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RESUMO

A utilizacdo de cubesats para missdes espaciais cresce a cada ano, ja que sua
padronizagao facilita na construgédo e redugéao de custos do projeto. Contudo, a sua
insercao orbital pode, em muitos casos, ser um problema, tendo em vista que esses
satélites sdo enviados nos espagos vazios de grandes foguetes, criando uma
dependéncia entre as missdes de cada projeto. Assim, surge a necessidade do
desenvolvimento de um foguete de pequeno porte capaz de levar cubesats para
orbitas LEO, buscando um baixo custo de missao. Considerando isso, apresenta-se
neste trabalho um projeto conceitual de um propulsor aeroespacial para o estagio
superior de um foguete de baixo custo, com a missdo de colocar cubesats em
orbitas LEO. Para isso, realiza-se uma avaliacdo de diferentes tecnologias
propulsivas e seus dados historicos de testes e missdes, para determinar qual é a
ideal para o ajuste orbital necessario, mantendo um elevado grau de confiabilidade
ao optar pela selecdo de motores foguete com elevado TRL. Em seguida,
estruturou-se o projeto do estagio superior do veiculo como um todo, detalhando por
fim o calculo do desempenho da camara de combustdo e bocal de forma
comparativa entre diferentes propelentes. Concluiu-se que, para o projeto
apresentado, o veiculo com os propelentes liquidos RP-1 e H,O, alimentados por
gas inerte pressurizado cumpre com os requisitos de projeto, tendo seus parametros
de dimensionamento calculados para a camara de combustéo e bocal idealizados.

Palavras-chave: propulsdo espacial, projeto conceitual; camara de combustao;

bocal.



ABSTRACT

The application of cubesats in space missions grows every year, as their
standardization facilitates the construction process and reduces the project costs.
However, their orbital insertion can be a problem, considering that these satellites are
usually sent in the empty spaces of large rockets, thus creating a dependency
between different missions. Thus, this work aims to develop a conceptual project of
an aerospace propulsion system for the upper stage of a low cost rocket with the
mission of placing cubesats in LEO orbits. To accomplish this, an evaluation of
different propulsion technologies and their historical data from tests and missions is
conducted to determine which one is the ideal to the necessary orbital adjustment,
keeping a higher reliability by selecting higher TRL rocket engines. Subsequently,
the upper stage of the vehicle was designed as a whole, with a detailed analysis of
the combustion chamber and nozzle performance calculated comparatively for
different propellants. The study concludes that, for the presented design, a vehicle
using liquid RP-1 and H,O, propellants, pressure-fed by inert gas, meets the design
requirements, with the sizing parameters calculated for the idealized combustion
chamber and nozzle.

Keywords: space propulsion; conceptual design; combustion chamber; nozzle.
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1. INTRODUGAO

Os satélites artificiais vém sendo utilizados para sistemas de comunicacao,
estudos climaticos, mapeamento, entre outras aplicagcdes, desde sua origem em
1957, com o langamento do Sputnik (Maini; Agrawal, 2011). Com os avangos
tecnolégicos e a busca por baixos custos, o conceito de CubeSat ganhou forca, por
conta de serem satélites de formato padronizado e tamanho pequeno, o que garante
uma acessibilidade nos custos do projeto (Woellert et al., 2010). Por conta disso, é
possivel perceber que a quantidade de lancamentos desses satélites aumenta a
cada ano, apesar da queda entre os anos de 2017 e 2020 (Kulu, 2022).

Atualmente, os CubeSats sdo, muitas vezes, colocados em O6rbita utilizando
um foguete com outra missdo principal, sendo carregados nos espagos vazios
desses veiculos até suas Orbitas finais (Woellert et al., 2010). Entretanto, esse
formato de langamento pode ser, em alguns casos, limitado para os CubeSats, pois
serao enviados como cargas secundarias da missao (Champagne; Burge; Crowther,
2011).

Dessa forma, surge a ideia de um veiculo espacial capaz de comportar uma
pequena carga paga, lancando cubesats em pequenos grupos para orbitas baixas,
com baixo custo para missdes exclusivas, buscando uma solugéo similar a veiculos
como, por exemplo, o Electron, da empresa Rocket Lab (Tulp; Beek, 2017).

Durante a primeira fase deste projeto, foi proposta uma configuragdo de
veiculo, que sera dividido em diferentes estagios, sendo que os primeiros seréao
responsaveis por elevar a altitude do foguete, enquanto o ultimo definira a orbita
com precisdo. Considerando isso, apresenta-se neste trabalho um projeto conceitual
de dimensionamento para o propulsor do ultimo estagio de um foguete de baixo
custo, para langamento de CubeSats, visando simplicidade e confiabilidade dos
subsistemas para o voo in-space em Orbita da Terra. Para isso, serdao avaliadas as
tecnologias ja existentes de sistemas de propulsdo sdlida, propulséo liquida, com
alimentagdo por bombas ou por pressdo, e propulsdo elétrica, que ja foram
amplamente estudadas (Sutton; Biblarz, 2017; Das, 2023; Jahn, 1968), para entao
se selecionar e dimensionar a que melhor cumpra com os requisitos da missao.

O projeto tem inicio com a definicdo do tipo de propulsor adequado,

conforme os parametros histéricos apresentados por Sutton e Biblarz (2017),
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seguindo para a modelagem matematica da camara de combustdo, aplicando a
ferramenta de equilibrio quimico da National Aeronautics and Space Administration
(NASA), e do bocal isentrépico para que, por fim, a analise dos resultados obtidos
seja realizada considerando o impulso especifico, a minimizagdo do peso do

propulsor e uma avaliagéo critica de custos e complexidade associados ao projeto.

1.1. OBJETIVOS

Para resolver a problematica do dimensionamento do propulsor para o
estagio superior de uma missdo de pequena carga paga com baixo custo, propde-se

0s seguintes objetivos.

1.1.1. Objetivo geral

Dimensionar um propulsor de pequeno porte que seja capaz de proporcionar
o impulso adequado para inserir os CubeSats em 6érbita e que seja simples e

confiavel.

1.1.2. Objetivos especificos

e Definir o tipo de propulsor adequado para a miss&o, incluindo o tipo de
propelente e o sistema de alimentagao do foguete;

e Calcular os resultados idealizados do comportamento da camara de
combustao e bocal do propulsor para diferentes opgdes de propelente e de
projeto;

e Avaliar os resultados idealizados de impulso especifico e os volumes de
reservatorios necessarios, de forma a determinar a solugdo com a otimizagao

do volume dos reservatorios.
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2. FUNDAMENTAGAO TEORICA

Uma possivel solugdo de baixo custo para o langamento de CubeSats em
orbitas do tipo Low Earth Orbit (LEO), é dada por um veiculo langador exclusivo para
cargas uteis reduzidas. Com o foguete subdividido em diferentes estagios, nota-se a
necessidade de um projeto de propulsor adequado para a etapa final da misséo,
responsavel por posicionar os CubeSats na trajetoria orbital correta.

Assim, este capitulo tem por finalidade expor os tipos de propulsores
espaciais e suas aplicacbes em missdes, introduzir os principais componentes dos
sistemas de propulsdo, apresentar a ferramenta Chemical Equilibrium with
Applications (CEA) da NASA, utilizada neste trabalho para calcular as condi¢gbes da
camara de combustdo do sistema propulsivo e, por fim, elucidar conceitos basicos

de escoamentos de gases através de bocais.

2.1. PROPULSORES ESPACIAIS

Conforme apresentado pela NASA (2012), os tipos de tecnologias aplicadas
em propulsores para exploragdo no espago podem ser divididos em quatro
categorias, sendo essas quatro subdivididas em maiores especificidades, conforme
ilustrado pelo Quadro 1. Este trabalho apresenta a sele¢cdo de um propulsor de
elevada confiabilidade e baixo custo, portanto, as tecnologias de baixa Technology
Readiness Level (TRL) ndo serdo avaliadas, havendo uma analise e selecao do tipo

de propulsor a partir das tecnologias de propulsao quimica e nao-quimica.

Quadro 1 — Tecnologias para propulsao espacial segundo a NASA

(continua)

Propelente Liquido Armazenavel

Propelente Liquido Criogénico

Propelente em Gel

Propulsdao Quimica Propelente Sélido

Propelente Hibrido

Propelente em Gas Quente ou Frio

Micro Propulsio
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Quadro 1 — Tecnologias para propulsao espacial segundo a NASA

(concluséo)

Propulsio Elétrica

Propulsao Propulsdo a Vela Solar

Nao-Quimica Propulsdo Térmica

Amarras Espaciais

Fonte: adaptado de NASA (2012, p. 2).

2.1.1. Propulsao quimica

A propulsdo quimica € aplicada em missdes espaciais desde a origem dos
primeiros foguetes no final da década de 1950 até os dias atuais, porém com novas
tecnologias e combustiveis. O principio basico para acelerar o veiculo é utilizar-se
de uma reagao quimica para obter fluidos com elevada energia escoando por um
bocal, produzindo uma forca de reagdo no foguete através da Terceira Lei de
Newton (Salgado; Belderrain; Devezas, 2018).

Conforme listado no Quadro 1, uma forma de classificar os propulsores
quimicos se da através dos tipos de propelente que utilizam. Para este estudo, que
busca uma solucao de baixo custo e elevada confiabilidade, os propulsores quimicos
se apresentam como uma solugao viavel, com destaque para os propelentes dos
tipos liquido e sdlido, que foram os primeiros a serem utilizados historicamente,
conforme apontado por Brown (1996).

Os veiculos que utilizam propelentes soélidos foram os primeiros a surgir
devido a sua simplicidade em relagdo aos demais tipos de combustiveis (Davenas,
2003), o que é a grande vantagem na utilizacdo dessa categoria de propulsores.
Assim, projetos de menor custo podem procurar esse tipo de propulsor para atingir
seus objetivos, evitando os subsistemas necessarios para a injegao de propelente

na camara de combustdo, conforme apresentado pela Figura 1.
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Figura 1 — Vista em corte do motor do foguete STAR 27

Compdsito de grio de Flange de
) propelente sdlido montagem
lgnitor
Camada de izclamento

Garganta de insercdo 3D carbono-carbono no bocal

L
i
27.30 in - 19474 in,
y
Y
48.725 in. - -
Estrutura Estrela de & pontas, cavidade Bocal de exaustdo contornado com
de Titanio interna de queima de gréo forro internc de carbono fenalico

Fonte: adaptado de Sutton e Biblarz (2017, p. 435).

Como é possivel observar na Figura 1, o propelente sélido ja esta localizado
na parede interna da estrutura da camara de combustao. Dessa forma, nota-se que,
uma vez feita a ignicao do sistema, a queima so se encerrara com a queima de todo
o combustivel do veiculo, que ocorre de forma rapida (Remissa et al., 2023).

Em contrapartida, os veiculos que utilizam propelente liquido possuem um
sistema de controle de queima de combustivel, com a possibilidade de ser desligado
e reiniciado a qualquer momento. Para isso, o propulsor necessita de uma série de
valvulas de precisdo e, em alguns casos, sistemas de alimentagdo complexos
(Sutton; Biblarz, 2017).

A Figura 2 apresenta trés das principais formas de fazer a alimentagédo de
propelente na camara de combustdo, sendo essas o sistema com gas inerte
pressurizado, o sistema com bombeamento de fluido por bombas elétricas e o

bombeamento por turbobombas.
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Figura 2 — Diagrama esquematico de sistemas de alimentagao de propulsores
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Fonte: adaptado de Liu et al. (2021, p. 3).

Conforme observado pela Figura 2, todos os sistemas contém um
reservatorio de gas pressurizado conectado diretamente aos reservatorios, de forma
que facam a regulagem da pressao interna desses de acordo com o fluido de
trabalho é liberado. Dessa forma, mantendo uma pressao interna constante e
elevada, evitam-se as irregularidades no escoamento causadas pela forga viscosa e
tensao superficial, j& que no ambiente de microgravidade essas grandezas afetam
consideravelmente o comportamento dos fluidos (Pozzi; Sjéberg, 2021).

Além disso, segundo Sutton e Biblarz (2017) e Das (2023), o gas inerte
também podera ser utilizado para ejetar os propelentes de forma adequada na
camara de combustéo, no caso de um sistema de alimentagao por gas pressurizado,
sendo de grande confiabilidade e provavelmente o mais simples de ser instalado,
apresentando bons resultados para veiculos espaciais de pequeno porte.

Entretanto, para um melhor desempenho em propulsores de impulso
especifico elevado, o ideal € a utilizagdo de bombas hidraulicas para a injecéo de
propelente na cédmara de combustdo (Sutton; Biblarz, 2017). Duas possiveis
solugdes, apresentadas pela Figura 2, se diferenciam apenas pelo tipo de bomba
que sera utilizado.

O sistema de bombeamento elétrico apresenta-se como uma solugao pratica

em relagdo as turbobombas por lidar apenas com poucos componentes elétricos,



21

evitando a complexidade de lidar com fluidos de grande entalpia, porém com o
grande limitador histdrico da elevada massa das baterias (Das, 2023). Por outro
lado, o sistema com turbobombas utiliza-se de turbinas que produzem impulso
rotacional através da energia de expansdo de gases quentes para fazer o
bombeamento do propelente, utilizando o préprio combustivel e, em alguns casos, o0

oxidante do foguete nesse processo (NASA, 1974).

2.1.2. Propulsao nao-quimica

Apesar de terem sido pensados e desenvolvidos ainda na década de 1960,
com o caso do propulsor de ions, os propulsores ndo-quimicos levaram mais tempo
para encontrar seu espag¢o no mercado. Devido ao menor impulso especifico gerado
por essa categoria de propulsores em relagdo a propulsdo quimica, seu uso é
inviavel para missdes de lancamento a partir da Terra, tendo uma aplicacao eficiente
apenas quando o veiculo ja esta no espaco (Santos, 2009).

O Quadro 1 apresenta alguns tipos de propulsores nao quimicos utilizados
para diferentes missdes, porém, tendo em vista o objetivo deste estudo, algumas
das tecnologias nao serao avaliadas, pois possuem aplicagdes distintas, como o
controle de atitude do veiculo ou entao para missées em espaco profundo de longo
prazo. Assim, apenas a propulsdo elétrica sera levada em consideragdo nas
analises deste trabalho.

Existem diversos tipos de propulsores elétricos que utilizam tecnologias
variadas na hora de gerar impulso para o veiculo, porém a logica € sempre a de
transformar a energia elétrica em um fluxo de fluido acelerado através de um bocal
de forma a consumir menos propelente, o que reduz o peso final do foguete (Goebel;
Katz, 2008). Alguns dos tipos de propulsores elétricos descritos por Jahn (1968) sédo
os arcojatos, que produzem um arco elétrico para ionizar um propelente gasoso, e
os resistojatos, que aquecem o propelente através de uma placa com resisténcia

elétrica.
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2.2. CAMARA DE COMBUSTAO

2.2.1. Reagao e determinagao do equilibrio quimico

A combustao pode ser definida como um fendmeno de oxidagao, que ocorre
de maneira fugaz, onde espécies quimicas interagem e liberam grande quantidade
de energia sensivel que possuiam contida na forma de energia quimica (Ragland;
Bryden, 2011). Os efeitos térmicos e energéticos resultantes da combustdo s&o
responsaveis por liberar a energia contida nas ligagdes quimicas dos propelentes,
tornando o conhecimento da termodinamica e do equilibrio quimico cruciais para o
calculo do desempenho de um sistema propulsivo (Hill; Peterson, 1992).

Diversos fatores influenciam o desempenho de uma reacdo de combustéo,
como a area superficial de contato entre os reagentes e a temperatura da propria
reagao quimica (Ragland; Bryden, 2011), além da propor¢do de combustivel e
oxidante no sistema e da pressdao em que as reagdes quimicas ocorrerao
(Glassman; Yetter, 2008).

Para uma combustdo idealizada sem variagdo de pressao e velocidade do
escoamento, pode-se concluir que o calor gerado, representado por Q, € igual a
variagao da entalpia da reacdo, representada por AH, conforme apresentado pela

Equacéao 1 (Glassman; Yetter, 2008).

Q =— AH (1)

Dessa forma, ao avaliarmos a variagao da entalpia das espécies quimicas da
reacao, na condigao estequiomeétrica, € possivel determinar a quantidade de energia
liberada durante a combustéo através da sua entalpia de formacéo.

Além disso, é importante definir também a condi¢cdo de equilibrio quimico,
considerando que as elevadas temperaturas sdo capazes de dissociar as moléculas.
Para isso, utiliza-se a Equagao 2, que combina a primeira e a segunda lei da
termodinamica, e o conceito da energia livre de Gibbs, apresentado na Equacgao 3
(Glassman; Yetter, 2008; Smith et. al, 2018).

du =TdS — PdV (2)
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dG =— SdT + V dP (3)

A Equacgdo 2 demonstra que a variagdo na energia interna dU do sistema
depende de um termo associado a transferéncia de calor, onde S representa a
entropia e T a temperatura, e de um termo associado ao trabalho, onde P representa
a presséo e V o volume (Smith et. al, 2018). Dessa forma, & possivel concluir que
pode-se realizar trabalho através de sistemas fechados onde ha uma reacao
exotérmica, além de ocorrer o aumento da energia interna.

A variagado da energia livre de Gibbs (G), apresentada pela Equagéao 3, define
o comportamento da reagdo de combustdo. Para uma variagdo negativa da energia
de Gibbs, o processo fisico-quimico avaliado é espontaneo, enquanto que para uma
variagao positiva, o processo necessita da adigdo de energia externa para ocorrer. O
equilibrio do fendmeno sera atingido na condicdo de nao variagao da energia livre de
Gibbs, ou seja, dG = 0 (Smith et. al, 2018).

No caso de uma reagdo com N espécies quimicas e | fases, a energia de
Gibbs pode também ser representada pela somatdria do potencial quimico p de cada
espécie ponderada pela sua quantidade n em mols, conforme apresenta Souza et al.

(2015) pela Equacéao 4.

J] N

G=2X2w,n, @
i=1j=1

Esse potencial quimico, para uma espécie na fase sélida ou liquida, caso dos

propelentes quimicos utilizados em foguetes, pode ser definido através da Equagéo

5, onde GO € a energia de Gibbs de formagao da espécie, Ru € a constante universal

. fo n ~ .
dos gases, T € a temperatura e 71- € um parametro de razdo de fugacidade do

ij
elemento, com calculo dependente de a espécie estar em fase condensada
(Equacédo 6) ou gasosa (Equacdo 7), sendo que k representa o coeficiente de
atividade da espécie, x representa sua fragdo molar e ¢ sua fugacidade (Souza et
al., 2015).
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0 .
M, = Gi‘j + Ru - T - ln(—o’) (5)
Lj
f..
L .
- =KX (6)
LJ
Ju
Py, x, P (7)

Assim, com os dados fundamentais das espécies quimicas envolvidas na
reacao e suas proporgdes, é possivel calcular as condigdes para que G atinja o valor
de minimo e, consequentemente, sua derivada se iguale a 0, determinando assim as

condigdes de equilibrio do sistema (Souza et al., 2015).
2.2.2. Volume da camara de combustao

Conforme apresentado anteriormente, diversos sdo os fatores que
influenciam o desempenho real de uma camara de combustdo. No caso de
motores-foguete, ainda se deve lembrar que as propriedades termodinamicas dos
fluidos resultantes também serao variaveis, devido a elevada temperatura e pressao
do sistema (Garg et al., 2017).

Somado a esses fatores, deve-se garantir um tamanho de camara suficiente
para que ocorra uma queima completa dos propelentes durante a combustao,
aproveitando completamente a capacidade energética do combustivel. Assim,
determina-se o parametro de comprimento caracteristico de uma camara de

combustao definido pela Equacao 8 (Khan; Qamar, 2019).

%4
L =—= (8)

*
Nessa equacgao, o comprimento caracteristico da camara de combustao L é

definido como sendo a relacéo entre o volume da camara de combustao Vch e a area

da garganta do bocal A . Em geral, a definigdo dessa dimensao esta relacionada a
analise histérica de comprimentos caracteristicos conforme a combinagdo de

propelentes que o veiculo utiliza (Khan; Qamar, 2019), sendo esse um tamanho
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aceitavel para se considerar que ocorreu a combustdo completa dos propelentes
(Himpam, 1950). A Tabela 1 apresenta algumas das possiveis combinagbes de
propelentes e valores aceitaveis para o comprimento caracteristico de cada camara

de combustao.

Tabela 1 - Comprimento caracteristico em fungao da combinacdo de propelentes

Combinagéo de propelentes Comprimento caracteristico L (m)

Peroxido de hidrogénio + RP-1 1,5-1,8
Oxigénio liquido + RP-1 1,02 -1,27
Oxigénio liquido + hidrogénio liquido 0,76 - 1,02
Oxigénio liquido + amdnia 0,76 - 1,02
Oxigénio liquido + alcool etilico 25-3

Fonte: adaptado de Khan e Qamar (2019, p. 2).

Utilizando da Tabela 1, é possivel escolher arbitrariamente um comprimento
caracteristico de camara para fazer uma estimativa inicial do volume necessario
para a combustdo, apos ja haver determinado a area da garganta do bocal. Caso
seja uma combinacao diferente de propelentes, pode-se estimar o comprimento
especifico como um valor entre 0,8 e 3 metros, conforme apresentado por Sutton e
Biblarz (2017).

2.2.3. NASA CEA

Para facilitar os calculos de equilibrio quimico, temperatura final dos gases da
reacdo e demais parametros resultantes da combustdo, a NASA desenvolveu uma
ferramenta gratuita conhecida pelo nome de Chemical Equilibrium with Applications,
ou apenas NASA CEA, com o objetivo de determinar de forma rapida e precisa o
desempenho de diversas configuracbes de foguetes. Tendo em vista o
dimensionamento inicial de um projeto conceitual, a aplicacdo dessa ferramenta

pode garantir bons dados comparativos, o que sera levado em conta neste trabalho.
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No calculo do equilibrio quimico, o software aplica 0 método de minimizagao
de energia livre de Gibbs, apresentado no tdpico anterior, gragas a sua
independéncia na hora de tratar diferentes espécies quimicas, o que facilita a
programacgao, além de utilizar um numero de iteragdes equivalente a outros
métodos, como o de constantes de equilibrio (Gordon; McBride, 1994).

Como parametros de entrada a analise, seleciona-se o0 combustivel e
oxidante que serao utilizados, a pressao dentro da camara de combustdo e a razéao
entre oxidante e combustivel O/F, além de determinar qual hipotese de area da
camara de combustdo, se sera considerada finita ou infinita (McBride; Gordon,
1996). A Figura 3 apresenta de forma visual a diferenga entre cada uma das
hipoteses, de forma que haja grande simplificagdo nos calculos ao desconsiderar a
influéncia do limite volumétrico da camara na reagdo quimica (Gordon; McBride,
1994).

Figura 3 — Visualizagdo das hipoteses de area finita e infinita

Hipétese de cAmara com
area infinita

|
1
I
|
] Saida do
‘\ bocal
I
I
' |
y Fim da camara !
"‘ de combustéio
\
\

-

|
Hipotese de %, .
dreafinita N !

Exaustéio dos
I :D produtos

Propelentes

Garganta do bocal

Fonte: adaptado de Gordon e McBride (1994, p. 25).

O software também utiliza as consideragdes de unidimensionalidade para as
equacgdes de conservacao de massa (Equacao 9), momento linear (Equacgao 10) e
energia (Equagao 11) simplificadas, velocidade nula na injecdo dos propelentes,
fluxo de massa constante (Equacdo 12), combustdo completa de forma adiabatica,
mistura homogénea e gases ideais para a camara de combustao (Gordon; McBride,
1994).
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pyuy A =Py U, 4 (9)
P +p -u=P +p -u
1 TP W EL, TR Y, (10)
uz uz
1 L
h +—==h+ (11)
m=p-u-A4A (12)

Nessas equacgobes, p representa a densidade, u a velocidade dos gases, A a
area, P a pressao do fluido, h a entalpia da mistura e m o fluxo de massa.

Apés a utilizagdo dos dados de entrada e hipoteses ja apresentadas, a NASA
CEA é capaz de calcular as condi¢gdes de temperatura e composicdo dos produtos
da camara de combustdo e, a partir disso, determinar as demais condi¢gbes dos

gases ao final da reagao (Gordon; McBride, 1994).
2.3. ESCOAMENTO ATRAVES DE BOCAL

Para que um motor foguete tenha maior eficiéncia e maior ganho de
velocidade através do impulso promovido pelo propulsor, é necessario que este ejete
0s gases com a maior velocidade possivel, tendo em vista que a variagdo na

velocidade Av é diretamente proporcional a velocidade de saida dos gases u. A

Equacao 13, proveniente da simplificacdo da segunda lei de Newton e da equacéao
da conservagdo da massa, foi inicialmente apresentada por Konstantin E.
Tsiolkovsky em 1903 e demonstra a dependéncia entre as velocidades do veiculo e

dos gases de exaustdo com a variacdo da massa do sistema, sendo m, a massa

final e m, a massa inicial (Mishra, 2017).

Av=u_- ln(—o) (13)
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Assim, quanto maior a velocidade de exaustdo, menos volume de propelentes
o foguete precisara utilizar para atingir a variagao de velocidade desejada. Portanto,
o desenvolvimento de um bocal de saida adequado € crucial para garantir uma
maior eficiéncia do veiculo (Trumper; Behrouzi; McGuirk, 2018).

Um escoamento de gases em um bocal pode ser modelado através das
equacdes de escoamentos compressiveis, onde a densidade do fluido é variavel
através de um fator de compressibilidade. No caso dos bocais de foguetes, a
velocidade dos gases se inicia em um regime subsoénico, atingindo o sbnico na
garganta e, em seguida, partindo para regimes supersénicos na regido divergente
(Anderson, 2003).

Apds as hipoteses fisicas de gas caloricamente perfeito e escoamento
quasi-unidimensional isentropico, onde as propriedades do fluido irdo variar apenas
em um eixo e sem levar em consideracdo a troca de calor do sistema e sua
irreversibilidade, Anderson (2003) apresenta a Equacédo 14 da relagdo entre
velocidade e area, onde M representa o numero de Mach, que é a normalizagao da

velocidade em funcao da velocidade do som.

2 u
L-m -1 = (14)

Através da analise critica da mesma, nota-se que para um escoamento
subsénico (M < 1), uma diminuicdo da area do bocal causara aumento na
velocidade de escoamento, enquanto que para um regime supersénico (M > 1) a
relacdo sera inversa. Assim, o projeto de um bocal para foguetes assume a forma
convergente-divergente para promover velocidades de exaustdo acima da
velocidade do som, reduzindo a massa de combustivel necessaria para a missao.

Além disso, a Equacgao 14 pode ser trabalhada para se determinar a relacéo
entre as areas da garganta e da saida, ja que o numero de Mach na garganta sera
igual a 1 para os casos de escoamentos que atingem o sufocamento na regiao
convergente do bocal. Assim, apos integrar e desenvolver a Equagéo 14, chega-se a
Equacao 15, sendo y a razao entre os calores especificos a pressao constante e a

volume constante.
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(4= w2 &

Por fim, das hipoteses de isentropia e quasi-unidimensionalidade, Anderson
(2003) também deduz as relagdes entre as condigcbes de pressao, densidade e
temperatura do escoamento em funcdo de sua velocidade e das condigdes de
estagnacéo, sendo essas um dado tedrico de um fluido com o mesmo potencial
energético mas sem escoamento, representadas pelo subindice 0. Essas relagbes
sao apresentadas pelas equagdes 16, 17 e 18.

p v

=1+ M) (16)

1

L (17)
p 2

T

+ =1+ ) (18)
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3. METODOLOGIA

Esse trabalho esta inserido dentro da iniciativa de desenvolver um veiculo de
lancamento de CubeSats de baixo custo para a inser¢ao em 6rbitas do tipo LEO. Tal
como ocorre em outros veiculos langadores, o projeto desse veiculo é dividido em
multiplos estagios para maximizar a performance alcangada. Assim, o ultimo estagio
sera responsavel por inserir o satélite na orbita desejada, o que exige o
desenvolvimento de um propulsor especifico para este projeto.

Dessa forma, este capitulo tem como foco apresentar os métodos que serao
utilizados para uma avaliagdo critica de qual modelo de propulsor sera mais
adequado para a missdo entre as opgdes apresentadas no capitulo anterior e
também os meios de dimensionar o motor-foguete escolhido utilizando-se da
ferramenta NASA CEA e dos calculos de bocal isentropico para aproximar o seu
desempenho.

Para os calculos do sistema propulsivo, foi utilizada a légica apresentada pelo
fluxograma da Figura 4, de forma que este facilita o acompanhamento da
metodologia e o entendimento dos resultados de todo o trabalho. Inicialmente, os
dados estabelecidos anteriormente no projeto serdo introduzidos como dados de
entrada para a ferramenta NASA CEA, que ira calcular as condicbes da camara de
combustdo, para entdo, através das relacbes isentrépicas, obterem-se os dados
para o bocal do propulsor e, por fim, aplicar a equagao de delta V para determinar o

dimensionamento dos reservatorios de propelente.
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Figura 4 — Fluxograma dos calculos deste trabalho

Inicio
Propelentes utilizados, Pressdo de estagnagao, temperatura de Relagies
razio de mistura e estagnacgdo, densidade de estagnacdo, EENNFES
pressdo na camara coeficiente de expansdo adiabatico,
(dados formecidos) volume da cAmara de combustio

Area na
gargania do
bocal

Relagdo
area-Mach
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(dado fornecido)
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velocidade do to isentropicas
comprimento do bocal

Area de saida
do bocal (dado
fomecida)

Equagao do
Gravidade da impulso especifico

Equagdc do Fim
Temra (dado
fumef:ido} ECAMY Massa de propelentes,
i b volume dos reservatorios

Massa do estagio superior e
delta V (dados fomecidos)

Fonte: autoria propria (2024).

3.1. DEFINICAO DO MODELO DE PROPULSOR

3.1.1. Definigcao da categoria de propulsor

No desenvolvimento de um sistema complexo, sdo definidos requisitos de
missao e requisitos funcionais, entre outros. No contexto do veiculo langador citado
anteriormente no inicio deste capitulo, os requisitos de carga paga e parametros
orbitais foram definidos a partir de expectativas de stakeholders. Partindo desses
parametros, o delta V de cada estagio foi calculado, sendo esses valores agora
requisitos de performance para o projeto de cada estagio.

Conhecendo o delta V requerido de cada estagio, parte-se para o
dimensionamento de seus subsistemas. Essa abordagem pode ser vista na Figura
5, que mostra como os requisitos partem dos niveis superiores até serem derivados
para os subsistemas. No escopo deste trabalho, o Quadro 2 apresenta os requisitos
derivados que serdo utilizados no projeto do propulsor alimentado por gas
pressurizado. Além disso, o quadro mostra também quais serdo os resultados

obtidos do projeto do subsistema propulsivo no final de seu dimensionamento.



Quadro 2 — Dados de entrada e saida deste trabalho

Dados de entrada

Dimensionamento do sistema

propulsivo
Variagao de velocidade da manobra de ~
Temperatura da combustao
2500 m/s
Massa vazia do estagio superior de 8,6 | Condicbes de estagnacdo do
kg escoamento

Didmetro de saida do bocal de 35 cm

Condicdes do escoamento no bocal

Vazao massica dos propelentes de 1
kg/s

Area da garganta do bocal

Propelentes utilizados

Volume dos reservatorios

Razao de mistura O/F

Volume da cAdmara de combustao

Pressao na camara de combustao

Comprimento do bocal

Fonte: autoria propria (2024).

Figura 5 — Fluxograma
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A primeira etapa que deve ser realizada para o desenvolvimento deste projeto
de um propulsor consiste na selegao de qual modelo de propulsor se adequa melhor
aos objetivos da missdo. Para isso, € necessario realizar uma avaliagao critica das
capacidades de cada categoria de motor foguete e identificar quais os requisitos da
etapa de voo na qual o propulsor sera aplicado.

Com base em estimativas de variagao de velocidade e peso vazio do foguete,
uma avaliagdo comparativa aos dados histéricos de missdes similares sera
realizada. Dessa forma, a etapa de selecdo da categoria de propulsor que sera
projetado para o estagio superior do foguete de pequeno porte sera fundamentada
em dados de outros veiculos bem sucedidos, categorizando essa selegao como uma

pesquisa bibliografica.

3.1.2. Definicao dos subsistemas do propulsor

Apds a escolha do modelo de propulsor, sera feita uma descricdo dos
subsistemas necessarios para a sua construgcao e funcionamento adequado. Assim,
com base na logica de engenharia de sistemas descrita pela NASA (2007), sera feito
o design do sistema conforme os quatro tépicos apresentados pelo Quadro 3 de

competéncias de Engenharia de Sistemas (SE).

Quadro 3 — Etapas do design de sistema

(continua)

Competéncia SE
1: definicao e
gestao das
expectativas dos
stakeholders

O processo envolve identificar stakeholders, definir casos de
uso e cenarios, estabelecer estratégias de suporte, criar
Medidas de Eficacia (MOEs), validar expectativas e obter

compromissos do cliente. Essas expectativas também séo
usadas para validar o produto final.

Competéncia SE
2: definigcao dos
requisitos
técnicos

O processo transforma expectativas dos stakeholders em
requisitos técnicos mensuraveis, analisando o escopo,
definindo restricdes e requisitos de desempenho,
estabelecendo Medidas de Desempenho (MOPs) para as
MOEs e Medidas de Desempenho Técnico (TPMs)
apropriadas.

Competéncia SE
3: decomposigao
légica

O processo converte requisitos técnicos em modelos de
decomposicao légica e seus requisitos derivados, analisando
funcodes, tempo, comportamento, fluxo de dados e outros
aspectos. Inclui alocagao de requisitos, resolucao de
conflitos, definicdo da arquitetura do sistema para niveis de
alocacao e validacdo dos requisitos derivados




34

Quadro 3 — Etapas do design de sistema

(concluséo)

O processo transforma os modelos de decomposicao e
requisitos derivados em solug¢des de design, avaliando
alternativas e selecionando a melhor opgéo que atenda aos
requisitos técnicos. Cria-se um pacote técnico com a
descricao completa do design, especificacbes para “fazer,”
“‘comprar” ou “reutilizar,” e inicia-se o desenvolvimento ou
aquisicao dos produtos do sistema e de suporte.

Competéncia SE
4: definicao da
solucao de
design

Fonte: adaptado de NASA (2007, p. 14).

Para basear as decisdes de projetos de subsistemas e cumprir com as quatro
competéncias apresentadas no Quadro 3, a estratégia de pesquisa bibliografica
também sera aplicada. Neste caso, o método sera utilizado para avaliar as
necessidades de todo o estagio superior do foguete, além de tracar cada sistema
envolvido para realizar tais atividades para sé entdo se aprofundar no escopo

especifico deste trabalho, que é o sistema propulsivo desse estagio do veiculo.

3.2. DIMENSIONAMENTO DA CAMARA DE COMBUSTAO

Conforme apresentado anteriormente, para a simplificagdo do procedimento
envolvido nos calculos matematicos da cdmara de combustao, o software NASA
CEA sera utilizado para simular as condigdes dentro da camara de combustdo do
propulsor. Ao inserir os dados de entrada de razdo O/F, propelentes utilizados e
pressdo na camara, o software utilizara o método de minimizagdo de energia de
Gibbs descrito anteriormente neste trabalho para obtencdo do equilibrio quimico,
temperatura da camara e demais parametros da reagao (McBride; Gordon, 1996).

Como o objetivo deste trabalho é dimensionar um propulsor para a misséo, o
uso da ferramenta NASA CEA possibilita o desenvolvimento de uma analise
comparativa entre diferentes combinagdes e propor¢des de propelentes de forma
agil e capaz de construir uma grande base de dados para o projeto. Descrita por
Saltelli et al. (2011), a metodologia de analise de sensibilidade consiste na variagao
dos parametros de entrada de um modelo para determinacédo da sua influéncia nos

parametros de saida do mesmo.
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Dessa forma, selecionou-se dois combustiveis e dois oxidantes, criando
quatro combinagbes de propelentes, e uma bateria de testes variando a razdo de
mistura e também a pressao na camara, que neste caso sera considerada a pressao
de injecdo dos propelentes. A Tabela 2 apresenta os parametros utilizados para os

testes realizados através da NASA CEA. As razdes 0/F e as pressoes P testadas

sao apresentadas com um passo para indicar os valores intermediarios.

Tabela 2 - Dados de entrada das analises de camara de combustio e bocal

Combustivel Oxidante Intervalo de Passo de Intervalo de pressdes Passo de

O/F O/F Pch (bar) Pch (bar)
RP-1 O,(L) 0,75-10 0,25 5-40 1
RP-1 H,O,(L) 0,75-10 0,25 5-40 1
CH,(L) O,(L) 0,75-10 0,25 5-40 1
CH,(L) H,O,(L) 0,75-10 0,25 5-40 1

Fonte: autoria propria (2024).

O combustivel RP-1, que é fabricado a partir do refino de querosene, foi
selecionado considerando seu amplo uso em diversos foguetes, como nos foguetes
Atlas, Thor, Titan-1 e Saturn V, enquanto que o metano foi escolhido por possuir
melhor performance e caracteristicas de combustdo que o querosene. Ja os
oxidantes selecionados foram o oxigénio liquido, muito comumente utilizado no setor
aeroespacial, e o peréxido de hidrogénio. Outro fator decisivo na analise desses
propelentes especificos sao suas temperaturas de condensacao, pensando que o O,
e o CH,, mesmo possuindo grande desempenho, gerardo grandes custos e
dificuldades logisticas ao projeto por exigirem temperaturas abaixo de 90,2 K e 111,6
K, respectivamente, para se manterem liquidos, enquanto que o H,O, e o RP-1
possuem temperaturas de condensacéo de 414,3 K e 450 K, ou seja, se mantém
como liquidos a temperatura ambiente (Forbes; Splinter, 2003).

Por fim, os resultados de temperatura e densidade obtidos através da NASA
CEA serao considerados parametros de estagnacdo dos gases de combustao,

aproximando a combustdo como uma reagédo sem velocidade de escoamento. Além



36

disso, o valor do coeficiente de expansao adiabatica y calculado pela ferramenta

sera considerado constante para todo o escoamento no bocal.
3.3. DIMENSIONAMENTO DO BOCAL

Apos a utilizagcdo do software NASA CEA para a obtengdo dos dados na
camara de combustao do propulsor, os calculos das condicdes do escoamento na
garganta do bocal serdo realizados considerando-se um escoamento isentropico, ou
seja, reversivel e sem troca de calor. Através das Equagbes 16, 17 e 18,
apresentadas no capitulo anterior, e considerando que o numero de Mach do
escoamento sera um, facilmente obtém-se os parametros de temperatura, pressao e
densidade do escoamento na condi¢gao de estrangulamento na garganta.

Para o dimensionamento da condi¢ao final do escoamento no bocal, é

necessario a delimitacdo de mais dados de entrada que permitam o calculo da razao
A
Ti, de forma a determinar a velocidade do escoamento na saida do bocal e aplicar

as relagdes isentropicas para obter os demais parametros. Com os dados
considerados para o projeto durante a sua fase inicial, apresentados na Tabela 3, é
possivel utilizar a relacdo apresentada na Equacgao 12 para determinacdo da area
maxima da garganta do bocal que garanta o sufocamento do escoamento, sabendo
que a velocidade na garganta sera igual a do som e que R € a constante do gas

ideal escoando no bocal.
i:%-(y-”—I)Z (19)
P

Tabela 3 - Consideragdes de dimensionamento do projeto

Consideragdes de projeto Valor (unidade)
Diametro de saida do bocal 0,35 (m)
Variacao da velocidade necessaria para a manobra 2500 (m/s)
Fluxo de massa de propelentes 1 (kg/s)

Fonte: autoria propria (2024).
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Com os valores de 4 e A definidos, aplica-se a Equagao 15 para definir a

velocidade do escoamento e, por consequéncia das relagdes isentropicas, obter os
demais dados caracteristicos. Entretanto, para o calculo do impulso especifico e,
consequentemente, desempenho do propulsor, utilizou-se um fator de corregcéo A
para considerar apenas a velocidade no eixo de atuacdo do motor, tendo em vista
que o bocal possui uma angulagdo na saida que acaba eliminando os gases
levemente inclinados em relacao a diregcdo do movimento (Sutton; Biblarz, 2017).
Para isso, utilizou-se um bocal com contorno de sino, de forma a reduzir o

comprimento total do bocal cénico em 60% sem um grande comprometimento na
" A . . ~ Ae ~
eficiéncia. Observando que neste projeto as relagbes e calculadas sempre sao

maiores do que 25 e que o fator de correcdo apenas melhora com o crescimento

dessa razao de areas, considerou-se entdo um ajuste de A = 0,968, que é o valor

A
relativo a Ti = 25 (Sutton; Biblarz, 2017).

3.4. CALCULO DO DESEMPENHO DO PROPULSOR

Os parametros que serdao considerados indicadores do desempenho do
propulsor durante a selecdo da solugao ideal para a missao dada serdo o impulso

especifico Isp, obtido através da Equacao 20, e razao entre a massa de propelentes

e a massa ao final da manobra do foguete, obtidas através da simplificacdo da

Equacéao 13, apresentada abaixo como Equagéao 21 (Sutton; Biblarz, 2017).

u

Isp = g—o (20)

prop. _ e —1 (21)

Nessas equacgdes, as variaveis g omem representam, respectivamente,

f
a aceleragdo gravitacional da Terra, de aproximadamente 9,8066 m/s? (Sutton;
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Biblarz, 2017), a massa do foguete ao final da manobra e a massa somada de
oxidante e combustivel.
Para a selegcao da melhor configuragao entre todas as avaliadas no escopo

deste trabalho, foi levada em consideragao a preferéncia pelos propelentes liquidos

m
a temperatura ambiente, buscando a menor fragdo ——-, que esta diretamente
f

associada a obtencdo do maior impulso especifico. Entretanto, caso o desempenho
dos propelentes criogénicos seja uma ordem de grandeza superior ao dos liquidos,
sera necessaria uma avaliacdo critica de custos de projeto associados a esses
propelentes para enfim definir o melhor dimensionamento do propulsor.

Apds a determinagao da combinagao de propelentes e sua fragcdo com base
nos indicadores de desempenho e na avaliacao critica dos custos associados aos
mesmos, serdo realizados os calculos de dimensionamento dos volumes de cada
um dos reservatérios e da cadmara de combustdo. Os resultados de volume
necessario para os reservatorios sera apresentado em fungdo da massa do foguete

apdés a manobra me, tendo em vista que ndo ha uma estimativa desse parametro

para este trabalho.
Com o valor de 0/F determinado e com a propor¢ao de massa de propelente
em fungdo da massa final do estagio, pode-se aplicar a relagdo apresentada na

Equacao 22 para determinar a massa de oxidante m__em funcdo da massa m, e,
consequentemente encontrar a massa de combustivel m_ ao subtrair a massa de

oxidantes do total de propelentes.

— _O/F ooy
moxi - 14+0/F m mf (22)

f

Utilizando os valores de densidade para o oxidante e combustivel,
determina-se o volume necessario para cada um dos reservatorios. Enquanto isso,
para obtencdo de um resultado satisfatério de volume do tanque de nitrogénio que
pressuriza os propelentes, sera utilizado um valor dentro da faixa de 6,9 MPa a 69
MPa definida por Sutton e Biblarz (2017), tendo sido escolhido o caso extremo de
6,9 MPa, ou 69 bar, que ainda é superior a maior pressao de camara de combustao

avaliada neste trabalho.
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Considerando que, ao final da reacdo, ambos os reservatérios de propelentes
estardo completamente cheios de gas nitrogénio a uma presséao igual a pressao da
camara de combustao, € possivel realizar o calculo do volume através da relagao de
gases ideais a temperatura constante, no formato apresentado pela Equagdo 23,

onde VN2 representa o volume do reservatorio de nitrogénio e Voxi e Vwmb sao 0s

volumes dos reservatorios de oxidante e combustivel, respectivamente.

— Pch'(Voxi+Vcomb)
Ve = 69-P_ (23)

Com a selegdo do modelo que apresentar o menor volume total de
reservatorios de propelente e gas inerte, sera feita a ultima etapa deste projeto,
utilizando a relagdo do comprimento caracteristico da Equagao 8 para determinar o
volume aproximado da camara de combustdo. Em seguida, a Equagdo 24,
proveniente da trigonometria de um bocal cénico de 15° e da selecdo de um bocal
em forma de sino que possua 60% do comprimento deste cone, € aplicada para

calcular L, aue indica o comprimento do bocal desde a sua garganta até a saida,

conforme definido por Sutton e Biblarz (2017).

06 A (24)

bell ~  tan(15°) =
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4. APRESENTAGAO E ANALISE DOS DADOS

Tendo em vista uma solucdo de custo reduzido para insercdo de CubeSats
em Oorbitas LEO, um projeto de foguete é desenvolvido de forma a possuir uma
pequena carga paga. O estagio superior deste veiculo possui a missdo de executar
manobras com precisao para direcionar os satélites de forma adequada em suas
trajetdrias orbitais finais.

Assim, um projeto conceitual de dimensionamento do sistema propulsivo é
crucial para tracar a solugdo mais otimizada e eficiente. Portanto, este capitulo
apresenta os dados obtidos durante as analises propostas conforme a metodologia

apresentada e avalia-os de forma critica e comparativa.

4.1. DESENVOLVIMENTO DO PROJETO CONCEITUAL DO MOTOR

4.1.1. Selecao da categoria de propulsor

Para a definicdo da categoria de propulsor que sera selecionado para o
dimensionamento posterior, € necessario realizar uma avaliagdo critica das
necessidades basicas da missdo e compara-las com as capacidades historicas de
diferentes tipos de propulsores. Conforme apresentado por Sutton e Biblarz (2017),
as missdes de inser¢cado de objetos em oérbitas LEO demandam um elevado empuxo
em um intervalo curto de tempo, de forma que garantam uma aceleragao elevada o
suficiente para vencer a forgca gravitacional e garantir uma variagcdo quase
instantanea de velocidade.

Os propulsores sodlidos e liquidos sdo capazes de fornecer um elevado
empuxo durante seu uso, sendo essa uma de suas vantagens, enquanto que 0s
propelentes elétricos podem possuir uma elevada vida util, excelente para missdes
espaciais em espaco profundo com pequena influéncia gravitacional e com a
necessidade de grandes impulsos especificos. Entretanto, uma das grandes
desvantagens dos propelentes soélidos em relagdo as demais solugbes € a sua
incapacidade de funcionar com o processo de multiplas queimas ao longo da missao
(Janovsky et al., 2002; Sutton; Biblarz, 2017).
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O grafico apresentado na Figura 6 ilustra a relagcdo entre a velocidade dos
gases de exaustao do veiculo, que estao ligados diretamente ao impulso especifico
conforme apresentado na Equacao 20, e a aceleragao que cada propulsor é capaz
de proporcionar. Vale ressaltar que a fissdo nuclear esta neste grafico como um

parametro comparativo e que esses dados consideram o veiculo sem carga-util.

Figura 6 — Comparagéo do desempenho de diferentes categorias de propulsores
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Fonte: adaptado de Sutton e Biblarz (2017, p. 39).

Como ¢é possivel observar, os veiculos capazes de proporcionar uma maior
aceleracado entre as opgbes avaliadas sdo baseados em propelentes quimicos, o
que garante uma selegdo segura dessa categoria de propulsores para o projeto
deste trabalho. Entre as opgbes de propelentes quimicos avaliadas, a opgao de
propelente liquido se torna a mais adaptavel para a realizagdo das manobras orbitais
desejadas, tendo em vista sua capacidade de multiplas queimas e sua elevada
confiabilidade (Sutton; Biblarz, 2017).
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Definido o modelo de motor-foguete como um propulsor quimico de
propelentes liquidos, surge a necessidade da escolha do sistema de alimentagéo do
combustivel e oxidante na camara de combustdo. Para essa selegao, € importante
considerar os custos e tamanho do estagio superior do veiculo que esta sendo
avaliado, de forma que a complexidade e porte do sistema de alimentagdo sejam
compativeis com os objetivos da missao.

Conforme ja apresentado neste trabalho, existem trés principais maneiras de
realizar a alimentacdo do propelente liquido na camara de combustao do foguete,
sendo essas através de um sistema de gas pressurizado, de um sistema com
bombas elétricas ou ainda por um sistema com turbobombas, esquematizados na
Figura 2. Segundo a NASA (1975), o sistema alimentado por gas pressurizado
possui a vantagem em aplicagdes para foguetes de baixa pressdo e com pequena
quantidade de combustivel, como exemplo do motor Agena, que foi utilizado em
mais de 330 langamentos com confiabilidade acima de 92% (DeBrock; Rudey, 1974).
Entretanto, essa solucéo torna-se inviavel em motores de grande porte, como o caso
do motor Merlin dos foguetes Falcon 9 e Falcon Heavy, que utiliza o sistema de
turbobombas para pressurizar e injetar os propelentes na camara de combustéo
(SpaceX, 2021).

Lembrando que este trabalho visa o desenvolvimento de um propulsor com
baixa complexidade e custo ao mesmo tempo que possua grande confiabilidade, um
sistema de alimentagdo através de gas pressurizado € selecionado, considerando
que sera necessario pouco combustivel para fornecer o empuxo adequado a carga

paga de um CubeSat para coloca-lo em uma o6rbita LEO.

4.1.2. Design do sistema propulsivo

Através dos conceitos de Engenharia de Sistemas previamente apresentados
neste trabalho, torna-se possivel desenvolver o projeto inicial de design do sistema
propulsivo conforme as quatro etapas de engenharia de sistemas apresentadas pela
NASA (2007). Para isso, os objetivos da missdo devem ser apresentados e
estudados para que, em seguida, definam-se cada um dos sistemas do estagio
superior do foguete de forma detalhada e objetiva, pontuando os componentes

adequados e fluxo dos dados da missao (NASA, 2007).
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4.1.2.1. Definicdo e gestdo das expectativas dos stakeholders

Segundo Freeman e McVea (2001), stakeholder é definido como um individuo
ou grupo que afeta ou pode ser afetado pelas conquistas dos objetivos de uma
organizagado. Através da compreensdo deste conceito, € importante compreender
quais os possiveis stakeholders que afetam ou sao diretamente afetados pelas
decisbes do projeto do foguete apresentado neste trabalho.

Considerando que o objetivo do projeto € desenvolver um veiculo de baixo
custo para lancar CubeSats em O64rbitas LEO, é evidente que empresas,
universidades e até mesmo instituicbes governamentais que estudam ou produzem
CubeSats sdo os mais importantes stakeholders. Com um projeto de foguete bem
estruturado e confiavel ficara mais barato para os stakeholders langarem seus
satélites e realizarem seus servigos, sejam eles comerciais ou informacionais.

Para esses stakeholders, o maior interesse estda em um projeto com o menor
custo possivel de implementacdo e que ainda assim seja confiavel e altamente
adaptavel. O foguete de escala reduzida garante a elevada adaptabilidade da
missao, podendo posicionar o CubeSat em uma 6rbita LEO exclusiva para o objetivo
do stakeholder, além de que a sele¢cdo da categoria de sistema propulsivo liquido
alimentado por pressédo eleva a confiabilidade e reduz os custos associados ao
motor.

Algumas MOEs que podem ser consideradas para o sistema propulsivo estao
relacionadas a sua capacidade de gerar empuxo. Dessa forma, optou-se neste

trabalho pela selecdo do Ispcomo parametro para determinagcdo da eficacia do

sistema, sendo que seu valor minimo para este projeto devera ser de 200 segundos,
que é também o menor valor indicado por Sutton e Biblarz (2017) para propulsores
quimicos de propelente liquido. Esse impulso especifico condiz com a minima

velocidade de exaustao de gases apresentada anteriormente no grafico da Figura 6.

4.1.2.2. Definicao dos requisitos técnicos

Nesta etapa, o design do projeto deve ganhar formas de ser avaliado atraves

de parametros objetivos e técnicos que sejam mensuraveis. Esses parametros sao



44

conhecidos como MOPs e, neste trabalho, estardo alinhados com as competéncias
especificas do subsistema propulsivo.
Portanto, duas formas de se avaliar criticamente o desempenho do propulsor

serdo através do seu aproveitamento de propelente, que sera medido através da

m
razdo ——-, e também de seu volume total dos reservatorios de propelente e gas
f

inerte. O objetivo do projeto sera atingir a minimizagdo de ambos os parametros
desde que os demais requisitos de projeto sejam atendidos, de forma que o foguete
utilize o minimo de propelente possivel e que exija o menor volume de camara,

associado a um menor peso total.

4.1.2.3. Decomposicao légica

A etapa de decomposigdo légica busca determinar um escopo geral das
atividade e determinar quando e como se realizardo, decompondo a missédo do
foguete como um todo em pequenos objetivos especificos, tornando capaz uma
visdo macro do projeto para definir cada um dos subsistemas. Neste trabalho, sera
levado em consideragdo apenas o estagio superior do foguete para a realizagao das
etapas de decomposicao logica e definicdo da solugdo de design, para que depois
aprofundem-se apenas as atividades do sistema propulsivo.

O Quadro 4 destaca as principais fungdes que o estagio superior do foguete
deve realizar na misséo e as fases da missao que cada atividade deve ser realizada.
Além disso, a Figura 7 apresenta um modelo esquematico do fluxo dos dados da
missdo do ponto de vista do sistema propulsivo e de ajuste orbital, iniciando no

quadrado superior esquerdo e seguindo a ordem das setas.

Quadro 4 — Decomposigao das atividades do estagio superior do foguete

Funcao Fase de ativacao
Gerar empuxo para ajuste orbital Apos desacoplamento do estagio
Determinar e controlar localizacao e atitude Toda a missao
Resistir as cargas do envelope de voo Toda a missao
Fornecer energia para os sistemas Toda a missao
Comunicacdo com a base Toda a missao
Desacoplamento da carga util Apo6s manobras de ajuste orbital

Fonte: autoria propria (2024).
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Figura 7 — Fluxo de dados do sistema propulsivo
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Fonte: autoria propria (2024).

4.1.2.4. Definicdo da solucdo de design

Apods a delimitagdo de cada uma das fungdes que o estagio superior do
foguete deve desempenhar durante o voo, torna-se necessaria a designacado de
multiplos sistemas capazes de cumprir com as atividades apresentadas no Quadro
4. Baseado nas definigdes apresentadas por Wijker (2008), é possivel tragar as
responsabilidades de cada um dos sistemas do veiculo langador para o
cumprimento adequado dos requisitos da missdo. O Quadro 5 apresenta de forma
simplificada a fungdo e alguns componentes coerentes para o funcionamento
adequado de cada um dos sistemas, enquanto que a Figura 8 esquematiza o
sistema propulsivo de forma resumida, foco deste trabalho, baseado no sistema

alimentado por pressao apresentado por Nye e Moorman (1968).

Quadro 5 — Solugao de design de cada sistema do estagio superior do veiculo

(continua)

Sistema Funcao Fluxo de dados

- Sensores (sensor solar, sensor de

horizonte, giroscépio, GPS, entre
Determinar e outros);

orientar o foguete | - Sistema de telecomunicagéo;

- Reservatério de gas frio;

- Motores de controle de reacao.

Controle de atitude
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Quadro 5 — Solugao de design de cada sistema do estagio superior do veiculo

(concluséo)

Sistema Funcao Fluxo de dados
- Fuselagem cilindrica em liga de
e aluminio ou similar;
Resistir as cargas o
Estrutural - Rebites;
do envelope de voo . . o
- Vigas estruturais e painéis;
- Coifa ejetavel.
Fornecer energia | - Baterias carregaveis;
Energia para os demais - Cabos para conexdao com demais

sistemas

sistemas;

Telecomunicacgdes

Garantir envio e
recebimento de
dados com a base
terrestre

- Conexdes com os sensores do
veiculo;

- Computador de bordo para
armazenamento temporario e
processamento de dados;

- Antena transmissora e receptora de
ondas eletromagnéticas;

- Computador de
processamento e
comandos da base;

- Componentes de controle para cada
um dos sistemas que necessitam.

bordo
realizagao

para
dos

Desacoplamento

Permitir separacao
dos estagios e a
liberacdo da
carga-util

- Sistema de telecomunicagdes recebe
e envia o sinal para separacdo de
estagios;

- Detonador elétrico;

- Separagao estilo ridge-cut para uso
de menos explosivos;

- Sistema de telecomunicacgdes recebe
e envia o sinal para liberagao da carga;
- Liberagao da trava para acionamento
de trilho com molas;

- Liberacdo do CubeSat.

Garantir que nao

- Radiadores passivos feitos com liga
de nidbio ou similar;

- Caso necessario, utilizacdo de

Refrigeragao ocorra N
: propelente ao lado externo da camara
superaquecimento ~
de combustdo e bocal como trocador
de calor.
- Reservatério de gas inerte
pressurizado;
~ Gerar empuxo para | - Reservatérios de propelente;
Propulsao

0 ajuste orbital

- Valvulas injetoras;
- Camara de combustao;
- Bocal de saida.

Fonte: autoria propria (2024).
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Figura 8 — Solugao de design simplificada do sistema propulsivo
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Fonte: autoria propria (2024).

4.2. ANALISE DA CAMARA DE COMBUSTAO

Conforme apresentado anteriormente neste trabalho, a andlise da camara de
combustdo foi realizada através da ferramenta NASA CEA, de forma a tornar
possivel uma avaliacdo comparativa entre 4 diferentes combinag¢des de propelentes
em uma grande faixa de razbes de mistura e pressdes na camara de combustao.
Apos a insercdo dos diversos dados de entrada apresentados na Tabela 2, foi
possivel a extragcao dos resultados que serdo considerados como parametros de
estagnacao do foguete na entrada do bocal. A Figura 9 apresenta os graficos que

relacionam a temperatura de chama com a pressao na camara de combustdo e a
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relagdo entre oxidante e combustivel para cada uma das combinagdes de

propelentes avaliadas nesse projeto.

Figura 9 — Grafico da temperatura na camara de combustado em fungédo da raz&o de
mistura para os propelentes CH, + O, (a), RP-1 + O, (b), CH, + H,O, (c) e RP-1 +
H,0, (d)
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Fonte: autoria propria (2024).

Para a construgdo desses graficos apresentados na Figura 9, foram filtrados
apenas uma parcela dos dados obtidos nas analises realizadas através da NASA
CEA, considerando apenas os valores de pressao apresentados na legenda a
esquerda. Além disso, foram eliminados os casos onde nao se péde assumir valores
de y constantes durante o escoamento no bocal. Essa avaliagao deu-se através da
comparagao dos resultados calculados de temperatura, pressdo e densidade na
garganta considerando y constante com os valores obtidos para a garganta através
da simulagéo da NASA CEA, desconsiderando qualquer erro acima de 3%.

Ao avaliar comparativamente os resultados de temperatura de chama

variando apenas o combustivel, percebe-se que o propelente RP-1, a base de
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querosene, atinge temperaturas até 100 K maiores que o CH,, entretanto exigindo
uma fragcdo maior de combustivel para atingir o pico de seu desempenho. Ao
comparar os resultados obtidos nesta analise com os valores de temperatura de
chama adiabatica para o metano e para o querosene, nota-se uma diferenca similar
de temperaturas (Fristrom, 1995).

Ao comparar ambos os oxidantes, percebe-se que o desempenho do oxigénio
puro sera elevado em relagéo ao do peréxido de hidrogénio, atingindo temperaturas
de chama maxima aproximadamente 600 K maiores. Isso se deve ao fato de o
oxigénio atuar diretamente na reagdo de combustdo, enquanto que o perdxido de
hidrogénio precisara primeiro se decompor em oxigénio e hidrogénio, o que faz a
entalpia da reagao ser menor em comparagao com o outro oxidante (Turns, 2012).

Além disso, € possivel observar que a relacdo entre oxidante e combustivel
deve ser maior quando se utiliza H,0O, para obtencdo de resultados otimizados no
propulsor, tendo os picos de temperatura de chama nos valores de O/F entre 6 e 8,
enquanto que no O, essa faixa fica entre 2 e 4. Estes resultados da simulagdo sao
validados através da comparagdo com foguetes reais que utilizam esses oxidantes,
como o0 caso do segundo estagio do Zenit, que utiliza uma combinagdo de
querosene e oxigénio na razao de mistura de 2,6, ou entdo com o valor tedrico de
O/F = 7 para a combinagdo RP-1 e H202 (90%) (Sutton; Biblarz, 2017).

4.3. ANALISE DO BOCAL
4.3.1. Filtragem dos resultados calculados através da NASA CEA

Apos a obtencdo da temperatura, pressdo e coeficiente de expansao
adiabatica para cada um dos casos descritos na Tabela 2, foi necessario o
desenvolvimento de uma planilha de calculos automatizados que aplicasse as
relagdes isentropicas apresentadas nas Equacdes 16, 17 e 18 para determinagao

das condi¢des do escoamento na garganta do bocal.

Através dos parametros T*, P e p* calculados, realizou-se a comparagao com
os dados de temperatura, pressao e densidade na garganta do bocal obtidos através
da NASA CEA, que considera o coeficiente de expansao adiabatica variavel. Dessa

forma, filiram-se apenas os casos em que a condicdo de y ser constante em todo o
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escoamento € uma aproximacido plausivel e que as condicbes da camara de
combustao simulada se adequem com a realidade.

A Figura 10 apresenta as diferengas dos resultados obtidos para o coeficiente
de expansdo adiabatica na entrada e na garganta do bocal ao se utilizar a
ferramenta NASA CEA para a combinacdo de RP-1 e H,O, com presséo igual a 25
bar, sendo esse um dos casos avaliados neste trabalho onde uma parte dos dados

necessitou ser filtrada.

Figura 10 — Grafico do coeficiente de expansao adiabatica calculado pela NASA
CEA para RP-1 e H,0O, em pressao de 25 bar
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Fonte: autoria propria (2024).

Neste exemplo apresentado, fica nitida a diferenga entre as condi¢cdes do
coeficiente de expansao adiabatica na garganta e entrada do bocal para as razdes
de mistura menores ou iguais a 4,25. Ou seja, para a consideragao de y constante
no escoamento, apenas os valores de razao de mistura maiores ou iguais a 4,5
foram utilizados para este caso. Essa analise estendeu-se para todos os demais
através da diferengca percentual entre as condi¢des na garganta calculadas e as
obtidas pela NASA CEA, limitando esse a valores menores que 3% para garantir

assertividade nas conclusbdes deste trabalho.
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4.3.2. Dimensionamento do bocal

Apos o calculo de todas as condigdes do escoamento na garganta do bocal
através das relagdes isentropicas e selecionando apenas o0s casos onde é
justificavel assumir valores constantes para o coeficiente de expanséo adiabatica,
ainda resta a determinacéo da area da garganta do bocal e o calculo da velocidade

do escoamento na saida do mesmo, para enfim utilizar as relagées isentrépicas para

definir os parametros de exaustdo do bocal. Para determinar o valor de A*, utiliza-se
a Equagdo 19 assumindo os valores apresentados na Tabela 3, ambos
apresentados no topico 3.3 deste trabalho, juntamente com os valores calculados de
P*, p* evy.

Em seguida, é possivel utilizar os valores calculados da area na garganta e o

diametro da saida do bocal, que é um parametro de entrada do projeto, para calcular
~ 7 Ae 7 . ~
a relagao entre as areas —. O grafico da Figura 11 apresenta os valores da razéo
A

de areas para o mesmo caso apresentado no topico anterior, da combinagao de

propelentes RP-1 e H,0O, a uma presséao de 25 bar.

Figura 11 — Grafico da razéo entre as areas do bocal para RP-1 e H,0, em pressao
de 25 bar
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Fonte: autoria propria (2024).

Conforme a consideragdo de uma area de saida do bocal igual para todos os
. Ae ~ . .
casos, pode-se deduzir que os menores valores de — estao diretamente associados

a maiores valores de area na garganta do bocal. Como € possivel notar comparando
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as Figuras 8 e 10, a mesma faixa de razbes de mistura onde ha maiores
temperaturas de combustdo, ha também uma maior area de garganta, o que é o
esperado tendo em vista que, quanto maior a energia inicial do escoamento, menor
€ o fator de compressdo necessario para atingir velocidades soénicas (Anderson,
2001).

Com a razdo das areas do bocal, utiliza-se a Equacdo 15 para a

determinagédo do valor de Me, definindo assim todas as demais condi¢des do

escoamento na saida do bocal. Para a realizacdo desse calculo, sera necessario a
utilizagcdo de algum método numérico, tendo em vista que a Equacédo 15 € uma

equacao onde é impossivel isolar a variavel Me. Para isso, desenvolveu-se um
programa para calcular os valores de Me através da linguagem de programacao
python, utilizando o método da bissecdo na Equagdo 25, proveniente da

manipulacdo da Equagao 15, com erro maximo de 107",

y+1

M — L (L(1 +JL1-M2))H=O (25)

A partir do valor de Me, calculam-se os parametros de temperatura, presséao e

densidade do escoamento na saida do bocal através das relagdes isentrépicas, além
de também determinar a velocidade de exaustdo dos gases partindo da relagao
entre a velocidade de um escoamento com a sua densidade, vazdo massica e area
da secédo transversal, apresentada na Equagdo 12. Aplicando a relagcdo de gases

ideais, a formula pode ser escrita no formato da Equacao 26, apresentada abaixo.

U, =% (26)

Por fim, aplica-se o fator de correcdo considerado de A = 0,968, relativo ao

e

A
bocal com formato de sino e razéo - = 25, apresentado por Sutton e Biblarz

(2017), sendo este um valor menor do que o pior caso calculado neste trabalho, de

forma a garantir uma margem maior de seguranca. Assim, a velocidade do



53

escoamento que realmente afetara os resultados de desempenho sera definida

como u , calculada pela Equagao 27.

u =u-A»A (27)
4.4. ANALISE DO DESEMPENHO DO PROPULSOR
4.4.1. Avaliagao dos parametros de desempenho

Conforme descrito na secéo 3.4, a avaliacéo critica do desempenho de cada
um dos propulsores dimensionados dependera dos parametros de impulso
especifico e da razao entre a massa de propelente consumida e a massa do foguete
vazio (ao final da manobra). Adaptando as Equagdes 20 e 21 para contemplar o
fator de corregdo, chegando assim nas Equacdes 28 e 29, foi possivel aplicar os
mesmos parametros de filtragem ja apresentados neste trabalho e determinar os

resultados de desempenho do sistema.

[ == (28)

—F —p — 1 (29)

A Figura 12 apresenta os resultados de impulso especifico obtidos para cada
uma das 4 combinagcbes de propelentes avaliadas, relacionando-a com as
informacdes de razdo da mistura e pressao inicial da camara, que sao parametros

controlaveis através da selecéo e aplicagao correta dos injetores.
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Figura 12 — Impulso especifico em fungao da razdo de mistura para os propelentes
CH, + O, (a), RP-1 + O, (b), CH, + H,0O, (c) e RP-1 + H,0, (d)
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Fonte: autoria propria (2024).

Nos graficos é possivel identificar que a combinagdo que garantiu o maior

pico de impulso especifico foi a de metano com oxigénio puro, atingindo um Isp de
372 segundos na condicdo de O/F = 3 e P = 40 bar. Entretanto, o resultado de

pico obtido através da combinagao de propelentes liquidos a temperatura ambiente
(RP-1 e H,0,) é de 339 segundos, apenas 9% inferior ao melhor resultado obtido.
Pensando que a combinacdo de RP-1 e H,O, € a unica entre as quatro
solugbes apresentadas nesta analise que n&o possui propelentes criogénicos e,
portanto, evitaria a aplicagao de sistemas complexos de refrigeracao destes, esta foi
selecionada para seguir com as analises neste trabalho, desempenhando um
resultado suficiente para atingir o Av de 2500 m/s idealizado para a manobra. Ainda
assim, ha varios riscos associados ao trabalho com o peréxido de hidrogénio, como
a sua elevada capacidade de causar queimaduras na pele ou seu potencial de
explodir em temperaturas superiores a 110°C devido a concentragao do vapor, além

de que ele pode iniciar a formagéao de cristais de congelamento em temperaturas de
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-11°C para uma mistura com 90% de concentragdo, devendo-se tomar os cuidados
adequados para mitigar esses riscos (Davis; Keefe, 1956).

Partindo para o outro parametro de desempenho empregado neste estudo, a
Figura 13 apresenta os resultados calculados para a razdo entre a massa de
propelente e a massa do foguete ao final da manobra, levando em consideragao as

condi¢des avaliadas neste estudo.

Figura 13 — Raz&o de massas em fungdo da razdo de mistura para os propelentes
CH, + O, (a), RP-1 + O, (b), CH, + H,0O, (c) e RP-1 + H,0, (d)
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Fonte: autoria propria (2024).

As curvas tragadas e apresentadas na Figura 13 atingem o ponto de minimo

nas mesmas condigdes que as curvas de impulso especifico da Figura 12 atingem
seu maximo, sendo essa uma conclusdo esperada para o projeto. Um fator
interessante que é possivel perceber nestes casos estudados é que a quantidade de
peso de propelente necessario para a manobra sera em torno de 1,1 a 1,8 vezes a
massa do foguete ao final da manobra, o que parece um valor baixo quando se
compara com outros foguetes comerciais, como o caso do segundo estagio do

Falcon 9 v1.1, que possui massa estrutural de 4,7 toneladas e leva uma massa de



56

propelentes de 73,4 toneladas, o que resulta em % = 15,617 (SpaceX, 2017).
f

Entretanto, considerando o Isp = 340 s, a variagao de velocidade imposta para esse

estagio seria de Av = 9370, 65 m/s, entédo para realizar uma comparacgao justa, sera
calculada a razdo de massas deste trabalho para a mesma variagcao de velocidade

calculada para o Falcon 9 v1.1.

Figura 14 — Razao de massas considerando variagao de velocidade de 9370,62 m/s

para os propelentes RP-1 + O,
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Fonte: autoria propria (2024).

A Figura 14 apresenta os resultados apenas do combustivel RP-1 e do
oxidante O, pois essa é a combinagao utilizada para o Falcon 9. O melhor valor para
a razdo de massas obtida com os dados deste trabalho é de 13,3, valor préximo dos
15,617 obtidos no caso real, sendo essa diferenga existente principalmente pelas
varias idealizagbes aplicadas na analise deste trabalho e também pela presséo da
camara ser diferente. De qualquer modo, os valores reduzidos apresentados na
Figura 13 séo justificados pelo menor valor de Av proposto para a manobra.

Por fim, tendo em vista os fatores e resultados apresentados nesta secéo,

selecionou-se a combinagao de querosene e perdxido de hidrogénio como a solugao
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adequada para a missao, obtendo resultados tedricos satisfatérios e reduzindo os
custos operacionais do armazenamento e aplicacdo de propelentes criogénicos.
Assim, a decisdo final de qual pressdao e razdo de mistura serdao utilizados

dependera do volume dos reservatorios.

4.4.2. Avaliagao dos volumes para o caso selecionado

Associando a redugédo dos custos com a minimizagao no dimensionamento
dos reservatorios e aplicando os equacionamentos apresentados na secido 3.4.2,
sera possivel realizar a selegdo da configuragdo mais otimizada do sistema
propulsivo. Considerando a densidade do peréxido de hidrogénio de 1450 kg/m® e
do querosene RP-1 de 808,1 kg/m?, a Figura 15 apresenta a soma dos volumes dos
reservatorios de propelente e de gas inerte em fungdo da massa do estagio superior
apdés a manobra para os casos de menor pressdao de camara de combustdo, que

obtiveram os melhores resultados.

Figura 15 — Volume total de reservatérios em fungcdo da massa final do foguete para

os propelentes RP-1 e H,0,
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Fonte: autoria propria (2024).

No grafico da Figura 15, percebe-se que, para a variacdo de velocidade
proposta neste trabalho, o resultado que obteve o menor volume de reservatérios e,

consequentemente, um menor peso associado, € para a pressdo na camara de 7
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bar a uma razdo 0/F de 6,5. E possivel notar a importancia de ponderar as escolhas
de projeto nesse caso, observando que uma maior pressao resulta em mais impulso
especifico, porém com a necessidade de reservatérios maiores e mais
pressurizados, 0 que aumenta drasticamente o peso vazio do foguete.

Em seguida, o calculo do volume da camara de combustdo foi realizado

utilizando-se o valor de L de 1,65 metros, valor intermediario para essa combinacao
de propelentes conforme apresentado na Tabela 1, e também o calculo do
comprimento da regido divergente do bocal com base na Equagéo 24 apresentada

anteriormente neste trabalho. Os valores resultantes estdo expostos na Tabela 4.

Tabela 4 - Dimensoes da camara de combustao e bocal

Caracteristica do propulsor Valor da dimensao
Comprimento caracteristico L* 1,65 m
Area da garganta 4’ 32,8 cm*
Volume da cdmara de combust&o V. 5412 L
Area de saida do bocal A 962,1 cm?
Comprimento da regiao divergente do bocal Lbell 0,32 m

Fonte: autoria propria (2024).

Por fim, com a consideracdo de uma massa vazia do estagio superior do
foguete de 8,6 kg, estimada durante a fase inicial do projeto, foi possivel calcular o
volume dos reservatorios para a missdo e realizar o desenho aproximado do
dimensionamento do sistema propulsivo, apresentado na Figura 16, através da
ferramenta SolidWorks. Assim, para as escolhas realizadas durante este trabalho, o
sistema propulsivo do estagio superior poderia ser completamente instalado em um
espaco cilindrico com aproximadamente um metro de comprimento e com 35

centimetros de didmetro.



Figura 16 — Desenho do sistema propulsivo do estagio superior
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5. CONCLUSAO

Buscando uma solugao idealizada para a insercao de CubeSats em O6rbitas
LEO, o projeto de um foguete de pequeno porte e custo reduzido é desenvolvido.
Separando a missdo em diferentes etapas, o projeto do estagio superior do veiculo
exigiu uma idealizacdo de sistemas necessarios e o dimensionamento de um
sistema propulsivo capaz de fornecer a variagcdo de velocidade determinada para
posicionar o satélite na orbita desejada.

Apresentaram-se as ideias gerais do projeto, os conhecimentos utilizados
como referéncia e validagao dos resultados e também a justificativa das escolhas de
projeto e o calculo do dimensionamento do sistema propulsivo do estagio superior
de um foguete de pequeno porte. Este capitulo tem por objetivo sintetizar as
informacdes anteriormente apresentadas e concluir as decisbes realizadas para o
projeto, apontando possiveis caminhos para o desenvolvimento futuro.

Primeiramente, ap6s a avaliagdo comparativa com base em referéncias
histéricas e académicas, observou-se que a selecdo de um motor-foguete quimico
com propelentes liquidos alimentados por pressdo é a adequada para o objetivo
proposto pelo veiculo, que exige um elevado empuxo durante um curto intervalo de
tempo. Esse tipo de propulsor € um dos mais antigos a serem utilizados e possui
uma elevada confiabilidade, como o caso do motor Agena, sendo excelente para
aplicagdes com pequena pressdo na camara de combustao.

Com a definicdo da solugdo proposta, tragaram-se os requisitos gerais de
projeto através da metodologia de Engenharia de Sistemas proposta pela NASA,
separando as necessidades do foguete em sistemas e que devem ser desenvolvidos
para atingi-las. Além disso, estabeleceu-se um fluxo de dados entre componentes e
o design de projeto do sistema propulsivo com base em outros foguetes da literatura,
porém com a simplificagdo de diversos subsistemas e componentes que fogem do
escopo deste trabalho.

A partir disso, foram selecionados os combustiveis RP-1 e CH, e os oxidantes
O, e H,0, para a realizagéo de calculos de desempenho da camara de combustao
através da ferramenta NASA CEA, variando a razdo de mistura e também a pressao
interna da camara, de forma a avaliar uma grande faixa de configuragbes de

propelentes e definir de forma comparativa o melhor resultado para o projeto. Para o
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célculo do bocal, foram utilizadas as consideragdes de isentropia e gases ideais, de
forma a facilitar os calculos. Além disso, foi considerado o escoamento como sendo
quase-unidimensional com um fator de correcdo de angulo de saida do bocal.

Por fim, com as consideragcdes de dados de entrada, foi possivel obter os
resultados de impulso especifico, massa de propelente necessaria em funcdo da
massa vazia do propulsor e volume dos reservatorios de propelentes e gas inerte.
Foi entao feita a selecdo da combinacao de RP-1 e peréxido de hidrogénio com uma
razao de mistura de 6,5 e pressdao de 7 bar, que possui 0 menor volume de

reservatorios e ainda satisfaz o resultado de Isp proposto como limitante deste

projeto. As consideragdes e resultados de todo o dimensionamento selecionado sado

apresentados na Tabela 5.

Tabela 5 - Consideracoes e resultados do dimensionamento final selecionado

(continua)

Caracteristica do propulsor Valor da dimenséao

Vaz&o massica de propelente m 1 kg/s
Variagao de velocidade necessaria Av 2500 m/s
Area de saida do bocal 4 962,1 cm?
Razao de mistura O/F 6,5
Pressao na camara de combustao P 7 bar
Temperatura na camara de combustao Tch 2829,8 K
Razao entre calores especificos y 1,1188
Raz&o entre as areas do bocal % 40,8224
Numero de Mach na saida do bocal M, 3,8187

Velocidade de exaustao dos gases u,
Fator de correcao do bocal A

Impulso especifico Isp

3084,2025 m/s
0,968

314,5027 s
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Tabela 5 - Consideracoes e resultados do dimensionamento final selecionado

(concluséo)

Caracteristica do propulsor Valor da dimensao

Raz&o entre as massas m#f‘” 1,3103

Densidade do peroxido de hidrogénio 1450 kg/m?

Densidade do querosene 808,1 kg/m?
Massa de oxidante m_ . 9,766 kg
Massa de combustivel m_ . 1,502 kg
Volume de oxidante v . 6,736 L
Volume de combustivel Voo 1,859 L
Volume de gas inerte V., 0,970 L

Fonte: autoria propria (2024).

Os dados da Tabela 5 indicam que propelentes liquidos a temperatura
ambiente podem gerar impulso especifico acima de 300 segundos, suficiente para a
manobra idealizada, com vantagens de armazenamento. O veiculo projetado usaria
um peso de propelente 1,3 vezes o seu peso vazio, valor baixo comparado a outros
veiculos comerciais, permitindo ampliar o Av do propulsor e demonstrando sua
aplicabilidade, ainda que sejam estimativas idealizadas.

As préximas etapas para o avango deste projeto devem procurar por
desenvolver simulagcdes ndo idealizadas da camara de combustdo e bocal do
propulsor, juntamente com o desenvolvimento estrutural dos reservatoérios, conexdes
e demais componentes do sistema propulsivo, tendo como base os resultados deste
trabalho para direcionar o escopo das simulagdes. Além disso, ha a necessidade de
projetar os demais sistemas do estagio superior do veiculo, apresentados

superficialmente neste texto.
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