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Resumo. Este documento apresenta uma descricao sucinta das etapas envolvidas no desenvolvimento de um protétipo do magarico
de corte térmico que utiliza a tecnologia de propulséo liquida para seu funcionamento, bem como das principais caracteristicas de
operacao e os resultados obtidos através de ensaios “a frio” e ““a quente™, sem e com combustéo, respectivamente, incluindo neste
Gltimo o corte de materiais. O principal objetivo do protétipo foi verificar a possibilidade de utilizagdo dos gases quentes, gerados
pela queima de propelentes dentro de uma camara de combustdo de motor-foguete a propelente liquido, para fins de corte de
materiais. Inicialmente, ensaios de calibracdo dos orificios contidos nas linhas de propelentes possibilitaram a defini¢do da vazéo
em massa do combustivel (gas metano) e do oxidante (oxigénio gasoso). A seguir, ensaios “a quente” foram realizados com a
finalidade de levantamento dos parametros de funcionamento deste equipamento. Finalmente, ensaios ““a quente” com corte de
diversos tipos de materiais com diferentes espessuras foram executados, onde a potencialidade do equipamento foi demonstrada ao
cortar materiais que os métodos de corte convencionais (oxiacetilénico) ou ndo obtém sucesso ou que o fazem com um custo muito
elevado (plasma).

Palavras chave: magarico de corte, propulsdo liquida, motor-foguete.
1. Introducéo

Os primeiros passos para o dominio da tecnologia de propulsdo liquida utilizando propelentes ndo toxicos estao
sendo dados em nosso pais, mais especificamente no Instituto de Aerondautica e Espaco (IAE). Com os conhecimentos
ja adquiridos é possivel vislumbrar outras possibilidades de aplicacdo desta tecnologia, tornando-a mais Util e acessivel
para a sociedade. Assim, com este intuito estd sendo desenvolvido, em parceria com a inddstria nacional, um
equipamento de corte térmico que utiliza a tecnologia de motor foguete a propelente liquido (MFPL).

O macarico de corte térmico baseia-se nos principios de funcionamento de uma camara de combustdo de MFPL ou
seja, na queima de uma mistura de combustivel (metano, GLP, hidrogénio, querosene, etc.) e um oxidante (oxigénio
gasoso ou ar comprimido) no interior de uma cadmara com paredes refrigeradas. Os gases gerados pela combustéo
atingem elevada pressao e temperatura e sdo expelidos em velocidades supersdnicas através da expanséo livre apds a
garganta, ndo, possuindo, assim, um bocal do tipo divergente.

A interagdo do fluxo de gases, a alta temperatura e velocidade aliada as ondas de choque, causadas pela grande
razdo existente entre a pressdo no interior da camara e a pressao na saida, com a superficie do material possibilita a
fusdo, abrasdo e expulsdo de substratos, permitindo assim o corte. Pode-se esperar, portanto, que materiais como
aluminio, aco inoxidavel, ferro fundido, ceramicas e rochas ornamentais sejam passiveis de serem cortados por esse
equipamento.
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Devido as suas caracteristicas, esse macarico apresenta vantagens em relacdo aos métodos de corte convencionais.
Por exemplo, em relagdo ao macarico oxiacetilénico, apresenta maior velocidade de corte e maior penetracdo para corte
em espessuras maiores, além da possibilidade de cortar materiais como o aluminio e ago inoxidavel; e, em relacdo ao
corte por plasma, apresenta a vantagem de ser um equipamento muito mais simples e, portanto, de menor custo.

2. Caracterizacdo do magarico de corte e do dispositivo experimental

O desenvolvimento do magarico tem como objetivo a construgdo de um equipamento de corte que seja versatil, de
operacdo simples e de baixo custo, e que seja capaz de executar cortes em materiais especiais ou com grandes
espessuras.

2.1. Principio de funcionamento

O equipamento baseia-se no principio de funcionamento de uma cdmara de combustdo de MFPL, podendo utilizar
na sua operacdo oxigénio gasoso, como oxidante, e metano, GLP, hidrogénio ou querosene, como combustiveis. O
macarico de corte térmico, proposto no presente trabalho, é refrigerado a 4gua e utiliza o oxigénio gasoso (O,) e metano
(CH,), como oxidante e combustivel, respectivamente. Os gases gerados na combustdo atingem elevadas temperaturas e
pressdes, sendo expelidos a alta velocidade através de um bocal.

A interacdo do fluxo de gases a alta temperatura e velocidade, aliado as ondas de choque, com o substrato é que
possibilita a fusdo, abraséo e expulsdo de material, e consequentemente o corte.

2.2. Descricao do dispositivo experimental
O dispositivo experimental, tal como mostrado na Fig. (1), € composto de cadmara de combustdo, sistema de
ignicdo, valvulas, reguladores, tubulac@es, garrafas para armazenamento de oxigénio gasoso e gas metano. O principal

componente do macgarico é a cAmara de combustdo, que é projetada tal qual uma camara de MFPL, cujos elementos
béasicos sdo: cabeca de injecdo, cAmara e garganta (Huzel & Huang, 1992 e Santana Jr. & G6es, 2000).

lgnigio

Regulador de pressio . Transdutor de pressio

Figura 1. Esquema do macarico de corte e seus componentes.

A parte cilindrica da cdmara de combustdo funciona como um duto que mantém os propelentes, oxigénio gasoso e
gas metano, por um periodo suficiente (tempo de residéncia) para garantir sua completa mistura e combustdo. O tempo
de residéncia ¢ uma funcdo do tipo de propelentes, das condicbes de injecdo dos propelentes e das caracteristicas
geométricas da camara de combustdo e dos injetores. Os produtos de combustdo sdo descarregados através da garganta,
atingindo velocidade supersénica.

A Fig. (2) apresenta uma vista geral dos equipamentos utilizados durante os ensaios “a quente”, ou seja, aqueles
envolvendo combustdo onde, através de um sistema de aquisicdo de dados, foi possivel caracterizar os parametros
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bésicos de funcionamento do macarico, tais como: pressdo da cdmara de combustdo, pressdo de injecdo do oxidante e
do combustivel. A Fig. (2) mostra também, no detalhe, o prot6tipo testado.

Figura 2. Vista geral dos equipamentos e detalhe do protétipo do magarico.
2.3. Aplicagéo

Por suas caracteristicas de projeto, espera-se que este equipamento possibilite o corte de ago carbono, aluminio, aco
inoxidavel, ferro fundido, cobre, latdo, ceramicas, rochas e concreto, com espessuras de até 200 mm. Com algumas
adaptacdes, este macarico também pode ser empregado em processos de revestimento térmico (metalizagdo), podendo
apresentar vantagens tanto em termos de qualidade quanto em termos de custo, quando comparados com equipamentos
convencionais existentes no mercado.

3. Metodologia para dimensionamento de um macarico de corte

O projeto do macarico de corte inicia-se com o projeto da camara de combustdo que pode ser subdividida em:
cabeca de injecdo, camara, garganta e camisa de refrigeracdo. A cabeca de injecdo é composta de injetores, ou seja,
orificios calibrados para passagem de propelentes (Kessaev, 1997).

Primeiramente, arbitra-se os parametros basicos da camara de combustdo tais como pressao e razdo de mistura entre
oxidante e combustivel (O/F), seguindo-se do calculo dos parametros termodindmicos correspondentes, tais como
temperatura de chama (T¢y), velocidade dos gases (C*), etc. Com base nestas informacdes, € possivel a determinacéo
dos parametros geométricos da camara. O dimensionamento é finalizado através da verificacdo da temperatura da
parede da cdmara, permitindo a determinacdo da vazdo em massa da dgua utilizada para a refrigeracdo. Em Huzel &
Huang (1992) e Almeida, Shimote & Niwa (1999), podem ser encontrados maiores detalhes sobre o calculo de uma
camara de combustdo de motor-foguete.

3.1. Célculo dos parametros termodinamicos

Preliminarmente, sédo arbitradas a pressdo de trabalho e a razdo de mistura estequiométrica do par de propelentes
escolhidos para, em seguida, serem estimadas as propriedades termodinamicas, tais como temperatura de combustdo,
velocidade caracteristica, etc. No presente trabalho, utilizou-se o algoritmo desenvolvido por Gordon & McBride (1976)
para célculo das propriedades termodinamicas. A Fig. (3) mostra um resultado tipico calculado tanto para a velocidade
dos gases (C*) como para a temperatura de combustdo (T¢,) variando-se a razdo de mistura para o par de propelentes
oxigénio e metano gasosos.
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Figura 3. Grafico com os resultados calculados para velocidade dos gases (C*, m/s) e para a temperatura de combustéo
(Tch, K) variando-se a razdo de mistura O/F para o par de propelentes oxigénio e metano gasosos.

3.2. Dimensionamento da camara

A geometria da camara de combustdo pode ser completamente determinada sem a necessidade de se conhecer a
vazao massica através dela. Para tanto, é necessario recordar que o empuxo F € descrito pela expressao:

F=mC" O (Tt @

! 7 ~ 7 - ~ * 7 - Ve - ~ 7
onde m é a vazdo massica dos produtos da combustdo, C é a velocidade caracteristica dos gases de combustdo, C; é o

N

coeficiente de empuxo e @ € a eficiéncia de camara de combustdo (relacionada a capacidade da mistura entre
combustivel e oxidante queimar completamente).
Das relagGes termodinamicas para escoamento isentrépico, obtém-se a relacdo (Huzel & Huang, 1992):

r}]‘I* = PC DACF! (2)

onde P, é a pressao de camara e A, é a area da se¢do critica.
Pela combinacdo das equagdes acima, deduz-se a expressao para o calculo da area da secéo critica A, garganta,

que ¢é dada por:
- F (3)
Pc Lipc [C¢

sendo o diametro da secéo critica D, calculado por

4Ry
=, )

Como regra geral, C; é tomado do célculo de parametros termodindmicos. Contudo, ¢ é arbitrada com base em
dados estatisticos. O comprimento caracteristico Ly, (razdo entre o volume V. e a area da segdo critica A) €
comprimento aparente L,, (raz8o entre o volume da cAmara de combustdo V; e a area da se¢do da cAmara de combustdo

A.) sdo usados para se determinar a razdo Ac entre a area da se¢do da camara de combustdo A. e a area da se¢do critica
A.. Pode-se, entdo, determinar a area da se¢do da cAmara de combustdo A, através da expressao:

Acr

Der =

Ac = Ac DAy, )
sendo o didmetro da cdmara de combust&o calculado por:
4
D = [P ©®)
m
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O volume da camara de combustdo V., usado anteriormente na definicdo dos parametros estatisticos, inclui o
volume AV, contido no interior do convergente, de forma que, para se calcular o comprimento da cAmara de combustéo
L. (parte cilindrica) é necessario subtrair-se esta parcela de volume, resultando em

A
Utilizando-se destas relagdes, chegou-se a uma camara com as seguintes dimens@es gerais:
O Comprimento total da cdmara — 65 mm;

O Didmetro da camara (D) — 18 mm;
O Didmetro da garganta (D) — 4 mm.

()

4. Resultados experimentais e discusséo
4.1. Ensaios “a frio”

O objetivo desta etapa de ensaios foi a determinacdo do coeficiente de descarga (Cd) das placas de orificio das
linhas de oxigénio e metano do magarico de corte. Foi utilizando nitrogénio gasoso como fluido de trabalho. A
determinacdo correta de Cd permite o emprego da placa de orificio na medicdo da vazdo maéssica de um determinado
gas, a partir da pressdo e da temperatura de estagnacdo medidas numa regido anterior ao orificio (Souza & Almeida,
2001).

Tendo como base as leis de conservacdo de massa e de energia, as equagdes abaixo sdo validas supondo-se um
fluxo sbnico, quando a pressdo antes da placa de orificio ¢ no minimo duas vezes maior que a pressdo apos o orificio.
Assim sendo, a equacdo tedrica que demonstra o comportamento da vazdo massica é obtida a partir de:

Mo, = % ©

onde: Msr € a vazdo massica de gas (kg/s), po a pressdo de estagnacéo do gas antes do orificio (Pa), A. a &rea critica do
orificio (m) e C* a velocidade caracteristica dos gases de exaustdo (m/s).

Utilizando-se da expressdo da velocidade caracteristica dos gases (Huzel & Huang, 1992) e para o caso especifico
do nitrogénio tem-se que:

. 0,03975 (g A,
m=———1°70 "¢ 9)
o

onde T, é a temperatura de estagnacéo do gas antes do orificio (K).

Portando, para determinacdo do fluxo massico de um gas numa tubulagdo contendo uma placa de orificio, basta
conhecer a temperatura e a pressdo de estagnagdo em um ponto antes da mesma, supondo que o fluxo massico no
orificio seja sdnico. No entanto, existem perdas de energia devido aos vértices na entrada e saida da placa de orificio e
devido ao atrito dos gases com a parede do orificio. Outro fator determinante que influencia na vazdo massica € a
geometria do orificio. Portanto, esta equacdo deve ser corrigida através do coeficiente de descarga, determinado
experimentalmente. Com o valor de coeficiente de descarga e a partir da equagdo anterior, obtém-se:

0,03975 [y (A,
VTo

Para a determinacdo experimental do coeficiente de descarga, uma série de testes foi realizada. Estes testes
consistiram na medicdo de uma determinada massa de nitrogénio que passava pelos orificios calibrados, durante um
periodo e pressdo pré-estabelecidos.

Durante este periodo foram registradas as pressdes de estagnagdo do gas no interior do reservatério e no interior de
um pulmdo, bem como a temperatura da parede do reservatorio e a temperatura de estagnagdo do gas no interior do
pulmdo. Antes e ap6s cada teste mediu-se a massa do reservatorio utilizando-se uma balanga de precisao.

Determinou-se a massa de gas consumida através da diferenca entre a massa inicial e a massa final do reservatério,
descontando-se a massa de gas contida no interior das tubulagSes e demais cavidades do circuito (por exemplo
cavidades de valvulas, reguladores e “pulméo”).

A vazédo massica experimental é a raz&o entre a massa medida e o tempo de teste. Sendo que o Cd ¢é dado pela razéo
entre a vazdo massica experimental e a calculada pela Eq. (9):

m=Cd (10)
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Cd = _m_ (11)

t |]nte()r
onde m é a massa medida menos as perdas no circuito (g) e t o tempo do teste (s).

A Fig. (4) traz um exemplo do comportamento do coeficiente de descarga em funcéo da pressdo para uma dada
placa de orificio.

1.00 Y
0.96
0.92
0.88
0.84
0.80

Cd

4 6 8 10 12 14 16
Pressédo (*10"5 Pa)

Figura 4. Comportamento do coeficiente de descarga em funcéo da presséo.

4.2. Ensaios “a quente” sem corte

Concluida a fase de ensaios a frio, passou-se a realizacdo dos ensaios “a quente”. O macarico foi montado em um
banco de testes e as pressdes de cAmara e nas linhas de alimentacdo de propelentes foram monitoradas utilizando-se um
sistema controlador e de aquisicdo de dados, conforme mostrado na Fig. (2).

O objetivo destes testes foi verificar e otimizar o comportamento do magarico em condi¢cBes reais de
funcionamento. Para tanto, variou-se as pressdes nas linhas de combustivel e oxidante conseguindo assim, a regulagem
da vazdo massica de propelentes e da razdo de mistura. A variagdo destes parametros permitiu variar a pressdo de
camara, a temperatura de combustao (T,), a velocidade dos gases (C*), etc. ou seja, todas as variaveis que influenciam
na eficiéncia do corte. Um exemplo dos resultados obtidos pelo sistema de aquisicdo de dados é mostrado na Fig. (5).
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Figura 5. Resultado tipico de um teste “a quente”.
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Na Fig. (5) tem-se que:

O Canal 1 (preto): sinal da valvula solendide na linha do oxigénio

O Canal 2 (vermelho): sinal da valvula solendide na linha do metano
O Canal 3 (verde): sinal do sistema de ignicao

O Canal 4 (amarelo): pressdo de alimentacdo na linha do oxigénio

[ Canal 5 (azul): pressdo de alimentacéo na linha do metano

O Canal 6 (purpura): pressdo de camara

Com base nestes resultados, foi possivel construir graficos que comparam os valores tedricos e 0s resultados
medidos experimentalmente. A Fig.(6) mostra estes resultados para a velocidade dos gases (C*) em fung¢éo da razéo de

mistura.

. N\F‘Wﬁ
1500 O TTE e L S

£ 1000

o
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4 C¥(real)
O T T
0 1 2 3 4 5 6 7

Razao de mistura OF

Figura 6. Velocidade dos gases experimental, C*(real), e tedrica, C*(tedr), em funcdo da razdo de mistura.

4.3. Ensaios “a quente” com corte

Para verificar a viabilidade do equipamento, foram realizados ensaios “a quente” com o corte de diversos tipos de
materiais com diferentes espessuras, tal como mostrado na Tab. (1). Para cada material e/ou espessura diferente, trés
amostras com dimensdes idénticas, 100 mm x 200 mm, foram cortadas e os tempos necessarios para efetuar a separacao
completa das amostras foram medidos. A média dos trés valores de velocidade de corte para cada material e/ou
espessura, foi comparada aos resultados obtidos, nas mesmas condi¢des (inclusive amostras) e com o mesmo operador,
para 0 macarico de corte oxiacetilénico. Tais resultados estdo apresentados na Tab. (1),

Tabela 1. Resultados dos ensaios “a quente” com corte, medidas da velocidade de corte.

Material Espessura das amostras, Velocidade corte protétipo, Velocidade corte oxiacetilénico,
mm mm/s mm/s
Aluminio 5052 3 10,45 1,65
Aluminio 5052 1 32,29 6,62
Aluminio 2024 13 3,16 NAO CORTOU
Latdo 2 1,17 1,79
Aco 300 M 3 4,61 4,50

A Fig. (6) e a Fig. (7) mostram o corte em aluminio e aco, respectivamente, utilizando o protétipo de magarico
desenvolvido com a tecnologia de propulsao liquida.
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Figura 7. Corte de aco utilizando o prototipo de magarico baseado na tecnologia de propulsao liquida.

5. Conclus0es

O macarico de corte baseado na tecnologia de propulsdo liquida apresentou velocidades de corte muito superiores
aos do corte com macarico oxiacetilénico (sendo no caso do Aluminio 5052 até seis vezes mais rapido) com excecao do
latdo, tal como apresentado na Tab. (1). Além disso, constatou-se que para 0 Aluminio 2024 nao foi possivel realizar o
corte com oxiacetilénico, enquanto que o protétipo desenvolvido obteve pleno sucesso.

Considerando que o corte foi feito manualmente e que o bico de corte (n.° 12 da White Martins) utilizado no
magarico oxiacetilénico estd entre os mais capazes de efetuar tais separacGes e, além disso, que o0 operador, experiente
profissional da area, esta muito mais habituado a manusear este equipamento, pode-se afirmar que o macarico de corte
baseado na tecnologia de propulsdo liquida conseguiu demonstrar um grande potencial para cortar metais,
principalmente aluminio.

Portanto, os testes iniciais mostraram que o prot6tipo do macgarico de corte baseado em tecnologia de MFPL é
viavel e apresenta uma série de vantagens em relacdo aos equipamentos tradicionais de corte, tais como: maior
velocidade de corte e em maiores espessuras, comparando-se com o sistema oxiacetilénico, mais simples e de menor
custo, e também, comparando-se com o corte por plasma. No entanto, o equipamento requer algumas adaptacGes e
continuacdo dos testes para que se possa explorar toda a sua potencialidade.
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Abstract. This paper presents a description of development phases of a cutting device prototype using the knowledge of liquid rocket
engine technology, as well as the main characteristics of operation and the resuts during the “cold tests” and the ““hot tests™, it
means without and with flame, respectively, including the test where several pieces were cut. The main aim of such a prototype was
to verify the possibility to use the hot gases, generated by means of propellants burning inside a combustion chamber of a liquid
rocket engine, to perform cut of materials.

Keywords. cutting device, liquid propulsion, rocket engine
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