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RESUMO

O objetivo deste trabalho é projetar um propulsor monopropelente de 5N de empuxo
para aplicacdo em satélites com caracteristicas similares aos propulsores utilizados pela
Plataforma Multimissdo na Missdo Amazonia 1. O método utilizado para projetar foi através
do conjunto de equagdes apresentados na bibliografia consultada como referéncia, produzida
pela Rocket Research. Como resultado, o propulsor de nome TCCAL — 5N, foi projetado e
utiliza como propelente a Hidrazina com o catalisador S405 (de Iridio envolto com alumina).
Este propulsor utiliza como material de construcdo o aco inoxidavel 347 (AISI 347) e um

revestimento interno de Rokide® Z (6xido de zircdnia) na cdmara de decomposicao catalitica.

Palavras-chave: Propulsor. Monopropelente. Hidrazina. Propulséo aeroespacial.



ABSTRACT

The objective of this work is to design a 5N monopropellant propellant for application
in satellites with characteristics similar to the thrusters used by the Multimission Platform in
the Amazon Mission 1. The method used to design was through the set of equations presented
in the consulted bibliography as a reference, produced by Rocket Research. As a result, the
thruster named TCCAL - 5N, was designed and uses Hydrazine as a propellant with the catalyst
S405 (from Iridium wrapped with alumina). This thruster uses stainless steel 347 (AISI 347)
and an internal coating of Rokide® Z (zirconia oxide) as a construction material in the catalytic

decomposition chamber.

Keywords: Thruster. Monopropellant. Hydrazine. Aerospace propulsion.
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1 INTRODUCAO

Sistemas de propulsdo monopropelente sdo considerados mecanismos excelentes para
manutencdo de érbita e controle de atitude quando comparados a sistemas bipropelentes por
conta de sua simplicidade construtiva. Também, devido a capacidade de multiplos disparos sem
a necessidade de ignicdo no propelente, um sistema monopropelente tem a particularidade de
ser ideal para sistemas de controle de atitude.

Em sistemas de controle de atitude, s@o necessarias ligagdes maltiplas de pequenos
propulsores posicionados de maneira que seja possivel controlar tridimensionalmente a
movimentacdo e para corrigir a Orbita de um veiculo. Um sistema monopropelente quando
comparado a um sistema bipropelente € mais confidvel devido a reducdo de componentes
necessarios para seu funcionamento. O sistema monopropelente opera atraves de decomposicao
catalitica, entdo ndo ha a necessidade de um sistema de ignicdo para que haja a propulséo [1].

A massa total de um sistema monopropelente também é menor, quando comparada a
um sistema bipropelente, devido principalmente a auséncia de componentes como a turbo
bomba e do tanque de oxidante. A principal desvantagem de um sistema monopropelente é o
seu impulso total, que é baixo comparado com um sistema bipropelente. Um sistema
bipropelente pode chegar até 7.900.000 N de empuxo enquanto um monopropelente chega até
4500 N de empuxo [1].

O Brasil € 0 sexto pais mais populoso do mundo [2], 0 quinto pais em dimens&o
territorial, e estd entre as dez maiores economias do mundo [3]. O pais, tem um destaque
especial no uso de tecnologias espaciais especificamente no ramo de telecomunicacdes,
meteorologia e observacdo devido a sua grande extensao territorial. No Programa Nacional de
Atividades Espaciais — PNAE [4], é citado como uma das principais diretrizes estratégias o
desenvolvimento intenso de tecnologias criticas ao programa espacial, incentivando a
capacitacao no setor com maior participagdo da academia, instituicdes governamentais de C&T
e da inddstria.

Para atingir os objetivos citados no PNAE, € necessario o desenvolvimento e dominio
nacional de tecnologia de propulsdo, o qual é centralizado por institutos de pesquisa (como o
Instituto Nacional de Pesquisas Espaciais — INPE, por exemplo) e empresas do ramo como a
Fibraforte. Este trabalho propbe uma investigacdo sobre o projeto de um propulsor
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monopropelente para aplicacdo em satélites, onde serd apresentado de maneira simplificada

como selecionar, definir e projetar um propulsor.

11 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo Geral

Projetar um propulsor monopropelente liquido, de baixo empuxo, para aplicacdo no
controle de atitude de satélites. Este propulsor deve apresentar caracteristicas semelhantes aos
instalados na Plataforma Multimissdo (PMM), projetados pela Fibraforte Engenharia Industria

Comércio, presente na Missdao Amazonia-1 do programa espacial Brasileiro.

1.1.2 Objetivos Especificos

e Auvaliar os propelentes e catalisadores utilizados no mercado;

o Definir o propelente e catalisador que serd usado no projeto;

e Calcular a pressdo da camara de decomposicdo baseado no objetivo central do
projeto;

e Calcular os parametros da camara catalitica, do injetor, do catalisador e do
propelente;

e Calcular as variaveis de performance do propulsor e de projeto.

e Modelar um propulsor em CAD com um desenho esquematico.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

2.1 PROPULSAO AEROESPACIAL

2.1.1 O que é propulsdo aeroespacial?

De acordo com Sutton [1], propulsdo é o ato de mudar o movimento de um corpo em
relacdo a um referencial inercial. Um sistema de propulséo tem como objetivo fornecer a forca
necessaria para mover um corpo em repouso ou de mudar a velocidade de um corpo ja em
movimento. A propulsdo aeroespacial é classificada como propulsao a jato, que € um tipo pela
qual a forca de reacdo € transmitida a um veiculo atraves da ejecdo de matéria.

A fonte de energia mais utilizada na propulsdo aeroespacial ¢ a quimica, porém,
também existem outros tipos de propulsdo como propulsdo nuclear, propulsdo solar, propulsdo
ibnica, vela solar e propulsdo fot6nica [1]. Dentro da energia quimica, também podemos separar
os sistemas de propulsdo em categorias diferentes baseadas no estado do combustivel. As
principais categorias sdo “motores de foguetes com propelentes liquidos” sendo dividida em
bipropelente ¢ monopropelente, “motores de foguetes com propelentes solidos” que quando
usado junto a propelente liquido é chamado de “motores de foguetes hibridos” ¢ “motores de
foguetes com propelentes gasosos” usados com o sistema de pressurizagdo por tanque [1].

Neste trabalho, usaremos a categoria “motores de foguetes com propelentes liquidos”
com a variante monopropelente. A configuragdo monopropelente de um sistema propulsivo
geralmente € utilizada com sistemas de pressurizacdo por tanques, e ndo ha combustdo do
combustivel e sim uma decomposicdo em gases quentes quando apropriadamente catalisado o
propelente. A configuracéo bipropelente geralmente utiliza sistemas alimentados por turbo
bomba e geradores de gas para aumentar a eficiéncia e empuxo, também, sdo usadas
principalmente em veiculos langadores e motores principais devido ao alto empuxo obtido pela

configuracao [1].

2.1.2 Cenario tecnoldgico brasileiro

O Brasil possui muitas oportunidades de desenvolvimento tecnolégico tanto para

satélites quanto para veiculos langadores. O mercado espacial global cresce a uma média anual
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de 6% com base no constante surgimento de demandas de aplicacOes e servigos espaciais. Em
2010, segundo o Programa Nacional de Atividades Espaciais — PNAE [4], este mercado
movimentou cerca de U$ 276,5 bilhdes e continua em constante crescimento. Como estratégia
nacional, também segundo o PNAE, é objetivo do governo brasileiro entrar neste mercado.
As diretrizes estratégicas [4] do pais sdo:
e Consolidacdo da industria nacional, aumentar a competitividade e elevar a
capacidade de inovacéo;
e Desenvolver um intenso programa de tecnologias criticas, incentivar a
capacitacdo no setor com maior participacdo da academia e da industria;
e Ampliar as parcerias com outros paises;
e Estimular o financiamento de programas calcados em parcerias publicas e/ou
privadas;
e Promover maior integracdo do sistema de governanca das atividades espaciais
no pais;
o Aperfeicoar a legislacdo para dinamizar as atividades espaciais;
e Fomentar a formacdo e capacitacdo de especialistas necessarios ao setor
espacial brasileiro;

e Promover a conscientizagdo da opinido publica sobre a relevancia do estudo.

Como acdes prioritarias vale destacar que o Brasil tem como objetivo dominar
tecnologias criticas e de acesso restrito, portanto a participagdo das universidades e industrias

sdo indispensaveis tanto na producao tecnolégica quanto na exploragdo comercial.

2.2 CONTROLE DE ATITUDE EM SATELITES

De acordo com Palmeério [6], atitude de um foguete ou satélite é a sua posic¢ao angular
no espaco, definida pelo conjunto de trés angulos: arfagem, guinada e rolamento (pitching,
yawing e rolling respectivamente). Estes dngulos sdo definidos em relagdo a um sistema inercial
de coordenadas. A atitude é um dos parametros que constitui a esséncia de trajetoria. Ja o
controle de atitude é o conjunto de a¢fes que visam assegurar que o foguete ou satélite tenha a
cada instante a atitude prescrita pela trajetéria nominal determinada.
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Figura 1 — Representacdo do Sistema de Atitude em verde

Z

Fonte: Silva W. (2016) [5]

Na Figura 1 temos:

e Origem O: centro de massa do corpo.

e Eixo de roll em x, nominalmente alinhado com X, e define 0 movimento em
torno da direcdo da velocidade orbital.

o Eixo de pitch em y, nominalmente alinhado com Yy, e define 0 movimento em
torno da dire¢do normal a 6rbita, com sentido oposto ao vetor momento angular
orbital.

e Eixo de yaw em z, nominalmente alinhado com z, e define 0 movimento em

torno da direcdo radial, sentido Nadir.

Sendo o Zénite, ponto no qual a vertical do lugar (perpendicular ao horizonte)
intercepta a esfera celeste, acima da cabeca do observador. A vertical do lugar € definida por
um fio a prumo. E Nadir, o ponto diametralmente oposto ao Zénite como podem serem

observados na Figura 2.
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Figura 2 — Angulos e Eixos da Esfera Celeste

Sul

i)
Nadir ¥ N

o Meridianos
Paralelos

e

o%h

Fonte: A Esfera Celeste (2010) [7]

2.4  APLICACAO DE PROPULSORES MONOPROPELENTE

Sackheim 1974 [8], diz que a aplicacdo de propulsores monopropelente esta ligada a
classe de missdes que requerem baixo empuxo e alto ciclo de igni¢des durante sua vida Util.
Um propulsor deste tipo comumente é projetado para missfes de monitoramento entre a baixa
Orbita terrestre e acima da atmosfera, estagios superiores de veiculos langcadores, estabilizador
de orbita geossincrona, estabilizadores de trés eixos, sondas de experimentos cientificos,

sistemas de pouso. Tais informagdes podem ser conferidas no Quadro 1.



Quadro 1 — Aplicacdes de propulsores monopropelente
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Classe de missdo | Requisitos tipicos Niveis de Ciclo de Programas de
da nave espacial do sistema de empuxo trabalho ou V0O
propulsdo auxiliar tipicos modo de disparo | representativos
[N]
Baixa orbita Compositor de 13,3a1334,47 | Estado ERTS,
terrestre, arrasto, ajuste de estacionario, de Explorados
monitoramento Orbita; poucos segundos | Atmosférico,
terrestre e Controle de atitude. a muitos minutos. | Nimbus, TIROS,
atmosférico etc.
superior
Estagio superior | Controle de atitude, | 0,445 a 44,5 Modo pulsado: N-Vehicle e Q-
do veiculo de separacao de 20 a 200mes. Vehicle
langcamento estagios, Variacdo Milhares de (japoneses), MJS-
de velocidade em disparos. 77, Transtage.
Orbita.
Orbita Correcdo de errode | 2,22 222,24 Pulsado em Intelsat I-1V,
geossincrona injecéo; frequéncias DSCS 11, ATS 3-
Rotagéo Manutencdo / mixadas, pequena | 5, ANIK,
estabilizada / mudanga de duracédo; Estado | WESTAR,
modo duplo estagéo; estacionério de NATOSAT, SMS
Controle da curta duragdo.
velocidade de
rotacao;
Amortecimento
ativo da mutacao;
Controle de
precesséo.
Estabilizador de Correcdo de erro de | 0,445 a 22,24 Estado FltSatCom,
trés eixos injecéo; estacionario, de Advanced
Manutencéo / poucos segundos | COMSATS,
mudanca de para muitos NAVSATS,
estacao; minutos: pulso de | ATS-6
Controle da frequéncia bem

velocidade de

baixa, centenas
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rotacdo em

transferéncia de

de milhares de

ciclos, ciclos de

Orbita; frequéncia
Controle de atitude. variavel.
Orbita baixa da Controle de atitude, | 0,445 a 4,45 Modo pulsado, HEAO
terra, astrofisica | controle de milhares de
de alta energia varredura celeste, frequéncias
apontamento baixas, estado
celeste, estacionario.
inicializacdo.
Sondas cientificas | Correcdo de 0,445 a222,4 Estado Pioneers,
interplanetarias trajetoria, controle estacionario, Mariners,
de atitude, insercéo pode durar horas, | Explorers
de Orbita modo pulsado.
Lander planetéario | Atenuacdo de 2669 Estado Viking
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Fonte: Adaptado de Sackheim 1974. [8]
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2.4 PROPELENTES E CATALISADORES

2.4.1 Monopropelentes e catalisadores usados no mercado atual

A Hidrazina, principal opg¢do para combustiveis monopropelente com cataliza¢éo
espontanea tem sido amplamente usada desde 1966 pelo estagio de transi¢do do veiculo Martin
Marietta Titan I. Depois, com o tempo, grandes companhias americanas projetaram,
construiram e testaram propulsores monopropelente de hidrazina para diversos propdésitos,
tornando o combustivel uma opgdo comercial viavel e amplamente utilizada [9].

De acordo com Sutton [1], a hidrazina tem boa capacidade de armazenamento e boa
performance quando decomposta por um catalisador sélido; esse catalisador na maioria das
vezes precisa ser pré-aquecido para partidas rapidas e/ou para prolongar a sua vida util. O uso
do iridio em uma base de alumina porosa é um étimo catalisador a temperatura ambiente. Se
usarmos uma temperatura elevada no catalisador (em torno de 450K), outros materiais podem
decompor a hidrazina, incluindo o ferro, niquel e cobalto.

O funcionamento da decomposicdo catalitica da hidrazina é descrito em um processo
simplificado de duas etapas. Primeiro, a hidrazina (N2H4) decompdem em gases de aménia
(NHs) e nitrogénio (N2); isso causa uma reagdo altamente exotérmica. Em seguida, a amonia
aquecida decompde ainda mais em nitrogénio e hidrogénio, porém, essa reacdo é endotérmica.
Até este ponto temos uma reagdo que libera calor e uma reacéo que absorve calor.

Os passos descritos na reacdo podem ser escritos de maneira simplificada conforme a
Equacéo 1 logo abaixo:

3N;H, - 4(1 —x)NH; + (1 + 2x)N, + 6xH, 1)

Sendo, x o grau de dissociacdo de aménia, a qual € uma func¢éo do tipo de catalisador,
tamanho e geometria; pressdo da camara de combustdo; e tempo de permanéncia no leito
catalisador [1].

A Hidrazina geralmente é utilizada com um catalisador chamado S-405 (a producao
deste catalisador foi licenciada pela Aerojet Rocketdyne em 2003 para uso no mercado
americano [10][11]) derivado do antigo Shell 405 (composto de 32% de Iridio envolto de um
suporte de alumina Al203) que foi descontinuado. Outro catalisador que é comumente utilizado
com Hidrazina é o H-KC 12 GA (antigo KC 12 GA produzido em 1972 pela empresa Aleméa
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Kali Chemie Company [11]), que hoje produzido pela companhia Alem& W.C. Heraeus. Estes
catalisadores s&o capazes de sobreviver a inimeros disparos frios (ativagdes do propulsor sem
0 uso de aquecimento prévio) sem uma significante degradacdo. Em vista do alto custo do
Iridio, 0 uso do Ruténio, que é mais barato tem se tornado uma alternativa promissora. O
catalizador ESSO 500, composto de 28% de Ruténio foi uma das alternativas econdmicas para
substituir o Shell 405, porém, em testes foi identificado uma baixa eficiéncia em quantidade de
disparos a frio [12].

Outro propelente utilizado com frequéncia como opc¢do comercial é o Perdxido de
Hidrogénio, ele pode ser aplicado em ciclos geradores de gés, em configuracdes bipropelente
atuando como oxidante ou como propelente em configuragdes monopropelente. Quando usado
para foguetes, deve estar em uma pureza concentrada entre 70 a 98% e é conhecido como
perdxido de alto teste (HTP ou high-test peroxide) [1].

Sua decomposicdo resulta em vapor superaquecido e gases quentes de oxigénio,
seguindo reacdo quimica apresentada na Equacdo 2. O Perdxido de Hidrogénio geralmente é
utilizado com catalisadores de prata, dioxido de manganés solido, platina, permanganato
liquido, ou ferro [1][13]. O HTP, também, pode ser utilizado como bipropelente com o papel
de oxidante em uma mistura com hidrazina, esta mistura é hipergolica (um par hipergdlico
consiste de dois compostos quimicos que entram em ignicdo espontaneamente e sem a presenca

de oxigénio) e possui uma queima 6tima com querosene.

catalizagao 1 (2)
H202 _— H20 + 502 + CalOT'

Abaixo, na Tabela 1, podemos conferir uma comparacdo dos catalisadores Shell405,
S405 e KC12GA citados anteriormente. Na comparacdo temos os seguintes dados: Diametro
médio do gréo (do catalisador), percentual de massa de Iridio, volume dos micro-furos, area da
superficie, area da superficie de iridio, densidade dos gréos de catalisador, distribuicdo do
diametro dos gréos do catalisador. Também, na comparacéo € utilizado 2 tipos de granulacéo
para cada um dos catalisadores, 0 #14-18 e 0 #25-30. Este nimero representa a peneira utilizada
para separagéo dos didmetros de cada grao.
Todos estes dados partem do estudo [14], o qual foram testados os 3

catalisadores e comparado a sua performance.
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Tabela 1 - Comparacéo dos catalisadores

S405 S405  Shell405 Shell405 KC12GA KC12GA
(#14-18)  (#25-30)  (#14-18)  (#25-30)  (#14-18)  (#25-30)

Diametro

méiio [ 25,5 22,2 15,8 16,5 17,9 17,7
Percentual

de massa de 29,96 30,02 30,8 30,73 30,72 30,76
Iridio [%0]

Volume dos

micro-furos 0,160 0,153 0,147 0,144 0,141 0,138
[mi/g]

Area da

superficie 129 125 116 111 143 149
[m?/g]

Area da

superficie de 150 147 160 154 166 181
Iridio [m?/g]

Densidade

dos gréos de

] 1,51 1,56 1,52 1,56 1,47 15
catalisador

[o/ml]

Distribuicdo ) ) ) ]
Acima: Acima: Acima: Acima: Acima; Acima:

2,6% 2,0% 5,8% 1,9% 0,2% 0,2%
Abaixo: Abaixo: Abaixo: Abaixo: Abaixo: Abaixo:
2,1% 1,0% 4,2% 6,1% 4.1% 5,2%

do diametro
dos grédos do
catalisador
[%0]

Fonte: Adaptado de Monopropellant thruster firing test using KC12GA catalyst.[14]
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2.4.2 Novas tendéncias e propelentes verdes

Na ultima década a industria aeroespacial tem realizados esforcos para a producéao de
combustiveis ndo-tdxicos e mais estaveis, estes combustiveis vém sido chamados de
propelentes verdes. A manipulacdo de um combustivel toxico é complexa e demanda custos
altos pois, além de fornecer risco a satde dos trabalhadores, ha a necessidade de testes mais
rigorosos, alem de materiais que sustentem suas propriedades quimicas [15].

Os principais propelentes verdes em desenvolvimento hoje sdo o Nitrato de
Hidroxilamonio, conhecido como HAN (H4N204) e a Dinitramida de Amonio, conhecido como
ADN (H4N404). O Perdxido de Hidrogénio (H202) também é considerado um propelente verde
quando utilizado como monopropelente.

O ADN foi desenvolvido pela Unido Soviética na década de 70, porém foi mantido
como segredo até 1989, quando redescoberto pelos Estados Unidos pela SRI International. Em
2000, a Corporacdo Espacial Sueca formou o ECAPS para avancar a tecnologia de
monopropelentes baseados em misturas de ADN, agua e combustivel. O resultado aconteceu
em agosto de 2010 com a primeira demonstracdo em Orbita com o dispositivo PRISMA,
equipado com dois propulsores de 1 N. O propelente desenvolvido foi chamado de LMP — 103S,
um monopropelente de alta performance com concentragdes de ADN perto do limite de
solubilidade [15].

Em 1998, na AFRL, foi inventado o propelente mais consistente baseado em HAN, o
AF-M315E. Composto de uma mistura de HAN, agua e combustivel altamente higroscopicos.
Seu teste foi realizado com propulsores desenvolvidos pela Aerojet Corporation em 2015 e
validado pela NASA em uma missdo de 1 ano de orbita [15].

Na Tabela 2, podemos conferir uma comparacgao dos propelentes citados acima com a

Hidrazina.
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Tabela 2 - Comparacdo de Propelentes verdes com a Hidrazina

N2H4 AF-M315E LMP-103S H>02/H.0
(Hidrazina) (Propelente (Propelente (mistura de
comercial comercial Peroxido de
baseado em baseado em Hidrogénio com
HAN) ADN) Agua)
Densidade
1,02 1,47 1,26 1,44
[o/cm3]
Impulso
. 240 250 245 148
Especifico [s]
Toxicidade Alta[11] Baixa[16] Meédia[17] Baixa
Status TLR* 9 6 9 9

Fonte: Adaptado de Handbook of Space Technology [11]
e State of Art Small Spacecraft Technology [18]

*Technology Readiness Levels (TLR) € um tipo de medida usada pela Nasa para identificar o nivel de maturidade
de uma tecnologia em particular. A escala vai de 1 até 9, sendo 1 o nivel onde os principios basicos sdo observados

e reportados, e 9 o nivel onde a tecnologia foi provada em voo e em missdes.[19]

2.5 ELEMENTOS DE UM PROPULSOR MONOPROPELENTE

A configuracdo de um sistema de propulsdo geralmente é composta pelos seguintes
sistemas principais: camara de combustdo, tubeira (também pode ser chamado de bocal
convergente-divergente ou bocal De Laval), sistema de alimentagéo de propelente, sistema de
acionamento da turbina (gerador de gas, pré-queimador, etc.), sistema de controle de
propelente, sistemas de controle pneumatico e elétrico, sistema de controle de empuxo (thrust-
vector control — TVC), conex0es e montagens [20]. Em um sistema de propulsdo
monopropelente, temos uma configuragdo mais simples, sem turbo bomba e turbinas. Para
simplificar os sistemas principais podemos dividi-los em 4 partes distintas: sistema de
pressurizacdo e alimentacdo, sistema de propulsdo e injecdo, cdmara de decomposicao

catalitica, e tubeira (bocal convergente-divergente, bocal De Laval ou nozzle).
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Figura 3 — Configuragdo de um sistema monopropelente
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Fonte: Adaptado de Sutton, 2015 [1].

Na Figura 3, podemos ver a configuragdo de um sistema monopropelente contendo
seus principais equipamentos. Nela podemos destacar a presenca de um sistema de
pressurizacao e alimentacdo, onde serd armazenado o monopropelente e um gas inerte para
manter a pressdo de saida na camara de combustdo e o sistema de propulsdo, que como 0 nome
indica é o que realizard a propulsdo através da catalisacdo do propelente gerando empuxo.
Dentro do sistema de propulsdo temos a camara catalitica e a placa de injecdo, a camara
catalitica € um componente essencial em sistemas monopropelentes, é nesta camara onde o
catalisador decompde o propelente e gera gases a altas temperaturas, essa camara antecede a

tubeira, onde 0 escoamento atinge velocidades supersonicas.

2.5.1 Sistema de pressurizacdo e alimentagdo

Entende-se como um sistema de pressurizacdo e alimentacdo todo o conjunto de
valvulas, tubulacdes, tanques de propelente e pressurizadores responsaveis por alimentar o
propulsor durante a operacdo deste. A configuracdo dos tanques depende principalmente do
tipo de missdo em que serd empregado o sistema de propulsdo. Um sistema monopropelente
geralmente usa configuragdes de estagios superiores por conta da sua faixa de empuxo.

Para o projeto de um tanque de propelente, deve ser levado em conta as propriedades

fisicas e quimicas do combustivel utilizado, o formato e tamanho do tanque, baseado na
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quantidade aproximada de combustivel necessério para a aplicacdo desejada, o arranjo deste
tanque na configuracdo do veiculo, as cargas estruturais envolvidas, os fatores de seguranca de
projeto, o material e processo de fabricagdo ideal e as normas regulamentadoras para vasos de
pressdo (neste caso a NR-13).

Na Figura 4, podemos ver que existem diferentes configuragdes e formatos de tanques.
Como um tanque de propelente, o formato esférico oferece a menor razo de volume para face
e 0 menor estresse nas paredes do tanque para uma determinada pressdo interna. Porém, a
combinacdo de diversas esferas acaba resultando em problemas com espaco néo utilizado,
chamado de penalidades de carga e volume, portanto uma boa combinacdo de formatos dos
tanques com o propdsito do veiculo é ideal para corrigir este problema. [20]

Figura 4 — Diferentes configuracdes de tanques

Tangue em Tangue em
tandem, tandem,
tubulacdo anteparo em
externa Comum

Tanque
esférico

Tangque Multi-tanques
concentrico

Fonte: Adaptado de Sutton, 2015 [1].
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Figura 5 — Trés diferentes conceitos de tanques com expulsao positiva de propelente
diafragrna dnica,

(335 prassurizado colado na parede,
besiaa dunl descascado por pressio
Eﬁg;“;p a Tanque esférico e invertido Gas
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Fonte: Adaptado de Sutton, 2015 [1].

Além do formato, existem diferentes maneiras de utilizar a expulsdo do propelente de
maneira que a pressao de saida se mantenha constante ou o mais proximo disso. Na Figura 5
sdo mencionados 3 conceitos diferentes de expulsdo positiva de propelente. Em (a), temos uma
bexiga inflavel por um gas pressurizado, em (b) temos um diafragma que expande no interior
do tanque a medida que é pressurizado por um gas, e em (c) temos um pistdo deslizante com

vedacgdes. Os gases utilizados geralmente s&o hélio, nitrogénio ou ar.[1]

2.5.2 Sistema de propulséo e injecéo

O sistema de propulsdo e injecdo é onde o propelente se transforma em empuxo
propriamente dito. Nele, em uma configuracdo monopropelente, o combustivel utilizado é
injetado em uma camara de decomposicdo catalitica. A reagdo quimica gera gases em alta
temperatura e pressao, que atraves da sua expansao na camara de combustéo, sdo ejetados pelo
bocal convergente-divergente. A expulsdo destes gases pelo bocal é o que gera 0 empuxo. Este
efeito € modelado pelo fluxo isentrépico de gases compressiveis através de bocais convergente-



30

divergente, onde a pressdo no fluxo cai substancialmente e a velocidade sobe na mesma

proporgéo.[1]

Figura 6 — Configuracdo de um propulsor monopropelente
Injetor Camara catalitica

~

s A
/_,./:{ ﬁ‘////{(f/’f

Y
Camara de decomposigao

convergente-divergente

Fonte: Adaptado de Han, 2009[21].

O injetor, como o proprio nome ja diz, € o componente que insere 0 propelente na
camara de decomposicdo (nas configuracdes monopropelente) ou diretamente na camara de
combustdo (na configuracdo bipropelente). Seu objetivo é garantir a proporcdo correta de
propelente para uma combustdo/decomposicgéo eficiente e estavel, a atomizagdo do propelente
(e oxidante no caso de bipropelente) e a mistura homogénea dos componentes (também para
bipropelente).

Em virtude da necessidade de o combustivel passar pela cdmara de decomposicao, 0s
injetores de motores monopropelentes costumam ser de constru¢do mais simplificada, apenas
visando uma Gtima distribuicdo do propelente com a se¢do de catalisador na cAmara catalitica.
Um injetor comumente utilizado € a placa injetora com injetores do tipo chuveiro, que contém
diversos orificios (para variar a distribuicdo de massa) de diferentes tamanhos (para variar a
gueda de pressdo). Os principais critérios para projetar este injetor sdo [22]:

a) Os orificios estdo localizados em linhas circulares em relagéo ao centro;

b) A distancia entre a parede da cdmara e da linha de orificios externa é igual ao
espaco entre os orificios (para prevenir a concentragdo do fluxo perto das
paredes da camara);

c) Os orificios cobrem aproximadamente areas iguais a da camara catalitica.
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2.5.3 Céamara de decomposicao catalitica

O principal objetivo no projeto da cdmara de decomposicdo catalitica € de minimizar
a massa e volume interno e ainda assim alcangar a completa decomposi¢do do combustivel. A
dimensdo minima da camara catalitica é determinada pela especificacdo da maxima carga que
a camara consegue tolerar. Normalmente sdo utilizados dois parametros de carga, o fluxo de
massa por unidade da area de secdo transversal e o fluxo de massa por unidade molhada pelo
catalisador. Em conjunto, estes dois parametros podem guiar os requisitos minimos do didmetro
da camara e seu comprimento. Estes pardmetros sdo obtidos de maneira experimental em
laboratdrio.[13]

2.5.4 Tubeira (bocal convergente-divergente, bocal De Laval ou nozzle)

Quando falamos de um bocal convergente-divergente, seu principal objetivo é a
transformacdo da energia interna do fluido (a entalpia da combustdo dos gases) em energia
cinética. Este tipo de bocal é um dos dispositivos mais eficientes para acelerar os gases a
velocidades supersonicas.

Os bocais convergente-divergente usados em foguetes sdo do tipo De Laval, em
homenagem ao engenheiro Gustaf de Laval, que em 1980 desenvolveu um bocal para aumentar
a velocidade do vapor que entra em uma turbina. Posteriormente, este mesmo bocal foi usado
para os projetos de bocais convergente-divergente de foguetes.

Entre os bocais convergente-divergentes, podemos ainda classificar entre alguns tipos
conhecidos, como conico, formato de sino, e parabdlico. A selecdo do bocal ideal para uma
aplicacdo é influenciada pelas seguintes consideragdes:

e O fluxo de gas na saida é uniforme, paralelo e axial para 0 maximo vetor de
momento.

e Minima separacdo e perdas de turbuléncia no bocal.

e Menor comprimento do bocal possivel, para reducdo do volume do propulsor,
peso, atrito com as paredes e resfriamento.

e Facilidade de fabricacéo.
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Qualquer mudanca abrupta ou descontinuidade na parede interna do bocal deve ser
evitada, para prevenir que ndo haja nenhum tipo de choque ou perdas por turbuléncia. Na
pratica, a garganta € uma secdo onde ha uma pequena secdo arredondada onde ha a inflex&o do
sentido de convergéncia para a secdo de divergéncia do bocal. Na saida do propulsor na borda
do bocal, ao invés de ser arredondado, esta deve ter uma borda reta (sem chanfros ou raio), para
que néo haja o descolamento do fluxo e superexpanséo.[20]

A seguir é citado os 3 tipos de bocais mais usados no mercado e explicado suas

principais caracteristicas e propriedades:

2.5.4.1 Bocal de tipo Conico

Nas primeiras aplicacdes de motores de foguete, o bocal cdnico, que se mostrou
satisfatorio na maioria dos aspectos, foi usado quase exclusivamente. E o bocal mais facil e
simples de ser fabricado devido a sua geometria, desta forma, se torna a escolha inicial mais
atrativa para qualquer projeto que busque criar uma versdo preliminar do propulsor.

Sua configuracgdo pode ser conferida na Figura 7, bem como suas principais dimensoes.

Figura 7 - Bocal Conico

-

R

t
|

Nozzle Axis

v

N bn
¢ Throat

Fonte: Adaptado de Huang, 1992 [20].
As equacdes para definir suas dimensdes s&o:

R = ax*R; 3)

Com a podendo variar de 0,5 a 1,5.
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6 = 20a45° (4)

a =12a18° (5)

_ R.(WVE=1) + R(sec(a) — 1) (6)
tg(a)

R, = \JER; (7)

R: Raio da garganta no sentido da secdo convergente para divergente;

R,: Raio de secdo da garganta (metade do diametro da garganta);

6: Meio angulo da se¢éo convergente;

a:. Meio angulo da secdo divergente;

L,,: Comprimento do bocal (do ponto médio da garganta até o fim do bocal);
€: Razdo de expansdo tedrica do bocal;

R,: Raio de secdo na saida do bocal (metade do diametro do bocal);

Bocal de tipo Sino

Os principais objetivos conceituais do bocal de tipo sino é aumentar a performance e

diminuir o comprimento do bocal. Ele emprega uma secéo de expanséo rapida (fluxo radial) na

regido divergente inicial, o que leva a um fluxo uniforme e axialmente direcionado na saida do

bocal. O contorno da parede é alterado gradualmente o suficiente para evitar choques obliquos.

Figura 8 - Bocal Sino
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Fonte: Huang, 1992 [20].
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A Figura 8 mostra o contorno de um bocal em forma de sino. Um arco circular de raio
selecionado RI € escolhido para o contorno do bocal MT a montante da garganta. O contorno
TNE ¢é a parte divergente do bocal. A expansao inicial ocorre ao longo do contorno TN; o
contorno NE inverte o fluxo para uma dire¢do mais proxima do axial. Para conveniéncia de
projeto, o contorno TN também é um arco circular, com um raio menor R2.

Usando a analise de fluxo transénica, uma linha constante de nimero de Mach TO
pode ser definida na garganta. Dada a condicdo de fluxo ao longo de TO e do limite sélido TN,
um campo de fluxo de centro TNKO pode ser gerado pelo método das caracteristicas. O nucleo
do contorno do bocal de foguete é definido como a por¢cdo do campo de fluxo supersdnico
determinado inteiramente pelas condi¢des da garganta. A ultima linha caracteristica direita NK
de centro TNKO e, portanto, a localizacdo do ponto N ao longo do contorno TN, é determinada
por critérios de projeto especificos.

A localizacdo do ponto final E ao longo do contorno NE é definida pela propor¢éo da
area de expansdo do bocal e comprimento do bocal (distancia entre a garganta e o plano de
saida). Entdo, a linha caracteristica correta NK pode ser determinada satisfazendo as seguintes
condigdes simultaneamente:

1) Uma superficie de controle PE pode ser gerada entre o ponto E e um ponto P
selecionado ao longo da linha NK.

2) O fluxo de massa em PE é igual ao fluxo de massa em NP.

3) O empuxo méximo do bocal é atingido.

Ao selecionar os pontos P1, P ", etc. ao longo da linha NK, uma série de superficies
de controle P'E1, P" E ", etc. podem ser geradas para definir os pontos E ', E", etc. ao longo do
contorno NE. Os calculos para o contorno do bocal podem ser executados com eficacia por um
computador. Um bocal conico equivalente de 15 graus meio angulo é comumente usado como
padréo para especificar os bocais de sino.

Por exemplo, o comprimento de um bocal de sino de 80% (distancia entre a garganta
e o plano de saida) é 80% daquele de um bocal conico de 15 graus de meio angulo com a mesma
area de garganta, raio abaixo da garganta e area da razdo de expansdo. A Figura 9 mostra a
eficiéncia de empuxo, y, versus o comprimento fracionario do bico, Lf, para os bicos conicos e

em forma de sino.
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Figura 9 — Eficiéncia de empuxo vs comprimento do bocal de sino
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Fonte: Huang, 1992 [20].

Comprimentos do bico de sino aléem de aproximadamente 80% ndo contribuem
significativamente para o desempenho, especialmente quando as penalidades de peso séo
consideradas. No entanto, comprimentos de bico de sino de até 100% podem ser ideais para

aplicacdes que exigem alto desempenho.
2.5.4.3 Bocal de tipo Parabdlico

Uma maneira conveniente de projetar um contorno de bocal em forma de sino de
empuxo quase 6timo usa a aproximacao parabdlica. A configuracdo do projeto de um bico em
forma de sino de aproximacdo parabolica é mostrada na Figura 10. O contorno do bico
imediatamente a montante da garganta T € um arco circular com um raio de 1,5 R;. O contorno
do bico de secédo divergente é composto por uma se¢do de entrada circular com raio de 0,382

R, da garganta T ao ponto N e parabola dai até a saida E'.
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Figura 10 - Bocal Parabolico
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Fonte: Huang, 1992 [20].

O projeto de um bico especifico requer os seguintes dados: diametro da garganta D;,
dentro.; comprimento axial do bocal da garganta ao plano de saida, L,,. (ou 0 comprimento
fracionario desejado, L;, com base em um bocal conico de 15 graus); razao da area de expansao
g; angulo inicial da parede da parabola 6,,; e angulo da parede de saida do bocal 6,.

Os angulos da parede 6,, e 8, sdo mostrados na Figura 11 como uma funcéo da razéo
da area de expansdo épsilon. Os contornos ideais do bico podem ser aproximados com muita
precisdo, selecionando as entradas adequadas. Embora nenhuma permissao seja feita para
diferentes combinacBes de propelentes, a experiéncia mostrou apenas um pequeno efeito da

relacdo de calor especifico sobre o contorno.

Figura 11 - 6,, e 6, como funcéo da razdo de expanséo

©
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53 _/‘—"L1=70%
sy T~ L = 80%
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< of-

o

S __ 20~
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=2 10 SN Ly = 70%
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10 20 30 40 50 Lt=100%

Expansion Area Ratio €

Fonte: Huang, 1992 [20].
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2.6 PROPRIEDADES E PARAMETROS NO PROJETO DE PROPULSORES
2.6.1 Principio fisico de um propulsor, o empuxo

O empuxo em um foguete € a reacdo experimentada por sua estrutura devido a ejecéo
de matéria a alta velocidade (essa matéria sdo 0s gases provenientes da reacdo quimica que
acontece no propulsor). O mesmo fenémeno acontece quando uma arma é disparada e €
experienciado um recuo. Pode ser afirmado que o momento produzido para frente (massa
multiplicada pela velocidade) do projétil disparado e do cartucho € igual a0 momento para tras
(recuo) produzido pela arma.

Desta forma, qualquer objeto que propele alguma quantidade de massa para mover-se
por um determinado espaco obtém seu deslocamento devido a troca de momento. No trabalho
de G.P. Sutton em Rocket Propulsion Elements, esta descrito de maneira simplificada como
obter o momento liquido de um sistema similar a um propulsor, que segue [20]:

Partindo da 2% Lei de Newton, modificada para incluir uma variagdo de massa no
sistema:

_d(mv)  dv dm (8)
e =g =M@ V@

e F,... Forcaexterna liquida;

e m: Massa;

e v: Velocidade;

A partir desta relacéo inicial proposta na equacdo 3, onde a Forca é resultado de uma
massa multiplicada pela variacdo de velocidade no tempo e somada a uma velocidade
multiplicada a uma variacdo de massa no tempo, podemos dividir o empuxo em duas situacoes
distintas. Uma no vacuo do espago e uma em langamento a partir da Terra, ou seja, com baixa
ou nenhuma influéncia da gravidade e com forte influéncia da gravidade.

Com baixa ou nenhuma influéncia de um campo gravitacional forte, a velocidade

podendo ser escrita da seguinte forma:

v=v0+uln% 9)
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v: Velocidade do sistema;

vo. Velocidade inicial,

u: Velocidade de exaustao dos gases;

m: Massa do sistema;

m,: Massa original do sistema;

A partir da equacdo acima, é observado que quando ha variacdo de massa (ejecao de
combustivel) em um sistema, e essa variacdo de massa possui uma velocidade de ejecao, ha um
aumento na velocidade que € somado a velocidade inicial medida no instante.

Quando é observada essa situacdo com forte influéncia da gravidade, como um

lancamento a partir da Terra, é possivel escrever a equa¢do como:
(10)

my
v=v0+ulnﬁ —gt

v: Velocidade do sistema;

v,o: Velocidade inicial,

u: Velocidade de exaustdo dos gases;

m: Massa do sistema;

mg: Massa original do sistema;

g: Aceleracdo da gravidade;

t: Tempo;

A equacdo 10 nos traz a velocidade de um foguete em um determinado tempo, onde
ha uma desaceleracdo do mesmo devido a atragdo gravitacional.

O empuxo em um foguete é obtido a partir da equacdo de momento, onde o0 Momento
¢ a massa do objeto multiplicado pela velocidade do mesmo. Em um foguete também deve ser
levado em conta a velocidade de exaustdo dos gases que o impulsionam, como observado na

equacdo 9 e 10. Sendo assim:

M = m,u = Am(u —v,) (11)
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M: Momento;

m,,: Massa original do sistema;

v, Velocidade de exaustdo relativa ao foguete;

u: Velocidade do foguete;

A equacdo anterior diferenciada ao tempo, com um limite tendendo a zero,

considerando que Am é aproximadamente zero ao seu limite pode ser reescrita como:

du  dm (12)
Mg T Tt e
O termo a esquerda pode ser compreendido como a forga liquida (N¢) atuando no

fluido quando integrado sobre a superficie de controle e pode ser escrito como:

&
3
S

13
Ny = ——vezmvezgve (13)

Sendo w o peso total do sistema, g a aceleracdo da gravidade e v, a velocidade de
exaustdo dos gases.

A equacdo acima mostra que no vacuo, a forca é proporcional ao fluxo de propelente
e sua velocidade de exaustdo. Quando observado este fenémeno em um ambiente pressurizado,
como por exemplo uma atmosfera, existe uma influéncia nesta forca liquida. Desta forma a

equacao deve ser reescrita como:

0 w (14)
Nf = f PicdA — AP, + AP, = —1,
Atc g

A equacdo acima nos traz uma relacdo entre os seguintes parametros:

A,: Area de secdo na saida do bocal;

P,.: Pressdo na camara de combustao;

A.: Area de secgdo interna da camara de combust3o;

P,: Pressao local dos gases em secdo transversal na saida do propulsor;
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P,: Pressdo atmosférica do ambiente na saida do propulsor;

w: Taxa de fluxo de peso (como o foguete perde massa com o tempo, a medida

¢ usada como um fluxo);

g: Aceleracdo da gravidade;

v, Velocidade de exaustdo dos gases;

A partir da equacdo anterior, é obtida a Forca liquida axial externa atuando sobre um
foguete, que segue:

w 1
F=EUe+Ae(Pe—Pa) (19)

A Forca Externa (impulso agindo sobre o veiculo) é resultado da combinagdo de dois
temos: o impulso resultado do momento (produto do fluxo de massa de propelente e da
velocidade de exaustao de gases relativa ao veiculo) e a pressao de impulso (produto da area de
secao transversal do jato de escape saindo do veiculo e a diferenca de pressao de exaustdo dos
gases e a pressdo atmosférica atuando no fluido). Quando a pressdo atmosférica e a pressdo de
exaustdo dos gases séo iguais, o termo relacionado a pressao se torna zero, entdo 0 empuxo

pode ser expressado como:

W (16)
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Figura 12 - Balango de pressdo na cdmara de combustdo e nas paredes do bocal
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Fonte: Huang, 1992 [20].

A Figura 12 demonstra o perfil de pressdo interno na cdmara de combustdo e nas
paredes do bocal. E observado que a pressdo é mais alta na cAmara de combustdo e decai
uniformemente até o bocal, enquanto a pressao atmosférica é uniforme.

A equacdo 16 mostra que o empuxo € independente da velocidade de voo do foguete.
Como as mudancas na pressdo do fluido afeta a pressdo de empuxo, o0 empuxo do foguete
aumenta com o aumento de altitude, & medida que um foguete localizado no vacuo terd uma
performance diferente de um foguete localizado em uma atmosfera. As mudancas na pressao
de empuxo podem alterar de 10 a 30% do empuxo total. Para verificar estas alteracGes, é
necessario recorrer a uma variavel chamada de velocidade de exaustdo efetiva e representada

pela letra c. [20]

4 (17)

¢ = Vet Ae(pPe — Pa)(g/w) (18)
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A velocidade efetiva de exaustdo ndo é a velocidade atual dos gases exceto quando

Pe = Dq, ONde c se torna igual a V.

2.6.2 Propriedades termodinamicas

Um propulsor opera com a combustdo ou decomposicdo de elementos quimicos,

portanto, para determinar o0 que acontece dentro de um propulsor, devemos a recorrer a

principios da dinamica dos gases e termodindmica. No projeto preliminar, deve ser feita

algumas suposicdes de parametros e utilizar algumas simplificaces. O conceito de um sistema

de propulséo ideal é utilizado como aproximacéo inicial do problema e requisitos de projeto,

nele é assumido que [1]:

O fluido de trabalho é homogéneo em sua composicao;

Todas as espécies do fluido de trabalho sdo tratados como gases. Qualquer fase
condensada € negligenciada da massa total;

O fluido de trabalho obedece a lei dos gases ideais;

N&o ha transferéncia de calor pelas paredes do propulsor, portanto, o fluxo é
adiabatico;

N&o h& atrito e todas as condigdes de contorno e seus efeitos sdo
negligenciados;

N&o ha ondas de chogue ou outras descontinuidades no fluxo;

Efeitos transientes (ignicdo e desligamento) sdo de curta duragcéo e devem ser
desconsiderados;

Todos os gases de exaustdo deixando o propulsor viajam a velocidade paralela
ao eixo do propulsor;

A velocidade de saida do gas, sua pressdo, temperatura e densidade sao
uniformes em qualquer se¢do normal ao eixo do bocal,

O equilibrio quimico estabelecido na combustdo e composi¢do do gas nédo se
altera no bocal (fluxo com composicao congelada);

Propelentes comuns sdo guardados a temperatura ambiente. Propelentes

criogénicos estdo em temperatura de ebulicéo.
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A cada secdo de um propulsor, sdo utilizadas diversas varidveis correspondendo as

propriedades termodinamicas relacionadas ao comportamento dos gases que geram 0 empuxo.

Os principais termos utilizados nas equacdes a seguir sdo exemplificados na Figura 13 estdo

descritos abaixo.

a., a;: Velocidade local do som na camara de combustdo e na garganta do
bocal; (a; = /RT).

A,: Area de secdo transversal da camara de combust&o;

A;, A. A,, A, Areas de seco transversal na entrada do bocal, garganta, saida
e em uma segédo X respectivamente;

Cy, C,: Calores especificos a pressdo constante e a volume constante;

g Aceleracdo gravitacional ao nivel do mar;

J: Fator de converséo de energia (1055,06 //BTU);

M., M;, My, M,, M,.: Numero de Mach na cdmara de combustéo, na entrada do
bocal, na garganta, na saida, e em qualquer se¢do X respectivamente;

M_omp: Peso molecular dos produtos de combustéo;

(pc)inj- Presséo total da camara de combustdo no fim do injetor.

(pc)ns: Pressdo estagnada no bocal, ou pressao total na cAmara de combustao
na entrada do bocal; (p.)ns = pi[1+ % (y — 1)M2i]y/y-1

Di, Prr Per Px. Pressdo estatica na entrada do bocal, na garganta, na saida e em
qualquer secdo X respectivamente;

R : Constante universal dos gases perfeitos (8,3144598 J/K.mol);

(T.)ns: Temperatura de estagnacdo no bocal ou temperatura total na cAmara de
combustéo; (T.)ns = T;[1 +%(y — D)M?];

T;, Ty, T,, T,: Temperatura do fluxo na entrada do bocal, na garganta, na saida
e em qualquer segédo X respectivamente;

v;n;. Velocidade do fluxo no injetor = 0 (por suposicao);

Vi, Vs, Ve, Vy: Velocidade do fluxo na entrada do bocal, na garganta, na saida e
em qualquer secéo X respectivamente;

Vi, Vi, V., V;.: Volume especifico na entrada do bocal, na garganta, na saida e

em qualquer se¢do X respectivamente;
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W: Taxa de fluxo de peso;

¢: Razdo de expansao da &rea do bocal (Ae/ At);

.. Razdo de contracdo da area do bocal (AC/ At);

x re: C.
v: Razdo dos calores especificos ( p/C ).
v

Figura 13 — Fluxo de gas em um propulsor a propelente liquido na camara de combustao
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Fonte: Huang, 1992 [20].

Atualmente, no projeto de um propulsor ou para a previsdo de seu comportamento,
alguns fatores de correcdo devem ser adicionados (geralmente obtidos empiricamente)[20]. As
principais equagdes para o modelamento termodinamico e de dindmica de gases utilizadas no
projeto sdo: Lei dos Gases ldeais, Principio da Conservacdo de Energia, Principio da
Conservacdo de Matéria e os Processos de Fluxo Isentropicos. A seguir estdo descritas as

formulagdes e conceitos sobre cada uma delas.

I.  Leidos gases ideais:
Para qualquer secdo X, a Lei dos Gases Ideais deve ser considerada como:
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PxVe = nRT, (19)

Il.  Principio da Conservacdo de Energia:
Em um processo adiabatico, 0 aumento na energia cinética dos gases entre dois pontos

é igual ao decrescimento de entalpia. Aplicados a um bocal, temos:

1 20
7 (02 =) = 6T = T)) 20)

I1l.  Principio da Conservacdo de Matéria:
. Ay, Ay 21
W === =-"22% = constante (21)

Vi X
IV.  Processo de Fluxo Isentropico:
pV! = p Vi = constante (22)
e

Ti/Ty = 0i/p) YD = (/) (23)

V.  Fluxo de gas pela cAmara de combustao:
Para calcular as propriedades na cAmara de combustdo, usamos como referéncia os

valores das propriedades no injetor e na prépria cdmara. Para simplificar, negligenciamos a
velocidade do fluxo no fim da injecdo (v;,; = 0) e assumimos que a pressao de inje¢do na
camara € a mesma que a pressdo dos tanques ((p¢)inj = Pinj)- Assim, o total da razdo de
pressao (pc)inj/ (Pc)ns POde ser escrito em fungdo do nimero de Mach na entrada do bocal M;,

e da razdo de calores especificos y [20]:
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-1
(pc)inj/(pc)ns = 1+ )/Mlz)/(l + VTML-Z)V/(V_D (24)

VI.  Fluxo de gas pelo bocal convergente-divergente:
Na préatica, para os célculos unidimensionais de expansdo isentropica de gases,

consideramos o fluxo de gases sendo isentropicos e com a temperatura total e pressao total se
mantendo constante através do bocal. A razéo da pressédo p,/(p.)ns €ntre a garganta e a cAmara

é chamada de razéo de pressdo critica, que é uma razdo da razao de calores especificos:

pt/(pc)ns = [2/0/ + 1)]]//0/_1) (25)

Algumas relacbes importantes do fluxo de gases ideais em um bocal De Laval

considerando seu fluxo isentropico:

VII.  Velocidade de saida dos gases teorica:
2 -1 (26)
gy Pe\ v 2
= |——RT;|1-(= :
Ve y—1 i <'Pi) + v
2 y-1 27
gy ( Pe ) Y
v, = |——R(T, 1-
¢ y—1 (Tedns (P)ns ]
VIIl.  Taxa de fluxo de peso teorica:
(28)

y+1
gy[2/(y + D]y
R(TC)TIS

W= At(pc)ns
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Razdo de expansdo tedrica do bocal:

1 1 29
( 2 )V_l (pc)ns]y (29)
_Ae_ w1 Pe
A y-1
y + 1 1 _ ( pe ) 4
Y — 1 (pc)ns
Na garganta:
(30)
Pe = (Pc)ns [)/-i-_l]
31)
29y (
vy = mR(T ns
Em qualquer se¢do X entre a entrada do bocal e a saida do bocal:
e (32)
A, 1 1+1= >— M,
A, M, y+1
2
Em qualquer se¢édo X entre a entrada do bocal e a garganta:
1 Zg;jll) (33)
2 <(pC)TLS>
U y+1I\ oy
A y=1
2 ((pc)ns> v
Y — 1 Dx
Em qualquer se¢édo X entre a garganta ea salda do bocal:
(34)

v ) (0

B =1
1= ((zof’im) ' ]

Ag
)/+1
Yy — y—1
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29y pe \7 )
v, = =22 R, |1 —( ad ) 4
x Yy — 1 ( c)ns (pc)ns

(36)

y—1
v (vt 1_( Px )T
Ut y_l

B (P)ns

A variacdo da razao de pressdo isentropica e do niUmero de Mach com a razdo de area

de secdo em bocais divergente-convergente sdo mostrados na Figura 14.

Figura 14 — Variagdes da razdo de pressao isentropica e nimero de Mach com a razdo de area

de secdo em bocais divergente-convergente.
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Fonte: Huang, 1992 [20].
2.6.3 Parametros de projeto

Os parametros gerais de projeto utilizados em propulsores sdo relacionados com sua

performance e custos. Para configurar um sistema apropriadamente, é considerado 0s seguintes

parametros [20]:
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¢ Nivel de empuxo;

e Performance (Impulso especifico);

e Duragéo do disparo;

e Razdo de mistura de propelente (no caso de monopropelente este valor é
desconsiderado e observado a interacdo do propelente com o catalizador);

e Massa do sistema (descarregado e carregado de combustivel);

e Tamanho do sistema;

e Confiabilidade;

e Custo;

¢ Disponibilidade (tempo necessario que o sistema saird do projeto e entrard em

funcionamento);

No primeiro passo do projeto preliminar, devemos analisar a necessidade de aplicagéo
do mesmo. Podemos conferir na Figura 15, o fluxograma resumido de projeto preliminar de um
sistema de propulsao.

A definicdo da missdo mostra a necessidade de aplicacdo geral do problema, onde esta
indicado a carga que sera transportada e destino. Apos a selecdo da missdo, e selecionado o
veiculo necessario para cumprir amesma. Com a selecdo do veiculo deve ser realizada a selecéo
do motor, onde é observado os requisitos principais, as limitagdes de tecnologia e quais s&o 0s
componentes necessarios para este motor.

A partir da selecdo do motor, é iniciado um ciclo de verificagdo e otimizagdo dos
componentes do sistema de propulsdo. Este ciclo deve ser feito exaustivamente até o projeto
ser viavel para a aplicacdo designada.

Um projeto longo e demorado ndo necessariamente reduz custos, mas vai fornecer um
valor agregado alto sacrificando o custo. Também, ele terd& uma confiabilidade mais alta,
reducdo de peso (refinamento) e um tamanho 6timo para a aplicacéo.[20]

Projetos de propulsores costumam serem longos por conta destes pontos mencionados.
E preferivel ter um projeto caro com uma alta confiabilidade do que um projeto barato que

fornece riscos a sua aplicacéo.
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Figura 15 — Fluxograma resumido de projeto preliminar de um sistema de propulséo
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Fonte: Adaptado de Huang, 1992 [20].

Por este trabalho se tratar do projeto de propulsores monopropelente, sera discutido o0s

parametros de projeto voltados apenas para este tipo de propulsor.

a) Nivel de empuxo: Este parametro representa 0 empuxo maximo do propulsor em
determinada direcdo, e impacta diretamente a maioria dos outros parametros do motor.
Ele é definido através dos requisitos da missdo e do veiculo, onde é determinada a massa
méaxima do objeto que seré propelido pelo motor.

b) Impulso Especifico: E o principal parametro de performance de um propulsor, e
representa 0 empuxo por unidade de fluxo de propelente. Como, por exemplo,

quildmetros por litro em um carro. Quanto mais alto o seu valor, melhor a performance
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do propulsor. Seu célculo e maiores detalhes serdo discutidos na secdo seguinte

“Parametros de performance”.

Duracéo do disparo: Como um sistema de propulsdo carrega seu préprio combustivel
em tanques, deve ser considerado a duracao dos disparos como um parametro de projeto.
No caso de propulsores monopropelentes, estes podem disparar diversas vezes durante
uma missdo, portanto a duracdo do disparo pode ser variavel dependendo da sua

aplicacdo, porém, limitada a quantidade de propelente carregada no sistema.

Razdo de mistura: Por estarmos falando de propulsores monopropelente, nao
observados a razdo de mistura, mas sim a interacdo entre o propelente e o catalisador.
Nesta interacdo é avaliada a compatibilidade de ambos por meios de estudos

laboratoriais e testes em bancada.

Confiabilidade: De maneira resumida, a confiabilidade no projeto de propulsores pode
ser definida como a habilidade do motor se comportar de acordo com suas
especificacGes quando ele é ligado. Este valor é obtido através de testes com o sistema,
e observado quantas vezes o motor se comportou como deveria e quantas vezes falhou.
Ap0ds isso, € feita uma porcentagem do valor, indicando sua razdo de sucesso em relagéo
a falhas. Exemplo, em 100 testes foi obtido 98 sucessos e 2 falhas, portanto temos 98%

de confiabilidade. Estas falhas séo oportunidades de melhorias de projeto.

Custo: O custo de um projeto deve abranger desde o seu inicio, no projeto preliminar
até 0 momento de sua inser¢do no mercado. Este parametro impacta diretamente na
quantidade de testes, selecdo de materiais, tempo do projeto, escolha de tecnologia

nacional ou ndo, pessoas envolvidas no projeto, e muito mais.

Disponibilidade: O melhor projeto ou o dispositivo mais perfeito é indtil se néo estiver
disponivel quando for necessério. Portanto o controle do plano de agéo relacionado ao
projeto deve seguir um cronograma. Este cronograma é baseado na aplicacdo do sistema
de propulsdo, quando ele sera usado em missdao. Um bom cronograma prevé todas as

etapas de projeto e testes, e quaisquer situagdes adversas, para as quais devem serem
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feitos planos de contencdo e classificagdo de impacto no projeto. Isso tudo depende da
experiéncia da equipe e do gestor do projeto.

2.6.3 Parametros de performance

Como mencionado anteriormente, o principal parametro de performance de um
propulsor é o Impulso Especifico. Este parametro faz a correlagdo entre o empuxo e a taxa de
combustivel gasta por segundo. Na equacdo a seguir, F é a forca em empuxo (que pode variar
com o tempo, mas em regime permanente pode ser considerada constante), m € o fluxo total de
massa de propelente e g a aceleragéo da gravidade [1].

A parcela relacionada a Forca de empuxo pode ser reescrita como Impulso Total, que

é escrita a partir da integral da Forca em relacdo ao tempo de disparo.
t 37
o= [ ra @
0

Portanto, reescrevendo o Impulso especifico:

J; Fdt (38)
g fot mdt

N

Simplificando para regime permanente, ou seja, considerando o fluxo de massa estavel

e continuo, e a Forga de empuxo constante, temos:

F (39)

Podemos também, escrever a expressdo de Impulso Especifico voltada para a cAmara

de combust&o, assim podemos avaliar a performance da camara especificamente.
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(40)

1) = —
stc_WtC

Combinando a Equacdo 17 com a Equacdo 37, podemos reescrever o Impulso

Especifico na cdmara de combust&o como:

_° (41)
(Is)ec 7

Sendo que a velocidade de exaustdo efetiva ¢ pode ser definida através do produto de

dois parametros, c* e Cy:
c =c'C (42)

A velocidade caracteristica, c*, é a representacdo de energia efetiva dos propelentes
agindo no propulsor. E um parametro que depende principalmente da qualidade do projeto dos

injetores e da camara de combustéo, e pode ser definida pela expressdo a seguir:

o+ = PInsAeg (43)
Wi

Ou, se substituirmos o W, da Equacdo 40 pela Equacdo 28, podemos reescrever a

equacao como:

o = VGYRTns (44)

2 Pt
vl

Sendo a Equacéo 44, funcdo das propriedades dos gases produzidos na saida da cAmara

de combustéo (entrada do bocal).
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O coeficiente de empuxo, Cr, representa as propriedades dos gases produzidos na

expansdo e a qualidade do projeto do bocal. Esta expressdo pode ser escrita como uma
combinacédo da Equacdo 40, 42 e 43.

F (45)
Cr=——
At(pC)TlS

Na Equacdo 45, temos a For¢a de empuxo em relacdo a expanséao de gases pelo bocal.
A partir desta informacdo, € possivel reescrever esta mesma Equacédo para qualquer altitude

considerando as propriedades do gas e pressdes atuando sobre o sistema.

(46)

y—1
oo |2 = Pc T +E[pe—pa]
4 Y — 1 Y + 1 (pc)ns (pc)ns

2.7 PROJETO DE UM PROPULSOR MONOPROPELENTE

No relatorio da Rocket Research Corporation “Development of Design and Scaling
Criteria for Monopropellant Hydrazine Rocket Engines and Gas Generators Employing Shell
405 Catalyst”’[22] por SCHMITZ, B.; SMITH, W., é apresentado um extensivo trabalho de
definicdo das equacdes a seguir, necessarias para o projeto de um propulsor monopropelente de
Hidrazina.

No projeto de um reator monopropelente de hidrazina, é desejado a limitacdo de
dissociacdo de amonia, desta forma é maximizada a performance do motor. Como ponto de
partida no projeto do motor, supde-se que a andlise anterior do sistema tenha definido o nivel
de empuxo do motor e a pressdo da camara. A partir dai, é realizado iteracdes dos calculos até

a convergéncia para um resultado satisfatorio.

2.7.1 Céamara de decomposicao catalitica:
A vazdo de propelente no propulsor pode ser calculada a partir do nivel de empuxo

conhecido e um impulso especifico estimado. O uso de um impulso especifico fornecido de
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95% do valor tedrico para dissociacdo de amonia de 55% é geralmente suficiente para fins de

projeto (este valor pode ser arbitrado baseado em testes experimentais).

(47)

_F
(49";‘;8) / 2,205

w =
0’ Sth

Sendo:
e : Vazdo de propelente no propulsor [kg/s];
e F :Empuxo [N];

I, . Impulso especifico necessario para dissocia¢do de amoénia de 55% [s];

¢ s

. (48)
D, = 3533,95 (K)
b 4 G
Sendo:
e D,:Diametro da cdmara de decomposicéo catalitica [mm];
e ( : Carga na camara catalitica [Pa-s];
e W: Vazdo de propelente no propulsor [kg/s];
(49)

1085,66G %554
Lp = PCO‘3°6A 53— 508

N

Sendo:
e Lp: Tamanho da camara de decomposicéo catalitica [mm];

e ( : Carga na camara catalitica [Pa-s];

e P.:Pressdo na camara [Pa];
e A, Areasuperficial especifica da cAmara catalitica [mm2/mm3];
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_1992,952036G (50)
r - As
Sendo:
e N,: NUmero de Reynolds [-];
e ( : Carga na camara catalitica [Pa-s];

e A, Areasuperficial especifica da cAmara catalitica [mm2/mm3];

p_ 0.012445f,G2A,L 10< N, <100 (51.1)
- pgc €Y
5,99023G8A. %L 100 < N, <600 (51.2)
P =
€L’ P,
b 6,04501G%A,L 600 < N, <3000 (51.3)
- EVPp

Sendo:
e AP: Queda (variagcdo) de pressdo na camara de decomposicéo catalitica [Pa];

e ( : Carga na camara catalitica [Pa-s];

A,: Area superficial especifica da cAmara catalitica [mm2/mm3];

L : Tamanho da camara catalitica [mm];

P.: Pressdo na camara [Pa];

€: Porosidade na camara catalitica [-];

fqa: Fator de atrito [-];

p. Densidade média do gas [kg/m?];

g.. Aceleracdo da gravidade [m/s?];

d
__pd (52
2t

Sendo:

e ¢: Tensdo admissivel do material [mm];



e p: Pressdo na camara [Pa-s];
e d: Diametro interno da cdmara [mm];

e t: Espessura da parede da camara [mm];

pd
t=—
20

2.7.2 Injetor:

As equacOes necessarias para o projeto do injetor sdo:

NO = 6AB
(Dp/645,16)°
B = 4

Sendo:
e N, : Numero de orificios [-];
e Ajp : Area de secio da camara de decomposicéo catalitica [mm2];
e D, : Diametro da camara de decomposicao catalitica [mm];
AP; = 0,15P,

Sendo:
e AP;: Queda (variagdo) de presséo no injetor [Pa];

e P.:Pressdo na camara [Pa];

2,205w?

2 .
24(37650) 9 (%)2 Ny’ (64%,)16) 6%1(;15

Sendo:

e D,: Didmetro do orificio do injetor [mm];
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(52.1)

(53)
(54)

(55)

(56)
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e D, : Diametro da cdmara de decomposicao catalitica [mm];
e AP;: Queda (variacdo) de pressdo no injetor [Pa];

e p: Densidade média do gas [kg/m?3];

e : Vazdo de propelente no propulsor [kg/s];

e N,: NUmero de orificios [-];

_ nn(D./645,16) (57)
"~ Ny +mn2+m,

Sendo:
e S: Espaco entre os orificios [mm];
e D.: Diametro da camara de decomposicéo catalitica [mm];
e N, : Numero de orificios [-];

e n: NUmero de linhas de orificios [-];

D, = D,—2S (58)
D, =D, —2S
D;=D, —2S
D, =Dy —2S

Sendo:
e S: Espaco entre os orificios [mm];
e D.: Didametro da camara de decomposicéo catalitica [mm];
e D, : Didmetro da primeira circunferéncia de orificios [mm];
e D, : Diametro da segunda circunferéncia de orificios [mm];
e D, : Didmetro da terceira circunferéncia de orificios [mm];

e D, : Diametro da quarta circunferéncia de orificios [mm];



D,
M=y
D,
n =g
D4
=g
D,
M=y

Sendo:
e S: Espaco entre os orificios [mm];
e D.: Didametro da camara de decomposicéo catalitica [mm];
e D, : Didmetro da primeira circunferéncia de orificios [mm];
e D, : Didmetro da segunda circunferéncia de orificios [mm];
e D, : Didmetro da terceira circunferéncia de orificios [mm];
e D, : Diametro da quarta circunferéncia de orificios [mm];
e n, : Numero de orificios na primeira circunferéncia [-];
e n, : NUmero de orificios na segunda circunferéncia [-];
e n3 : NUmero de orificios na terceira circunferéncia [-];

e n, : NUmero de orificios na quarta circunferéncia [-];
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3 MATERIAIS E METODOS

A metodologia que sera aplicada neste trabalho utilizara como referéncia principal a
Tese de Doutorado em Engenharia e Tecnologias Espaciais/Combustdo e Propulséo realizado
por Luciano Hennemann em “Estudo Teodrico-Experimental de um Propulsor Monopropelente
a Oxido Nitroso usando catalisador de Rodio Suportado” [23] e o relatério da Rocket Research
Corporation “Development of Design and Scaling Criteria for Monopropellant Hydrazine
Rocket Engines and Gas Generators Employing Shell 405 Catalyst”[22] por SCHMITZ, B.;
SMITH, W.

No trabalho de Hennemann [23], no Capitulo 3, é projetado um propulsor
monopropelente utilizando o Software Chemical Equilibrium with Applications — CEA da
National Aeronautics and Space Administration — NASA. Ja no relatorio da Rocket Research
Corporation, no vol 02, capitulo 09 e no Apendice 01, sdo apresentados os conjuntos de

equac0es e ordem de aplicacdo para o projeto de um propulsor monopropelente de Hidrazina.

3.1 ESCOLHAS INICIAIS E REQUISITOS DO PROJETO

Os critérios de escolha para os dados iniciais do projeto partem das respostas as
seguintes perguntas:

1 - Ha bibliografia acessivel sobre o propelente/catalisador?

2 - Qual o status TLR da tecnologia do propelente? (verificar a Tabela 2)

3 - O propelente/catalisador é indicado para esta aplicacdo?

A partir deste questionario simples, é possivel iniciar uma filtragem em diversos tipos
de propelentes citados no inicio deste trabalho. Primeiramente podemos eliminar os propelentes
que estdo sendo estudados agora, onde ndo ha testes suficientes e validagcdes em laboratérios de
sua performance e estabilidade. Neste trabalho ndo foram citados propelentes com estas
caracteristicas, portanto verifique a segunda pergunta, status TLR.

Neste trabalho, como o objetivo é o projeto de um propulsor monopropelente para
aplicacdes em satélites, deve ser buscado o status TLR 9, que significa que o propelente ja foi

testado em missdes e validado anteriormente. Nesta condicdo se encaixa a Hidrazina e o ADN,
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porém o ADN é um propelente verde, onde apenas alguns projetos especificos que utilizam este
propelente foram validados.

Comparado com os propelentes verdes citados na Tabela 2 (ADN e HAN), a Hidrazina
se destaca como um propelente altamente difundido, com bibliografia acessivel e amplamente
testada em laboratdrios e missfes. Seu status TLR é 9 e o catalisador indicado no relatorio da
Rocket Research Corporation é o Shell 405 (descontinuado). O catalisador S-405 foi fabricado
para substituir o antigo Shell 405 e possui caracteristicas semelhantes de inicio de vida e fim de
vida (BOL — beginning of life e EOL — end of life respectivamente)[24], portanto sera usado

este catalisador no projeto.

3.1.1 Propriedades do propelente

A Tabela 3 demonstra as principais propriedades analisadas da Hidrazina, o propelente

utilizado neste trabalho para o projeto do propulsor.

Tabela 3 - Propriedades da Hidrazina

N2H4 (Hidrazina)

Densidade [kg/m?] 1020
Massa molecular [g/mol] 32,05
Calor de formacéo (kcal/mole) +12,5
Propriedades fisicas Liquido transparente, toxico e inflamével

Performance tedrica (calculada utilizando USAF Isp para Pc=7bar, razdo de area = 40)

Impulso especifico [s] 191
Temperatura de Combustéo [K] 896
Peso molecular [g/mol] 10,717
Impulso especifico da densidade 228x103

Fonte: Modelling of Hydrazine decomposition for monopropellant Thrusters. [12]
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3.1.2 Propriedades do catalisador

Abaixo, na Tabela 4 podem ser observada as propriedades do S405, o catalisador

escolhido para atuar em conjunto com a Hidrazina no projeto.

Tabela 4 - Propriedades do S405

S405 (#14-18) S405(#25-30)

Quantidade média de Iridio [%6] 29,96 30,02
Quantidade média de Alumina

71,04 69,98
[%0]
Volume dos micro-furos [ml/g] 0,160 0,153
Area da superficie

129 125
[m?/g]
Area da superficie de Iridio

150 147
[m?/g]
Densidade dos grdos de

1,51 1,56

catalisador [g/ml]

Fonte: Adaptado de Monopropellant thruster firing test using KC12GA catalyst.[14]

3.1.3 Parametros iniciais do projeto

Os parametros iniciais para iniciar o projeto do propulsor foram baseados em
propulsores comerciais de mesma faixa de empuxo (o propulsor de 5N da Rafael Space
Propulsion e um propulsor de 4N da Aerojet Rocketdyne). A faixa de empuxo foi definida com
fins de espelhar os propulsores sendo utilizados na Plataforma Multimissdo (PMM), projetados
pela Fibraforte Engenharia Indistria Comércio, presente na Missdao Amazonia-1 do programa
espacial Brasileiro. Os dados publicos destes propulsores, os quais podemos utilizar como
ponto de partida sdo descritos na Tabela 5:
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Tabela 5 — Comparacdo de Propulsores monopropelente comerciais

Plataforma Rafael Space Aerojet
Multimissao Propulsion Rocketdyne
Empuxo [N] 6,IN@22bar 49N @ 24,1 bar
5 a a
18N@55bar 18N @ 6,7 bar
Propelente [-] Hidrazina Hidrazina Hidrazina
Catalisador [-] LCP-33R
(Nacional,
baseado em ) >405
Ir/Al2O3)
Razéo de expanséo [-] - 50 74
Diametro da tubeira [mm)] - 18 19
Presséo de alimentacéo [bar] - 24a5,5 21,1a6,7
Pressdo na camara [bar] - - 10a3,7
Impulso Especifico [s] - 220a 210 229 a 219

Fonte: Adaptado do datasheet da Rafael Space Propulsion[25] e da Aerojet Rocketdyne[26] e do

artigo Sistemas propulsivos para satélites: Desenvolvimento e qualificacdo.[27]

Partindo dos dados da Tabela 5, o propulsor, denominado de “TCCAL-5N" o qual sera

projetado neste trabalho tera as caracteristicas apresentadas na Tabela 6:

Tabela 6 — Par@metros iniciais de projeto

TCCAL-5N
Empuxo [N] 5
Propelente [-] Hidrazina
Catalisador [-] S405
Carga inicial na camara catalitica [kg/mma2.seg] 3,12
Razédo de expansao [-] 75
Pressdo na camara [bar] 10

Fonte: Proprio autor.
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3.1.4 Tipo de tubeira

Dos 3 tipos de tubeiras apresentados na Revisdo Bibliografica deste trabalho (secdo
2.5.4.1, 25.4.2 e 2.5.4.3 nas paginas 32, 33 e 35), serd usado para fins de primeiro projeto o
bocal convergente-divergente de tipo conico (Figura 7) em vista da sua simplicidade de projeto

e construcdo. Os parametros iniciais escolhidos podem ser observados na Tabela 7.

Tabela 7 — Parametros iniciais de projeto da tubeira

TCCAL-5N
Angulo de entrada 6 [°] 26
Angulo de saida a [°] 16

Multiplicador do raio da

garganta (varia de 0,5 a 1,5) [-]

Fonte: Préprio autor.

3.1.5 Meétodo de fabricacéo

O propulsor foi dividido em 3 secBes para facilitar a fabricacdo por usinagem.
Também, com as se¢des divididas € possivel realizar estudos da parte interna da cdmara pos
uso, troca de componentes e teste de componentes diferentes (tubeira de tipo parabolica por
exemplo). Outra forma de fabricacdo seria por manufatura aditiva, na qual deve ser levado em
conta a escolha do processo, suas principais caracteristicas e materiais compativeis.

Na Tabela 8 podemos conferir os processos de fabricagdo de manufatura aditiva para

metais.
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Tabela 8 — Classificacdo dos processos de manufatura aditiva utilizando materiais metalicos

Processo Descricdo Tecnologias
B ) Processo em que a energia térmica €
Fuséo do leito de - o _ ) SLS,SLM E
) utilizada para sinterizar ou fundir o leito
po ) _ EBM
de p6 depositado.
B Processo no qual um agente aglutinante Impressao
Aspersao de R ) ] )
) liquido é aspergido no pé depositado para 3D,
aglutinante . ]
unido das particulas. Prometal®

Manufatura de o o
Processo no qual laminas de material séo

materiais ) LOM
) ligadas.
laminados
o LENS e 3D
- Processo em que a energia térmica é
Deposicao por . ) L Laser
o utilizada para fundir a matéeria prima a _
energia direta Cladding,

medida que ela vai sendo adicionada.
WAAM.

Fonte: Manufatura aditiva e caracterizacdo de componentes da liga Al — 4,4%MG utilizando
diferentes processos de deposi¢do metdlica— CMT, PMC e PMC-MIX, (2018) [28].

Também, deve ser levado em conta na aplicacdo de uma técnica de manufatura aditiva
0s impactos na microestrutura do material e alteracfes nas propriedades mecénicas, tendo em

vista que o processo utiliza técnicas de deposicdo de metal em alta temperatura a ponto de fuséo.

3.1.6 Material de fabricacéo

O material recomendado para o prot6tipo de acordo com o relatério da Rocket
Research [22] e com Huang, 1992 [20] é o Aco Inoxidavel. O Ago inoxidavel AISI 347 ¢
compativel com a Hidrazina e atende 0s requisitos de projeto, portanto suas propriedades serdo
utilizadas para os calculos deste projeto.

Suas propriedades quimicas e mecénicas podem ser conferidos na Tabela 9.



Tabela 9 — Propriedades quimicas e mecénicas do aco inoxidavel 347

Propriedade Mecanica AISI 347
Densidade [g/cm?] 8
Dureza Brinell [-] 212
Dureza Rockwell B [-] 94
Dureza Rockwell C [-] 16
Dureza Vickers [-] 223
Resisténcia a tracdo [MPa], ultima 25 °C 690
Resisténcia a tracdo [MPa], escoamento 25 °C 450
Resisténcia a tracdo [MPa] a 927 °C 100
Resisténcia a tracdo [MPa] a 1093 °C 34
Alongamento na ruptura 40%
Moddulo de elasticidade a 25 °C [GPa] 195
Mddulo de elasticidade a 871 °C [GPa] 129
Mddulo de cisalhamento [GPa] 77
Razé&o de Poisson [-] 0,27
Propriedade Térmica AISI 347
Condutividade Térmica
16,3

[W/m-K]
Ponto de Fuséo [K]

1673,15 - 1698,15

Fonte: Engineering Properties of Steels, Metals Handbook e High Temperature Characteristics of
Stainless Steels N9004 [29-31].
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Nas paredes da camara de decomposicao catalitica, deve ser aplicado um revestimento

de 0,02 in (0,508 mm) de Rokide® Z (6xido de zircOnia) para minimizar as perdas por

temperatura que podem ocorrer.
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3.1.7 Configuracao

Como mencionado anteriormente, o propulsor foi projetado em 3 se¢des distintas a
fim de possibilitar um prot6tipo inicial modular. A configuracdo apresentado no relatério da
Rocket Research [22] possui um formato ideal para este tipo de estudo e é apresentado na Figura
16.

Figura 16 — Propulsor de 0,5 Ibf — Vista de secao lateral.

INJECTOR ELEMENT
I N PRESSURE TAP (TYP 2 PLACES)

CHAMBER-NOZZLE ASSEMBELY
CATALYST BED RETAINING PLATE
INJECTOR HEAD ASSEMBLY @ /

z L L L

N / (TYP 2 PLACES)

TEMPERATURE TAP

>

W ZIAZ 77722
ZC/ATALYST BED RETAINING SCREEMN

Fonte: Rocket Research Corporation “Development of Design and Scaling Criteria for Monopropellant

Hydrazine Rocket Engines and Gas Generators Employing Shell 405 Catalyst” [22].

O formato apresentado na Figura 16 ¢ “flangeado”, com excecdo do bocal convergente-
divergente, este estd soldado na camara catalitica. Também é inserido duas malhas na camara
catalitica para prevenir o catalisador ser arrastado para fora da cdmara pelo fluxo de propelente.

As malhas 60x60 inseridas a montante e jusante da camara sao feitas de molibdénio com
dimensdes de 0,26162 a 0,37846 mm de abertura entre os fios e 0,04572 & 0,16256 mm de
diametro dos fios. A montante temos o injetor como anteparo para a malha, e & jusante temos

uma placa de aco inoxidavel 347 como anteparo.
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3.2 CALCULOS DOS PARAMETROS

Os célculos de todos os parametros foram feitos no Matlab. Neste trabalho foi
desenvolvido um codigo que utiliza todos os parametros de entrada para o projeto e através das
equacdes apresentadas na revisao bibliografica calcula as dimens@es ideais para um propulsor
de hidrazina monopropelente utilizando como catalisador o S-405.

Abaixo, nas sec¢les 3.2.1, 3.2.2 e Erro! Fonte de referéncia ndo encontrada. ha uma
explicacdo detalhada de como é realizado o calculo de cada parte do propulsor, a descricdo de
cada variavel estd apresentada na se¢io seguinte “RESULTADOS E DISCUSSOES”.

3.2.1 Céamara de decomposicao catalitica

Para a camara de decomposi¢do catalitica, o script escrito no Matlab segue o
fluxograma apresentado na Figura 17, Figura 18, Figura 19, Figura 20, Figura 21 e Figura 22:

Figura 17 — Fluxograma de funcionamento do codigo em Matlab, parte 1.

Start

p_c =10 bar
p_e =1 bhar
p_a=1bar
F=5N
g_c= 32,174 ft/s*2 = 9,81 m/s"2
c_p =3,0609 kdlkg.K
c_v =1,8407 kdfkg.K
Ti=29816 K
Mw = 32,0447 g/mol
ptank = 22 bar
pplaca = 18 bar
Isp_c=230s
e e sph = 0,874 First aproach——m

cbp = 0,445
cbpl = 0,41
A_s1=170
d_p=1/8
bed_loadi = 0,045
R_u = 8,314 J/K.mol
n=1

theta = 26°
alpha = 16°
mi=1,75e-6

rho = 0,0264 Ibm/in"3

Fonte: Proprio autor.
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Ao iniciar o cddigo, na se¢do vermelha acontece a inicializacdo de todas as variaveis,

com os valores apresentados na Tabela 6 e Tabela 7, e uma aproximacao inicial nas variaveis.

Figura 18 — Fluxograma de funcionamento do codigo em Matlab, parte 2.

LOOP - Interate until:
deltaPtot = 33
and
deltaPtot < 38

epsilon
C_f
Isp_c

zZ~ W
- o

Fonte: Proprio autor.

Figura 19 — Fluxograma de funcionamento do cédigo em Matlab, parte 3.

100 <N_rand N_r
600

Yes 600 < N_rand N™

<3000

Fonte: Proprio autor.



Figura 20 — Fluxograma de funcionanlento do codigo em Matlab, parte 4.

1510 < N_r1 and

*‘: 100

NOo—,

s 600 < N_rl an
N_rl <3000

Fonte: Préprio autor.

Figura 21 — Fluxograma de funcionamento do cédigo em Matlab, parte 5.

510 < N_ran
N_r <100

100 <N _rand N_r
600

Yes 600 < N_r and N>

res <3000

Fonte: Prdprio autor.
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Figura 22 — Fluxograma de funcionamento do codigo em Matlab, parte 6.

Is
deltaP+deltaP1
=387

e

|
Yes—%api- deltaP1

—

bed_load =
bed_|oad +
0,000001

deltaPtot
bed_loadf

L | J

bed_|oad -

0,000001

I I
I I
I I
I I
I I
I I
I I
I I
: bed_load = :
I I
I I
I I
I I
I I
I I
I I
I I

Fonte: Proprio autor.

Na Figura 18 é dado o inicio do laco de repeticdo que calcula todas as variaveis indicadas
nos retangulos azuis até que a condicdo da variagdo de presséo total atingir uma faixa aceitavel
indicada no relatorio da Rocket Research [22]. Este laco de repeticao é representado também

na Figura 19, Figura 20, Figura 21 e Figura 22.
3.2.2 Injetor e Tubeira

Na Figura 23, é apresentado no retangulo azul a esquerda todas as variaveis calculadas
apos o laco de repeticao, e que sdo referentes ao Injetor. Estas varidveis em conjunto com tudo
que foi calculado anteriormente serve de entrada para o modelamento da decomposicéo de
Hidrazina de Hatem Belal [12].
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Figura 23 — Fluxograma de funcionamento do codigo em Matlab, parte 7.

A b
epsilonl

Fonte: Proprio autor.

Os calculos referentes a tubeira séo realizados na ultima etapa antes da apresentacéo
dos resultados, e referentes ao retangulo azul inferior direito da Figura 23.

4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Os resultados dos calculos sdo apresentados no final do script como mostrado na

Figura 24 em formato de graficos e tabelas.



Figura 24 — Fluxograma de funcionan:ento do codigo em Matlab, parte 8.
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Fonte: Proprio autor.
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A partir dos resultados dos célculos, foi projetado o propulsor monopropelente baseado

nas bibliografias consultadas neste trabalho.

4.1 RESULTADO DOS CALCULOS

Abaixo estdo todas as tabelas e resultados obtidos neste trabalho.

4.1.1 Céamara de decomposicao catalitica

Na Tabela 10 esta apresentado os resultados do codigo em Matlab mencionado

anteriormente para as varidveis da camara catalitica. Um ponto de atencdo é a espessura da

parede calculada através da Equacdo (52.1). Este valor € o minimo recomendado em uma

situacdo desconsiderando um fator de seguranga. Porém, para fins de construcdo, é uma

espessura impraticavel (mesmo considerando a espessura tw3, de 0,2860 mm), portanto sera

adotado como valor minimo 1,5 mm de espessura de parede (que é o equivalente a quase 5x 0

valor calculado) com excec¢édo dos flanges que terdo 5 mm, pois estes concentrardo elementos

de fixacdo e anéis de retencdo de vazamentos em rebaixos de 2 mm.



Tabela 10 — Resultados da cdmara de decomposicdo catalitica
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Paréametro Variavel Resultado
Pressao no tanque de propelente [MPa] ptank 1,3778
Vazao de propelente no propulsor [kg/s] wdotSI 0,0104
Diametro da camara [mm] D_bSlI 19,4509
Espessura da parede da camara [mm] a 25 °C twl 0,0216
Espessura da parede da camara [mm] a 927 °C tw2 0,0973
Espessura da parede da camara [mm] a 1093 °C tw3 0,2860
Carga final na camara catalitica [kg/mmz2.seg] bed_loadfSI 3,4931
Comprimento da camara catalitica [mm] L _bSI 62,7617
Mach na entrada [-] M_i 0,5013

Temperatura da Hidrazina na camara (a montante) [K] T cns 508,6063
Coeficiente de empuxo [-] Cf 3,4984

Numero de Reynolds — catalisador [-] N_r 1058,2110

Numero de Reynolds — malha [-] N_rl 158,1120

Velocidade caracteristica [m/s] cstarlSl 500,3902

Fonte: Préprio autor.

A partir destes resultados é possivel iniciar o projeto em CAD utilizando as medidas

de comprimento e diametro da camara catalitica. Em conjunto destes resultados, foram obtidas

as curvas demonstradas nas Figuras a seguir.
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Figura 25 — Carga total na cAmara catalitica.
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Fonte: Proprio autor.

A Carga total na camara catalitica é demonstrada na Figura 25, onde é mostrada
quantas IteracGes foram necessérias para atingir o valor utilizado (em unidades do S.I. equivale
a 35,153 kg/m2-s). A condicéo de parada do loop esté definida no calculo da Figura 26, que esta
relacionado a queda de presséo. Na Figura 22 é observado como é calculada a Carga na camara,
esta parte do célculo de queda de pressdo e ao final € verificado se os valores superam os limites
estabelecidos anteriormente. Caso supere o limite, a carga é diminuida, caso fique abaixo do
limite a carga € aumentada.

A Figura 26 é o resultado de quantas iteracdes foram necessarias para encontrar a
condicdo de equilibrio inserida no cddigo (mencionada na Figura 18, sobre iterar até que a
variacdo de presséo total esteja entre 33 e 38 psi, ou 2,275 a 2,620 bar). Em unidades do S.I.
2.28 bar equivale a 228 kPa.
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Figura 26 — Variagdo (queda) de pressdo na camara catalitica.
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Fonte: Proprio autor.

A partir da Figura 27 ¢é obtido os resultados utilizando o modelamento da
decomposigéo de Hidrazina de Hatem Belal [12].

Na Figura 27 temos o grafico de temperatura na cAmara de decomposicéo. Este grafico
parte de uma correlagdo apresentada no trabalho de Hatem Belal [12] nas equagdes (3) e (4). A
correlacéo apresentada no trabalho funciona apropriadamente para pressoes abaixo de 68 bar e
cargas na camara entre 7 a 70 kg/ma-s.

Esta temperatura apresentada serve como aproximacao inicial para o projeto, porém,
ao observar propulsores semelhantes ao projetado (como por exemplo o0s propulsores
apresentados no relatorio da Rocket Research [22]), ha uma diferenca nos valores medidos
através dos testes que foram realizados nestes. Na Tabela V do relatério da Rocket Research
[22], temos os resultados dos testes do propulsor de 0,5 Ibf (equivalente a 2,22 N de empuxo).
Este propulsor é testado em uma faixa de 0,354 Ibf até 0,391 Ibf (equivalente a 1,574 N a 1,739
N). Em seguida, na Tabela VI do mesmo relatdrio, temos os testes do propulsor de 5 Ibf
(equivalente a 22,2 N de empuxo). Este propulsor € testado em uma faixa de 3,210 Ibf até 3,556
Ibf (equivalente a 14,278 N a 15,817 N).
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Em ambos os casos, ao observar o resultado das temperaturas da cadmara catalitica na
faixa de pressdo da camara em torno de 1 MPa:

e Propulsor de 0,5 Ibf
o Pressdo na camara: em torno de 1 MPa

o Temperatura na cdmara: em torno de 1083,15 K (aprox. 810 °C)

o Velocidade caracteristica: 1242,97 m/s

e Propulsor de 5 Ibf
o Pressdo na camara: em torno de 1,15 MPa
o Temperatura na cdmara: em torno de 1171,4 K (aprox. 898,33 °C)
o Velocidade caracteristica: 1287,78 m/s

Com os resultados de temperaturas na faixa de 800 a 900 °C, é observado que a
estimativa inicial que alcanca até 1324,49 K (1051,34 °C) em um ponto especifico e possui uma
média de 1223,06 K (949,91 °C) ainda assim possui um erro induzido de aproximadamente até
10% devido a perdas de temperatura que podem estar relacionadas radiacdo e condugdo no
material de construcdo da camara.

Figura 27 — Temperatura na cadmara catalitica.
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Fonte: Préprio autor.



Figura 28 — Fracdo molar de cada elemento na cAmara catalitica.
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Fonte: Proprio autor.

Figura 29 — Fracdo de dissociacdo de amonia na camara catalitica.
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Fonte: Proprio autor.

Figura 30 — Velocidade Caracteristica na cAmara catalitica.
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Fonte: Proprio autor.

O comportamento das curvas na Figura 28, Figura 29 e Figura 30 seguem como 0

esperado baseado na literatura consultada e usada como referéncia para estes parametros [12].

4.1.2 Injetor

A seguir, na Tabela 11, estdo os resultados obtidos para o injetor. A partir destes

valores, € obtida uma estimativa da posicao dos furos do injetor e do seu didmetro.

Tabela 11 — Resultados do injetor
Parametro Variavel Resultado

Numero de orificios [-] N o 3
Queda de pressao no injetor

deltaPiSI 0,15
[MPa]

Espaco entre os orificios [mm] SSI 6,5825
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Diédmetro do orificio [mm] D_oSlI 0,5752
Linha de diametro referencial
. D 1Sl 6,2859
para os orificios [mm]
Quantidade de orificios na linha
n1 3

de diametro referencial [-]

Fonte: Proprio autor.

4.1.3 Tubeira

Na Tabela 12, estdo os resultados para a tubeira. Estes valores foram calculados

utilizando as equacg6es para um bocal convergente-divergente de tipo cénico.

Tabela 12 — Resultados do bocal convergente-divergente

Parametro Variavel Resultado
Diametro de secdo da garganta
D_tSI 5,3292
[mm]

Raio pré-garganta [mm] RaioSlI 2,39776

Comprimento da secao
L_ncSl 14,9454

convergente [mm]

Comprimento da segéo

_ L_ndSl 52,6430
divergente [mm]
Diametro de secdo na saida

D_eSI 46,1525

[mm]

Fonte: Préprio autor.

4.2 DESENHOS EM CAD

Com as informacBes obtidas pelos resultados do cddigo utilizado, e das curvas
apresentadas foi desenhado o propulsor monopropelente de hidrazina demonstrado na Figura

31 e Figura 32, e com maiores detalhes no Anexo B.



Figura 31 — Montagem do propulsor: vista isométrica

Fonte: Prdprio autor.

Figura 32 — Montagem do propulsor: vista explodida

Fonte: Proprio autor.
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5 CONCLUSAO

Neste trabalho foi projetado um propulsor monopropelente de 5N para aplicacdo em
satélites. O propulsor de nome TCCAL — 5N utiliza como propelente a Hidrazina com o
catalisador S405 (de Iridio envolto com alumina).

O estudo teodrico realizado neste trabalho resultou em um programa em Matlab capaz
de realizar a sequéncia de passos necessarios para o projeto do propulsor monopropelente de
hidrazina de baixo empuxo (com faixa de 1N a 30N aproximadamente). Os resultados obtidos
neste programa permitiram estimar os parametros de projeto usados no trabalho.

A partir dos parametros calculados, foi utilizado uma ferramenta CAD para realizar a
modelagem do propulsor projetado. Este foi estrategicamente dividido em secdes diferentes
(placa injetora, camara de decomposicdo e tubeira) para que seja possivel testar com
configuracdes diferentes (formatos diferentes de tubeira, placa injetora e camara de
decomposicéo).

Comparando as dimensbes do propulsor projetado com similares do mercado, o
mesmo encontra-se proximo a um propulsor de 4N da Aerojet Rocketdyne.

Como sugestdes para trabalhos futuros, podem ser testados diferentes tipos de injetor
e de tubeira. O injetor utilizado, de fabricacdo simplificada atende os requisitos de projeto,
porém, ha injetores mais eficientes disponiveis e com projetos mais complexos. Isso também
se aplica para a tubeira.

As paredes do propulsor foram estimadas através de uma equacéo simplificada, e ndo
em um estudo aprofundado de tensdes e estresse térmico do material, também como trabalhos
futuros, pode ser aplicado uma simulacéo FEA para estimar as dimensdes de parede 6timas para
cada secdo do propulsor. Desta forma haveria uma reducdo de material e consequentemente da
massa total, isso implica em aumento de performance do propulsor.

Tambeém, é sugerido o teste com diferentes tamanhos de graos de catalisador, para que
seja observada a performance deste propulsor e se haverad uma decomposicao estavel e completa

do propelente.
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TABLE IV
0.5 LBF ENGINE - TEST DATA SUMMARY - SHOWERHEAD INJECTOR

Initial . Steady-State Chamber
Test Fuel Catalyst Bed Ignition Response Decay Injection Chamber Catalyst 8Bed  Characteristic Specific  Thrust Pressure
Test No. Cclx)ie Vemperature  Temperature Delay Time Time Pressure Pressure Thrust Flow Rate Temperature . Velocity Impulse Cacfficient Roughness
¢ ok °F ms. ms. ms. psia psio Ibf Ibm/sec ©°F ft/sec Ibf-sec.lbm % Peak-to-peak
@ @

171-31-2 15-0 59 59 4 80 - 165.0 137.1 0.354 0.002366 1428 4171 149.6 1.754 +4.80
171-3i-12 15-0 67 67 5 8 - RV % 152.7 0.395 0.002620 1494 4195 150.8 1.156 +4.30
171-31-13 15-0 65 66 10 118 167 173.0 150.7 0.391 0.002622 1560 4140 149.2 1.159 +7.20
; 171-21-3 45-0 67 66 4 245 144 210.7 148.7 0.363 0.002550 1407 4193 150.2 1.152 +2.50
,} 171-31-4 45-0 64 &6 10 454 144 210.7 149.5 0.382 0.002600 1424 4139 146.9 1.142 +2.60
171-31-7 45-0 63 67 7 245 118 214.5 151.0 0.390 0.002613 1396 4160 149.4 1.155 +2.48
171-31-8 45-0 63 68 10 285 128 213.2 150.5 0.393 0.002640 1409 4147 150.6 1.168 - +2.36
171=31-5 75-0 &3 63 12 410 143 240.2 11451 0.374 0.002561 1450 4078 146.1 1.152 +1.90
L|Jl 171-31-6 75-0 63 63 22 637 né 242.7 147.5 0.382 0.002526 —— 4203 151.2 1.157 +1.60
N 171-31-9 75-0 69 n 15 510 140 242.7 147.2 0.381 0.002553 1472 4150 149.2 1.157 +1.50
1 171-31-10 75-0 67 67 13 630 130 244.2 149.5 0.390 0.002559 1494 4205 152.4 1.166 E 1.65
171-31-11 75-0 65 65 18 550 . ns 241.0 146.7 0.381 0.002537 1481 4162 150.2 1.161 +1.85

171-31-14 15-.2 62 62 42 240 404 1742 148.2 0.384 0.002548 1430 4186 150.7 1.158 +3.6

171-31-15 15-.2 . 62 o4 26 160 - 172.7 150.9 0.39 0.002608 1506 4165 149.9 1.158 +3.6

171-31-16 45-.2 7 73 56 730 146 214.0 152.2 ® ()] 1486 3) @ @ +13.2

171-31-17 45-.2 68 7 23 680 387 210.2 150.9 ®) ) 1566 ) T @) ) + 6.63

(1) First number refers to inof injector pr drop. Second ber refers to disk of injector from top of catalyst bed.

(2) Nozzle Expansion Ratio is 3.5:1

(3) Chamber excursions too large to obtain steady-state data.
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TABLE V
0.5 LBF ENGINE - TEST DATA SUMMARY - KIGIMESH INJECTOR

Initial ’ Steady~State Clamber

Test Fuel - Catalyst Bed  Ignition Response Decay Injection Chamber . Cntoryn 8ed Characteristic  Specific  Thrust Fressure

Test No. Code Tempurature  Temperature  Delay Time Time Pressure Pressure Tiwrust Flow Rate Temperuture Velocity Impuise Coefficient koughness
°F °F ns. ms. ms. psia | psia Ibf Ibm, sec "o ft; sec lof-sec, Ibm % Pea ~to-peak

m ‘ ’ @ ()
171-11-83 15-0 55 57 ; 9 232 181.0 1:2.3 ) @ 1381 © @ @ £19.70
1.1-31-85 15-0 &5 67 5 n2 247 1810 - 1511 @ @ 1281 © @ @) 120,00
171-31-80 45-0 81 é1 4 225 225 1981 161.4 G.426 v. 002731 1400 419 153.2 V.174 + 3.39
171-31-81 45-0 59 64 14 244 203 194.7 155.6 .408 u.002714 1415 4149 15101 105 + 2.7
l?}-3|-82 45-0 59 61 12 2130 215 195.1 155.2 0.405 ¢.C2706 ——— 4162 150.1 i.1el + 2,74
171-31-76 75-0 £5 56 14 435 205 242.8 164.3 (.432 J.302810 1437 - 4188 15%.4 1.i78 T 2.7
11-31-77 75-0 55 57 B 4231 135 ’ 233.4 1555 ¢.413 0.002576 14460 . 4190 154.3 1,182 [ .73
171-31-78 75-0 35 58 10 450 187 2078 183.2 9.4 C.002628  M57 4190 1541 1.i3 L 2.87
171-51-86 75-.2 62 67 45 {) () "24.7 ) (2) ) 1731 @) ) (2) +27.10

(1) First number refers to nominal injector oressure droa. Second number refers ro listance of injector from roo of catalyst bed.
(2) Chamber ressure excursions tos iarge ‘o obtain steady-state data.

(3) Start and shotdown =reatic.

(4) Noxzle Excansion Ratio is 3.5:1
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Test No.

171-31-74
171-31-75
171-31-196
171-31-198
171-31-7}
171-31-72
171-31-96
171-31-98
171-31-94
171-31-95
171-31-88
171-31-91
171-31-102
171-31-103
171-31-101
171-31-199
171-31-107
171-31-108
171-31-187
171-31-188
171-31-185
171-31-186
171-31-190
171-31-191
171-31-109
171-31-113
171-31-114
171-31-115
171-31-116
171-31-117
171-31-168
171-31-169

Test Code

&)

81-1
B1-1
81-2
Bi-2
81-3
B1-3
B4
81-4
B1-5
B1-5
81-6
Bl-6
81-7
B1-7
B1-8
81-8
B1-9
B1-9
81-10
B1-10
Bi-11
81-1
B1-12
81-12
81-13
B1-13
Bl1-14
B1-14
BI-15
B1-15
Bl-16
B1-16

Fuel
Temp.

°F

62
59
38

4888

54
67
54

58

- 49

52
55
40
62
33
49
48
42
48
45

65
58
62
58
55
50
43
43

Initial
Catalyst
Bed

Temp.

°F

Ignition
Delay

ms.

Response
Time

ms.

15
120
510

694
736
12

327
262
621
555
110
107
296
290
619

202
220
£14
581
748

120
129
400
430

550
180

Decay
Time

102
28
93

100
107
103
153

98
123

114

138

137
125

sIER

94
123
94
91
61
96

Injection
Pressure

psio

177.1
172.0

- 205.3

'206.3
246.9
244.7
178.9
183.9
205.4
201.9
223.9
2471
194.2
187.1
203.7
194.3
241.2
210.4
187.1
185.9
208.3
206.9
236.3
24).2
185.4
189.7
199.0
206.8
243.2
241.5
186.3
186.1.

TABLE Vi
5 LBF ENGINE ~ TEST DATA SUMMARY - SHOWERHEAD INJECTOR

Upstream
Chamber
Presswre

psia

1604
155.4
158.5
159.3
169.7
167.9
159.4
161.8

164.4 -

160.5
162.2
169.4
171.2
165.6
165.7
161.0
172.3

173.3
172.2
165.8
166.4
168.3
1721
166.5
170.9
160.8
164.8
170.3
168.5
169.0
168.4

Downstream
Chamber
Pressur-

psia

143.5
139.4
147.3
144.1
154.3
154.6
144.2
1464
149.4
140.4
146.5
152.2
155.8
150.6
151.5
146.8
156.2
140.6
153.5
151.8
146.8
147.1
154.1
156.8
150.6
152.1
144.7
150.1
154.1
152.6
154.1
153.2

Theus*
Ibf

3.210
3.160
3.333
3.308
3.520
3.470
3.260
3.330
3.420
3.25
3.330
3.620
3.620
3.450
3.490
3.343
3.6480
3.160
3.520
3.496
3.352
3.3464
3.540
3.592
3.428
3.496
3.316

. 3.422

3.581
3.531
3.551
3.520

Flow Rate
lbm/sec

0.02112
0.02060

-0.02124

0.02091
0.02261
0.02226
0.02155
0.02206
0.02113
0.02164
0.02320
0.02308
0.02236
0.02234
0.02108
0.02310
0.02045
0.02277
0.02245
0.02121
0.02144
0.02238
0.02276
0.02225
0.02256
0.02149
0.02241
0.02289
0.02261
0.02251
0.02255

]

of
m

. 1580

1649
1614
1524
1645
1578
1394
1436

1578
1735

1434

1459
1437
1446
1426
1416
178)
1772
1772
1781
1763
1740

1529
1591
1594
1627

1503
1516

2
°F
)

1468

1516
1463
1355
1394
1483

1524
1394
1381
1394
1394
1409
1601
1605
1591
1609
1667
1740
1479
1481
1468
1481
1499
1503

144¢
1448
1494
1477
1437

1433
1433

Ic‘

°F
M

1376
1372

1347
1368
1385
1372
1342
1385
1381
1404
1341
1340
1340
1321
1352

1419
1415

1402

1420
1429
1424
1413
1394
1396
1398
1402

4N

1407

C.

fi/sec Ibf-sec/Ibm
@

4140
4124

4209

4158 -

4123
41N
4127
4122
4124
4129
4114
4104
413
4244
419
4119
4107
4121
4218
4181
4195
4198
4122
41
4104
4083
4105
416
4170
4139

[}
P .

151.9
153.7

-156.9

157.9
155.8
155.8
154.5
155.1
153.9
154.1
156.0
156.7
154.4
156.3
158.8
158.2
154.9
154.6
155.7
158.1
156.9
158.2
157.8
154.1
155.0
154.7
152.7
156.5
156.2
157.8
156.1

Chamber
Thrust Pressure
Coefficient Roughness
% Peak -to-peal.

@
1.181 +2.61
1.197 +3.41
1.195 +3.40
1.207 +3.46
1.203 tl.a2
1215 4.6
1.195 +2.43
1.209 +2.90
1.209 12,34
1.202 +2.49
1.202 +2.05
1.215 +2.39
1.225 +2.57
1.209 +2.66
1.216 +1.98
1.204 +2.73
1.236 .+1.60
1.185 +2.13
1.211 +6.28
1.216 +5.70
1.205 +4.10
1.207 +12.;2
1.218 +4.50
1.210 +4.10
1.202 +3.32
1.218 +2.47
1.209 +3.80
11200 +3.16
1.226 +3.08
1.221 +2.95
1.217 +1.79
1.2 +2.12
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TABLE VI
5 LBF ENGINE - TEST DATA SUMMARY - RIGIMESH INJECTOR
Initial

Catalyst Upstream  Downstream Chamber

Fuel Bed Ignition ResPonse Decay Injection  Chamber Chamber I T T T ' Thrust Pressure

| Test No. Test Code Temp. Temp. Delay Time Time Pressure Pressure Pressure  Thrust  Flow Rate cl c2 c3 c4 c* sp Coefficient Roughness
’ - °F °F , ms. ms. ms. psia psia psia Ibf Ibm/sec (;l; (;l; (;E; (;; ft/sec lbf-sec/lb.n o % Peak~to-peak

171-31-166  15-0-1 40 42 11 210 170 178.8 155.3 145.3 3.291 0.02104 1605 1472 1398 1372 4207 156.4 1.196 +4.30

171-31-167  15-0-} 40 47 10 220 160 192.5 167.9 154.8 3.556 0.02245 1623 1503 1394 1372 4201 158.4 1.213 +4.04

171-31-159  45-0-1 46 49 10 520 ns 216.1 170.9 153.6  3.519 0.02258 1735 1601 1463 1420 4145  155.9 1210 +3.71

171-31-160  45-0-1 41 45 10 554 100 209.1 164.8 150.3 3.428 0.02198 1694 1694 1490 1433 4167 156.0 1.204 +3.79

171-31-1726  75-0-1 42 45 12 707 118 245.9 167.0 149.7 3.452 0.02168 141F 1407 1359 1340 4207 159.2 1.218 +5.01

171-31-177  75-0-1 45 47 14 810 123 2441 162.2 145.7 3.340 0.02113 1503 1424 1368 1351 4202 158.1 1.210 +5.05

' 171-31-178  75-0-} 42 42 13 805 127 242.5 163.3 145.0 3.347 0.02%02 1494 1407 1359 1334 4204 159.3 1.219 +5.07

jf 171-31-170 15-0-3 44 50 29 152 250 179.7 161.6 ' 149.5 3.420 0.02170 1364 1359 1334 1320 4198 157.6 1.208 +5.01

| 171-31-17%  15-0-3 45 55 27 167 160 182.5 162.7 1456.5 3.352  0.02150 1437 1437 1364 1338 4153 155.9 1.208 +5.12

é 171-31-155  45-0-3 53 55 18 398 128 232.5 169.4 . 155.6 3.584 0.02278 1690 1525 1424 1402 4162 157.3 1.216 +3.80

o 171-31-156  45-0-3 47 50 17 403 185 223.7 162.6 149.7 3.431 0.02191 1667 1516 1415 1390 4163 156.6 1.210 +3.00

! 171-31-157  75-0-3 49 50 18 472 210 242.9 173.0 160.4 3.715 0.02316 1735 1536 1424 1402 4220 160.4 1.223 +3.50

171-31-158  75-0-3 49 53 16 427 217 230.3 162.1 146.3 3.282 0.02138 1749 1543 1424 1402 4170 153.5 1.184 +3.71

171-31-161 15-0-6 51 56 16 110 250 174.1 150.5 134.1 2.996 0.01962 1502 1446 1385 1359 4164 152.7 1.180 +5.59

171-31-162  15-0-6 47 55 18 130 250 181.3 161.6 145.1 3.280 0.02122 1459 1437 1381 1359 4166 154.6 1.195 +5.17

171-31-164  45-0-6 48 50 21 375 218 20.13 162.6 152.8 3.480 0.02218 1450 1394 1347 1334 4197 156.9 1.203 +3.27

171-31-165  45-0-6 45 57 20 375 190 200.7 162.1 150.9 3.460 0.02180 1446 1394 1359 1338 4218 158.7 1.211 +3.31

171-31-182  15-.2-6 40 36 28 555 810 185.5 157.4 144.1  3.204 0.02050 1394 1346 1329 1299 4263  158.5 1196 +3.9

171-31-183 15-.2-6 41 55 35 790 1150 185.9 149.7 134.3 2.988 0.01899 1338 1340 1359 1297 4309 157.4 1.175 +3.35

171-31-180 45-.2-6 48 51 23 832 -— 203.1 165.4 150.1 3.423 0.021341 1429 1381 1329 1329 4286 160.6 1.206 + 3.00

171-31-181 45-.2-6 48 59 22 745 700 202.5 165.4° 151.2 3.453  0.021443 1394 1351 1381 1316 4297 161.0 1.206 +3.30

(1) First number refers to nominal injector pressure drop. Second number refers to distance of injector from catalyst bed. The third number refers to the number of injector elements.

(2 Tc', Tc2’ Tc3' and 'I":4 are steady-state temperature meast ts located 0.5, 0.88, 1.35, and 1.75 inches from the top of the catalyst bed.

{3) Nozzle Expansion Ratio is 4.55:1
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8 |Porca M5 8 Aco Carbono M5 x 0.8

7__|ECI Metal C-Ring: Press&o Interna 2 | Haynes® 188 1/16 - ECI - 001780 - 06 - 30 - 1

6 _ |Parafuso M5 Allen com cabeca 8 | Ago Carbono M5 x 0.8 x 25mm - Recomendado classe de resisténcia 8.8
5 |ECI Metal C-Ring: Presséo Interna 2 Haynes® 188 1/16 - ECI - 001317 -06-30 - 1

4 |Malha/Tela 1 Molibdénio 60x60

3 |Tubeira / Bocal convergente-divergente| 1 Aco Inox AlSI 347

2 |Camara de decomposigéo catalitica 1 Aco Inox AlSI 347

1 |Placa Injetora 1 Aco Inox AISI 347

Ne DENOMINACAO Q. | MATERIAL AJUSTES
:.- TCCAL - 5N : Propulsor Monopropelente de Hidrazina - Montado

. PRANCHA BEEE o
1 Alan Lanceloth Rodrigues Silva 12/03/2021

... ESCATA "Dr. Roman Ivanovitch Savonov "12/03/2021
0 11 |'Dr. Matheus Fontanelle Pereira 12/03/2021




8 |Porca M5 8 Acgo Carbono M5 x 0.8

7 __|ECI Metal C-Ring: Press&o Interna 2 | Haynes® 188 1/16 - ECI - 001780 - 06 - 30 - 1

6 |Parafuso M5 Allen com cabeca 8 Ago Carbono M5 x 0.8 x 25mm - Recomendado classe de resisténcia 8.8

5 |ECI Metal C-Ring: Pressao Interna 2 Haynes® 188 1/16 - ECI - 001317 - 06 - 30 - 1

4 |Malha/ Tela 1 Molibdénio 60x60

3 |Tubeira / Bocal convergente-divergentgl 1 Aco Inox AISI 347

2 |Camara de decomposigéo catalitica 1 Aco Inox AISI 347

1 |Placa Injetora 1 Aco Inox AISI 347

Ne DENOMINACAO Q. | MATERIAL AJUSTES
:.- TCCAL - 5N : Propulsor Monopropelente de Hidrazina - Explodida

. PRANCHA BEEE o
2 Alan Lanceloth Rodrigues Silva 12/03/2021

... ESCATA "Dr. Roman Ivanovitch Savonov "12/03/2021

314 [Dr. Matheus Fontanelle Pereira 12/03/2021
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8 |Porca M5 8 Aco Carbono M5 x 0.8

7 __|ECI Metal C-Ring: Presséo Interna 2 | Haynes® 188 1/16 - ECI - 001780 - 06 - 30 - 1

6 _ |Parafuso M5 Allen com cabeca 8 Aco Carbono M5 x 0.8 x 25mm - Recomendado classe de resisténcia 8.8

5 |ECI Metal C-Ring: Presséo Interna 2 Haynes® 188 1/16 - ECI - 001317 -06-30 - 1

4 [Malha/Tela 1 Molibdénio 60x60

3 |Tubeira / Bocal convergente-divergente| 1 Aco Inox AISI 347

2 |Camara de decomposigéo catalitica 1 Aco Inox AIS| 347

1 |Placa Injetora 1 Acgo Inox AlSI 347

Ne° DENOMINACAO Q. | MATERIAL AJUSTES
‘ | TCCAL - 5N: Posigcao dos anéis de vedacao e Malha/Tela

— BN PRANCHA [EXECUCAO DATA
3 Alan Lanceloth Rodrigues Silva DAjA2/O3/2021

—— | ESCATA "Dr. Roman Ivanovitch Savonov 12/03/2021
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