de cura promovendo a solidificagdo da mistura.

A Figura 2.1 apresenta a comparagdo do desempenho tedrico de um
estato-reator utilizando um propelente soélido - 75% poliéster (PS) + 25%
perclorato de amobnio (AP) - e os polimeros polietilieno (PE) e polibutadieno
hidroxilado (HTPB) como combustiveis, mostrando que a impulsdo especifica

por unidade de massa de combustivel do HTPB é proximo do PE.
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FIGURA 2.1 - Comparagao do desempenho de um estato-reator utilizando
diferentes combustiveis solidos

Segundo Paterlini et al. (2002), o PBLH, cuja formula estrutural basica é
apresentada na Figura 2.2, é considerado um pré-polimero liquido de massa

molar média da ordem de 2.800 g/mol, contendo grupos hidroxilas terminais e

reativos.

CHy (H
CH=CH CH=CII *
- ~ '
HO o CH3 [_‘H;.M{'H:— CH o CH,
2 | (X
CH
| d=cis CH- 1,4-trans
|, 2-vinil

FIGURA 2.2 - Férmula molecular basica do polibutadieno hidroxilado

Os isocianatos organicos utilizados na sintese dos poliuretanos podem

ser representados pela formula quimica geral R(-NCO), onde:

o R é principalmente um composto organico aromatico ou alifatico;
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o n é a funcionalidade, que normalmente ¢é igual (diisocianatos) ou superior

a 2 (poliisocianatos).

De acordo com Wakim (1985), a selegdo dos isocianatos baseia-se nos
seguintes fatores: funcionalidade, estrutura quimica, peso molecular e
reatividade. Como exemplo dos isocianatos mais utilizados na sintese de

poliuretanos, podem ser citados:

. Diisocianato de tolueno (TDI) — GCgHgO2N,: isocianato aromatico,
comercializado como uma mistura de isbmeros 2,4 e 2,6 (representados na
Figura 2.3 ) nas proporg¢des 80:20, 65:35 ou puro. Apresenta maior reatividade
no grupamento NCO localizado na posigédo 4 do anel aromatico em relagéo aos

grupamentos 2 e 6.

Ha

CH

HCO QCcH i MHCO

HEO

fa) (b)

FIGURA 2.3 - Estrutura molecular (a)isémero 2,4 e (b) isbmero 2,6

o Diisocianato de isoforona (IPDI) — C42H4gO2N2: isocianato alifatico,
representado na Figura 2.4. Como nao possui o efeito ativador do anel
aromatico ligado ao grupo NCO, é menos reativo do que o TDI. Substituintes
volumosos proximos ao sitio de reagdo diminuem a velocidade de reacao.
Assim, os grupos NCO do IPDI que s&o ligados a atomos de carbono primario

e secundario, possuem reatividades diferentes.
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FIGURA 2.4 - Estrutura molecular do IPDI

Durante o processamento da formulagédo do poliuretano a base de PBLH,
0 mesmo apresenta-se liquido até a adicao do agente de cura. Inicia-se entéo a
reacao de cura, aumentando a viscosidade da mistura até transforma-la em um
produto sdélido. O processo consiste na reagao entre as hidroxilas do PBLH e
0S grupos isocianatos do agente de cura, levando a formacéo do poliuretano,

como esquematizado na Figura 2.5.

H

N 4 L
hHO—swwane— OQH  + nR T—NCO | —eerone—(— ( — N —R
N \ /n
PEI.H lsocianalo 0
Polinretano

FIGURA 2.5 - Esquema da formacdo de poliuretano a partir de PBLH e
diisocianato.

Logo apos a adicdo do agente de cura, é desejavel que a velocidade da
reacao seja lenta o suficiente para manter a viscosidade da mistura em valores
adequados durante o tempo necessario para o carregamento da camara de
combustdo. Esse tempo € classicamente denominado Pot life. Por outro lado,
ap6s o carregamento € desejavel que a reagao de cura nao seja tao lenta, a
ponto de acarretar um tempo de cura prolongado. O ajuste da velocidade de
cura para satisfazer essas duas condi¢gdes tem sido realizado pelo uso de
catalisadores, sendo que os mais utilizados sdo complexos de metais de
transicao como dibutil dilaurato de estanho, octoato de chumbo, acetilacetonato

de cobre e acetilacetonato férrico, sendo esse ultimo o mais empregado.
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Além do bom desempenho do HTPB, a sua grande utilizacdo em
foguetes, facilidade de manipulagao/processamento e disponibilidade justificam
0 seu uso no presente trabalho.

Propriedades Fisicas e Termodinamicas dos Reagentes

De acordo com dados de Cordeiro (2000):

HTPB (Polibutadieno hidroxilado)
AH% = 4,11 Kcal /mol

pe = 0,92 g/cm?®

M, = 2248 g/mol

Tam =418 K

Hyer = 1563 J/g = 373,923 callg

T, 2773,15K

IPDI (Diisocianato de isoforona)
A H%=-104,89 Kcal/mol

M =222 g/mol

DBO (Dibutil Ftalato) — plastificante utilizado em seu processamento
A H%=-200,99 Kcal/mol

M =278 g/mol
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CAPITULO 3

FUNDAMENTAGAO TEORICA

3.1 Taxa de Regressao Teoérica do HTPB

Alguns aspectos fundamentais da camara de combustdo de um estato-
reator a combustivel sdélido podem ser esclarecidos por uma analise
simplificada que resulta em uma correlagdo para a taxa de regresséao teorica.
Essa taxa de regressdo foi encontrada utilizando-se o modelo sugerido por
Hadar e Gany (1992) que consiste da inspecao dos diferentes fenbmenos da
combustdo (cinética quimica e transferéncia de calor, por exemplo) que

interferem na pirdlise do combustivel.

Varias hipéteses sao utilizadas para a simplificacdo do modelo. Primeiro,
0 escoamento sobre o combustivel & caracterizado por uma camada limite
completamente desenvolvida. Segundo, a forca atuante no mecanismo de
transferéncia de calor é a diferenca de temperatura entre a chama e a
superficie do polimero, sendo que a transferéncia de calor radiativa da chama
para a superficie € a unica fonte de energia na superficie do combustivel e é
totalmente aplicada ao processo exotérmico da pirdlise do combustivel.
Terceiro, a temperatura da chama pode ser aproximada ao seu valor adiabatico
a razao estequiométrica combustivel / ar. Quarto, a temperatura da superficie
do polimero é praticamente constante e igual a 700K segundo dados
experimentais da literatura. Portanto, basicamente, em regime permanente a

taxa de regresséo pode ser calculada pela seguinte equacgao:

&= &(chV,ef) (3.1)

Sendo:
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q¢= fluxo de calor para a superficie do grao,

pc = massa especifica do combustivel condensado,
H, o = calor efetivo de vaporizagdo do combustivel.
A taxa de regressao resulta, entdo, em um processo de quase-equilibrio

controlado pela transferéncia de calor para a superficie do grao, com um valor

praticamente constante do calor efetivo de vaporizacdo do combustivel.

Da primeira hipbétese, a correlacdo de Sieder e Tate do numero de

Nusselt, Nu, para escoamento altamente turbulento, pode ser utilizada:

0,14
Nu = 0,026 Re%:8 prl/ 3(@j 3.2)
Us

Sendo:

Re = numero de Reynolds,

Pr o=numero de Prandtl,

Mar = Viscosidade do ar a uma temperatura meédia,

Ms = viscosidade do ar a temperatura da superficie do polimero.

Da segunda hipétese, o fluxo do calor convectivo para a superficie do

combustivel pode ser representado pela equagao a seguir:

qs = h(Te —Tg) (3.3)

Sendo:

42



h é o coeficiente de transferéncia de calor,
T. é a temperatura da chama adiabatica,

Ts é a temperatura da superficie do polimero.

A chama difusiva é estabelecida numa localizagao onde os combustiveis
vaporizados que emergem da superficie e o ar encontram-se em propor¢ao
estequiométrica. Consequentemente, € esperada temperatura de chama
constante. Embora existam algumas perdas de calor, a temperatura de chama

adiabatica € usada como boa aproximagao.

7

O calor efetivo de vaporizagdo do combustivel polimérico, Hy ¢, €
composto de duas contribuicbes. Primeiro, o calor sensivel associado a
elevacdo da temperatura do polimero do seu valor inicial To até o valor da
temperatura da superficie Ts. Segundo, o calor da decomposi¢ao do polimero
em monbmeros ou pequenos fragmentos de cadeia, incluindo o calor

necessario para vaporizar esses ingredientes da decomposigao.

As seguintes hipoteses sdo usadas para definir e calcular o calor de

decomposi¢ao dos polimeros, Hym:

e O calor exigido para decompor uma unidade de massa de polimero
sélido (a temperatura da parede Ts) em monémeros gasosos (calor de
depolimerizacdo Hy) € igual ao calor necessario para polimerizar os

mondémeros em seus polimeros nas mesmas condi¢oes;

e Aintegral do calor especifico C, com a temperatura em faixas onde ndo

haja dados disponiveis pode ser calculada por extrapolagéo.

Assim, o calor de decomposi¢cado dos polimeros em mondmeros pode ser

calculado como:
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T
Hgm = jSdeT +Hyg (3.4)
To

De acordo com Cordeiro (2000), a comparagéo entre os valores de Hqm
obtidos utilizando-se a equacdo acima e dos valores de H¢, obtidos
termogravimetricamente, leva a um fator de corregcdo denominado FD (fator de

depolimerizagéo). Portanto:

e ars Ha (3.5)
To

3.2 Configuragao do Grao

A partir do valor do didmetro externo do grao, de, 0 didmetro interno, d;, é
calculado observando-se a sua raz&o minima com a altura do degrau de
recirculagédo, h,, que permita uma combustdo auto-sustentada: (h,/d;). Essa
razao pode ser encontrada em literatura, ou obtida por tentativas, a partir das

condi¢des do processo.

i di

de \/

L:".\‘T

FIGURA 3.1 - Desenho esquematico da camara de combustao.

Pela analise da Figura 3.1, o degrau de recirculagéao “h,” formado é:
ha=0,5(di— d4) (3.6)

Sendo:
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d; = diametro interno do grao,
d4 = didmetro de entrada do ar.

O comprimento do grédo € calculado posteriormente objetivando uma
razao de equivaléncia que proporcione o melhor desempenho tedrico do motor.

Pode ser obtido da seguinte relagao:

mc _PcScr_pemdiler

freal =
Gar Aj

Mar Jreqr Mar

(3.7)
Sendo:
freal = razado combustivel/ar real,
Sc = area da superficie do gréo,
pc = massa especifica,
dc = diametro,
& = taxa de regressao,
L. = comprimento do grdo combustivel,
Gar = fluxo de massa do ar,
A; = area de passagem do ar no grao.

Durante a queima radial, de dentro para fora, de graos cilindricos
monoperfurados, A aumenta com o tempo. Em consequéncia o fluxo massico
Gar diminui e a superficie de queima aumenta. Ainda, conforme observado nos
experimentos deste trabalho e em concordancia com os resultados de Silva

(1995), a taxa de regressao & diminui com o tempo de queima. Esse fenbmeno
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€ bem similar a conhecida combustdo erosiva dos propelentes soélidos. No
inicio do ensaio, o fluxo massico € maximo, fazendo com que a espessura da
camada limite seja minima e transmiss&o de calor para a superficie maxima. A
medida que Ai aumenta, a agao do fluxo sobre a camada limite vai diminuindo,
sua espessura aumenta e a transmissao de calor diminui, diminuindo em
consequéncia a taxa de regressao. Portanto, a expressao 3.7 demonstra que a

razao combustivel/ar mantém-se aproximadamente constante.

Segundo Jensen e Netzer (1986), o comprimento da cdmara de mistura
posterior, Lcy, necessario para um tempo de residéncia minimo, t.s, pode ser

calculado através de uma estimativa do numero de Mach na regiéo:
LCM = Me. ae . tres (38)

Sendo:

Me = numero de Mach na regiéo “e”,

a. = velocidade sbnica na regido “e”.
3.3 Processo Termodinamico

De acordo com Sutton (1992), as relagdes termodinamicas dos processos
que ocorrem na tubeira ou na cadmara de um estato-reator fornecem as
ferramentas matematicas necessarias para calcular o desempenho e

determinar os parametros para o projeto de seu sistema de propulsao.

O meio mais simples de se estudar o processo termodinamico que
envolve o funcionamento de um estato-reator € admitir que este seja isento de
irreversibilidades. Apesar do afastamento da realidade quando se escolhe essa
hipétese, obtém-se o limite superior de desempenho que este sistema pode
alcangar. Assim €& possivel estabelecer um critério inicial de projeto,

conhecendo-se os principais parametros que afetam sua operacéo.
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Simplificando entdo o processo real de funcionamento, adotam-se as

seguintes hipéteses para o que se denomina de estato-reator ideal:
1) O escoamento de ar estd em regime permanente;
2) O ar comporta-se como gas ideal;
3) Os processos de compressao e expansao sao isentropicos;

4) O estato-reator funciona em operacao critica, ou seja, a area de

captacgao € igual a area da tomada de ar;
5) O escoamento é expandido na tubeira até a pressao ambiente;
6) O processo de combustao ocorre a pressao constante.

A Figura 3.2 representa o esquema do escoamento de ar em um estato-
reator subsénico. No difusor representado, o ar é desacelerado e comprimido
da pressao ambiente até proximo da presséo de estagnacao, sem formacao de
onda de choque, passando de regime supersénico a subsdnico por difusdo
isentrépica atraveés de area convergente-divergente. Na camara de combustéo,
calor e massa sao transferidos em processo a pressédo constante, sendo que o
aumento da entropia deve-se a elevagao da temperatura de T4 a Tf,, € na
tubeira os produtos da combustdo sao expandidos até a pressdo ambiente sem

que ocorram perdas.

M FUSOR [: I:IH:-'l.U:!T.’.I:I TUSEIRA |
. T--_.-- ._.!

By — —('./.:\  r t
Taw —i H“‘"‘J‘_j /_\. —_—

— 5uF‘EH.| T | [

UNONO ® ©

FIGURA 3.2 - Desenho esquematico de um estato-reator.
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No difusor, a vazdo admitida pelo veiculo pode ser determinada pela

equacao abaixo:

. Py A3
mar = Orco 712 l[ 2 JZ(}/—I) (3.9)

Sendo:

Po.~ = pressédo de estagnagao na entrada do ar,
Ao* = a menor area da tomada de ar,

To.- = temperatura de estagnagao na entrada do ar,
y=C,/C,,

R é a constante especifica do gas.

Segundo Hill e Peterson (1992), sendo a area Ay*a menor area da tomada
de ar, seu escoamento é dito saturado sonicamente e o numero de Mach na

regidao € igual a 1, sendo entdo determinada pela relagao abaixo:

v+1
1 Mg (0D

(3.10)

Sendo:
A. = area real de captagao do ar,
M. = numero de Mach de entrada do ar.

As condi¢des de estagnagao do escoamento uniforme sdo dadas pelas

equacgdes em fungcdo do numero de Mach de vdo a seguir:

48



Y

D0 (270211 (3.11)
Py, 2
T _
To 2

Sendo:
P. = presséo na entrada do ar,
T. = temperatura na entrada do ar.

Apods a passagem pelo difusor, a pressao e a temperatura na regiao 1, P4
e T4, sdo calculadas aplicando-se as equacdes 3.11 e 3.12 a essa segao.
Como nao sao consideradas as irreversibilidades neste processo, as condi¢des
de estagnacgao ao longo do motor sdo as mesmas do escoamento a frente do
veiculo e o numero de Mach M; é obtido resolvendo-se a relagdo 3.10 para a

razao A1/Ax*

Utiliza-se a equacado de conservagdo de energia em regime permanente

entre as regides 1 e f, considerando-se a adicdo de massa:

mar hOl +Mmc hOC +QI' mg = (mar-l- mc)hof (313)

Sendo:

mgar = Vazao massica do ar,
ho,1 = entalpia de estagnacgao por unidade de massa na regiéo 1,

&, = vazao massica de combustivel,

ho .= entalpia de estagnagao por unidade de massa do combustivel,
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Qr = entalpia de reag¢ao do combustivel,

ho ¢ = entalpia de estagnagéo por unidade de massa na regiéo f.

O termo m. h,. pode ser desprezado, pois sua ordem de grandeza é muito

inferior. Dividindo-se a expressdo acima por m.e sabendo que f =&, /&,

encontra-se a temperatura de estagnagao na regiao f, To:

__1 fQr 3.14

Sendo:

f a razdo combustivel / ar,

C, o calor especifico do ar,

Qr a entalpia de reacdo do combustivel.

Com a hipétese de isentropia e de expansao perfeita na tubeira, tem-se:

Py Py
h:& (3.15)
Py Ps

Sendo:
Pos = pressao de estagnacgéo na regiao s,
Ps = pressao na regiao s.

Como consequéncia, o numero de Mach do jato de saida, regido s, é igual

ao valor do escoamento uniforme, ou seja:

M.. = M (3.16)
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Portanto, como resultado da equacgao acima e utilizando a definigdo do
numero de Mach = v / a (velocidade do projétil / velocidade do som), encontra-

se a velocidade de saida:

Tog (3.17)

To

o0

Das equacdes 3.14 e 3.17, é obtida uma nova expressao da velocidade

“vs” em fungc&o do combustivel usado:

1/2
_ Voo |, QR (3.18)
1+f| CpTo,,

Vs

Os valores obtidos através das equacdes descritas devem ser
interpretados como resultados 6timos que ndo sdo encontrados na pratica. A
hipétese de que a pressdo de estagnagdo mantém-se constante ao longo de
todo processo apenas simplifica os calculos, produzindo um afastamento da
realidade. O grau de desvio do processo ideal pode ser estimado, em parte, por
meios analiticos ou, com base em ensaios experimentais, €& possivel
determinar as quedas reais na pressao de estagnacdo nas trés principais

regides do estato-reator.
3.4 Parametros do Desempenho

A Figura 3.3 representa o volume de controle de um estato-reator,
desprezando-se o modo como o calor é transferido ao escoamento. O ar entra

na regiao “~” e os produtos da combustdo saem pela estagao “s”.
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FIGURA 3.3 - Volume de controle de um estato-reator.

A area de captagdo do ar A; geralmente é igual a area de entrada do
estato-reator, A,, mas como pode haver condi¢cdes subcriticas de operacgao,

admite-se A:<A,. Portanto, a vazao massica na regido A € dada por:

Mar = PosVarAc (3.19)

Admitindo-se movimento retilineo uniforme, utiliza-se a equagao integral
da conservagao da quantidade de movimento para o escoamento em regime

permanente:
XF = [pv(v.dS) (3.20)

O vetor dS pode ser escrito como N.dS, sendo dS um elemento diferencial
de area e cujo vetor unitario normal € N. Considerando que a direcdo do
escoamento e o eixo axial do corpo estao alinhados com a abscissa do sistema
de coordenadas, o empuxo bruto é colinear a essa dire¢ao, cujo vetor unitario é

i. Portanto, desprezando as forgas de corpo e viscosidade, tem-se:
XF = —[Pi.dSx (3.21)

Integrando-se a equacgéao 3.21 entre as areas A e A, tem-se:
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Ag
| PdAiX —(Pg+ PsVz)As + (P + Pongo)Ac =0
Ac

(3.22)

A integral esta relacionada as for¢cas de pressdo que atuam sobre as

paredes internas do volume de controle, com excecao das areas A. e As. O

termo dA, x corresponde ao elemento de area dentro desse volume de controle,

[{pnt

perpendicular a diregdo “x”.

O empuxo do estato-reator, Fgr, € a diferenca entre as forgas devido a

pressao interna e externa entre as areas A; € As:

Ag Ag

FEr= | PdAiX — [PypdA
Ac Ac
Ag

FER= | PdAiX —Po(Ag—A¢)
Ac

Substituindo 3.24 em 3.22 :
FER = psvzsAS - poovzooAC + As(Ps - Poo)

A partir da equagéo da continuidade:
Mmar+MmMe =mMg=pgVAyg
Tem-se:

FER =—mar Vo + (mar+mg ) vg+ (Pg—Pyp)Ag

Escrevendo a equacao 3.27 em fungéo da razao combustivel/ar:
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(3.24)

(3.25)

(3.26)
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FER =[(-Veo + (I +1f)vgImar+(Pg—Pyx)Ag (3.28)
Devirando-se a equacao 3.28 em relagao a Ag, tem-se:

dFER | _ p.-p,
dAq

(3.29)

A equacgao 3.29 comprova que o empuxo maximo é obtido quando o

escoamento é perfeitamente expandido na tubeira, Ps=P-..

Portanto, para um estato-reator ideal o empuxo € calculado por:

FER = [(~Voo + (1+f)vglmar
(3.30)

A equacgao 3.30 combinada com a equagao 3.17 reescrita abaixo, fornece

0 empuxo por unidade massica do escoamento do ar:

Tq
Vs =Veo 204
0o (3.17)

Teo

-1/2
F T _
ﬂ:M yRTOO{(1+f) 0’4(1+%1M£j —1]
Mmar

(3.31)

Como apresentado na equacao 3.27, por serem alimentados pelo ar, os
estato-reatores incorporam ao seu empuxo, Fgr, um termo de arrasto de
compressao, D, correspondente a taxa de quantidade de movimento do ar

incidente.

Fer=—D+F (3.32)
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Ou seja:

FER =—Iilar Voo +F (333)

Geralmente, os sistemas propulsivos sdo comparados entre si com base
em um ou mais parametros que sao funcao do desempenho obtido. Um dos
parametros mais comuns € a impulsdo especifica, lsp. A impulséo especifica
pode ser obtida diretamente por cddigos computacionais. Porém, o valor
calculado refere-se a impulsdo especifica de motores foguete que nao se

alimentam do ar atmosférico.

De acordo com Migueis (1986), relaciona-se a impulsao especifica obtida
por um codigo computacional, ou seja, para motores foguetes, lspr, com a
impulsdo especifica por unidade de combustivel para os estato-reatores, Iy,

utilizando-se as seguintes expressdes:

Isp,f =F/m (3.34)
Definindo:
Igp.c = FER/mc (3.35)

Substituindo-se a equacgao 3.33 em 3.35 e rearranjando, obtém-se:
F= Isp,c IilC‘f‘n'lal' Voo (336)

Fazendo m=m.+m., substituindo a equagdo 3.34 em 3.36 e

®
I&ar|:lsp,f (1 + I&;j - Voo:|
(3.37)

rearranjando:

55



Usando-se a definicdo combustivel / ar, obtém-se a seguinte relagao:

Isp,c =
P freal

Sendo:

m = vazao total (ar + combustivel),

mar = Vazao de ar,

m¢= vazdo de combustivel,

Fer = empuxo do estato-reator,

F = empuxo bruto do motor,

D = arrasto de compressao,

lsp.s = impulsdo especifica para motor foguete obtido do cédigo computacional,

lspc = impulsdo especifica por unidade de massa de combustivel do estato

reator,
freal = razéo de mistura utilizada,
V. = velocidade de captacao do ar.
O empuxo desenvolvido pelo estato-reator pode ser determinado

aplicando-se a definigdo de f na equacgao 3.35:
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A Figura 3.4 representa qualitativamente o mesmo comportamento de um
estato-reator real, que requer velocidade supersénica de vbo para obtengao de
um valor de impulsdo especifica satisfatéria e consumo especifico de

combustivel, SPC, razoavelmente baixo.

Na Figura 3.5 nota-se que embora o valor mais alto de impulsdo
especifica esta associado a Mach 2,6, niumeros de Mach acima de 3 fornecem
um conjunto melhor de resultados. Os valores de eficiéncia total, propulsiva e
térmica (no, Ny € Nt respectivamente) aumentam bruscamente, enquanto os

valores de impulsao especifica diminuem com o aumento do numero de Mach.

Segundo Hill e Peterson (1992):

SPC =1
FER
2V /' V
Mp =25
I+ve /vg

. [(+D(v2/2)-vE /2]
B fQr

Nt

Mo =Mp-Nt
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FIGURA 3.5 - Empuxo e eficiéncias de um estato-reator ideal
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Uma vez que o oxigénio do ar € utilizado na combustdo, o limite de
operacgao do estato-reator esta proximo dos 30 Km de altitude, onde a massa
especifica do ar cai para valores 70 vezes menores em comparagao com 0s
valores ao nivel do mar. Consequentemente, ha a redugdo do oxigénio
disponivel para a combustdo e da pressao recuperada a patamares onde a
queima é instavel e/ou a razao empuxo/peso inviabiliza a operagao do motor. O
regime de vbo (altitude e numero de Mach) estabelece a pressao de
estagnacdo disponivel cuja recuperagdo pelo difusor é funcdo de sua

eficiéncia.
3.5 Sistema de Ignigao do Estato-Reator

De acordo com Veras (1991), uma fase critica na operagao de estato-
reatores a combustivel sélido é a igni¢cao, principalmente quando o grao nao

possui um oxidante auxiliar na matriz.

Segundo Lips et al. (1978), a reacdo entre o combustivel solido e o ar
pode necessitar eventualmente de um sistema de ignigao auxiliar. A superficie
do gréao do combustivel em contato com o ar escoando deve ser aquecida até
sua temperatura de ignicdo para que a pirdlise resultante produza reagentes

suficientes para reagir com o ar disponivel e sustentar a combust&o.

Uma visao simplificada do fendmeno de ignicdo consiste dos seguintes

passos:

a) inicialmente um fluxo de gases quentes, constituido pelo ar capturado da
atmosfera ou proveniente, seja do gerador de ar viciado ou de um sistema de
ignicdo, varrendo a superficie do propelente, transfere parte de sua energia

térmica por convecgao;

b) devido a alta temperatura em que se encontra o fluxo gasoso, energia
também é transferida para a superficie do propelente por radiagao;
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c) caso seja utilizado um ignitor e dependendo de sua natureza, particulas
sélidas incandescentes, que constituem uma fase condensada, transferem

energia para o propelente por simples contato, ou seja, por condugao de calor.

Segundo Kuo (1986), o fenbmeno da ignigdo, na forma mais geral, esta

subordinado a trés fatores fundamentais:

e Temperatura: deve ser alta o suficiente para causar reagdes quimicas e /

ou pirélise em taxas significativas;

e Turbuléncia: deve ser de grande intensidade para promover um mistura
eficiente entre os gases oriundos do combustivel e o oxidante e
transferir energia do meio reagente para o combustivel ainda néo

decomposto;

e Tempo de residéncia: deve ser tal que permita ao calor introduzido ser
absorvido pelos reagentes, estabelecendo os processos termoquimicos

inerentes ao fenébmeno.

Para casos especificos, existem alguns parametros que afetam de
maneira significativa a ignigdo. Em se tratando de estato-reatores, devem-se
considerar a influéncia da pressdao, da taxa de pressurizagcdo e da
concentragao de oxigénio no ambiente. Acrescentam-se a isso a geometria, o
tipo de material reagente e as condi¢gdes operacionais em que se realizara o

fendbmeno.

Existem dois mecanismos fisicos que estdo envolvidos no processo de
ignicdo de superficies combustiveis no estado solido submetidas a um
escoamento paralelo de gas oxidante em altas temperaturas: (a) uma reacgao
exotérmica na fase gasosa no interior de uma camada limite, e (b) uma reagao
heterogénea na superficie solida (fase condensada). Analisando uma amostra
de PBAA (polybutadiene acrylic acid) ignitada por escoamento de oxigénio-

nitrogénio altamente aquecido (T = 1620 K), o fendbmeno caracterizou-se
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predominantemente pelo mecanismo (a). Partindo para uma formulagéo

tedrica, chegam-se a algumas conclusdes importantes:

1) tempo de ignicdo € bastante reduzido quando a energia disponivel é
utilizada, na maior parte, para decompor o combustivel sélido em detrimento da

utilizada na ativagéo das reagbes da fase gasosa;

2) energia disponivel deve ser concentrada, inicialmente, para a pirdlise

do combustivel, fornecendo moléculas em estado gasoso;

3) O tempo de ignicdo diminui quando se aumenta a pressao do
escoamento dos gases. Sendo evidente que a mais provavel explicagdo para o
fato € o aumento da taxa de transferéncia de calor para a superficie do

combustivel solido.

Um estato-reator naturalmente ndo opera em condi¢cdes que permitam ao
ar, na entrada da camara de combustado, atingir temperaturas da ordem de
grandeza de 1620 K. Portanto, os resultados obtidos a partir do PBAA néao
podem ser aplicados diretamente ao processo de ignicdo de estato-reatores.
Entretanto, podem-se utilizar essas informagdes como subsidios no eventual

dimensionamento de um meio de ignig&do auxiliar eficaz.

Dessa forma, caso seja necessario utilizar um sistema auxiliar de ignicéo
em aplicagbes reais de um estato-reator que utilize matriz sem oxidante
auxiliar, recomenda-se uma estimativa adequada do calor a ser fornecido e
principalmente, que ele propicie um suprimento extra de oxidante, a fim de que
o ar oriundo do modulo gerador seja introduzido na cadmara somente depois
que as primeiras reag¢des quimicas estabeleceram-se. De outra forma, corre-se
o risco do préprio ar resfriar a superficie interna do grédo antes que ocorra
algum tipo de reacgdo. Finalmente, o calor fornecido pelo ignitor deve estar
concentrado na regido préxima da entrada do ar, pois ela é a responsavel pela

propagacao da queima ao longo do combustivel sélido, apds a fase de ignigao.
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Para contornar a dificuldade de ignigdo no estato-reator, Migueis (1986)
utilizou uma pelicula constituida de uma pasta de mistura inflamavel aplicada
sobre a superficie interna do polimero. O ar quente ao passar pelo grao inicia a
queima dessa pasta liberando a energia de ativagdo necessaria para o rapido
acendimento do combustivel. No caso especifico da referéncia, a pasta
inflamavel era uma mistura de pélvora de base dupla dissolvida em acetona
pura, contendo sulfeto de magnésio e perclorato de aménio para a melhoria do

desempenho. O gréo utilizado nesse caso foi o poliéster.

A ignicdo do grédo de polietileno no trabalho de Veras (1991) foi
conseguida diretamente através da passagem pela camara de combustado do
estato-reator dos gases altamente aquecidos provenientes do gerador de ar
viciado dimensionado para o regime de vbéo previsto. O oxigénio presente
naqueles gases combinava-se com os gases combustiveis oriundos da pirélise
do polimero, provocando o inicio da queima, ainda que com maior ou menor

retardo.

Silva (1995) desenvolveu um sistema de ignicdo a gas baseando-se na
temperatura de ignigdo do polietileno. Foi utilizada chama iniciadora de
oxigénio e hidrogénio, originada de um ignitor na entrada da camara de

combustao.

Todos os trabalhos anteriores consultados reportam dificuldades para a
ignigdo do grao combustivel. Assumiu-se no presente trabalho que isso ocorre,
porque o grao ainda se encontra a temperatura ambiente quando o ar aquecido
€ admitido em seu orificio, ali escoando durante algum tempo, até que a
temperatura na superficie atinja o valor suficiente para o inicio da pirdlise do
material. Uma quantidade ponderavel de ar tem que ser consumida até que as
condicOes de ignicdo sejam atingidas.

Para evitar esse problema, o esquema de aquecimento do grao foi
modificado. Em um primeiro passo, o hidrogénio e o oxigénio foram admitidos

no gerador de ar viciado em proporgdes estequiomeétricas, ja com a vela de
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ignicdo centelhando. A reacdo tem inicio imediatamente e o vapor d'agua
superaquecido resultante escoa durante cerca de 15 s através do grao
combustivel, elevando a temperatura de sua superficie até valores adequados
a sua ignicdo. Somente entdo o ar € introduzido no aquecedor, provocando a
ignicdo imediata do polimero, sem necessidade do emprego de qualquer
recurso adicional (adi¢ao de perclorato de ambnio a massa e emprego de uma
pelicula de propelente na superficie do grao, no caso de Migueis, utilizacdo de
um dispositivo aquecedor na entrada da se¢ao estato-reator no caso de Silva,

etc).

Essa modificacdo em nada prejudica a simulagdo desejada, uma vez
que um pequeno retardo de iniciagao é perfeitamente aceitavel nas condigoes
de vbo real. Além disso, sendo a reagao hidrogénio-oxigénio estequiométrica,
nenhuma parcela do oxigénio contido no ar é consumida no aquecedor, e 0 ar
viciado resultante mantém constante a relacdo entre aqueles dois

componentes, dispensando a adigdo complementar de oxigénio.
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CAPITULO 4

FUNCIONAMENTO DO SISTEMA EXPERIMENTAL E DETERMINAGAO DE
SEUS PARAMETROS RELEVANTES

A fim de se estudar o funcionamento do sistema de Migueis (1986), pode-

se dividi-lo, de maneira esquematica conforme Figura 4.1:

© ® ® OO GG

I
<

3 IZ -"'-'IUET-EI;HH

T
CENBANEAD '—-]
1 ESTATO- REATOR

AR 0=z Hz2

| VALVULA SOLENOIDE

2- VALV. REGULADORA DE PREESAC
3- TUBEIRA DE OXIGENIOD

4- TUBEIRA DE HIDROGENIO

O- Regides

FIGURA 4.1 - Desenho esquematico do sistema operacional
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1) Modulo expansor (entre as regides 7 e 4): o ar é fornecido por um
cilindro de alta pressao. Na saida do cilindro uma valvula reguladora mantém a
pressao no valor pré-determinado. Uma mangueira de borracha sintética
conduz o ar dos cilindros até a entrada do expansor. As dimensdes do
expansor foram calculadas de maneira a haver uma diminuigdo da velocidade
do ar e o realinhamento das linhas de corrente a parede interna, tornando o
fluxo virtualmente axial antes da entrada no modulo gerador de ar viciado. A
liberagdo do escoamento de ar comprimido € feita por uma valvula solendide,

instalada na saida de sua valvula reguladora de presséao.

2) Médulo gerador de ar viciado (entre as regides 4 e 1): tem a finalidade
de simular as condi¢cbes de estagnagao observadas em regime de voo real.
Nesse moddulo, s&do introduzidos ar vindo do moédulo expansor e os gases
hidrogénio e oxigénio. O esquema de escoamento desses Uultimos é
semelhante ao do ar comprimido, ou seja, sdo armazenados em cilindros de
alta pressao, e suas pressfes de saida sao controladas por valvulas
reguladoras adequadamente ajustadas. O escoamento € liberado por valvulas
solendides, e os gases sdo conduzidos ao modulo por mangueiras de borracha
sintética. Uma vela de ignicdo de motocicletas alimentada por um centelhador,
provoca a igni¢gao da mistura ar e hidrogénio, que reagem a pressao constante.
O oxigénio é adicionado ao ar antes da combustdo para assegurar que sua
composi¢cdo padrao seja restabelecida apos a reacdo com o hidrogénio. O
produto final € uma mistura gasosa a 586K e sua composigado quimica € bem
semelhante aquela do ar atmosférico, a menos da presenga do vapor d’agua

formado pela reagéo.

3) Mddulo combustor (entre as regides 1 e s): compreende a camara de
combust&o, a cdmara de mistura intermediaria e a camara de mistura posterior.

E este médulo que constitui o estato-reator propriamente dito.

O processo termodinamico que o ar sofre ao longo do equipamento é

apresentado na Figura 4.2, adotando-se as seguintes hipoteses:
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- 0 ar comporta-se como gas ideal;

- escoamento inviscido e unidimensional;
- a adicao de O, e H, é desprezivel;

- aquecimento isobarico;

- compressao e expansao isentropicas;

- valvulas solendides e conexdes nao produzem cargas.

Temperatura Ambienie
( Reservaiorio)

s
FIGURA 4.2 - Diagrama do comportamento da temperatura e entropia no
equipamento

Regidao 7 a 6: o escoamento de ar passa por processo isoentalpico de

redugao de pressao.
Regido 6 a 5: aceleragao isentropica do escoamento.

Regido 5 a 4: a onda de choque que ocorre na tubeira provoca aumento

da entropia devido a queda de pressao de estagnacdo. O numero de Mach a
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montante do choque igual a 1,6 é especificado de acordo com Migueis (1986),
com objetivo de minimizar a queda da pressdao de estagnagcdo em apenas
11,5%.

Regido 4 a 3: aumento de entropia devido ao aquecimento isobarico do ar

até a temperatura de estagnacgao desejada.

Regido 3 a 2. o ar € novamente acelerado isentropicamente e as
condi¢cdes na regiao 2 sao as do voo real de um estato-reator que se deseja

simular.

Regido 2 a i: : as condi¢bes relativas ao ponto 2 sdo justamente as
encontradas durante vbo real, na velocidade requerida. A onda de choque que
se segue a jusante da garganta da tubeira causada pela diferenga de pressao
entre as segdes 2 e 1, € fungdo do numero de Mach M... Através dela ocorre a
compressédo do ar até a entrada da camara de combustdo, representa pela

regido “i".

4.1 Analise do Sistema Gerador de ar Viciado

Considerando-se o vbo ideal de um estato-reator utilizando o
polibutadieno hidroxilado como combustivel solido e adotando-se o diametro da
entrada do ar igual a 9,0 mm, conforme sugerido por Migueis (1986), tem-se

como condigdes na regido 2 do novo esquema ilustrado na Figura 5.3:

- My = 2,2 (ao nivel do mar)

-T,=298,15K
-P>=1atm
-d>=9,0 mm
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Dadas as condi¢des especificadas acima, calculam-se os valores que os

diferentes parametros devem assumir ao longo do sistema.

4.1.1 Saida do Médulo Gerador de Ar Viciado

A3 =0,0117 m? A1=4,155x10-4 m2
M3 = 0,02 M1 = 0,07
T3 = 600K T1=586184 K
P3 = 10,69 atm 5 32 P1 = 6,691 atm
T03 = 586,759 K 3 A=3A5010 m To1=586.759 atm
P03 = 10,69 atm Pol=6,714 atm
m_ = 0,0572 Kg's m = 0,05T2 Kg/s
chogue
subsdonico a |l subsénico
E——
-5 2
A2= 6,362 x 10 m
M2=22
@ T2=29815 K
P2=1 atm

TO2=586,T50 K
PO2=10,69 atm

m_ = 0,0572 Kgis

FIGURA 4.3 - Esquema das condi¢cdes a serem simuladas na saida do médulo
gerador de ar viciado (resultados dos calculos ja adicionados na
figura).

Portanto, seguem-se os seguintes calculos:
Regigo 2

Utilizando tabelas de Saad (1993) para escoamento isentropico:
Mz=2,2, Po= 1 atm — Po2/P2= 10,69 To2/T2= 1,698 A,IA'=2,005
Portanto: Pg2= 10,69 atm, Ty, = 586,759 K

Da equacéao para gases ideais pode-se encontrar a massa especifica do

ar na regiao:

P2=p2Rar T2
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P2, =1 atm = 101325 Pa

Rar = 287 Nm/kg/K

T,=298,15K

Portanto: p, = 1,18 Kg/m®
A velocidade na regi&o foi calculada da seguinte maneira:

vo=asM>

2= (YarRaT2) "2

Yar = 1,4

Rar = 287 Nm/kg/K

T,=298,15K

My =2,2

Portanto: vo=761,456m/s

Calculo da vazao massica:

M ar = PaV2A2

p2= 1,18 kg/m®

Vo = 761,456m/s

A; = 1d2%/4 = 6,362 x 10™°> m?

d> =9 mm

Portanto: m = 0,0572 kg/s = 57,2 g/s
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Regido da tubeira

Para uma vazao massica de 57,2 g/s de ar nas condi¢gdes de estagnacgao
na regiao 2 ja calculadas, encontra-se a area da garganta da tubeira a partir da

equacao abaixo:

s Yar +1
_A Py fyar ( 2 yar-l

m , = 0,0572 kg/s

Po2 = 10,69 atm

Toz2= 586,759 K

Yar = 1,4

Rar = 287 Nm/kg/K

Portanto: A’=3,17x10°m?
Portanto, calculando-se o didametro da garganta da tubeira:

A'=rid %4

A" = 3,17x10°m?

d'=0,00625m

Regi&o 3

A partir do didametro do projeto da regiao 3 fornecido por Migueis (1986),

d3 projeto= 0,122 m, calcula-se a area:

2

A3 = nd3’ projeto/ 4
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Portanto: A; = 0,0117m?

Sendo a temperatura fornecida pela reagao H,/O; na regido 3 igual a T3 =
600 K, tem-se:

Tos = To2= 586,759 K (escoamento isentropico)
Tos/Tz =1
Portanto: M3 = 0,02
E finalmente, a pressao na regiao 3:
Pos= Po2 = 10,69 atm (escoamento isentrépico)
Pos/P3= 1
Portanto: P3=10,69 atm
Regigo 1

A partir do didmetro do projeto da regido 1, d1, projeto= 0,023 m, calcula-se

a area:
Ap=nd?/4  As=4,155x10" m?

Utilizando tabelas de Saad (1993) para escoamento com onda de choque

normal, encontra-se:
M2 = 2,2 — Mb = 0,547 Pob/P()z = 0,6281 = Po1/Po3
Portanto: Po, = 6,714 atm

M, é calculado pela seguinte equagao, segundo Hill e Peterson (1992):

A, M, [1+(y-1)/2Mg @20
Al Mb [1+(’Y—1)/2M12](Y+1)/2(y—1)
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Ap=Az= 6,362 x 10° m?
A= 4,155x10™* m?

My = 0,547

y=14

Portanto: M, = 0,07

Calculo de T4:

T -
01 _ 14 Yar 1Ml2
T 2

To1 = Toz = 586,759 K (condigbes para onda de choque normal)
T1=586,184 K
Tornando-se agora possivel o célculo da pressao na regiao 1:

Yar
Pop

P

(1+ Yar -1 Mlz)'yar—l
2

P0b=6,714 atm
Yar = 1,4
M1=0,07

Portanto: P1=6,691 atm

4.1.2 Vazoes do Ar, O, e H, no Médulo Gerador de Ar Viciado

A combustdo dentro do mddulo gerador de ar viciado € praticamente
isobarica, ja que as perdas de pressdo devido ao aquecimento sao
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despreziveis, pois a velocidade de escoamento no modulo € muito pequena.
Portanto, a quantidade de ar, H, e O, a serem introduzidas no médulo foram
calculadas de maneira a reproduzir um escoamento de produtos da combustao
com caracteristicas expressas na regidao 3 calculadas anteriormente, com um
minimo de produgao de vapor d’agua e a fragdo molar do oxigénio na mistura

proxima dos 21% (fracdo molar do ar puro).

Considerando-se que a composicdo de equilibrio do ar viciado é
composta de O,, N, e HyO, admite-se a reacdo com mecanismo de etapa

unica:
X1H2 + X202 + X3Ar — x4N> + x50, + xgH20

Admitindo-se a fragcdo molar desejada de oxigénio nos produtos, a
primeira lei da Termodinamica, a lei de conservagdo das massas e que a

composicéo do ar seja de 79% N, e 21% O, tem-se:

X1 = Xg (41)
2Xo + 0,42x3 = 2X5+ Xg (42)
0,79%3 = X4 (43)
X5 = 0,21x7 (4.4)
3 0 _ 6 0 _
Y xjlhg +Ah]y = Xxg[hf +Ah]Jx (4.5)
J=1 K=4
Ymyxj=m=>572g/s (4.6)
J
XT = X4 +x5 +X6 (47)

Utilizando dados de Van Wiley (1994), Tyrodutos = 586,759K, e substituindo
em 4.5:
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0=0,79x3[0+8513,98] +x5[0+8830,942]+x4[-241826+10057,811] (4.8)
Substituindo 4.1 em 4.2:
2X2+0,42X3-X1 = 2X5 (4.9)
Substituindo 4.7, 4.3 e 4.1 em 4.5:
x5=0,21(0,79x3+x5+X1) (4.10)
Da equacéo 4.6:
2X1+32x2+28,97x3=57,2 (4.11)
Resolvendo o sistema de equagdes 4.8, 4.9, 4.10, 4.11, tem-se:
x1=0,0722 mol/s
X2 = 0,034 mol/s
x3= 1,93 mol/s
Portanto, devem ser introduzidas no modulo gerador de ar viciado as
seguintes vazdes:
mH, =2.x] =0,144g/s

mO, =32.x3 =1,088gs

Mar = 28,97.x3 = 55,912 g/s
4.1.3 Tubeiras de H, e O,

Foram calculadas as dimensdes das tubeiras que garantam as vazbes
massicas dos gases na entrada do moédulo:
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Tubeira do H; - a sequinte expresséo foi utilizada para o céalculo da garganta da

tubeira:

mH, = 0,144 g/s = 1,44 x 10 *kg/s

Po= 18 atm=18x10°Pa
To=298,15 K

yh2 = 1,409

Rio= 41244,18 J/kg-K
Portanto: A'=1,291x107 m?

Calculo do diametro da garganta da tubeira:

A" =nd”/4 d*=4,55x 10*m = 0,4 mm

Tubeira do O, - a sequinte expressao foi utilizada para o calculo da garganta da

tubeira:

Y0, +1
APy |YOp 2 YOy -1
Y0, +1

mQO, =1,088 g/s =1,088x 10 kg/s

76



Po= 14 atm = 14x10° Pa
To=298,15K

Yoz = 1,393

Roz= 259,83 J/kg-K
Portanto: A'=1,291x107 m?

Calculo do diametro da garganta da tubeira:

A" =nd”/4 d*=6,345x 10*m = 0,6 mm

4.1.4 Entrada do Médulo Gerador de Ar Viciado

De acordo com calculos apresentados a seguir, as condi¢des encontradas
no aquecedor sao as seguintes:
(C) P=10,88atm

A=1,T6TX10-4 m~
T=29%,15K

? ®

;<

@ M=1,12x10"

T=298,15k )
A=0,011T m™
P=10,69 atm

hTd

FIGURA 4.4 - Esquema das condicbes a serem simuladas na entrada do
modulo gerador de ar viciado (resultados dos calculos ja
adicionados)
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Utilizando equacgao da continuidade, admitindo gas ideal e propriedades

constantes do escoamento:
ms = mb
P3A3v3 = PpApVDp
p3=P3/RT3, pp=Po/RTp

V=M(VarRarT)"

Dados (anteriormente calculados):

Pp=P3=10,69 atm
Tp=298,15 K

T3 =600 K
Ap=A3=0,0117 m?
M3=0,02

Var=1.4

Rar=287 Nm/kg/K
dc, projeto= 15 mm

Substituindo 4.14, 4.13 em 4.12;

P3/RarT3. As, Ma(VarRarT3) %= Po/Rar To. Ap. Mp (VarRarTo) "

Portanto: Mp=0,0141

(4.12)
(4.13)

(4.14)

Balango de massa e de momento entre as secdes C e D, considerando

escoamento incompressivel, pois numero de Mach é muito pequeno:
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mc = mp
PcAcVe = PpApVop
Ac/Ap=Vp /Vc =8
-Pc(Ap-Ac) — pc(-vcAc) Ve + po(VbAb) Vo = - (-PcAc + PpAp)
-PcAp — pvpAp (Vb —Vc) = - PpAp
Rearranjando 4.16 e substituindo 4.15 em 4.14 :
pvo’[(B -1)/Bl= Po - Pc

Calculando-se a area na regiéo C:

42
Ac= 7[dC, projeto/4

Portanto: Ac= 1,767x10™* m?
Portanto, calcula-se a partir dos dados obtidos:
- da equacgao 4.15:
B=0,0151
- da equagao 4.14:
vp= 4,88 m/s
- da equacgao 4.17:

Pc=10,88 atm

(4.15)

(4.16)

4.17)

Calculo do numero de Mach na regido C a partir dos dados ja obtidos:
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Mar =ParVarAar = R TC Mc \/YarRarTCAC
ar

Sendo:

ﬁlar =55,912g/s (obtido no item 4.1.2)

Pc=10,88 atm
Rar=1,4

T. =298,15K
Yar = 1,4

Ac= 1,767x10"* m?

Portanto: Mc=0,0723

4.1.5 Médulo Expansor

De acordo com calculos apresentados a seguir, as condi¢des encontradas

No expansor sao as seguintes:
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T=293,15K 5
A=0,00212 m*

P="11,985 atm
M=0 00585
@ . T=29815K
o P=10L69 atm
M=0,0T23

A=1,T6Tx10  m°

LE

I
chogque _l
|

A'=2 15810 " m? @
® Po= 11,935 atm

To=293,152K
M=1.% {de acordo com Migueis)

FIGURA 4.5 - Esquema das condi¢des a serem simuladas no moédulo expansor
(resultados dos calculos ja adicionados)

A partir do didametro do projeto, calcula-se a area na regido E:
de projeto= 52 mm — Ag=1d?*/4=0,00212m?

Utilizando tabelas de Saad (1993) para escoamento com onda de choque
normal entre as regides F e G, sendo M especificado por Migueis (1986) -
numero de Mach adotado de maneira a diminuir o aumento da entropia

causada pela queda da presséo de estagnacao:

MF= 1,6 — MG = 0,668 - Pg/PF =2,82 - TG/TF = 1,388 - POG/POF =0,8952 - POG/PF
=3,805

Utilizando tabelas de Saad (1993) para escoamento isentropico entre as
regides G e H, encontram-se as pressdes de estagnacgao e didmetro da tubeira

na regiao:

Mg = 0,668 — Po/Pg= 1,363 To/Teg= 1,092
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My=0,0723 —»  Poy /Py= 1,004
Py = Pc
Portanto : Pop= 10,729 atm
Poh = Poc - Poc/ Por=0,8952  Por=11,985 atm = Pge
An/A'=8,188
An = A

Portanto: A'=2,158x10"° m?

A'=trd?/4 — d'=5mm

Portanto, pode-se calcular o numero de Mach, temperatura de

estagnacéao e presséo na regido “E” pelas seguintes expressdes:
Yar+!

Ap _ | ( 2 j(lJrYar_lMEZj 2var—1)

Sendo:

Ae=11d%/4=0,00212m?
A'=2,158x10° m?
Yar = 1,4

Portanto: Mg = 0,00588

To_y,Yar=ly2
TE 2
Sendo:
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Te = 298,15 K (nesta regido a temperatura é ambiente)

Yar = 1,4

Mg = 0,00588

Portanto: To= Tor = 298,152K
¥

P -1 vl
0E :(1+Yar MIZE)Y_I
PE 2

Sendo:

Poe=11,985 atm

Var = 1,4

Me = 0,00588

Portanto: Pe=11,985 atm

4.2 Taxa de Regressao Teérica — &

Em uma combustdo em regime permanente em um combustor

esquematizado pela Figura 4.6, a taxa de regressdo do combustivel pode ser

calculada pela equagao a seguir:

(77777777 \/
i ha
77777777 /
4>

Lt".\'f

FIGURA 4.6 - Esquema do combustor
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PN (4.18)
pcHg ef

4.2.1 Calculo do Fluxo de Calor para a Superficie do Gréao (¢ )
O primeiro passo é o calculo & utilizando-se a equagéo a seguir:
& =h(T¢ —Ts) (4.19)

O coeficiente de transferéncia de calor por conveccédo, h, pode ser
extraido da expressdo para o numero de Nusselt e, a partir dela, por

substituicdes, & pode ser encontrado facilmente como demonstrado a seguir:

0,14
Nu =0,026.Re"8 pr -4 (“ﬂ (4.20)
1o
0,8 0,4 0,14
hdi _\u=o 026(divarpar ] HarCp,ar (Mar ] (4.21)
Kar Lar Kar Ug

Substituindo 4.19 em 4.21 e sabendo-se que G = Var Par

0,4
' 0,8( arC ’ 0,14
di 95 _ 0’026£Gard1J ,ar [Har} (4.22)
- Har Kar 1O

4.2.2 Calculo do Diametro Interno do Grao, d;
Da equacéo abaixo, tem-se para a altura do degrau de recirculagéo:
ha = O,S(di_ d1, projeto) (423)

A partir das condicbes de v6o a serem simuladas, estimou-se h,/d; = 0,17
para o polibutadieno hidroxilado, segundo dados de Zvuloni (1989). O valor de
d¢ é dado pelas dimensdes do projeto de Migueis (1986). Portanto substituindo
em 4.23:
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0,17.di= 0,5(di — d1, projeto)
0,17.d;=0,5(d;— 0,023)
di = 0,0348 m ~35 mm
4.2.3 Calculo da Condutividade Térmica do Ar, Kk,

De acordo com Bird (1960), a condutividade do ar, k, pode ser calculada

pela seguinte expressao:
k = 1,9891x10™*[(T/M)"?/ 0 Q] (4.24)
M = massa molecular do ar,
T = temperatura do ar,
o = diédmetro efetivo de colisdo entre duas moléculas,
Q = integral de colisdo para a condutividade térmica = Q, =f (T/Te),

T, = temperatura caracteristica obtida a partir do potencial intermolecular

especificado.
Para P=6,705 atm, T=586,529K, M 4, = 28,97 g/mol:
Oar= 3,418A
Te=124K
T/ T.=473~47 - Q,=0,9343

Kar = 0,82 x 10 cal cm™s™ K = 0,0082 cal m™'s'K"’
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4.2.4 Calculo do Fluxo de Massa do Ar através do Grao, G,
Encontra-se G, através da seguinte equacéo:
Gar = ParVar (4.25)
Sendo:
Par = Massa especifica do ar,
Var = velocidade do ar.

A massa especifica do ar (par) € encontrada a partir da equagao de gas

ideal:
Par=parRoTar
Sendo:
Par = 6,691 atm
R =287 Nm/kg/K
Tar = 586,184 K
Temos: par = 4,034 kg m™
A velocidade do ar é encontrada pela seguinte equacgéo:
Mar = Var/ @ar = My = v4/ ay
Sendo:
M; = numero de Mach na regido 1 = My = 0,07
as = velocidade do som = yaRaT1 = (1,4.287.586,184)"? = 485,551 m/s

Portanto: va = vq4 = 33,988 m/s
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Substituindo-se os valores em 4.25 , tem-se:
Gar = 137,109 kg m2s™
4.2.5 Calculo da Viscosidade do Ar, [,

De acordo com Bird (1960), a viscosidade do ar, y, pode ser calculada

pela seguinte expressao:
U = 2,6693x10°[(TM)"?/ 0 Q] (4.26)
Sendo:
M = massa molecular do ar,
T = temperatura do ar,
o = didmetro efetivo de colisdo entre duas moléculas,
Q, = integral de colisdo para a viscosidade = f (T/T),

T, = temperatura caracteristica obtida a partir do potencial intermolecular

especificado.

Para P = 6,691 atm, T = 586,184K, M 5. = 28,97 g/mol e de acordo com tabelas
de Bird (1960):

Oar = 3,418A
Te=124 K

T/ Te = 586,529/ 124= 4,73 ~ 4,77 — Q, =
0,9343

Substituindo em 4.26:
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Mar = 31,884x10° g cm™s™ = 3,188 x10° kg m™'s™
Para P = 6,691 atm, T =700 K, M 5 = 28,97 g/mol:
O = 3,418A
T. =124 K
T/T.=5,645 — Q,=0,8963
Substituindo em 4.26:
Mar = Ho = 36,301x10° g cm™s™ = 3,63 x10° kg m™'s™
Portanto, temos como dados e condi¢des na entrada do combustor:
d; =35mm = 0,035 m
Har (T=586,529K; P=6,705 atm )= 3,188 x10° kg m™'s™
Gar= 137,109 kg m™2s™
Copar = 240,4 cal kg'K™
kar = 0,0082 cal m™'s 'K’
Ho (T =700 K; P = 6,705 atm) = 3,63 x10° kg m™'s™

Tc (®=1) = 2494,80 K (valor encontrado com auxilio do CEA, rotina ROCKET,
Anexo A)

Ts = 700 K - segundo Hadar e Gany (1992)

Substituindo os valores na equagéao 4.22, tem-se:

q, =101000,846 calm * s~
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De acordo com Hadar e Gany (1992), Hyef = 373,923 Cal g para o
polibutadieno hidroxilado, p; = 0,92 g/cm3. Portanto, substituindo em 4.18 , tem-

se:

r= 101000,846/(920000.373,923) = 2,94 x10~*m/s = 0,294 mm/s

Pode-se agora calcular tempo de queima do combustivel:

tq = 0,5(de, projeto — di)/r= 0,5(66-35)/0,294= 52,7 s
4.3 Médulo Combustor

De acordo com calculos apresentados a seguir, as condi¢des encontradas

no combustor sdo as seguintes:

@ d1= 23 mm @

| 165,05 mm |
4+—»

3 RN

35 rum o I 12.4 mm 16,318 mm

ha Wi " v /\\\\ v
|l LLLCEL |

_ 7
® Combartivel A= ##00333m
Po=6,THT almy

L

FIGURA 4.7 - Esquema das condicdes a serem simuladas no maddulo
combustor (resultados dos calculos ja adicionados)

4.3.1 Simulagao do Desempenho

Através do programa CEA rotina ROCKET, Frozen Composition, anexo A,
estimaram-se os parametros do desempenho para motor-foguete: impulséo

especifica (lsp), velocidade caracteristica de exaustdo (c') e temperatura da

89



camara (T;) em relagcdo a razdo de equivaléncia. Os resultados sao

apresentados nos graficos a seguir:

1600 -
15000 e S S

Tt
1400 o
1300 */t

1200
‘§1mn
— 1000

900

p0 4+

05 06 07 08 09 1 11 12 13 14 15 16 17

Razdo de equivaléncia

(mis)
,.\

1400 ~

1300 ————

1200 e

1100 el

1000
900

800
fon

¢’ (mls)

o5 08 07 o o092 1 11 12 13 14 15 16 17

Razéao de equivaléncia

FIGURA 4.8 - Graficos de simulagdo dos parametros Isp, c* e T, em fungao da
raz&o de equivaléncia (continua).
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3000
2500 -

2000 m
1500 /

1000 - /

500

Tc (K)

0 T T T
0 0,5 1 1,5 2

Razao de equivaléncia

FIGURA 4.9 - Conclusao.

Com base no programa CEA, avalia-se que a razao de equivaléncia com
melhor desempenho tedérico é de ®= 1,1 (mistura ligeiramente rica em
combustivel) e que a razdo de combustivel/ar estequiométrica é f.it = 0,077.

Assim, obtém-se a razdo combustivel/ar real:
D= freal / f esteq

1,1=f/0,077

Portanto: freai = 0,085

O comprimento do gréao foi calculado pela equagéo a seguir:

pc.Sc.f B pc.2n.ri.L.f
57,2 57,2

Sendo:

r=0,294 mm/s

pe = 0,92 glcm?®
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r= di /2= 35/2 = 17,5 mm

Portanto: Lc =164 mm

4.3.2 Comprimento da Camara de Mistura Posterior

O comprimento da camara de mistura posterior, Lcy, foi calculado de

acordo com a equagao abaixo:
LCM = Me.ae.tr (427)

Sendo:

M. = numero de Mach na regiao “e”,

ae - velocidade sOnica na regiao “e”,
t. = tempo de residéncia.

Os valores de tempo de residéncia sao tipicamente 2-4 ms. Estimou-se

t=4ms. A velocidade sbnica na regiao “e” é fornecida pelo CEA, ®=1,1.

Portanto:
a. = 930,1 m/s
tt=4ms

Para o célculo do numero de Mach na regidao “e”, regido da camara de

mistura posterior, foi utilizada a seguinte equacgéo:

Ye+l

Ae _ | H 2 j{l +y°_1Me2H2WC_1) (4.28)
Ag Me [\ vc +1 2
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Sendo:

A. = area da regiao “e”,
A'g = area da garganta da tubeira do estato-reator,
Me = numero de Mach na regiéo “e”,

Yc = razao dos calores especificos na camara.

- Célculo da area na regido e:

A, =nd2/4
de =de =66 mm
Portanto: A = 0,00342 m?

- Calculo da area da garganta da tubeira da cAmara:

Utilizou-se a seguinte equacao:

Po: | Ar c o |To;
0f |22 €2 | 31 (14 freq)
P T,

02 |Ag ci |10p

Sendo:

P.i = pressao de estagnagao na regiao “",

Po2 = presséao de estagnacgao na regiao “2”,

A’ = area da tubeira na regiso 2,

Ag* = area da garganta da tubeira do estato-reator,

¢’2 = velocidade caracteristica de exaustso na regigo 2,

“yn

¢ ;= velocidade caracteristica de exaustao na regiao “",
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Toi = temperatura de estagnacéo na regiao
Toz = temperatura de estagnagao na regiao “2”,
freal = razdo combustivel-ar real.

Segundo Jensen e Netzer (1986), o valor da pressao de estagnacéo na

regido i, P, pode ser calculado da expresséo:

2
Po. —PLCM

LT R RS (4.30)
P()1 2

Sendo:
Po1 = presséo de estagnacgéo na regiao 1,

PLC = fator empirico que descreve o efeito das perdas associadas a geometria

utilizada,
M; = numero de Mach na regiao 1,
Yar = razao dos calores especificos.

Sabe-se que:

2 6
Pch(l—ij +( —ij (4.31)
4, 4,

A1 = 4,155x10™ m?
A, =nd’/4 — Ai=962,115 mm? = 0,000962 m?
Portanto: PLC = 0,357

Substituindo em 4.30:
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Pg1 = 6,691 atm

PLC =0,357
M, =0,07
Yar= 1,4

Tem-se: Pyi = 6,707 atm

Uma vez que M; € muito pequeno, o calculo da queda de presséo devido

ao degrau de circulagao, hy, pode ser desprezado, portanto:
P()i = 6,707 atm = P()e

Calculo da velocidade caracteristica na regido 2, ¢, e da garganta da

tubeira da cdmara, c g:

Yartl
ar—1
" —J%(_z J” (4.32)
ar ’Yar +

Sendo:
Yar= 1,4
Rar = 287 Nm/kg/K

Portanto: ¢, = 0,0404 m/s

v+l
ro = e 2| 4.33
2] .

Sendo os dados abaixo obtidos pelo CEA, ®=1,1:

Yc = razao dos calores especificos na camara = 1,252
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Pc= pcRcTe

P.= pressao do gas na camara= 6,793 atm

pc = massa especifica do gas na camara = 0,934 kg/cu M
T, = temperatura do gas na camara = 2508,20 K

R: = 290,382 Nm/kg/K

Portanto: ¢g=0,0375

Com esses dados foi possivel calcular a area da garganta do estato-retor

utilizando-se a equagao 4.30:
Sendo:

Poi = 6,707 atm

Po2 = 10,69 atm

A5 =3,15x10°m?

cz2 = 0,0404

ci =0,0375

Toi = 2508,20 K (dado obtido por CEA)
Toz2 = 586,759 K

freas = 0,085

Portanto: Ag* = 1,211x10* m2

Assim, pode-se também calcular o didmetro da garganta da tubeira do

estato-reator:
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A, =nd, /4 — dg=0,0124m=124m
Para o calculo do didmetro de saida da tubeira, ds, temos:
AJA=1,6923 (dado obtido do CEA) A = 0,000205 m?= 205 mm?

A, =nd /4 Portanto: ds = 16,155 mm

Calcula-se agora, M. substituindo-se os dados obtidos em 4.28:
Sendo:
Ae = 0,00342 m?
Ag =1,211x10% m?
Yc= 1,252
Portanto: M. = 0,0209
Finalmente, substituindo os dados em 4.27:

Lecm =0,0783 m=7,83 cm

4.3.3 Localizagao do Ponto de Reatamento
De acordo com Figura 4.7, tem-se:
hp = (de — dj)/2
de=66 mm
di=35mm

Portanto: hp=15,5mm
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De acordo com Jensen e Netzer (1986), o ponto de reatamento esta entre

6 e 9 vezes a altura de h,. Admitindo fator 7, tem-se:
Lpr=7.15,5=108, 5 mm
4.4 Parametros do Desempenho Teodricos

A impulsdo especifica por unidade de massa de combustivel do estato-

reator foi obtida pela equagao a seguir:

Lgp,f(1+ freal) = Voo

Sp-¢ = freal

Dados:

lsp.s = impulsdo especifica para motores foguete = 1530,5 m/s (dado obtido do
CEA)

f rea= 0,085
Voo = V2 = 761,456m/s
Portanto: lspc = 10578,076 m/s
O empuxo desenvolvido pelo estato-reator foi determinado aplicando-se a
equacao abaixo:
FER = Isp,c-filar freal
lsp.c =10678,076 m/s
&%, = 0,0572 kg/s
freat =0,085

Fer = 51,431 N
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CAPITULO 5

TRABALHO EXPERIMENTAL

5.1 Arranjo do sistema

O sistema ja existente foi recuperado e adaptado para o atual combustivel
utilizando os resultados do capitulo anterior, conforme figuras a seguir. Para
eliminar as variagbes de massa fornecidas a cada ensaio pelas mangueiras,
transdutores, termopares e gréos de polibutadieno hidroxilado, o sistema foi
colocado na posi¢ao horizontal, possibilitando a zeragem da célula de carga

€m Nnovos ensaios.

.I : ',- > .f- d’—"" ¢ B :‘
f_il-li- 'm—l-_lg Bae
L-.--_.. e .8 —~— el e Y |

FIGURA 5.1 — Estato-reator recuperado, posicionamento horizontal
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FIGURA 5.2 — Estato-reator recuperado, posicionamento vertical

Uma mangueira foi conectada a entrada do moddulo combustor para
conduzir nitrogénio a temperatura ambiente diretamente de um cilindro
pressurizado. O gas é liberado por uma valvula solendide exatamente ao final
do tempo estabelecido para o teste, a fim de congelar instantaneamente a
combustado do polimero, permitindo assim uma medida precisa de sua taxa de

regressao.
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FIGURA 5.3 - Desenho esquematico do sistema de fornecimento de ar.

Os parametros medidos foram temperaturas,
conforme Figura 5.4. Os valores de pressao estatica medidos sdao muito

proximos a presséo de estagnacéao ja que a velocidade do escoamento € muito

baixa.
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FIGURA 5.4 — Pontos de medi¢cdo ao longo do equipamento. (P = pressédo, T =
temperatura, E = empuxo)

A regiao de maior consumo de combustivel na camara de combustao € a
regiao de recirculagao, pois apresenta um escoamento bastante turbulento, rico
em gases combustiveis e com variagdes violentas de temperatura. Portanto,
com o objetivo de se obter um escoamento com maior temperatura e de se
investigar o efeito sobre o desempenho, também foram feitos ensaios com uma
camara de mistura intermediaria apés o ponto de reatamento, anexo C, e na

metade do comprimento do grao.

Uma vez que é necessario que exista um degrau de recirculagdo para
provocar turbuléncia suficiente para promover a mistura eficaz dos reagentes
dentro do grao, parece interessante estudar a influéncia do aumento desse
degrau. Ele € maximo quando ocupa todo o diametro interno da camara de
combustdo, criando na realidade ndo um degrau, mas uma zona de
recirculagdo, conforme figura a seguir. Foram realizados entdo ensaios
criando-se essa zona apds a entrada do ar, com o objetivo de comparar a

queima do grao na entrada do polimero com o degrau original e com a zona.
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FIGURA 5.5 - Desenho esquematico da camara de combustdo com zona de
recirculacao anterior.

Os testes requerem uma grande vazéo, portanto a valvula reguladora de
presséo utilizada deve ser a adequada para fornecer as condi¢gdes desejadas
no modulo expansor, anexo B, assegurando o correto andamento do processo
nos outros moédulos do sistema. Outro ponto importante foi a utilizagao de
mangueira apropriada para o ar, de superficie interna lisa e didmetro interno
maior que 6 mm, impedindo assim grandes perdas de carga. A entrada do ar
no sistema foi feita manualmente devido a falta de valvula solendide que
apresentasse baixa perda de carga, como apresentado na Figura 5.7, sendo
necessario regular o manémetro do ar em 15 atm para a obtengdo da pressao
correta de 12 atm no expansor. A pressao interna minima no cilindro de ar para
0 alcance das vazbes e pressdOes desejadas no sistema deve ser de 75

kgf/cm?.
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FIGURA 5.6 — Posicionamento dos cilindros H, e N»

FIGURA 5.7 — Posicionamento dos cilindros ar e O, (a seta indica a valvula
manual)

Execucao dos Testes

Os graos combustiveis sao inicialmente trazidos as dimensdes
determinadas pelos calculos anteriores, pesados com precisdo e em seguida

alojados no moédulo combustor. A vela de ignigdo € colocada em funcionamento
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e 0 Oz e 0 Hj sdo introduzidos no modulo aquecedor obtendo-se uma ignigéao
instantanea. O gas oriundo da reagao escoa pelo interior do orificio central do
grao durante 20 s a fim de elevar suficientemente a temperatura em sua
superficie. Em seguida, o ar é admitido. A ignicdo do grédo da-se
imediatamente, conforme figura a seguir, e a combustdo é mantida durante
tempo pré-estabelecido, apds o qual o mdédulo combustor € desmontado e o

remanescente do grao é pesado e medido novamente.
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FIGURA 5.8 - Desenho esquematico do sistema de fornecimento de ar.

Para a determinagdo da taxa de regressdo, foi utilizada a seguinte
equacao citada por Veras (1991):

= dfm —dim
m = im
th
Sendo
AW 2
d =
fm alp | im
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Aw = variagdo de massa [g]

L = comprimento do gréo [cm]

p = massa especifica do grdo [g/cm’]
dim = didmetro inicial médio [cm]

dim = didmetro final médio [cm]

tq = tempo de queima [s]

Foram obtidos os seguintes resultados experimentais para 10 ensaios
sem a camara de mistura intermediaria. Valores esperados (teéricos): &, =
0,294 mm/s, F = 51,431 N, Is, .~ 10578,076 m/s.

TABELA 5.1 — Resultados dos ensaios sem camara de mistura intermediaria

Ensaio &m (mm/s) A8n% F (N) AF%
1 0,614 + 108,8 nao medido -
2 0,434 +47,6 nao medido -
3 0,325 +10,5 53,955 +4.9
4 0,324 + 10,2 49,05 -4,6
5 0,321 +9,1 89,271 +73,6
6 0,322 +9,5 56,86 +10,5
7 0,0374 -87,2 16,677 -67,5
8 0,311 5,8 49,05 -4,6
9 0,321 +9,2 53,955 +4,9
10 0,452 + 53,7 - -

Consideraram-se os ensaios 3, 4, 6, 8 e 9 como validos, encontrando-se
como valor médio ls, = 10813,245 m/s , Alsp = 2,22%. O comportamento da

presséo e temperatura tipico desses ensaios € apresentado na Figura 5.9.
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FIGURA 5.9 — Comportamento da pressao, temperatura e empuxo durante
ensaios sem camera de mistura intermediaria
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As diferencas entre os resultados tedricos e experimentais podem ser
explicadas pela combustdo incompleta, comprovada pela caracteristica
radiante da chama e depdsito de carbono negro na camara de mistura, e pela
expansdo imperfeita dos gases na tubeira. A Figura 5.10 representa o perfil da

superficie interna do grdo apos a queima.

L=164 mm

X SUPERFICIE POS - GUEIMA
SUPERFICIE INICIAL

FIGURA 5.10 — Superficie interna do gréo apds queima

Observaram-se 0s seguintes problemas na realizagdo dos ensaios 1, 2,
5,7e10:

- Ensaio 1. entrada tardia do ar, permitindo parte da evaporagao do polimero

sem ocorréncia da combustao.

- Ensaio 2: foram encontrados valores baixos de temperatura e pressao na
entrada do estato-reator, ndo permitindo que as condi¢gdes de vbo sejam de
Mach 2,2.

- Ensaio 5: a presséao no cilindro em uso caiu abaixo do necessario. Constatou-
se que sua substituigdo por um novo cilindro com pressao de estagnagao bem
maior, associada a baixa confiabilidade da valvula reguladora, provoca o
aumento da vazado de ar no sistema, ocorrendo , portanto, o aumento do

empuxo obtido.

- Ensaio 7: apesar de todas as demais condicbes favoraveis, a quantidade de
agua formada durante os ensaios anteriores impediu a ignicdo do gréo. Foram
necessarias uma manutencgao do sistema para retirada da agua formada e uma

inspecéo nas tubeiras, para assegurar a auséncia de entupimentos.
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- Ensaio 10: Nesse ensaio o grdo foi queimado quase completamente.
Verificou-se que essa queima torna-se cada vez mais irregular, implicando em
uma diminui¢do progressiva do comprimento. Uma das consequéncias € a
diminuicdo da presséo de camara. Esses desvios da idealidade fazem com que

os resultados do teste ndo devam ser levados em consideragao.

Foram obtidos os seguintes resultados experimentais para 6 ensaios com
camara de mistura intermediaria. Valores esperados: &, = 0,294 mm/s, F =
51,431 N, lspc~ 10578,076 m/s.

TABELA 5.2 — Resultados dos ensaios com camara de mistura intermediaria
apos ponto de reatamento

Ensaio &m (MmM/s) F (N)
1 0,503 81
2 0,488 79
3 0,510 81

TABELA 5.3— Resultados dos ensaios com camara de mistura intermediaria na

metade do comprimento do polimero

Ensaio 8m (Mm/s) F (N)
1 0,516 81
2 0,560 83
3 0,538 81

Os ensaios realizados comprovaram a melhora de desempenho

utilizando-se a camara de mistura intermediaria, sendo que sua localizagao

teve pouca influéncia nos valores de taxa de regressao e empuxo obtidos.

Observou-se nos graos maior consumo de combustivel apds a cdmara de
mistura intermediaria, confirmando que a segunda regido de recirculagéo
apresenta temperaturas mais elevadas e escoamento mais turbulento que a

primeira. Obteve-se, a partir dos ensaios, ls, = 16141,505 m/s.

Para tornar coerente a comparacao dos resultados dos ensaios com uma
zona de recirculagdo anterior a entrada do grao(sistema com a mesma massa)
foi utilizada a mesma configuragao camara de combustdo + camara de mistura

posterior dos primeiros ensaios, sendo que o polimero ficou a uma distancia de
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33 mm da entrada do ar (20 % do seu comprimento), diminuindo-se assim 33
mm do comprimento da camara de mistura posterior. Além da superficie do
grao apresentar uma queima mais uniforme, houve também aumento da taxa

de regresséo, 8 = 0,466 mm/s, e do empuxo, F=61 N.

A inclusdo da camara intermediaria aumenta a massa do sistema. Esse
aumento porém € bem menor que o aumento no empuxo. Portanto conclui-se

que o sistema com camara de mistura intermediaria € mais vantajoso.

Foi possivel a comparagao do desempenho do polibutadieno com outros
polimeros a partir de trabalhos anteriores realizados por Migueis (1986) e Silva
(1995):

TABELA 5.4 — Comparacéao dos resultados dos ensaios com diferentes tipos de

polimero
Valores Médios Polibutadieno Polietileno Poliéster + 25%
hidroxilado de perclorato de
amonio
Hyef [J/g] 1563 2322 1580
F (N) 53,95 80 45
& (mm/s) 0,35 0,25 0,3

Os valores de empuxo obtidos estdo de acordo com os valores tedricos
para os diferentes polimeros conforme figura 2.1, sendo importante lembrar
que o trabalho de Silva (1995) é mostrado apenas como ilustragdo, ja que as

condicdes dos ensaios utilizadas neste sao diferentes.
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CAPITULO 6

CONCLUSOES

O modelo escolhido para o calculo dos valores tedricos apresentou
valores bastante satisfatérios tanto do dimensionamento do projeto quanto do
desempenho do sistema. Pode-se relacionar o aumento da energia radiante,
devido a formagédo de fuligem observada, ao aumento da taxa de regressao

experimental em relagéo a tedrica.

Observou-se acerto na estimativa da relacdo h,/d;, devido a boa
estabilizacdo da chama apds a ignicdo. Houve a formacdo da regido de
recirculacao, permitindo que as reagdes ocorressem e fornecessem calor para

a propagacgao da queima ao longo da camara.

Para o caso do polibutadieno hidroxilado, ha a possibilidade do uso de
uma zona de recirculagao antes da entrada do grao em sistemas camara de
combustédo + camara de mistura posterior, uniformizando a combustdo do gréao

e aumentando o desempenho.

Foi comprovada a vantagem da utilizagcdo de uma camara de mistura
intermediaria pelo aumento do desempenho do sistema, devido ao aumento da
turbuléncia do escoamento promovida pela segunda regido de recirculagéo e,
como consequéncia, uma mistura mais eficiente dos vapores provenientes da
pirélise e aumento da temperatura da camara, promovendo maior transferéncia

de calor na superficie do gréo.

Dos resultados de desempenhos obtidos em trabalhos anteriores para os
diferentes polimeros, pode-se concluir que quanto menor a temperatura de

decomposicéo do polimero, maior a sua taxa de regressao.
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Verificou-se nos ensaios que nao ha diferenca entre os desempenhos do
HTPB utilizando IPDI ou TDI como agentes de cura, comprovando-se que a
escolha de um ou outro desses isocianatos ndo tem influéncia perceptivel na

combustao.
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APENDICE A

Resultados obtidos pelo CEA

NASA-GLENN CHEMICAL EQUILIBRIUM PROGRAM CEA2, MAY 21, 2004
BY BONNIE MCBRIDE AND SANFORD GORDON
REFS: NASA RP-1311, PART I, 1994 AND NASA RP-1311, PART II, 1996

problem case=HTPBcea phi,eq.ratio=0.1,0.2,0.3,0.4,0.5,0.6,0.7,0.8,0.9,1,1.1,1.
2,1.3,1.4,1.5,1.6,

rocket equilibrium frozen nfz=1 tk=

p,atm=6.705,

pi/p=6.705,

WARNING!! DID NOT RECOGNIZE t,k (INPUT)

react
oxid=Air wt=1 t,k=586.759
fuel=HTPB wt=0.906
h,kj/mol=17.18 C 164 H248 O 2
fuel=IPDI wt=0.082
h,kj/mol=-438.44 C12H18 02N 2
fuel=DBP wt=0.012
h,kj/mol=-840.138 C 16 H22 O 1
output massf
plot p t rho h s cp gam son pip mach aeat cf ivac isp cond condfz %f off phi
,eq.ratio

end

OPTIONS: TP=F HP=F SP=F TV=F UV=F SV=F DETN=F SHOCK=F REFL=F INCD=F
RKT=T FROZ=T EQL=T IONS=F SIUNIT=T DEBUGF=F SHKDBG=F DETDBG=F TRNSPT=F
TRACE= 0.00E+00 S/R= 0.000000E+00 H/R=0.000000E+00 U/R= 0.000000E+00

Pc,BAR = 6.793841

Pc/P = 6.7050

SUBSONIC AREA RATIOS =

SUPERSONIC AREA RATIOS =

NFZ= 1 Mdot/Ac=0.000000E+00 Ac/At= 0.000000E+00

REACTANT WT.FRAC (ENERGY/R),K TEMP,K DENSITY

EXPLODED FORMULA
O: Air 1.000000 0.101224E+04 586.76 0.0000
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N 1.56168 O 0.41959 AR 0.00937 C 0.00032
F: HTPB 0.906000 0.206627E+04 0.00 0.0000
C #exssrns || werresrs () 2 00000
F: IPDI 0.082000 -0.527319E+05 0.00 0.0000
C 12.00000 H 18.00000 O 2.00000 N 2.00000
F: DBP 0.012000 -0.101045E+06 0.00 0.0000
C 16.00000 H 22.00000 O 1.00000
THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJKG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL  HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL  IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL  DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 26.91994 %FUEL= 3.581670 R,EQ.RATIO=0.502793 PHI,EQ.RATIO= 0.500000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8208 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7312 1.0132
T,K 1761.59 1548.29 1154.53

RHO, KG/ICUM 1.3525 0 8.4518-1 3.0780-1
H, KJ/KG 273.05 -9.4524 -508.87

U, KI/KKG -229.26 -450.92 -838.06
G, KJI/IKG -14503.1 -12996.5 -10193.1
S, KJ/(KG)(K) 8.3880 8.3880 8.3880
M, (1/n) 29.159 29.160 29.161
(dLV/dLP)t  -1.00002 -1.00001 -1.00000
(dLV/dLT)p 1.0009 1.0002 1.0000
Cp, KJ/(KG)(K) 1.3464 1.3046 1.2311
GAMMAs 1.2692 1.2798 1.3014
SON VEL,M/SEC  798.5 751.7 654.5
MACH NUMBER 0.000 1.000 1.911

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6505
CSTAR, M/SEC 1069.4 1069.4
CF 0.7029 1.1694

Ivac, M/SEC 1339.0 1513.8
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Isp, M/ISEC 751.7 1250.5

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION

Pin= 98.5PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 26.91994 %FUEL= 3.581670 R,EQ.RATIO=0.502793 PHI,EQ.RATIO= 0.500000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8237 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7254 1.0132
T,K 1761.59 1543.67 1149.08

RHO, KG/ICUM  1.3525 0 8.4635-1 3.0924-1
H, KJ/KG 273.05 -9.7385 -506.56

U KIKG  -229.26 -449.91 -834.22

G, KJKG  -14503.1-12958.0 -10145.0

S, KJ/(KG)(K) 8.3880 8.3880 8.3880

M, (1/n) 29.159 29.159 29.159

Cp, KJ/(KG)K) 1.3085 1.2859 1.2276
GAMMASs 1.2787 1.2849 1.3025
SON VEL,W/SEC 8014 752.1 653.3
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.911

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6483
CSTAR, M/SEC 1067.4 1067.4
CF 0.7046 1.1699

Ivac, M/SEC 1337.3 15111
Isp, M/SEC 752.0 1248.7

MASS FRACTIONS

*Ar 0.01245 *CO 0.00001 *CO2 0.11275
H20 0.03463 *NO 0.00254 NO2 0.00002
*N2 0.72732 *O 0.00001 *OH 0.00014
*02 0.11013
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* THERMODYNAMIC PROPERTIES FITTED TO 20000.K

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJKG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL  HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL  IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL  DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 22.43328 %FUEL= 4.267435 R,EQ.RATIO= 0.602558 PHI,EQ.RATIO= 0.600000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8133 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7467 1.0132
T,K 1952.28 1726.01 1298.52

RHO, KG/CUM  1.2218 0 7.6225-1 2.7403-1
H, KJ/KG 269.69 -41.768 -601.95

U, KJKG  -286.38 -533.30 -971.72

G, KIKG  -16406.5-14785.2 -11693.8
S, KJ(KG)K) 85419 85419 8.5419
M, (1/n) 29.191 29.196 29.198
(dLV/dLP)t  -1.00009 -1.00002 -1.00000
(@LV/LT)p  1.0032 1.0009 1.0000
Cp, KJ(KG)(K) 1.4088 1.3524 1.2708
GAMMAs 1.2553 1.2673 1.2888
SON VELM/SEC 8355 789.3 690.3
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.913

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6628
CSTAR, M/SEC 1129.3 1129.3
CF 0.6989 1.1692

Ivac, M/ISEC 1412.0 1600.4
Isp, M/ISEC 789.3 1320.3

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION
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Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJKG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL  HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL  IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL  DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 22.43328 %FUEL= 4.267435 R,EQ.RATIO= 0.602558 PHI,EQ.RATIO= 0.600000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8179 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7371 1.0132
T,K 1952.28 1717.54 1288.10

RHO, KG/CUM  1.2218 0 7.6391-1 2.7617-1
H, KJ/KG 269.69 -42.316 -597.73

U, KJKG  -286.38 -531.53 -964.63

G, KJKG  -16406.5-14713.4 -11600.6

S, KJ(KG)K) 85419 85419 8.5419

M, (1/n) 29.191 29.191 29.191

Cp, KJ(KG)(K) 1.3391 1.3184 1.2638
GAMMAs 1.2702 1.2756 1.2910
SON VELM/SEC 8404 790.0 688.2
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.914

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6589
CSTAR, M/SEC 1125.8 1125.8
CF 0.7016 1.1699

Ivac, M/ISEC 1409.2 1595.7
Isp, M/SEC 789.9 13171

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
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FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 19.22853 %FUEL= 4.943514 REQ.RATIO=0.702161 PHI,EQ.RATIO= 0.700000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8058 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7622 1.0132
T,K 2129.04 1894.70 1437.50

RHO, KG/ICUM  1.1211 0 6.9803-1 2.4785-1
H, KJ/KG 266.38 -71.742 -690.45

U KJKG  -339.61 -610.72 -1099.27
G, KIKG  -18210.3-16514.7 -13165.7
S, KJI(KG)(K) 8.6784 8.6784 8.6784
M, (1/n) 29.211 29.229 29.236
(dLV/LP)t  -1.00032 -1.00008 -1.00000
(@LV/LT)p  1.0103 1.0031 1.0001
Cp, KJ(KG)(K) 1.5022 1.4093 1.3085
GAMMAS 1.2392 1.2547 1.2778
SONVEL,M/SEC  866.6 822.3 722.8
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.914

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6742
CSTAR, M/SEC 1183.6 1183.6
CF 0.6948 1.1688

Ivac, M/SEC 1477.8 1678.9
Isp, M/SEC 822.3 1383.4

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 19.22853 %FUEL= 4.943514 R,EQ.RATIO=0.702161 PHI,EQ.RATIO= 0.700000
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CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8132 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7469 1.0132
T,K 2129.04 1879.25 1418.31

RHO, KG/ICUM  1.1211 0 7.0050-1 2.5099-1
H, KJ/KG 266.38 -72.687 -682.96

U KJKG  -339.61 -607.58 -1086.65

G, KIKG  -18210.3-16381.6 -12991.6

S, KJI(KG)(K) 8.6784 8.6784 8.6784

M, (1/n) 29.211 29.211 29.211

Cp, KJ(KG)(K) 1.3666 1.3475 1.2961
GAMMAS 1.2631 1.2678 1.2814
SONVEL,M/SEC  874.9 8235 719.2
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.916

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6679
CSTAR, M/SEC M77.7 1177.7
CF 0.6992 1.1700

Ivac, M/SEC 1473.0 1670.9
Isp, M/SEC 823.5 1377.9

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin= 98.5PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 16.82496 %FUEL= 5.610111 R,EQ.RATIO=0.801602 PHI,EQ.RATIO= 0.800000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.7968 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7810 1.0132
T,K 2286.94 2053.57 1572.18

RHO, KG/CUM 1.04350 6.4773-1 2.2690-1
H, KJ/KG 263.12 -98.587 -774.24
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U, KJI/KG -387.96 -682.31 -1220.81
G, KJ/KG -19863.3 -18171.3 -14610.3
S, KJ/(KG)(K) 8.8006 8.8006 8.8006

M, (1/n) 29.205 29.251 29.272
(dLV/LP)t  -1.00098 -1.00029 -1.00001
@LV/LT)p  1.0287 1.0098 1.0004

Cp, KJ(KG)(K) 1.6738 1.4987 1.3455
GAMMAs 1.2181 1.2393 1.2679

SON VELM/SEC ~ 890.5 850.5 752.5
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.914

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6857
CSTAR, M/SEC 1233.2 1233.2
CF 0.6897 1.1680

Ivac, M/ISEC 1536.8 1750.4
Isp, M/SEC 850.5 1440.4

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJKG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000  8416.263 586.759
FUEL  HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL  IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL  DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 16.82496 %FUEL= 5.610111 R,EQ.RATIO=0.801602 PHI,EQ.RATIO= 0.800000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8093 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7549 1.0132
T,K 2286.94 2024.05 1535.48

RHO, KG/CUM  1.04350 6.5162-1 2.3179-1
H, KJ/KG 263.12 -100.35 -760.42

U KJKG  -387.96 -676.59 -1197.57

G, KJKG  -19863.3-17913.2-14273.6

S, KJ(KG)(K) 8.8006 8.8006 8.8006

M, (1/n) 29.205 29.205 29.205

Cp, KI(KG)(K) 1.3911 1.3733 1.3246
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GAMMAs 1.2573 1.2615 1.2738
SON VEL,M/SEC  904.8 852.6 746.2
MACH NUMBER 0.000 1.000 1.917
PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6753
CSTAR, M/SEC 1222.8 1222.8
CF 0.6972 1.1700

Ivac, M/SEC 1528.5 1736.3
Isp, M/SEC 852.6 1430.8

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin= 98.5PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000 0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 14.95552 %FUEL= 6.267424 R,EQ.RATIO=0.900882 PHI,EQ.RATIO= 0.900000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.7829 6.7050
P, BAR 6.7938 3.8105 1.0132
T,K 2414.79 2197.23 1703.84

RHO, KG/CUM  9.8603-1 6.0993-1 2.0961-1
H, KJ/KG 259.91 -119.93 -852.09

U KIJKG  -429.10 -744.67 -1335.49
G, KJKG  -21257.4-19698.7 -16034.4
S, KJ/(KG)(K) 8.9107 8.9107 8.9107
M, (1/n) 29.140 29.242 29.306
(dLV/ALP)t  -1.00243 -1.00098 -1.00004
(@dLV/ALT)p  1.0675 1.0301 1.0015
Cp, KJ/(KG)K) 1.9833 1.6892 1.3863
GAMMAs 1.1927 1.2160 1.2582
SON VEL,W/SEC 9065 871.6 779.9
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.912

PERFORMANCE PARAMETERS
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Ae/At 1.0000 1.7007

CSTAR, M/SEC 1278.0 1278.0
CF 0.6820 1.1669

Ivac, M/SEC 1588.4 1815.5
Isp, M/SEC 871.6 1491.3

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION

Pin= 98.5PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 14.95552 %FUEL= 6.267424 R,EQ.RATIO=0.900882 PHI,EQ.RATIO= 0.900000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8066 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7606 1.0132
T,K 2414.79 2141.31 1630.50

RHO, KG/CUM  9.8603-1 6.1551-1 2.1780-1
H, KJ/KG 259.91 -124.11 -825.99

U KIJKG  -429.10 -735.08 -1291.22

G, KJKG  -21257.4 -19204.6 -15354.8

S, KJ/(KG)(K) 8.9107 8.9107 8.9107

M, (1/n) 29.140 29.140 29.140

Cp, KJ/(KG)K) 1.4123 1.3954 1.3487
GAMMAs 1.2532 1.2570 1.2683
SON VEL,M/SEC  929.2 8764 768.2
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.918

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6806
CSTAR, M/SEC 1259.5 1259.5
CF 0.6958 1.1701

Ivac, M/SEC 1573.5 1789.4
Isp, M/SEC 876.4 1473.7
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THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin= 98.5PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 12.98797 %FUEL= 6.915645 R,EQ.RATIO= 1.000000 PHI,EQ.RATIO= 1.000000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.7662 6.7050
P, BAR 6.7938 3.8465 1.0132
T,K 2494.80 2298.00 1830.03

RHO, KG/ICUM  9.4896-1 5.8649-1 1.9523-1
H, KJ/KG 256.74 -133.36 -916.34

U KJKG  -459.19 -789.23 -1435.35

G, KJKG  -22221.4-20838.4 -17405.0

S, KJ/(KG)(K) 9.0100 9.0100 9.0100

M, (1/n) 28.974 29.132 29.317
(dLV/LP)t  -1.00401 -1.00234 -1.00031
(@LV/LT)p  1.1088 1.0690 1.0117

Cp, KI(KG)(K) 2.3003 2.0171 1.5104
GAMMAs 1.1756 1.1896 1.2374

SONVELM/SEC 9174 8833 8014
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.911

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.7324
CSTAR, M/SEC 13115 13115
CF 0.6735 1.1679

Ivac, M/ISEC 1625.8 1870.6
Isp, M/ISEC 883.3 1531.7

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION
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Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJKG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL  HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL  IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL  DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 12.98797 %FUEL= 6.915645 R,EQ.RATIO=1.000000 PHI,EQ.RATIO= 1.000000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8053 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7633 1.0132
T,K 2494.80 2214.28 1689.07

RHO, KG/CUM  9.4896-1 5.9225-1 2.0904-1
H, KJ/KG 256.74 -141.97 -872.94

U KJKG  -459.19 -777.39 -1357.65

G, KJKG  -22221.4 -20092.7 -16091.5

S, KJ(KG)(K) 9.0100 9.0100 9.0100

M, (1/n) 28.974 28.974 28.974

Cp, KI(KG)(K) 1.4293 1.4127 1.3668
GAMMAs 1.2512 1.2549 1.2658
SON VELM/SEC 9465 893.0 783.3
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.919

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6831
CSTAR, M/SEC 1284.6 1284.6
CF 0.6951 1.1701

Ivac, M/ISEC 1604.6 1825.6
Isp, M/SEC 893.0 1503.1

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
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OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759

FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 12.23633 %FUEL= 7.554962 R,EQ.RATIO=1.098958 PHI,EQ.RATIO= 1.100000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.7875 6.7050
P, BAR 6.7938 3.8007 1.0132
T,K 2508.20 2280.89 1757.21

RHO, KG/CUM  9.3390-1 5.7666-1 1.9983-1
H, KJ/KG 253.61 -149.20 -917.62

U, KJKG  -473.86 -808.28 -1424.68
G, KJKG  -22569.8 -20904.2 -16907.4
S, KJ(KG)K) 9.0995 9.0995 9.0995
M, (1/n) 28.667 28.774 28.814
(dLV/LP)t  -1.00292 -1.00086 -1.00001
@LV/LT)p  1.0798 1.0260 1.0004
Cp, KJ(KG)(K) 2.0881 1.6645 1.3963
GAMMASs 1.1891 1.2223 1.2607
SON VELM/SEC ~ 930.1 897.6 799.5
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.914

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6923
CSTAR, M/SEC 1312.6 1312.6
CF 0.6838 1.1660

Ivac, M/ISEC 1631.9 1861.8
Isp, M/ISEC 897.6 1530.5

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 12.23633 %FUEL= 7.554962 R,EQ.RATIO= 1.098958 PHI,EQ.RATIO= 1.100000
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CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8058 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7623 1.0132
T,K 2508.20 2225.39 1696.39

RHO, KG/CUM  9.3390-1 5.8290-1 2.0594-1
H, KJ/KG 253.61 -151.64 -893.75

U, KJKG  -473.86 -797.09 -1385.77

G, KJKG  -22569.8 -20401.6 -16330.1

S, KJ(KG)K) 9.0995 9.0995 9.0995

M, (1/n) 28.667 28.667 28.667

Cp, KI(KG)(K) 1.4410 1.4242 1.3774
GAMMASs 1.2520 1.2557 1.2667
SONVELM/SEC 9544 900.3 789.5
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.919

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6822
CSTAR, M/SEC 1294.6 1294.6
CF 0.6954 1.1701

Ivac, M/ISEC 1617.2 1839.6
Isp, M/ISEC 900.3 1514.8

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin= 98.5PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 11.21664 %FUEL= 8.185557 R,EQ.RATIO=1.197755 PHI,EQ.RATIO= 1.200000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8008 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7727 1.0132
T,K 2463.34 2207.21 1687.05

RHO, KG/CUM 9.3704-1 5.8169-1 2.0450-1
H, KJ/KG 250.52 -153.39 -901.85
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U KIJKG  -474.51 -801.97 -1397.33
G, KJIKG  -22362.5 -20415.2 -16388.6
S, KJ(KG)(K) 9.1798 9.1798 9.1798
M, (1/n) 28.249 28.296 28.310
(dLV/ALP)t  -1.00124 -1.00027 -1.00001
@LV/dLT)p  1.0343 1.0083 1.0002
Cp, KJ(KG)K) 1.7375 1.5132 1.4020
GAMMASs 1.2195 1.2455 1.2651
SONVEL,M/SEC  940.3 8988 791.7
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.917

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6840
CSTAR, M/SEC 1299.5 1299.5
CF 0.6917 1.1683

Ivac, M/SEC 1620.4 1844.5
Isp, M/SEC 898.8 1518.1

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION

Pin= 98.5PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000 0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 11.21664 %FUEL= 8.185557 R,EQ.RATIO=1.197755 PHI,EQ.RATIO= 1.200000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8078 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7581 1.0132
T,K 2463.34 2182.49 1659.18

RHO, KG/CUM  9.3704-1 5.8504-1 2.0749-1
H, KJ/KG 250.52 -153.85 -890.87

U KIKG  -474.51 -796.22 -1379.21

G, KJKG  -22362.5-20188.7 -16121.8

S, KJ(KG)(K) 9.1798 9.1798 9.1798

M, (1/n) 28.249 28.249 28.249

Cp, KJ/(KG)(K) 1.4483 1.4306 1.3818
GAMMAs 1.2551 1.2590 1.2707
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SON VEL,M/SEC  953.9 899.3 787.7
MACH NUMBER 0.000 1.000 1.918

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6783
CSTAR, M/SEC 1291.3 1291.3
CF 0.6964 1.1701

Ivac, M/SEC 1613.6 1834.1
Isp, M/SEC 899.3 1510.9

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION ENERGY TEMP
(SEENOTE) KJKG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL  HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL  IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL  DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 10.35382 %FUEL= 8.807607 R,EQ.RATIO=1.296393 PHI,EQ.RATIO= 1.300000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8060 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7618 1.0132
T,K 2394.48 2130.85 1621.83

RHO, KG/CUM  9.4861-1 5.9073-1 2.0911-1
H, KJ/KG 247.48 -152.15 -883.73

U KJKG  -468.71 -788.95 -1368.29
G,KIKG  -21906.7 -19867.2 -15889.2
S, KJ(KG)K) 9.2522 9.2522 9.2522
M, (1/n) 27.798 27.822 27.829
(dLV/LP)t  -1.00059 -1.00014 -1.00000
(@LV/LT)p  1.0162 1.0040 1.0001
Cp, KI(KG)(K) 1.5958 1.4812 1.4102
GAMMAs 1.2391 1.2551 1.2689
SONVELM/SEC ~ 942.0 894.0 784.1
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.918
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PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6791
CSTAR, M/SEC 1286.4 1286.4
CF 0.6950 1.1693

Ivac, M/ISEC 1606.3 1826.3
Isp, M/SEC 894.0 1504.1

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJKG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL  HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL  IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL  DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 10.35382 %FUEL= 8.807607 R,EQ.RATIO=1.296393 PHI,EQ.RATIO= 1.300000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8104 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7526 1.0132
T,K 2394.48 2117.57 1604.15

RHO, KG/CUM  9.4861-1 5.9249-1 2.1118-1
H, KJ/KG 247.48 -152.59 -877.29

U, KJKG  -468.71 -785.96 -1357.09
G,KIKG  -21906.7 -19744.7 -15719.2

S, KJ(KG)K) 9.2522 9.2522 9.2522

M, (1/n) 27.798 27.798 27.798

Cp, KJ(KG)(K) 1.4538 1.4350 1.3835
GAMMAs 1.2590 1.2633 1.2758
SONVELM/SEC 949.6 8945 7824
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.917

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6733
CSTAR, M/SEC 1281.9 1281.9
CF 0.6978 1.1700

Ivac, M/ISEC 1602.6 1819.7
Isp, M/ISEC 894.5 1499.8
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THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION ENERGY TEMP
(SEENOTE) KJKG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL  HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL  IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL  DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 9.61426 %FUEL= 9.421286 R,EQ.RATIO= 1.394871 PHI,EQ.RATIO= 1.400000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8095 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7546 1.0132
T,K 2320.06 2056.58 1560.03

RHO, KG/CUM  9.6334-1 6.0088-1 2.1381-1
H, KJ/KG 244.48 -149.57 -865.12

U KJKG  -460.76 -774.41-1339.01

G, KJKG  -21373.5-19312.5-15401.2

S, KJ(KG)K) 9.3179 9.3179 9.3179

M, (1/n) 27.353 27.366 27.371
(dLV/dLP)t  -1.00034 -1.00008 -1.00000
@dLV/dLT)p  1.0091 1.0024 1.0001
Cp, KJ/(KG)(K) 1.5432 1.4728 1.4189
GAMMASs 1.2504 1.2613 1.2725
SON VEL,W/SEC  939.1 887.8 7765
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.918

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6748
CSTAR, M/SEC 1273.6 1273.6
CF 0.6970 1.1697

Ivac, M/SEC 1591.6 1807.8
Isp, M/SEC 887.8 1489.7

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION
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Pin= 98.5PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 9.61426 %FUEL= 9.421286 R,EQ.RATIO= 1.394871 PHI,EQ.RATIO= 1.400000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8132 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7469 1.0132
T,K 2320.06 2047.75 1545.51

RHO, KG/ICUM  9.6334-1 6.0194-1 2.1568-1
H, KJ/KG 244.48 -150.12 -860.29

U KJKG  -460.76 -772.59 -1330.08

G, KJKG  -21373.5-19230.8 -15261.1

S, KJ(KG)(K) 9.3179 9.3179 9.3179

M, (1/n) 27.353 27.353 27.353

Cp, KJ(KG)(K) 1.4586 1.4387 1.3846
GAMMASs 1.2633 1.2679 1.2813
SONVEL,M/SEC 9439 8884 775.9
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.916

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6680
CSTAR, M/SEC 1270.5 1270.5
CF 0.6992 1.1700

Ivac, M/SEC 1589.1 1802.5
Isp, M/SEC 888.4 1486.5

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING EQUILIBRIUM

COMPOSITION DURING EXPANSION FROM INFINITE AREA COMBUSTOR

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY  TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
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FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 8.97331 %FUEL=10.026760 R,EQ.RATIO=1.493190 PHI,EQ.RATIO= 1.500000

CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8125 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7484 1.0132
T,K 224554 1984.92 1501.04

RHO, KG/CUM  9.7961-1 6.1165-1 2.1866-1
H, KJ/KG 24152 -146.52 -846.36

U KJKG  -452.00 -759.36 -1309.76

G, KJKG  -20816.7 -18760.6 -14922.8

S, KJI(KG)(K) 9.3778 9.3778 9.3778

M, (1/n) 26.921 26.930 26.933
(dLV/LP)t  -1.00022 -1.00005 -1.00000
@LV/LT)p  1.0057 1.0015 1.0000

Cp, KI(KG)(K) 1.5213 1.4717 1.4274
GAMMASs 1.2581 1.2664 1.2760

SONVELM/SEC ~ 934.1 881.0 768.9
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.918

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6706
CSTAR, M/SEC 1260.8 1260.8
CF 0.6987 1.1699

Ivac, M/ISEC 1576.6 1789.2
Isp, M/ISEC 881.0 1475.0

THEORETICAL ROCKET PERFORMANCE ASSUMING FROZEN COMPOSITION

Pin=98.5 PSIA
CASE = HTPBcea

REACTANT WT FRACTION  ENERGY TEMP
(SEENOTE) KJ/KG-MOL K
OXIDANT  Air 1.0000000 8416.263 586.759
FUEL HTPB 0.9060000 17180.000  0.000
FUEL IPDI 0.0820000 -438440.000  0.000
FUEL DBP 0.0120000 -840138.000  0.000

O/F= 8.97331 %FUEL=10.026760 R,EQ.RATIO=1.493190 PHI,EQ.RATIO= 1.500000
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CHAMBER THROAT EXIT

Pinf/P 1.0000 1.8160 6.7050
P, BAR 6.7938 3.7411 1.0132
T,K 2245.54 1978.09 1487.41

RHO, KG/CUM  9.7961-1 6.1236-1 2.2057-1
H, KJ/KG 24152 -147.17 -842.15

U, KJKG  -452.00 -758.09 -1301.52

G, KJKG  -20816.7 -18697.3 -14790.7

S, KJ(KG)K) 9.3778 9.3778 9.3778

M, (1/n) 26.921 26.921 26.921

Cp, KJ(KG)(K) 1.4634 1.4423 1.3855
GAMMAS 1.2675 1.2725 1.2868
SON VELM/SEC  937.6 881.7 768.9
MACH NUMBER  0.000 1.000 1.915

PERFORMANCE PARAMETERS

Ae/At 1.0000 1.6627
CSTAR, M/SEC 1258.3 1258.3
CF 0.7007 1.1700

Ivac, M/ISEC 1574.6 1784.2
Isp, M/ISEC 881.7 1472.2
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APENDICE B
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FIGURA B.1- Curva caracteristica da valvula reguladora de presséo do ar
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APENDICE C

Desenhos das partes aperfeigcoadas do sistema

— ER-CAouER-CB

/ ER-10

2

FIGURA C.1 - Esquema do sistema gerador de ar viciado / estato-reator
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APENDICE D

TABELA D.1- Lista de materiais

Equipamento de teste estatico de estato-reatores

Ref. Localizagao Descrigao Qtd | Material
01 Igni¢do do Aquecedor Vela de igni¢do para moto 01
02 Sistema eletronico de 01
centelhamento
03 Unido aquecedor estato- | Unido aquecedor estato-reator 01 | Desenho n® ER-07
reator
04 Camara de combustao Placa adaptadora 01 | Desenho n°® ER03-98
aquecedor/camara de combustao
05 Envelope do grao 01 | Desenho n° ER08-A1 e
ERO0S-A3
06 Camara de mistura intermediaria 01 | Desenho n® ER08-A2
07 Céamara de mistura posterior 01 | Desenho n° ER08-A4 ¢
ERO08-AS5
08 Tubeira do ar quente 01 | Desenho n° ER-11
09 Valvula reguladora de pressdo 01 | S.A. White Martins R-
(ar) 102
10 Valvula reguladora de pressio 01 | Air Liquide 46434
(02)
11 Valvula reguladora de presséo 01 | Air Liquide 46434
(H)
12 Valvula reguladora de pressdo 01 | Air Liquide 46434
(N2)
13 Valvula solendéide (O,) 01 | Parker
¢6d.20BFOSDNYTES-
Funcao F
14 Valvula solenéide (H,) 01 | Parker
¢6d.20BFOSDNYTES-
Funcdo F
15 Valvula solenodide (N;) 01 | Parker
c¢6d.20BFOSDNYTES-
Funcdo F
16 Mangueira (ar) 01 | Togawa MF 12
8030300037
17 Mangueira (O;) 01 | Afa Pneumatico 6,4 mm
PT 500 Psi
18 Mangueira (H,) 01 | Afa Pneumatico 6,4 mm
PT 500 Psi
19 Mangueira (N,) 01 | Afa Pneumatico 6,4 mm
PT 500 Psi
20 Cilindro de O, 01 [V=10m’
21 Cilindro de H, 01 [Vv=10m’
22 Cilindro de N, 01 [V=10m’
23 Cilindro de ar 01 [v=10m’
24 Transdutor de pressdo do tipo 03
“Strain-gage”
25 Termopar do tipo K 01
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APENDICE E

TABELA E.1- Procedimentos para a execug¢ao dos ensaios

Procedimentos de execuc¢ao de testes de estato-reatores

Operacao Detalhes de operacio Fatores de seguranca
1-Medicdes A - Medir a temperatura de parede dos cilindros de
prévias ar, O,, H,

B - Medir a temperatura ambiente.
C - Medir a pressao atmosférica local.

2- Verificagdo do
equipamento

A - Acionar O,, verificando através de ruido
provocado o seu funcionamento.

A.1- Repetir o processo acima para o ar, Hp, N,,

B - Acionar a ignicdo do aquecedor, verificando
através de ruido o seu funcionamento.

Abrir  os
cilindros.

registros  dos

Somente o auxiliar fica na
frente dos cilindros.

3- Procedimentos

A - Liberar COMPLETAMENTE o registro do

pré-teste cilindro de ar. Certificar se ha algum
A.1- Verificar a regulagem da valvula reguladora de | vazamento, em caso
pressdo até a obtengdo do valor desejado, indicado | positivo, fechar todos os
no mandmetro (Poy,= 18 bar). registros e providenciar o
B - Repetir os itens A e A.l1 para o O, (Pyo,= 14 | reparo da valvula danificada.
bar),
C - Repetir os itens A e A.1 para o Ar (Py,= 15 bar).
D — Repetir os itens A e A.1 para o N, (Pono= 20
bar).

4- Teste A - Acionar o O,. Nao permitir aproximagio

B — Acionar a ignigdo eletronica do aquecedor.

C - Acionar o H,.

D — Quando a temperatura do aquecedor for maior
que 500°C, acionar o ar, cronometrando o tempo de
teste a partir desse ponto.

E - Apods 15 s, interromper H,, igni¢do, O,, ar e
acionar imediatamente o N, por 10 s
aproximadamente.

do equipamento.

Acionar sirene de aviso do
teste.

5- Pos-teste

A - Fechar o registro do H, e zerar calibragdo da
valvula reguladora.

B - Repetir o item A para o O,, ar, N,.

C - Permitir a aproximagao do pessoal.

Somente o auxiliar deve
proceder as instrugdes ao
lado.

6- Inspecao

A- Limpar a camara de combustao.

B - Apds 4 testes o aquecedor deve ser aberto para
inspecao dos furos de inje¢des de H,.

C- Escoar agua formada.
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