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RESUMO

BARBOSA, Jodo Lucas A. A. Reviséao bibliografica e analise em CFD para projeto
de um injetor de propelente liquido para um foguete experimental de propulséo
hibrida. 2023. 82 paginas. Trabalho de Conclusdo de Curso — Centro Federal de
Educacéo Tecnologica Celso Suckow da Fonseca. Rio de Janeiro. Rio de Janeiro,
2023.

Motores de foguete a hibridos tém como peculiaridade o compartilhamento do uso de
propelentes em fase liquida e sdélida em seu funcionamento. O uso de propelentes
liguidos representou um enorme avanco se comparado ao que se usava antes, que
eram 0s motores com propelentes sélidos, sendo o avan¢o para motores que usam
propelentes liquidos o salto tecnoldgico que levou o ser-humano ao espacgo. Esse
trabalho se prop6e a contribuir com esse salto focando na criacdo de uma base para
desenvolvimento de um dos componentes usados nesses motores, o injetor de
propelentes, com foco em motores hibridos por sua menor complexidade e maior
seguranca. O injetor escolhido é o tangencial, que se baseia em impor aceleracao
centripeta ao liquido em uma camara cilindrica para que se forme um fluxo de
propelente anular que termina em um jato coOnico cujas paredes se afinam
favorecendo a formacédo de gotas pequenas e, portanto, a reacdo de combustéo.
Assim a propulsao e o injetor foram estudados em uma andlise bibliografica e o injetor
foi projetado e analisado através de simula¢gdes usando o FLUENT, programa de CFD
do ANSYS, e o modelo de turbuléncia k-epsilon, chegando a um método de projeto e
simulacdo capaz de servir de base para passos de pré-projeto e prototipagem do
componente.

Palavras-chave: Foguete Hibrido, Injetor Tangencial, CFD, ANSYS FLUENT, K-
Epsilon, Prototipagem.



ABSTRACT

BARBOSA, Jodo Lucas A. A. Reviséao bibliografica e analise em CFD para projeto
de um injetor de propelente liquido para um foguete experimental de propulséo
hibrida. 2023. 82 pages. Undergraduate Thesis — Centro Federal de Educacao
Tecnoldgica Celso Suckow da Fonseca. Rio de Janeiro. Rio de Janeiro, 2023.

Hybrid rocket engines have the peculiarity of sharing the use of propellants in liquid
and solid phases in their operation. The use of liquid propellants represented a
significant advancement compared to previous practices, which involved engines with
solid propellants. The transition to engines using liquid propellants marked the
technological leap that propelled humans into space. This work aims to contribute to
this leap by focusing on the creation of a foundation for the development of one of the
components used in these engines, the propellant injector, with a focus on hybrid
engines due to their lower complexity and increased safety. The chosen injector is the
tangential swirl injector, which relies on imposing centripetal acceleration to the liquid
in a cylindrical chamber to create a conical propellant flow that loses wall thickness out
the nozzle, promoting the formation of small droplets and, therefore, a better
combustion reaction. Thus, propulsion and injection were studied in a bibliographic
analysis, and the injector was designed and analyzed through simulations using
FLUENT, the ANSYS CFD software, and the k-epsilon turbulence model, leading to a
design and simulation methodology capable of serving as a foundation for pre-design
steps and prototyping and as a foundation for future advancements.

Keywords: Hybrid Rocket, Swirld Injector, CFD, ANSYS FLUENT, K-Epsilon,
Prototyping.
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1 INTRODUCAO

A exploragao espacial tem sido um campo fascinante e desafiador para a
humanidade, impulsionando iniUmeras descobertas cientificas e avancos tecnologicos
ao longo dos anos, os quais alcancaram inclusive o nosso dia a dia, como cameras
de celulares, GPS, aprimoramentos em ténis de corrida, pneus e travesseiros entre
outros inUmeros avangos que foram ao espagco e voltaram para nossas casas
(MUSEU WEG, 2022). A conquista do espaco requer a superacdo de obstaculos
formidaveis, sendo o lancamento de foguetes um dos marcos fundamentais nessa
jornada.

No Brasil o programa espacial comecou por volta da década de 1960 como
resposta aos avangos que ocorriam na corrida espacial entre Estados Unidos e Uniéao
Soviética, com a criacdo do GOCNAE (Grupo de Organizacdo da Comissao Nacional
de Atividades Espaciais) em 1961, 6rgao que se tornou o INPE (Instituto Nacional de
Pesquisas Espaciais). Inicialmente, o objetivo era desenvolver pesquisas e aplicacdes
na area de meteorologia. No entanto, o programa foi se expandido gradualmente e
incluindo outras areas, como comunicacdes via satélite, sensoriamento remoto e

desenvolvimento de tecnologia espacial. (INPE, 2021)

1.1 FOGUETEMODELISMO

O desenvolvimento de foguetes experimentais desempenha um papel crucial
no avanco das tecnologias espaciais, permitindo a exploracédo de novos conceitos e a
implementacéo de aprimoramentos. Esse carater de exploracédo de novas tecnologias
e conceitos é o que torna o seu uso em um nivel académico de grande valia para
alunos de graduagédo em engenharia mecanica e areas correlatas, tanto na questao
de aprendizado quanto na de inovagéao tecnoldgica.

Nas ultimas décadas, o uso de foguetes experimentais tem se destacado
como uma plataforma valiosa para testar e aperfeicoar novas tecnologias em seus
sistemas. Ao contrario dos foguetes convencionais, que séo projetados para missdes
especificas, os foguetes experimentais sdo projetados para realizar testes de novos

conceitos e validacdo de modelos tedricos agregando ao aprendizado dos alunos e
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ao mercado aeroespacial de onde se origina cada equipe (CHOWDHURY, 2011,
NGUYEN, 2018; DUTTA, 2019). Ademais as plataformas para lancamento de satélites
de menor escala abrem a demanda para op¢bes com menor valor agregado para
servir essa demanda ja que a opgao é esperar lancamentos de estruturas com maior
peso tecnoldgico e buscar uma “carona”. (DA CAS, 2019; LEONARDI, 2020)

Essas plataformas de teste desempenham um papel fundamental no processo
iterativo de desenvolvimento de motores de foguete, permitindo que os engenheiros
compreendam melhor os fendmenos complexos envolvidos no funcionamento dos
principais subsistemas, como pode ser visto no exemplo presente na Figura 1. que
mostra um foguete com motor a propelente liquido, porém a divisdo é a mesma para

foguetes com outros tipos de motores e pode mudar dependendo da literatura.

Rocket Paris

CARGA PAGA
NAVEGACAO

Combustivel

ESTRUTURAS :
Fuselagem |

PROPULSAO

Oxidante |

Figura 1 - Componentes e Sistemas de um Foguete
Fonte: Adaptado de NASA (2021)

Vale ressaltar que o0s sistemas citados acima tém seus escopos bem
definidos, mesmo assim existe uma enorme interdisciplinaridade no funcionamento de
um foguete ja que é um sistema com peso extremamente restrito. Como exemplo, a

posicdo do centro de massa de um foguete, que em primeira instancia seria
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responsabilidade de Estruturas, sofre mudanca de posi¢do por conta da queima dos
propelentes o que é definido e calculado por Propulsédo, que também € uma condicao
de entrada para a equipe de aerodindmica ja que essa posi¢cdo influencia na
estabilidade do foguete.

1.2 FOGUETEMODELISMO NO BRASIL

As atividades cientificas realizadas pelo INPE no inicio da década de 1960
abriram portas para a colaboragéo internacional, culminando com a realizagdo do
Segundo Simpésio Internacional de Aeronomia Equatorial (SISEA) em 1965, uma
parceria com a NASA, e a 172 reunido do Comité internacional de Pesquisa Espacial
(COSPAR) em 1974. (INPE, 2021)

Essa cooperacdo proporcionou uma estratégia de capacitagdo da pesquisa
do INPE, que pdde ser vista na primeira reuniao nacional de clubes espaciais marcada
nesse mesmo ano e realizada em S&o José dos Campos, no Instituto de Atividades
Espaciais (IAE), hoje Instituto de Aeronautica e Espaco. Este encontro foi um dos
marcos iniciais da atividade no Brasil, com a formacéo de clubes espaciais no pais
como disse Paulo Gontran, considerado um dos pioneiros da atividade. (IFRS, 2017)

Isso culminou em dezenas de iniciativas, equipes e competicdes, incluindo a
Mostra Brasileira de Foguetes MOBFOG (OBA, 2023) e a Competicdo Brasileira
Universitaria de Foguetes COBRUF (COBRUF, 2023) entre muitas outras e sempre
com apoio da Agéncia Espacial Brasileira (AEB, 2021) para que o desenvolvimento e
lancamento de foguetes experimentais tenham o devido fomento e regulamentacéo.

De acordo com a definicdo do Ministério da Educacao (2017):

“Os foguetes, amadores ou profissionais, sao plataformas técnico-cientificas de amplo
uso. Aplicam-se neles varios conhecimentos de engenharia de varias areas, entre elas,
a elétrica, com destaque. Outras séo as engenharias quimica, de materiais, mecanica,
da computacao, de controle, cartografica, s6 para citar algumas, além das Ciéncias
Puras, como fisica, matematica, biologia, e aplicadas, como meteorologia, medicina,

astronomia, farmacia etc.”
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1.3 METODOLOGIA

Como metodologia para o projeto primeiramente foi feita uma reviséo tedrica
do assunto de propulséo de foguetes, SUTTON (2016), e de atomizadores e sprays,
LEFEBVRE (2017). Assim as motivacdes para as escolhas feitas durante o texto virdo
dessa revisao e de outras bibliografias obtidas durante a fase de execucéo do objetivo
do trabalho.

A parte de revisdo de bibliografia tem como objetivo criar uma bagagem
tedrica e referencial para trabalhos futuros e servir de base para as decisdes do
modelo e simulagcédo. Além da andlise das duas bibliografias o trabalho pretende pegar
0 método de projeto de um injetor, proposto por REZENDE (2014) e testado
experimentalmente por NARDI (2015).

A partir desses resultados esse trabalho se prop6e a produzir um ferramental
tedrico, uma metodologia de projeto e, através de um modelo de CFD, uma
metodologia de analise numérica para checar se é possivel escolher um modelo de
turbuléncia e criar geometria e malha que sirvam para criar mais um passo entre a
parte analitica e a fase de criacdo de um item ou protétipo para retirada de curva de

funcionamento de um injetor de oxidante para um motor a propelente hibrido.
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2 REFERENCIAL TEORICO

A seguir segue o desenvolvimento do ferramental teérico para embasar o
projeto e motivar suas decisdes de acordo com as referéncias escolhidas SUTTON
(2016) e LEFEBVRE (2017).

2.1 SUTTON - PROPULSAO DE FOGUETES

A palavra propulsdo tem origem no latim propulsus, que deriva do verbo
propellere, composto por pro (adiante) e pellere (empurrar). Propellere significa
literalmente "empurrar para frente" ou "lancar adiante". A partir dessa raiz latina, a
palavra propulsédo foi formada para descrever o ato ou o processo de impulsionar,
lancar ou mover algo para frente, especialmente em relacdo a veiculos, maquinas ou

sistemas que geram forga para se propulsionar ou propulsionar algo.

“O processo de propulsdo visa o estado de movimento ou de repouso de um corpo,
sendo possivel operacionaliza-lo por meio de diferentes métodos.” (LEITE, 2016)

Na engenharia um dos usos da palavra propulsdo é realizado na propulsdo a
jato que envolve a aceleracdo de um veiculo através da ejecdo de massa, gracas a
terceira lei de Newton. Esses propulsores a jato séo as turbinas de aviao e os foguetes
gue, através da combustdo quimica, geram gases a altas pressfes e temperaturas os
expelem através de um bocal gerando empuxo.

Turbinas de avido aspiram ar externo, o comprime e 0 mistura injetando
combustivel para através de uma centelha gerar combustdo. Essa combustdo gera
gases a alta presséo e temperatura que entdo € acelerado e expelido através de um
bocal para gerar empuxo. Esse tipo de propulsor a jato € denominado como aspirado.

Em contrapartida os foguetes e veiculos espaciais no geral ndo sao
beneficiados pela aspiracdo ou uso de um fluido externo ja que no caso de operagao
fora da atmosfera néo existe oxidante a ser aspirado, definindo assim a propulséo a
jato ndo aspirada, precisando carregar seu oxidante além do combustivel.

A fonte de energia principal em propulsdo de foguetes vem da combustao

quimica, existindo outras fontes de energia para diferentes tipos de veiculos que usam
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desse tipo de propulséo, ndo fazendo parte do escopo desse trabalho (radiacéo solar
e reacdo nuclear). Sendo assim, altas temperaturas e pressfes liberadas da
combustéo do par combustivel e oxidante sdo a fonte primaria de energia para a
propulsdo de um foguete. A reac¢do quimica ocorre na camara de combustdo e os
gases gerados sao acelerados através de uma tubeira supersoénica, na maioria dos
casos, ja que alguns motores utilizam aceleracdo magnética de moléculas ou atomos
carregados, por exemplo. Esse processo gera o produto principal, que é a conversao
desse potencial energético em energia cinética, na forma dos gases que sao ejetados
para gerar o empuxo (SUTTON, 2016).

2.1.1 Propulsdo Quimica

Essa forma de propulsdo envolve a combinacdo controlada de combustivel e
oxidante, que séo altamente reativos, gerando gases quentes em alta presséo. Esses
gases sao entdo expelidos pelo bocal, impulsionando o foguete. A fase em que se
encontram os propelentes define o tipo de motor: sdlido, liquido (podendo ser gases)

e hibrido, que combinam um propelente sélido com um liquido ou gés.

2.1.1.1 Motores a propelente sélido

Os motores de foguete de propelente sdlido oferecem simplicidade,
confiabilidade e implementacao rapida devido ao baixo nimero de pecas moveis. No
entanto, eles requerem medidas de seguranca rigorosas e atencdo as condices de
armazenamento. Esses motores possuem parametros definidos durante o projeto
para sua queima em operagao, uma vez que armazenam seus propelentes de maneira
intima em uma matriz sélida (que, muitas vezes, € um dos propelentes) ja dentro da
camara de combustdo. Essa combinacdo € chamada de grdo e, quando € aceso, a
frente de chama gerada é alimentada pelo préprio grdo que possui os dois
componentes necessarios para sustentar a queima, combustivel e comburente,
dificultando o apagamento até que o combustivel se esgote.

Com precaucodes adequadas, esses motores podem ser guardados por quase

30 anos, tornando-os valiosos para aprendizado e experimentacdo em ambientes
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educacionais. Além disso, oferecem um desempenho aprimorado em motores

menores devido a quantidade concentrada de energia quimica disponivel em um
volume reduzido (ANDERSSON, 2019)

Nlotor C'ase ,_ Insulation il

...........................................................................................

...........................................................................

Igmtel L Propellant Grain

Figura 2 - Componentes de um motor a propelente sélido
Fonte: TOLA (2016)

De acordo com TOLA (2016) um motor de foguete a propelente solido &

composto pelos equipamentos apontados na Figura 2 e descrito abaixo:

Motor Case — Basicamente a estrutura externa da camara de
combustdo, tem como funcdo principal resistir a pressdo e a
temperatura da qgueima dentro da camara de combustéo além de alocar
os demais componentes;

Insulation — Revestimento que protege termicamente o casing do
motor, pode também revestir outros componentes ou até partes do grao
para controle da queima;

Igniter — Ignitor que possui a carga térmica necessaria para dar inicio a
gueima do grao propelente;

Nozzle — Tubeira convergente-divergente que, por conta dessa
geometria e seu design, acelera os gases a altas velocidades (podendo
até romper a barreira do som);

Propellant Grain — Grao Propelente é como se chama a carga soélida do
motor que é queimada para geracdo de gases a alta pressao e

temperatura.
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Dito isso, dos motores quimicos os que usam propelentes sélidos possuem o
maior desempenho em funcdo do volume sendo solu¢cbes mais compactas e
precisando de menor preso para armazenamento. Esses motores sdo usados como
motor auxiliar (booster), primeiro estdgio de uma missdo em que o foco é aumentar
ao maximo o impulso do motor.

2.1.1.2 Motores a propelente liquido

Motores de foguete de propelente liquido oferecem diversas vantagens, como
alto impulso especifico, capacidade de controle, reutilizagdo e exaustdo nao toxica
dependendo do par propelente. No entanto, também apresentam desvantagens, como
complexidade de projeto, desafios no manuseio de propelentes criogénicos e aumento
de peso para algumas aplicacbes. Sendo assim, a escolha desse sistema de
propulsédo deve ter por parte dos projetistas um excelente entendimento dos requisitos
especificos da missdo e balancear desempenho, confiabilidade e as consideracdes

operacionais.

A Figura 3 apresenta os principais componentes de um motor de foguete a
propelente liquido.
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Figura 3 — Componentes de um motor a propelente liquido
Fonte: GLENN RESEARCH CENTER (2018)
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Com excecao dos tanques de propelentes e das linhas de injecdo que estédo a
montante do que € apresentado na Figura 3 0s principais sistemas presentes em um
motor a propelente liqudo sdo descritos abaixo (que apresenta o caso especifico de

um ciclo que usa turbobomba):

e Pumping — Seguindo o fluxo normal de propelente o primeiro componente
seriam as bombas que pressurizam os fluidos para injecdo na camara de
combustao;

e Cooling — No caso desse exemplo temos resfriamento regenerativo, entao
um dos propelentes é bombeado pelas paredes da camara e tubeira para
gue ajude a manter a temperatura do material dentro da sua faixa de
operagao;

¢ Injection — Conjunto de inje¢do, responsavel por controlar e reduzir o fluido
em goticulas do minimo tamanho possivel para facilitar a mistura e a queima
da mistura combustivel-oxidante;

e Starting — Ignitor responséavel pela ignicdo da mistura de propelentes;

e Combustion e Nozzle Design — Tubeira convergente-divergente que se
aproveita do fluxo de fluido engasgado para acelerar os gases o maximo
possivel, transformando o méximo de energia quimica em cinética.

e Controls — De maneira separada do que seria o escopo do trabalho essa é
a parte de controles que traz sensores e a eletrénica para que as valvulas e
bombas sejam operadas de maneira a otimizar a queima de acordo com a

misséo desejada.

Os componentes levantados acima sao os que comumente fazem parte do
sistema de injecdo de um motor a propelente liquido. Essa pressurizacdo dos gases
costuma ser feita através de gases inertes ou combustéo de parte dos gases para que
se acionem turbobombas. Como alternativa ao uso desses ciclos de operagéo, o0 uso
de bombas movidas por um motor elétrico e carregado por baterias que subiriam junto

do foguete durante o voo pode ser escolhido, ver Figura 4.
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Bateria

Bomba de Bomba de
Combustivel = Oxidante

l

Motor Elétrico Inversor

Camara de

Resfriamento
Regenerativo

Tubeira

Figura 4 — Foguete a propelente liquido com inje¢cao por bomba elétrica
Fonte: Adaptado de Wikipedia (2022)

Esse sistema, como considerado uma maquina térmica, realiza ciclos
termodinamicos que permitem que a combustdo interna do combustivel se torne em

propulséo, gerando, assim, o trabalho mecéanico, conforme descrito na Figura 5.

Pressurized Pump feed
"Gas Generatior Cycle" "Expander Cycle" "Staged Combustion Cycle"
Fuel Oxidizer Fuel }  } Oxidizer Fuel { t_Oxidizer Fuel, + Oxidizer

t ' N@_

DX

WARRRIA

Increasing cos,
complexity and
performance

Figura 5 — Ciclos de pressurizacdo de um foguete a propelente liquido
Fonte: ALMEIDA (2021)
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Como ja citado e presente na Figura 5, apresenta-se um resumo dos ciclos de
pressurizagao, tal que (SoftinWay, 2023; NASA, 2014):

Pressurized — Esse sistema usa um gas inerte para fazer a
pressurizacao e injecado dos propelentes;

Gas Generation Cycle — Possui uma pequena camara de combustao
secundaria que queima parte dos propelentes na entrada para geracao
de géas para acionar as turbinas das turbo-bombas;

Expander Cycle — Esse ciclo usa da energia térmica incorporada no
processo de resfriamento regenerativo ao fluido para acionar a turbina
das bombas de oxidante e combustivel;

Staged Combustion Cycle — Os propelentes sdo queimados em uma
pré-camara fora da razdo de mistura esperada para que o propelente
em excesso venha da saida da turbina junto dos gases de queima para
ser injetado na camara de combustdo priméaria. Pode ser usado

gueimando um em excesso ou 0s dois como mostra a Figura 6

PRESSURE 5 Bar |
TEMPERATURE 270 K c]

PRESSURE :

PRESSURE 2
TEMPERATUI

Fuel
Oxidizer
Oxidizer Rich Gas
Fuel Rich Gas
Backfill Gas

- Valve

Figura 6 — Ciclo de combustéo de estagio completo
Fonte: Adaptado de Everyday Astronaut (2022)

Assim, por conta do controle e duragdo da queima, bem como o seu maior

desempenho, os motores a propulséo liquida sao os escolhidos para a maioria das
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missdes em que a insercao do veiculo ocorre a partir da 6rbita baixa pelo desempenho

e preciséo.

2.1.1.3 Motores a propelente hibrido

Finalmente juntando-se alguns dos beneficios de cada tipo de motor citado
acima, chegam os motores a propelente hibrido. Como pode ser visto na Figura 7 os
componentes chave dos tipos de motores anteriores estdo presentes no motor a
propelente hibrido sendo eles tanques e sistema de tubulagdo, pressurizacao e
injecdo do motor de propelente liquido com a camara e gréo propelente do motor de
propelente solido. O motor da foto € o chamado hibrido convencional, onde o

combustivel se apresenta na fase sélida e o oxidante na liquida

P6s-Camara de Combustdo
Grao Combustivel

Tanque de Oxidante Zona de Pre-Combustao

Tanque de
Pressurizacao Valvula Principal Injetor
de Oxidante

Tubeira

Camara de Combuﬁéo

Figura 7 — Componentes de um motor a propelente hibrido
Fonte: Adaptado pelo autor de SURMACZ (2009)

Assim sistemas de propulsdo hibridos tém como vantagens (KHATTAB, 2011):

e Seguranca aprimorada por seus propelentes possuirem distancia fisica e

de fase diminuindo em muito o risco de explosao acidental e os modos

de falha, além disso a estocabilidade do combustivel € bem mais segura

guando comparada com o grao bipropelente (dos motores sélidos) ou
combustiveis volateis;

e A sensibilidade do desempenho em frente a falhas na confecc¢éo do gréao

€ nula ja que ndo ha mistura intima dos reagentes de queima como no

caso do grao bipropelente e a pré-camara de mistura desse tipo de motor

em sua modalidade convencional impede o contato direto do oxidante em
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sua forma pura com qualquer imperfeicdo no gréo, que geraria uma frente
de queima adicional e aumento de presséo acima do projetado;

e O funcionamento é mais confiavel dado que as partes moveis e de
atuacao sao reduzidas somente a injecao da fase liquida, simplificando e
muito a operacao e tornando-a mais replicavel,

e A capacidade de mudar o empuxo permite 0 uso em missdes de maior
complexidade e oferece a possibilidade de usar os propelentes de
maneira mais controlada e eficiente;

e A matriz sélida permite a introducéo de aditivos que podem melhorar o
desempenho do motor;

e Possuem certa amicabilidade quando o assunto sdo os gases de
exaustao que costumam ser nao-toxicos (oxigénio e hidrocarbonetos);

e Pela seguranca de operacao, complexidade razoavel e manufatura mais
simples o sistema oferece um custo de operacdo mais baixo que outras
alternativas;

No entanto, eles apresentam desafios, como variacdo na razao de mistura e
impulso especifico, geometrias de combustivel complexas demais para compensar a
baixa vazdo de gases, formacdo de residuos no final da queima, camaras de
combustdo maiores afetando a razdo entre massa inerte e massa de propelentes,
flutuagcBes de presséo e balistica interna complicada que influenciam diretamente o
desempenho do motor gerando grandes perdas. Apesar disso, os hibridos se
beneficiam dos avancos em foguetes liquidos e solidos e tém potencial para diversas
aplicacdes espaciais e comerciais além de ser de longe a opcdo mais segura ja que
separa, além de fisicamente, por fase da matéria os propelentes evitando
acionamentos acidentais. (KHATTAB, 2009)

2.1.2 Empuxo e Desempenho do Sistema

Empuxo é a forca produzida pela ejecdo dos gases de combustdo e pela
diferenca de presséao entre o interior da camara de combustéo e a pressao ambiente.
Essa forca é resultado dos efeitos do gradiente de pressdo e da variagcdo da

guantidade de movimento que atuam na estrutura do conjunto tubeira camara de
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combustdo provenientes da energia interna dos propelentes que geram calor e
pressdo e da tubeira que acelera e expande esses gases e 0s ejeta a velocidades
supersonicas, respectivamente.

Observando a equacao do empuxo apresentada na Equacéo 1, a vazdo massica
de gas ejetado uma das grandezas que rege esse valor (considerando voo para um

mesmo valor variacdo entre pressao na saida e no ambiente externo):

Equacéo 1 F =mv, + (p; — p3)A2

F — Forga de empuxo;

e m - Vazao massica dos gases ejetados;

e v, —Velocidade na saida do bocal;

e p, — Pressdo dos gases na saida do bocal;
e p; — Pressdo do ambiente externo;

e A, — Area da saida do bocal;

Impulso especifico representa a razédo entre 0 empuxo gerado e a quantidade
de gas expelido (geralmente em massa ou vazao massica). Tem carater de suma
importancia, pois funciona como uma medida do desempenho do sistema propulsivo
gue esta sendo projetado/estudado e é facilmente aplicavel a diferentes sistemas,
sendo um numero maior um sinal de um maior desempenho. Apesar disso, nem
sempre um valor maior dessa grandeza indica um sistema melhor ja que a quantidade
e a forma de entrega desse impulso influenciam na missao, por exemplos motores

para missdes interplanetarias possuem I, alto, mas tem a caracteristica de queimas

longas e de baixo empuxo que ndo serviria para o lancamento de um satélite.

Como pode ser visto na Tabela 1 com destaque para 0os motores quimicos com
propelentes solido, liquido ou hibrido com valores menores de impulso especifico,
200-468 segundos, ja que trabalham com empuxos de centésimos a dezenas de
vezes 0 valor do peso total com queimas durando segundos ou até minutos enquanto
0s motores que geram empuxo usando forcas eletromagnéticas trabalham por
semanas e até anos por gerarem razao empuxo-peso de décimo de milésimo, por
exemplo o que acelera ions eletrostaticamente por Efeito Coulomb e que geram
impulsos especificos na faixa de 1310-7650 segundos (SUTTON, 2016).
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Tabela 1 — Faixas Tipicas de Performance para Alguns Sistemas de Propulséo

Tipo de Motor IMPU@SO RAZAO ENTRE DURACAO DA
ESPECIFICO EMPUXO E QUEIMA
[s] PESO
Quimico 200-468 102-100 segundos /
alguns minutos
Eletrotérmico 280-800 104-10? dias
Eletromagnético 700-2500 106-10+ semanas
Efeito Hall 1220-2150 10+ semanas
lon - Eletroestatico 1310-7650 106-10+ meses / anos
Aquecimento Solar 400-700 103-102 dias

Fonte: Adaptado pelo Autor de SUTTON (2016)

Dito isso, o valor do impulso especifico serve de comparacdo para motores em
um mesmo tipo de missado e tem seu valor calculado pela razao entre o impulso gerado
pelos propelentes e a quantidade de massa de propelentes usada, calculada pela
vazao massica e usando a aceleracdo gravitacional ao nivel do mar na Terra como
nivelador desse valor, e por conta disso tem como unidade de segundo mesmo nao

sendo uma unidade de tempo, ver Equagéo 2.

~ _ f;th
Equacéao 2 I, = 7f;gomdt

Outro parametro muitas vezes usado para auxiliar na avaliacdo do desempenho
de um foguete é a velocidade efetiva ‘c’ dos gases sendo expelidos pela tubeira, que
tem como valor tedérico o produto entre o impulso especifico e a aceleracdo da

gravidade na superficie da Terra (Equagéo 3).

Equacéo 3 c=1Ig90 =%

Basicamente, a velocidade caracteristica € um valor experimental que pega a
razdo entre o empuxo médio medido durante a queima do motor e a vazdo de
propelentes, representando a velocidade com que os gases de expansao estariam
deixando o bocal da tubeira caso a vazdo massica fosse constante. Representando
um bom indicador do desempenho da montagem real do motor, jA que mede quéao

bem o motor e seus componentes aproveitaram a energia quimica.
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Como mais um ponto a se ressaltar sobre a aceleracdo dos gases e a vazéao
massica dessa exaustdo apresenta-se a Figura 8, que mostra a relacdo entre a
velocidade efetiva de exaustéo dos gases e 0 empuxo por peso do veiculo (razdo que
denota o empuxo necessario). Como a velocidade de exaustdo e o empuxo S&o
proporcionais e o valor dessa razao de proporcdo é exatamente a vazdo massica, €
possivel ver a importancia e a utilidade de ter um controle fino dessa vazao para

diferentes tipos de miss&o considerando o objetivo em si de cada uma.

100,000 TPy
/ \
/ Electrostatic
and
o \electrcmagnetic
[«}]
£ 20,000
E \ /
Z N /’
£ 10,000 | -]
e Y ~~FETTmS] AT L
7] 8000 ; Solar .
3 ( Arcjet ‘M heated H Nuclear fission
2 l TR eate TN »
ﬁ [t |+ '-...__‘_ | - :
w siliiine=g 1T , =
= r--” et | Liquid and solid >
3 Resistojet j,,. chemical propellants
i M 1T P [ —— — Ll
w2000 e - Monopropellant
Il L—TTTI] T
1000 ( Cold gas )
T~tdl] i —1 |
600 !
106 109 104 103 102 10t 1 10 100 1000

Acceleration in multiples of earth gravity g, or thrust to
vehicle weight ratio

Figura 8 — Gréafico plotando a Velocidade Efetiva de Exaustdo x Razdo Empuxo-Peso
Fonte: Adaptado de SUTTON (2016)

Em azul s&o apresentados os sistemas que se beneficiam de valores baixos de
empuxo e vazao massica que usam energias eletromagnéticas para geracdo de
empuxo.

Arcjet e Resistojet tém funcionamento similar ao aquecer um gas eletricamente
através de um arco e uma resisténcia respectivamente enquanto o motor
eletrostatico/eletromagnetico (Electrostatic and Electromagnetic) usa de forcas

eletromagnaticas para acelerar ions ou plasma. Esses dois sistemas ndo geram
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grandes empuxos por limitacbes das fontes de energia elétrica que nao tem
desempenho bom o suficiente e acabam agregando muito peso motor ao sistema,
além da baixa vazdo méssica. O sistema que usa energia solar para aquecer gas
hidrogénio (Solar Heated H»2) ou simplesmente do momento dos raios solares em si
(no caso das velas solares) sofre do mesmo problema sendo uma estrutura complexa
demais para um sistema que tem pouca eficiéncia na transferéncia de energia para o
propelente a ser expelido, com baixa vazao massica.

No entanto esses sistemas compensam esse baixo empuxo com estruturas
relativamente mais leves e trabalhando gerando empuxo por queimas muito longas
(por dias e podendo chegar a anos) e que se beneficiam de acelerar o veiculo no
Vacuo.

Em amarelo sdo mostrados os sistemas que compdem insercbes para
diferentes camadas da atmosfera, lancadores e motores de controle de atitude. De
cima para baixo temos os sistemas: fissdo nuclear; motores quimicos bipropelente
sélido, liquido ou hibrido; monopropelente; gas a frio. Esses sistemas se beneficiam
de maiores empuxos ao oferecer um valor maior de vazdo massica por usarem
energias quimicas com maior eficiéncia do que as eletromagneticas (excluindo o gas
a frio que usa pressurizacdo para acelerar seus gases) e geram maior empuxo com
equipamentos mais leves trabalhando melhor por um tempo bem menor que os
citados acima (segundos, minutos ou pulsos de fragdo de segundos) pois essa
necessidade de vazdes grandes para gerar impulso acabam gerando necessidade de

uma economia mais responsavel dos propelentes.

2.2 LEFEBVRE — ATOMIZACAO E SPRAYS

Um aspecto crucial dos sistemas de inje¢cdo de combustivel é a reducéo do
tamanho médio das gotas. Goticulas de combustivel menores contribuem para uma
melhor relagédo entre volume e area de contato para troca de calor, garantindo uma
combustdo mais eficiente e rapida. Essa liberacdo de calor aumentada facilita a
igni¢cdo ou "acendimento”, resultando em um processo de combustdo mais suave e
estavel. Aléem disso, goticulas menores ampliam a faixa de queima, permitindo uma

combustdo eficaz em uma variedade maior de propor¢gdes entre 0s propelentes
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resultando também em concentracfes mais baixas de emissfes de poluentes nos
gases de escape, promovendo a sustentabilidade ambiental.

Para garantir uma mistura eficiente, a escolha do padrdo de pulverizacéo é
crucial em muitas aplicacbes. Padroes de pulverizagdo conicos ou planos sao
comumente utilizados para obter a dispersdo desejada de goticulas. Um padrao de
pulverizacao conico proporciona um angulo de dispersédo mais amplo, facilitando uma
melhor cobertura da zona de combustdo e aprimorando a eficiéncia geral da
combustéo. Por outro lado, um padrdo de pulverizagdo plano é preferivel em
aplicacoes especificas que exigem uma distribuicAo precisa, como certos
gueimadores ou processos industriais que requerem posicionamento direcionado da

mistura.

2.2.1 Atomizagao

No processo de atomizacao o objetivo é aumentar a superficie de contato do
fluido injetado. Essa reducéo do jato de fluido em elementos cada vez menores (gotas)
€ dependente da relacéo entre a as forcas aerodinamicas do regime de escoamento
e a tensdo superficial que possui trés numeros que podem relacionar esse
comportamento com variaveis de projeto.

A Figura 10 mostra como os parametros do fluido e regime de escoamento
definem a atomizacdo. O regime turbulento de escoamento € o mais recomendado
para atomizacao por conta do valor de Reynolds que corresponde a esse regime no
qual o fluido possui mais for¢as inerciais e menores forgas viscosas inerentes, ja que
o adimensional é a razéo entre essas duas forcas (REHM, 2008). Ademais 0s outros
dois adimensionais se referem as gotas formadas com Weber representando a razao
entre forca inercial (basicamente o arrasto) e tensdo superficial e o parametro
chamado Ohnesorge, que representa a razao entre a viscosidade e as forcas para

deformacgé&o de uma gota.
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d
Equacéo 4 Re = %
x _ K
Equacio 5 Oh = Tped
2d
Equacéo 6 We =2

(4

Por conta disso que, nota-se o comportamento mostrado na Figura 9 com as
linhas representando os valores criticos de atomizagdo de We e Oh para diferentes
nameros de Reynolds.
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Figura 9 - Regibes de transi¢cao de liquido atomizado e ndo atomizado em funcédo de We, Oh e
Re
Fonte: GONTIJO (2022)

Esse comportamento onde existem duas transicbes com pontos de
atomizacdao criticos distintos (atomizado somente por conta do Wecrit € por conta de
Weciit € Ohcrit) se da por conta da evolugéo dos efeitos que predominam e que podem

ser negligenciados no comportamento do fluido como descrito abaixo (LEFEBVRE,
2017):

e Primeiramente tém-se somente efeitos viscosos e o arrasto é

negligenciado com a formacéo de bolhas se dando por conta da reducao
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de secao do jato por conta de oscilacdes, caracterizando gotas maiores
gue o diametro do jato (Rayleigh);

e Em seguida o efeito de arrasto aerodinamico se faz presente de maneira
moderada segurando as oscilacbes e gerando um jato mais contido e
gotas mais préximas do seu diametro (First Wind Induced);

¢ As ondas geradas pelo arrasto come¢cam a se tornar mais acentuadas
superando as oscilacbes inerentes da tensdo superficial presente na
guebra de Rayleigh (Second Wind Induced);

e Por final tem-se atomizacdo plena sem efeito predominante definido,

provavelmente sendo uma combinacao dos anteriores (Atomization).

A situacéo descrita acima é ilustrada na Figura 10 e na Figura 11, nas

guais se apresentam os graficos de We e Oh em funcao de Re.

Atomization

10°

Rayleigh
mechanism

107

0 ] 4 3 4
10 10 10 10 10 Re L

Figura 10 — Regimes de desintegracdo para Weber em funcdo de Reynolds
Fonte: SAEEDIPOUR, 2016
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Figura 11 — Regimes de desintegracdo para Ohnesorge em funcéo de Reynolds
Fonte: LEFEBVRE, 2017

2.2.2 Atomizadores

No geral um atomizador pega um fluido a alta velocidade e o introduz num
ambiente com gas ou ar que se encontra a uma velocidade relativamente baixa. Assim
0 processo de atomizagdo tem inicio, no qual essencialmente deseja-se usar da
energia cinética imposta ao fluido a fim de vencer suas forcas internas de coesao,
fazendo com que se quebre em gotas cada vez menores.

No contexto de misturas combustivel-oxidante, seja o oxidante ar ou algum com
maior capacidade oxidante, a atomizacdo representa grande aumento no
desempenho. Diferente de misturas que envolvem gases os foguetes, que costumam
usar propelentes liquidos para aumentar a densidade e reduzir o peso dos tanques de
armazenamento, precisam durante a ignicdo e operacdo de seus motores uma
entrada a mais de energia para conseguir evaporar as goticulas do propelente ou par
propelente. Assim uma maior atomizagao e melhor distribuicdo desse fluido atomizado
€ de suma importancia. (LEFEBVRE, 1985).

Para qualquer liquido o numero de Weber representa perfeitamente esse
processo, sendo esse numero a razao entre as forcas inerciais do fluido e sua tenséo
superficial. Portanto, maiores velocidades relativas geram forcas de arrasto mais

fortes para vencer a forga de coesao favorecendo a atomizacao.
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2
Equacéo 7 Corrasto %0. 5p,U% = nDo

A Equacao 7 acima mostra o ponto critico em que uma gota de didmetro D tem
inicio ao processo de comecar a se decompor, sendo entdo o valor do Weber definido
pela forma mostrada na Equacao 8 e representando o valor critico em que a forca de
arrasto e a forca da tensdo superficial se igualam, com destaque ao valor da
velocidade Ur que deve ser vencido para iniciar o processo de atomizagdo e com o
que foi definido na Equagéao 6:

8

Equacédo 8 We = (#) =

cri¢ Carrasto
Apesar dessa atomizacdo possuir essa razao que oferece um norte acerca da
qualidade da atomizacgdo, interacdes com o ar em combustdo e efeitos viscosos
também representam fatores nessa qualidade. A maioria dos casos tém turbuléncia
no liquido, cavitacao na saida do injetor e interacdes aerodindmicas como fatores que

favorecem a atomizacao.
2.2.3 Tipos de Injetores

Abaixo seguem a principal divisao dos tipos de injetores de acordo com o texto
escolhido. Sendo pressurizando, colidindo, impondo movimento passivamente ou
ativamente diversos sao os métodos de gerar uma maior razao entre a energia cinética
e a energia de coesdo de um fluido. A Figura 12 apresenta em trés colunas esses

tipos: Presséo, Rotacao e Assistido a Ar.
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Figura 12 — Tipos de injetores em colunas (Presséo, Rotacdo e Assistido a Ar respectivamente)
Fonte: Adaptado de LEFEBVRE (2017)

2.2.3.1 Atomizadores de pressao

Através da pressao de injecdo em uma tubulacéo ou manifold, o fluido é forcado
a passar por um orificio de menor didmetro para assim ser acelerado e ter sua
velocidade aumentada, melhorando assim a atomizacdo. Essencialmente usa da
conservagao de massa para gerar um jato em alta velocidade e tem como exemplos

orificio simples (como um chuveiro), simplex, duplex, e spray e em leque.

2.2.3.2 Atomizadores de rotacéo

Nessa modalidade de injetor o liquido é injetado por um elemento que gira e
imp&e assim ao fluido aceleracéo e velocidade radiais para que se venca as forcas de
coesdao do fluido em si. Diferente dos injetores pressurizados os de rotacdo tem como
caracteristica a capacidade de variar seu nivel de injecdo variando ndo s a pressao

no injetor, mas como a velocidade do elemento em rotagao.

2.2.3.3 Atomizadores assistidos com ar

Essa verséo tem como funcionamento, além da injec&o sob pressao do fluido,
0 uso de um gas em altas velocidades que se choca contra o fluido injetado para que

ocorra a atomizacdo. Nesse caso seu uso é mais recomendado para fluidos saindo
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em formato de um leque cbnico e podem ser realizados ou com o fluxo de pouco ar a
velocidades altissimas ou de muito ar em velocidades menores, dependendo do

requisito do projeto em questao.

2.2.4 Fatores que Influenciam a Atomizacao

Qualitativamente uma boa atomizacédo é definida pelo comportamento das
propriedades fisicas da fase dispersa, representada pelo liquido sendo atomizado, e
a fase continua, basicamente o meio onde as gostas sao inseridas.

Essas caracteristicas buscadas tém valores diferentes para cada tipo de
aplicacao e cada tipo de atomizador especifico, mas sdo compartilhadas por todas as
modalidades e sédo fatores que resultam em diferentes valores que definem o
desempenho de um atomizador: Distribuicdo de Gotas (e.g. dispersdo, penetracéo
entre outros) e Tamanho de Gotas (com inimeros valores analiticos para tentar avaliar
seu valor). Entretanto, por conta da enorme variabilidade e carater empirico desses
indicadores de desempenho bem como a extensdo de contetdo sobre o foco fica nos
fatores que podem ser controlados em projeto e na avaliacdo desses fatores na
definicdo do sistema escolhido.

Esses fatores que sao ligados nédo a algo mensuravel durante operacao para
definir a qualidade da atomizacdo como mencionado acima, mas sim a fatores
intrinsecos ao sistema escolhido sendo decisdes que guiam o projeto. Dito isso para
0 escopo desse projeto os fatores levados em conta devem s&o as propriedades
fisicas do liquido atomizado e as condi¢Bes do ambiente onde sera atomizado. Sendo
assim excluido fatores de geometria e configuracéo dos injetores ja que é o dado de

saida desse estudo.

2.2.4.1 Propriedades do liquido

As principais propriedades do liquido que influenciam a atomizagédo s&o:
densidade, viscosidade e tensdo superficial. Das trés propriedades a densidade do
fluido é a de menor influéncia na atomizacéo considerando a gama de experimentos

feitos e a resposta que sua variacao representa, mas apesar disso vemos a densidade
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aparecer no numero de Weber e de Reynolds, mostrando que seu valor precisa de
fato ser levado em conta.

Falando em numero de Weber, um dos métodos de definir o spray do
atomizador em si € observar o aumento da &rea superficial do liquido, que comeca
como a superficie (usualmente cilindrica) do fluido que sai do bocal e termina como a
area superficial de cada gota apés o liquido atomizado. Assim se chega a influéncia
da tensdo superficial que representa a for¢ca que resiste a formagdo de mais area
superficial ou a energia minima necessaria para atomizagdo (tensdo superficial
multiplicada pelo aumento de area superficial do fluido) e aparece como denominador
no numero de Weber, como visto na Equacdo 6 e na Equacdo 8, sendo esse
adimensional um bom parametro para relacionar o projeto com dados de tamanho das
gotas.

Ja a viscosidade aparece como o fator de maior importancia a atomizacgao.
N&o sendo téo influente quanto a tensao superficial no que diz respeito a atomizacéo
em si, a sua influéncia vem na forma do efeito que tem na distribuicéo das gotas e na
forma e vazado do spray criado. Como dito para a densidade do fluido a principal
influéncia da viscosidade € no niumero de Reynolds com um liquido mais viscoso
gerando menores valores do adimensional, diminuindo a turbuléncia e prejudicando a
atomizacdao retardando assim a formacéo de gotas e gerando gotas maiores.

Ademais como o liquido tem interface com as superficies de injecéo (i.e.,
tubulacao e saida do bocal) alguns efeitos como mudancas no padréo do spray como
ja mencionado e possivel aumento da vazao pelo acimulo de fluido na saida do injetor
gerando aumento da area efetiva de vazao (esse efeito tem um valor maximo ja que
a vazao cai com aumento da viscosidade). Em suma, a viscosidade pode ter seu efeito
resumido a uma relacao inversa entre seu aumento e qualidade da atomizacao ja que

perdas viscosas roubam a energia necessaria para atomizacao.

2.2.4.2 Condigbes do Ambiente

No que concerne ao comportamento do injetor os principais fatores do ambiente
injetado séo a temperatura e a pressao. Essencialmente, principalmente no caso em
que existe reacdo quimica atrelada a atomizacdo, temperatura e pressado Sao

essenciais para definir tanto a interacdo das gotas com os gases de reagéo quanto de



38

como esses gases influenciam a distribuicdo dessas gotas e, portanto, para diferentes
aplicacoes essas influéncias variam. Alguns exemplos sao:
e Motores a diesel tém condi¢cdes de temperatura e pressado alcancando
niveis criticos e supercriticos;
e Injetores em turbinas a gas encontram gases reagentes turbilhonando e
recirculando com elevada turbuléncia;
e Fornos Industriais ttm um ambiente com alta temperatura e alta
recirculacéo.
Entretanto, ainda existem variacées por conta do tipo de injetor escolhido e as
aplicacdes mostradas acima ndo chegam nem perto de todas as possiveis para um
atomizador, porém por conta do objetivo do trabalho foco maior para as opcdes

escolhidas sera dado no decorrer do texto.
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3 MOTORES HIBRIDOS

Motores de Foguete com Propulsdo Hibrida - MFPH — foram os escolhidos
para serem o foco deste trabalho por conta, principalmente, do fator seguranca
atrelado a separacao fisica e por fase dos propelentes que evita acionamento
acidental.

Ademais, as vantagens dos outros dois tipos de propulsdo sdo combinadas
no sistema chegando a seu desempenho relativo dado a comparagcdo. Como
esperado a reduzida complexidade do sistema e o baixo custo trazidos dos motores a
propelente sélido e o controle de empuxo dos motores a propelente liquidos geram
um desempenho na forma do impulso especifico do sistema hibrido que cai
perfeitamente entre as duas modalidades — entre 300 e 400 segundos para 0s
liquidos, entre 200 e 270 segundos para os solidos e 275 e 350 segundos para 0s
hibridos (GOMES, 2012).

Abaixo segue uma matriz de decisédo baseada na Figura 11 que exemplifica a
motivagao da escolha sendo o melhor sistema o de maior nota. Portanto, os valores
nas linhas que variam de 1 a 3 sdo a variacéo entre baixo, médio e alto dado o que
seria mais benéfico ao fator isoladamente considerando desempenho, seguranca,
meio-ambiente e a infraestrutura esperada de um foguete a nivel académico (como

por exemplo I, cresce em nota ao subir de baixo a alto enquanto a nota de geragéo

de fumaca diminui ao subir de baixo a alto).
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Tabela 2 — Matriz de Decisdo do Sistema do Motor de Fog
Sistema

Hibrido

Fatores

Isp
Fumaca

Seguranga

Controle de Empuxo

Re-ignicdo

Custos

Complexidade - Sistema

Estocagem

Complexidade - Producdo do Propelente

Sensibilidade a Temperatura

Média
Fonte: Gerada pelo Autor
Sélido Hibrido Liquido
I, Baixo Meédio Alto
Fumacga Alto Baixo Baixo
Seguranga Baixo Alto Baixo
Controle de empuxo Passivo  Ativo Ativo
Re-ignic¢ao Nao Sim Sim
Custos Baixo Médio Alto
Complexidade Baixo Médio Alto
Estocagem Alta Alta Baixa
Complexidade de producdo do propelente  Alta Média Média
Sensibilidade & temperatura Alta Baixa Baixa

Figura 13 - Comparacéo de Sistemas de Motor de Foguete
Fonte: (GONTIJO, 2022)

Pode ser percebido que mesmo sem qualquer tipo de peso, as notas o motor
hibrido j& tem uma vantagem sobre os outros. Ademais, considerando-se maiores
pesos (no caso foi considerado 3 para esses e 1 para 0os demais) para fatores que
fariam mais sentido por serem as principais vantagens de um motor hibrido e a
preocupacdo de seu uso a nivel educacional - seguranca, controle de empuxo,
investimento baixo e construgcdo mais simples (GOMES, 2012) - percebe-se uma
maior relevancia do sistema para um motor de foguete hibrido alcancando valor de
2,4 se comparado com solidos e liquidos que recebem respectivamente 1,7 e 1,85 na
matriz de decisdo com média ponderada.



41

Obviamente o motor hibrido possui suas desvantagens. Um fator de grande
importancia que seria 0 peso do sistema em si € 0 empuxo que ele gera néo foi
considerado por ser uma meétrica especifica para cada missdo que possui um objetivo
de carga paga, apogeu e outros parametros que seriam influenciados por esses
valores, além do objetivo que se pretende com o motor a ser projetado que também
muda o que se espera do sistema, como motores para controle de atitude, boosters
etc. Além disso, existem as fraquezas inerentes ao sistema como ineficiéncias na
combustdo e baixas taxas de regressao, mas esses pontos podem ser delegados a
falta de estudo do assunto, inclusive existem alternativas na geometria do gréo e de

materiais de adicdo que se propdem a diminuir essas fraquezas.

3.1 PROPELENTES

Como ja extensamente comentado e demonstrado neste trabalho os
propelentes de um motor hibrido se apresentam em fases distintas. Na sua forma
convencional o MFPH tem o combustivel na forma sdlida e o oxidante na forma de
fluido (gas ou liquido), existindo raros casos de motores que invertem a forma dos

propelentes.

3.1.1 Combustivel

No historico dos motores hibridos convencionais o combustivel vem na forma
de sdlido com o seu uso tendo como principal alternativa hidrocarbonetos e polimeros.
Os primeiros avancos na tecnologia foram feitos com uma espécie de gasolina
semissélida misturando a prépria gasolina com uma forma da resina de pinheiro
comumente chamada de breu, pez-loiro ou colofénia, com o0s avangos seguintes
buscando componentes sintéticos com comportamento mais previsivel e projetavel na
forma de polimeros (i.e., polietileno e acrilico) (SURMACZ, 2009).

No entanto dois desses combustiveis acabam sendo de maior interesse
quando se fala de desempenho. O Polibutadieno Liquido com Terminacao Hidroxilica
(com sua sigla em inglés sendo HTPB) € comumente usado em motores hibridos com

0 6xido nitroso, mesmo seu uso principal ainda sendo como agente aglutinante para
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mistura de propelentes em motores sdlidos funcionando com papel primario de servir
de matriz para o par combustivel e oxidante desejado para o motor e o beneficio de
atuar como combustivel também na queima.

Em contrapartida, uma alternativa é o uso de hidrocarbonetos solidificados,
como semissalidos, criogénicos e solidos. Hidrocarbonetos mais leves teriam de ser
congelados ou combinados com outros elementos para alcancar a fase soélida em
temperatura ambiente o que proporciona bom comportamento durante a queima pois
a superficie do gréo é mais facilmente atomizada e adicionada a chama da combustéo,
além de terem maior conteddo de hidrogénio e menor massa molecular o que
proporciona uma maior aceleracdo de uma quantidade consideravel de massa na
forma de hidrogénio ndo combinado nos gases de exaustao (THAPA, 2023; SUTTON,
2016).

Nessa mesma via parafinas sdo muito usadas pois possuem baixo ponto de
fusdo ocasionando maior transferéncia de massa e energia da face do grdo para a
chama da combustéo favorecendo maiores taxas de regressao, fator que é um grande
obstaculo a ser vencido no avanco desses motores (SURMACZ, 2009). Esse
comportamento pode ser visto na Figura 14, que apresenta como o grao combustivel
ao derreter gera uma frente de onda que desprende gotas que sdo mais facilmente

incorporadas e reagem melhor com a chama de difusao.
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Figura 14 — Modelo do Processo de Queima da Parafina
Fonte: Adaptado de CANTWELL (2010)

3.1.2 Oxidante

A outra parte do par propelente tem a fungao de fornecer o potencial oxidante
a reacdo quimica de combustdo necesséria para liberagcdo de calor. No geral os
oxidantes mais usados sdo 0s mesmos de um motor liquido: oxigénio Oz (gasoso ou
liquido), peroxido de hidrogénio H202, tetroxido de nitrogénio N20a4, 6xido nitroso N20
e flior (BERTOLDI, 2009).

Dos propelentes citados acima existem os que sao prontamente reprovados
para uso universitario por sua toxicidade, estocabilidade e obtencdo. Por exemplo o
oxigénio precisa de estrutura para manté-lo criogenicamente estocado além das linhas
de injecdo que incorporam peso e complexidade para manter o fluido a baixas
temperaturas. Além disso tem-se o peréxido de hidrogénio, tetroxido de nitrogénio e
fldor que sao téxicos e complicam o manuseio e estocabilidade (H20:2 e fllor) ou geram
gases de exaustdo toxicos (N204) gerando danos ao ambiente apds a queima. (VON
DOEHERN, 1966; GALL, 1957).

Apesar de ndo serem exatamente os que tém o maior desempenho no que
diz respeito ao que se espera de um oxidante, que seria fornecer quantidades
consideraveis de halogénios pela grande reatividade desses elementos, a maioria dos

estudos trabalham com o oxido nitroso e o peroxido de hidrogénio (VALLURI, 2019).
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3.1.3 Escolha dos Propelentes

O combustivel e o oxidante foram escolhidos com base com o que foi
levantado nas sec¢des 3.1.1 e 3.1.2. Por conta do estudo j& avancado no assunto,
especialmente no Brasil, a op¢éo escolhida foi a parafina com ou sem aditivos e Oxido
Nitroso (BERTOLDI, 2009; CARVALHO, 2020; BOUZIANE, 2021; NASCIMENTO
FILHO, 2021).

A parafina como foi citado anteriormente tem a capacidade de aumentar
consideravelmente a taxa de regressado do grao combustivel possibilitando assim uma
maior vazao massica para e na chama de combustéo o que favorece maiores valores
de empuxo e de impulso especifico para uma mesma quantidade de grao quando
comparado aos gréos que ndo se liquefazem durante a queima. Além disso existem
aditivos que favorecem esse desempenho, inclusive de origem animal — sebo de boi
no caso de Camara (2013) e cera de abelha e banha de porco no texto de Lyne (2005)
- podendo reduzir o custo de confeccdo a nivel académico e de danos ao meio-
ambiente.

Ja o oxidante escolhido foi o éxido nitroso pois, além de ser a opgéo que ja
tem na bibliografia estudos da sua combinacdo com as parafinas, em comparacao
com os outros oxidantes usados em motores hibridos como oxigénio e perdxido de
hidrogénio, que adicionam complexidade na injecdo, no caso do oxigénio liquido que
precisa ser mantido criogénico, e nas medidas de seguranga, que precisam ser mais
rigorosas no caso do perdxido de hidrogénio que é altamente reativo como pode ser
visto nas imagens abaixo. Abaixo a Figura 15 e a Figura 16 mostram alguns dados de

seguranca e manuseio desses materiais.
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Oxidizer NFPA 704 (safety) [95] ADR (road transport) IMDG (sea transport) IATA (air transport)

LOX allowed allowed forbidden

5, 2

98% HTP allowed allowed forbidden

5%

N,O allowed allowed allowed

Figura 15 — Dados de seguranca e transporte dos oxidantes citados
Fonte: OKNINSKI (2021)
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Figura 16 — Diagrama de Hommel explicado.
Fonte: LRQ — USP

Em suma, o oxido nitroso, além de ter a caracteristica de, a temperatura
ambiente, o mesmo poder ser armazenado na fase liquida na pressédo de vapor,
podendo assim ser o proprio pressurizante abrindo a possibilidade de simplificar as
linhas entre o tanque o injetor eliminando a necessidade de uma bomba ou outro
tanque com um pressurizante além disso, ele possui baixa toxicidade, baixo custo,
propriedades de manuseio seguras e seus produtos de combustdo sdo considerados
“verdes” (NASCIMENTO FILHO, 2021). A Figura 17 também mostra alguns valores
gue dariam razéo para escolher os outros oxidantes, mas como foi dito a escolha foi
um alinhamento entre o desempenho e reducdo de diversas complexidades

levantadas pelas outras opgoes.
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HP HP
Property 90 wt.% 98 wt.% N20 LOX
Active Oy content [%] 42 46 36 100
Boiling point @ 1 atm [K] 414 422 185 90
Freezing point @ 1 atm [K] 261 270 182 54
Density @7 293 K, 1 atm [g/cm?] 1395 1.431 0.786 " 1141°¢
Vapor pressure @ @ 293 K [Pa] 200 133 5.0 x 108 9.9 x 104
Molar mass [g/mol] 324 337 44 32
Decomposition Temperature @ 2.0 MPa [K] 1029 1225 1907 N.A.

2 Except where marked differently. ® Liquid, @ 5.0-10° Pa (vapor pressure). © Liquid, @ 90 K (boiling temperature).

Figura 17 — Propriedades fisicas de oxidantes estocaveis, com destaque a pressédo de vapor
do 6xido nitroso a temperatura ambiente
Fonte: PARAVAN, 2023

3.2 DEFINICAO DA VAZAO MASSICA

Com os propelentes escolhidos € possivel definir uma curva relacionando a
vazao massica e a razdo de mistura. E possivel estimar o valor de vazdo méassica de
propelente para que seja usado no dimensionamento do injetor através do empuxo

necessario, impulso especifico tedrico dos propelentes e a constante gravitacional ().

F

Equacéo 9 mp = P

O impulso especifico possui valor um medido experimentalmente e um valor

tedrico em funcdo do par propelente. A operacdo do motor possui variacbes de
desempenho referente aos inumeros fatores que diminuem a sua eficiéncia
(ineficiéncias na queima, efeitos viscosos etc.), mas para fim de projeto é possivel

trabalhar com valores te6ricos como mostram os valores na Figura 18 e na Figura 19.
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Figura 18 - Valores de Isp em funcéo da raz&o de mistura, comparando CEA e algoritmo
préprio
Fonte: GENEVIEVE, 2011

190 —NASA-CEA
- - -PROPEP
180 ‘ : : ' : '
4 5 6 7 8 9 10

O/F ratio

Figura 19 - Valores de Isp em funcéo da razdo de mistura, comparando CEA e PROPEP
Fonte: JEAN-PHILYPPE, 2023
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O aplicativo Chemical Equilibrium with Applications ou CEA calcula as

concentracbes dos produtos em equilibrio quimico entre qualquer numero de

reagentes e devolve propriedades de transporte e termodinamicas para a mistura final

da reacdo. As aplicacdes incorporadas incluem o calculo do desempenho teorico de

foguetes, parametros de detonacdo de Chapman-Jouguet, parametros de tubo de

choque e propriedades de combustdo (NASA, 2023).
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E possivel ver nos gréaficos que, para diferentes composicdes de parafinas (o
composto é definido por C,H,,,,), diferentes comportamentos de impulso especifico
em relagdo a razdo de mistura existem. Os graficos mostram essa discrepancia, a
Figura 18 mostra valor de razao de mistura para impulso especifico maximo entre 7 e
8 com valor aproximado de 248 segundos, enquanto a Figura 19 apresenta esses
valores entre 8 e 9 e com valor aproximado de 222 segundos, mostrando que para um
mesmo algoritmo de equilibrio quimico se obteve diferentes valores e
comportamentos.

O programa CEA tem como opg¢do entrar com valores de temperatura,
densidade e entalpia dos propelentes para mitigar esses valores destoantes. A reacdo
de equilibrio do cragueamento € que define a quantidade dos compostos que vao
reagir com o 6xido nitroso injetado, na forma geral ela é representada pela Equacao
10 (LECCESE, 2017; SRIVASTAVA, 2019). Portanto, diferentes valores de n para a

parafina escolhida ir& definir valores diferentes de impulso especifico.

Equacéo 10 c.,Hy,,, >nC,H, + H,

Sendo assim, o valor do impulso especifico pode ser usado em cima da
formulacédo escolhida ou através de estimativas das propriedades pedidas pelo CEA.
Com o valor de vazdo massica de propelente retirado da Equacéo 9 e com os valores
de projeto, impulso especifico e empuxo, a definicdo da razdo de mistura OF para que

se alcance esse valor de I, permite calcular o valor da vazdo massica de oxidante

através da Equacao 11.

Equacéo 11 m,. .. =
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4 INJETOR E ATOMIZACAO

Existe uma gama de diferentes tipos de injetores no geral, mesmo para a
aplicacéo especifica de motores de foguete tem-se uma quantidade consideravel. A
Figura 20 mostra os tipos de injetores mais comuns usados em motores de foguete
liquido, que de maneira andloga podem ser usados pela metade para injecdo de

oxidante em motores hibridos.

Oxidante liquido com 5 //
haixa velocidade f -
Ll : : ,I Combustivel 77
e ﬁ%— —

Oxidante
——— ——ﬂ7}7
= — ———.\ 7 /‘
FLLLLLLELTA Combustivel gasoso Combustivel = —_—
Coaxial com alta velocidade Shower Head
Combustivel Combustivel
Oxidante Oxidante
Y s\
' Luva Movel
Oxidante Combustivel
Unlike Doublet Unlike Triplet
Oxidante
e \
Pintle
Like Doublets Colidentes

Figura 20 — Tipos de injetors comuns de motores de foguete
Fonte: GONTIJO, 2022

Das opc¢des presentes somente o injetor coaxial sera falado mais a fundo em

favor da brevidade e de elucidar a escolha do sistema ao invés dos outros.

4.1 INJETOR SIMPLEX / SWIRLER / TANGENCIAL

Apesar de nao obter valores melhores de regressao de gréo e, portanto, de
desempenho o injetor simplex foi o escolhido considerando a aplicagcéo. A Figura 21
mostra injetores de “chuveiro” (a), de vortex (b) e o simplex (c), sendo que
experimentos mostraram que (a) e (b) obtém respectivamente taxa de regressédo 20%

e 58% maior que o alcangado pelo simplex (BOUZIANE, 2019).
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(5=0) (S=1.56) (5:=1.92) (S,=6.83)

a) jet injector b) turbine rotor injector ¢) spiral groove injector d) tangential injector

Figura 21 — Geometria de alguns injetores
Fonte: LIU, 2020

No entanto, por ser uma tecnologia relativamente recente, esses valores de
desempenho de injetores em motores hibridos podem variar e carecem de mais testes
a quente (BOUZIANE, 2019).

Na comparacdo dos injetores usados na Figura 16 é aparente um
desempenho de taxa de regressdo do coaxial tangencial que bate de frente pelo
menos com o jato simples (a) quando se é usado oxigénio gasoso (GOX) e o 6xido
nitroso (N20O) como oxidante pareado com a parafina como mostra o estudo feito por
LIU (2020) que comparou esses injetores comparando resultados de taxa de
regressao ao longo do grao combustivel para os diferentes tipos de injetores a pressao
gue se beneficiam do géas injetado tubilhonado.

Percebe-se que o injetor simplex (tangential injector) possui melhor
desempenho que o espiral e 0 em turbina, que adiciona 0 momento angular ao fluido
por um motor (grafico da Figura 22), além de vencer o injetor jato simples (grafico da
Figura 23). Porém néo se pode considerar somente o desempenho desses elementos
ja que precisa existir um compromisso entre esse desempenho e a capacidade de se

implementar no sistema.
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Figura 22 — Taxa de Regressé&o x Cota Longitudinal do grdo combustivel para GOX
Fonte: LIU, 2020
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Figura 23 - Taxa de Regressao x Cota Longitudinal do grdo combustivel para N.O
Fonte: LIU, 2020

Motores russos e brasileiros vém usando o injetor por swirl com frequéncia
pelas suas particularidades de funcionamento e desempenho como mostrado na lista
abaixo (GONTIJO, 2022):
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e Simplicidade de projeto;

e Confiabilidade elevada;

e Spray de boa qualidade;

e Baixa poténcia requerida para injecao;

e Menores gotas quando comparados a injetores de jato;
e Menos afetados por falhas de fabricacéo;

e Menos suscetiveis a cavitacdo e estrangulamento

e Entregam alto empuxo por elemento;

e Controle de fluxo bom:;

e Queda de pressao baixa;

e Margem para instabilidade na queima;

Outro ponto de grande relevancia dos injetores que formam cones de maior
angulo é a distribuicdo de propelente que se da de uma maneira mais afastada do
eixo do motor evitando que uma parcela de oxidante tenha velocidade o suficiente
para passar direto pela alma do gréo e sair sem ser queimada, como mostra a Figura
24 que mostra a distribuicdo de vazao massica em relacdo ao eixo do motor para o

injetor de jato (esqueda) e o swirler (direita).

Eixo de Simetria do Injetor
Eixo de Simetria do Injetor

(a) (b)

Figura 24 - Distribuicdo da vazdo méassica em relagdo ao eixo do motor/injetor. (a) Jato / (b)
Swirler
Fonte: GONTIJO, 2022
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Além disso, com valores maiores de angulo de cone ocorre um encurtamento
da camara de combustdo pois a atomizacdo ocorre mais perto da face do injetor
proporcionando menor peso na estrutura da camara (LACAVA, 2004) e melhor
protecdo contra efeitos de variacdo de pressao na queima e contra as temperaturas
de combustéo por conta dessa proximidade e da taxa de vazdo massica maior por
elemento (ANDERSON, 2004; BAZARQV, 2004).

4.2 ATOMIZACAO NO INJETOR TANGENCIAL

No injetor tangencial a dimenséo principal que define desempenho da
atomizacéo é a espessura do filme criado. Seria 0 caso para qualquer outro injetor
cbnico com valores menores para cada elemento individual no jato (i.e., as gotas)
proporcionando maior atomizagéo do fluido. Dito isso os pardmetros mais usados no
injetor tangencial para estimar analiticamente a qualidade da atomizagédo sao a
espessura do filme criado e o tamanho médio das gotas, sendo o valor do primeiro
aproximadamente proporcional ao quadrado do segundo. (LEFEBVRE, 2017).

A atomizacdo gerada através da injecdo tangencial do fluido em uma camara
onde esse fluido € turbilhonado criando um nucleo de ar no interior e um jato em cone.
A injecdo tangencial imp8e ao fluido grande velocidade angular que, pela geometria
do elemento injetor, cria esse vortice com nucleo vazio que forca o fluido a sair na
forma de um cone oco sofrendo forcas em duas direcles, radial e axial. As
componentes de velocidade na interface entre o liquido injetado e o nucleo de ar sao
relacionadas tal que (BAZAROV, 2004):

Equago 12 U =./UZ + Uz + U2 = const.= /%AP

Na equacdo acima € possivel perceber como a velocidade axial (a),
circunferencial (u) e radial (r) estéo relacionadas a densidade e a queda de pressao
no injetor, isso se da por conta da equalizacéo entre a pressao no nucleo de gas que
€ gerado e a superficie do fluido dentro da camara de turbilhonamento. Essa
equalizacdo leva ao fenbmeno de que um aumento do diferencial de presséo, que

seria uma mudanca na constante presente na Equagdo 9, gera um aumento nas
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velocidades de saida do fluido e, por conservacdo de massa para manter o fluxo, da
espessura do filme no bocal do injetor. Sendo assim, uma maior queda de pressao

proporciona uma melhor atomizagéo como pode ser visto na Equagéo 13 e na Figura

25 abaixo.
N a%6v9% 7?25
Equagdo 13 SMD =7, BT
120 —
110 — g comportamento experimental

comportamento tedrico
100 —

90 —

80 —

SMD ;o _
[km]
60 —

50 —

40 —

30 | l I I 1

I
0 1 2 3 4 5 6
Queda de pressdo no injetor [atm]

Figura 25 - Relagdo entre SMD e Queda de presséo
Fonte: LACAVA, 2004

A equacado acima é referente ao niumero usado para se avaliar o nivel de
atomizacao de um injetor, o Diametro Médio de Sauter. Diametros Médios séo razdes

que estimam o comportamento da atomizacdo através da equacao abaixo.

1
EN; D;‘)(a—b)

Equagdo 14 D,y = (ZN,- o7

Assim esse numero estima a raz&o entre um valor do fluxo em relacdo ao
outro com os valores de ‘@’ e ‘b’ proporcionando essa razéo para o tamanho definido
‘i’ com seu numero de gotas ‘N’ em uma regido de didmetro ‘D’. Por exemplo D, é a
meédia linear das gotas, D, seria o diametro de uma gota que tem sua area superficial
multiplicada pelo nimero de gotas equivalente a area superficial da regido de gotas e

D5, € uma gota que seu volume multiplicado pelo nimero de gotas equivale ao volume



55

da regido. Sendo esses os diametros médios mais intuitivos de se definir sendo

basicamente médias lineares, quadraticas e volumétricas.
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Figura 26 — Modelo de um medidor de distribui¢cdo de gotas a laser
Fonte: CHEN, 2018

Na Figura 26 € possivel ver como € interpretada a regido usada na
determinacdo do didmetro médio. Como se pode ver a regido € definida
arbitrariamente e as gotas sdo contadas nessa regido e o diametro médio vem das
razdes entre comprimento, area ou volume e nimero de gotas na regido. Por esses
diametros médios possuirem diferentes interpretacdes, e obviamente diferentes
comportamentos numa visdo estatistica, eles também possuem cada um uma

aplicacao distinta como mostra a tabela a seguir:
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Tabela 3 — Didmetros Médios e suas Aplicacdes

SIMBOLO NOME DO DIAMETRO APLICACAO
MEDIO
Do Comprimento Comparacgoes
D, Area Superficial Controle de Area
Superficial
D3q Volume Controle de volume
(hidrologia)
Dy, Area Superficial - Absorcao
Comprimento
D3, Volume - Comprimento Evaporagéo /
Difusdo Molecular
D3, Didmetro Médio de Sauter Transferéncia de
Massa / Reagbes
Dy, De Brouckere Equilibrio de
Combustéo

Fonte: Adaptado pelo Autor de SUTTON (2016)

Portanto, o injetor coaxial precisa, antes mesmo de ter suas variaveis
geométricas definidas, ter sua queda de pressao e vazdo massica bem conhecidos ja
gue esses valores definem os valores de diametro de gota ditando a qualidade da
atomizacao e sendo valores de entrada levados adiante para calculos da combustao.
Assim, existem relacdes dessas pressdes recomendadas para cada tipo de operacéo
(GONTIJO, 2022; KESSAEV, 1997):

Tipo de propelente:

Equacdo 15 Liquido: AP = 80,/10P;
Equacdo 16 Gasoso: AP = 40,/10P,;

Controle de empuxo:

Equacdo 17 Possui controle: AP = 0,3P;
Equacdo 18 N&o possui controle: AP = 0,2P,.

Esses valores de queda de presséo poderiam ser definidos facilmente usando
0 a relagdo que oferece um maior valor e consequentemente um filme de fluido
injetado menor. No entanto € importante considerar que quedas maiores de pressao
significam que as pressdes no sistema a jusante do injetor sdo consideravelmente

maiores.
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A Figura 25 evidencia que para o caso desse trabalho com o 6xido nitroso
liquido, compressfes de camara usuais sendo entre 2 e 3 MPa, de acordo com
NASCIMENTO FILHO (2021) e BOUZIANE (2021), ocorre um ponto em que a
equagcao para motores sem controle de empuxo passa a gerar valores cada vez
maiores de queda de pressao, 0 que muitas vezes ndo é o esperado nem o possivel
de ser feito considerando o peso do sistema de tubulacdo e reservatoério, além da
pressdo de armazenamento definida pela peculiaridade do Oxido nitroso de ser
armazenado a 5 MPa (PARAVAN, 2023). Para fim de estudo o valor maior dentre os

dois sera usado sem considerar a subida de pressdo em direcao ao reservatorio.

COMPORTAMENTO DA QUEDA DE PRESSAO

4
AP [bar] / |
—— EQUAGAO 12

3 EQUAGAO 15

0 5 10 15 20 25 30 35
PRESSAO NA CAMARA [bar]

Figura 27 — Queda de Presséo x Pressdo na Camara para a Equacéo 15 e a Equacéo 18
Fonte: Gerada pelo Autor
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5 PROJETO E ANALISE DO SISTEMA DE INJECAO

No decorrer desse trabalho foi levantando todo o processo de decisao do
sistema de propulséo escolhido, do seu sistema de inje¢cédo e dos valores de entrada
necessarios para o projeto desse injetor. Por mais que sejam inUmeros os métodos
de se iniciar o projeto de um componente ou sistema na engenharia no geral esse
trabalho focou em mostrar como comecgando pelo projeto bem pensado se pode definir
0S outros componentes e fechar o projeto.

5.1 INJETOR

De acordo com LEFEBVRE, 2017 e pela equacao apresentada por GONTIJO,
2022 os injetores tém valores de coeficiente de descarga variados por conta de efeitos
ViSC0s0s que muitas vezes sdo desconsiderados no projeto do injetor e afetam a vazao

massica.

Equacéo 19 Cp = %

Dito isso, REZENDE, 2014 propbs separar o coeficiente de descarga do
injetor coaxial em duas partes, um para o(s) furo(s) de entrada tangencial e outro para
o(s) furo(s) de saida do injetor. O projeto do injetor swirler parte de suposi¢des fisicas
de conservacdo de massa e momento angular além de ignorar viscosidade,
compressibilidade e efeito da gravidade (VASQUES, 2011; LI, 2017).

5.1.1 Orificio de Saida

A saida do injetor tem seu coeficiente de descarga projetado a fim de definir
0 angulo do cone gerado na saida do injetor. A equacgédo do coeficiente de descarga
do orificio de saida tem seu valor atrelado ao angulo de saida e pode ser definido pela
razao de area aberta que é a razao entre a area do nucleo vazio e a area de saida

avaliando assim quanto da area de saida é preenchida por fluido.



59

~ (1-x)3
Equacéo 20 Cpsaida = R,
Equagéo 21 X= %

saida
- XV8
Equacao 22 Sen(B) = m

Essas equac0des se valem das simplificacdes impostas ao fluido e da teoria da
vazao maxima proposta por Novikov e desenvolvida por Abramovich. Nessa solucéo
proposta por Zhukovski a velocidade maxima do fluido no injetor ndo pode exceder a
velocidade de propagacao da onda na superficie do fluido como analogia ao fluxo em
um canal (FISCHER, 2014). No entanto as solu¢gdes de Abramovich funcionam melhor
para fluidos de baixa viscosidade e vaz8es massicas elevadas entdo ainda é

necessario algum tipo de validacdo dos resultados.

5.1.2 Orificio de Entrada

Com o orificio de saida e 0 &ngulo para o jato definidos, o orificio de entrada
de fluido no injetor pode ser calculado. Durante o funcionamento em regime
permanente é possivel dizer que a vazao massica que sai do injetor € a mesma que
entra, portanto, o orificio de entrada € definido tal que o seu coeficiente de descarga
€ 0 equivalente a area de anel liquido presente na saida do injetor com seu valor
sendo 1-X e o seu coeficiente de descarga obedecendo a equacao abaixo usando o

mesmo valor do angulo de saida para calcular X pela equacao.

X3

Equacao 23 Cpentrada = z—x%

5.1.3 Célculo e Injetor Projetado

Utilizando de um codigo em MATLAB para que fosse feito o célculo iterativo
do valor do angulo de saida o injetor foi feito. Os coeficientes de descarga encontrados
sdo aplicados a equacdo de fluxo hidraulico por um orificio, tal que a Equacédo 24
entrega os valores das dimensdes necessarias para o projeto do injetor com os valores

de entrada da Tabela 4:
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m

Equacdo 24 A; = y—
Di,/2pAP

Tabela 4 — Dados de Entrada para o Projeto do Injetor

GRANDEZA VALOR
Vazao Massica de Oxidante 0,05 kg/s
Densidade do Oxidante 786 kg/m3
Queda de Presséao 0,3 MPa
Angulo de Séaida 90°
Numero de injetores 1
Numero de Furos de Entrada 2

Fonte: O autor (2023)

Os valores de numero de injetores e de furos de entrada entra para que se
possa calcular o didametro dos orificios, fornecendo os dados de saida apresentados

na Tabela 5, que sdo baseados no desenho do injetor mostrado na Figura 28.

Tabela 5 — Dados de Saida para o Projeto do Injetor

GRANDEZA VALOR
D¢ 2,4 mm
Lg 0,84 mm
Dg 2,1 mm
Lg 2,7 mm
D¢ 7,0 mm
L¢ 6,6 mm

Fonte: O autor (2023)
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Figura 28 - Dimensdes do injetor tangencial
Fonte: Adaptado de GONTIJO, 2022

Os valores dos comprimentos (os valores L), do diametro da camara (Dc) e
do angulo beta sdo baseados em relacdes que experimentalmente levam a melhores
desempenhos do injetor. Com a bibliografia definindo seus valores a fim de elevar a
qualidade da atomizacdo enquanto controla valores de coeficiente de descarga e
perdas por viscosidade (GONTIJO, 2022; LEFEBVRE, 2017).

Assim sdo definidos os valores de desenho que estariam faltando na Figura

28 com as relacoes presentes na Tabela 6.

Tabela 6 — Relac6es Geométricas para Projeto do Injetor

GRANDEZA VALOR
Ls 0,35 D
Ly 1,3 D
D, 2,9 Ds
L¢ 2,75 Dy
B 45°

Fonte: O autor (2023)
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5.2 ANALISE DO INJETOR

A fim de analisar o projeto do injetor um modelo em CFD foi desenvolvido e
estudado usando o motor de célculo FLUENT da verséo de estudante do programa
Ansys. Um motor de CFD usa o calculo numérico iterativo para alcancar convergéncia
ao resolver a equacdes de Navier-Stokes usando um numero finito de elementos
volumeétricos criados pelo programa considerando as condi¢des de contorno definidas
pelo usuério e avaliando a diferenga entre os valores de continuidade entre as faces
do volume para checar se sao iguais.

O modelo escolhido é o k — € que adiciona energia cinética proveniente da
turbuléncia ‘k’ e a taxa de dissipacdo dessa energia ‘e para modelar como a
viscosidade afeta Navier-Stokes. Sendo esse modelo o mais simples dos modelos
considerados completos, funcionando bem para fluxos 100% turbulentos envolvendo
camadas de interface com rotagdo, gradientes fortes e adversos de pressao,
separacao do fluxo e recirculacéo (LI, 2017; RILEY, 2014; YU 2012; VASQUES 2011,
LIU, 2013; HINCKEL, 2008)

5.2.1 Modelo e Condi¢des de Contorno

Assim o modelo foi criado para inser¢céo no programa usando as dimensdes
e condicbes de contorno de pressao na entrada e na saida para simular a operacao
do motor projetado e testado por Rezende (2015).

As dimensdes do injetor sdo mostradas abaixo na Figura 29 e as condicfes
de contorno foram a de presséao de 3 bar na entrada e pressédo de 101325 Pa na saida
para simular pressao atmosférica sendo essas as condi¢cdes do teste realizado por
NARDI (2015) para fim de comparacédo dos resultados. Vale ressaltar que a pressao
na condi¢do de operacado (seria a pressao atmosférica adicionada as condi¢bes de
contorno na entrada e na saida) foi considerada zero, desse modo o valor da pressao
na saida € condicionado e travado no valor de 101325 Pa para que nao ocorra desvio

desse valor da condic&o de contorno durante as simulagdes.



63

18

10
.

o SN SRR ‘

O -
2 \\\ i
;4_3(},,7

Figura 29 - Dimensdes em milimetros do injetor projetado
Fonte: REZENDE, 2015

o

Ademais, para entender o comportamento do fluxo ao sair do bocal sem
adicionar muitos elementos a malha (por limitacdo da licenca e de poder
computacional), a regido na saida foi modelada para afastar-se axialmente um
didmetro do bocal de saida e o didmetro da regido é o suficiente para o jato ndo chocar
com a parede evitando efeitos adversos por conta da parede, como pode ser visto na
Figura 30.
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Figura 30 — Volume de Controle da Simulagao
Fonte: O autor (2023)

5.2.2 Validagdo da simulagéo

Os resultados de uma simulacdo sdo diretamente influenciados pela sua
malha. A malha € a quantidade de elementos discretizados que sdo criados no volume
de controle de fluido, no caso das simulacdes de CFD, e a resolugdo numérica se da
ao fazer o balanco das equacdes de conservagado do parametro que se esta avaliando
(massa, energia etc.) em relagéo as faces do elemento, avaliando o que esta entrando
e saindo do mesmo e se ha conservacao.

A Figura 31 apresenta um exemplo desse tipo de volume discretizado. Como
o comportamento do fluido pode sofrer inUmeras variagcbes quando se considera o
volume como um todo, elementos cada vez menores tém a capacidade de capturar
melhor o comportamento do fluxo. Porém, como é proibitivo o uso de um numero
grande de elementos por questdes de capacidade e tempo computacional é crucial
buscar métodos de, mesmo com menos elementos, ter confianga nos resultados e
ndo os deixar dependentes do tamanho e disposicdo dos elementos (XCEED
ENGINEERING, 2017).
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Figura 31 — Representagdo de um elemento 2D usado em simulagdo numérica
Fonte: BHASKARAN (2002)

Portanto, para desacoplar o resultado da simulagdo do numero de malhas, €
necessario fazer um estudo de refino de malha. Esse estudo realiza diversas
simulacdes individuais para diferentes tamanhos gerais de elementos e/ou refinos
locais, capturando fenbmenos em pontos criticos e capturando mais gradientes para
resolucdo das equacdes de continuidade. Ademais, o FLUENT a cada vez que se
troca a malha ele recupera valores de condicdes de escoamento com base na
simulacédo anterior, entdo o método se alimenta de resultados anteriores.

No caso deste trabalho o refino foi feito diminuindo o tamanho dos elementos
no geral e refinando cada vez mais o valor dos elementos na sesséao convergente e
reta da saida do injetor (com a opcao de afetar o volume com valor para pegar o tronco
de cone da secdo convergente) através de um fator de tamanho que é multiplicado

pelo tamanho geral de elementos, como pode ser visto na Tabela 7 e na Figura 32.
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Tabela 7— Dados das malhas
TAMANHO GERAL FATOR DE REDUCAO

DE ELEMENTO DE ELEMENTOS NO
[metros] REFINO
0,0013 DESLIGADO

0,001083 0,5
0,0009028 0,42
0,0007523 0,35
0,0006269 0,29

0,00055 0,29

Fonte: O autor (2023)

0,01 (m)
]

0,0025 0,0075

Figura 32 — Exemplo de malha do dominio da simulag&o (mais refinada)
Fonte: O Autor (2023)

5.2.3 Resultados

As simulagbes foram realizadas com malhas cada vez mais refinadas para
avaliar a convergéncia do modelo em refino de malha. Cada simulagdo tem seus
valores de unidades a serem convergidas tal que para o modelo k — ¢ séo as
componentes do vetor velocidade, a energia cinética de turbuléncia e a sua dissipacao

(constantes que dao nome ao modelo) e através de refino de malha essa convergéncia
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€ avaliada ainda mais ao comparar o avancar de valores definidos para cada passo
do refino do volume de controle.

Os parametros definidos para convergéncia por refino de malha foram a vazao
massica no injetor, a queda de pressdo e 0 angulo de saida formado. Esses
parametros foram plotados em funcdo do niumero de malha de cada simulacéo e para
observar o caminhar da convergéncia foi calculado um erro percentual em relacdo a
média de todos os valores para checar o caminhar dos valores medidos durante o
refino da malha.

Equagéo 25 Erro%,; = |pi—pmedio

Pmedio

A Figura 33 usa a definicdo de queda de pressao como a diferenca entre a
pressdo na condi¢do de contorno de entrada de fluido com um plano criado na saida
do injetor para calcular a queda que ocorreu especificamente por conta do fluxo
interno, sem considerar 0 que ocorre na camara externa. Esse valor alcancou
convergéncia no valor de 1,7 bar com uma média de erros percentuais de

aproximadamente 1,22% apds o refino de malha, o que é bom para o modelo criado.

QUEDA DE PRESSAO

Bar

0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
Milhdes

Numero de Elementos

Figura 33 - Grafico mostrando convergéncia da queda de presséao
Fonte: Gerada pelo Autor

A Figura 34 calcula o angulo de saida através da relagcdo usada por

LEFEBVRE (2016) que considera a razdo entre velocidade axial e 0 mdédulo da
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velocidade de saida na boca do injetor e tira o arco cosseno desse valor. No calculo
foi usado o valor médio no bocal de saida do injetor (portanto algum erro pode ser
atrelado a esse valor por conta de considerar valores médios das velocidades). O valor
de angulo de saida para o qual a simulacao convergiu foi de 42° e a média de erros

foi de 3,31% o que apresenta um bom valor de convergéncia.

ANGULO DE SAIDA

a1

0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
Milhdes

Numero de Elementos

Figura 34 - Grafico mostrando a convergéncia do angulo de saida
Fonte: O autor (2023)

J& a vazdo massica na Figura 35 tem seu valor mais facilmente retirado do
programa pois a premissa principal do modelo é a conservacdo de massa entdo nao
importa em que ponto do injetor esse valor € retirado. Em questao de convergéncia o
valor alcangado no decorrer do refino de malha foi de 0,0489 kg/s com média de erros
de 8,33%.
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VAZAO MASSICA

0 01 02 03 04 05 06 07 08 09 1
MilhGes

Numero de Elementos

Figura 35 - Grafico mostrando a convergéncia da vazdo massica
Fonte: O autor (2023)

Os gréficos evidenciam que o0s parametros acompanhados alcangcam
convergéncia com o refino da malha. Apesar desses valores ndo baterem com o que
seria esperado pelos experimentos feitos por NARDI (2015) os valores de angulo de
saida e vazdo massica apresentam erros de aproximadamente 6,7% e 8,9%
respectivamente e o valor de queda de pressao alcancado foi um que néo convergiu
e que apresentou uma discrepancia grande em relagdo ao testado experimentalmente
(erro de aproximadamente 43% em relacdo ao valor de 3 bar).

Observando e reavaliando os resultados é possivel perceber falhas na
escolha de um dos parametros de convergéncia. A presséo de entrada do injetor de
fato é a de 3 bar e injetada a pressdo ambiente, mas o que o texto de NARDI (2015)
considera como queda de presséao € usado como pressao na entrada do injetor (Figura
32). Assim, com a pressdao medida na entrada do injetor pelo processador de
resultados do ANSYS alcangamos um valor mais préximo de 2,68 bar, como mostra
a Figura 36.
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0 0.005 0.01 (m) A
[ e ES—

0.0025 0.0075

Figura 36 — Presséao nas faces de inje¢cdo do modelo simulado
Fonte: O autor (2023)

Além disso, a Figura 37 apresenta a curva aproximada para 0 comportamento
do injetor no quesito vazao massica retirado do trabalho experimental de NARDI
(2015). Essa curva foi refeita através dos dados experimentais apresentados pelo
autor citado como mostra a Tabela 8, que inclusive usa uma regressao por poténcia e
ao se introduzir a regressao polinomial o coeficiente de regressdo R2 mais favoravel
(era 0,9876 e se torna 0,9943).
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Com o equacionamento atualizado, apresentado na Equacao 26 e na Figura
37, a pressdo de entrada do injetor simulado resultaria em uma vazdo massica de

aproximadamente 0,046 kg/s, um erro de 6% em relacdo ao valor de projeto.

Equacéo 26 m = —0,0014 P . + 0,0175 P

inj

+ 0,0093

inj

VAZAO MASSICA EXPERIMENTAL x PRESSAO DE INJECAO

0.070000
..... L
0.060000 e ¢
[ Wt L)
0.050000 .
=
0.040000
-0

kg/s [

0.030000

e
0.020000 y =-0.0014x% + 0.0175x + 0.0093
R?=0.9934
0.010000
0.000000
0 1 2 3 4 5 6

bar

Figura 37 — Curva experimental de funcionamento do injetor
Fonte: Adaptada de NARDI, 2015
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Tabela 8 — Dados experimentais de injetor tangencial
PRESSAO VALOR

1 0,025542784
15 0,033670034
2 0,037037037
2,5 0,044444444
3 0,050505050
3,5 0,055555556
4 0,056980057
4,5 0,060060060
5 0,063492063

Fonte: O autor (2023)

Outro ponto a ser levantado € o comportamento do modelo definido para
estudo. As imagens abaixo levantam dois pontos importantes: o fluxo de fluido apesar
de ter o comportamento esperado de acompanhar o perfil do injetor e sair formando
um cone vazio, ndo acompanha esse perfil por completo e sofre uma redugédo nao
esperada de secao e, portanto, uma queda de pressdo pontual, além de recirculacéo
e choque com as paredes do modelo evidenciadas pelas linhas em azul na saida do

injetor na Figura 38, na Figura 39 e na Figura 40.



0 0.005 001 (m) A
[ — s—]

0.0025 0.0075

Figura 38 — Vista isometrica do modelo com as linhas de fluxo
Fonte: O autor (2023)

@
0 0.005 0.01 (m) I—» X
| S ES—

0.0025 0.0075

Figura 39 - Vista frontal do modelo com as linhas de fluxo
Fonte: O autor (2023)
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- ©
0 0.0045 0.009 (m) I—' X
1

0.00225 0.00675

Figura 40 — Vista inferior do modelo com as linhas de fluxo
Fonte: O autor (2023)

Ademais, a Figura 41 mostra como esses efeitos levaram a velocidades nulas
na condicdo de contorno de saida de fluxo e esse fato pode ter afetado as
convergéncias nas simulagdes individuais que, apesar ndo terem afetado os
resultados que foram validados pelo refino da malha, aumentaram o tempo gasto

simulando o modelo.

0 0.005 0.01 (m) /k
EE

0.0025 0.0075

Figura 41 — Contornos de velocidade para o plano médio e condi¢c&o de contorno de saida
Fonte: O autor (2023)
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A Figura 42 mostra como a distribuicdo de pressao no interior do injetor se
deu de forma concentrada e pontual quando comparado com o resultado esperado. A
Figura 42 e a Figura 43 mostram como se espera que a pressao esteja distribuida no
interior do injetor, com o fluido perdendo pressdo até o valor referente ao nucleo

gasoso que é criado pelo injetor.

=
0 0.005 0.01 (m) %
I ..

0.0025 0.0075

Figura 42 — Contornos de pressao no plano médio do injetor modelao
Fonte: O autor (2023)
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Figura 43 — Contornos de preséo de um modelo em CFD de injetor

Fonte: HINCKEL, 2008
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Figura 44 — Contorno de pressdo em um modelo em CFD de injetor tangencial [Pa]
Fonte: RIVAS, 2018
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Considerados os resultados das simulacdes feitas e o algoritmo (Apéndice A)
de projeto do injetor para o motor de foguete hibrido ambos os métodos se mostraram
promissores. Os erros percentuais em relagdo ao valor médio de cada paréametro
considerado para convergéncia durante o refino de malha ficaram abaixo do valor de
10% como pode ser visto na Tabela 9, mostrando um alinhamento relativamente bom
da simulacdo com o as consideracdes de geometria do dominio e as condicdes de

contorno.

Tabela 9 — Média de Erros Percentuais durante Estudo de Convergéncia

PARAMETRO VALOR
Queda de Presséo 1,22%
Angulo de Saida 3,31%
Vazéo Massica 8,33%

Fonte: O autor (2023)

Adicionalmente a simulagéo mostrou bom alinhamento com o que se foi obtido
experimentalmente por NARDI (2015). O valor de 1,7 bar encontrado como parametro
de pressdo a comparar se mostrou nao ser o definido pelo trabalho experimental
escolhido e apds correcado do valor a ser retirado da simulacéo, 2,68 bar, vemos uma
melhora dos 43% de erro para 10,6% com o novo valor. Demonstrando que, além de
ter bons resultados de convergéncia, a simulacdo tem bons resultados quando se

considera os resultados experimentais, como mostra a Tabela 10.

Tabela 10 — Média de Erros Percentuais em Relacdo a NARDI (2015)

PARAMETRO VALOR
Queda de Presséo 10,62%
Angulo de Saida 6,65%
Vazdo Massica 8,85%

Fonte: O autor (2023)
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6 CONCLUSOES

A revisao bibliografica acerca do injetor a ser usado, que foi o vorticiado de
injecdo tangencial, e outras op¢cbes mostrou bom alinhamento entre a atomizagéo do
liquido e a geracdo de gotas com superficies de contato em relacdo a seu volume
cada vez maiores, o0 que favorece a reacao, com simplicidade e repetibilidade do item.
Além disso foi possivel desenvolver um algoritmo para que se seja projetado um injetor
desse tipo com um numero reduzido de dados de entrada.

As simulacfes feitas com malhas cada vez mais refinadas a partir desse
projeto permitiram avaliar a convergéncia de um modelo em refino de malha,
mostrando um bom alinhamento da simulagcdo com o modelo fisico estudado. Os
dados obtidos da simulagdo demonstraram bom comportamento do modelo em
relacdo a geometria definida, o modelo de turbuléncia (k—¢) e resultados
experimentais no que concerne a vazao massica, o angulo de saida e queda de
pressdo (dados usados para analise de convergéncia).

Como método para se estimar o comportamento e iterar solu¢cdes de maneira
prévia a criagcdo de um protétipo fisico para retirada de curvas de desempenho, tal
qual foi feito por NARDI (2015) para a vazao massica em funcdo da pressdo de
injecdo, mostrado na Equacao 26 e na Figura 37, o modelo serve para facilitar uma
definicdo mais precisa do comportamento do protétipo a fim de reduzir o tempo nessa
fase do projeto.

As falhas apresentadas na simulacdo do modelo definido para estudo, como
o fluxo de fluido ndo acompanhar o perfil do injetor por completo e sofrer uma reducéo
nao esperada de secdo e, portanto, uma queda de pressdo pontual, além de
recirculacdo e choque com as paredes do modelo, levou a velocidade nula na
condicao de contorno de saida de fluxo, o que pode ter afetado as convergéncias nas
simulagdes individuais e aumentado o tempo gasto simulando o modelo.

Considerados os resultados das simulacdes feitas e o algoritmo de projeto do
injetor para o motor de foguete hibrido, ambos os métodos se mostraram promissores,
com média de erros percentuais dos parametros considerados para convergéncia

durante o refino de malha abaixo do valor de 10%, o que é uma medida de analise
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gue favorece o uso desse modelo de simulagéo para andlise de parametros e fase de

pré-projeto e pré-prototipagem.

6.1 TRABALHOS FUTUROS

O algoritmo proposto para projeto do injetor (Apéndice A) ainda pode ser
melhorado quando for necessario levar em conta os valores de desempenho
expostos. O codigo ja devolve valores das constantes adimensionais citadas (Re, Oh
e We) além do comprimento médio até ocorrer atomiza¢édo de acordo com LEFEBVRE
(2016) que podem servir de pontos de inicio para trabalhos de projeto de camara de
combustdo ou de avanco no modelo usado em CFD, ja que o atual simula o fluxo
somente até logo na saida do injetor por questfes do limite da licenca e do computador
usado. Ademais todo esse texto oferece a capacidade de se fazer um prot6tipo e testa-
los para que sejam feitas as curvas de desempenho como fez NARDI (2015).

Além do que pode ser feito em cima do que foi feito nesse trabalho, existe a
possibilidade de pegar outros componentes do sistema propulsivo. Controle térmico,
eletrbnica para injecdo, Tanques e linhas para entrega de oxidante, inUmeros séo 0s
outros componentes desse tipo de sistema propulsivo que se beneficiam do ponta pé
dado por este trabalho com a definicdo de valores de pressdo esperados e com 0s

propelentes definidos.
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Apéndice A

Algoritmo em MATLAB para projeto do injetor
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%%
% Algoritmo pra calcular a dimensao de um injetor tangencial
%%

clear;
clc;

%% Inputs

% Propelente

mdot = 0.05; % Vazao massica [kg/s]

rho_oxid = 786; % Densidade do oxidante [kg/m"3]

mi = 0.0146 *0.001; % Viscosidade Dinamica [1 centipoise = 0.001 SI]
sigma = 2 * 0.001; % Tensao Superficial [1 dyn/cm = 0.001 SI]

p_op = 2*1076; % Pressao de operac¢ao [Pa]

% Injetor
dp = max(@.2*p_op,80*sqrt(p_op*10)); % Queda de pressdo [Pa]
theta = 90; % Angulo de saida dos jatos (80<theta<120) [grau]
n = 1; % Numero de injetores
n_oxid = 2; % Numero de furos de entrada oxidante;
dx = 107-6; % Precisao do X
%%

thetar (0.5*theta)*(pi/180);
X_oxid = @;
alfa = asin((X_oxid*sqrt(8))/((1+sqrt(X_oxid))*sqrt(1+X_oxid)));

while abs(thetar-alfa)>dx
if X_oxid > 1+dx
fprintf('X passou de 1\n');
break;
end
X_oxid = X_oxid+dx/2;
alfa = asin((X_oxid*sqrt(8))/((1+sqrt(X_oxid))*sqrt(1+X_oxid)));
end

X_oxid_teorico = 0.0042*%(0.5*theta)~1.2714;
Csai_oxid = sqrt((1-X_oxid)~3/(1+X_oxid));
Asai_oxid = mdot/(Csai_oxid*sqrt(2*rho_oxid*dp));
Dsai_oxid = sqrt((4*Asai_oxid)/(pi*n_oxid));

Cent_oxid = sqrt((X_oxid)~3/(2-X_oxid));
Aent_oxid = mdot/(Cent_oxid*sqrt(2*rho_oxid*dp));
Dent_oxid = sqrt((4*Aent_oxid)/(pi*n*n_oxid));

fprintf('Oxidante:\n");
fprintf('Nimero de injetores:\n');

n

fprintf('Nimero de furos de entrada\n')
n_oxid

fprintf('\nDimensoes do simplex [mm]\n');
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Dsai_oxid = Dsai_oxid*1000

Lsai_oxid = 0.35*Dsai_oxid
Dent_oxid = Dent_oxid*1000
Dcam_oxid = (2.5+3.3)*0.5*Dsai_oxid

Lcam_oxid = 2.75*Dsai_oxid
t = Dent_oxid*1.3

Re=mdot/(3.14*mi*sqrt(n_oxid)*Dent_oxid*0.001);
Oh=(mi)/sqrt(rho_oxid*sigma*Dsai_oxid*0.001);
We=(0Oh*Re)"2;
vaxial=mdot/(rho_oxid*Asai_oxid*(1-X_oxid));

if 12<We && We<18;

tb = 6*(We-12)"(-0.25);
end;
if 18<We && We<45;

tb = 2.45%(We-12)7(0.25);
end;
if 45<We && We<351;

tb = 14.1*(We-12)~(-0.25);
end;
if 351<We && We<2670;

tb = 0.766*(We-12)"(0.25);

end;

if 2670<We && We<100000;
tb = 0.766;

end;

L=vaxial*tb*1000;
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