Novas tendéncias: O Uso de Bomba Elétrica em Veiculo Espacial a Propulsao
Liquida
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desenvolvimento do veiculo.

Resumo — O avango no desenvolvimento de baterias confiaveis, com grande capacidade de armazenamento de energia e baixo peso para utilizagdo em veiculos elétricos, acarreta a possibilidade de
aplicagdo na area espacial, na pressurizagdo das linhas de combustivel e oxidante de motores foguete a propelente liquido. Para apresentacdo da utilizagdo das tecnologias atuais, para uma
pressurizagao utilizando uma bomba elétrica, foi necessario elaborar uma configuragao de um foguete e comparar os resultados de um 3° estagio com propulsao liquida, pressurizado com turbo-bomba
e pressurizado com eletrobomba. Verificando que mesmo sendo menos eficiente a utilizagdo da bomba elétrica atende a missdo proposta, simplificando o projeto, diminuindo o custo e tempo do

1. INTRODUGAO

A utilizagdo desenfreada de combustiveis fosseis acarreta problemas ecolégicos e financeiros, e
incentiva a pesquisa e desenvolvimento de tecnologias capazes de suprir as necessidades humanas.

Conforme apontamento de Winston (2019) sobre as megatendéncias internacionais para o futuro, tais
como os avangos tecnolégicos para fabricagdo de baterias para veiculos elétricos, tornando-as confidveis
e com grande autonomia, de modo que estimasse que em 2030 a fabricagdo de veiculos elétricos ou
hibridos seja de quase 100%.

Aproveitando tal tendéncia, a empresa neozelandesa Rocket Lab, substituiu a turbo-bomba de
pressurizagdo de combustivel e oxidante de seu foguete Electron, por motores elétricos alimentados pelo
estado da arte de baterias, sendo capaz de variar a rotagdo até 40 mil rpm, para pressurizar o par
propelente, otimizando o empuxo do foguete conforme a fase de voo.

Dessa forma, esse artigo visa apresentar a utilizagdo de um motor elétrico para pressurizagdo de um
estagio a propelente liquido de um veiculo satelizador brasileiro, fazendo uma explicagdo suscinta do
funcionamento e dos componentes, e uma comparagdo do desempenho utilizando turbo-bomba e
eletrobomba.

1. ESTAGIO DE FOGUETE A PROPELENTE LiQUIDO PRESSURIZADO COM ELETROBOMBA

Os dois sistemas para pressurizagdo de combustivel e oxidante para a camara de combustao eram o
de gas pressurizado e o de turbo-bomba, com vantagens e desvantagens dependendo do desempenho e
da aplicagéo do foguete.

Contudo, os avangos na area de eletroeletronica, trouxeram a possibilidade de substituicdo desses
sistemas pela pressurizagdo das linhas do par propelente por motores elétricos alimentados por baterias.
A vantagem em relagédo ao sistema pressurizado por gas é a possibilidade de variagdo da presséo de
camara, além de se obter uma pressdo maior, e consequentemente, um empuxo maior. E a vantagem em
relagdo ao sistema turbo-bomba é a menor complexidade e menor custo de fabricagéo.

A pressurizagdo de combustivel e oxidante pode ser realizada com um unico sistema de bomba
elétrica, semelhante ao sistema utilizando turbo-bomba, ou para simplificar ainda mais o projeto, pode se
utilizar para cada linha de alimentagdo da cdmara uma bomba elétrica, otimizando a vazado massica de
combustivel e oxidante, além de se evitar a mistura antecipada do par propelente e a escolha do material
de cada linha de alimentagdo, uma vez que o combustivel estd em temperatura ambiente e o oxidante em
temperatura criogénica.

O sistema consiste no acionamento de uma bomba de pressurizagdo por um motor elétrico alimentado
por um inversor e um pacote de bateria, conforme Fig. 1.
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Fig. 1: Motor Foguete Propelente Liquido Pressurizado por Bomba Elétrica. Fonte: Rocket Lab.

Segundo Kwak, Kwon e Choi [1] a aplicagdo atual da pressurizagdo por bombas elétricas é para
motores foguetes de até 100 kN de empuxo, o que atende os projetos atuais do Brasil.

1) Baterias: Os pacotes de bateria sdo feitos com células a base de Litio, podendo ser de Li-Po, Li-lon
ou Li-S, que diferem nas caracteristicas de densidade de poténcia e densidade energética. Para missées
em que é necessaria uma grande liberagdo de energia em pouco tempo, é mais vantajoso usar uma
bateria com maior densidade de poténcia, como exemplo as células da bateria do Foguete Electron sdo
de Li-Po devido a esta caracteristica. Devido a possiveis dados na bateria, ocasionados pelas condigbes
ambientais de utilizagdo, a bateria deve possuir um circuito de monitoramento altamente confiavel e
devido a um possivel aquecimento excessivo, pode ainda ser necessario um projeto de resfriamento
utilizando a linha de alimentagéo do combustivel.

2) Motores: Os motores elétricos para acionamento das bombas de pressurizagéo sdo alimentados por
inversores e devem ser sincronos sem escovas, devido a alta confiabilidade, baixo ruido e,
principalmente, por ndo ser uma fonte de interferéncia eletromagnética para o foguete.

3) Inversor de Frequéncia: Os inversores de frequéncia séo dispositivos eletronicos que convertem a
tensdo fornecida pela bateria, com variagdo de amplitude e frequéncia de modo a variar a rotagdo do
motor e consequentemente a vaz&o do par propelente, de modo a otimizar o empuxo com as fases de voo
do veiculo.

4) Dimensionamento de Estagio a Propelente Liquido com Pressurizagdo por Bomba Elétrica:
Primeiramente foi elaborado uma configuragdo de Veiculo Langador que atenda as missdes da Agéncia
Espacial Brasileira e do Comando da Aerondutica, que é o langamento de uma carga util de 450 kg a 700
km de altitude em 6rbita equatorial circular, composto de um foguete de trés estagios, conforme Fig. 2.

Fig. 2: Configuragéo de Veiculo Langador com trés estagios, sendo os dois primeiros com Propulsdo
Sélida (1° Estagio 3 x S50 e 2° Estagio 1 x S50) e o 3° Estagio com Propulséo Liquida. Fonte: IAE [8]

O material escolhido para fabricagdo dos tanques é uma liga de aluminio-magnésio, AIMg 6061, pois
nao ha qualquer tipo de embargo nesse material e a massa dos tanques, soma das massas dos tanques
de oxidante e combustivel, calculadas conforme Zandbergen (2000).

Uma vez que a utilizagdo da bomba elétrica visa a substituigdo da turbo-bomba, com os mesmos valores
finais de estagio, baseando-se em Rachov et al (2010) dimensiona-se a bateria de Li-lon para utilizagéo de
motor elétrico de até 40 mil rpm durante o voo com uma massa de 116 kg.

Avelocidade de satelizagdo para uma altitude de 700 km calculada pela Fisica Classica é de 7508 km/h,
e os valores de carga util foram calculados pela variagéo de velocidade dada pela equagéo de Tsiolkovsky.

Os valores importantes para a célculo de comparagdo de desempenho foram relacionados na Tabela 1,
conforme Almeida et al (2019):

Tabela I: COMPARAGAO TURBO-BOMBA X ELETROBOMBA

Descrigdo Turbo-bomba Eletrobomba
Empuxo no Vacuo (kN) 25 25
Pressao de Camara (bar) 60 60
Isp (s) 310 323
Massa Motor (kg) 80 100
Massa Oxidante e Conbustivel (kg) 4000 4000
Massa dos Tanques (kg) 190 195
Massa de Bateria e Inversor (kg) 0 118
Massa Estrutural do 3E (kg) 767 910
Massa Payload a Altitude de 700 km (kg) 610 550

1l. CONCLUSAO

Na configuragdo de Veiculo proposta para atendimento das missées da Agéncia Espacial Brasileira e do
Comando da Aerondutica, que é colocar em 6rbita uma carga Util de no minimo 450 kg a uma altitude de
700 km, composto de trés estagios, sendo o Ultimo estagio um motor foguete a propulsédo liquida de 25kN,
podemos afirmar que o estagio a propelente liquido utilizando turbo-bomba na pressurizagdo das linhas
possui uma eficiéncia estrutural melhor, fator importante para a dinamica de voo do foguete e é mais
eficiente, uma vez que a massa de carga util é cerca de 10% maior que a pressurizagdo por bomba
elétrica.

Mas mesmo com os produtos hoje no mercado: motor elétrico, inversor e baterias, j& é possivel
desenvolver um estagio a propelente liquido que atenda as missdes propostas e com o avango das
tecnologias tal diferenga tende a diminuir

Cabe destacar que o projeto ainda pode ser otimizado, com menores fatores de seguranga e com
material para fabricagéo dos tanques com melhores caracteristicas para a aplicagéo.

Dessa forma, a utilizagdo de uma bomba elétrica para pressurizagéo das linhas de alimentagdo do par
propelente de uma camara de combustdo é viavel e perfeitamente possivel, como demonstrado pelo
Foguete Electron.
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