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Resumo

Este trabalho apresenta o relatorio do projeto preliminar de um motor-foguete a prope-
lente liquido de 22 N de empuxo baseado no primeiro protétipo do motor-foguete Acrux
L22N RCS. O motor-foguete foi concebido para ser utilizado em sistemas de controle
de reagao de foguetes e satélites. O objetivo do trabalho foi definir o par propelente a
ser utilizado no motor e, a partir de um dimensionamento inicial do motor, otimizar a
geometria interna, a geometria tridimensional de maneira geral, e realizar o calculo dos
injetores. Para isso, foi utilizada uma ampla gama de conhecimentos aplicados a cién-
cia de motores-foguete, tendo sido desenvolvidas duas bibliotecas utilizando a linguagem
Python, que auxiliaram na anélise de propelente e célculo das geometrias internas. Como
ferramenta de avaliacao, foram utilizadas simulagoes computacionais e métricas disponi-
veis na literatura especializada. Como resultado, foi obtido o par propelente 6xido nitroso
- nitrometano, didmetros de injetores com valores coerentes e conforme a literatura, e em
relacao a geometria, o trabalho mostrou que a tubeira construida utilizando o método
das caracteristicas tem de fato uma eficiéncia superior a outros métodos, como o das
aproximacoes parabolicas do primeiro dimensionamento, o que com as outras otimizacoes
realizadas, ajudou a alcancar uma geometria tridimensional mais leve, um empuxo mais

proximo do tedrico, e uma taxa empuxo-peso superior.

Palavras-chave: Motor-foguete; Propelente Liquido; Sistema de Controle de Reagao;

Método das caracteristicas; Injetores.



Abstract

This final paper presents the preliminary design report of a 22 N thrust liquid propellant
rocket engine based on the first prototype of the Acrux L22N RCS rocket engine. The
rocket engine was designed for use in rocket and satellite reaction control systems. The
objective of the final paper was to define the propellant pair to be used in the engine
and, based on an initial design of the engine, optimize the internal geometry, the three-
dimensional geometry, and carry out the calculation of the injectors. For this, a wide
range of knowledge applied to rocket science was used, and two libraries were developed
using the Python language, which helped in propellant analysis and calculation of internal
geometries. As an evaluation tool, computational simulations and metrics available in
specialized literature were used. As a result, the nitrous oxide - nitro methane propellant
pair was obtained, as well the injector diameters with coherent values and in accordance
with the literature, and about the geometry, the paper showed that the nozzle built using
the method of characteristics actually has a higher efficiency than others methods, such
as the parabolic approximations of the first design, which with the other optimizations
carried out, helped to achieve a lighter three-dimensional geometry, a thrust closer to the

theoretical one, and a higher thrust-to-weight ratio.

Keywords:: Liquid Rocket engine; Liquid Propellant; Reaction Control System; Method

of Characteristics; Injectors.
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1 Introducao

1.1 Motivacao e Contexto Histérico

O dominio completo do acesso ao espaco e a execucgao de atividades nesse ambiente
¢ fundamental para a soberania e desenvolvimento socioeconémico de um pais. No mundo
contemporaneo, o ambiente espacial estd envolvido direta ou indiretamente em quase
todos os aspectos da atividade humana, por ser através dos satélites que diversos tipos de
sistemas nacionais e globais funcionam, tais como sistemas de sincronizac¢ao, navegacao,
meteorologicos, financeiros, militares e de comunicagao. A titulo de exemplo, segundo
(O’CONNOR et al., 2019), se o GPS (Global Positioning System) ficasse inoperante, as
perdas poderiam chegar a mais de um bilhao de ddlares diariamente. Devido a questoes
como essa, muitos paifses se esforcam para dominar o ambiente espacial proximo, seja
para autodesenvolvimento, ou para alcangar soberania espacial. Esse também ¢é o caso
do Brasil, o qual h& décadas vem tentando dominar completamente o ambiente espacial
e suas tecnologias.

Buscando ter o completo dominio do espaco, o Brasil iniciou suas atividades es-
paciais ainda na década de 50 (PALMERIO, 2017), com lancamentos de foguetes de
sondagem. Com o avanco das atividades, no final da década de 70 foi criada a missao
espacial completa brasileira (MECB). A iniciativa brasileira visou colocar um satélite de
fabricagao nacional em oOrbita, utilizando para isso um veiculo lancador de satélites na-
cional, a partir de um centro de langcamento também brasileiro. Durante a existéncia
da missao, o Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais (INPE) comegou a construir os
seus primeiros satélites, e no Estado do Maranhao foi criado o Centro de Langamento de
Alcantara (CLA) na década de 80.

Apesar do fim da MECB, os objetivos continuaram os mesmos. Hoje o Brasil possui
capacidade de producgao nacional de satélites, construidos principalmente no INPE, em
parceria com empresas nacionais e estrangeiras. Possui também o reconhecido Centro
de Lancamento de AlcAntara para lancamento de foguetes, e embora ainda nao tenha
um veiculo lancador nacional, tem dominio na area de propulsao soélida e foguetes de
sondagem, mas ainda precisa dominar completamente a area de propulsao liquida. O
dominio completo do desenvolvimento e producao de sistemas propulsivos liquidos, é um
dos grandes obstaculos técnicos atuais para a obtencao do veiculo lancador brasileiro e
outros engenhos complexos como satélites de grande porte.

O Estado brasileiro ao longo dos anos vem tentando superar tais problemas por
meio de iniciativas como o Programa Estratégico de Sistemas Espaciais (PESE) e o Pro-

grama Nacional de Atividades Espaciais (PNAE). Na préatica, tal pesquisa e desenvolvi-
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mento acontece através do financiamento de empresas e institutos civis e militares. O
desenvolvimento de foguetes fica sob responsabilidade do Instituto de Aeronéutica e Es-
paco, e o desenvolvimento de satélites fica a cargo do INPE como ja mencionado. Os
institutos militares relacionados ao desenvolvimento aeroespacial em sua maioria sao fi-
nanciados pela Forca Area Brasileira (FAB) e os institutos civis por 6rgaos e instituicdes

da administragao civil.

1.2 FINEP e a Empresa Acrux A.T.

Entres os entes juridicos civis da administracao piblica voltados para o investi-
mento em ciéncia e tecnologia, um dos principais ¢ a Financiadora de Estudos e Projetos
(FINEP). A FINEP é uma empresa publica federal, vinculada ao Ministério da Ciéncia
e Tecnologia e Inovacao, que financia projetos desde a pesquisa béasica até a preparacao
do produto para o mercado (FINEP, 2022), de modo que ao final do projeto/estudo fi-
nanciado, o Estado Brasileiro, através de suas empresas tenha dominio completo ou mais
avangado de determinada tecnologia.

A Acrux Aerospace Technologies é uma startup do setor aeroespacial e de defesa,
fundada em 2008, dentro da Incubaero, incubadora de empresas e projetos, criada pela
fundacgao Casemiro Montenegro Filho para auxiliar no desenvolvimento privado do setor
aeroespacial brasileiro. A empresa tem experiéncia em projeto e desenvolvimento de pe-
quenos foguetes de sondagem e treinamento, baloes estratosféricos, veiculos aéreos nao
tripulados e projetos de veiculos langadores, além de outros setores voltados para educa-
¢ao, bidnica e energia. Em janeiro de 2021, a startup foi selecionada pela FINEP através
da subvengao econoémica a inovac¢ao 05/2020 para desenvolver propulsores espaciais com
ligas de Niobio, com investimento total de R$ 775.760,00, prevendo o desenvolvimento
de 4 motores-foguete a propelente liquido com até 5 kN de empuxo. Os 3 primeiros pro-
pulsores sao projetos voltados para sistemas de controle de reagao (RCS) de foguetes ou
satélites. O quarto motor, de maior capacidade que os anteriores, além de servir para
RCS de langadores e satélites, também pode ser utilizado como propulsor de foguetes ou
estégios de foguetes.

Motores-foguete utilizados em sistemas de controle de reagao, ou do inglés, reaction
control system (RCS), e motores de propulsao de satélites, sao os menores propulsores
disponiveis. Esses propulsores ajudam ou sao totalmente responsaveis pela orientacao de
veiculos durante o voo, ou tem fungdes de manutengdo de um satélite em orbita (ITO,
2004). Eles sao praticamente sempre alimentados por sistemas de alimentagao por pres-
sdo e operam em baixas pressoes de camara (ITO, 2004). Os trés primeiros motores, sao
voltados para satélites e foguetes de pequeno/médio porte (BOAS, 2020), e devem possuir
empuxo nominal de 1, 10 e 22 N, respectivamente. O quarto motor deve ter empuxo no-

minal de 500 N. Os valores de empuxo foram adotados baseados em padroes da industria,
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que segundo (SUTTON; BIBLARZ, 2017) e (HUZEL; HUANG, 1992) variam geralmente
de 1 a 50 N para uso em pequenos veiculos (BOAS, 2020).

1.3 Objetivo

1.3.1 Objetivo Geral

O presente trabalho aborda o terceiro dos quatro motores-foguete descritos ante-
riormente, o qual é um motor-foguete a propelente liquido (MFPL) bipropelente de 22 N
de empuxo, denominado Acrux L22N RCS, ou apenas L22N. O objetivo geral do trabalho
foi realizar o projeto preliminar de um motor-foguete baseado no L22N, tomando como
base um desenho inicial do mesmo, apresentado na secao 2.3.3.

O motor desenvolvido tem os mesmos requisitos e caracteristicas do L22N, e serve
como projeto preliminar do mesmo, por isso também foi chamado de L22N. Além disso,
o trabalho também teve o objetivo de dar ao autor uma experiéncia de desenvolvimento
teérico mais proxima da realidade, na medida em que o presente trabalho se encaixa em

um processo de desenvolvimento real.

1.3.2 Objetivos Especificos

Buscando delimitar claramente o escopo do projeto preliminar, a seguir estao de-

finidos os objetivos especificos do presente trabalho.
e Definicao do propelente

Calculo do contorno interno da camara de combustao

Calculo do contorno interno da tubeira do MFPL

Simulagao Computacional 2D de escoamento no contorno interno da cdmara de

combustao e tubeira

Escolha, anélise e calculo dos injetores
e Dimensionamento Preliminar

Sobre os objetivos especificos, é importante observar que dada a complexidade de
um MFPL, o seu processo de modelagem tem carater iterativo, nao havendo ordem clara
de calculo e analise nos itens descritos, ja que quase todos as partes do projeto dependem
de uma ou varias outras partes, as quais também dependem ou podem depender da parte
inicial considerada. Devido a isso, alguns resultados e parametros foram utilizados ou
apresentados antes de estarem introduzidos no texto, ja que se trata de um processo
iterativo. No entanto, salvo indicacao do contrario, apenas as escolhas e valores finais

estao apresentadas no texto.



2 Aspectos Gerais do L22N

2.1 Descricao do L22N e do Projeto Preliminar

O L22N é um motor concebido para uso em sistemas de controle de reagao, seja de
satélites ou de foguetes, que deve ter o produto final desenvolvido de modo que tenha 22 N
de empuxo nominal e desempenho superior a média de desempenho dos RCS disponiveis
atualmente no mercado. Embora o L22N seja um projeto adaptavel, a sua principal
aplicacao é em controle de reacao de estagios superiores de foguetes lancadores, ou como
a aplica¢do também é denominada, sistema auxiliar de propulsao de foguetes (SUTTON;
BIBLARZ, 2017).

O projeto preliminar do L22N utiliza o principio de Pareto (ROCKCONTENT,
2023), ou seja, foca nos aspectos mais importantes e bésicos do desenvolvimento, e tam-
bém utiliza a metodologia Design for Manufacturing (DFM) (WEST, 2023), que busca
um produto otimizado a um baixo custo. Tal projeto preliminar consiste em anélises e
calculos teodricos do L22N, com a possibilidade de experimentos isolados para entender o
comportamento de fendémenos com um custo computacional de simulacao invidvel, com as
proximas fases tratando-se de experimentos mais completos e otimizagao do projeto com
base nos resultados experimentais.

De modo a atender a todos esses requisitos do projeto preliminar, com foco na sua
principal aplicacao, foi necessario definir com mais clareza em qual configuracao de RCS
o L22 sera usado, além de outros detalhes do projeto, que como sao de carater preliminar
podem ser alterados no futuro. No projeto preliminar também estao incluidas analises
nao apresentadas neste trabalho, como o dimensionamento do sistema de refrigeracao

regenerativa, analise do sistema de ignicao e avaliacao do tempo de resposta.

2.2 ORCSdoL22N

O controle de atitude em foguetes e satélites, requer aplicar torques em torno
dos trés eixos (rolagem, guinada e arfagem) que passam pelo centro de massa do vetor.

Segundo (HUZEL; HUANG, 1992), esta operagao consiste em duas fases principais:
e Rotacao do veiculo sobre um angulo em um tempo determinado
e Estabilizacao do veiculo em uma posicao definida, em limites de erro aceitaveis.

Considerando o nivel energético do veiculo (massa, velocidade), a energia necessaria
para realizar essas manobras pode ser calculada estimando o ntmero de vezes que essas

manobras ocorrem (HUZEL; HUANG, 1992). Uma vez que tais parametros sao estimados,
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podem ser calculados outros parametros como tipo e quantidade de propelente, pressao
do gés pressurizante, tipo de motor, tempo de resposta (bit reaction), modo de operagao
do RCS, entre outros. Em relagdo ao modo de operacao, segundo (HUZEL; HUANG,
1992), os trés tipos basicos de um RCS sao:

e Liga-Desliga

RCS de miltiplas igni¢oes que opera intermitentemente enquanto for necessario, em

seu nivel de empuxo nominal.

e Controle Proporcional

O empuxo de operacao do RCS variard conforme os sinais de erro.

e Controle de pulsos

RCS que fornece empuxo em uma série continua de bits de impulso reproduziveis

com precisao para garantir a orientacao e estabilizacao do veiculo.

O modo de operagao do RCS definido foi o proporcional, pois isso permite o uso
de uma gama maior de propelentes além dos hipergoélicos, e um tempo de reagao maior,
pois como o empuxo ¢ continuo, o atraso na ignicao pode ser compensado depois. Em
relacao ao tipo de propelente, a maioria dos RCS utilizam propulsores hipergolicos e
leitos cataliticos (SUTTON; BIBLARZ, 2017). Os valores de I, 7 dos propulsores desses
RCS ficam no intervalo de 200 a 250 s (HUZEL; HUANG, 1992), (SUTTON; BIBLARZ,
2017), com os valores mais altos obtidos em pesquisa chegando perto de 300 s. De modo
a obter um impulso especifico superior & média, para analise foram escolhidos propelentes
que geralmente sao utilizados em motores-foguete de porte maior, sendo o etanol e o
nitrometano, avaliados no capitulo 3. Os valores de pressao de camara variam de 3 a 14
bar esses propulsores segundo (HUZEL; HUANG, 1992), com a P. do L22N devendo estar

dentro desse intervalo.

2.3 Principais Caracteristicas do L22N

2.3.1 Sistema de Ignicao

A defini¢ao detalhada do sistema de ignicao, assim como avaliacao do tempo de
resposta (bit reaction) do L22N nao estd no escopo do projeto preliminar. Portanto,
seguindo o principio de Pareto, o sistema de ignicao definido para o L22N foi a vela de
ignicao automotiva, pois embora nao tenha a mesma qualidade de sistemas de ignicao
espaciais, ¢ um dispositivo eficiente, amplamente disponivel, satisfatoriamente confidvel
e de baixo custo. Para o projeto final, diferentes maneiras de acionar o motor-foguete
devem ser avaliadas, considerando principalmente baixo custo, confiabilidade e otimizacao

do tempo de resposta.
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2.3.2 Sensores e Atuadores

Os sensores do L22N consistem principalmente em um sensor de pressao acoplado
a camara de combustao, outros sensores incluem medidores de fluxo de massa e sensores
de pressao ao longo das linhas que alimentam o motor, assim como sensores de tempera-
tura para as linhas e para o motor-foguete. Em relacao aos atuadores, os principais sao
as valvulas solenoides utilizadas na alimentacao do motor, assim como outros tipos de
valvulas de controle a serem definidas, de modo a conseguir controlar de forma continua

o fluxo de massa para o motor-foguete, e, portanto, o seu empuxo.

2.3.3 Geometria, Material e Método de Fabricacao

A geometria do L22N deve ser dimensionada de tal maneira a ser simples, eficiente,
segura e de facil manipulagao e encaixe no sistema de RCS. O material de construgao
desta geometria, como exposto na se¢ao 1.2, deve ser construido em uma liga de Nidbio.
No entanto, tal material, além de ter um custo consideravelmente alto para ser utilizado
nos primeiros prototipos, continua em processo de desenvolvimento e defini¢ao pela Acrux
Aerospace Technologies. Devido a isso, para o projeto preliminar do primeiro prototipo do
L22N, o material definido foi a liga de niquel Inconel-718, material amplamente utilizado
no ramo aeroespacial, que tem excelentes propriedades termomecénicas e histérico de
utilizacao em motores-foguete. As propriedades fisicas do Inconel-718, como por exemplo
as apresentadas na tabela 2.1, utilizadas no trabalho foram retiradas de (MATWEB, 2023)
e (EOS, 2023b). A (EOS, 2023a) fornece o Inconel-718 proprio para manufatura aditiva.

Propriedades Valor | Unidades
Resisténcia a tracao horizontal 1505 M Pa
Resisténcia a tragao vertical 1375 M Pa
Resisténcia ao escoamento horizontal | 1240 M Pa
Resisténcia ao escoamento vertical 1145 MPa

Condutividade térmica 114 | W/m-K

Calor especifico 0,435 | J/g-°C
CTE, linear 13 | wm/m-°C

Tabela 2.1 — Propriedades da liga de niquel Inconel-718. Fontes: (MATWEB, 2023) e
(EOS, 2023b).

O tipo de manufatura escolhido para o L22N foi a manufatura aditiva, ou como
também ¢é conhecida impressao 3D (PALUDO, 2022). A impressao 3D evoluiu conside-
ravelmente nos ultimos anos e atualmente esta sendo utilizada em diversas aplicacoes na
comunidade aeroespacial (AMS, 2023). A razao disso é porque essa tecnologia simplifica
o processo de fabricacao e diminui o seu tempo, permite a manufatura de pecas complexas

e tem uma alta precisao (AMS, 2023). Com o custo da impressao 3D diminuindo cada
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vez mais, dependendo as dimensoes e do material utilizado, esse se torna o método ideal
de manufatura, visando rapida prototipagem e otimizagao.

Para o L22N, o material de impressao 3D utilizado ¢ o p6 da liga Inconel-718, com
as suas principais propriedades sendo fornecidas pela (EOS, 2023a), a qual também tem a
méquina para impressao. Para dimensoes inferiores a 0,3 mm, a qualidade da impressao
com esses materiais e maquinas pode ser reduzida, o que pode se tornar um possivel
obstaculo para a impressao dos orificios dos injetores. Uma solugao é a utilizacao de
outros métodos para a construcao dos orificios dos injetores, como eletroerosao, ou laser.
Na figura 2.1 estd apresentada uma ilustracao da geometria inicial do L22N, modelado
no software de propulsao liquida (RPA, 2010) em sua versao de testes, e desenhado no
software (INVENTOR, 2023) da Autodesk, utilizando a licenga académica/estudantil.

Figura 2.1 — Desenho 3D inicial do L22N, com a modelagem feita no sofware (RPA, 2010)
e o desenho no software (INVENTOR, 2023). Fonte: Autor.



3 Definicao do Propelente

3.1 Classificacao de Propelentes

Sistemas de propulsao de foguetes podem ser classificados de diversas maneiras,
como, por exemplo, conforme o seu tipo de fonte de energia ou sua funcao basica (SUT-
TON; BIBLARZ, 2017). Em relacao as fungoes, os MFPL podem ser utilizados como
boosters, sustentadores, estagios superiores ou sistemas de controle de atitude, ou reagao
para manutencao e corregdo de orbita/trajetoria, o qual é onde se encaixa o projeto do
motor descrito neste relatério. Em relacao a classificacao considerando o tipo de fonte
de energia, na figura 3.1 é apresentado um diagrama explicando com mais clareza tal
classificagao, adaptada de (SUTTON; BIBLARZ, 2017) e (KESSAEV, 1997), com foco

na propulsao quimica.

Fontes de energia [ = o=
T Propulsao Sdlida
] M—c Propulsao Hibrida

= Propulsao Liquida
Sol
i e Monopropelente

Bipropelente

 ———

J Hipergodlicos
l Nao Hipergdlicos

EEEN e

Figura 3.1 — Classificacao de sistemas propulsivos. Fonte: autor.

O termo propelente, segundo (KESSAEV, 1997), pode ser definido a combinagao
de um combustivel e um oxidante, ou segundo (HUZEL; HUANG, 1992), podendo ser
qualquer desses dois. Na propulsao solida o combustivel e o oxidante estao misturados e
no estado sélido, na propulsao hibrida um componente do propelente esté na fase sélida
e o outro na fase liquida, j4 na propulsao liquida, todo o propelente esté na fase liquida.
Os propelentes liquidos sao classificados em monopropelentes e bipropelentes, no qual
o0 monopropelente ¢ uma composicao que contém no minimo um agente oxidante e um

combustivel em uma tnica substancia liquida, que pode ser uma mistura armazenada de
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varios compostos ou pode ser um material homogéneo (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

Um bipropelente é uma composigao de dois propelentes armazenados separada-
mente, os quais sao oxidante e combustivel, que s6 se juntam e se misturam numa camara
de combustao (HUZEL; HUANG, 1992). Um bipropelente pode ainda ser classificado
como hipergoélico, quando se autoignita apenas pelo contato do combustivel com o oxi-
dante e nao hipergélico caso contrario. Existem ainda trés ultimas classificagoes relevantes
para o projeto, as duas primeiras sao os propelentes criogénicos, os quais sao propelentes
que s6 ficam no estado liquido a temperaturas abaixo de zero e os propelentes armazena-
veis, que ficam liquidos a temperatura ambiente (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

A terceira e ultima classificacao utilizada é a dos chamados propelentes verdes,
que segundo (CORBETT, 2015), s@o propelentes de baixa toxicidade e alta energia que
oferecerao uma alternativa de alto desempenho e alta eficiéncia aos propelentes quimi-
cos convencionais para futuras espagonaves, além de contarem com outras caracteristicas
como manuseio mais seguro, viabilidade econémica e baixo tempo de resposta. (MAYER,;
WIELING, 2018) por outro lado define os propelentes verdes de maneira mais objetiva
utilizando, entre alguns outros parametros, a chamada Classificagao de Toxicidade Aguda
(ACT — Acute Toxicity Classification) que define materiais em cinco classes de toxici-
dade da classe 1 mais toxica até a classe 5 menos toxica, com os propelentes verdes sendo

definidos como propelentes com uma ACT de 3 ou superior.

3.2 Metodologia de Selecao dos Propelentes para Avalia-
cao
A escolha do propelente considerou os requisitos a seguir:
e Seguranca
e Multiplas queimas
e Baixo custo
e Baixo tempo de resposta
e Desempenho
e Disponibilidade
e Baixa toxicidade

Considerando o numero de requisitos minimos necessérios para a escolha dos pro-
pelentes, fica evidente que esse é um processo que considera muitos parametros de projeto

e diversos aspectos da missao. Muitos parametros nao sao deterministicos, levando a
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necessidade de uma certa quantidade inicial de estimavas arbitrarias, fazendo quase sem-
pre com que o processo seja iterativo (LARSON; HENRY; HUMBLE, 1995). Dentre os
muitos parametros de projeto do MFPL, o empuxo nominal e o tempo de resposta do
motor, os quais sao alguns dos parametros importantes em um MFPL para RCS, foram
utilizados como parametros de referéncia para o projeto do motor-foguete.

O empuxo nominal foi escolhido, pois para garantir o bom funcionamento do RCS
o controle da intensidade do empuxo deve ser muito acurado. Portanto, quanto mais
estavel e proximo o empuxo nominal for do seu valor teérico, melhor para o desempenho
do MFPL e para o RCS de forma geral. O tempo de resposta, por outro lado, é o
tempo que o MFPL leva para entrar no seu regime permanente de operacao a partir
do comando para tal acao, e deve ser o menor possivel para que o MFPL tenha mais
capacidade de manobra. O tempo de resposta sera analisado em uma proxima fase do
projeto, com o presente trabalho tratando apenas do projeto preliminar do motor, visando
uma operacao segura, eficiente, e buscando fornecer um valor de empuxo nominal préximo

ao do tedrico.

3.3 Embasamento Tedrico para a Analise e Comparacao
de Propelentes

Para avaliar e escolher o propelente padrao do projeto, os principais parametros de
desempenho considerados foram o impulso especifico, velocidade caracteristica (simbolo)
e o coeficiente de empuxo. Para fazer a avaliacdo, os principais parametros considerados
foram a pressao da camara, taxa de mistura e a razao de expansao da tubeira.

O fluxo de massa m da camara de combustao pode ser definida como:
m = Mg + my (3.1)

A razdo de mistura k, também chamada de O/F, é definida por (KESSAEV, 1997)

como: ‘
k.. = Mo (3.2)

my

Também pode ser definida como a relacao entre a quantidade de oxidante e a
quantidade de combustivel no par propelente. A razao de mistura estequiométrica é a
taxa entre o oxidante e o combustivel calculada a partir da equacao de balanceamento
quimico.

Existe um valor de razao de mistura oxidante/combustivel, que pode ser ou nao
a razao de mistura estequiométrica, que produz valores maximos de desempenho, essa
razao de mistura é chamada razao de mistura optima k,,. De forma geral, a razao de
mistura 6tima é mais rica em combustivel do que a razao de mistura estequiométrica

e teoricamente deve ter todo o combustivel completamente oxidado e a temperatura da
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chama no méximo (HUZEL; HUANG, 1992). Para avaliar essa variacao é utilizada a
razao de equivaléncia, definida na equacao 3.3 (TURNS, 2012). Se kegu; > 1, a mistura
estd rica em combustivel, se kg < 1, tem falta de combustivel ou a mistura esta rica em

oxidante, e para a razao de mistura tedrica ou estequiométrica, tem-se keqy; = 1.

kes
Kequi = - i (3.3)

A taxa de expansao de area da tubeira, €, definida na equacgao 3.4, é a divisao de

uma sec¢ao transversal do divergente da camara pela secao transversal da garganta. Esse
parametro influi diretamente nas propriedades da tubeira e por consequéncia no valor do

empuxo nominal.
Ae
€aeat — Xt (34)
A equacao geral do empuxo gerado por um motor-foguete, é definido por (MISHRA,
2017) como:

F=m-v.+ (P. — P,) - €aeat (3.5)

Da equacgao 3.5, conclui-se que o maximo valor de empuxo é alcancado no vacuo,
quando P, = 0. Para uma operacao entre o nivel do mar e o vacuo, o valor 6timo de F
¢ alcangado fazendo-se P, = P, (SUTTON; BIBLARZ, 2017). Se for feita a consideragao
P, = P,, a equacao 3.5 fica:

F=m-v, (3.6)

Uma vez definido o fluxo de massa, o empuxo e a velocidade de saida dos gases
da exaustao v, sao relacionados por dois parametros, o coeficiente de empuxo Cy; e a
velocidade caracteristica ¢*; (TURNER, 2009). O coeficiente de empuxo, definido na
equacao 3.7, depende das propriedades e representa a performance da tubeira, ou seja,
a eficiéencia com que a tubeira retira energia do gés quente na camara de combustao
(TURNER, 2009). Ja a velocidade caracteristica, definida na equacao 3.8, depende das
propriedades do par propelente e dos produtos da combustdao, e mede a eficiéncia da
conversao de energia térmica em energia cinética, na forma de gases de exaustao de alta

velocidade (TURNER, 2009).

Fr
Cp = 3.7
=B A (3.7)
Pc : At
— 3.8
cCT " ( )
Assim o empuxo pode ser definido na forma:

FT =m- C*T : CfT (39)

A equacao 3.7 é derivada da equacao 3.5, e pode ser reescrito na forma:

~

bS] —1
2. 2 9 \ i P\S /P P
Crp — - (11— Le Ze_Za) . 3.10
& \/7—1 <7+1) ( Pc) +(Pc Pc) Cacat (3.10)
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¢ R+c cp
= P _ = 3.11
7 Co Co cp— R ( )

Se P, = 0, o empuxo especifico é considerado como sendo calculado no vacuo,
levando a rela¢do descrita na equacao 3.12. Para P, = P, (condigao optima), chega-se
na expressao da equacao 3.15 (SUTTON; BIBLARZ, 2017). Além disso para o caso de
P, = P, = 0, condicao em que a expansao ¢ considerada perfeita e que o motor-foguete

estd operando no vacuo, tem-se a equacao 3.13.

A, - P
Ciro=C L 3.12
T, T+ A, P, (3.12)
2.4 [ 2 \i1
. /y ~y—1
C maxr — : 3.13
" \/7—1 <v+1> (319
P\5 /P P
C1fT = CfT,ma;c : <1 - Fe) + (Fe — ﬁ) * €geat (314)
N
C(fT,opt = CfT,ma:c . <1 - Fe) (315)

Esses dois parametros, Cyr e ¢*r, quando multiplicados, formam um terceiro pa-
rametro, chamado impulso especifico. O impulso especifico I, r, representa o empuxo
gerado por unidade de vazao de peso do propelente (SUTTON; BIBLARZ, 2017), onde o
termo peso ¢é utilizado devido a divisao por go. Para a literatura russa como por exem-
plo em (VASILIYEV; KUDRYAVTSEV; AL, 1959) e (OVSYANNIKOV; AL, 1973), no
entanto, o mesmo impulso especifico é definido como o empuxo gerado por unidade de
fluxo de massa do propelente, sem contar com o termo ¢y, e mede a eficicia do motor-
foguete (KESSAEV, 1997). Portanto, neste trabalho o impulso especifico, definido na
equagao 3.16 (HUZEL; HUANG, 1992), é um parametro de medida da eficacia global do
motor-foguete.

Fr_ ¢ Cr (3.16)

Is T — —.
& m - go 90

3.4 Programas Computacionais de Analise e Otimizacgao

Como ja mencionado, as equagoes de balanceamento quimico 1 e 2 sao equagoes
simplificadas. Fazer os céalculos detalhados das reagoes quimicas e dos seus produtos de
combustao seria complexo e fugiria do escopo do projeto preliminar. Devido a isso, para
calcular parametros retirados do processo da combustao na camara, como, por exemplo,
a taxa de calores especificos 7, a qual indica a capacidade de armazenamento de energia
de uma molécula do gas (HUZEL; HUANG, 1992), o coeficiente de empuxo e a velocidade
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caracteristica, sera o utilizado o programa CEA (Chemical Equilibrium with Applications)
desenvolvido pelo Instituto de Pesquisa Lewis da NASA. O CEA é amplamente conhe-
cido e utilizado internacionalmente, sendo os seus resultados bastante confidveis, princi-
palmente em célculos iniciais. A fundamentagao teérica e explicagao do funcionamento
do programa podem ser encontradas em (GORDON; MCBRIDE, 1994) e (MCBRIDE;
GORDON, 1996).

Para melhor compreensao e visualizagao de dados, e também para automatizacao
de certas analises de processos de combustao em camaras de motores-foguete, foi desenvol-
vida pelo autor uma biblioteca na linguagem Python chamada CEApy ((CEAPY, 2022),
que utiliza o codigo-fonte do CEA para executar as andlises. A linguagem Python foi
utilizada por ser de alto nivel e ter excelentes bibliotecas cientificas e de visualizacao de
dados, permitindo a execucao de analises e execucao de processos iterativos de maneira
facil e rapida, além de permitir que o CEApy seja embutido em outras bibliotecas com
propositos mais amplos como projetos de motores-foguete.

Adicionalmente e servindo como método de comparacao teorica, serd utilizado
o programa Rocket Propulsion Analysis ou RPA (RPA, 2010), na sua versao gratuita
de testes. Além de obter os parametros da simulacao de combustao, o RPA também
pode ser utilizado para o calculo do contorno interno da camara, do seu divergente e da
jaqueta de refrigeragao ou refrigeragao por filme de propelente. O RPA também é um
software bastante utilizado na industria, e foi umas das principais ferramentas utilizadas
na modelagem preliminar do Acrux L22N RCS. Sua fundamentacao teodrica e explicacao
acerca do software, podem ser encontradas em (PONOMARENKO, 2010, 2012, 2013,
2017). Segundo (PONOMARENKO, 2010), e também a comparagoes feitas durante a
execugao deste projeto, as diferencas entre o CEA e o RPA estao por volta de menos de
1%. E importante ressaltar também que o CEA néao considera o segundo termo do lado
direito da equagao 3.10, devendo serem feitas as corre¢oes pertinentes quando necessarias,

através das equacgoes 3.10, 3.12,3.13 e de fatores de correcao que podem ser encontrados
em (HUZEL; HUANG, 1992), (PONOMARENKO, 2013) e (KESSAEV, 1997).

3.5 Metodologia de Comparacao dos Propelentes Seleci-
onados

Utilizando a CEApy, foram feitas as analises das combinagoes dos propelentes
considerados, usando como parametros de entrada a razao de mistura, a pressao da camara
de combustao e a taxa de expansao de area da tubeira, e como parametros de avaliacao o
impulso especifico e o impulso densidade. Além disso, foram feitas analises considerando
a condicao de frozen (congelamento) configurada para 3, ou seja, quando a area da segao

do divergente for trés vezes a area da secao da garganta, e também anélises sem considerar
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a condicao de frozen. O ponto de frozen considera que a partir de tal ponto nao ha mais
reagoes quimicas, havendo apenas o escoamento dos gases quentes, com a composi¢ao
desses gases através do bocal permanecendo constante (MISHRA, 2017). No entanto, os
resultados apresentados no relatério nao consideram o congelamento da reagao.

O intervalo de pressao da camara de combustao avaliado foi de 8 a 13 bar, com
passo de 1. Esse intervalo de pressao da camara foi utilizado de modo a obter um MFPL
de pequenas dimensoes, e que opere de forma relativamente segura. Apds a execugao de
véarias andlises, a pressao de 10 bar foi escolhida para o projeto preliminar do motor, con-
siderando limitacoes tecnolodgicas e aspectos dimensionais, de desempenho e de seguranca
do projeto. Para a razao de mistura k,,,, foi definido um intervalo de 0,5 a 10, com passo
de 0,25 (quando se esta proximo da kes) e 1. O intervalo engloba taxas pobres e ricas em
combustivel para as duas configuragoes analisadas. O intervalo utilizado para €,.,; varia
de 100 a 250, e contém a maioria dos valores utilizados na industria.

Na busca pela definicao do propelente mais adequado ao projeto, um parametro
fundamental a ser considerado é a massa especifica do propelente, pois mesmo que um
propelente tenha um I, 7 maior que outro, se for consideravelmente menos denso, havera
necessidade de mais espago ou estruturas mais resistentes para armazenamento do mesmo,
do que haveria com o propelente de menor I, r, aumentando, portanto, a massa das
estruturas e diminuindo a eficiéncia geral do sistema. Para avaliar a relagao da massa
especifica de um propelente com o seu impulso especifico I, r, é utilizado o impulso de
densidade especifica ou impulso densidade. O impulso densidade I;, definido na equacao
3.18, é calculado através da multiplicacao do impulso especifico pela gravidade especifica
do propelente (FILHO, 2021), definida na equagao 3.17 (HUZEL; HUANG, 1992).

Poz * Pf * (1 + kmr)
Pr - kmr + Pox

Ig= L7 Pouk (3.18)

Poulk = (3.17)

3.6 Metodologia de Célculo das Eficiéncias

Os valores encontrados de Iy, 7, c*r e Cyr, sao resultados ideais, considerando,
por exemplo P, = 0. Devido a simplificacoes feitas no equacionamento e a perdas como
queima incompleta do propelente, perdas devido a atrito na camada-limite e outras perdas
que acontecem durante a operagao real de um MFPL, os valores reais de parametros como
impulso especifico, velocidade caracteristica e coeficiente de empuxo sao menores do que
os teodricos. Para compensar esse problema, fatores de correcao devem ser aplicados aos
parametros de desempenho ideais (PONOMARENKO, 2013). (KESSAEV, 1997) define

trés fatores de corregao fundamentais no projeto de um motor-foguete, os quais sao:
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¢. - Coeficiente de eficiéncia energética da combustao:

*

g = =2 (3.19)
c'r
owp - Coeficiente de eficiéncia da tubeira:
Crr
w = —— 3.20
O = 2 (3.20)

¢s - Coeficiente de eficiéncia energética do motor-foguete:

¢S = ¢tub : QSC = ISP,R (321)

Isp,T

A tnica forma de saber exatamente os valores de ¢.. e ¢, € por meio de testes reais
em bancada de ensaio ou em voo. No entanto, (KESSAEV, 1997) e (HUZEL; HUANG,
1992) dao estimativas baseadas em resultados experimentais de projetos anteriores que
podem ser usadas como aproximacao inicial para esses valores. Existem também relacoes
semi-empiricas apresentadas em (PONOMARENKO, 2013) e (ALEMASOV; DREGA-
LIN; TISHIN, 1970) que podem ser utilizadas para calcular com boa precisao os valores

de Cyg, c*r e Iy, g, com o software RPA usando as mesmas.



4 Geometria Interna do L22N

4.1 Metodologia de Calculo da Geometria Interna da Cé-
mara de Combustao

Uma cadmara de combustao de motor-foguete é um reator quimico. Esse dispositivo
é projetado para transformar a energia quimica do propelente em energia térmica dos
produtos de combustao (KESSAEV, 1997), que por sua vez é transformada em energia
cinética através do escoamento dos gases quentes. Para o projeto da geometria interna
da camara de combustao, foram utilizados os resultados de combustao do CEA e RPA,
e a metodologia de calculo utilizada se baseia principalmente em (KESSAEV, 1997) e
(ALEMASOV; DREGALIN; TISHIN, 1970), com o software RPA tendo o seu método de
modelagem de geometria interna da camara baseado principalmente em (ALEMASOV;,
DREGALIN; TISHIN, 1970) e outras literaturas russas.

O célculo da geometria interna da camara de combustao consiste em obter os
parametros apresentados na figura 4.1, dos injetores até a segao da garganta. O primeiro
objetivo é determinar as areas das secoes transversais da camara e o seu comprimento
caracteristico L*. Segundo (SUTTON; BIBLARZ, 2017) e (KESSAEV, 1997), a area da

garganta pode ser dada pela equacao 4.1.

469,20

injetores garganta saida

Figura 4.1 — Geometria interna da cadmara de combustao do plano dos injetores até a
segao da garganta, adaptada de (KESSAEV, 1997) e do software RPA. Fonte:
autor.
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F
A = 4.1
! Pc'CfR_Eaeat'Pe ( )
Através de A; e €4eqt, chega-se em:

Ae = At * €geat (42)

Ay
dy =24/ — 4.3
¢ Vo (4.3)

A
de =24/ — 4.4
- (4.4)

Para calcular A., serd necesséario definir relagoes entre volume, comprimentos e
diametros da cadmara, de modo a garantir o desempenho esperado do MFPL. Segundo
(ALEMASOV; DREGALIN; TISHIN, 1970), o volume e o didmetro das camaras de com-
bustao sao determinados com base em duas caracteristicas, as quais sao o tempo de
permanéncia t, e o fluxo de peso especifico w. O fluxo de peso especifico, definido na
equagao 4.5 avalia a for¢ga de empuxo por unidade de “taxa de fluxo de peso” (SUTTON;

BIBLARZ, 2017).
I

w T,
O tempo de permanéncia ¢, é o tempo necessario para se alcancar um processo de
combustao completo (ALEMASOV; DREGALIN; TISHIN, 1970). Segundo (MISHRA,

2017), valores de t, podem variar de aproximadamente 2 - 1073 a 7 - 1073s, e o tempo

(4.5)

de permanéncia pode ser calculado através da equacao 4.6. O volume da camara de

combustao deve ser modelado de modo a obter um ¢, satisfatério.

Mg Poutk " Ve pouk - L* - R

tT(: 3
m m P.

(4.6)

(4.7)

Outro parametro importante é o comprimento caracteristico, que segundo (ALE-
MASOV; DREGALIN; TISHIN, 1970), depende da natureza do combustivel e das condi-
¢oes de queima, e de certa forma também avalia a eficiéncia de combustao. O comprimento
caracteristico L* pode ser relacionado genericamente ao tempo total de residéncia através
da equagao 4.8, com o tempo de ignicao t; podendo ser desconsiderado para muitos ca-
sos, ja que é bem menor que ¢, (MISHRA, 2017). Segundo (ALEMASOV; DREGALIN;
TISHIN, 1970), é possivel obter uma relagdo conveniente entre o tempo de permanéncia

e o comprimento caracteristico, definida na equagao 4.9.

= )+ it (4.
L2 (4.9)
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Nas equacoes 4.10 e 4.11 estao definidos o comprimento caracteristico L* em fun-
gao de V. e A;, e o comprimento [, definido por (KESSAEV, 1997) como o comprimento
que a camara teria se fosse completamente cilindrica. Como L* é um parametro de de-
sempenho, existem boas estimativas disponiveis na literatura que podem ser utilizadas
como estimativa inicial. Valores de L* podem ser encontrados, por exemplo, em (ALE-
MASOV; DREGALIN; TISHIN, 1970) e (HUZEL; HUANG, 1992). No célculo inicial o

comprimento caracteristico foi obtido do software RPA.

Ve

L*=— 4.1
o (4.10)
Ve
= — 4.11
= (a.11)

A partir de estudos estatisticos, em (KESSAEV, 1997) sao encontradas duas equa-
goes, 4.12 e 4.13, para a estimativa inicial de L* e [, calculados em funcao de P. e d;,

respectivamente, que juntos dao uma boa aproximagcao para A. e Ar.

., 15.103

ly =0,03-\/d, (4.13)

Adicionalmente, um método analitico de calculo do L* é proposto por (SPALDING,

1958). Neste método o L* esta diretamente ligado as caracteristicas do propelente e aos
processos de injecao, atomizacgao, vaporizagao e combustao do mesmo. As equacgoes 4.14,
4.15, 4.18 e 4.19 sao as principais equagoes utilizadas no método proposto em (SPALDING,

1958) para calcular L* conforme a equagao 4.20.

Tcomb - Tebu
B, = ¢, - —2mb e (4.14)
P D,p Qvap
9- Prtl
g, — 4.15
17 2.8, (4.15)
m
G=— 4.16
- (4.16)
Pc -V
pe  Ac
Xo = — - (4.18)
Pp Amj
3-S4
«_ XoT T
=2 10 4.19
¢ 2+ Sy ( )
+1
a.rOQ. L_f_ G 2.’7__1 2‘2{"/*1)
L' =¢ e (zfj'a) it (4.20)
cp,pIn (1+Bp)

O parametro r,, definido como o raio inicial da gota injetada, pode ser aproxi-

mado por meio de outro parametro chamado Sauter Mean Diameter, ou diametro médio
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de Sauter SMD. Tal parametro é uma estimacao do tamanho médio da gota injetada
durante o processo de atomizacao do propelente. Devido a complexidade dos varios feno-
menos fisicos envolvidos nos bicos injetores, o estudo da atomizacao tem sido realizado
principalmente por métodos empiricos, produzindo uma série de correlacoes para o ta-
manho médio da gota injetada (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017). Uma das primeiras
e mais citadas expressoes ¢ a de Radcliffe (RADCLIFFE, 1960), apresentada na equagao
4.21 para injetores centrifugos, ou a expressao apresentada na equagao 4.22 para injeto-
res planos de orificios circulares (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017), (MERRINGTON;
RICHARDSON, 1947).

SMD =7,3-0" )% m;0% . AP, ~4 (4.21)

1,2 0,2
aurp . D00 dit v

Ving

(4.22)

Na equacao 4.21, vy, é viscosidade cinematica do propelente, o é a tensao superficial,
AP a queda de pressao nos injetores. Para o calculo de APy, baseado em estudos

estatisticos, (KESSAEV, 1997) sugere as seguintes estimativas:

1. Para propelentes gasosos:

AP =80-+/10- F. (4.23)

2. Para propelentes liquidos:

AP =40-+/10- P, (4.24)

Através dessas estimativas é possivel calcular A. na equacgao 4.27.

L d’  500-10°
Ik d? 10 -P.-d,

dc = dt * vV €acat (426>
A, = % .d,2 (4.27)

(4.25)

€acat =

A partir de P, e d;, chega-se em L*, I}, V., €4eat € D.. Os outros pardmetros podem

ser calculados através dos seguintes passos definidos em (KESSAEV, 1997).

1. Calcula-se L.y, € 0os pardmetros associados h, H e y*.

R _ R

5= (4.28)

Ko

Lccmv = 07 5- dt ’ \/(2 + Ky - \/@)2 - [(RT - ]-) "V €acat + 3]2 (429>

2
h=Lpy —————— 4.30
2 + Ry * v/ €acat ( )

H = Leppo — h (4.31)
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dt h - vV 6acat+H
= .V e® v 4.32
Y 2 Lconv ( 3>
. 2-y h H

g2y (4.33)

dt Lcom} . Cacat *

LCOTLU

Os valores de k, sao estimados por (KESSAEV, 1997) conforme a tabela 4.1.

P.,MPa | <5 5a 10
Fe=1 [1alb[15a2

Tabela 4.1 — Valores estimados de ,. Fonte: (KESSAEV, 1997).

2. Calcula-se L.; por meio de AV,:

(2 €acar +y)-H  (yP+y +4)-h

A‘/c = At . Lcom) : (434)

3 . Lconv 6 : Lconv
V. — AV,
Lj=——"7/" 4.35
! y (4.35)
Lc = Lcil + Lconv (436>

4.2 Metodologia de Construcao da Geometria Interna da
Secao Divergente da Tubeira

4.2.1 Escoamento Compressivel Quase Unidimensional

Na mecanica dos fluidos existe uma divisao teodrica entre fluido incompressivel e
fluido compressivel. A divisao é feita utilizando o niimero de Mach, apresentado na equa-
¢ao 4.38, o qual é a relacao entre a velocidade do escoamento do fluido e a velocidade do
som no mesmo, apresentada na equacao 4.37, definida por (BRUNETTI, 2008) como a
velocidade de propagacao de uma perturbacao da pressao causada num fluido. O fluido é
dito incompressivel quando a sua densidade nao varia, mas isso implicaria em a = oo, 0
que significa que qualquer propagacao de perturbagao em qualquer ponto do escoamento
é sentida instantaneamente, o que nao é verdade. Na realidade, todos os fluidos, liquidos
ou gasosos, sao compressiveis, no entanto, para M < 0,2 em liquidos, os efeitos de com-
pressibilidade podem ser considerados despreziveis (WHITE, 2011), por isso a abordagem

de fluido incompressivel.
|dP

(%
M= - 4.38
' (435)
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Quando se trata do projeto de artefatos aeroespaciais, praticamente todos os cal-
culos pressupoem um escoamento compressivel, seja externa ou internamente, e natural-
mente o projeto de um motor de foguete também considera o escoamento como sendo
compressivel. As cinco equagoes bésicas para o desenvolvimento das equacoes de escoa-
mento compressivel utilizadas no projeto da geometria interna do MFPL sao as equacoes
da continuidade, da energia, da quantidade de movimento, de estado e de variacao da
entropia, dadas respectivamente na forma das equagoes 4.39, 4.40, 4.41, 4.42, e 4.44 ou
4.45.

pP1° V1 Al = P2 - Vg - AQ (439)
2 2
R (4.40)
dP = —p-v-dv (4.41)
P=p-R-T (4.42)
R*

= 4.4

B Mmol ( 3)
T
ds:cv-d?—R-% (4.44)
dr dP

Para o projeto preliminar da geometria interna do motor-foguete, principalmente
na sua sec¢ao divergente, a abordagem utilizada é a de escoamento compressivel unidimen-
sional ou quase unidimensional, ou mesmo bidimensional em alguns casos, como quando
sao consideradas as ondas de expansao de Prandtl-Meyer. O escoamento também é ge-
ralmente assumido como sendo adiabatico e isentropico, exceto quando sao considerados
fendmenos irreversiveis como ondas de choque, que segundo (BRUNETTI, 2008), s@o feno-
menos que acontecem sempre que as condigoes do fluido, numa certa se¢ao, nao forem
compativeis com as condigoes de contorno, e representam uma variagao brusca das propri-
edades ao longo do escoamento, de modo a obedecer as condigoes de contorno, levando a
um aumento de entropia. O relatoério destaca apenas as principais equagoes, conceitos ou
conclusoes pertinentes aos calculos feitos no projeto. Uma explicagao mais completa pode
ser encontrada facilmente na vasta literatura disponivel sobre o assunto, como, por exem-
plo, em (WHITE, 2011) e (BRUNETTI, 2008) de forma introdutoéria, e em (ANDERSON,
2021) de forma mais completa, ou ainda em (HILL; PETERSON, 1992), (OATES, 1997)
e (SUTTON; BIBLARZ, 2017), de forma mais aplicada ao projeto de motores-foguete.

4.2.2 Embasamento Tedrico para o Calculo da Secdo Divergente da
Tubeira

Em um motor-foguete, apds o processo de transformacao de energia quimica ar-

mazenada no propelente em energia térmica, comentado no inicio da se¢ao de projeto da
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geometria interna da camara, o proximo passo é acelerar os gases em um duto de secao
convergente e depois acelerar e expandir os gases em um duto de segao divergente. Tal
configuragao é utilizada, pois segundo (ANDERSON, 2021) e (WHITE, 2011), em um
escoamento compressivel subsonico de um fluido, a medida em que a area da secao trans-
versal onde ocorre o escoamento diminui a velocidade do fluxo aumenta, até que atinja
Mach 1, e entao para numeros de Mach maiores que 1, ou seja, em um fluxo supersonico,
para aumentar a velocidade do escoamento do fluido deve-se aumentar a area da secao
transversal.

O ntimero de Mach M é uma propriedade termodinamica do fluido (WHITE, 2011),
essencial quando consideramos as equacoes de escoamento compressivel. M esté relacio-
nado a area da secdo transversal do escoamento A conforme a equagao 4.46 (SUTTON;
BIBLARZ, 2017), onde os subscritos 1 e 2 significam a area da segdo transversal e o
nimero de Mach do escoamento em dois pontos arbitrarios 1 e 2 respectivamente, da
geometria interna do motor-foguete. Se M; = 1 na equacao 4.46, sera obtida a relacao
apresentada na equagao 4.47 entre uma area da secao transversal arbitraria e a area critica

A* ou area da garganta A; em funcao de M.

A2 B Ml (1 + (7 o 1)/2 X M22)(7+1)/(V—1) (4 46)
Al_MQ 1+(7—1)/2M12 ‘

A1 1 (12 a2 /206
_.( + 1)/ > (4.47)

A, M (v+1)/2

A area critica é a area da secao critica, assim como a temperatura critica, pressao
critica e todas as outras varidveis consideradas nesta secao, a qual representa a secao
onde o escoamento se torna sonico. Segundo (BRUNETTI, 2008), na se¢do minima do
convergente, quando o escoamento esta bloqueado, tem-se: A = Ax , M =1e @ = Quae-
No projeto é considerado que A; = A*, embora na realidade exista a possibilidade de
Al = A*, pois M pode ser diferente de 1 na secdo da garganta, nesse caso a secao
critica é uma se¢ao imaginaria, que se tornaria real caso a se¢ao transversal continuasse
a ser diminuida. Com as equacoes 4.48, 4.49, 4.50, a equagao 4.47 fornece um padrao de
comportamento dessas propriedades do fluido ao longo de um escoamento em uma sec¢ao
convergente-divergente, ilustrado na figura 4.2.

Na figura 4.3 esta apresentado um grafico considerando a taxa A/Ax ou A/A; em
funcao de M para trés valores de v diferentes. Os valores apresentados sao o valor de
v na saida da tubeira, a média aritmética entre a segao da garganta e a secao da saida
e a média logaritmica entre essas mesmas se¢oes, com a equacao da média logaritmica
disponivel na equagao 4.51. Na figura 4.4 estda um gréafico mostrando o comportamento
das taxas A/A;, T/To e P/Po , onde os termos To e Po significam a temperatura e
a pressao de estagnacao, respectivamente. Esse grafico é importante, ao fornecer uma

referéncia tedrica de como o escoamento deve se comportar, servindo para comparagoes,
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seja com dados experimentais ou com resultados de simulagoes numeéricas mais elaboradas

e proximas de um comportamento real.

o (fy B 1) 2
o1y Wy (4.48)
B ()72 s ey (149

()

Vmedio = (4.51)
(%)

Pt
Pe

l«—— Subsonic ——

|
= n

— k=130 |
e

Area ratio, A/A;

Fressure ratio p/p, and temperature ratio 7/Tg

0.01 : \— - L1410

0.10 1.0 10
Mach number

Figura 4.2 — Relagoes das razoes A/A;, P/P,, T/T, em fun¢ao de M. Fonte: Retirado de
(SUTTON; BIBLARZ, 2017).

Essa secao convergente-divergente da geometria interna de um motor-foguete é
chamada de bocal, tubeira ou nozzle de De Laval (ANDERSON, 2021), ou apenas nozzle.

O projeto da segao divergente de uma tubeira tem como objetivos principais:
e Maximizar a velocidade de saida dos gases.

e Expandir completamente os gases e de modo que nao haja ondas de choque na

tubeira.
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Relagoes de A/A* em fungao de M para trés y diferentes

—— Y - Média simples = 1.1913 [
1401| — Y - Média logaritmica = 1.1799 ;é"
—— Yy - Na saida = 1.2555 /
120 - ,
I
1
100 - |
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I
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Figura 4.3 — A/A; em fungao de M para diferentes valores de . Fonte: autor.

Relagdes de A/A*, T/To, P/Po em fungao de M para o par
Nitrometano-Oxido Nitroso. O/F = 1, y = 1.1799
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Figura 4.4 - A/A;, P/P, e T/T, em funcao de M. Fonte: autor.

e Buscar um jato uniforme e paralelo ao eixo de simetria do motor na saida da tubeira.

e Buscar equilibrio entre desempenho, dimensoes e massa da tubeira.



CAPITULO 4. GEOMETRIA INTERNA DO L22N 47

Conforme a explicacao da equacao 3.5, a operacao 6tima de uma tubeira acontece
quando a pressao de saida na tubeira P, esta igual & pressao ambiente P,. Quando P,
> P,, a tubeira se encontra em um estado sub expandido, e ainda havera expansao dos
gases mesmo apoOs o final da tubeira. Quando P, < P,, a tubeira se encontra em um
estado sobre expandido, e havera separac¢ao de fluxo na tubeira (SUTTON; BIBLARZ,
2017). A operagao 6tima, portanto, s6 é alcangada em algum ponto da atmosfera, com
o projeto buscando minimizar perdas de desempenho fora do ponto 6timo. Além disso,
para a operagao no vacuo, a relagao P, > P, = 0 é sempre verdadeira, logo as dimensoes
da tubeira devem aumentar para que P. — P, = 0, levando a necessidade avaliar até que
ponto o ganho de desempenho com o aumento da tubeira compensa a adi¢ao de massa ao
sistema e o aumento das dimensoes.

Em relagao a separagao de fluxo, (STARK, 2005) testou varios métodos em vérios
motores-foguete em busca de um critério simples para achar a pressao ou nimero de Mach
de separacgao de fluxo, através dos quais é possivel analisar mais detalhadamente tal feno-
meno e buscar maneiras de evita-lo ou atenua-lo. O critério sugerido por (STARK, 2005),
apresentado na equacgao 4.52, gerou resultados mais acurados, com curvas semelhantes as
geradas com o critério de (SCHMUCKER, 1984), apresentado na equagao 4.53, o qual é
o critério mais utilizado no desenvolvimento de motores-foguete. No entanto, ambas as
equagoes possuem o termo M., que de causas a efeitos é desconhecido. Uma maneira
simples de avaliar preliminarmente a pressao de separacao ¢é utilizar um terceiro critério
apresentado por (STARK, 2005), chamado critério de Schilling, que depende apenas de
P, e é mais adequado para tubeiras curtas em forma de sino, que pode ser considerado
o caso do projeto. Através do critério de Schilling, na equagao 4.54, foi calculado o valor

de P, e entao com esse resultado foi obtido o valor de M., através dos critérios de
(STARK, 2005) e (SCHMUCKER, 1984).

PSE
S50 /(3 M) (4.52)
P,
P, _
P” — (1.88 - My, — 1)7*% (4.53)
Psep Pc —0.195
—0.583 - | == 4.54
= (+) (4.54)

4.2.3 0O Método das Caracteristicas — MOC

O perfil de tubeira conico e o perfil de tubeira em forma de sino (bell shape), sao
os dois perfis mais usados em segoes divergentes de tubeiras de motores-foguete. O per-
fil conico geralmente é mais utilizado em motores-foguete a propelente solido (MFPS),
para foguetes académicos ou experimentais, e o perfil em forma de sino, escolhido para
o projeto, é mais utilizado para MFPL e em MFPS de médio a grande porte. Existem

varios métodos para a construgao do perfil da secao divergente da tubeira, como o método
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das tabelas de (VASILIYEV; KUDRYAVTSEV; AL, 1959), apresentado em (KESSAEV,
1997), o método das aproximagdes parabolicas, disponivel no software RPA, o método
das caracteristicas (MOC, Method of Characteristics), utilizado neste projeto e o método
de Rao (RAO, 1958), que utiliza 0 MOC como base, sendo considerado um dos mais efi-
cientes métodos de design de segoes divergentes de tubeiras, principalmente considerando
operacoes no vacuo ou com P, — 0.

O objetivo do método das caracteristicas é expandir completamente os gases até o
M desejado, sem choques na tubeira e utilizando o menor comprimento possivel denomi-
nado Lgjymin. O desenvolvimento teérico do MOC ¢é extenso e relativamente complexo,
de modo que este relatério apresenta apenas os conceitos fundamentais do método e a
metodologia utilizada para a construgao da geometria interna da secao divergente, com
uma explicagdo mais ampla e detalhada podendo ser encontrada em (ANDERSON, 2021).
O método das caracteristicas considera um escoamento bidimensional, axis simétrico e um
fluido irrotacional. E construido a partir de um campo de velocidades, aplicando neste
as equacoes de escoamento compressivel quase unidimensional ou bidimensional, conside-
rando choque e expansoes, para obter o nimero de Mach desejado na saida, e sem que
haja ondas de choque na tubeira. Os dois principais conceitos a respeito do MOC, sao as
linhas caracteristicas e as equacoes de compatibilidade, sendo abordados a seguir.

O angulo de Mach, definido na equacgao 4.55, é o angulo formado entre a diregao da
velocidade supersoénica de um ponto e a fronteira das ondas de choque criadas pelo mesmo
conforme se desloca em um fluido, como ilustrado na figura 4.5. Segundo (ANDERSON,
2021), uma linha que faz um angulo de Mach (chamada de linha de Mach) em relacao
a direcao da linha de corrente em um ponto também é uma linha ao longo da qual a
derivada da componente da velocidade paralela ao fluxo v,, nessa linha, é indeterminada
e através da qual pode ser descontinua, assim como as outras propriedades do fluido nessa
linha. Tais linhas sdo chamadas de linhas caracteristicas (ANDERSON, 2021). Na figura

4.6 estao ilustradas as linhas caracteristicas Cy e C'_.

1
-1
- 4.55
o = sen (M) (4.55)
Com isso em mente, é possivel agora delinear a filosofia geral do MOC (ANDER-
SON;, 2021). Considere uma regiao de fluxo constante e supersénico no espago xry da

figura 4.6. Este campo de fluxo pode ser resolvido em trés etapas:

1. Encontre algumas linhas particulares no espago xy onde as variaveis de fluxo (P, p,
T, vy, vy, etc.) s@o continuas, mas ao longo das quais as derivadas (0P/dz, dv,/0v,)

sao indeterminadas (linhas caracteristicas).

2. Combine as equacoes de conservacao diferenciais parciais de tal maneira, que sejam
obtidas equagoes diferenciais ordinérias validas apenas ao longo das linhas caracte-

risticas.
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3. Resolva as equagcoes de compatibilidade passo a passo ao longo das linhas caracteris-

ticas, partindo das condig¢oes iniciais dadas em algum ponto ou regiao do escoamento.

1

= gen-!
2= Ma

Zona de

siléncio

U>a

Zona de
Onda de Mach AGao
supersonica

{c)

Figura 4.5 — Padroes de onda gerados por uma particula movendo-se a velocidade U por
meio de um fluido em repouso cuja velocidade do som é a. Fonte: Retirado
de (WHITE, 2011).

Streamline .

Figura 4.6 — Ilustragao de linhas caracteristicas que correm para a esquerda e para a
direita. Fonte: Retirado de (ANDERSON, 2021).

No item 1, (ANDERSON, 2021) apresenta uma maneira de calcular a equagao (ou
equagoes) das linhas caracteristicas, apresentada na equacao 4.56. As equagoes diferenci-
ais ordinarias obtidas no item 2 sao chamadas de equacgoes de compatibilidade, e para um
escoamento bidimensional, estacionario, adiabético e irrotacional podem ser reduzidas na

forma da equacao 4.57, a qual representa a combinacao das equagoes de continuidade,
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quantidade de movimento e energia. A equacao 4.57, pode ser integrada e obtida de
forma algébrica, apresentada nas equagoes 4.58 e 4.59. O termo w4 (M) nas equagoes
de compatibilidade, é a chamada funcao de Prandtl-Meyer, apresentada na equacao 4.60,
que relaciona os angulos de deflexdao 6 com os seus respectivos nimeros de Mach em dois
pontos do escoamento, como mostra a equagao 4.61 e como esta ilustrado na figura 4.7.
As condigoes de contorno citadas no item 2, sao as condi¢oes na secao da garganta e
na secao da saida, com as duas principais condi¢oes de contorno inicialmente conhecidas

sendo A; na garganta, onde M =1, e M., na secao da saida.

G%)zww¢u> (4.56)

0 — VAT (4.57)
v

0 + wpru (M) = constante = K_ (4.58)
0 — wprui(M) = constante = K (4.59)

v+1 1 v—1 1
(M) = [T - 1)) — gt (VI -T) 4.60
amatt) = [t ([T 0 - 1) 19 (4.60)
92 = wim"tl(MQ) - Wprtl(Ml) (461)

Figura 4.7 — Ondas de expansao de Prandtl-Meyer. Fonte: Retirado de (ANDERSON,
2021)

Analisando a figura 4.8, tém-se, por exemplo, que K; 4+ = K. _, e K, _ por sua vez
¢iguala K._, ouentao K,_ = K; _, sendo K; _ por sua vez igual a Ky ;. Além disso, sao
conhecidas (ou definidas) algumas condi¢oes iniciais, como, por exemplo ¢; = 0, = 6, = 0°.
Sabendo também que 05 = 0 e My = M,,, é possivel calcular K, e K;_ através das
equagoes de compatibilidade 4.58 e 4.59. Ao ter o wyy ao invés de M, como a fungao

wprtt € bijetora, ¢ possivel calcular a sua inversa com algum método numérico, como
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o método de Newton-Raphson, por exemplo, o qual é utilizado neste projeto, e entao
obter M em funcao de wyy, €, portanto, obter também o angulo de Mach p, que serd
utilizado na equacao 4.56, obtendo a inclinagao das linhas caracteristicas. Desta forma,
todo o campo de fluxo pode ser mapeado ao longo das caracteristicas. Em geral, as
linhas caracteristicas dependem do campo de fluxo, e as equacoes de compatibilidade sao
uma fungao da localizagdo geométrica ao longo das linhas caracteristicas (ANDERSON,
2021).

Construindo o perfil dessa forma, o angulo de deflexao # na figura 4.8 vai aumen-
tando gradualmente na secao de expansao, que pode ser construida com quantos pontos
forem necesséarios, até o ponto c, onde 6 = 6,,,., e entao comega a diminuir gradualmente
até atingir 0° na secao de saida. Vale destacar que a regiao acejb na figura 4.8 é a re-
giao de expansao, e edj é a regiao onde o jato é uniforme e paralelo, com o nimero de
Mach desejado e livre de choques. Esse tipo de expansao suavemente curvada torna o
comprimento da secao divergente relativamente grande, principalmente em condicoes de

operacao com F, — 0.

Figura 4.8 — Perfil construido utilizando MOC. Fonte: Retirado de (ANDERSON, 2021)

Expansoes lentas sao desejaveis para aplicagoes em tineis de vento, por exemplo,
mas para motores-foguete, de modo a diminuir o peso, a expansao completa dos gases é
diminuida a um tnico ponto, como ilustrado na figura 4.8, de modo a diminuir o compri-
mento do divergente e, portanto, diminuir o peso geral do sistema (ANDERSON, 2021),
ja que como afirma (RAQO, 1958), o comprimento da tubeira é um 6timo indicador do peso

do mesmo. Em tais tubeiras de comprimento minimo, a se¢ao de expansao ¢ reduzida a
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um ponto, e a expansao ocorre por meio de uma onda de Prandtl-Meyer centrada que
emana de um ponto agudo na garganta com um angulo 6,,,,. O comprimento da tubeira
supersonica, denotado como Ly min, ¢ 0 valor minimo consistente com um escoamento
isentropico e livre de choques. Se o comprimento calculado for mais curto que Ly min,
choques se desenvolvem na tubeira (ANDERSON, 2021).

Para calcular a tubeira de comprimento minimo, sao utilizadas novamente as equa-
¢oes de compatibilidade e as linhas caracteristicas. Na figura 4.9, relacionando as equagoes
de compatibilidade das linhas caracteristicas do ponto a, ¢ e b, é possivel chegar na equa-
¢ao 4.62 para o 0,,,,. A partir dai, define-se um incremento de angulo df, e varia-se 0
de 0 — 0° até 0,,4, utilizando df como passo, entao é possivel calcular os outros termos
das equacoes de compatibilidade, assim como o M e p nesses pontos, definindo assim a
primeira linha caracteristica. Apos isso, utilizando as equagoes de compatibilidade, as
proximas caracteristicas tém condigoes iniciais resultantes das caracteristicas anteriores,
e repete-se o processo de variagao de 0 = 0° até 0,4, tudo isso acompanhando o cresci-
mento do numero de Mach até o valor de M desejado, onde entao sera obtida a geometria

interna do divergente.
Omaz = (1/2) * (wpru (M) (4.62)

Figura 4.9 — Perfil construido utilizando MOC com comprimento minimo. Fonte: Reti-
rado de (ANDERSON, 2021)

4.2.4 Metodologia de Calculo da Secao Divergente do L22N

Mesmo utilizando apenas um tnico ponto para o calculo da expansao completa
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dos gases de modo a obter o Lgi,min da se¢ao divergente, o MOC ainda pode gerar
geometrias relativamente grandes. Para superar tal obstaculo, (RAO, 1958) desenvolveu
um método de construgao de se¢ao divergente baseado no MOC, mas que adiciona um
comprimento desejado as condigoes de contorno, e busca o maximo empuxo possivel para
aquele comprimento de se¢ao divergente, esse ¢ o chamado método de Rao, ja citado
no inicio da subsecao. O método de Rao, assim como o método das caracteristicas, é
relativamente dificil de ser entendido e aplicado, e segundo (RAO, 1958), a abordagem do
problema apresentada por ele pode possuir um interesse matemaético proprio. No projeto
da secao divergente do L22N, o objetivo é atingir uma taxa de expansao €,.,: = 200,
definida no capitulo 2, e por isso, como nao héa necessidade de um comprimento especifico,
e de modo a diminuir o tempo de desenvolvimento no projeto preliminar, nao sera utilizado
o método de Rao.

O MOC por sua vez, busca um nimero de Mach definido na secao de saida, que
pode resultar ou nao na €., desejada, e de fato para o projeto, resultou em uma €,.q;
bem menor que a desejada. Para atingir o objetivo do projeto em relacao a sua secao
divergente da tubeira, a condi¢ao de contorno €,.,; foi adicionada, e entao um algoritmo
foi desenvolvido para o calculo da secao divergente da tubeira. O algoritmo inicia com um
angulo df, — 0 arbitrario ou calculado através da equagao 4.63, entao calcula a geometria
interna da se¢ao divergente através do MOC e utiliza a taxa definida na equacao 4.64
para avaliar o quao distante a €,cqt,, calculada ou atual estd da €,eqrrep desejada ou de
referéncia. Quanto mais a taxa da equagao 4.64 se aproxima de 1, mais a €4¢q,q S€ aproxima
da €geqr,rer- Entao inicia-se um processo iterativo no qual acrescenta-se um incremento
de angulo db;,,. a db, e recalcula-se o MOC e taxa. Conforme €ueqt.qa — €geat,ref, 0 angulo
incremental df;,. — 0. O processo iterativo continua até que €zeqt,, Seja ligeiramente
Maior €geqtref COM (€geata — €acatrer) —> 0 OU ent@o até que atinja um ntmero maximo
de iteragoes definido pelo usuério. Na figura 4.10 esta apresentado um fluxograma do

algoritmo desenvolvido, lembrando que conforme 77, .y — 1, df;,. — 0

df, = modulo (0,4, — parte inteira(f,,q4:)) (4.63)
Ta,ref - Cacat,a (464)
€aeat,ref

Embora as taxas de expansao da area da secao transversal da tubeira sejam calcu-
ladas em relacao a area da segao transversal da garganta, o MOC é calculado a partir de
uma secao transversal que se encontra ligeiramente apds a se¢ao da garganta, de modo
a fornecer uma curvatura inicial a geometria interna. Essa curvatura é construida utili-
zando um arco R, definido por (KESSAEV, 1997) na equacao 4.65 e ilustrado na figura
4.1, o qual liga a segao da garganta a segao inicial de onde o MOC é calculado. Portanto,
uma vez definida 7),, a construcao da geometria interna do divergente utilizando o MOC
comeca dos pontos (Zomoce, Yo,moe), definidos respectivamente nas equagdes 4.66 e 4.67,

onde z;, é o ponto do eixo de simetria onde se encontra a secao da garganta.
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Inicio

¥ Mg, Ry Yo moer €agar: N de Iteractes

Calculo de d8,
Execucio do MOC db, = db, + dBin.

Célculo de Ty .o

Numero
Torar= 12 maximo de
iteracbes?

Eixo de simetria, Contorno, €q.,;

Figura 4.10 — Fluxograma do algoritmo utilizado para a construcao da geometria interna
da secao divergente da tubeira do MFPL L22N. Fonte: autor

Tomoe = Ttn + Ry - sen(Opmaz) (4.66)
Yo,moc = Rt + Rn : (1 - Cos(emaz)) (467)

Com base em resultados empiricos, (KESSAEV, 1997) sugere que os valores da
razao T, variam de 0.1 a 0.2. Como referéncia, a se¢ao divergente da geometria interna
também foi calculada utilizando o método das aproximacgoes paraboélicas no software RPA.
Com o método de calculo da secao divergente da tubeira obtido para o projeto, os seguintes
passos foram seguidos para o calculo da geometria interna completa da tubeira da garganta

até a secao de saida:

1. Calculou-se o arco R, com T, no intervalo sugerido por (KESSAEV, 1997) e to-

mando como base valores obtidos do RPA.

2. Calculou-se a geometria interna da secao divergente utilizando o algoritmo desen-
volvido e tomando os valores obtidos no capitulo 3 e na secao 4.1 como condigoes

de contorno.

Como pode ser observado na figura 4.3, e na maioria das equagoes desta secao, o

parametro v ¢ um dos principais parametros no calculo da secao divergente da tubeira,
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em especial no calculo do MOC abordado neste trabalho. Em uma operacao real, é
sabido que o valor de v varia ao longo da geometria interna de um MFPL (SUTTON;
BIBLARZ, 2017), mas considerar tal variagdo aumentaria sobre maneira a complexidade
das analises, e de modo a simplificar os calculos, é considerado um valor de 7 constante
na camara (estagnagao), e determinados valores de v para outras se¢oes transversais da
geometria interna, como na se¢ao da camara ou da saida. O CEA e RPA sao exemplos
de aplicagoes que fazem essas suposicoes.

E possivel construir a geometria interna da tubeira através do MOC considerando
~ variavel, mas por questoes de complexidade, tempo héabil e aumento de custo computa-
cional o algoritmo nao foi desenvolvido considerado a variagao desse parametro. Entao,
como v assume um valor na cimara, um na se¢ao da garganta e outro na secao de saida, foi
necesséaria uma anéalise sobre qual é o melhor valor a ser utilizado dentro desse intervalo.

Os valores de 7 utilizados, os quais sao o 7 na estagnagao, se¢cao da garganta e na
saida, foram obtidos por meio de simula¢oes no CEApy. Para a definicao do valor de 7,
foram construidas geometrias internas da tubeira utilizando quatro valores diferentes de
tal parametro. Os parametros considerados foram o valor de v na saida, a média aritmética
entre o v na garganta e na saida, chamada de média simples, a média aritmética entre os
trés valores de v, chamada de média aritmética e por fim a média logaritmica, definida
na equagao 4.51 (BAHDUR, 2019), entre os 7 da garganta e da saida.

4.3 Metodologia de Calculo da Geometria Interna Com-
pleta do L22N

A geometria interna do L22N foi construida de trés maneiras diferentes, de modo a
avaliar qual é a mais eficiente, tanto em termos méassicos, quanto em relacao a atender os
objetivos definidos na subsegao 4.2.2. Tal geometria interna foi criada pelo autor através
da biblioteca LPREpy (Liquid Propellant Rocket Engine in Python) (LPREPY, 2022), a
qual foi desenvolvida pelo mesmo. A biblioteca foi usada para calcular todas as geometrias
apresentadas neste trabalho, tendo como base a teoria e as sugestoes apresentadas em
(KESSAEV, 1997) ¢ (ANDERSON, 2021). Na biblioteca estao implementadas fun¢oes
que calculam a geometria (comprimento e didmetro) da cAmara, a se¢ao convergente da
geometria interna e a regiao interna da tubeira utilizando o MOC. A LPREpy utiliza
como base para os calculos parametros fornecidos pelo usuério e dados do CEA, também
fornecidos ou calculados de forma automatica utilizando o (CEAPY, 2022). Além da
geometria interna, a LPREpy também calcula outras partes e parametros do motor, como
os injetores de colisao de jatos e parametros de fluxo de massa. No trabalho as geometrias
calculadas pela LPREpy também sao chamadas de Kessaev-MOC.

A primeira e principal geometria foi construida utilizando relagoes baseadas em
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(KESSAEV, 1997) para construcao da geometria interna da camara e sua segao conver-
gente, e utilizando o MOC para a construgao da segao divergente. A segunda geometria
foi obtida do software RPA, utilizando o MPA para a construgao da segao divergente, e
a terceira geometria interna foi construida utilizando a geometria interna obtida do RPA

até a secao da garganta, e utilizando o MOC na sua secao divergente.

4.4 Simulacdo de Escoamento 2D na Geometria Interna
do L22N

4.4.1 Configuragdes da Simulacao

De modo a avaliar qual é a melhor geometria interna a ser utilizado no projeto preli-
minar do L22N, foram realizadas simulagoes numéricas de escoamento de fluido, baseadas
nas equacoes de Navier-Stokes. As simulacoes consideraram fené6menos como viscosidade,
atrito, e parametros como propriedades do gés, do material, entre outros. Tais simula-
¢oes de escoamento foram feitas no programa de computacao cientifica e de engenharia
Ansys Fluent (FLUENT, 2021) utilizando sua licenga estudantil, por se tratar de um
dos mais bem conceituados softwares de CFD (Computational Fluid Dynamics) em uso,
com qualidade comprovada e reconhecida por empresas e pela comunidade cientifica. O
embasamento tedrico para executar as simulacoes pode ser encontrado em detalhes em
(ANDERSON; DEGREZ, 2009) e (FERZIGER; PERIC, 2009).

Na configuracao das simulagoes, para todas as geometrias avaliadas buscou-se man-
ter a mesma configuracao, como, por exemplo, condi¢oes de contorno, valores iniciais, mo-
delo de turbuléncia, de viscosidade, método de resolucao, nimero de Courant, qualidade
de malha entre outras. Na tabela 4.2 estao apresentados alguns desses parametros, como

o diametro hidraulico calculado com base na equacgao 4.68.

Hdiameter =4 M (468)
Amolhada
Parametros KES-MOC | RPA-MAP | RPA-MOC | Unidades
Pressao supersonica inicial 10 bar
Intensidade de turbuléncia 3 %
Temperatura na saida 298,15 K
Diametro Hidréulico 0,0408 [ 00373 | 0,0402 m

Tabela 4.2 — Alguns parametros utilizados nas simulagoes 2D de escoamento do L22N.
Fonte: autor

Foram feitas muitas simulacoes de teste para identificar qual a melhor configuracao

padrao a ser utilizada, de modo a entregar resultados coerentes e sem um alto custo
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computacional. O modelo de viscosidade utilizado foi o k — € realizable, com equacao
da energia ativada. O fluido foi definido utilizando o modelo de gas ideal e com os
parametros obtidos do CEApy, como massa molecular, viscosidade, calor especifico, entre
outros, como mostra a tabela 4.3.

O principal objetivo das simulagoes é avaliar o quao distante os parametros cal-
culados teoricamente e pelo CEApy estao de uma modelagem que considera fenémenos
como atrito e turbuléncia, que por sua vez levam a um comportamento mais préoximo de
uma operagao real. Além disso, os resultados também servirao para serem comparados
quando um teste experimental for realizado, servindo de base para aprimoramento dos
modelos, por meio da insercao de fatores de correcao nas equagoes, por exemplo. As
principais varidveis de contorno também foram retiradas das anélises executadas no CE-

Apy, como, por exemplo, pressao e a temperatura de estagnacao, com os valores dessas

variaveis apresentados na tabela 4.4.

Parametros Regiao da camara | Secao da garganta | Saida da tubeira | Unidades
Temperatura 3093,5700 2943,2900 986,2760 K
Calor especifico 5369,8800 5191,7300 1468,3100 J/kg - K
Cond. térmica 1,0569 0,9603 0,0864 W/m - K
Viscosidade 9,8417e-5 9,5280e-5 4,4718e-5 kg/m - s
Massa molecular 25,8071 26,1259 27,8285 kg /kmol

Tabela 4.3 — Propriedades retiradas do CEApy do gas produto de combustao utilizado na
simulagao. Fonte: autor

Principais Condig¢oes de Contorno Utilizadas na Simulacao | Unidades
P, 10 bar

T, 3093 K

P, vacuo (CEApy) 294 Pa

P, nivel do mar 101325 Pa
Intensidade de turbuléncia 3%

Tabela 4.4 — Principais condi¢oes de contorno utilizadas na simulacao. Fonte: autor

4.4.2 Metodologia de Andlise e Escolha da Geometria Interna do L22N

Para a escolha da geometria interna do L22N; o principal parametro avaliado foi o
numero de Mach na secao de saida da tubeira. Através deste parametro é possivel aferir
0 I, 0 qual ¢ um parametro de desempenho do motor, por meio da equagao 4.69, ja que
o valor da gravidade e da velocidade do som sao conhecidos, sendo possivel também obter

do Fluent a propria velocidade dos gases na secao de saida da tubeira.

I, =< (4.69)

Yo
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A pressao e temperatura na tubeira sao parametros fortemente influenciados pela geome-

tria da mesmo, ja que dependendo da geometria, existem diferentes gradientes de pressao
e pode ocorrer mais ou menos carregamento térmico devido ao atrito viscoso. Como o gés
¢ o mesmo em todas as simulacoes, considerando a equacao 4.37, a velocidade do som nas
geometrias avaliadas serd influenciada pela temperatura, que por sua vez é influenciada
pela geometria. Portanto, como esperado, quanto melhor dimensionada a geometria da
tubeira, maior serao os valores de Mach e v., e, portanto, maior I,p.

O nimero de Mach foi escolhido como parametro de avaliacao porque nas segoes
anteriores foram apresentados os valores Mach, pressao e temperatura nas figuras. Por
fim, como observado nas figuras, em uma secao transversal qualquer do MFPL, os valores
dos parametros, como o nimero de Mach e temperatura variam, com o niimero de Mach
tendendo a ser maior quanto mais perto do eixo de simetria do motor, por isso para a
avaliagao foram considerados os valores médios da se¢ao de saida. Na tabela 6.5 estao
apresentados alguns parametros das malhas utilizadas nas simulacoes e alguns outros

parametros de controle.

4.5 Metodologia de Estimacao da Melhor Geometria Tridi-
mensional do L22N

Como método de avaliagao da melhor geometria tridimensional, foi utilizada a taxa
empuxo-peso TW R 4.70, que para artefatos espaciais segundo (KESSAEV, 1997), fica em
torno de 1,2 a 1,5, e para o caso do L22N, devendo ser consideravelmente maior devido
a sua simplicidade geométrica e pequenas dimensoes. O empuxo foi calculado através da
equagao 4.71 disponivel em (SUTTON; BIBLARZ, 2017), e o erro relativo em relagao ao

empuxo nominal teérico Fr de 22N foi calculado utilizando a equacao 4.72.

F
TWR= ——— (4.70)
o - Mmfpl

F=1Iy, 11 g (4.71)

|valor medido — valor tedrico|

B = - 100 (4.72)

valor teorico



5 Dimensionamento dos Injetores

5.1 Introducgao

O injetor é o componente do MFPL com a funcao de inserir, misturar e atomizar
o propelente na camara de combustao nas proporcoes e condigoes certas para produzir
um processo de combustao eficiente e estavel (HUZEL; HUANG, 1992). Para executar
tal fungdo, o injetor deve misturar o propelente e espalhé-lo de maneira simétrica a um
determinado eixo em pequenissimas gotas em um processo chamado de atomizacao, o
qual melhora consideravelmente o processo de combustao estavel, por isso também sao
chamados de atomizadores em literaturas mais especializadas, como em (LEFEBVRE;
MCDONELL, 2017).

Segundo (ANDERSON; LONG; HEISTER, 2004), ha varias maneiras de classificar
os injetores, uma dessas formas de classificar um injetor é em relacao a sua geometria,
que por sua vez define o tipo da geometria do espalhamento de gotas a ser criado, e
também em relagao ao tipo de propelente ao qual o injetor esta atomizando/misturando.
Em relagao a geometria do injetor, existem variados tipos para muitas aplica¢oes, mas os
injetores utilizados na ciéncia de foguetes sao definidos por (LEFEBVRE; MCDONELL,
2017) como injetores ou atomizadores de pressdo. Em relagao ao tipo de propelente, os
injetores sao classificados em mono ou bipropelentes, com os injetores do tipo mono prope-
lente atomizando apenas o combustivel ou o oxidante isoladamente, enquanto os injetores
bipropelentes misturam e atomizam o combustivel e o oxidante. Existem outras classi-
ficagbes na literatura mais robustas e detalhadas como em (BAZAROV; YANG; PURI,
2004) que consideram aspectos como aplicagao, perda de carga, mistura do propelente,

etc., mas para o presente trabalho a classificacao apresentada ja é suficiente.

5.1.1 Escolha do Tipo de injetor Utilizado no L22N

Na ciéncia de foguetes sao utilizados varios tipos e configuragoes de injetores, de-
pendendo da aplicacao e do tipo de motor a ser empregado. Alguns dos tipos mais
utilizados s@o os injetores coaxiais, do tipo pinga (pintle injectors), centrifugos (swirl in-
jectors) e de colisao de jatos (impingement jet injectors) (HUZEL; HUANG, 1992), como
mostra & figura 5.1. Na figura 5.2 é possivel observar as ilustracoes de alguns padroes
de atomizacao gerados por esses tipos de injetores. Considerando o carater preliminar
do projeto, orcamento limitado, as pequenas dimensoes do L22, entre outros aspectos do
projeto, o tipo de tipo injetor escolhido foi o do tipo colisao de jatos. Esse tipo de injetor
foi escolhido por ser considerado o menos complexo em relagao aos outros, mas que, ao
mesmo tempo, pode fornecer o desempenho necessario (ANDERSON; LONG; HEISTER,
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2004). Sua menor complexidade facilita sua modelagem, fabricagao, experimentacao e o

seu processo de otimizacao, levando a uma menor probabilidade de falhas.

-, Low Velocity
A PPPPIPIIPP) Liquid (Ox) Fuel L‘//-ITE;'
=%_—
/ — Ox Z-—-f-é:’
SV
TPl r el ™
High Velocity Gas (Fuel) Fuel
Coax Element Parallel Jet (Showerhead) Injectors
Injetor coaxial Injetor de jato paralelo
doublet swirl injector
Injetor Centrifugo Pintle injector.
Injetor Pintle
Fuel Fuel
Oxidizet Fuel Doublet Ox Doublet
—~
" Like Impinging
Oxidizer Fuel Doublets "Fan” Mixing Overlap
Zone Typical

Uniike Doublet Unlike Triplet

Injetores de colisdo de jatos

Figura 5.1 — Tipos de injetores. Fonte: adaptado de (HUZEL; HUANG, 1992) e (ITO,
2004)

5.1.2 Injetores de Colisao de Jatos

Como ja exposto, a injecao por colisao de jatos é um dos métodos mais simples
de injetar e distribuir o propelente em uma camara de combustao de motor-foguete, além
disso, possui uma alta eficacia de atomizagao e mistura devido ao uso direto das correntes
de propelente escoando para dispersar o mesmo (ANDERSON; LONG; HEISTER, 2004),
ja que basicamente sao injetores planos de orificios circulares (LEFEBVRE; MCDONELL,
2017). A colisao pode ser feita entre propelentes do mesmo tipo ou nao, e existem muitas
configuragoes possiveis, no entanto, as mais comuns sao as de colisao dupla, tripla, além de
configuragoes com quatro e cinco jatos, em diferentes configuragoes de tipo de propelente,
como mostra a figura 5.2. Ainda na figura 5.2 o termo like significa que o propelente é
do mesmo tipo e o termo unlike que sao propelentes diferentes.

Geralmente considera-se que o escoamento de um fluido em um atomizador de
orificio circular simples, o qual é o caso dos injetores de colisao de jatos abordados
neste trabalho, é semelhante ou igual ao de um tubo e, consequentemente, o tipo de
escoamento esta relacionada ao nimero de Reynolds R., definido na equagao 5.1 (AN-
DERSON; LONG; HEISTER, 2004), podendo ser laminar ou turbulento (R, > 2000)
(WHITE, 2011). Outros dois nimeros adimensionais importantes sao o nimero de We-

ber e o niamero de Ohnesorge definidos na equacao 5.2 e 5.3 respectivamente (BAYVEL;
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ORZECHOWSKI, 1993). Através desses nimeros é possivel avaliar preliminarmente a
possibilidade da ocorréncia ou nao do fenémeno de atomizacao, como observado na figura
5.3, onde para regioes acima da linha verde as gotas ja sao consideravelmente menores do
que no final do orificio do injetor, e em regioes acima da linha azul a atomizacao ja pode
ser considerada completa (SIRIGNANO; MEHRING, 2004). Avaliacao semelhante pode

ser feita utilizando os ntimeros de Weber e Ohnesorge.

Like-on-Like Unlike Triplet Pentad
Doublet Doublet

—{

Showerhead Shear Swirl Double Swirl
Co-Axial Co-Axial Co-Axial

Schematics of injection element spray patterns.

Figura 5.2 — Padroes de atomizagao em diferentes tipos de injetores. Fonte: adaptado de
(ITO, 2004)

: in"doin‘
R, = P Ving " Qoing ju iing (5.1)
U'Q "doin'
w, ="~ E— (5.2)
VW,
On = (5.3)

A equagao fundamental dos injetores de colis@o de jatos esté definida na equacao
5.4, e o parametro alvo dessa equacao ¢ o diametro interno do injetor, definido através
do parametro A,. O principal parametro da equagao 5.4 é o coeficiente de descarga Cp,
um parametro experimental que considera perdas no circuito hidraulico do injetor, de
modo que o dimensionamento dos injetores estd fundamentalmente ligado a estimacao
correta de tal parametro, seja por meio de experimentos ou do uso de relagoes empiricas
previamente desenvolvidas (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017). Uma vez definido o Cp,
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e de posse dos outros parametros da equacgao, o diametro do injetor pode ser calculado.

Na figura 5.4 é apresentada a relagao entre R, e Cp.
im=Cp-A,-(2-p-AP)™® (5.4)

Para definir de forma mais precisa o Cp, e o injetor de forma geral, de (LEFEB-
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Figura 5.3 — Modos de distor¢ao e desintegracao de escoamento liquidos no plano
Reynolds-Weber. Fonte: Adaptado de (SIRIGNANO; MEHRING, 2004)
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Figura 5.4 — Relacao entre R, e Cp obtida a partir de varios experimentos. Fonte: (LE-
FEBVRE; MCDONELL, 2017)
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VRE; MCDONELL, 2017) ¢ (ANDERSON; LONG; HEISTER, 2004) foram selecionados

alguns dos principais parametros que devem ser considerados, dentre eles:

e R.: Numero de Reynolds

lo/d,: Taxa comprimento-diametro do injetor

AP: Queda de pressao

Velocidade de injegao

Angulo de inclinacao dos jatos

Cavitacao

Distancia dos orificios do injetor ao ponto de impacto

0.9

& & & ) e
ES n o N o
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Reynolds number

Figura 5.5 — Relagdo entre [,/d,, R. e Cp obtida a partir de experimentos. Fonte: (LE-
FEBVRE; MCDONELL, 2017)

Dentre esses parametros, é importante destacar a cavitagao, cuja definicao pode
ser encontrada em (WHITE, 2011), que tem um grande impacto no desempenho do inje-
tor através da sua influéncia no C'D, podendo também levar a uma falha devido a erosao
que o fendbmeno causa nas paredes do injetor (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017). Outro
parametro de especial importancia ¢ o [,/d,, pois através dele foram construidas relagoes
empiricas que com R, estimam valores de C'p considerando um fluxo sem cavitagao (LE-
FEBVRE; MCDONELL, 2017). Na figura 5.5 é possivel observar a relagao entre l,/d,,



CAPITULO 5. DIMENSIONAMENTO DOS INJETORES 64

R. e Cp, com um Cp experimental maximo estimado em aproximadamente 0.8. Outros

parametros relevantes serao discutidos aplicadamente ao projeto na secao 5.2.

5.1.3 Cabecote de Injecéo

Para atomizar o propelente, os orificios de saida dos injetores de maneira geral
precisam ser pequenos. Por isso, de modo a alcancar as condi¢oes de fluxo necessarias
para um MFPL de porte convencional, sao utilizados muitos injetores posicionados ou
construidos juntos em outra pega chamada cabecote de injecao. O cabecote de injecao
¢ uma peca de grande complexidade que conecta as linhas de alimentagao e/ou saida
da jaqueta de refrigeracao aos injetores. No cabecote de injecao, os injetores podem ser
configurados de diversas maneiras, seja geometricamente, em relagao ao seu fluxo, tipo
de atomizagao ou se é bi ou monopropelente. Tudo depende do objetivo a que se quer
chegar, como, por exemplo, melhorar a eficiéncia da combustao, melhorar o resfriamento

da camara ou controlar o empuxo.

5.2 Metodologia de Analise e Dimensionamento dos Inje-
tores de Colisdo de Jatos

No projeto dos injetores, buscou-se uma configuracao simples e com desempenho
capaz de gerar as condi¢oes necessarias na camara de combustao. Para isso foram avali-
ados diversos aspectos do projeto dos injetores, como gradiente de pressao, velocidade de
injecao, folha de atomizacao, cavitacao, turbuléncia, fluxo de massa, SMD da gota inje-
tada, entre outros pardmetros importantes para o processo de atomizacao, apresentados e
explicados principalmente em (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017), (ANDERSON; LONG;
HEISTER, 2004) e (BAYVEL; ORZECHOWSKI, 1993). Para a realizagao de todos esses
calculos também foi utilizada a biblioteca LPREpy.

Devido as pequenas dimensoes do L22N e ao seus baixos niveis de fluxo de massa,
nao foi necessério o dimensionamento de um cabecote de injecao com muitos injetores. A
partir disso, a configuracao escolhida emprega um injetor central de oxidante, e trés in-
jetores de combustivel posicionados simetricamente em volta do injetor central. Segundo
(LEFEBVRE; MCDONELL, 2017), a colisao dos jatos dos injetores forma uma folha de
atomizagao que pode ser plana ou codnica, como ilustra a figura 5.6, a configuracao de trés
injetores de combustivel foi utilizada buscando obter melhor simetria na folha de atomi-
zacao formada. Além disso, dado que o oxido nitroso pode apresentar comportamento
bifdsico ou mesmo chegar na camara na forma de gas, tal configuracao permite que a
colisao continue ocorrendo somente entre o nitrometano, mantendo minimamente uma

simetria.
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Figura 5.6 — Exemplo de folha de atomizagao. Fonte: Adaptado de (LEFEBVRE; MC-
DONELL, 2017)

Outro parametro importante é a velocidade de injecao, definida na equacao 5.5, e
quanto maior tal velocidade melhor a qualidade da folha de atomizacao e, portanto, do
processo de atomizagao, como mostra figura 5.7. A velocidade de inje¢ao depende direta-
mente da queda de pressao no injetor, calculada utilizando as equacoes 4.23 e 4.24. Outro
parametro que depende diretamente da queda de pressao é o SMD (Sauter Mean Diame-
ter) definido na equacao 4.22, j4 que os principais componentes da equagao sao o d n; € a
Vinj. O SMD ¢ definido como a razao entre o volume e a érea superficial do spray ou folha
de atomizagao, é geralmente preferido para aplicacoes que envolvem transferéncia de calor
e massa para gotas liquidas, sendo entendido como uma medida representativa da gota
injetada, que deve ser a menor possivel (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017), (BAYVEL;
ORZECHOWSKI, 1993). Na figura 5.8 estao apresentados valores de SMD e velocidade
de injecao na camara em funcao da queda de pressao, considerando um d, ;,; de 0,3 mm

para o combustivel e de 0,5 mm para o oxidante.

Ving = (2 *pAP> (5.5)

Analisando a equagao 5.4, de posse do fluxo de massa e taxa de mistura do pro-
pelente no motor, das propriedades fisicas do par propelente e da queda de pressao, fica
faltando apenas o valor de C'p para que os didmetros dos injetores sejam definidos. Como
ja exposto, o Cy é o parametro que considera as perdas de pressao ocorridas no cir-
cuito hidraulico, da insercao nas linhas até a injecao. Um dos principais parametros que

influenciam negativamente o C'p como também ja exposto é a cavita¢ao. Segundo (LE-
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P=0.1 MPa P=0.79 MPa

U’.=SD ms

Figura 5.7 — Folha de atomizagao em funcao da pressao e velocidade de injecao. Fonte:
Adaptado de (ANDERSON; LONG; HEISTER, 2004)

Velocidade de injecao na camara e SMD em funcao da Queda de Pressao
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Figura 5.8 — SMD e velocidade de injegao em fungao de AP, com d, ;n,; = 0,3 mm para o
combustivel e 0,5 mm para o oxidante. Fonte: Autor.

FEBVRE; MCDONELL, 2017), na préatica, no escoamento em um injetor, tanto fluxos

cavitantes como nao cavitantes podem ocorrer, dependendo das condigoes de operacao.
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Em (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017) também estao disponiveis algumas relagoes empi-
ricas obtidas por (LICHTAROWICZ; DUGGINS; MARKLAND, 1965), (NAKAYAMA,

1961) e (ASTHMIN; GELLER; SKOBEL’CYN, 1961), para determinados intervalos de R,

e l,/d, considerando condigoes de fluxo nao cavitante.

A partir da figura 5.9, (LICHTAROWICZ; DUGGINS; MARKLAND, 1965) ob-
teve a equagao 5.6 que estima 0 Cp 4, para o intervalo de l,/d, apresentado na tabela
x, (NAKAYAMA, 1961) também estimou o intervalo Cp 4, através da equagao 5.7, con-
siderando os valores de [,/d, na tabela 5.1 e para altos ntimeros Reynolds. Além dessas
relagoes, (NAKAYAMA, 1961), (LICHTAROWICZ; DUGGINS; MARKLAND, 1965) e
(ASTHMIN; GELLER; SKOBEL’CYN, 1961) também estimaram as equagoes 5.8, 5.10,
5.9 respectivamente, que estimam o Cp considerando intervalos determinados de [,/d,
e R.. Também existem relacoes para estimacao de C'p considerando condi¢oes de fluxo
cavitante, mas como trata-se do projeto preliminar, tais condi¢oes nao foram abordadas,
e, além disso, é mais eficiente fazer o célculo bésico dos injetores considerando condi¢oes
ideias ou proximas do ideal, e entao otimizar o dimensionamento por meio de testes ex-

perimentais, ja que para o caso dos injetores, tais experimentos nao tem um custo alto.

0.85

0.80 — /

=
2
o
=
=]
S
& .
s 0757
5 : .
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Figura 5.9 — Cp em fungao de lo/do. Fonte: Adaptado de (LEFEBVRE; MCDONELL,
2017).

Lo (5.6)

0,in]J

CD,mam,lich = 07 827 — 07 008 -
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lo

Cp maz,naka = 0,868 — 0, 0425 - (d ) (5.7)

0,inj

R 5/6
Cponaka = c 5.8
Pnaka =97 11 - 1,/do + 1,65 - R,°® (5:8)
(l,)d)] 7"
CD,asih = |i17 23 + M] (59)
R.

1 1 20 ly
_ +=.(1422 -2 5.10
CVD,lich CD,max,lich Re ( dO ) ( )

De posse de uma maneira de estimar o C'p, ultima variavel restante para o calculo

do d, n; dos injetores, foram definidos os seguintes passos para o calculo do mesmo:

1. Estimativa inicial de Cy e l,/d, com base na teoria e escolhas de projeto apresenta-

das.
2. Calculo de d nj, Vinj, Re € W, ideais com base no Cy e l,/d, estimado.

3. Utilizagao dos parametros estimados e calculados no item anterior para o célculo do

Cp utilizando as relagoes empiricas apresentadas para fluxo nao cavitante.

4. Calculo de d,;nj, vinj, R ¢ W, utilizando os valores de Cp calculados no item

anterior.

5. Avaliacao de qual valor de Cy calculado no item anterior gera parametros com valores

coerentes e se encaixa melhor nos intervalos de [,/d, e R,.

6. Escolha do d,;,; com base na avaliacao feita no item anterior.

Ch R, minimo | R, méximo | [,/d, minimo | l,/d, maximo | Acuracia
Cp,maz,lich 2 10 1%
C'p,maz,naka >1,5-10° 1,5 17

Cp naka 550 7000 1,5 17 2.8 %
Cb asin 100 150000 2 5 1,5%
Cbjich 10 20000 2 10 %

Tabela 5.1 — Intervalos de R, e [,/d, para as relagdes de estimagao de Cp utilizadas.
Fonte: Adaptado de (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017).

Os calculos descritos acima também foram realizados utilizando a biblioteca LPREpy.
Para estimativa inicial, embora o C'p maximo experimental seja de aproximadamente 0,8,
segundo (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017), na préatica, o Cp fica por volta de 0,7, e
quando ha ocorréncia de cavitacao, tal C'p cai para aproximadamente 0,6. Além disso,
(VASILIYEV; KUDRYAVTSEV; AL, 1959) cita valores experimentais de C'p de aproxi-

madamente 0,68 para outros tipos de injetores. [,/d, por sua vez, desde fique em um
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intervalo de 1 a 4 aproximadamente, nao influencia de forma considerével o C'p como
mostra a figura 5.5, j& que R, > 10000 em praticamente todas as analises executadas.
Portanto, como estimativa inicial, os valores adotados foram de Cp = 0,65 e [,/d, = 2.
Em relac@o ao angulo 6;,,, de inclinagao dos jatos, segundo (ANDERSON; LONG; HEIS-
TER, 2004), o mesmo fica por volta de 2 - 0;,,, = 60°, com a distancia d;,,, do plano
dos injetores ao ponto de impacto sendo aproximadamente cinco vezes a taxa l,/d,, como

ilustra a figura 5.10.

Figura 5.10 — Angulo de inclinacao dos jatos e distancia do ponto de impacto. Fonte:
Adaptado de (ANDERSON; LONG; HEISTER, 2004).



6 Resultados

6.1 Escolha e Analise dos Propelentes

6.1.1 Propelentes Selecionados

Considerando os requisitos apresentados na secao 3.2, os seguintes propelentes

foram selecionados:

o Oxidantes:

Oxido Nitroso - N>O (1)

e Combustiveis:
Nitrometano — CH3NO (1)
Etanol — CHyH;OH (1)

O oxido nitroso, amplamente utilizavel na medicina, é um gés estavel a tempe-
ratura ambiente, que segundo o NIST (National Institute of Standards and Technology),
tem ponto de ebuligdo a 184,7 K ou a aproximadamente -90 °C (STANDARDS; TECH-
NOLOGY, 2001). Embora seja criogénico, nao tem pontos de ebuligao tao criticos quanto
LOzx, sendo também denominado de semi-criogénico. Comparado com outros oxidantes
liquidos, é mais barato, com operacao mais facil e mais segura, além de possuir maior dis-
ponibilidade de aquisi¢ao pela empresa. Uma desvantagem do N>O é que pode apresentar
comportamento bifasico durante a operacao, o que pode levar a um baixo desempenho
dos injetores e portando da camara na totalidade.

O nitrometano é um liquido limpido e incolor com um leve odor frutado, ampla-
mente disponivel e contando com uma ampla variedade de aplicagoes, como combustivel
de carros esportivos, aeromodelos, e também como solvente para processamento e analise
quimica (BOYER, 2005). O nitrometano foi escolhido, pois nos ultimos anos a industria
aeroespacial vem buscando substitutos (propelentes verdes) para monopropelentes toxi-
cos como a Hidrazina (MAYER,; WIELING, 2018), e o mesmo além de ser considerado
um propelente verde tem uma vantagem de desempenho significativa sobre a hidrazina
(MAYER; WIELING, 2018), e oferece potencial para atender a essa necessidade de subs-
tituigdo com melhor desempenho do que as atuais alternativas propostas (BOYER, 2005).
O nitrometano também mostra uma melhoria de quase 50% em relagao ao peroxido de
hidrogénio a 98% (o mais alto disponivel comercialmente), o que é interessante devido a
sua natureza “verde” nao toxica (BOYER, 2005). Uma das desvantagens do nitrometano

é sua caracteristica corrosiva (BOYER, 2005), no entanto, os ganhos de desempenho po-
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dem compensar tal desvantagem e tornar viavel esfor¢os para compensar esse aspecto da
substancia.

O etanol é um liquido volatil, inflamével e incolor. Além de ser um propelente verde
largamente utilizado como combustivel convencional, o que o torna um propelente com
baixo custo de aquisicao e de alta disponibilidade, o etanol também tem bom desempenho
quando comparado a outros propelentes (MAYER; WIELING, 2018), e vem sendo muito
pesquisado e testado para uso no setor aeroespacial em diversos trabalhos ao redor do
mundo, como, por exemplo, em (YOUNGBLOOD, 2015). Esses pontos fazem com que o
combustivel seja uma escolha natural a ser avaliada. E importante destacar que os trés
propelentes selecionados para avaliagao sao propelentes verdes, reduzindo desta maneira o
impacto que uma missao aeroespacial causa ao meio ambiente, e estando em consonancia
com a mudanca que a industria de forma geral vem tentando implementar.

A partir de equagoes estequiométricas simplificadas e utilizando dados do (STAN-
DARDS; TECHNOLOGY, 2001), foram calculadas as razoes de mistura estequiométrica
dos pares Nitrometano-Oxido Nitroso e Etanol-Oxido Nitroso, as quais sio 1,082 (ou
aproximadamente 1) e 6, respectivamente. As equagoes estequiométricas simplificadas
utilizadas da reagao entre NoO e CH3NO; (1) e da reacdo entre NoO e CoHsOH (1) sdo,
respectivamente:

6.1.2 Resultados das Comparagdes das Misturas Selecionadas

Com base no que foi apresentado na segao 3.5, nas figuras 6.1 e 6.2 estao os graficos
do I, 7 em funcao da razao de mistura k,,, e da taxa de expansao da area do divergente
€qeat Para os combustiveis etanol e nitrometano, ambos utilizando o 6xido nitroso como
oxidante. Vale ressaltar que embora o 6xido nitroso deva estar pressurizado e liquido
no tanque, as temperaturas de entrada dos propelentes utilizadas para a analise foi a
temperatura ambiente de 298,15 K ou 25 °C.
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Figura 6.1 — I,, 7 em fungao da k,,, € €,cq: Para o par Etanol/ Oxido Nitroso. Fonte: autor.

OfF X Isp (s) - Nitrometano + Oxido Nitroso, Pc=10 bar

320 A

300 +

~— 280+

Isp

260 4

240 4

sx: O/F=1.00,Isp=326.97 s ¢~ Ae/At=100
ax: O/F=1.00,lsp=325.47s ~ %~ Ae/At=150
3x: OfF=1.00,Isp=324.32s —®- Ae/At=170
ax: OfF=1.00,Isp=322.275 -@- Ae/At=200
ax: O/F=1.00,Isp=320.62 5 -8~ Ag/At=220
ix: Off=1.00,Isp=314.825 _g_ pe/At=250

T T T
051152 3 4 5556657758 o 10
Q/F

Figura 6.2 — I, r em funcdo da Ky, € €40t para o par Nitrometano/ Oxido Nitroso. Fonte:

autor.
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Analisando o comportamento do I, r em funcao da razao de mistura a partir dos
graficos 6.1 e 6.2, conclui-se que para o nitrometano e 6xido nitroso, a k., ¢ igual a
kest, por volta de k., = 1. Ja para a mistura etanol-o6xido nitroso, a k., ¢ levemente
menor que a keg, com a kyy = 5,5 e a razao de equivaléncia keg,; = 1,09. Em relacao
a taxa de expansao da tubeira, é possivel perceber que a medida que €4, cresce, o
I, v também cresce, mas a partir de €,.q¢ = 200, sao obtidos ganhos incrementais muito
pequenos de [, 7. Portanto, buscando o equilibrio entre ganho de desempenho e aspectos
dimensionais do projeto, a taxa de expansao de area escolhida foi €,.,; = 200. Na figura
6.3 estao os graficos do I, em funcao do k,, do par propelente nitrometano/éxido

nitroso e etanol/6xido nitroso, considerando P, = 10 bar e €44 = 200.

O/F X Isp (s) - Nitrometano/N20 X Etanol/N20, Pc=10 bar

& Nitrometano —
320 1 valor maximo: » EFanoI
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Figura 6.3 — Iy, r em funcao da k,,, com €4, = 200, do Nitrometano+N20 e Eta-
nol+N20O. Fonte: autor.

Em relacao ao impulso de densidade especifica, na figura 6.4 estao os graficos do
14 dos dois pares propelentes considerados.

A partir das consideracoes feitas sobre desempenho, razao de mistura e densidade,
o propelente escolhido foi o par propelente nitrometano/éxido nitroso. O nitrometano
além de apresentar maior desempenho, também tem uma k,,; = 1, auxiliando no resfria-
mento das paredes da camara de combustao, enquanto praticamente metade do fluxo de
propelente estara passando pela jaqueta de refrigeragao. Além disso, o nitrometano/éxido
nitroso tem um impulso densidade maior, mostrando a sua eficiéncia em relagao ao design

das estruturas, como, por exemplo, os tanques de armazenamento de propelente.
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Figura 6.4 — I; em funcao da k,,, com €,.,; = 200, do Nitrometano+N20 e Etanol+N20
Fonte: autor.

6.1.3 Parametros de Desempenho Estimados

Com base nas consideragoes feitas na se¢ao 3.6, na tabela 6.1 estao apresentados os
parametros de desempenho teéricos e estimados, assim como os valores de ¢.., ¢ € ¢ uti-

lizados, baseados em (KESSAEV, 1997), (HUZEL; HUANG, 1992) e (PONOMARENKO,
2013), e tomando os resultados do RPA como referéncia.

FS) [ O [ 1y ® [ Lo )
CFEAicorico 1574,22 | 2,0210 | 324,31 | 333,75
RPA;corico 1560,43 | 2,0717 | 320,52 | 329,64
?e 0,9590
Orub 0,9779
Os 0,9378
CFEAcstimativa | 1509,67 | 1,9763 | 304,14 | 313,00
RPA stimativa | 1496,47 | 2,0259 | 300,02 | 309,14
Diferenca % 0,87 2,44 1,16 1,23
Tabela 6.1 — Parametros de desempenho do L22. Fonte: autor.

74
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6.2 Resultados do Dimensionamento das Geometrias In-
ternas Avaliadas para o L22N

6.2.1 Geometria Interna da Camara de Combustao

Na tabela 6.2 estao os parametros do contorno interno da camara do L22N obtidos
no software RPA e pelo método de (KESSAEV, 1997) utilizando a biblioteca (LPREPY,
2022). Na figura 6.5 esté o contorno calculado seguindo método de (KESSAEV, 1997) e
o contorno obtido do RPA. A diferenca significativa dos valores do termo k.. se da devido

a diferenca nos métodos utilizados para a construcao da geometria interna.

Contorno Interno da Camara de Combustao
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—— Método de Kessaev
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—2.51 Fim do contorno - RPA = 24.9 mm
—5'0 & T T T T T T
0 5 10 15 20 25
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Figura 6.5 — Comparacao do contorno interno da cadmara de combustao — Kessaev x

RPA. Fonte: autor.

Tabela 6.2 — Parametros do contorno interno da caAmara. Fonte: autor.

Parametros | RPA | LPREpy | Unidades
R, 1,8650 1,8824 mm
d. 14,9400 | 15,0588 mm
€acat 16,0000 | 16,0000
L. 25,0000 | 23,7954 mm
Ry 2,7900 3,7647 mm
Koy 5,0287 1,5000




CAPITULO 6. RESULTADOS 76

6.2.2 Geometria Interna da Tubeira

Para realizar o dimensionamento da tubeira, as condi¢oes de contorno utilizadas ou
calculadas estao apresentadas na tabela 6.3. Com base no que foi apresentado na sec¢ao
4.2.4, ma figura 6.6 estao apresentadas as geometrias internas construidas utilizando o

algoritmo desenvolvido para os diferentes valores de v calculados.

Condigoes de Contorno Valores de y
M., 5,2307 | Média simples 1,1913
Ri(mm) 1,8824 | Média aritmética | 1,1707
Yo.moc (M) 2,1469 | Média Logaritmica | 1,1799
Numero de iteracoes 10° Na secao da saida | 1,2555
€aeat 200

Tabela 6.3 — Condigoes de contorno utilizadas na construgao da geometria interna da
secao divergente da tubeira do L22N. Fonte: autor.

Comparando o MOC para Diferentes Valores de y
(=200, Me = 5.2307, yo = 2.1469 mm)

50 4 —— vy, Na saida = 1.2555
-y, Média logaritimica = 1.1799
—— v, Média simples = 1.1913
40 1 — Y, Média de todos os trés y obtidos no CEA = 1.1707
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Figura 6.6 — Geometria Interna da secao divergente do nozzle para diferentes valores de
. Fonte: autor

Analisando a figura 4.3, ou de modo mais algébrico a equacao 4.47, percebe-se que
quanto maior o valor de v mais lenta a expansao se torna. Portanto, como ja era esperado,
a geometria interna que utiliza v = 1, 2555 é mais alongada que os demais. Vale destacar
também que o valor da média aritmética que considera o v em condi¢oes de estagnagao
é muito proximo do valor da média logaritmica, enquanto a média simples fornece um

perfil intermediario entre a geometria construida utilizando a média logaritmica e o perfil
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construido utilizando o valor de v na saida. A geometria interna da secao divergente da
tubeira escolhida foi a que utiliza o valor de v = 1, 2555, porque o mesmo se aproxima mais
do comprimento da geometria interna construida utilizando o método das aproximacoes
parabolicas (MAP) no software RPA. Além disso, um comprimento maior diminui as
chances de por engano calcular uma geometria interna com um comprimento L < Ly, min,
o que causaria choques na tubeira (ANDERSON, 2021). Na figura 6.7 estdao comparados
duas geometrias internas, uma construida utilizando o MAP e outra o MOC com v =

1,2555 e as condigoes de contorno da tabela 6.3.

Perfil da Secdo Divergente do Nozzle - RPA-MAP x MOC
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Eixo paralelo ao eixo de simetria (mm)

Figura 6.7 — Geometria Interna das se¢oes divergentes da tubeira do L22N, construidas
utilizando o MOC e MAP. Fonte: autor

6.2.3 Geometria Interna Completa do L22N

Considerando o apresentado na secao 4.3, na figura 6.8 estao ilustradas as trés

geometrias internas, e na figura 6.9 estao as mesmas trés geometrias internas sobrepostas.

Em relacao ao fendémeno de separacao de fluxo, considerando o apresentado na
secao 4.2.2, na tabela 6.4 estda o resultado preliminar de Mge e Pse, onde é possivel
concluir que para o vacuo é pouco provavel que haja separacao de fluxo, mas para uma

operacao mais perto do nivel do mar existe a possibilidade de ocorrer tal fenémeno.
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Figura 6.8 — Trés geometrias internas construidas para analise, as quais sao Kessaev-
MOC, RPA-MAP, RPA-MOC. Fonte: autor

¥ - Perfil interno completo do MFPL (mm)
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Figura 6.9 — Trés geometrias internas construidas para anélise sobrepostas para efeito de
comparagao de geometria. Fonte: autor
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Pressao e Mach de separacao Unidade

Considerando P, = 0.0029 Bar

Py 0,0004 Bar
Machge, — Stark 8,7696
Machge, — Schmucker | 15,2535

Considerando P, =1 Bar

Psep 0,3721 Bar
Machge, — Stark 2,8142
Machge, — Schmucker | 3,0246

Tabela 6.4 — P, e M,., para o vacuo e pressao ambiente ao nivel do mar. Fonte: autor.

6.3 Resultados das Simulacdoes de Escoamento 2D das
Geometrias Internas Dimensionadas para o L22N

6.3.1 Simulacdo de Escoamento Bidimensional na Geometria Interna
Kessaev-MOC

Para a geometria interna Kessaev-MOC, nas figuras 6.10 e6.11 estao apresentadas
a qualidade ortogonal da malha e os residuos da simulagao fungao do namero de iteragoes.
Nas figuras 6.13, 6.14 e 6.12 estao as curvas de pressao estatica, temperatura estética e
numero de Mach, respectivamente, em funcao do eixo de simetria da geometria interna
do L22N.

Na figura 6.15 estao plotadas as médias da temperatura, pressao e nimero de Mach
em cada secao transversal ao escoamento em funcao do eixo longitudinal ou de simetria
do motor. Utilizando as equagoes 4.50 e 4.48, foram construidas as curvas teodricas de
pressao e temperatura em funcao do ntumero de Mach para dois valores v. Os valores
utilizados foram o valor de v na saida e v calculado pela média logaritmica definida na
equacao 4.51. A figura 6.16 apresenta a comparacao das trés curvas de temperatura e das

trés curvas de pressao em funcao de Mach.
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Figura 6.10 — Qualidade ortogonal da malha utilizada na simulagdo de escoamento no
perfil Kessaev-MOC. Fonte: autor
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Figura 6.11 — Residuos da simulagao de escoamento no perfil Kessaev-MOC. Fonte:
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Mach Number
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Figura 6.12 — Nimero de Mach da simulagao de escoamento no perfil Kessaev-MOC.
Fonte: autor
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Figura 6.13 — Pressao estatica da simulagao de escoamento no perfil Kessaev-MOC. Fonte:
autor
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Figura 6.14 — Temperatura estatica da simulagao de escoamento no perfil Kessaev-MOC.
Fonte: autor



CAPITULO 6. RESULTADOS

Mach, Pressdao e Temperatura Médios de Cada Secao Transversal
ao Longo do Eixo de Simetria do L22N (Contorno Interno Kessaev-MOC)
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Figura 6.15 — Temperatura, Mach e pressao ao longo do eixo de simetria da simulagao de
escoamento no perfil Kessaev-MOC. Fonte: autor

Comparacao de Pressdo e Temperatura Média de Cada Secdo com
Valores Teéricos em Funcao de Mach (Contorno Interno Kessaev-MOC)
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Figura 6.16 — Comparagao das curvas de pressao e temperatura simulados com as curvas
tedricas da simulagao de escoamento no perfil Kessaev-MOC. Fonte: autor
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6.3.2 Simulacdo de Escoamento Bidimensional na Geometria Interna
RPA-MAP

Para a geometria interna RPA-MAP, nas figuras 6.17 e 6.18 estao apresentadas
a qualidade ortogonal da malha e os residuos da simulagao em funcao do ntmero de
iteragoes. Nas figuras 6.20, 6.21 e 6.19 estao apresentadas as curvas de pressao estética,
temperatura estatica e numero de Mach, respectivamente, em fun¢ao do eixo de simetria
da geometria interna do L22N.

Na figura 6.22 estao plotadas as médias da temperatura, pressao e nimero de Mach
em cada secao transversal ao escoamento em funcao do eixo longitudinal ou de simetria
do motor para a geometria interna RPA-MAP. Utilizando as equacgoes 4.50 e 4.48, foram
construidas as mesmas curvas tedricas de pressao e temperatura em funcao do nimero
de Mach para os mesmos dois valores v da secao anterior. A figura 6.23 apresenta a

comparagao das trés curvas de temperatura e das trés curvas de pressao em funcao de
Mach para a geometria RPA-MAP.
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Figura 6.17 — Qualidade ortogonal da malha utilizada na simulagao de escoamento no
perfil RPA-MAP. Fonte: autor
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Figura 6.18 — Residuos da simulagao de escoamento no perfil RPA-MAP. Fonte: autor
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Figura 6.19 — Numero de Mach da simulacao de escoamento no perfil RPA-MAP. Fonte:
autor
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Figura 6.20 — Pressao estatica da simulacao de escoamento no perfil RPA-MAP. Fonte:
autor
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Figura 6.21 — Temperatura estatica da simulagao de escoamento no perfil RPA-MAP.
Fonte: autor
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Mach, Pressao e Temperatura Médios de Cada Secao Transversal
ao Longo do Eixo de Simetria do L22N (Contorno Interno RPA-MAP)
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Figura 6.22 — Temperatura, Mach e pressao ao longo do eixo de simetria da simulagao de
escoamento no perfil RAP-MAP. Fonte: autor

Comparacao de Pressdo e Temperatura Média de Cada Secdao com
Valores Tedricos em Funcao de Mach (Contorno Interno RPA-MAP)
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Figura 6.23 — Comparagao das curvas de pressao e temperatura simulados com as curvas
teoricas da simulacao de escoamento no perfil RPA-MAP. Fonte: autor
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6.3.3 Simulacdo de Escoamento Bidimensional no Geometria Interna
RPA-MOC

Para a geometria interna RPA-MOC, nas figuras 6.24 e 6.25 estao apresentadas
a qualidade ortogonal da malha e os residuos da simulagao em questao em fungao do
numero de iteracoes, e nas figuras 6.27, 6.28 e 6.26 estao as curvas de pressao estatica,
temperatura estatica e numero de Mach, respectivamente, em fun¢ao do eixo de simetria
da geometria interna do L22N.

Na figura 6.29 estao plotadas as médias da temperatura, pressao e nimero de Mach
em cada secao transversal ao escoamento em funcao do eixo longitudinal ou de simetria do
motor para a geometria RPA-MOC. Utilizando as equagoes 4.50 e 4.48, foram construidas
as mesmas curvas tedricas de pressao e temperatura em funcao do nimero de Mach para
os mesmos dois valores v da se¢ao anterior. A figura 6.30 apresenta a comparacao das trés

curvas de temperatura e das trés curvas de pressao em funcao de Mach para a geometria
RPA-MOC.
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Figura 6.24 — Qualidade ortogonal da malha utilizada na simulagao de escoamento no
perfil RPA-MOC. Fonte: autor
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Figura 6.25 — Residuos da simulacgao de escoamento no perfil RPA-MOC. Fonte: autor
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Figura 6.26 — Nimero de Mach da simula¢ao de escoamento no perfil RPA-MOC. Fonte:
autor
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Figura 6.27 — Pressao estatica da simulagao de escoamento no perfil RPA-MOC. Fonte:
autor
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Figura 6.28 — Temperatura estatica da simulagao de escoamento no perfil RPA-MOC.
Fonte: autor
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Mach, Pressao e Temperatura Médios de Cada Secao Transversal
ao Longo do Eixo de Simetria do L22N (Contorno Interno RPA-MOC)
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Figura 6.29 — Temperatura, Mach e pressao ao longo do eixo de simetria da simulagao de
escoamento no perfil RAP-MOC. Fonte: autor

Comparacao de Pressdo e Temperatura Média de Cada Secdao com
Valores Tedricos em Funcao de Mach (Contorno Interno RPA-MQOC)
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Figura 6.30 — Comparagao das curvas de pressao e temperatura simulados com as curvas
teoricas da simulacao de escoamento no perfil RPA-MOC. Fonte: autor
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6.4 Avaliacao da Melhor Geometria Interna Para o L22N

6.4.1 Comentarios Sobre as Simulacdes de Escoamento 2D na Geo-
metria Interna do L22N

No estudo da geometria interna, diversas analises e simulagoes foram feitas, para
obter resultados relacionados a desempenho e eficiéncia méassica, como mostram as tabelas
6.6 e 6.7. Em relacao as curvas de temperatura, estas podem representar um problema
na secao divergente da tubeira, pois mesmo considerando o material uma superficie super
polida (rugosidade tendendo a 0), ainda foi observado grandes niveis de temperatura,
que no caso do uso da liga de Inconel pode levar a falha do material considerando as
propriedades definidas na tabela 2.1. No entanto, o projeto final do L22N deve ser feito
em ligas de nidbio, com caracteristicas radiativas, o que pode amenizar ou mesmo anular
falhas devido a super aquecimento. Outra solugao possivel seria uma alteracao da taxa
de mistura visando diminui¢ao da temperatura, o que levaria a perda de desempenho.

Ainda em relacao as simulagoes da geometria interna, um resultado inesperado foi
o da geometria RPA-MOC, que pela eficiéncia superior do MOC deveria também ter uma
eficiéncia maior que a da geometria RPA-MAP. Uma possivel explicacao é qualidade da
malha, que como foi uma juncao de duas geometrias diferentes calculadas com técnicas
diferentes, gerou erros imperceptiveis ao autor, mas que de alguma maneira influencia-
ram no calculo executado pelo software. As malhas nao sao exatamente iguais devido a
questoes geométricas obvias, no entanto, diversas analises foram realizadas, algumas com

malhas que chegaram a 160 mil nés, com os resultados permanecendo semelhantes.

6.4.2 Definicao da Melhor Geometria Interna

Para selecionar a melhor geometria interna da tubeira, foram utilizadas tanto as
relacoes tedricas quanto os resultados das simulacoes apresentados na secao 6.3. Na tabela
6.5 estao apresentadas as configuracoes de malha das trés simulagoes, mostrando que de
fato possuem semelhanca, tornando valida a comparacao dos resultados.  Com base no
apresentado na secao 4.4.2, na tabela 6.6 estao os valores médios e maximos do namero de
Mach na saida da tubeira para cada geometria avaliada, assim como o nimero de Mach
teorico fornecido pelo CEApy. Além do desempenho em termos do numero de Mach, como
as geometrias sao consideravelmente diferentes, possuem massas diferentes. Na tabela 6.7,
estao os valores de massa do L22N considerando apenas a geometria interna da tubeira,
com mesma espessura. Avaliando os resultados nas tabelas 6.6 e 6.7, conclui-se que a

melhor geometria interna é a Kessaev-MOC.
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Métricas LPREpy-MOC RPA-MAP | RPA-MOC
Qualidade Ortogonal Minima 0,71 0,74 0,70
Nimero de elementos 36972 46090 36465
Numero de nos 37960 46984 37440
Critério de parada equagao da Continuidade — (107°) idem idem
Situagao convergiu convergiu | convergiu

Tabela 6.5 — Principais configuragoes da malha. Fonte: autor

Meétrica de avaliagao LPREpy-MOC | RPA-MAP | RPA-MOC | Teorico
Mach maximo 4,93 4,50 4,44 5,23
Mach médio na saida 3,53 3,31 3,06
Velocidade na Saida (m/s) 2889,1513 2779,6278 | 2704,2069 | 2981,1135
I, (s) 294,6114 283,4431 275,7523 309,14

Tabela 6.6 — Principais configuragoes da malha. Fonte: autor

Parametros LPREpy-MOC | RPA-MAP | RPA-MOC | Unidades
Apenas tubeira 32 36 32 g
Geometria completa 38 41 38,5 g
Espessura do divergente 0,5 mm
Espessura do convergente 0,5 mm

Tabela 6.7 — Valores de massa das geometrias internas calculadas. Fonte: autor

6.5 Injetores

Com base no que foi apresentado na segao 5.2, na tabela 6.8 estao apresentadas as
propriedades dos propelentes utilizadas nos calculos, e na tabela 6.9 estao apresentados
alguns parametros do motor que também foram utilizados no célculo dos injetores. Uti-
lizando essas informagoes, na figura 6.31 esta apresentada a variagao de d, ;,; em funcao
do CD para o oxidante e para o combustivel, que proporciona uma maior entendimento
a respeito do funcionamento dos injetores. A figura 5.8 da se¢ao 5.2 também utiliza as

informacgoes apresentadas nas tabelas 6.8 e 6.9 para a sua construgao.

Propriedades Oxidante | Combustivel | Unidades
Temperatura 298,15 298,15 K
Densidade 742,93 1137,1 kg /m3
Viscosidade 6.1739e-05 0,00063 Pa - s
Tensao superficial | 0,0013268 0,0003653 N/m
Fase Liquida Liquida

Tabela 6.8 — Propriedades dos propelentes. Fonte: Autor.

Considerando as propriedades do par propelente e do motor-foguete, os resultados
dos valores de C'p e suas propriedades correspondentes estao apresentados na tabela 6.10

para o combustivel e na tabela 6.11 para o oxidante. Considerando os intervalos de
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Parametros Valor | Unidades
Pressao na camara 10 bar
Queda de pressao 2,53 bar
Fluxo total de massa 7 g/s
Taxa de mistura do propelente (k) 1.082
Fluxo de masa de oxidante 3,64 g/s
Fluxo de massa de combustivel 3,36 g/s
Numero de injetores de oxidante 1
Ntimero de injetores de combustivel 3
Fluxo de massa de oxidante em cada injetor 3,64 g/s
Fluxo de massa de combustivel em cada injetor | 1,13 g/s

Tabela 6.9 — Alguns parametros de projeto no L22N, calculados utilizando a (LPREPY,
2022) e o (PONOMARENKO, 2010). Fonte: Autor.

R. e l,/d, das expressoes de Cp para fluxo nao cavitante, e tomando como referéncia os
valores obtidos do Cp estimado, os coeficientes de descarga selecionados foram os definidos
por (ASIHMIN; GELLER; SKOBEL’CYN, 1961), equagao 5.9, para o combustivel e por
(NAKAYAMA, 1961) (Cpma), equagao 5.7, para o oxidante.

Analisando o plano de Reynolds Weber na figura 5.3, e tomando os valores pro-
venientes da adocao desses valores de C'p, é possivel concluir que a atomizagao ocorre,
com ambos o0s injetores apresentando desempenho suficiente para ficar acima da linha
azul na figura 5.3. A velocidade de inje¢ao para esses valores de Cp, com a pressao na
camara, sugerem uma folha de atomizacao semelhante a apresentada na figura 5.7 com a
configuragao de pressao e velocidade correspondente. Essa velocidade, aliada com o gra-
diente de pressao, geraram valores de SM D correspondentes aos disponiveis na literatura,
apresentados na tabela 6.12. Além disso, considerando a pressao de camara de 10 bar na
camara, e dado os niimeros Reynolds encontrados, é possivel concluir através da figura

6.32 que os valores de Cp, desde 0,65 até aproximadamente 0,8 sao valores coerentes.

Parametros | Estimado | Nakayama Cp .., | Nakayama Asihmin Lichtarowicz
Ch 0.65 0,8078 0,8181 0,8064 0,8037
do,inj MM 0,3025 0,2713 0,2696 0,2716 0,2720
Vin; M/S 21.0940 21.0940 21.0940 21.0940 21.0940
lo/d, 2 2,2297 2,2438 2,2276 2,2240

R, 11518,22405 10331,5264 10266,3817 | 10341,0699 | 10357,9303

W, 419022,2273 375851,2776 373481,3745 | 376198,4609 | 376811,8251
On 0,0561 0,0593 0,0595 0,0593 0,0592

Tabela 6.10 — Resultado dos valores de C'p calculados para o combustivel. Fonte: Autor.
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Parametros | Estimado | Nakayama Cp .., | Nakayama Asihmin Lichtarowicz
Ch 0,65 0,8078 0,9077 0,8126 0,8096

do,inj (Mm) 0,6062 0,5437 0,5130 0,5422 0,5432

Vin; (M/8) 26,0967 26,0967 26,0967 26,0967 26,0967
lo/d, 2 2,2297 2,3635 2,2362 2,2321
R, 190382,9481 170768,2066 161102,3182 | 170272,6213 | 170586,1700
We 231189,5603 207370,6022 195632,9309 | 206768,7934 | 207149,5480
Oy, 0,0025 0,0026 0,0027 0,0026 0,0026

Tabela 6.11 — Resultado dos valores de C'p calculados para o oxidante. Fonte: Autor.

Diametro dos Injetores em Funcao do Coeficiente de Descarga
1.6

—— do - oxidante
do - combustivel

1.4 1

1.2 1

1.0 A

0.8 A

0.6 A

Diametro do orificio do injetor (mm)

0.4

0.2 A

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Coeficiente de descarga

Figura 6.31 — d, ;,; em fungao de C'p para o combustivel e o oxidante. Fonte: Autor.

Para o caso do L22N, a distribuicao dos injetores esta ilustrada nas figuras 6.33 e
6.34. No caso do injetor de oxidante, as consideracoes de angulacao nao se aplicam ja que
o mesmo estd posicionado no eixo de simetria do motor. Para os injetores de combustivel,
seguindo a recomendagao de (ANDERSON; LONG; HEISTER, 2004), o angulo 6;,,, ficou
definido em 30° e d;p,, = 2,462 mm, como ilustra a figura 6.33. Conforme as caracteristicas
geométricas do L22N, outra configuragao possivel seria um angulo 6;,,,, de 50° e dipy, =
0,93 mm, no entanto, a folha de atomizacao ficaria muito proxima do plano dos injetores,
podendo levar a um derretimento da superficie. De qualquer modo, fica a alternativa como
opgao de estudo experimental para fins de comparacao. Na tabela 6.12 estao apresentados
os resultados do dimensionamento dos injetores.

Vale ressaltar que tais valores sao meras estimativas iniciais, devendo ser validados

e testados em experimentos. De particular interesse, ¢ o estudo da angulacao 0;,,;,, visando
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buscar uma completa atomizacao no menor comprimento d;,,, possivel. Na figura 6.35

esta apresentada uma ilustragao dos injetores na camara de combustao.

1.0

0.9 — PA=4MP3

- P, =1MPa

0.7 4
0.6 PA =0.1MPa

0.5 — dﬂ = (0.3 mm
0.4 _ lld, =4

Discharge coefficient

03 +— | .
1,000 10,000 100,000

Reynolds number

Figura 6.32 — Cp em fungao de R, para varios valores de queda de pressao. Fonte: Adap-

tado de (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017).

+«—— Parede da cAmara
d, combustivel

__— Direcdo do fluxo

| d, oxidante 2 Bimp =60

1, oxidante i : —

- I

dl’mp

Ponto de impacto

Figura 6.33 — Vista lateral da configuragao geométrica dos injetores na camara de combus-
tao, apresentando alguns parametros calculados como a d;,), € 0;,,. Fonte:
Autor.



CAPITULO 6. RESULTADOS

Combustivel Q @ 0,2716 mm

O

Oxidante

bustdo. Fonte: Autor.

20,5438 mm

O

Figura 6.34 — Vista frontal da configuracao geométrica dos injetores na camara de com-

Parametros Combustivel Oxidante Unidades
Ch 0,8064 0,8078
Método de calculo Asihmin Nakayama, Cp ez
do,inj 0,2716 0,5438 mm
Vinj 21,0940 26,0967 m/s
lo 0,640 1,514 mm
lo/dy 2,3564 2,7841
R, 1,0341 - 10* 1,7076 - 10°
W, 3,7619 - 10° 2,0737 - 10°
Oy, 0,0593 0,0026
SMD 69,8641 88,8844 wm
AP 2,5298 2,5298 bar
Oimp 30°
imp 2,4620 2,6460 mm

DERSON; LONG; HEISTER, 2004).

Tabela 6.12 — Resultado do dimensionamento dos injetores. Fonte: Adaptado de (AN-




CAPITULO 6. RESULTADOS 97

Vista lateral, levemen

Figura 6.35 — Ilustracao 3D no (INVENTOR, 2023) dos injetores dimensionados. Fonte:
Autor.

6.6 Modificacao da Geometria Tridimensional do L22N

De modo a melhorar a eficiéncia do motor-foguete, também foram feitas simplifica-
¢oOes na geometria tridimensional inicialmente concebida, buscando diminuir a massa total
do motor. Embora a analise e célculos relacionados ao tempo de resposta nao estejam
no escopo desde trabalho, dado o carater iterativo do projeto e a influéncia que todos os
aspectos do motor-foguete exercem um sobre o outro, também foram feitas simplifica¢oes
para diminuir o caminho hidraulico percorrido pelo fluido da vélvula solenoide até a cé-
mara de combustao de fato, visando a diminuicao do bit reaction. As simplificagoes nao
afetam a integridade estrutural do motor-foguete, como ilustra a figura 6.36, resultado de
uma anélise estrutural executada no (INVENTOR, 2023).

Em relagao a jaqueta de refrigeragao, esta foi calculada inicialmente no software
RPA (PONOMARENKO, 2010) utilizando agua como fluido refrigerante. Embora alguns
avancos tenham sido obtidos durante a execucao do trabalho, ainda h& uma falta de da-
dos termodinamicos sobre o nitrometano, o que impossibilitou a execucao da anélise no
RPA e o desenvolvimento de tal funcao na LPREpy, além de outras dificuldades técni-
cas do desenvolvimento. Portanto, a jaqueta de refrigeracao apresentada é apenas um
calculo inicial, nao devendo ser usada em experimentos reais enquanto nao for calculada

consistentemente.

6.7 Avaliacao da Melhor Geometria Tridimensional

Na tabela 6.13 estao os valores obtidos seguindo os passos descritos na secao 4.5,
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MNés:84496

Blementos:44761

Tipo: Fator de seguranca

Unidade: s_m

20/12/2023, 00:05:19
15

Figura 6.36 — Simulagao de analise estrutural aplicando 22 N de for¢a na camara de com-
bustao, com o prato de apoio sendo a restricao fixa. Fonte: Autor.

com o célculo do empuxo utilizado o valor de 7¢/s para o fluxo de masa global. Portanto,
considerando os valores obtidos na tabela 6.13 e toda a anélise descrita anteriormente no
texto, a geometria mais indicada para o L22N é a construida utilizando o método das
caracteristicas descrito em (ANDERSON, 2021).

A geometria dos injetores é uma boa estimativa para configuracao inicial de experi-
mentos, a jaqueta ainda precisa ser calculada consistentemente e em relagao ao dimensio-
namento tridimensional, a nova geometria se mostrou eficiente, tanto em termos massicos
quanto estruturais. Na figura 6.37 estd uma ilustracao da nova geometria calculada, e
nas figuras 6.38, 6.39, 6.40, 6.41, 6.42 e 6.43 uma comparacao das duas geometrias (a
escolhida e a inicial anterior ao trabalho). Os orificios na camara sdo para o encaixe do
sensor de pressao e da vela de ignicao, e tem diametros de 3,3 e 3 mm. Termopares e
outros sensores/atuadores devem ser instalados de maneira a se adequarem a geometria.
Além desses encaixes, na tabela 6.14 estao apresentadas as principais medidas comuns
em ambas as geometrias. Desenhos e informagdes mais detalhadas sobre o motor nao
foram apresentadas devido a aspectos relacionados a propriedade intelectual e seguranca

da informacao.
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Parametros | LPREpy | RPA-MAP | RPA-MOC | Teérico | Unidades
Empuxo 20,2240 19,4573 18,9294 22 N
Desvio (%) 8,0 11,5 13,9 0
Massa total 100 108 104 g
TWR 22,4 20,8 21,6

Tabela 6.13 — Avaliagao de desempenho (TWR) dos motores dimensionados utilizando
técnicas diferentes. Fonte: Autor.

Parametros Medida Valor | Unidades
Encaixe dos parafusos - interno diametro 3 mm
Encaixe valvulas/linhas hidraulicas - interno diametro 8,4 mm
Profundidade valvulas/linhas hidraulicas | comprimento 10 mm
Canais de alimentacao - interno diametro 1,5 mm
Extensao suporte triangular comprimento | 77,09 mm

Tabela 6.14 — Principais medidas comuns a ambas as geometrias. Fonte: Autor.

Figura 6.37 — Geometria otimizada do L22N desenhada no (INVENTOR, 2023), mais leve
e utilizando o MOC na tubeira. Fonte: Autor.
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LPREpy RPA

56,241 mm 55,820 mm

106,150 mm 127,492 mm

Figura 6.38 — Comparagao das geometrias. Vista lateral. Fonte: Autor.

LPREpY RPA

Figura 6.39 — Comparacao das geometrias. Vista lateral oposta. Fonte: Autor.

LPREpy RPA

Figura 6.40 — Comparagao das geometrias. Vista isométrica. Fonte: Autor.
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RPA

Figura 6.41 — Comparagao das geometrias. Vista isométrica refletida. Fonte: Autor.

LPREpy RPA

Figura 6.42 — Comparagao das geometrias. Vista isométrica oposta. Fonte: Autor.

LPREpy RPA

Figura 6.43 — Comparagao das geometrias. Vista isométrica oposta refletida. Fonte: Au-
tor.



7 Conclusao

Comparando os objetivos especificos declarados na secao 1.3 com os resultados
obtidos, pode-se concluir que o projeto preliminar logrou em exito em realizar os célculos
e estimativas iniciais do L22N. No entanto, ainda resta o célculo fundamental do sistema de
refrigeracao regenerativa, ja que tendo por base o nivel das temperaturas alcancadas, uma
camara radiativa nao sera suficiente, e também experimentos com os injetores, como, por
exemplo, avaliacao do melhor angulo 6;,,,,. Apos isso o projeto ja podera ser considerado
pronto para entrar em uma proxima fase.

Seguindo essa logica de desenvolvimento, a partir do trabalho apresentando, con-
siderando os resultados e as caracteristicas do MFPL, conclui-se que a proxima fase do
projeto dever ser a avaliacao detalhada do tempo de resposta do L22N. Considerando
as caracteristicas do projeto, como igni¢ao nao hipergélica e necessidade de sistema de
refrigeragao regenerativa, fica aparente a possibilidade de o tempo de resposta do L22N
ser excessivamente longo, inviabilizando seu uso como propulsor de RCS. Por isso a neces-
sidade de tal avaliacao, e em caso de o tempo de resposta real ser de fato longo, fica como
alternativa o uso de uma mistura de 6xido nitroso com etileno-etano. Tais substancias,
ao passar por um leito catalitico de ruténio, entram em combustao instantaneamente,
entregando uma propulsao hipergolica, nao toxica, nao criogénica e de alto desempenho
(KESSLER; TORREZ; ZUBRIN, 2015).

Além dessas conclusoes e sugestoes, fica como destaque o sucesso na criagao de um
algoritmo para executar o método das caracteristicas, sendo um dos métodos mais eficien-
tes na construcgao de tubeiras por considerar o fendémeno da expansao de Prandtl-Meyer em
sua construgao. Também de particular importancia no trabalho, foi a criagao das duas
bibliotecas em Python (LPREPY, 2022) e (CEAPY, 2022), com base em vérios auto-
res como (ALEMASOV; DREGALIN; TISHIN, 1970), (VASILIYEV; KUDRYAVTSEV;
AL, 1959), (KESSAEV, 1997), (ANDERSON, 2021), (LEFEBVRE; MCDONELL, 2017),
(ANDERSON; LONG; HEISTER, 2004), (GORDON; MCBRIDE, 1994), (MCBRIDE;
GORDON, 1996), etc. Tais bibliotecas consumiram grande parte do tempo disponivel
para execucao do trabalho, e podem servir para diversas outras modelagens e classes
de motores. Foram desenvolvidas de forma simples, visando otimizagao e atualizacoes
continuas, conforme a demanda do usuario, que nao deve ter dificuldades em utiliza-las.

A métrica escolhida para avaliar a evolugao da maturidade do projeto foi o TRL
(Technology Readiness Level) (NASA, 2007). Segundo a ISO 16290:2013 e também se-
gundo (NASA, 2007), o projeto preliminar (estudos de viabilidade e célculos iniciais) pode
certamente ser classificado em TRL 3, e dependendo da interpretacao e do rigor aplicado

aos requisitos, também pode ser classificado em TRL 4 ou muito préximo disso.
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7.1 Trabalhos Futuros

Os trabalhos futuros sugeridos sao:
1. Avaliagao detalhada do tempo de resposta bit reaction.

2. Definicao das propriedades termodinamicas do nitrometano para uso no calculo da

jaqueta de refrigeracgao.
3. Calculo do sistema de refrigeracao regenerativa.
4. Desenvolvimento dos injetores.

5. Projeto e construgao de bancada especifica para experimento de injetores, e outros

experimentos com motores de pequenas dimensoes (thrusters).
6. Projeto de subsistemas redundantes.

Dentre esses itens, de fundamental importancia sao os quatro primeiros, pois so a
partir da conclusao de tais itens o motor-foguete podera entrar fase de testes ambientais

reais, alcangando niveis de TRL mais altos conforme a figura 7.1 (NASA, 2007).

System test, launch,

¥ stem “flle ay p
and operations Actual system “Tlight proven” through successful

mission operations

Actual system completed and “flight qualified® through

Systamysubsysten test and demanstration (ground or flight)

development '——

System prototype demonstration ina
target/space environment

Technalogy
demonstration | L
Systerm/subsystem model or prototype demonstration
In a relevant environment (ground or space)
Component and/or breadboard validation in refevant
Technology

| environment
development —1T—

Component and/or breadboard validation in laboratery

environment
Research to prove

feasibility

Analytical and axperimental critical function and/or
characteristic proof-of-concept

Basic 1echnalogy

research Technelogy concept and/or application formulated

Basic prineiples observed and reported

Technology Readiness Levels

Figura 7.1 — Fases do TRL (Technology Readiness Levels. Fonte: (NASA, 2007).
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