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RESUMO

Dos Santos, O. Projeto de Motor Foguete de Propelente Liquido e Bancada de
Testes Associada. 2024. 98 p. Monografia (Trabalho de Conclusdo de Curso) - Escola de
Engenharia de Sao Carlos, Universidade de Sao Paulo, Sao Carlos, 2024.

O primeiro veiculo a chegar ao espago foi o missil alemao V2, com tecnologia de propulsao
quimica baseada em motor de foguete e tendo como propelentes o etanol e o oxigénio
liquido. Passados tantos anos, o Brasil ainda caminha no setor, com seus primeiros projetos
relevantes na area envolvendo a mesma combinacao de propelentes. O presente trabalho
tem como objetivo um projeto preliminar de motor de foguete a etanol e oxigénio liquido e
a bancada de testes associada. Os parametros globais, sobretudo pressao e razao de mistura,
foram selecionados ap0ds extensa andlise em software termoquimico da NASA. O projeto
do motor em si foi segmentado em dimensionamento da camara de combustao, projeto dos
injetores, projeto do sistema de resfriamento e projeto da parede externa. Foi proposto um
conjunto de nove injetores, sendo um maior, de oxigénio liquido, e oito menores de etanol.
O sistema de resfriamento se concentrou em refrigeracao regenerativa utilizando etanol
e refrigeracao por irradiagao de metal refratario. A parede externa teve sua espessura
calculada e o material escolhido. A bancada de testes em si contou com quatro circuitos,
sendo dois de propelentes e dois de gases pressurizantes, e foi proposta uma abordagem de
operacoes detalhada. Os resultados foram discutidos e caminhos melhores para algumas

das dificuldades enfrentadas foram sugeridos.

Palavras-chave: Foguete. Propulsao. Aeroespacial. Propelente Liquido. Injetor Centrifugo.

Resfriamento Regenerativo. Combustao. Projeto Mecénico.






ABSTRACT

Dos Santos, O. Model for TCC in ETEX using the USPSC Package to the
EESC. 2024. 98 p. Monograph (Conclusion Course Paper) - Escola de Engenharia de Sao
Carlos, Universidade de Sao Paulo, Sao Carlos, 2024.

The first vehicle to reach space was the German V2 missile, with chemical propulsion
technology based on a rocket engine and using ethanol and liquid oxygen as propellants.
After so many years, Brazil is still moving forward in the sector, with its first relevant
projects in the area involving the same combination of propellants. The objective of
this work is a preliminary design of an ethanol and liquid oxygen rocket engine and the
associated test bench. The global parameters, especially pressure and mixing ratio, were
selected after extensive analysis using NASA thermochemical software. The engine design
itself was segmented into combustion chamber sizing, injector design, cooling system design
and external wall design. A set of nine injectors was proposed, one larger for liquid oxygen
and eight smaller for ethanol. The cooling system focused on regenerative refrigeration
using ethanol and refractory metal irradiation refrigeration. The thickness of the external
wall was calculated and the material chosen. The test bench itself had four circuits, two
for propellants and two for pressurizing gases, and a detailed operations approach was
proposed. The results were discussed and better ways to overcome some of the difficulties

faced were suggested.

Keywords: Rocket. Propulsion. Aerospace. Liquid Propellant. Centrifugal Injector. Re-

generative Cooling. Combustion. Mechanical Design.
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1 INTRODUCAO: MOTIVACAO E OBJETIVOS

1.1 Contexto Historico

Geralmente atribui-se o inicio da historia da exploragao espacial ao langamento do
satélite soviético Sputnik 1, em 4 de outubro de 1957, no topo de um foguete que era nada
mais do que uma adpatagao do primeiro missil balistico intercontinental, ou seja, o R-7
Semyorka. Os propelentes utilizados por esse foguete eram querosene e oxigénio liquido,
uma combinacgao até hoje muito comum na astronautica, sendo empregada por exemplo

nos foguetes Falcon 9 da empresa estadunidense SpaceX.

Entretanto, o que poucos sabem é que, muito antes do Sputnik, outro objeto
artificial ja havia atingido o espaco, embora sem entrar em orbita. O foguete alemao V2
(em alemao Vergeltungswaffe 2, ou “Arma de Vinganga 2”), no dia 20 de junho de 1944,
partindo do Centro de Pesquisas do Exército de Peenemiinde, atingiu a apogeu de 176
km durante o teste MW 18014. Essa altitude situa-se muito além da chamada Linha de
Karman (100 km), internacionalmente reconhecida em décadas seguintes como o inicio
do espaco sideral, ou em outras palavras, o fim da atmosfera terrestre. O foguete V2 foi
utilizado pelos nazistas para matar milhares de civis durante a Segunda Guerra Mundial;
outros milhares morreram para produzi-los em condicoes de escravidao. Felizmente, no
restante do século XX, a tecnologia inaugurada por esse foguete encontraria usos cientificos

e pacificos mais dignos da Humanidade.

Com a derrota das forcas do Eixo, os técnicos que trabalharam no programa do V2
foram em grande medida enviados para trabalhar nos Estados Unidos apds a operacao
Paperclip, desencadeando projetos como o missil Redstone e em algum momento o proprio
Saturno V que levaria os primeiros homens a Lua (Sutton, 2006). Importante ressaltar
que o foguete V2 utilizava como propelentes etanol 75% e oxigénio liquido (conhecido
pela sigla em inglés LOX). Trata-se de uma combinagdo de propelentes muito acessivel,

particularmente num pais como o Brasil que ¢ um grande produtor de etanol.

E nesse ponto que vale a pena nos concentrarmos no desenvolvimento contemporaneo
de foguetes no Brasil. Desde a década de 1960 foram varias as familias de foguete de
propelente solido em nosso pais através do TAE, Instituto de Aeronautica e Espaco,
organizacao militar subordinada ao Departamento de Ciéncia e Tecnologia Aeroespacial
(DCTA). Destacamos, dentre essas familias de foguetes, os veiculos suborbitais Sonda I,
II, IIT e IV, e mais recentemente VS-30, VS-40 e VSB-30. Além disso, também no TAE
houve o projeto de nosso primeiro veiculo orbital, o VLS, também de propelente sélido,
que infelizmente nao obteve éxito: apods as tentativas de langcamento em 1997 e 1999, que

terminaram em falha durante o voo, em 2003 houve uma explosao dias antes da missao
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ainda na plataforma de lancamento, levando a morte de 21 de nossos melhores técnicos
e engenheiros. Chegou a haver um esforco para revisao e retomada do projeto, com a
construgao e testes de uma nova Torre Mével de Integracao no Centro de Langamento de
Alcéntara (CLA) em 2012, bem como a produgao de um novo protétipo do VLS na época,
mas em 2016 foi definida a descontinuacao definitiva do programa. O que se seguiu foi
a priorizacao de outro projeto de foguete orbital, o Veiculo Lancador de Microssatélites
(VLM), herdando muito da tecnologia do VLS, mas até o momento este nao decolou, e o
Brasil permanece sendo uma grande poténcia sem capacidade de colocar em érbita seus
proprios satélites, necessitando de pagar por foguetes estadunidenses, chineses, europeus,

indianos ou russos para essa fim.

A propulsao liquida, que traz muitas vantagens como a possibilidade de maior
impulso especifico e mais controlabilidade, ao custo de também muito mais complexidade
técnica, s6 no presente século encontrou alguma atengao no nosso pais: Também o IAE,
agora em parceria com a empresa Orbital Engenharia, desenvolveu o motor L5, de 5 kN de
empuxo e configuracao “pressure fed”, utilizando os mesmos propelentes dos antigos misseis
V2 e Redstone: etanol e oxigénio liquido. O L5 notabilizou-se por ter sido o primeiro motor
de propelente liquido que de fato voou no Brasil, como segundo estagio de um foguete
VS-30 lancado do CLA em 1 de setembro de 2014, na Operacao Raposa. Funcionou com
perfeicao nos 90 segundos em que operou. Anos depois o TAE foi palco de um projeto
ainda mais ousado, ou seja, o L75, de 75 kN e ainda a combinacao de etanol e LOX. Este
projeto, de configuragao “gas generator”, contou com uma turbobomba de projeto nacional,
e realizou sucessivos testes bem sucedidos até 2021 com diversas configuracoes de pressao

e razao de mistura.

Hoje em dia deter o controle sobre uma tecnologia propria de motores de foguete
de propelente liquido é uma questao de soberania nacional e, como se pode notar pelo
breve historico apresentado, o Brasil, apesar de alguns importantes avancos, ainda se
encontra num momento bastante primordial, com largos passos a serem dados para atingir
o dominio efetivo dessa forma de propulsao espacial. O maior foguete de propelente liquido
por aqui projetado, construido e testado, ainda que nao em voo, foi o 75, cuja marca de
75 kN é uma fracao do empuxo, por exemplo, do motor estadunidense Merlin da SpaceX,
o qual atinge mais 850 kN de empuxo. Sao empregados 9 motores Merlin em cada foguete
Falcon 9, da mesma empresa. E o Falcon 9 ¢ atualmente um dos melhores exemplos de
foguete orbital do mundo, ao menos se pensarmos na frequéncia em que é lancado. Diante
desses numeros, fica claro como o Brasil ainda esta distante de competir com outros paises

no setor.

Foi com essas preocupacoes em mente que o autor deste Trabalho de Conclusao de
Curso desenvolveu, entre 2020 e 2021, através de um projeto de Iniciagao Cientifica pelo
Programa Unificado de Bolsas (PUB) da USP um pequeno motor de foguete de 500 N
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de empuxo, a etanol e oxigénio gasoso (GOX), bem como a bancada de testes associada,
incluindo tanques, reguladores de pressao, sensores e um sistema de controle simples. Com
base no excelente trabalho da tese de doutorado de René Nardi (Rezende, 2016), foi possivel
dimensionar cAmara de combustao e injetores coaxiais de combustivel. Todo um projeto de
fixagoes também foi conduzido. Entretanto, faltou uma andlise mais aprofundada quanto

ao desafio do sistema de refrigeracao, por exemplo, entre outros detalhes.

1.2 Objetivos

O objetivo deste trabalho é desenvolver o projeto preliminar de um motor foguete
de propelente liquido do tipo pressure fed, ou seja, pressurizado a partir dos tanques de
propelentes, e semelhante, em linhas gerais, ao L5 do IAE, ou seja, com 5 kN de empuxo e
alimentado por etanol e oxigénio liquido. Para além disso, também sera feito o projeto da
bancada de testes estaticos que fornecerd os propelentes na pressao e na vazao corretas

para o motor operar em testes de pelo menos 10 segundos.

O seguinte capitulo se dedicarda a determinacdo de dois parametros globais
absolutamente fundamentais para o projeto de modo geral: pressao na camara e razao de

mistura.

Em seguida, havera um capitulo voltado ao projeto do motor e um capitulo contendo

o projeto da bancada de testes.
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2 DEFINICAO DE PARAMETROS GLOBAIS

No desenvolvimento do projeto de um motor de foguete dois parametros globais
fundamentais sdo a pressao na camara e a razao de mistura, a qual corresponde
a razao entre a vazao massica de oxidante e a vazao massica de combustivel entrando
no motor. A pressao e a razao de mistura, juntamente dos atributos dos propelentes
utilizados, determinarao todas as propriedades da reacao de combustao que se dara no
motor. Dentre essas propriedades, algumas de muita importancia sao a temperatura, a
massa molar, o coeficiente de expansao adiabatica v, o nimero de Mach, o calor especifico
sob pressao constante, a viscosidade dinamica, o niimero de Prandtl, e parametros de
performance como velocidade caracteristica, coeficiente de empuxo e impulso especifico.
Varias dessas propriedades, sobretudo as “propriedades de estagnagao” (aquelas do inicio
da cAmara de combustao, quando se assume energia cinética nula) servirdo como entradas
em equacionamentos termodinamicos, os quais permitirao a execucao do design do bocal,

componente mais crucial de um motor de foguete.

Particularmente importantes, no processo de escolha da combinagao de pressao na
camara e razdo de mistura a ser utilizada, sdo a temperatura (que sera decisiva para o
projeto do resfriamento térmico da cAmara de combustao e do bocal) e os pardmetros de
performance velocidade caracteristica, coeficiente de empuxo e impulso especifico. Em geral,
o que se busca é a menor temperatura possivel com os mais altos valores dos parametros

de performance.

Decidiu-se por fazer uma analise no software NASA CEA (Chemical Equilibrium
with Applications), uma referéncia mundial no estudo da termoquimica da combustao de

motores de foguete. As entradas da simulagao foram definidas conforme se segue:

o Pressoes: Pressoes variando de 20 a 50 atm, com incrementos de 2 atm, totalizando

16 valores.

« Combustivel: Etanol hidratado com 95% de pureza e a 298.15 K (temperatura
ambiente). Para o etanol, assumiu-se densidade de 785 kg/m? e entalpia de formagao
de -277 kJ/mol, ao passo que para a dgua a densidade definida foi de 997 kg/m? e
adotou-se o valor de -293 kJ/mol.

« Oxidante: Oxigénio Liquido, conhecido como “LOX” na industria aeroespacial (a
partir da expressao em inglés Liquid Ozxygen). Aqui apenas foi definida a tempera-
tura (90 K, perto do ponto de condensagdo do gas oxigénio), visto que as demais

propriedades ja estao embutidas no proprio software para essa substancia.



28

Temperatura (K)

Razoes de Mistura: Razoes de Mistura variando de 1 a 2, com incrementos de 0.1,

totalizando 11 valores.

Condicoes de Saida: Foram verificados as propriedades em trés posi¢oes do motor,
ou seja, na camara, na garganta e na saida do bocal, assumindo pressao externa de 1
atm, de tal modo que, por exemplo, para a pressao de 20 atm, a posi¢cdo da saida do
bocal seja aquela de razao de pressdo na cdmara por pressao externa igual a 20 (20

atm / 1 atm). Dessa forma, garantiu-se a razao de expansdo 6tima no nivel do mar.

Equilibrio Quimico: O NASA CEA traz duas op¢oes de equilibrio quimico, sendo
uma delas o equilibrio instantaneo (que assume equilibrio quimico sendo atingido

instantaneamente a cada posi¢ao do fluxo ao longo do bocal) e equilibrio congelado

(que assume que as mesmas fragdes molares sdo mantidas ao longo de todo o fluxo).

Geralmente a primeira opg¢ao superestima os valores de temperatura e performance,
enquanto a segunda opcao as subestima, e diante disso é uma pratica recomendada
por (Sutton, 2001) fazer uma média dos valores gerados nas duas possibilidades de
equilibrio quimico. Para essa primeira analise comparativa optou-se por implementar

a simulagao na condigao de equilibrio instantaneo.

Os resultados da simulacao sao apresentados nos graficos abaixo:

Curvas de Temperatura

3450,000 = 20am

= 22 atm

24 atm

= 26 atm

== 28 atm

3350,000

3250,000

3150,000

3050,000
1,000 1,250 1,500 1,750 2,000

Razio de Mistura (O/F em massa)

Figura 1 — Curvas de temperatura para todas as pressoes simuladas conforme varia a razao

de mistura.

30 atm
32 atm
34 atm
36 atm
38 atm
40 atm
42 atm
44 atm
46 atm
48 atm
50 atm
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Velocidade Caracteristica (m/s)

Curvas de Velocidade Caracteristica (C*)

1725,000

1700,000

1675,000

1650,000
1,000 1,250 1,500 1,750

Razéio de Mistura (O/F em massa)

== 20 atm
= 22atm
24 atm
= 26 atm
= 28atm
== 30 atm
== 32atm
== 34atm
36 atm
== 38atm
= 40atm
42 atm
44 atm
46 atm
48 atm
50 atm

2,000

Figura 2 — Curvas de velocidade caracteristica para todas as pressoes simuladas conforme

varia a razao de mistura.

Curvas de Coeficiente de Empuxo (Cf)

160

155

150

/////,

145

——

———— —

140

135
1,000 1,250 1,500 1,750

Razio de Mistura (O/F em massa)

== 20 atm
= 22 atm
24 atm
== 26 atm
== 28 atm
== 30 atm
== 32atm
== 34 atm
36 atm
== 38 atm
== 40 atm
42 atm
44 atm
46 atm
48 atm
50 atm

2,000

Figura 3 — Curvas de coeficiente de empuxo para todas as pressoes simuladas conforme

varia a razao de mistura.
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Curvas de Impulso Especifico

2850,000 = 20am

= 22 atm

24 atm

2750,000 = 26am

= 28 atm

2650,000

2550,000

2450,000

Impulso Especifico (m/s)

1
////

2350,000
2250,000

2150,000
1,000 1,250 1,500 1,750 2,000

Razéio de Mistura (O/F em massa)

Figura 4 — Curvas de impulso especifico para todas as pressoes simuladas conforme varia
a razao de mistura.

Observando os graficos das figuras 1, 2, 3 e 5, podem ser feitos os seguintes

comentarios:

o Temperatura: Aumenta com a pressdo e com a razao de mistura, mas os valores se
estabilizam para razoes de mistura maiores do que 1.75. De fato, é comum que as

queimas “ricas em oxidante” sejam as de temperatura mais elevada.

+ Velocidade Caracteristica: Aumenta com a pressao e atinge os maiores picos

sempre para uma razao de mistura por volta de 1.5.

o Coeficiente de Empuxo: Aumenta com a pressao e com a razao de mistura, mas

os valores se estabilizam para razdes de mistura maiores do que 1.75.

o Impulso Especifico: Aumenta com a pressao e atinge os maiores picos sempre para

razoes de mistura entre 1.5 e 1.7.

Tendo em vista o melhor compromisso entre alto desempenho e temperaturas e
pressoes nao tao altas para a estrutura suportar, optou-se por pressao na cimara de
30 atm e razao de mistura 1.5. O pico de velocidade caracteristica observado nessa

razao de mistura foi um fator importante no processo de escolha.

Entretanto, como serda melhor explicado na se¢do 3.4, decidiu-se adotar mais

especificamente o etanol com pureza de 95.6%, a temperatura de entrada para o combustivel

30 atm
32atm
34atm
36 atm
38 atm
40 atm
42 atm
44 atm
46 atm
48 atm
50 atm
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foi alterada para 343 K (mas ainda mantendo os valores de densidade e entalpia de formacao
referentes a 298 K, com pouca margem de erro na aproximagao), e foram extraidos os
dados para o equilirio quimico congelado. Com essas pequenas modificagoes, mas ainda
preservando a pressao de 30 atm e a razao de mistura 1.5, foi possivel determinar o
conjunto de propriedades apresentado a seguir para camara de combustao e garganta e

salda do bocal:

Parametro Camara de Garganta Saida do
Combustao Bocal
Pressao (atm) 30 16.929 1

Temperatura (K) 3240.37 2946.73 1802.48
Densidade (kg/m?) 2.5492 1.5819 0.15276
Massa Molar (g) 22.594 22.594 22.594
Viscosidade (mP) 1.0536 0.98377 0.68505

Calor Especifico (kJ/(kg*mol)) 2.2298 2.2029 2.0214
Numero de Prandtl (-) 0.6719 0.6762 0.7026
Coeficiente v (-) 1.1977 1.2006 1.2226
Nimero de Mach (-) 0 1 2.757
Razao de Expansao (-) - 1 4.7583
Velocidade Caracteristica (m/s) - 1684.2 1684.2
Coeficiente de Empuxo (-) - 0.6775 1.4744
Impulso Especifico (m/s) - 1141.0 2483.1

Tabela 1 — Propriedades da termoquimica da combustao e parametros de desempenho.
Fonte: Elaborada pelo autor.

A partir do Empuxo E e do Impulso Especifico Isp (Valor para a saida do bocal

na tabela 1), é possivel obter a vazao maéssica total de propelente r:

E

m=—
Isp

(2.1)

Fazendo uso do valor de razao de mistura rm teremos as vazoes massicas de

combustivel m. e de oxidante m,:

™
1+rm

M. = (2.2)

Mo = 11 — Me (2.3)

Os valores das vazoes massicas determinados para cada propelente sao exibidos

abaixo:

» Vazao de Combustivel m.: 0.8054 kg/s



32

« Vazdo de Oxidante m,: 1.2082 kg/s
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3 PROJETO DO MOTOR

3.1 Revisao Bibliografica

Conforme descrito na secao 1.2 o primeiro grande objetivo deste trabalho é o projeto
preliminar de um motor foguete de 5 kN de empuxo utilizando os propelentes etanol e
oxigénio liquido. Este objetivo s6 pode ser atingido pela definicdo dos parametros globais
e todas as propriedades termoquimicas e de desempenho decorrentes desses parametros,

conforme apresentado na secao 2.

O préximo passo é o design da camara de combustao e do bocal. A fim de realizar
este design, foi adotada uma sequéncia de célculos implementada por (Filho, 2021) com
base no trabalho de (Kessaev, 1997). Essa sequéncia de calculos serd apresentada na se¢ao
3.2. O trabalho de (Rezende, 2016) também foi uma importante fonte, sobretudo para o

projeto da secao divergente do bocal, como sera apresentado.

Para a efetiva combustao na camara é essencial que os propelentes sejam injetados
corretamente, garantindo a maxima atomizacao. No ambito do projeto de injetores,
novamente o trabalho de (Filho, 2021) reuniu étimas referéncias, ou seja, as dissertagoes de
(Vésquez, 2011) e de (Fischer, 2014), que trazem amplo desenvolvimento de base tedrica.
A fim de dimensionar os injetores, o procedimento de calculo empregado neste projeto
seguiu os passos propostos por (Fischer, 2014) e transformados em rotina computacional

por (Filho, 2021), mas com algumas adaptagoes ocasionais.

Motores de foguete sao caracterizados por reagoes de combustao extremamente
quentes, acontecendo em temperaturas que chegam a ser muito superiores aquelas necessa-
rias para a fusdo dos metais mais utilizados na industria. Dessa forma, algum mecanismo
de resfriamento que impeca o derretimento da parede do motor ¢ um aspecto muito
importante do projeto. Para tanto, decidiu-se empregar a refrigeracao regenerativa desde
o cabecote até pouco depois da garganta do bocal. Trata-se de utilizar um dos propelentes
(no caso, o etanol) em canais externos a parede da cdmara de combustao, no sentido
longitudinal, antes da injecao desse propelente. Em outras palavras, o etanol ¢ introduzido
nos canais no comego da secao divergente do bocal e os percorre até o cabegote, onde estao
os injetores de combustivel. Nesse processo, ele esquenta, indo de temperaturas negativas
até quase seu ponto de ebulizagdo, e contribuindo assim para extrair parte do calor gerado
pelo motor. Entretanto, na maior parte da secao divergente do bocal, onde as temperaturas
sao menores, preferiu-se utilizar a refrigeracdo por irradiacgdo, com um metal refratario
apropriado para esse fim. Para a realizagdo do projeto do sistema de resfriamento do motor,
na se¢ao 3.4, foram empregadas duas referéncias, sendo uma delas o artigo de (Foltran;

Blavier, 2018), que traz um algoritmo dedicado ao sistema da refrigeragao regenerativa. A
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outra referéncia é o trabalho de (Filho, 2021), que fornece uma modelagem simples para a

analise de resfriamento por irradiagao de metais refratarios.

Nao houve um estudo aprofundado da ignicdo do motor, mas em motores de
foguete menores, como o deste projeto, pode-se aplicar pequenos dispositivos explosivos,
por exemplo com pdélvora, conectados a uma fonte elétrica. A elevada pressdo da camara
de combustao assim que iniciada a operacao do motor é capaz de rapidamente expulsar do

motor o dispositivo explosivo apods este ter sido utilizado.

3.2 Dimensionamento da Camara de Combustao

A cdmara de combustao do motor desenvolvida neste trabalho se compoe de trés
partes: secao divergente do bocal, secao convergente do bocal e se¢do cilindrica. O termo
“cabegote” vai ser utilizado para se referir ao que ha acima da secdo cilindrica, ou seja, o

compartimento abrigando os injetores, que serao descritos na segao 3.3.

O design de secao longitudinal das se¢oes cilindrica e convergent pode ser observado

com as dimensoes internas na figura abaixo:

Lcil

Ltotal

Figura 5 — Dimensoes internas mais importantes da secao longitudinal da camara de
combustao, do cabegote (esquerda) até a garganta (direita). Fonte: (Filho,
2021)

A primeira dimensao a ser calculada no processo de dimensionamento é o didmetro

[ E
Df =9/ — 1
WCFPO (3 )

onde E é o empuxo em Newtons, Cr é o coeficiente de empuxo (valor final, na

da garganta:

coluna “Saida do Bocal” da tabela 1) e Py é a pressdao na camara em Pascais.

Através do didmetro da garganta, é possivel obter a area da garganta:
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D*2

A =
Ty

(3.2)

A érea da saida, por sua vez, é determinada a partir da razao de expansao €.y,

(valor da coluna “Saida do Bocal” na tabela 1):

D, = D*\/eon (3.3)

Como recomendado por (Rezende, 2016), a secao divergente do bocal pode ser
aproximada para um formato conico com angulo de divergéncia o de 15°. Em seguida é

possivel calcular o comprimento da secao divergente do bocal:

- D,- D
4T T tan o

O didmetro da camara, Dy, vem da expressao a seguir:

Dk = D/ A (3.5)

O parametro empirico A, por sua vez, é determinado pela equacao abaixo:

C
V100, D~
1

onde temos mais um valor experimental, ou seja, C' = 63500 kg®® s 1.

A= (3.6)

Com o diametro Dy poderemos obter a area interna da se¢ao transversal da cimara,

D2
AK:mfi (3.7)

A préxima etapa é definir a Razao de Raios Rg, que teremos pela expressao:
B
Rr=0,1—+1 3.8
R 3 106 + ( )

onde a divisdo da pressao da camara por 10° é feita pois a férmula faz uso do valor

da pressao em MPa. Agora obteremos o comprimento da se¢ao convergente do bocal:

J—— 59*\/ (2 + RR\/E>2 - [(RR A+ 3}2 (3.9)

As dimensoes h e H serao definidas pelas seguinte equagoes:



36

h:LCO,w< 2 ) (3.10)

2+ RR\/E
h
H=1"L.n|1- A1
( Lconv) (3 )

Com os valores de h e H poderemos determinar o pardmetro Y, necessario para o

calculo da dimensao Yeony:

— h - H
Y = A 3.12
Lconv \/> * Lcom} ( )
_ D*
Yeonv = Y 9 (313)

Com as medidas e parametros estabelecidos até aqui torna-se possivel calcular o

volume da se¢do convergente do bocal:

H = = h
3Lconu

AVie = A* Lo, H(zfx V) (3.14)

A abordagem empirica de (Kessaev, 1997) nos permite estimar um pardmetro muito
importante no design da camara de combustao, ou seja, o Comprimento Caracteristico
L*:

. A
L' = 7op (3.15)

onde o pardmetro A, conforme definido por (Kessaev, 1997), é dado por 713

kg0,5sflm0,5.

A expressao mais importante, entretanto, em que se aplica o conceito de Compri-

mento Caracteristico, é a que se segue:

L= —
A*

(3.16)

onde Vi é o volume total da cAmara de combustao até a garganta do bocal. Da
diferenca entre o volume total e o volume da secao convergente do bocal encontra-se o

volume da secao cilindrica e, por meio deste, o comprimento da se¢ao cilindrica:

Vi — AVk)

L= e (3.17)

Neste momento podemos saber o comprimento total da camara de combustao,

desde o seu topo até a saida do bocal:
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Lt = Ldiv + Lconv + Lcil (318)

Resta agora determinar os raios R; e Ry necessarios para o desenho da curvatura

da secao convergente:

h/conv + (RZ - %)](H + h) D DK
- A _ 7K 1
i H 2 <R2 2 ) (3:.19)
D
Ry = RT7K (3.20)

Toda a sequéncia de equagoes aqui exposta foi implementada na rotina computacio-
nal “Projeto Completo do Motor”, escrita em Matlab, e apresentada no Apéndice A deste
trabalho. Os resultados de interesse para a execugao do design da camara de combustao

sao demonstrados na tabela abaixo:

Dimensao Valor (mm)
D 37.94
Dy 82.76
Dy 52.05

h 16.40
H 14.63
Yeonw 22.7
Iy 37.94
Ry 33.83
L i 83.63
Lconw 31.03
Ly 46.07
Ly 160.7

Tabela 2 — Dimensoes mais importantes no projeto da camara de combustao e do bocal.
Fonte: Elaborada pelo autor.

3.3 Dimensionamento do Injetor
3.3.1 Tipos de Injetores

Injetores, assim como nebulizadores, bocais, e atomizadores, sao dispositivos capazes
de atomizar liquidos, ou seja, desintegrar jatos, filmes ou folhas liquidas, por intermédio
da ruptura da superficie do fluido contra as tensoes superficiais e a dissipacao de energia
através das forcas viscosas, transformando a corrente em filmes e ligamentos instaveis,
gotas e finalmente goticulas. Chamamos essas nuvens de gotas resultantes de sprays, e
eles costumam ter amplos espectros de tamanhos de gotas devido a natureza aleatoria do

fendmeno (Vasquez, 2011).
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Mais especificamente, os injetores sao os dispositivos atomizadores utilizados para
criar sprays de propelentes dentro da cAmara de combustao de um motor foguete (Fischer,
2014). E um fator de eficiéncia fundamental, em motores a combustdo em geral, converter
os propelentes liquidos em nuvens de goticulas pois isso eleva a area superficial especifica

do combustivel e permite atingir altas taxas de mistura e evaporagao (Vasquez, 2011).

Existem dezenas de tipos de injetores, mas eles podem ser agrupados segundo o
tipo de energia utilizado na atomizacao (Fischer, 2014), conforme se pode ver na figura

abaixo:

Tipo de Energia Tipo de Injetor

Injetores a jato
continuo ou intermitente

— ‘ ::%;;

Injetores centrifugos

Lil

Energia do liquido = Va
9 q f %L_J_p, <
Urrr? -

Energia do gas

Energia mecanica m—————— ——

Energia de vibragao, elétrica e
outras fontes.

Injetores acusticos, ultrassdnicos, eletrostaticos e
outros.

“Fonte: Adaptada de Bayvel e Orzechowski (1993)

Figura 6 — Tipos de injetores de acordo com a energia envolvida na atomizacao. Fonte:
(Fischer, 2014)

No processo de escolha de qual injetor empregar no projeto de um motor de foguete,

é importante verificar a poténcia especifica necessaria para a desintegracao de um liquido:
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Tipo de injetor Poténcia, W/kg
Injetores a jato 2-4
Injetores centrifugos 2-4
Injetores jato-centrifugos 2-4
Injetores pneumaticos 50 -60
Injetores rotativos 15

“Fonte: Adaptada de Bayvel e Orzechowski (1993)

Figura 7 — Poténcia especifica de cada tipo de injetor. Fonte: (Fischer, 2014)

Como se pode notar, os injetores de mais baixa poténcia especifica necessaria sao
os centrifugos, de jato e jato-centrifugos, ou seja, aqueles classificados como injetores que
usam da energia do liquido para a atomizacao, na figura 6. Também conhecidos como
injetores por pressao, eles de fato sao os mais indicados para aplicagoes em motores de
foguete, com eficiéncias de atomizacao variando entre 0,05 — 0,07% para geracao de gotas
com um didmetro de 100 pm e de varios centésimos de um por cento para a geracao de
gotas com um didmetro menor do que 50 pm. Para outros tipos de injetores, a eficiéncia
de atomizacgao é ainda menor. Entende-se essa eficiéncia como a razao entre a energia
necessaria para a formagdo de uma nova superficie de liquidos e a energia total envolvida

no processo. (Fischer, 2014).

Os injetores a jato produzem cones de spray que dificilmente excedem angulos de 10
a 15° e assim sao pouco uteis no niicleo de cdmaras de combustao, onde se espera uma maior
distribuigao espacial do propelente a ser atomizado (Fischer, 2014). Eles encontram maior
utilidade para formagao de filmes de propelente na parede interna da camara de combustao,
com o beneficio de auxiliar no resfriamento desta, conforme implementado por (Filho,
2021). Outra desvantagem nesses injetores é que o angulo dos sprays ¢ afetado apenas pelo
didmetro do orificio de descarga e pela razao entre o comprimento e o diametro do injetor.
Este tipo de injetor é fortemente dependente da viscosidade e da tensao superficial do
liquido e da turbuléncia do jato emitido. Grandes angulos podem ser alcancados usando
outros tipos de injetores por pressao (Fischer, 2014). Segue uma representacao de um

injetor a jato:
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Figura 8 — Exemplo de formagao de spray pelo injetor a jato. Fonte: (Fischer, 2014)

Uma maneira, tipica em aplicagdes no setor aeroespacial, de otimizar a desintegragao

de jatos é através de configuragoes de jatos colidentes, como esquematizado na figura a
seguir:

R Jato Resultante

Jato de Combustivel

Figura 9 — Injetor do tipo jatos colidentes bipropelentes. Fonte: (Fischer, 2014)

No entanto é possivel prever uma dificuldade enorme em lidar com um design de
injetores colidentes na medida em que seria necessario lidar com a usinagem de varios

furos inclinados no cabegote do motor de foguete.

Sem considerar aplicagoes de resfriamento por filme, que nao serao implementadas

neste trabalho, sera adotado o design de injetor centrifugo, que traz varias vantagens.

O projeto de um injetor centrifugo se concentra no dimensionamento de trés partes
principais: camara de vortice, orificios de entrada tangencial e um orificio de descarga. Os
orificios de entrada, tangenciais a parede da cdmara de vortice, podem ser incluidos em

quantidade de 2 até 6 deles. Quanto maior o nimero, melhor a distribuicdo de massa. O
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orificio de descarga, ou saida, geralmente tem um didmetro menor do que a camara de

vortice. Uma representacao esquemaética se encontra na figura abaixo:

\_—
N 8
J__L-—_,c.f—-\v.—u—i—u !/
) [, O AN

, //L l

I A

I h
? ENTRADA DO FLUIDO 1

Figura 10 — Representacao do escoamento através de um injetor centrifugo. Fonte: (Fischer,
2014)

O nome injetor centrifugo se deve a rotacao que o liquido realiza dentro de uma
assim chamda camara de vortice. Estes injetores geralmente fornecem boa atomizacao
para pressoes moderadas e até mesmo para baixas pressoes de injecao. Por causa disso
e de seu projeto relativamente simples, os injetores centrifugos sao os mais amplamente

usados em aplicagoes para motoresfoguete (Fischer, 2014).

O principio de funcionamento de um injetor centrifugo envolve a formagao nao
de um jato compacto, mas sim de uma folha conica de liquido. Como resultado do
movimento de rotacao dentro da cadmara de vortice, o liquido vai se acumulando perto das
paredes internas do injetor, onde exerce a maxima pressao, e essa pressao vai se reduzindo
radialmente até chegar a pressao do ar ambiente (ou da cdmara de combustao, no caso
deste projeto). Nesse ponto, deixa de haver liquido, e o que se forma é um nticleo de ar
(Fischer, 2014). O incremento de pressao definird o formato da distribuigao liquida saindo
do injetor, desde um jato até um spray plenamente desenvolvimento, passando pelas etapas

de “hélice”, “cebola” e “tulipa”:
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Figura 11 — Efeitos da pressao em injetores centrifugos. Fonte: (Vasquez, 2011)

Para uma dada combinagao de queda de pressao e vazdo, um injetor centrifugo
pode ter sua geometria ajustada nos trés elementos ja citados, ou seja, camara de vortice,
orificios de entrada tangencial e orificio de descarga, a fim de atingir um determinado
angulo para o cone de atomizacao, vantagem importantissima que traz muita comodidade

no projeto de motores de foguete (Fischer, 2014).

3.3.2 A Fisica de Injetores Centrifugos

Trazer todo o desenvolvimento tedrico sintetizando a fisica de injetores centrifugos
foge ao escopo deste texto. O foco aqui serd nas premissas adotadas, em algumas das
principais equagoes iniciais e nos mais importantes parametros de projeto, bem como

consideracoes acerca da inclusao do efeito da viscosidade do liquido percorrendo o injetor.

O primeiro passo na teoria classica de projeto de injetores centrifugos é assumir

uma série de premissas simplificadoras. Segundo (Fischer, 2014), elas sao:

1. Campo de velocidades potencial em toda a regiao entre as paredes da camara e o

vortice de gas.

e 2. A quantidade de movimento angular do fluxo dentro da cadmara de vértice é

constante.

3. Efeito da gravidaded desprezivel.

4. Escoamento estavel e axissimétrico.

5. Nenhum componente radial de velocidade.

Assim sendo, a lei da conservacao de energia, na forma da equagdao de Bernoulli, é

dada por:
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1
P+ ip(u2 +v?) = Py (3.21)

onde u em v sdo, respectivamente, as componentes axial e tangencial de velocidade,
ao passo que P é a pressao ambiente (na camara de combustao) e Py,; é a pressao do
liquido imediatamente antes de entrar no injetor (Fischer, 2014). Podemos adotar a pressao

manométrica AP = P;,; — Py, de modo a termos:

AP = ;p(u2 + v?) (3.22)

A grandeza AP, queda de pressao ao longo do injetor, é portanto uma das entradas
mais importantes no projeto (Fischer, 2014). A conservagao da quantidade de movimento

angular, por sua vez, pode ser exprimida pela seguinte equagao:

vr = constante (3.23)

onde r é o raio, em relagdo ao eixo do injetor centrifudo, do ponto analisado
no fluxo. E possivel concluir que, com raio zero a velocidade tenderia para o infinito e
consequentemente, pela expressao 3.22, a pressao teria de ser negativa ao longo do eixo do
injetor. No entanto, o que realmente ocorre, como ja citado, é a formagao de um nucleo de
ar onde a superficie do liquido atinge a pressao ambiente (Fischer, 2014). A representagao

abaixo auxilia o entendimento desse comportamento:
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Figura 12 — Escoamento do liquido em um injetor centrifugo. Fonte: (Fischer, 2014)

Na figura 12, r., é o raio da cadmara de vortice, r,, é o raio do nucleo de ar, rg,, é
o raio de saida do nicleo de ar, r, é o raio do orificio de saida, r. é o raio do orificio de
entrada, v, é a velocidade de entrada no canal tangencial, R é o raio do centro da camara
de vértice até o eixo do canal tangencial. u é a velocidade axial ponto qualquer da camara

de vértice e ug é a velocidade axial na saida.
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O desenvolvimento tedrico classico conduzido depois por (Fischer, 2014) se concentra
em obter as componentes de velocidade axial e radial até que, num dado momento, sao
introduzidos alguns parametros adimensionais fundamentais. O primeiro deles é o chamado
Coeficiente de Preenchimento €, que corresponde a razao entre a area preenchida por

liquido, A, e a area de saida do injetor, Ag:

A w(r2 =12 ) r?
=" =5 sh/ _ 1 __ _S5na 3.24
‘ Ag 2 72 (3:24)

A seguir é definido o mais importante parametro em projetos de injetores centrifugos,

ou seja, o Coeficiente de Descarga u:

(3.25)

O Coeficiente de Descarga diz respeito a razao entre a vazao de liquido entregue

pelo injetor, m, e a vazao maxima ideal que se poderia obter.

A seguir ¢ determinado o Parametro Geométrico K, cuja expressao segue abaixo:

v AR iR _TreR
usrs  Aers  Aers Ae

K = (3.26)

2

2 € a area total dos n, orificios de entrada.

onde A, = n.mr

E possivel colocar num grafico os parametros €, K e u de modo a determinar a

curva de maximos valores de Coeficiente de Descarga:
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Figura 13 — Coeficiente de Descarga variando de acordo com o Coeficiente de Preenchi-
mento para varios valores de K, deixando evidente a curva de p 6timo. Fonte:
(Fischer, 2014)

Mas a saida mais importante do projeto de um injetor centrifugo certamente é o
dngulo «, do cone de atomizagao. A fim de obté-lo, (Fischer, 2014) introduz um pardmetro

adicional, ou seja, o Raio Adimensional do Vértice de Gas S:

S=v1—¢ (3.27)

Dessa forma, uma expressao para o semiangulo do cone de atomizacao é dada

conforme se segue:

2K
tan & = s (3.28)
2+ 82+ 42k

(Fischer, 2014) traz outro importante grafico, dessa vez relacionando o &ngulo o com

alguns dos mais importantes parametros adimensionais de projeto até aqui apresentados:
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Figura 14 — Angulo a e Coeficientes de Descarga e de Preenchimento como funcoes do
Pardmetro Geométrico. Fonte: (Fischer, 2014)

No fluxo de um liquido real dentro de um injetor centrifugo é necesséario considerar
o efeito da viscosidade, o que implica em atrito contra as paredes internas do injetor e
reducao da quantidade de movimento angular. O desenvolvimento tedrico extenso trazido
por (Fischer, 2014) neste ponto, com amplo resgate de bibliografia relacionada, culmina
em novos valores para os parametros ja citados, ou seja, u, K e €, além do préprio angulo
do cone de atomizacao a. De modo geral, para um liquido real sendo pulverizado por um
injetor centrifugo, o que se espera é uma reducao do angulo do cone de atomizagdao e um

maior Coeficiente de Descarga.

3.3.3 Rotina Computacional para o Projeto de Injetor Centrifugo

Ao fim de seu desenvolvimento téorico, (Fischer, 2014) propoe um procedimento
de céalculo composto de uma sequéncia de etapas que permitem a obtencao das principais
dimensoes de um injetor centrifugo considerando o efeito da viscosidade dos propelentes a
serem pulverizados. A sequéncia de etapas aqui apresentada considera esse procedimento
de cdlculo conforme ele foi implementado na rotina computacional de (Filho, 2021), mas

com pequenas adaptacoes.
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o 1. Primeiramente, um processo iterativo, dependendo de um chute inicial, é aplicado a
um conjunto de quatro equagoes para encontrar os primeiros valores (desconsiderando
perdas de energia e momento por viscosidade) dos pardmetros u (Coeficiente de
Descarga), K (Parametro Geométrico), e (Coeficiente de Preenchimento) e S (Raio

Adimensional do Vértice de Gas):

eve

= 3.29
h=e— (3.29)
1— 2
K — (1-v2 (3.30)
e\/€
2uK
fan = = a (3.31)
2 J(L+9)2 +42K?
1+ 1 — p?K?
=\/1—p2K2—S,/S? — 2K? — i K*1 3.32
p=yL- VS =K = K ls ke (3:32)
e 2. Determinar o diametro do bocal de saida pela expressao:
0
d, = m (3.33)

TN/ 2pAP

Com este valor, sabe-se também o raio do bocal de saida, ry = dg/2.

e 3. Determinar o raio R, do centro do injetor até o centro dos orificios tangenciais.
(Fischer, 2014) recomenda que seja equivalente a algo entre duas e quatro vezes o

raio do orificio de saida. Optou-se aqui por R = 4r, = 2d,.

e 4. Determinar o raio dos orificios de entrada tangencial pela expressao:

2Rd,
n K

d, = (3.34)

Com este valor, sabe-se também o raio do orificios de entrada tangencial, 7. = d./2.

o 5. Algumas dimensoes adicionais sdo obtidas, ou seja, o didmetro da camara de
vértice D.,, o comprimento da cAmara de voértice [, (apenas 2 milimetros maior do
que o didmetro dos orificios de entrada), o comprimento dos orificios de entrada [,
(de 1.5 a 3 vezes o didmetro dos orificios de entrada a fim de evitar que o fluxo seja
defletido da diregao tangencial) e o comprimento do orificio de saida [, (para a faixa
de valores de K < 4, com a qual trabalhamos aqui, de 0.5 a 1 vez o diametro do

orifico de saida, sendo assim curto o bastante para nao reduzir o angulo «a):
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D., =2R+d,

l., = 0.002 + d,

I, =d,/2

(3.35)

(3.36)

(3.37)

(3.38)

6. Calcular o nimero de Reynolds do fluxo nos orificios de entrada tangencial:

4

Re

7. Calcular o coeficiente de atrito A:

25.8

log A\ =

Ty,

(log Re)2

(3.39)

(3.40)

8. Agora, ja considerando os efeitos de atrito, é determinado o Pardmetro Geométrico

Equivalente:

Rr,

Key =

% + %R(R —7s)

onde A, = n.mr? é a 4rea total dos orificios de entrada.

(3.41)

9. A partir do valor do Parametro Geométrico Equivalente, chega-se ao Coeficiente

de Preenchimento Equivalente, segundo a equacao abaixo:

Keq =

(1— Eeq)\/é
€eqy/€eq

(3.42)

Pode-se agora calcular um novo valor para o Raio Adimensional do Vértice de Gas

através de Seg =1 — €Z,.

10. Obter o Coeficiente de Perda de Energia através da expressao:

A

A=a

onde:

{

1

£

(

oL
C

)+a|

K? 1

ERNC Y

K

£

2

§(26 = A)

+

3

2 In

(

2

=)

(3.43)
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(3.44)

f=—+2C (3.45)

e 11. Determinar o Coeficiente de Descarga Equivalente, considerando viscosidade e

atrito:

= (3.46)
34+

« 12. Determinar o Angulo do Cone de Spray Equivalente, j& levando em conta as

perdas de energia por viscosidade e atrito:

2teq K
fan — = Peg™”eq

2+ 82, — 42 K2,

(3.47)

o 13. Calcular um novo valor para a vazao massica do propelente a ser injetado:

= eqTr2\/2pAP (3.48)

e 14. Por fim todas as dimensoes dos itens 2, 3, 4 e 5 podem ser recalculadas com os
novos valores de vazdo massica, coeficiente de descarga e pardametro geométrico. No
processo, para a determinacao do didmetro dos orificios de entrada, é importante
dividir o valor obtido por meio da equagao 2.25 por um “fator de contracao” ¢, cujo
valor deve estar no intervalo entre 0.85 e 0.9 (aqui escolheu-se trabalhar com o valor
0.9):

2Rcqds,eq
neKeq

deeq = =
’ Vo

(3.49)

Toda a sequéncia de etapas aqui apresentada foi convertida em uma rotina compu-

tacional de Matlab propria a este projeto, e exibida no Apéndice A.

A principio foi considerada a possibilidade de projetar um tinico injetor bipropelente,
ou seja, um design no qual um injetor mais simples se encontra dentro do outro maior,

como se observa na figura a seguir:



50

LF_F L '-".-'.'
i

] :

= ¢

: ‘

i : Camara

1 f centrifuga

X /i externa
Camara
centrifuga
interna

Figura 15 — Esquema de Injetor Bipropelente. Fonte: (Fischer, 2014)

Como se pode notar, nesta configuracao um dos injetores é encaixado de maneira

concéntrica dentro do outro de modo a ocupar o espag¢o do nucleo de ar.

Entretanto, devido as vazoes e propriedades dos propelentes aqui escolhidos, logo
ficou claro que um projeto de injetor bipropelente seria muito tecnicamente dificil, visto
que as dimensoes de um injetor tnico de etanol e de um injetor tinico de oxigénio liquido

se mostraram muito semelhantes, impossibilitando a colocagao de um dentro do outro

Optou-se, entao, por uma distribuicdo de injetores constituida de um injetor maior,
de oxidante, ao centro, e oito injetores de combustivel menores ao redor, como ilustrado

na figura abaixo:
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Figura 16 — Configuracao dos Injetores no topo da cdmara de combustao inclui um injetor
maior de LOX ao centro e oito injetores menores de etanol ao redor.

Como serd melhor explicado na secao 3.4, o etanol é utilizado na refrigeracao
regenerativa da camara de combustao ao longo de canais nas paredes desta. Entao, ao
chegar mediante esses canais, o etanol ocupa uma primeira cdmara na porc¢ao inferior do
cabegote do foguete, onde podera entrar nos oito injetores, dotados cada qual de quatro
entradas igualmente espacadas. Entretanto, devido a limitagoes de espago no topo da
camara de combustao, foi necesséario reduzir ligeiramente algumas das dimensoes calculadas,

bem como variar o angulo 3, representado na figura seguinte:
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Figura 17 — Esquema de injetor destacando o dngulo . Fonte: (Fischer, 2014)

Assim, decidiu-se por fazer dois tipos de injetores de etanol, de tal modo que quatro

dos oito injetores tenham angulo 5 de 30 graus, e portanto sejam mais “longos”, e os
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outros quatro tenha angulo 3 de 45 graus, sendo assim mais “curtos”. Eles foram dispostos
alternadamente ao redor do injetor central de LOX, evitando assim “colisdes” pelo espaco
limitado e deixando mais livres as entradas tangenciais. Seguem imagens dos dois tipos de

injetores de etanol:

Figura 18 — Um dos quatro injetores “curtos” de etanol.

Figura 19 — Um dos quatro injetores “longos” de etanol.

Ao centro, o injetor tinico de oxidante, por lidar com toda a vazao desse propelente,
¢ muito maior do que cada um dos seis injetores de etanol, tanto em didmetro quanto
em comprimento, e o oxigénio liquido entra neste injetor por canais que se conectam

diretamente em suas duas entradas tangenciais:
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Figura 20 — Injetor tinico de Oxigénio Liquido.

O angulo a do cone de pulverizacao para os injetores de etanol ¢ menor, préximo de
60 graus, ao passo que o mesmo angulo para o oxigénio liquido mede 90 graus. O objetivo é
garantir que os sprays de etanol colidam com o spray de oxigénio liquido, proporcionando

uma maior atomizacao.

Propde-se a fabricagao dos injetores com liga de aco inoxidavel 304, que se destaca
pela capacidade de conservar as propriedades mecanicas numa ampla faixa de temperaturas,

além de resistir a corrosao em ambientes altamente oxidativos sob elevada pressao.

As dimensoes originais dos injetores geradas pela rotina computacional em Matlab
estao organizadas nas tabelas abaixo. Mas é importante enfatizar novamente que algumas
dessas dimensdes foram levemente alteradas devido as limitagdes espaciais encontradas,
e os valores efetivamente implementados na elaboracao das pecas se pode encontrar nos

desenhos técnicos mecanicos do apéndice B.

Dimensoes do Injetor de Oxigénio Liquido
Dimensao Valor (mm)

Diadmetro do Orificio de Saida d, 13.67
Didmetro dos Orificios de Entrada d, 12.46
Didmetro da Camara de Vortice D,, 67.13
Comprimento da Camara de Vortice [, 14.46
Comprimento dos Orificios de Entrada [, 24.91
Comprimento do Orificio de Saida [ 6.83

Fonte: Elaborada pelo autor.
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Dimensoes dos Injetores de Etanol
Dimensao Valor (mm)

Diametro do Orificio de Saida d, 3.48
Diametro dos Orificios de Entrada d. 3.91
Diametro da Camara de Vértice D,, 17.84
Comprimento da Camara de Vértice [, 5.91
Comprimento dos Orificios de Entrada [, 7.83
Comprimento do Orificio de Saida [, 1.74

Fonte: Elaborada pelo autor.

3.4 Sistema de Resfriamento
3.4.1 Métodos Empregados

Um dos métodos mais utilizados para resfriamento de motores de foguete de prope-
lente liquido ¢ a refrigeragao regenerativa, que consiste em empregar um dos propelentes
em canais externos a camara de combustao para extrair calor excedente desta e impedir
que os materiais da parede derretam. Nesse sentido, (Foltran; Blavier, 2018) propuseram
um modelo numérico bastante 1til, que se baseia na abordagem de resisténcias térmicas ao
longo de uma camara de combustao discretizada. Neste método, pressupde-se uma camara
de combustao com duas paredes, sendo uma interna, de material mais condutor térmico
(aqui adotou-se o Cobre, muito tipico nesse tipo de aplicagdo na area aeroespacial). Essa
parede interna tem “aletas” no seu lado externo, que servem de divisérias para os canais
de resfriamento. Por fim, uma parede externa de material menos condutivo é aproximada
para ser considerada adiabatica. No caso deste projeto, trata-se de uma parede externa de

Inconel, que sera melhor abordada na secao 3.5.

Para este projeto foi implementada através de rotina computacional em Matlab,
exibida no Apéndice A, um procedimento de célculo semelhante ao trazido em (Foltran;
Blavier, 2018), mas com algumas simplifica¢oes e adaptagoes. O objetivo foi demonstrar
a possibilidade de refrigeracao regenerativa da camara de combustao até temperaturas
abaixo do ponto de fusdo do cobre, constituinte de sua parede interna, através da circulagao
de etanol em 8 canais de espessura variavel desde um ponto na se¢ao divergente do bocal
pouco depois da garganta. Para além deste ponto, o resfriamento da maior parte da secao
divergente do bocal é garantido por irradiagdo de metal refratdrio (Ni6bio), conforme
exposto mais adiante. Ainda sobre a refrigeracao regenerativa, para o procedimento
de céalculo aqui apresentado, foi realizada uma discretizacdo da cdmara de combustao
(com excecao da parte sob resfriamento por irradiagao) em 14 estagoes, proporcionando
comprimento médio perto de 7 milimetros por estagdo. Todos os vetores geométricos
importantes foram gerados em planilha e depois inseridos manualmente na rotina em
Matlab no Apéndice A.
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3.4.2 Rotina Computacional para a Refrigeracdo Regenerativa da Camara de Combustao

A sequéncia de etapas do procedimento de calculo empregado no projeto da

refrigeracao regenerativa é dada a seguir:

e 1. Primeiramente deve ser obtido o parametro o:

(—0.68) (—=0.12)
Twg,i i — 1 1 i — 1
Oit1 = [ 2120 (1 + WQ)M12> + 2] [1 + (Vz)ME] (3.50)

onde T4, i € M; sao, respectivamente, e a cada estacao 7, a temperatura da parede
interna da camara de combustao, o coeficiente de expansao adiabatica e o niimero

de Mach e Tj é a temperatura na camara de combustao.

e 2. O préximo passo é, com o parametro o, obter o Coeficiente de Transferéncia de

Calor por Conveccao dos gases gerados pela combustao na camara a cada estacgao i:

1 02 . D 0.8 , A* 0.9
hgit1 = 0.026 (DD P;jg,ﬁ (CU) (fh) o; (3.51)

onde D* é o diametro da garganta, A* é a area da garganta, ¢* é a velocidade

caracteristica do motor, A; é a area interna da secao transversal do motor na estagao
i, € [, Cpo € Pro sdo, respectivamente, a viscosidade dindmica, o calor especifico e o

numero de Prandt]l da cAmara de combustio.

e 3. Em seguida, determinamos o Diametro Hidraulico do fluxo de etanol nos canais

de resfriamento a cada estagao ¢ do motor:

Ac,i
Pi

Dpi+1 =4 (3.52)
onde A.; e P; sado, respectivamente, e a cada estagao ¢, a area de secao transversal de
um canal de resfriamento e o perimetro da area em contato com o fluido refrigerante

(etanol).

o 4. Agora calculamos o Numero de Reynolds do fluxo de etanol utilizado no resfria-

mento da camara:

4m.

NP

Rec i1 = (3.53)

onde m,. é a vazao massica de etanol no motor, N é o niimero de canais de resfriamento

e [, ¢ a viscosidade cinematica do etanol, aqui tomada como constante.
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e 5. Com o Diametro Hidraulico e o Numero de Reynolds é possivel determinar o

Coeficiente de Transferéncia de Calor por Convecgao do fluido refrigerante, ou seja,

o etanol circulando nos canais externos a camaras:

k. —0.14
0,8 1/3[ He
heivr = 5 —0.027Re;] ' Prif® =] (3.54)
h,i+1 Hs
onde k. e Pr. sao a condutividade térmica e o ntimero de Prandtl do etanol, res-
pectivamente. Para este projeto, asssume-se como unitario o valor da fracdo entre
e (viscosidade cinemética do etanol na temperatura do centro dos canais de res-
friamento, aqui tomada como constante) e p (viscosidade cinematica do etanol na
temperatura da superficie dos canais de resfriamento, aqui aproximada para ser igual

a mu):

He

~ 1 3.55
» (355)

6. Agora alguns parametros geométricos importantes devem ser calculados. O pri-
meiro deles é a Area Total exposta ao fluido refrigerante, ou seja, o etanol, a cada

estacao ¢ da discretizagao da camara:

At,i+1 = NAfJ -+ Li(27T7‘2,2‘ — Ntz) (356)

onde Ay, L;, ro; e t; sao, respectivamente, e para cada estagao 7, a drea exposta de
cada aleta separando os canais de resfriamento, o comprimento da se¢ao discretizada
da camara de combustao, o raio até a lado externo da parede de cobre (base dos

canais de resfriamento) e a espessura das aletas.

7. Segue o calculo do Parametro de Aleta a cada estacgao i:

2N it

3.57
o (3.57)

miy1 =
onde ky é a condutividade térmica do material das aletas entre os canais de resfria-
mento.
8. Com o Parametro de Aleta poderemos obter a Eficiéncia de Aleta a cada estagao

7

tanh (mi+1 Lc,i)
mit1 Lc,i

Nfit1 = (3.58)

onde L. ¢é a altura de cada aleta, aqui tomada como constante.
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9. Com os valores de eficiéncia por aleta, por sua vez, conseguimos calcular a

Eficiéncia do Conjunto de Aletas na estacao i + 1:

NA¢;
M1 =1 ———= L1 =) (3.59)
titl

10. Com todas as entradas necessarias ja determinadas, o préximo passo é calcular
as resisténcias térmicas, a comecar pela resisténcia térmica dos gases gerados na

combustao dentro da camara a cada estacao i:

1

_ 3.60
27T7‘1,2‘Lz'hg,z’+1 ( )

Rg,iJrl =
onde 7y ; ¢ o raio até o lado interno da parede de cobre.

11. Segue a expressao para obtencado da resisténcia térmica da parede de cobre na

estagao ¢:

n (2)

Lk, (3.61)

Rw,i—l—l -

onde k,, = kj, visto que as aletas e a parede interna da camara de combustao sao
feitos do mesmo material, ou seja, cobre, e portanto tém a mesma condutividade

térmica.

12. Por fim, é definida a resisténcia térmica do fluido refrigerante, etanol, para cada

estacao i:

1

Peiv1moit1As it

Reit1 = (3.62)
13. E necessdrio um ajuste antes de finalizar os célculos: os gases gerados pela
combustao dentro da caAmara chegam a velocidades supersonicas, e como na parede
ha uma desaceleragao brusca com a formacao de uma camada limite, ocorre ali
aumento de entalpia e consequentemente de temperatura. Esse cenario é bastante
significativo na secao divergente do bocal e assim é utilizada a seguinte expressao,
que fornece a real temperatura dos gases imediatamente adjacentes a parede interna

da camara de combustao:

L4 Prifet e

1 + ('Yi;l) M7,2

Tow,i+1 =To (3.63)

14. Finalmente poderemos determinar o calor transferido ao longo da parede da
camara de combustao a cada estagao ¢ mediante a seguinte expressao propria do

modelo de resisténcias térmicas aqui adotado:
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(Taw,H»l - Tc,i)

3.64
git1 T Ruwiv1 + Reit1) ( )

di+1 = (R
onde T,; é a temperatura do fluido refrigerante, ou seja, etanol, a cada estacao 1.

e 15. Com o calor trocado ja conhecido poderemos obter a temperatura do etanol

usado como fluido refrigerante a cada estacao i:

T = 2L L7, (3.65)

mccpvi

e 16. Também através do conhecimento do calor trocado a cada estagao ¢ é possivel
reorganizar a expressao da resisténcia térmica da parte interna da parede de cobre

para encontrar a temperatura correspondente:

(Taw,i-i-l — ng,i-‘rl )

3.66
o (3.66)

di+1 =

Twgiv1 = Tawir1 — Giv1Rgi11 (3.67)

e 17. Da mesma forma que no passo anterior, sabendo o calor transferido podemos
reorganizar uma expressao de resisténcia térmica para determinar a temperatura da

parte externa da parede de cobre a cada estacao:

(Taw,i—H - Twc,i—‘rl)
(Rgit1 + Ruit1)

4 = (3.68)

Tweit1 = Tow,iv1 — Qis1(Ryiv1 + R i) (3.69)

» 18. Agora, com os novos valores de temperatura, é possivel passar a estacdo i + 2 e

reiniciar todos os passos aqui apresentados.

Importante ressaltar que, para dar inicio a rotina computacional, chutes iniciais de
temperatura para os lados interno e externo da parede de cobre devem ser feitos. Foram
escolhidos os valores de 300 K e 500 K, respectivamente, mas por grandes intervalos essas
entradas tém influéncia irriséria no resultado dos calculos, e (Foltran; Blavier, 2018) apenas
recomenda temperatura uma temperatura 100 graus mais quente para o lado interno da

parede, ou seja, aquele em contato com os gases gerados na combustao.
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3.4.3 Resultados Finais e Impactos no Projeto do Motor

Ao fim de cada iteragao foram verificados os vetores de valores de temperatura do
etanol e da parede de cobre (externa e internamente) a cada estagao da discretizagao da
camara de combustao. Nessas verificagoes o foco esteve em analisar se o cobre chegava a
temperatura de derretimento (1085 °C, ou 1358 K) e se o etanol evaporaria em seu ponto
de ebuligao (por volta de 78 °C, ou 351 K, para etanol de baixa hidratacao). Logo ficou
claro que seria desafiador atingir esses objetivos, e quatro solugdes principais foram sendo
encontradas: reduzir a temperatura de entrada do etanol, aumentar a espessura da parede
de cobre, reduzir a altura dos canais de resfriamento, e reduzir a extensao da camara de
combustao sob refrigeragao regenerativa. Ainda sobre este tltimo ponto, foram notadas
temperaturas da combustao, na se¢ao divergente do bocal, abaixo do ponto de fusao de
metais refratarios como o Niébio (2477 °C, ou 2750 K). As propriedades necessarias da
combustao, tanto as propriedades de estagnacao quanto as propriedades a cada estacao
da camara discretizada, foram coletadas em simulac¢oes adicionais no NASA CEA com

multiplas razoes entre area de saida e area da garganta.

Chegou-se a conclusao de que o etanol hidratado 95.6%, que tem um ponto de
fusdo préoximo de -100 °C (aproximadamente 173 K) e comportamento azeotrépico, se
introduzido nos canais de resfriamento a beira do congelamento (175 K) num ponto da
segao divergente do bocal cerca de 14 milimetros depois da garganta (o que corresponde a
cerca de 17% do comprimento da segao divergente) conseguiria absorver o calor da cimara
conduzido por uma parede espessa de cobre (chegando a 2 centimetros em alguns pontos)
ao ponto de chegar nos injetores do cabegote j4 numa temperatura préxima de 348 K (75
°C), ou seja, a beira da ebuligao. Tal situacao limitrofe foi a possivel de ser alcancada para
garantir o resfriamento da camara de combustao sem que a parede de cobre derretesse,
embora ela se aproxime disso, com temperatura maxima em alguns pontos de 1173 K (900
°C). E trouxe a dificuldade de lidar com etanol em condigoes criogénicas, passando por

todo uma refrigeracao prévia na propria bancada de testes.

Segue abaixo um grafico com as curvas de temperatura de etanol (Te) e dos lados
interno e externo da parede de cobre (Twg e Twc, respectivamente). Importante entender
que o sentido das estagoes, comegando na secao divergente do bocal, passando pela garganta

e a secao convergente até chegar no cabecote, ¢ da direita para a esquerda:



60

1200 ————— . . . . .

1000 T— ]

800

Twg

600

Twe T

Te

400

200

Figura 21 — Temperaturas das paredes interna e externa da camara de combustao e
do fluido refrigerante (etanol) ao longo das estagdes em que a cdmara foi
discretizada.

Como se pode notar, ha dois picos de temperatura para o lado interno da parede
de Cobre, sendo um perto da garganta e outro ja perto do cabecote. O lado externo, por
sua, vez, se mantém ligeiramente mais quente do que o etanol enquanto o acompanha num

ritmo relativamente lento e constante de crescimento de temperatura.

Importante ressaltar que ha varias incertezas no modelo aqui trazido, como por
exemplo na geometria da garganta, e na premissa de que as propriedades do etanol nao
variem enquanto ele se aquece, entre outras. Certamente, em aplicacoes reais, o modelo
teria de ser apoiado e aperfeicoado através de resultados de atividades experimentais. De
qualquer modo, fica claro como uma forma adicional de refrigeracao seria importante.
Normalmente, assim como proposto por (Filho, 2021), e em aplicagoes reais como no missil
V2 ou no motor de foguete F1 (Sutton, 2006), com etanol ou outros propelentes é comum
o emprego de refrigeracao por filme, a qual dependeria de uma configuracao favoravel de
injetores. Mas houve pouco espaco na camara de combustao deste projeto para insercao
de mais injetores dedicados apenas a formacao de um filme. Esse pequeno tamanho da

camara de combustao se deve em grande medida a elevada pressao escolhida.

Para fins de projeto mecéanico, a camara de combustao foi dividida em duas pegas
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principais, sendo uma a pega maior, de cobre, abrangendo as se¢oes cilindrica e convergente

o comego da secao divergente, ou seja, toda a extensao sob refrigeragdo regenerativa:

Figura 22 — Peca Maior da Camara de Combustao, de Cobre e com 8 canais de resfriamento
de espessura variavel para percorrer o etanol.

E possivel observar na figura 22 os canais de refrigeragio criados através de aletas

de cobre no lado externo da parede da camara de combustao.

O restante da secao divergente, como mencionado, seria composto de um metal
refratario, no caso o niébio, o qual proporciona refrigeracao por irradiagdo (literalmente
com o metal brilhando) sob temperaturas altas, mas menos altas do que aquelas atingidas

na area sob refrigeracao regenerativa.

Assim, o design mais simples da peca de nidbio compondo a maior parte da segao

divergente do bocal é apresentado abaixo:
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Figura 23 — Peca de Niobio correspondendo a maior parte da Segdo Divergente do Bocal.

As dimensoes da peca maior de cobre exibida na figura 22 tém diferencas pequenas
em relagdo ao que de fato foi calculado para modelar o sistema de refrigeragao e para
dimensionar a prépria camara de combustao na se¢ao 3.2. Os desenhos técnicos mecanicos

dessa peca e da secao divergente do bocal podem ser encontrados no apéndice B.

Seguem vistas adicionais do motor demonstrando a montagem até o momento, com
a secao divergente do bocal feita de nidbio, a peca maior da camara de combustao feita de

cobre e os injetores de ago inoxidavel:
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Figura 24 — Vista Isométrica da Montagem do Motor com Bocal, Camara de Combustao
e Injetores.

Figura 25 — Vista de Perfil da Montagem do Motor com Bocal, Camara de Combustao e
Injetores.

3.5 Espessura da Parede Externa da Camara de Combustao

Foi incluida no projeto uma parede externa de liga de Inconel 625, caracterizada
pela grande resisténcia sob temperaturas elevadas e frequente aplicacdo na area espacial.
Essa parede externa tem, assim, uma condutividade térmica muito menor do que a do
Cobre utilizado na parede interna e nas aletas de resfriamento (aproximadamente 10

W/(m- K) para o Inconel contra cerca de 400 W/(m- K) para o Cobre, na temperatura
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ambiente). Isso permite a aproximagao de superficie adiabética recobrindo os canais de

resfriamento que foi utilizada na secao 3.4.

A principal fungao da parede externa de Inconel 625 seria, entretanto, a de resistir
aos esforcos de tragao gerados pela pressao na camara de combustao. Com base nos
variados valores de tensdo limite de escoamento S, encontrados para o Inconel 625, foi
definida uma média de 500 MPa. Agora poderemos utilizar a equacao 3.70 para determinar
a espessura t,, ., que a parede de Inconel 625 precisa ter para suportar a tragao a que estd

submetida:

PyDy,
twer = —=— 3.70
“= (370

A espessura determinada é de cerca de 1.5 milimetro. Aplicando uma margem
de segurana 2, foi implementada uma parede externa de Inconel 625 de 3 milimetros de

espessura, conforme se observa nas figuras a seguir:

Figura 26 — Vista do motor exibindo a parede externa de Inconel 625.
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Figura 27 — Vista do motor exibindo a parede externa de Inconel 625 com transparéncia
parcial para ressaltar os canais de resfriamento.

Figura 28 — Vista do motor exibindo a parede externa de Inconel 625 com transparéncia
parcial para ressaltar os canais de resfriamento e os injetores de etanol no
cabecote.

Como se pode notar a parede externa de Inconel 625 comporia também o cabecote
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contendo os injetores de etanol. Um grande desafio técnico seria a fixacao dessa parede
externa. A principio, pode-se supor soldagem ou brasagem para fixagdo com o injetor de
LOX, com as aletas dos canais de resfriamento e com um duto toroidal trazendo o etanol
para o inicio dos canais de resfriamento. Propoe-se, também, que sejam no minimo duas
as pecas constituindo essa parede externa, e uma delas estd em vista de transparéncia

parcial nas figuras 27 e 28.

Os desenhos técnicos mecanicos de uma das pegas da parede externa da cidmara de

combustao e da montagem completa do motor podem ser verificados no B.
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4 PROJETO DA BANCADA DE TESTES

4.1 Requisitos e Revisao Bibliografica

O Projeto da Bancada de Testes destina-se ao desenvolvimento de todo o aparato
necessario para fornecer ao motor os propelentes nas condigoes certas de temperatura,

pressao e vazao, bem como garantir o efetivo controle e operacao de testes estaticos.

A fim de atingir este objetivo, a Bancada de Testes conta com circuitos contendo
nao s6 os propelentes etanol e oxigénio liquido, como também os respectivos fluidos
pressurizantes, ou seja, nitrogénio e hélio. Os fluidos pressurizantes sao utilizados para
mover os propelentes de seus tanques em dire¢do ao motor, e assim operam em pressao
bastante elevada. O motivo de se utilizar hélio para a pressurizacao do oxigénio liquido diz
respeito a sua temperatura de condensacao muito mais baixa, evitando o risco de formagcao

de mistura liquida que seria causado pelo uso de nitrogénio.

Algumas premissas foram adotadas na execugao do projeto, incluindo sistemas e
operagoes visando seguranca e autosuficiéncia energética em caso de falha. H4 mecanismos

variados de alivio de pressao e de purga para evitar explosoes.

Um sistema de controle em malha fechada foi proposto, com constante realimentacao

através de varios sensores de temperatura, pressao e vazao ao longo dos circuitos envolvidos.

A metodologia adotada tem como base o projeto (Exploration; Space, 2016), uma
bancada de testes proposta por estudantes da Universidade da California em San Diego

com apoio de um programa da NASA, o Rocket Propulsion Testing.

4.2 Sistema Basico de Abastecimento (SBA)

Na conducao do Projeto da Bancada de Testes foi implementada uma estratégia
modular centralizada no que foi chamado de Sistema Basico de Abastecimento, ou
SBA. O SBA ¢é a unidade mais elementar de fluxo de cada fluido utilizado na operagao do
motor dentro de cada circuito, e os circuitos, por sua vez, sao os sistemas pelos quais os

propelentes (etanol e LOX) sao transportados corretamente ao motor.

Na figura a seguir encontra-se uma visao esquematica da Bancada de Testes, na

forma de um Pipe and Instrumatation Diagram, ou P&ID.
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Figura 29 — Pipe and Instrumatation Diagram da Bancada de Testes do Motor Foguete.

Cada SBA tem fluido circulando em linhas de 1 polegada, sendo o material preferivel
0 ago inoxidavel, e havendo isolamento térmico no caso dos fluidos em temperaturas

criogénicas. Ao longo dessas linhas se encontrariam trés tipos principais de elementos:

e 1. Armazenamento: Reservatério onde o fluido, seja propelente ou gas pressurizante,
fica estocado até o uso. Em outras palavras, os tanques utilizados no projeto. Dentre
esses tanques, estao presentes no projeto da bancada o cilindro de nitrogénio “C17”,
o cilindro de hélio “C2”, os reservatorios de propelente etanol “RP1” e “RP2” e
os reservatorios de oxigénio liquido “RP3” e “RP4”. Particularmente no caso dos
reservatorios de “RP17, “RP2” e “RP3” precisaria haver algum tipo de isolamento
térmico para garantir a manutencao das temperaturas de operagdo muito baixas dos
propelentes. Tipicamente esse isolamento envolve o uso de materiais como perlita.
Pensando na execugao de testes estaticos de 10 segundos de duragao, conforme
os objetivos do projeto descritos na secao 1.2, e trabalhando com as vazoes de
propelentes calculadas no fim do capitulo 2, terifamos a necessidade de conter, nos
tanques “RP1”7 e “RP2”, respectivamente, ao menos 8.054 kg de etanol e 12.082

kg de oxigénio liquido. Pela elevada pressao dos tanques de fluidos pressurizantes,
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os gases nitrogénio e hélio, na faixa de centenas de atmosferas, espera-se garantir

estabilidade de operacao ao menos durante os 10 segundos de cada teste.

Figura 30 — Cilindro Industrial de Nitrogénio Tipo T (2631 psig, 235 @, 1425 mm, 61 Kg
em Tara, 50L). Fonte: (Cilindro. .., b)

Figura 31 — Cilindro de Hélio Balloon 50L, 1,59cmA x 23cmL x 58Kg, 7,8 metros ciibicos,
200 bar). Fonte: (Cilindro. .., a)

« 2. Controle de Pressio: E muito importante garantir que os propelentes cheguem

na camara de combustao na pressao certa e também é essencial evitar riscos na
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operacao como vazamentos e explosoes. O Controle de Pressao, nos diferentes SBAs
dos dois circuitos utilizados, é garantido através de trés tipos de componentes:
Regulares de Pressao, Bombas Hidraulicas, Valvulas de Alivio de Pressao e Discos de
Ruptura, designados no projeto da Bancada de Testes pelas siglas “R”, “P”, “PSV”

e “RD”, respectivamente.

Figura 32 — Regulador de Pressao R2322, apropriado para faixas de operacao de 77 atm
para pressao de saida e 242 atm para pressao de entrada. Fonte: (Pressure. . .,

)

2 ®
&

Figura 33 — Disco de Ruptura RD1000, para pressoes de explosao de 1000 psi, ou seja, 69
atm. Fonte: (Rupture..., )

o 3. Controle de Fluxo: Durante a operacao do sistema é necessario garantir com
precisao a sequéncia de ativagoes e desativagoes dos fluxos dos propelentes e gases
pressurizantes. Aqui também, assim como no controle de pressao, o objetivo inclui
evitar acidentes como vazamentos e explosoes. Os possiveis elementos utilizados
no Controle de Fluxo dos SBAs sao cinco: Valvulas Manuais, Valvulas Solendides,
Valvulas Esféricas, Valvulas Retentoras de Fluxo e Valvulas Borboletas, e as siglas

referentes a esses elementos sao, respectivamente, “VM”, “S” “E” “VR” e “B”.
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Figura 35 — Valvula Solendide GNC de alta pressao 5000 psi ASCO™ 291. Fonte: (Val-
vula..., d)

Figura 36 — Valvula Esfera Tri. 3 Vias L Pr 17 316 Com Atuador Elétrico. Fonte: (Val-

vula..., a)
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Figura 37 — Vélvula Retentora Sextavada Em Linha S20al - 1 Bsp. Fonte: (Vélvula. .., ¢)

Elementos adicionais na composicao dos SBAs incluem:

e Instrumentagao: Virias formas de instrumentacgao, seja para verificagdo visual
ou até mesmo para fornecer entradas ao sistema de controle, foram adicionadas ao
sistema. A instrumentacao inclui Indicadores de Pressao, Transdutores de Pressao,
Termometros, e Sensores de Fluxo (Tubos de Venturi), os quais serao indicados pelas
siglas “P1”7, “TP”, “TT” e “V”, respectivamente.

Figura 38 — Indicador de Pressdo: Manémetro Inox 63 mm Vertical 1/4 Glicerina 350 Bar.
Fonte: (Manometro. . ., )
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Figura 39 — Transdutor de pressao, 0 a 5000psi, 4 a 20mA. Fonte: (Transdutor. .., )

Figura 40 — Termometro Termopar Sensor K Medi¢ao Temperatura -100 1250°c M8 50mm.
Fonte: (Termopar. .., )

Figura 41 — Sensor de Fluxo Venturi. Fonte: (Venturi. .., )
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o Filtragem: Fundamental para a eliminagdo de impurezas dos fluidos utilizados na
Bancada de Testes, envolveria os filtros designados pelas siglas “FG17, “FG2” e
“FP177'

Figura 42 — Filtro de Combustivel Inox. Fonte: (Filtro. .., )

4.3 Procedimentos Operacionais

Segue uma lista de Procedimentos Operacionais proposta para a realizacao de
testes com o motor de foguete através da bancada de testes descrita na subsegao anterior.

Importante sempre conferir as siglas mencionadas no esquema da figura 29.

« 1. Etapa de Validagao: Primeiro, é necessario verificar se a Bancada de Testes
estd em condices de ser utilizada na operacao de testes estaticos. E esse o objetivo
da Etapa de Validacao, que tem como pré-requisito ser realizada com o sistema
completamente despressurizado e a principio sem qualquer tipo de carga

elétrica. A Etapa de Validagao incluir os seguintes passos:
— 1. Inspecao visual a fim de determinar se ha algum componente quebrado ou
comprometido.
— 2. Acionamento da fonte de alimentacao e aferigdo da tensao.
— 3. Teste de ativacao individual dos componentes de controle:

x 1. Teste individual dos solenoides.
x 2. Teste de ativagao da valvula esfera.

x 3. Teste de atuacao das valvulas borboletas.
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x 4. Teste das células de carga.

— 4. Teste de acionamento de todos os solenoides simultaneamente para avaliar a

estabilidade do sistema de energia.

. Etapa de Inicializacao da Bancada de Testes:

1. Acomplamento do motor a fixacdo na bancada e a célula de carga.
2. Insercao de termopares (“TT”) no motor.

3. Acomplamento do cilindro de Nitrogénio ao sistema.

— 4. Acomplamentos do cilindro de Hélio ao sistema.

5. Abertura parcial da VM1 e afericao da pressao no PIOL.

6. Calibracao no regulador de pressao R1 para a pressao de trabalho desejada,

com verificacao no PI102.
7. Abertura parcial da VM3 e afericao da pressao no PI05.

8. Calibracao no regulador de pressao R2 para a pressao de trabalho desejada,

com verficiacao no PI06.

9. Abertura total de VM1 e VM3.

10. Abertura parcial da VM2 e afericao da pressao no PI03 e no TPOL.
11. Abertura parcial da VM4 e afericao da pressao no PI07 e no TP03.
12. Abertura total de VM2 e VM4.

13. Abastecimento do suprimento de etanol no reservatério RP2.

14. Abastecimento do suprimento de oxigénio liquido no reservatorio RP3.

. Etapa de Carregamento da Bancada de Testes:

1. Tarefa de Carga de Etanol:
% 1. Abertura de S2 e S7.

* 2. Ativacao da refrigeracao da linha de etanol.
* 3. Acionamento da P1 para deslocar etanol de RP2 para RP1.

x 4. Fim do carregamento quando a massa desejada de etanol para o teste

estiver sendo indicada pela célula de carga acoplada ao reservatério RP1.

* 5. Fechamento de S2, S7 e P1.

2. Tarefa de Carga de Oxigénio Liquido:
x 1. Abertura de S10 e S11.
% 2. Abertura total da VM6.

x 3. Ativagao de VP1. O oxigénio liquido comegara a se deslocar de RP3 para
RP2.
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x 4. Fim do carregamento quando a massa desejada de oxigénio liquido para o
teste estiver sendo indicada pela célula de carga acomplada ao reservatorio

RP2.
* 5. Fechamento de S10, S11 e VP1.

4. Etapa de Pressurizacao da Bancada de Testes:

— 1. Abertura de S1 e afericao de pressao em TP02 e P104. O reservatorio RP1
de etanol estara pressurizado com gas nitrogénio.

— 2. Abertura de S4 e aferi¢ai de pressao em TP04 e PI05. O reservatério RP2 de
LOX estara pressurizado com hélio.

5. Etapa de Ignicdo da Bancada de Testes:

— 1. Acionamento de E1 e aferi¢do da pressao em TP06.
— 2. Abertura de S3 e afericao da pressao em TPO7.

— 3. Ignicao do motor.
6. Etapa de Extingao da Combustao no Motor

— 1. Fechamento de S1, 54, E1 e S3.
— 2. Abertura de S5 e S6 para purga com gés inerte (nitrogénio) até a extingao
da combustao no motor.
Etapa de Desativagcao da Bancada de Testes:
— 1. Abertura de S2, S9 e S10 para despressurizacao dos reservatorios dos prope-
lentes.

— 2. Em caso de massa ainda presente em RP1, abertura de S8 e acionamento da

bomba P2 para envio do etanol remanescente ao reservatério maior, RP2.

— 3. Fechamento de S2, S8, S9 e S10.
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5 CONCLUSAO

Foi proposto o projeto de um motor de foguete de 5 kN de empuxo movido a etanol

e oxigénio liquido, bem como a bancada de testes estaticos para suporté-lo.

Para possibilitar o projeto do motor, foi conduzida uma primeira etapa dedicada a

parametros globais, sobretudo pressao e razao de mistura.

O projeto da cdmara de combustao foi marcado por medidas reduzidas, de poucos
centimetros. A secao divergente do bocal aproximada para um formato conico pode trazer

algum nivel de perda de desempenho nao calculada neste trabalho.

Em seguida foi efetuado o projeto dos injetores, sendo um maior de oxigénio liquido
com duas entradas e oito menores de etanol com quatro entradas para serem posicionados
ao redor, no cabecote da camara de combustao. Foi proposta a fabricacao desses injetores

em liga de aco inoxidavel 304.

O sistema de refrigeragao foi abordado logo depois. Adotou-se refrigeragao regenera-
tiva para a maior parte da cAmara e combustao, com etanol percorrendo oito canais no lado
externo da parede interna desta, constituida de cobre, um material com boa condutividade
térmica. Este etanol entraria a beira do congelamento e sairia desses canais quase na
ebulicao. E para um segmento da secao divergente do bocal foi proposta a refrigeracao por

irradiacdo de metal refratario, no caso Niobio, capaz de resistir a elevadas temperaturas.

Para resistir aos esforcos de tracao sobre a estrutura e fornecer uma superficie quase
adiabatica sobre os canais de refrigeracao foi proposta uma parede externa de Inconel 625,

cuja espessura foi calculada.

A busca por referéncias bibliograficas, inclusive por motores de foguete com aplica-
¢oOes reais em veiculos langadores, deixou claro como a pressao de camara de combustao
escolhida no projeto, ou seja, 30 atm, foi excessivamente alta. Inclusive esse valor de
pressao, através da equacgao 3.1, causou um diametro da camara de combustao muito
reduzido, o que depois dificultaria o projeto de injetores, havendo pouco espago para

coloca-los.

Assim, o projeto de injetores nao pode ser direcionado facilmente para uma confi-
guragdo que permitisse a implementagao de uma refrigeracao por filme. Em (Filho, 2021),
essa refrigeracao por filme é introduzida mediante uma distribuicao de injetores que, de
modo simples, permite o calculo de variadas razoes de mistura no nicleo e na periferia do
motor, periferia essa onde injetores de jato garantem uma razao de mistura mais rica em

combustivel.

Num quadro geral, alids, a razao de mistura obtida, e exibida na tabela de parame-
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tros gerais, 1, pode ser considerada baixa para a média em aplicagdes reais de motores de

foguete.

Nessas condigoes, foi proposto um sistema de refrigeragao regenerativa por etanol
que depende deste ser inserido em condi¢oes de quase congelamento nos canais para
chegar aos injetores a beira da ebuli¢cao, como se evidencia no grafico da figura 21. Essas
condigoes limitrofes implicariam em todo um sistema de resfriamento prévio, incluso na
bancada de testes, como se observa na figura 29. Esse ¢ um cenario que poderia ser evitado
simplesmente por ter uma camara de combustao de didmetro maior, permitindo o emprego
de mais injetores e, assim, de injetores a jato de etanol na periferia da cAmara de combustao,
proporcionando uma refrigeracao por filme adicional para reduzir a temperatura e auxiliar

a refrigeracao regenerativa nesse objetivo.

Diante do exposto, recomenda-se em projetos posteriores o uso de uma pressao
menor, visando uma camara de combustao maior, e assim incluir, além da refrigeracao
regenerativa e irradiativa, a refrigeracao por filme, com uma distribuicao de injetores mais
complexa, e nesse processo buscar uma razao de mistura mais elevada no nicleo da camara
de combustao, proporcionando assim parametros de desempenho superiores. Para além
disso, outros combustiveis, para além do etanol, como o metano, o querosene e o hidrogénio

liquido, podem valer mais a pena, com parametros de desempenho mais elevados.

O projeto da bancada de testes, por sua vez, é um ponto forte do projeto, que
serve de referéncia para trabalhos posteriores mais aprofundados na literatura brasileira.
Foi elaborado um P&ID detalhado, com elementos pensando na seguranga para os testes
estaticos, foi prescrita uma sequéncia de procedimentos operacionais e foi proposto um

sistema de controle relativamente simples.
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APENDICE A - ROTINA COMPUTACIONAL EM MATLAB

Dttt hhhhhh ENTRADAS  %%%%h bttt thh

% Parametros Globais

E = 5000; % Empuxo em N
Pc = 3x1076; % Pressao da ¢ mara em Pa
rm = 1.5; % Razao de mistura

% Parametros do NASA CEA para a Camara de Combustao

T_c = 3240.37; % Temperatura da Camara de Combustao em K

% Parametros do NASA CEA para a Garganta do Bocal

T_g = 2946.73; 7 Temperatura da Garganta do Bocal em K

% Parametros do NASA CEA para a Saida do Bocal

T s = 1802.48; % Temmperatura da Saida do Bocal em K
Cf_s = 1.4744; % Coeficiente de Empuxo

Isp_s = 2483.1; % Impulso Especifico em m/s

re_s = 4.7583; % Razao de Expansao

Cstar_s = 1684.2; % Velocidade Caracteristica em m/s

%» Par metros dos Propelentes

rho ¢ = 798.15; b

rho o = 1141.0; yA

vd_e = 1.05%107(-3); yA
em N*s/m~2

vk _e = vd_e/rho_c; b
combustivel em (m~2)/s

k e = 1.84%10"(-1); A
combustivel em W/ (m*K)

cp_e = 2.641%1073; yA

/ (kg*K)

Densidade do combustivel em kg/m~3
Densidade do oxidante em kg/m~3
Viscosidade Dinamica do combustivel
Viscosidade Cinematica do

Condutividade Termica do

Calor Especifico do combustivel J



84

Pr e = vd_ex*cp_e/k_e; % Numero de Prandtl do combustivel

Te0 = 175; % Temperatura inicial do combustivel
em K

vd_o = 1.953*%x107-4; % Viscosidade Dinamica do oxidante em
N*s/m~2

vk_ o = vd_o/rho_o; % Viscosidade Cinematica do oxidante
(m~2)/s

mp = E/Isp_s; % Vaz o Massica total em kg/s

mpc = mp/(l+rm); % Vaz o Massica de combustivel em kg
/s

mpo = mp - mpcC; % Vaz o Massica de oxidante em kg/s

%hhhhhhh%h%h CAMARA DE COMBUSTAQ %%%%%%%% %D

% Garganta do Bocal

dbg = 2*xsqrt (E/(Pc*xCf_s*pi)); ' Diametro da Garganta do
Bocal em m

abg = pi*(dbg~2)/4; » Area da Garganta do Bocal em
m

dbs = dbgx*sqrt(re_s); %» Diametro da Sa da do Bocal

em m

% Dimensionamento da C mara

A = T713;
s™-1)*(m~0.5)
Lstar = A/sqrt (10%Pc);
Caracteristico em m
Vk = Lstarx*abg;
C = 63500;
s™-1)

Abarra = C/sqrt (10000*xPc*dbg) ;

Dk = dbg*sqrt (Abarra) ;
Camara em m
Ak = pi*(Dk"2)/4;

Transversal da Camara em m~2

Rr = 0.1*x(Pc/(1076)) + 1;

b

h

2
ho

b
b

b

h

Parametro A em (kg~0.5) *(

Comprimento

Volume da Camara em m~3

Parametro C em (kg#*0.5) *(

Parametro Abarra

Diametro interno da

Area Interna da Se ao

Razao de Raios

Lconv = 0.5*dbg*sqrt (((2+Rr*sqrt (Abarra))~2) - (((Rr-1)x*sqrt(
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Abarra)+3)~2)); ) Comprimento da Se ao Convergente do
Bocal em m

h = Lconv*(2/(2+Rr*sqrt (Abarra))); /% Dimens o h em m

H = Lconv*(1-(h/Lconv)); % Dimens o H em m

Ybarra = (h/Lconv)*sqrt (Abarra) + (H/Lconv); % Parametro
Ybarra

gama_conv = Ybarrax(dbg/2); % Dimensao gama_conv em m

Delta_Vk = abg*Lconv*(((2*Abarra+Ybarra~2)*(H/(3*Lconv)))+((
Ybarra~2)+Ybarra+4)*x(h/(6*xLconv))); % Diferen a entre o

Volume Total e o Volume da Se ao Convergente, em m

Lcil = (Vk - Delta_Vk)/Ak; %» Comprimento da parte
cilindrica da C mara em m

R2 = Rr*(Dk/2); % Raio R2 em m

R1 = (gama_conv+(R2-(Dk/2)))*((H+h)/H)-(dbg/2)-(R2-(Dk/2));

% Raio R1 em m

% Se ao Divergente do Bocal

alfa b = 15; % ngulo
alfa da Se ao Divergente do Bocal, em graus

Ldiv = ((dbs/2)-(dbg/2))/tan(deg2rad(alfa_b)); b
Comprimento da Se o Divergente do Bocal

Lt = Lcil + Lconv + Ldiv; %

Comprimento Total da Camara de Combustao
hhhhhhh%%%h PROJETO DOS INJETORES %%%%h%h%hhhoh

Delta_P = Pc*0.2;
ne o =

2;
ne_e = 4;

alfa_o = 90; % Angulo do Cone de Spray de Oxidante, em graus
y = fsolve(@(x)design_injector(x,alfa o),[0.1 1 0.5 0.91); %

Gerando mi, K, Epsilon e S para Fluido Ideal

ds_o = sqrt((4*mpo)/(pixy(1)*sqrt (2*xrho_ox*Delta _P))); %
Diametro do Orificio de Saida em m
rs_o = ds_o/2; % Raio do Orificio da Saida em m

R_o = 2xds_o; % Raio do Centro do Injetor at o Centro dos
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Orificios Tangenciais em m
de_o = sqrt ((2*R_oxds_o)/(ne_oxy(2))); 7% Diametro dos

Orificios de Entrada em m

re_ o = de_o/2; % Raio dos Orificios de Entrada em m

Dc o = 2*R o + de o; % Diametro da Camara de Vortice em m
lc_ o = 0.002+de_o; % Comprimento da Camara de V rtice em m
le_o = 2xde_o; % Comprimento dos Orificios de Entrada em m
ls o = ds_o/2; 7 Comprimento do Orificio de Saida em m

Re_o = (4xmpo)/(pi*vd_ox*de_oxsqrt(ne_o)); % Numero de
Reynolds

lambda_o = 107((25.8/((logl0(Re_0))~2.58))-2); 7 Coeficiente
de Atrito

K o 2 = (R_oxrs_o)/((ne_o*xre_o~2)+(lambda_o/2)*R_o*x(R_o-rs_o)

); % Parametro Geom trico Corrigido

epsilon_o = y(3); % Coeficiente de Preenchimento para Fluido
Ideal
epsilon_o_2 = fsolve(@(epsilon o)epsilon_corrigido(epsilon_o,

K_o_2),epsilon_o); % Coeficiente de Preenchimento
Corrigido

C_o = R_o/rs_o; 7 Coeficiente de Abertura

gsi_o = (1/y(2))+(lambda_o/2)*C_o; 7 Coeficiente de Perda
Hidr ulica

delta_o = (lambda_o/qsi_o~"2)*((1/qsi_o)*(1-(1/C_o))+lambda_o
*(((y(2)72)/2)-(1/(2%qgsi_o-lambda_o) " 2)+(y(2)/qgsi_o) -(2/(
gsi_o*(2*gsi_o-lambda_o0)))+(3/(2%qsi_o072))*log(((2*qsi_o-
lambda_o0)*y(2)*C_o0)/2))); 7 Coeficiente de Perda de
Energia

mi_ o 2 = 1/sqrt(((K_o_272)/(1-epsilon_o_2))+(1/epsilon_o_272)
+delta_o+(lambda_ox*(y(2)/C_o0))); ) Coeficiente de Descarga
Corrigido

S 0o 2 =1 - epsilon_o_272; % Raio Adimensional do Vortice
de Gas Corrigido

alfa o 2 = (360/pi)*atan((2*mi_o_2*K_o_2)/sqrt (((1+S_o_2)7"2)
-4x((mi_o_2)"2)*((K_o0_2)72)));

mpo_2 = mi_o_2x*pix(rs_o~2)*sqrt(2xrho_oxDelta P); % Vazao
Massica de LOX Corrigida, em kg/s

ds_o_2 = sqrt((4*xmpo_2)/(pi*mi_o_2*sqrt (2*xrho_oxDelta_P))); %
Diametro do Orificio de Saida Corrigido, em m

rs_ o 2 = ds_o_2/2; 7 Raio do Orificio da Saida Corrigido, em
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m
R_o_ 2 = 2%ds_o_2 7 Raio do Centro do Injetor ate o Centro dos
Orificios Tangenciais Corrigido, em m
de o 2 = (((2%R_o_2%*ds _o0_2)/(ne_o*K _0.2))70.5)/(0.970.5); %
Diametro dos Orificios de Entrada Corrigido e com Fator de

Contra ao, em m

re_o_2 = de_o_2/2; % Raio dos Orificios de Entrada Corrigido
, em m
Dc 0o 2 = 2xR 0 2 + de o _2; J Diametro da Camara de Vortice

Corrigido, em m

lc_0o_2 = 0.002+de_o_2; 7 Comprimento da Camara de Vortice
Corrigido, em m

le_ 0 2 = 2xde_o0_2; ' Comprimento dos Orificios de Entrada
Corrigido, em m

ls 0 2 = ds_o0_2/2; ' Comprimento do Orificio de Saida

Corrigido, em m

alfa c = 60; % Angulo do Cone de Spray de Combust vel , em
graus
y = fsolve(@(x)design_injector(x,alfa c),[0.1 1 0.5 0.91); %

Gerando mi, K, Epsilon e S para Fluido Ideal

ds_c = sqrt ((4xmpc/8)/(pi*y(1)*xsqrt(2*xrho_c*Delta_P))); ¥
Diametro do Orificio de Saida, em m

rs ¢ = ds_c/2; % Raio do Orificio da Saida, em m

R_c = 2xds_c; % Raio do Centro do Injetor at o Centro dos
Orificios Tangenciais, em m

de_c = sqrt((2*R_cxds_c)/(ne_exy(2))); 7% Diametro dos

Orificios de Entrada, em m

re ¢ = de_c¢/2; 7 Raio dos Orificios de Entrada, em m

Dc_c = 2¥xR_c + de_c; 7% Diametro da Camara de Vortice, em m

lc_c = 0.002+de_c; % Comprimento da Camara de Vortice, em m

le_c = 2xde_c; ) Comprimento dos Orificios de Entrada, em m

ls_ ¢ = ds_c/2; % Comprimento do Orificio de Saida, em m

Re_c = (4*mpc/8)/(pi*xvd_exde_c*sqrt(ne_e)); 7% Numero de
Reynolds

lambda_c = 107((25.8/((logl0(Re_c))~2.58))-2); 7 Coeficiente
de Atrito

K ¢ 2 = (R cxrs c)/((ne_exre c~2)+(lambda_c/2)*R _c*x(R_c-rs_c)



88

); % Parametro Geometrico Corrigido

epsilon_c = y(3); % Coeficiente de Preenchimento para Fluido
Ideal
epsilon_c_2 = fsolve(@(epsilon c)epsilon_corrigido(epsilon_c,

K_c_2),epsilon_c); % Coeficiente de Preenchimento
Corrigido

Cc =R_c/rs c; % Coeficiente de Abertura

gsi_c = (1/y(2))+(lambda_c/2)*C_c; 7 Coeficiente de Perda
Hidr ulica

delta_c = (lambda_c/qsi_c~2)*((1/qsi_c)*(1-(1/C_c))+lambda_c
*(((y(2)72)/2)-(1/(2%qgsi_c-lambda_c) " 2)+(y(2)/qgsi_c) -(2/(
qsi_c*(2xqgsi_c-lambda_c)))+(3/(2xqgsi_c~2))*log(((2*qgsi_c-
lambda_c)*y(2)*C_c)/2))); ' Coeficiente de Perda de
Energia

mi c 2 = 1/sqrt(((K_c_272)/(1-epsilon_c_2))+(1/epsilon_c_272)
+delta_c+(lambda_c*(y(2)/C_c))); % Coeficiente de Descarga
Corrigido

S c 2 =1 - epsilon_c_272; % Raio Adimensional do Vortice
de Gas Corrigido

alfa c_2 = (360/pi)*atan((2*mi_c_2*K_c_2)/sqrt (((1+S_c_2)"2)
-4x((mi_c_2)"2)*x((K_c_2)"2)));

mpc_2 = mi_c_2x*pix(rs_c”2)*sqrt(2xrho_cx*Delta P); Y’ Vazao
Massica de LOX Corrigida, em kg/s

ds_c_2 = sqrt((4*xmpc_2)/(pi*mi_c_2*sqrt(2*xrho_cx*Delta_P))); %
Diametro do Orificio de Saida Corrigido, em m

rs_c_2 = ds_c_2/2; % Raio do Orificio da Saida Corrigido, em
m

R_c_2 = 2%ds_c_2 7 Raio do Centro do Injetor at o Centro
dos Orificios Tangenciais Corrigido, em m

de ¢ 2 = (((2xR_c _2#*ds_c_2)/(ne_e*xK ¢ _2))70.5)/(0.970.5); %
Diametro dos Orificios de Entrada Corrigido e com Fator de

Contra o, em m

re ¢ 2 = de ¢ _2/2; , Raio dos 0Orif cios de Entrada
Corrigido, em m

Dc ¢ 2 = 2xR ¢c 2 + de ¢ _2; ) Diametro da Camara de Vortice
Corrigido, em m

lc_c_2 = 0.002+de_c_2; 7 Comprimento da Camara de Vortice
Corrigido, em m

le_ c_2 = 2xde_c_2; ) Comprimento dos Orificios de Entrada
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Corrigido, em m

ls ¢ 2 = ds_c_2/2; ' Comprimento do Orificio de Saida
Corrigido, em m

hhhhhhh%h%h%h RESFRIAMENTO TERMICO %%h%%%%%%%%

nc = 8; % Numero de Canais de Resfriamento

ha

5x10°(-3) ; % Altura dos Canais de Resfriamento

% A seguir, os vetores geometricos de Comprimento (L), Raio
Interno (ri), Area

% Interna (A), Raio ate o Lado Externo da Parede de Cobre (rw
), Area de Aletas

%» Exposta ao Etanol (Aa), Area de Se ao de Canal de
Resfriamento (Ac) e

% Perimetro da Area Molhada a cada esta ao (per. Todas as

dimensoes em metros.

L = [0.00767833333333333 0.00767833333333333
.00767833333333333 0.00767833333333333
.00767833333333333 0.00767833333333333 0.005172 0.005172
.0056172 0.005172 0.005172 0.005172 0.00696925
.00696925] ;

[0.0260245 0.0260245 0.0260245 0.0260245 0.0260245
.0260245 0.0260245 0.0256268332519134 0.024404390475413
.0222866576923939 0.0204060788549679 0.0193228716896979
.018969 0.0208364166666667] ;

A = [0.00212772090860836 0.00212772090860836
0.00212772090860836 0.00212772090860836
0.00212772090860836 0.00212772090860836
0.00212772090860836 0.0020631925398075 0.00187105176536221

0.00156041371209926 0.00130818448408082
0.0011729870372953 0.00113041717087053
0.001363942115377041];

rw = [0.0460245 0.0460245 0.0450245 0.0440245 0.0430245
0.0420245 0.0410245 0.0396268332519134 0.037404390475413
0.0342866576923939 0.0324060788549679 0.0313228716896979
0.030969 0.0328364166666667] ;

o O O O

ri

o O O
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ta = [0.0180737788856429 0.0180737788856429
.0176810798039442 0.0172883807222455 0.0168956816405468
.016502982558848 0.0161102834771493 0.0155614210286548
.0146886697911952 0.0134643389903216 0.0127258374078023
.0123004629487113 0.0127258374078023 0.0128948306712767] ;

[0.0000767833333333333 0.0000767833333333333
.0000767833333333333 0.0000767833333333333
.0000767833333333333 0.0000767833333333333 0.00005172
.00005172 0.00005172 0.00005172 0.00005172 0.00005172
.0000696925 0.0000696925] ;

[0.0000952776329494487 0.0000952776329494487
.0000933141375409551 0.0000913506421324615
.0000893871467239679 0.0000874236513154742
.0000854601559069806 0.0000827158436645083
.0000783520874772099 0.000072230433472842
.00006853792565602457 0.0000664110532647907
.000065716227826873 0.0000693828918776175];
per = [0.224590231085143 0.224590231085143 0.221448638431554
.218307045777964 0.215165453124374 0.212023860470784
.208882267817195 0.204491368229239 0.197509358329561
.187714711922573 0.181806699262419 0.178403703589691
.177291982889022 0.183158645370213];

o O O O

Aa

S O O O

Ac

O O O O O o
o O O O

o O O O
o O O

% A seguir, alguns vetores de dados gerados pelo NASA Cea,
incluindo Temperatura

% em K por esta ao, Mach por esta ao e Gama por esta ao

T = [3240.37 3240.37 3240.37 3240.37 3240.37 3240.37 3240.37
3205.03 3193.01 3166.03 3115.61 3043.4 2946.73 2626.58];
Mach = [0 0 0 0 0 O 0 0.334 0.387 0.487 0.635 0.807 1 1.523];

gama = [1.1977 1.1977 1.1977 1.1977 1.1977 1.1977 1.1977
1.1980 1.1981 1.1983 1.1988 1.1995 1.2006 1.2046];

Cp_g0 = 2229.8; % Calor Especifico de Estagna ao Camara
de Combustao, em J/(kg*K)

mi_g0 = 0.0010536; 7 Viscosidade Dinamica de Estagna ao na
Camara de Combustao em N*s/m~2

Pr_ g0 = 0.6719; %» Numero de Prandtl de Estagnacao na

Camara de Combustao
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kw = 4.01%1072; % Condutividade Termica do Cobre em W/ (mx*
K)
Twg0 = 500; /» Temperatura Inicial do Lado Interno da

Parede de Cobre em K

Twg = zeros(1,14); 7 Vetor de Temperaturas para o Lado
Interno da Parede de Cobre em K

TwcO = 300; % Temperatura Inicial do Lado Externo da
Parede de Cobre em K

Twc = zeros(1,14); 7 Vetor de Temperaturas para o Lado

Externo da Parede de Cobre em K

Te = zeros(1,14); % Vetor de Temperaturas do Etanol

sigma = zeros(1,14); 7’ Vetor de Parametros Sigma

Dh = zeros(1,14); % Vetor de Diametro Hidraulico

Re = zeros(1,14); 7 Vetor de Numero de Reynolds

At = zeros(1,14); 7 Vetor de Area Total

eta = zeros(1,14); 7 Vetor de Eficiencia de Conjunto de
Aletas

hg = zeros(1,14); 7 Vetor de Coeficientes de Conveccao dos

Gases da Combustao

hc = zeros(1,14); % Vetor de Coeficientes de Conveccao do
Etanol
Rg = zeros(1,14); 7 Vetor de Resistencias Termicas dos Gases

da Combustao

Rw = zeros(1,14); % Vetor de Resistencias Termicas da Parede
de Cobre
Rc = zeros(1,14); % Vetor de Resistencias Termicas do Etanol

eta_ 0 = zeros(1,14); % Vetor de Eficiencia de Aleta
Taw = zeros(1,14); I Vetor de Temperatura Adiabatica da
Parede

q = zeros(1,14); 7 Vetor de Fluxo de Calor

for i = 1:1:14

sigma (15-i) = (((Twg0/(2*T_c))*(1+((gama(15-i)-1)/2) *Mach
(156-1)72)+(1/2))~(-0.68) ) *((1+((gama (15-i) -1) /2) *Mach
(156-1)72)7(-0.12));

hg (16-i) = 0.026*((mi_g0/dbg) ~0.2) *(Cp_g0/((Pr_g0)~0.6))*((
Pc/Cstar_s)~0.8)*x((abg/A(15-1))70.9) *sigma (15-1);

Dh(15-i) = 4%Ac(15-i)/(per(15-i));

Re (15-i) = 4xmpc/(ncxvk_ex*xper (15-i));
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hc(15-i) = (k_e/Dh(15-i))*0.027*(Re (15-i)~0.8) *(Pr_e~(1/3))
At (15-i) = nc*Aa(15-i)+L(15-1i)*(2*pi*rw(15-i) - nc*ta(15-i)
);

p_a = sqrt(2xhc(15-i)/(kw*ta(15-i))); ' Parametro de Aleta
eta_a = tanh(p_axha)/(p_ax*xha);

eta_0(15-1) = 1 - (ncxAa(15-i)/At(15-i))*(1-eta_a);
Rg(15-i) = 1/(2*pi*ri(15-i)*L(15-i)*hg(15-1));

Rw (15-1) log(rw(15-1) /ri(15-1))/(2*pi*L(15-1) *kw) ;

Rc (15-1i) 1/(hc(15-i)*eta_0(15-i)*At (15-1));

Taw(15-i) = T_c*((1+(Pr_g0~(1/3))*((gama(15-i)-1)/2) *(Mach
(15-1)72)) /(1+((gama (15-1) -1) /2) *(Mach (15-1) "2)) ) ;
q(15-1i) = (Taw(15-1)-Te0)/(Rg(15-i)+Rw(156-i)+Rc(15-1));

Te(15-i) = (q(15-1i)/(mpc*cp_e))+Tel;
Te0 = Te(15-1);
Twg (15-1) = Taw(15-i)-q(15-i)*Rg(15-1i);
Twg0 = Twg(15-1);
Twc (15-1) = Taw(15-i)-q(15-i)*(Rg(15-1)+Rw(156-1));
TwcO = Twc (15-1);
end
x = 1:1:14;

plot (x, Twg);
hold on
plot(x, Twc);
hold on
plot (x, Te);

legend ({"Twg", "Twc", "Te"}, "location", "west");

b
ToloTo 16T ToTo 1o %o To To 1o %o To To 1o 1o fo To 1o 1o fo To 1o 1o o To 1o 1o o To 1o 1o o To To 1o o To 1o 16 %o To 1o 16 1o To To 16 1o To To 1o %o o To 1o To o To 1o Fo o To 1o To o To 1o To

disp('Projeto da Camara de Combustaoo (Dimensoes em mm) ')
disp (' ")
disp('Diametro Interno da Garganta')

dbg*1000
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disp('Diametro Interno da Saida do Bocal')

dbs*1000

disp('Diametro Interno da Camara de Combustao')

Dk*x1000

disp('Dimensao h')

h*1000

disp('Dimensao H'")

H*1000
disp('Raio conv
gama_conv*x1000
disp('Raio R1')
R1*x1000
disp('Raio R2')
R2x1000
disp('Comprimento
Ldiv*1000
disp('Comprimento
Lconv*1000
disp('Comprimento
Combustaoo ')
Lcil*1000
disp('Comprimento
Lt*x1000

disp ('

")

da Se ao Divergente do Bocal')

da Se ao Convergente do Bocal')

da Se ao Cilindrica da Camara de

Total do Motor')

)

disp('Injetor de LOX (Dimensoes em mm)')

disp ('
disp('Diametro do
de o 2x%1000

)

Orificio de Entrada')

disp('Diametro da Camara de Vortice')

Dc_o_2%1000
disp('Diametro do
ds_o_2%1000

Orificio de Saida')

disp('Raio do Centro da Camara de Vortice ao Eixo do Orificio

de Entrada')
R 0 _2%1000
disp('Comprimento
le_0_2%1000

disp('Comprimento

do Orificio de Entrada')

da Camara de Vortice')
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lc_o0_2%1000
disp('Comprimento do Orificio de Saida')
1s_0_2%1000

diSp(' I)
disp('Injetor de Etanol (Dimensoes em mm) ')
disp (' )

disp('Diametro do Orificio de Entrada')

de_c_2x%1000

disp('Diametro da Camara de V rtice')

Dc_c_2%1000

disp('Diametro do Orificio de Saida')

ds _c_2x%1000

disp('Raio do Centro da Camara de Vortice ao Eixo do Orificio
de Entrada')

R _c_2%1000

disp('Comprimento do Orificio de Entrada')

le c_2%1000

disp('Comprimento da Camara de Vortice')

1c_c_2%1000

disp('Comprimento do Orificio de Saida')

1s_c_2%1000
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~

APENDICE B - DESENHOS TECNICOS MECANICOS DAS PECAS

de Cobre.
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Figura 44 — Injetor de Etanol Curto, de Ago Inoxidavel.
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Figura 45 — Injetor de Etanol Longo, de A¢o Inoxidavel.
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Figura 46 — Injetor de LOX, de Ago Inoxidavel.
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iBustao - Secao Diverge

Figura 47 — Secao Divergente do Bocal, de Nidbio.

Figura 48 — Peca da Parede Externa da Camara de Combustao.
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Figura 49 — Montagem Completa.
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