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Resumo

Motores hibrido de foguetes s@ao mecanismos de propulsao que por meio de uma reacgao
quimica gera impulso, reacao esta entre um comburente liquido e um combustivel sélido. O
foguete em estudo sera o motor de foguete hibrido SARA, desenvolvido pela Universidade

de Brasilia.

Este trabalho tem o intuito de montar uma modelagem teérica do subsistema do disco
injetor do foguete, abrangendo também a tubulacao de condugado do é6xido nitroso NoO e
a pré-camara de combustao como sendo as vizinhangas influenciadoras no comportamento
do sistema. Serao analisados as caracteristicas quimicas, mecanicas e termodinamicas do
material constituinte do disco injetor, as propriedades dinamicas e termodinamicas do
fluxo de éxido nitroso e as condigoes de operacao da pré-cimara de combustao. Com isto
serd possivel determinar pardmetros como pressao e temperatura ambiente do sistema em

estudo, os quais afetam diretamente a estrutura do disco injetor.

A analise tedrica foi focada no entendimento dos mecanismos de funcionamentos de trans-
feréncia de calor possivel no interior do sistema, dinamica do fluido que rege o fluxo de
oxidante e conceitos de dinamica estrutural que determinara o comportamento estrutural

do disco injetor.

Estas informagoes sobre parametros e caracteristicas iniciais proporcionou uma mode-
lagem tedrica do comportamento térmico e dinamico estrutural apresentado pelo disco
injetor durante a operagao do motor de foguete. Estes entendimentos foram usados para

produzir simula¢oes computacionais com o auxilio dos softwares ANSYS.

Esta analise é importante para saber os parametros maximos de operacao do sistema,
para que o disco injetor nao sofra danos estruturais e comprometa o pleno funcionamento

de todo o motor do foguete.

Outro possivel beneficio foi determinar valores dimensionais mais eficientes do disco inje-
tor, diminuindo a quantidade de material na estrutura e consequentemente reduzindo o

custo da peca.

Palavras-chaves: Motor de Foguete Hibrido. Propulsdo Hibrida. Transferéncia de Calor.
Dindmica de Fluidos. Dinamica de Estruturas. Analise Térmica. Anélise Estrutura. Disco

Injetor.






Abstract

Hybrid rocket engines are propulsion mechanisms that by means of a chemical reaction
generate impulse, this reaction between a liquid oxidizer and a solid fuel. The rocket under
study will be the SARA hybrid rocket engine, developed by the University of Brasilia.

This work intends to assemble a theoretical modeling of the rocket injector disc subsys-
tem, also covering the nitrous oxide conduction pipes and the combustion pre-chamber as
the influencing neighborhoods in the behavior of this system. It will analyze the chemical,
mechanical and thermodynamic characteristics of the constituent material of the injec-
tor disk, the dynamic and thermodynamic properties of the nitrous oxide flow and the
combustion pre-chamber operating conditions. With this it will be possible to determine
parameters such as pressure and temperature of the study’s system environment, which

directly affect the injector disk structure.

Theoretical analysis will focus on the understanding of the possible mechanisms of heat
transfer within the system, the dynamics of the fluid that governs the flow of oxidant
and concepts of structural dynamics that will determine the structural behavior of the

injector disc.

This information on initial parameters and characteristics will provide a theoretical mod-
eling of the thermal and dynamic structural behavior presented by the injector disc during
the operation of the rocket engine. These understandings were used to produce computa-
tional simulations with the help of ANSYS software.

This analysis is important to know the maximum operating parameters of the system,
so that the injector disk does not suffer structural damage and compromises the full

operation of the entire rocket engine.

Another possible benefit will be to determine more efficient dimensional values of the
injector disc, reducing the amount of material in the structure and consequently reducing

the cost of the part.

Key-words: Hybrid Rocket Engine. Hybrid Propulsion. Heat Transfer. Fluid Dynamics.
Dynamics of Structures. ANSYS Thermal Analysis, ANSYS Structural Analysis, Injector
Disc.
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1 Introducao

1.1 Foguete propulsionado a motor hibrido

A ideia de foguetes propulsionado por uma motor hibrido é conhecida desde do
sua primeira operacgao por pesquisadores soviéticos em 1933, o projeto foi chamado de
GIRD-9 e seu primeiro langamento ocorreu em Moscou no dia 17 de agosto de 1933. Tal
foguete era propulsionada pela reagao do oxigénio liquido com o combustivel formado por
gasolina na fase semi-liquida. Houveram entre 1937 e 1939 teste de motores hibrido por
parte dos alemaes, utilizando carvao e 6xido nitroso.(SURMACZ; RARATA, 2009)

Proximo avancgo considerado foi feito pela General Eletric com pesquisas usando
como propelentes polietileno e peroxido de hidrogénio (H205) 90% ao mesmo tempo que a
pesquisas com igni¢ao espontanea era feita pela Caifornia Rocket Missile Research Society,
utilizando misturas de acido com asfalto e cloreto de potéssio. Apds a década de 1950’s
paises europeus como a Franca e a Suécia conduziram seus proprios teste com propulsao
hibrida.(SURMACZ; RARATA, 2009)

Em 1995, A NASA e a DARPA iniciaram o programa HPDP (Hybrid propulsion
Demosntration Program). Um foguete propulsionada por um motor hibrido mais robusto
foi desenvolvido e testado, o motor produziu 1.1 MN de impulso por 15 segundos. Com o
programa HPDP varias versoes do baseados na tecnologia HTPB/N,O foram produzidos
e testados. Seguindo com o desenvolvimento deste sistema propulsivo, em 2002 a empresa

Lookheed seu foguete hibrido HYSR, com o motor baseado da configuragao de propelentes
HTPB/LOx com 300 kN de impulso. (SURMACZ; RARATA, 2009)

A principal motivacao para esta linha de pesquisa em propulsao aeroespacial foi a
caracteristica nao explosiva do combustivel, levando a uma nivel maior de seguranca nos

estagios de operacao e fabricacao deste sistema de propulsao.

1.2 Sistema propulsivo de motores hibridos de foguetes

Ao contrario dos outros sistemas de propulsao utilizados em foguetes, O sistema
hibrido para motores de foguete utiliza propelentes separados e armazenados em diferentes
fases. Para o foguete SARA, o qual é desenvolvido pela Universidade de Brasilia (UnB),
o oxidante (N20) se encontra armazenado na fase liquida e o combustivel (Parafina) esta
armazenado na forma sélida no interior da camara de combustdao. O oxidante é injetado
na camara de combustao aonde ocorrera a reacao através do disco injetor, cuja estrutura é

mais simples quando comparada as presentes no sistema de propulsao de motores liquidos
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devido ao fato de s6 haver um propelente liquido. A formacao da mistura e o processo
de combustdo ocorre na superficie interna do grao de parafina, a superficie interna ira
derreter e vaporizar pelo efeito da transferéncia de calor por conveccao e radiagdo na
camara.(SURMACZ; RARATA, 2009)

Pre-combustion zone

Injector Solid fuel
J Case

Oxidiser tank Post-co

Pressurization tank
Oxidiser main valve

Figura 1 — Representacao esquemética do Motor hibrido de foguete (SURMACZ; RA-
RATA, 2009).

Temperature Coneentration
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Convective
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one
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T./”

/ Fuel Grain

=]
.8
E
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S

Figura 2 — Representacao da reacao entre o oxidante e combustivel na camara de com-
bustao (CANTWELL, 2019)

1.2.1 Vantagens e desvantagens sobre outros sistemas propulsivos

Motores hibridos de foguetes possuem caracteristicas proprias de operagao e efici-
éncia que comparados a os demais sistemas propulsivos coloca o sistema em questao em

vantagemn.

Comparando com sistemas propulsivos sélidos, monopropelentes e bipropelentes é

possivel definir vantagens como:

e Seguranca durante os processos de fabricacdo, transporte e armazenamento, isto

devido ao oxidante e o combustivel estarem separados.



1.2. Sistema propulsivo de motores hibridos de foguetes 27

e Confiabilidade devido aos altos valores de tolerancia dos parametros de imperfei¢coes

no grao e nas condigdes ambientes.
e Capacidade de "Stop-Restart'e flexibilidade nas variagoes de impulso.
e Custo baixo de operagao e desenvolvimento do motor.

e Danos ambientais baixo, devido ao fato da combustao produzir frequentemente gases
nao téxicos e propelentes que nao possuem grau de contaminagao alto durante os

estagios de armazenagem e transporte.

(AjS et al., 2012)

Comparando com sistemas propulsivos liquidos, o uso de motores hibridos ira
aumentar a confiabilidade e seguranca do sistema. Pode ser analisado pontos de vantagem

de motores hibridos como:

Sistema propulsivo mecanicamente mais simples.

Sistema de injecao simplificado (um s6 propelente na fase liquida).
e Menos propenso a Hard-Starts.

Risco de incéndio reduzido.

Na questao da performance, a mesma pode ser melhorada com adicao de metais e

os propelentes possuem maior densidade.

(SURMACZ; RARATA, 2009)

Os motores hibridos também possuem desvantagens, o que pode explicar o baixo

uso comercial do sistema. Podem ser citados por exemplo:

e Eficiéncia da reacao de combustao, devido ao fato da reacao entre os propelentes
ocorrer na zona de chama da camada limite acima da superficie da combustivel,

fazendo com que parte do oxidante passe através do motor sem reagir.
e Residuos de combustiveis na camara.

e Tendéncia de alteracdo na razdo O/F (razao de fluxo maéssico do oxidante por

combustivel), o que pode resultar em pequenas variagoes no impulso especifico.

e Baixas taxas de regressao do grao.

(HYBRID. .., 2014)
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1.2.2 Problematica e justificativa

O disco injetor é responsavel pela orientacao e condugao do fluxo de 6xido nitroso,
o que sera o oxidante da reacdo na camara de combustao. O ambiente das fronteiras desta
placa possuem caracteristicas bem distintas, o ambiente voltado para a valvula injetora
possuira temperaturas reduzidas e altos valores de pressao devido as caracteristicas do
fluxo de (N,0) proveniente da véalvula. O outro ambiente voltado para cdmara de com-
bustao possui altas temperaturas e altos valores de pressao, devido a reacao quimica entre
o oxidante e o combustivel. Estas caracteristicas de temperatura e pressao combinados
provocam estresses térmicos e mecanicos na estrutura da placa e uma analise é importante
para que a peca nao venha a falhar comprometendo a integridade do sistema propulsivo

na totalidade.

Outra observacao importante diz respeito ao fato do fluxo de 6xido nitroso ser
responsavel pela funcao de resfriamento do da estrutura do disco injetor, devido a isto,uma
andlise comportamental do fluxo de (N2O), para que possiveis danos estruturais nao
ocorram durante as condigoes de operacao devido a um provavel superaquecimento do

material que constitui a estrutura do Disco Injetor.

1.2.3 Objeto de Estudo

O objeto em estudo sera disco injetor presente na estrutura do Motor de Foguete
Hibrido SARA.

1.2.4 Objetivo geral

O objetivo geral desta andlise tedrica serd definir o comportamento térmico e
estrutural do disco injetor ao sofrer influéncia das forcas exercidas pela vizinhanga. Com

o intuito de definir parametros para uma futura modelagem computacional.

1.2.5 Objetivo especifico

Esta analise tedrica sera produzida para um entendimento pleno do comporta-
mento do disco injetor e das caracteristicas das vizinhancas, durante o periodo de funci-
onamento do motor de foguete hibrido. Para esta analise iremos considerar informagoes
sobre o material que compoe a estrutura da placa, como por exemplo caracteristicas de
resisténcia térmica, resisténcia mecanica. Com o material definido, o préximo passo sera
analisar as condigbes de contorno das vizinhangas da placa (tubo de 6xido nitroso (N2O)
e cAmara de pré combustdo) por meio das equagoes regentes do sistema, dados sobre
as caracteristicas do fluxo nos tubo de oxidante e na pré cdmara de combustao serao

necessarias para a modelagem do sistema. Com esta metodologia o intuito serd produzir:
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e Caracterizagao tedrica o sistema composto pelos tubos de oxidante, disco injetor e

pré camara de combustao;

e Modelar o comportamento térmico da estrutura do disco injetor, possibilitando uma

futura determinacao do gradiente térmico;

e Modelar a resisténcia estrutural do disco injetor teoricamente;
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2 Componentes do sistema em estudo

2.1 Material constituinte do Disco Injetor

2.1.1 Aco inoxidavel austenitico AISI 310

Tabela 1 — Composigao quimica do ago inoxidavel AISI 310 (COMPANY, 2014).

Elemento C Cr Ni Si S Mn P Fe
% 0,25 | 24,0-26,0 | 19,0-22,0 | 1,5 | 0,030 | 2 | 0,045 | Balanceado

Esta liga metdlica possui alta resisténcia a corrosao quando submetidos a altas
temperaturas, mais especificamente com temperaturas de até 1100 °C com ciclos mode-
rados de operacao(COMPANY, 2014).

Este aco inoxidavel pode ser exposto em ambiente levemente oxidante, a ambien-
tes sujeitos a processo de nitrificacao e cementagao. Também possui bom funcionamento

em sistemas sujeitos a ciclos térmicos, com diminui¢do na temperatura maxima de ser-

vigo(COMPANY, 2014).

A alta porcentagem de cromo e niquel garante resisténcia ao processo de sulfuracao
e produgao resisténcia moderada a peca ao ser exposta a um ambiente propicio ao processo

de cementacao.

Tabela 2 — Propriedades mecénicas do ago inoxidavel AISI 310(10..., )

’ Propriedades mecanicas ‘ Valor ‘
Dureza Brinell 170
Dureza Knoop 191
Dureza Rockwell B 86
Dureza Vickers 178
Resisténcia a tragao (Ultimate) 655 MPa
Resisténcia a tracao (Yield) 275 MPa
Elongacao até ruptura 45 %
Modulo de tensao 200 GPa
Izod Impact (Resisténcia a impacto) 120 J
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Tabela 3 — Propriedades térmicas do ago inoxidavel AISI 310(10..., ).

’ Propriedades Térmicas \ Valor ‘
Calor especifico 0.500 J/g x°C
Conducao térmica 142 W/mx K
Ponto de fusao 1400-1455 °C
Temperatura de solidificacao 1400 °C
Temperatura de liquefacao 1455 °C
Temperatura maxima de servigo (Ar) | 1035 °C 1150°C

2.2 Oxido Nitroso (N;0)

Oxido nitroso N,O serd o propelente oxidante na reacdo de combustdo para o
motor de foguete hibrido SARA. Este gas é colocado como um propelente com varias
utilidades para varios tipos de espagonaves. Possui caracteristicas favoraveis a esta area de
uso como sua nao toxidade, gas facilmente liquefeito, por ser nao corrosivo em contato com
outros materiais da estrutura, possui alta estabilidade e baixa reatividade em temperatura
normais. Em elevadas temperaturas suporta combustao e oxida componentes organicos,
metais alcalinos entre outras substancias. Fatores que tornam o éxido nitroso atrativo ao

uso com propelente de foguetes:

e Pode ser armazenado na forma liquida ( 756 kg/m?) com um vapor de pressio de

aproximadamente 52 bar a 20°C;
e Decomposicao exotérmica de forma adiabatica a aproximadamente 1640°C;

e Sua decomposicao produz moléculas de oxigénio, as quais podem reagir e entrar em

combustao com uma variedade de combustiveis;

2.2.1 Propriedades termodinamicas

Tabela 4 — Propriedades Quimicas

Substancia | Férmula | Massa Molar (M) (kg/kmol) | Contante do Gés (R) (kJ/kg x K)

Oxido Nitroso | N20 44.013 0.1889

Tabela 5 — Propriedades do Ponto critico

Temperatura (K) | Pressao (MPa) | Volume (m?/kmol)
309.7 7.27 0.0961
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3 Transferéncia térmica em uma placa

3.1 Equacoes regentes

3.1.1 Equacoes para Dimensionamento do disco injector

Disco Injetor é constituido como ja mencionado por uma placa de formato circular
com a presenca de 16 furos distribuidos em dois grupos os mais exteriores e os mais

interiores.

A area sera determinada por:

Arotar = [ ((Re)*)] = [6.% (m# (Ryi)*))] = [11# (7 ((Rre)?))][m”] (3.1)

Onde R, é determinado com raio do circulo, Ry; e Rs. como sendo os raios cor-
respondente respectivamente aos furos interiores e exteriores que serao retiradas da area

total do disco.

A area interior deste furos sera considerada para calculo de transferéncia térmica

por meio de convecgao proveniente do fluxo de NoO vindo da tubulagao de injegao.

Observagao: Os raios dos furos interiores e exteriores (Ry; e Ry.) estao sendo
considerados com seus seus valores finais apds a montagem final do sistema. Nestes furos
serda encaixados pequenos tubos, os quais reduzira o didmetro total do furo no sistema,
o que pode ser notado pela presenga de ranhuras na superficie interna dos furos como
mostrado na figura 3. Uma representagdo do tubo sendo encaixado nos furos esta repre-
sentado pela figura 5, no qual foi feito um corte no disco injetor na regiao ao redor do

furo.

Figura 3 — Furos aonde serao encaixados os tubos
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Modula do nivel 1
- L Fechamento frontal

Médula do nivel 2
[(Submaduia)
Injetor

Figura 4 — Disco injetor (Médulo do nivel 1) e Tubos (Médulo de nivel 2)(ANDRIANOV
et al., 2015)

Figura 5 — Desenho feito no Software Catia representando o encaixe entre o tubo (Azul)
e um corte do disco injetor na regiao ao redor do furo (Verde).

O volume da pega pode ser facilmente determinado multiplicando esta area pela

espessura pré definida da estrutura:

Vol = (Awar) * (espessura)[m?] (3.2)

3.1.2 Mecanismos de transferéncias de calor

A transferéncia de calor em um sistema determinado previamente pode acontecer
por meio de trés tipos de mecanismos. A transferéncia de calor por meio do mecanismo
de conducgao, por meio do mecanismo de convecgao e por meio do mecanismo de radiacao.
Neste subtopico serda determinado os mecanismos de conducao e radiacao com o meca-
nismo de conveccao sendo apresentado no subtépico seguinte sobre a influencia de furos

na superficie do disco injetor.
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A transferéncia de energia térmica neste sistema sera principalmente feito pela
forma da condugao térmica. Este mecanismo pode ser definida pela transferéncia de calor
feita por uma particula mais energética para outra menos energética que esta contida
na sua vizinhanga como resultado da interagao entre elas, tal mecanismo independente
do estado de ambas as substancias, podendo ser gasosos, sélidos ou liquidos (CENGEL;
GHAJAR, 2012). No caso em estudo o disco injetor esta localizado em contato com o
fluxo de Oxido Nitroso com uma determinada temperatura pela sua superficie esquerda
e pelo fluxo térmico proveniente da camara de pré combustao pela sua superficie direita.
Entao a transferéncia de calor se dara de por condugao pelo contato do fluido de oxidante

e do fluxo térmico proveniente da combustao com a sua estrutura soélida.

Tl
-H-H-'-\_
0
AT A
ft— Az —>]
OFb—=x

Figura 6 — Conducao de calor através de uma determinada estrutura(CENGEL; GHA-
JAR, 2012).

Definido estas condig¢oes inicias pode-se determinar o fluxo térmico que cada fonte
energética ira afetar a estrutura do disco. Para isto a equagao basica de taxa de conducao

de calor sera aplicada:

Qeond = (k * (Area) x AT)/(espessura)[J/s] (3.3)

Onde Quona ¢ a taxa de conducdo de calor, AT [K] corresponde a variacao de
temperatura entre as extremidades da estrutura e k [W/K % m| representa o coeficiente

de condutividade térmica do material do disco.

Por meio da forma diferencial da taxa de conducao de calor, denominada Lei de

Fourier da Conducao térmica:

Qeona = k * A x (dT/dz)[W] (3.4)

O mecanismo de transferéncia de calor por meio da radiacao se dé pela energia

emitida pela matéria sob forma de ondas eletromagnéticas como resultado das mudancas
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nas configuragoes eletronicas de atomos ou moléculas. Este mecanismo nao exige a pre-
senga de um meio interveniente. O caso de radiacao que estamos interessados trata-se da
radiacao térmica, onde qualquer tipo de corpo com temperatura superior ao zero absoluto
emitem. No caso especifico do Motor de foguete hibrido SARA, a radiacao seria emitida
mais significativamente pelo processo de combustao do grao de parafina em contato com
o fluxo de N,O gerado na camara de combustao. (CENGEL; GHAJAR, 2012)

A taxa maxima de radiacdo que pode ser emitida de uma superficie idealizada

(corpo negro) é dada pela lei de Stefan-Boltzmann da radia¢do térmica:

Qemit.maa:.rad.corpo.negro =0 * (Asup.IdE) * (Téup.emit)[W] (35)

Onde Qemit,max_md representa a taxa maxima de radiacdo que pode ser emitida
pela superficie do corpo negro, o representa a constante de Stefan-Boltzmann e possui o
valor de 5.670x10~8 W/ m?x K4, Asup.1de T€Presenta a superficie idealizada do corpo negro

que emite a radiacao e T,y emi representa a temperatura termodinamica da superficie.

Tratando-se de superficies nao idealizadas, as quais nao se comportam como um
corpo negro, a radiagdo emitida é sempre menor que a maxima intensidade de emissao do

corpo negro. Para estes casos a taxa méxima de radiagdo pode ser expressa com:

Qemit.ma:r:.rad, =&E*X0 * (Asup.lde) * (T;Lup.emit>[w] (36)

Onde a tnica diferenga na expressao seria a presenca do fator de emissividade ¢
multiplicando o lado direito da expressdo, este fator pode variar entre 0 a 1 (0 < € <
1), demonstrando o quanto o comportamento da superficie em questao se aproxima do

comportamento de um corpo negro (& = 1).
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Tabela 6 — Emissividade de alguns materiais a 300 K

’ Material ‘ Emissividade ‘
Aluminio em folhas 0.07
Aluminio anodizado 0.82
Cobre polido 0.03
Ouro polido 0.03
Prata polida 0.02
Aco inoxidavel polido 0.17
Pintura preta 0.98
Pintura branca 0.90
Papel branco 0.92-0.97
Pavimento asfaltico 0.85-0.93
Tijolo vermelho 0.93-0.96
Pele humana 0.95
Madeira 0.82-0.92
Terra 0.93-0.96
Agua 0.96
Vegetacao 0.92-0.96

Para o aco inoxiddvel AISI 310 (altamente oxidado) temos os valores de e variando
de 0.90 a 0.97, para temperaturas de 220 a 520 K. (NETO, 2004)

Podemos analisar também no ambito do mecanismo de transferéncia de calor por

meio da radiagdo o quanto a superficie absorve de calor:

Qabs. = x ch [W] (37)

Onde Qs € a quantidade de radiagao absorvida, @Q;,. ¢ a radicao emitida pela su-
perficie de referencia e incide na superficie em estudo e « representa o fator de absorvidade

da superficie em estudo, a possui valores de 0< a<1.

Outro ponte importante serd a influéncia do meio que separa o disco injector da
camara de combustao, neste caso seria um fluxo de 6xido nitroso. Desta analise pode-se

determinar a taxa liquida de transferéncia de calor por radiacao, que é dada por:

Qrad.liq =cx0* (Agyp) * (T4 _ T4

sup cir.

) W] (3.8)
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Figura 7 — Transferéncia de calor liquida entre a superficie e o meio vizinho (CENGEL;
GHAJAR, 2012).

A transferéncia de radiacdo de ou para uma superficie cercada de gas, ocorre ao
mesmo tempo por convecgao (por haver movimento de fluido na cadmara de pré combus-
tao) entre a superficie do disco e o éxido nitroso, conceito que serd mais aprofundado
no préximo topico a cerca do efeito de furos no disco. Levando em consideracao isto a

transferéncia de calor total nesta etapa pode ser definida como:

Qtotal - Qconv + Qrad (39)

QTotalRad - hconv * Asup * (Tsup - Tcir) +e*xo* Asup * (Téup - T;r)[W] (310)
Onde hyp, pode ser definido com sendo o coeficiente de transferéncia de calor por

convecgao [W/K *m].

3.2 Influéncia de furos em estruturas

A estrutura do disco injetor possui 16 furos ao longo de sua superficie, por onde o
fluxo de N0 ira fluir com a agdo principal de reagir com o grao de parafina no interior da
camara de combustao. Uma acao secundaria deste fluxo importante de ser mencionada é o
resfriamento da pega, aonde o 6xido nitroso entrard em contato com a superficie esquerda
do disco injetor e por meio destes mecanismo de transferéncia de calor mencionados ira

resfriar a peca.

Analisando a passagem de fluxo no furo devido a velocidade adquirida pelo mesmo
ao passar pela regiao havera transferéncia de calor por meio do mecanismo chamado
transferéncia de calor conveccao, neste caso na forma de conveccao forcada devido ao
fato do fluido ser bombeado através do disco pela tubulacdo condutora de oxidante. Tal

mecanismo pode ser definido como modo de transmissao energética entre uma superficie
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solida e um fluxo liquido ou gasoso com a atuacao de forca externa. Isto afeta na taxa
de transferéncia de calor, fazendo com que a taxa de transferéncia por convec¢ao natural
seja menor que a feita por conveccao forcada(CENGEL; GHAJAR, 2012).

Variagho da
velocidade
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de ar A i

| Bloco guenie ‘

Figura 8 — Conveccao natural de calor através do contato do fluxo de NoO com a superficie
interna dos furos. (CENGEL; GHAJAR, 2012)

ar

Parede q

Figura 9 — Conveccao forcada de calor através do contato do fluxo de NoO com a superficie
interna dos furos (PIRANI, 2009)

Qeonv = heonw * (Areay) x* AT[W] (3.11)

Neste caso Qcom representa o fluxo térmico promovido pela conveccao, heon, cOT-
responde ao coeficiente de transferéncia por convecgao (O coeficiente de transferéncia
de calor por conveccao de das condi¢bes das camadas limites, geradas pelo fluido em
movimento sobre a superficie da placa, depende também da geometria da superficie, a
natureza do escoamento e por uma série de propriedades termodinamicas e de transporte
do fluido), AT representa a diferenca térmica entre os dois elementos do sistema e a Area;

em questao agora sera a superficie interior dos furos, seguindo a equacao abaixo:

Area; = (espessura) * (m * R3,,,)[m?] (3.12)

Os valores tipicos para o coeficiente de transferéncia sao previamente tabelados

para determinados tipos de fluidos:



40 Capitulo 3. Transferéncia térmica em uma placa

Tabela 7 — Valores tipicos do coeficiente de transferéncia de calor por convecgao

’ Tipo de conveccao ‘ h, W/m?x K ‘
Conveccao livre de gases 2-25
Convecgao livre de liquidos 10-1000
Conveccao forgada de gases 25-250
Conveccao forcada de liquidos 50-20000
Ebuli¢ao e condensagcao 2500-100000

3.2.1 Influéncia de vortices

Devido ao comportamento do fluxo de 6xido nitroso (N20) e o formato das es-
truturas componente do sistema (tubo injetor de oxidante, disco injetor e cAmara de pré
combustao), ha a possibilidade de formacao de vértices nas areas vizinhas as superficies

esquerda e direita do disco injetor:
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Figura 10 — Representacao ilustrativa dos possiveis vortices no sistema de estudo

Observando a principio a formacao destes vortices no fluxo, pode-se prever que
havera transferéncia de calor por meio do mecanismo de convecgao, pois estes comporta-
mentos demonstra que ha fluido nao estatico em contato com estas superficies promovendo

um acréscimo no valor no fluxo de calor.
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Uma previsao preliminar dos vortices pode ser feita. Porque sabemos a direcao do
fluxo de 6xido nitroso, com isto o choque entre o fluido e o disco injetor gerara vortices na
superficie esquerda do disco injetor. Nos vortices previsto na face direita do disco injetor
sera provavelmente criado pelo choque do fluxo de NoO com o grao de parafina, o efeito
da combustao na cidmara de combustao também afetara o comportamento destes vortices

por meio do fluxo térmico gerado na mesma regiao.

Para se determinar o quanto este fendmeno esta interferindo no gradiente térmico
da placa promovido pelo fluxo de calor sera necessario a criagao de um algoritimo para de-
finicdo do comportamento deste fluxo no sistema delimitado previamente e uma simulagao

deste mesmo sistema no software ANSYS Fluent.

3.2.2 Transferéncia total de calor no sistema para a estrutura do Disco Injetor

Por meio das defini¢bes anteriores, podemos analisar o sistema de transferéncia de
calor ao qual a estrutura do disco injetor esta sofrendo acao, concluido que o objeto de
estudo estara sujeito a influéncia dos 3 tipos de mecanismo (Transferéncia por condugéo,

convecgao e radiagao).

A taxa de transferéncia de calor para a placa pode ser calculada por meio do

somatorio dos 3 mecanismos:

Qtotaldodisco = Qcom} + Qcond + QTotalRad [W} (313)

Substituindo as equagoes previamente definidas:

Qtotatdodisco = [Pcony * (Areaf) « AT] + [(k * (AT@GSUPD,L'SCO) x AT')/(espessura)]
+ [Peonv * Asup * (Tsup — Teir) + € % 0 % Agyp * (1t —1T4

sup cir)]

(3.14)

(CENGEL; GHAJAR, 2012)






4 Analise de Caso

4.1 Disco injetor

Figura 12 — Disco Injetor acoplado ao Front Closure vista Frontal

4.1.1 Dimensoes

e Diametro: 85 mm
e Espessura: 10.4 mm
e Secao de furos exterior:

— Didmetro da se¢ao: 35.5 mm

— Didmetro dos furos: 2 mm

e Secao de furos interior:

43
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— Diametro da secao: 19 mm

— Diametro dos furos: 1 mm

OBS.:

e Os valores dos diametros dos furos ja incluem a presenca de tubos vazado presente

da montagem do sistema.
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Figura 13 — Representacao lateral e frontal do disco injetor do motor de foguete hibrido
SARA feito pelo Professor Artem Andrianov, com apoio dos professores Ole-
xiy Shynkarenko e Artur Bertoldi

4.2 Oxidizer Closure

O Ogzidizer Closure serd a pega a qual a tubulacao de déxido nitroso estard em
contato permitindo que o o oxidante flua pelo disco injetor, foto das peca e desenho

técnico seguem abaixo para melhor representacao:



4.2. Ozidizer Closure 45

Figura 14 — Pega no qual o 6xido nitroso serd injetado para ser conduzido até o disco
injetor
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Figura 15 — Desenho técnico do Ozidizer Closure feito pelo Professor Artem Andrianov,
com apoio dos professores Olexiy Shynkarenko e Artur Bertoldi

4.3 Determinacao das fronteiras do sistema

As fronteiras do sistema serao definidas com sendo iniciada logo apds a valvula
injetora e terd fim na regiao imediatamente apés a superficie frontal do disco injetor com a
camara de pré combustao incluida. Os instantes de tempos serao considerados para inicio
da analise como sendo logo apds o inicio do processo de ignicao do motor, ou seja, inicio

da reacao de combustao localizada no interior da camara de combustao.



4.8. Determinacdo das fronteiras do sistema 47

Pre-combustion zone

Injector

Oxidizer main valve

Figura 16 — Fronteiras do Sistema delimitado do motor de foguete hibrido

4.3.1 Caracteristicas térmicas do sistema

As temperaturas inicias de ambas as fronteiras devem ser definidas para a realiza-

¢ao das analises do gradiente térmico presente ao longo da estrutura do disco injetor.

DISCO INJETOR

 mmmmmmmmmm——————— _————
' N
1 1
[f 1
] " GRAO DE PARAFINA
— :
FLUXO DE N20 1
1
1 CAMARA DE PRE : A )
1 COMBUSTAO | CAMARA DE COMBUSTAO
1
1 1
1
— 1
v 1 1
! GRAO DE PARAFINA
FLUXO DE N20 1
| 1
|
1 1

\

|
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FRONTEIRA DO SISTEMA PARA O ESTUDO SUPORTE DO DISCO INJETOR (FRONT CLOSURE)

Figura 17 — Condigoes de contorno do sistema delimitado do motor de foguete hibrido.

e Fronteira com a cAmara de pré combustao (condigoes de contorno) :

— Temperatura na pré-camara de combustao (Tpre.cam);
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— Pressao na pré-camara de combustao (Pyre.cam);

Observacao: os valores de temperatura na pré-camara de combustao do motor

de foguete hibrido SARA sao determinados pela equagao:

T = 211.96651 4 (2.85807 * P) — (0.03507 % P%) + (0.000203296  P*)[K] (4.1)

e Fronteira com a tubulac¢do de injegao de 6xido nitroso (condig¢oes de contorno):

— Temperatura na estrutura de injecao de éxido nitroso (Tn,0);

— Pressao na estrutura de inje¢ao de 6xido nitroso (Pn,0);

Observacgao: Os valores precisos de pressao e temperatura nas fronteiras do sis-
tema nao foram possiveis de aferir corretamente até a finalizacao desta etapa do trabalho.

Os mesmo serao devidamente coletados em etapas futuras

4.4 Resisténcia estrutural da placa

Durante o periodo de operacgdo do motor hibrido a estrutura do disco injetor
estard recebendo a aplicagdo de forcas de pressao devido ao fluxo de N,O proveniente da
tubulacao que conduzira o oxidante ao encontro do grao de parafina e forcas de pressao da
reacao de combustao presente na camara de combustao. Ambas as forcas serao distribuidas
ao longo da superficie do disco, sendo a promovida pelo fluxo oxidante na direcdo da
camara de combustao e a promovida pela reacao entre o oxidante e o combustivel na

direcao contraria.
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Figura 18 — Esquema simplificado do sistema de inje¢ao de N>O, do disco injetor, do
modulo de fechamento frontal e da cAmara de pré combustao

4.4.1 Anélise do fluxo de N,O

O fluxo de 6xido nitroso chega no sistema em estudo por meio de uma tubulacao
de 10 mm, devemos analisar a velocidade em que este fluxo entra em contato com o disco

injetor.

ZJ

S

Figura 19 — Representacao simplificada da estrutura de condugido de NoO (azul) e a su-
perficie de contato (vermelha) com o Disco injetor

Podemos aferir este valor por meio da equacao da continuidade para vazao volu-
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métrica, considerando que o fluido é incompressivel (p = cte):

ATubulagéo * VFluxoTubulagéo = ADiscoInjetor * VContatoDiscoInjetor (42)

Onde Arypuiacao representa a area da tubulagao que conduz o éxido nitroso, Vezorubuiacao
representa a velocidade de entrada do fluxo de NoO no sistema e ViontatoDiscornjetor T€Pre-

senta a velocidade de contato do fluxo com o disco injetor.

4.4.2 Andlise da pressao resultante

Percebe-se que o responsavel pela resisténcia ao movimento do disco injetor a
pressao resultante das pressoes do fluxo de oxidante e da pré camara de combustao sera

o mddulo de fechamento frontal

A pressao resultante no sistema sera:

—

Presultante = (ﬁNgO) - ( _»comb)[N/mZ] (43)

Onde Py,o sera a pressao no fluxo de 6xido nitroso em contato com a superficie
esquerda do disco injetor e P, sera a pressao gerada pela camara de combustao na

superficie direita do disco injetor.

A forca resultante desta pressao pode ser obtida por:

ﬁresultamte == (ﬁresultante> * (ADiscolnjetor)[N/mQ] (44)

Deve se determinar o ponto em que a forga resultante estara sendo aplicada ao

disco, a qual pode ser obtida por:

oo )
" Ye * ADiscoInjetor

[m] (4.5)

Onde y, serd o ponto de aplicacdo da forca resultante e I, serd o momento de

wx(raio)? [TTL4]

inércia do disco, o qual pode ser obtido por I, = 1

Apos a determinacao destes parametros inicias com forga. que incindem na super-
ficie do disco injetor, por meio do software de modelagem ANSY'S sera possivel determinar
as forcas resultantes no disco injetor e como se darda o padrdao de deformacao da estru-
tura. Com estes valores sera estabelecido as dimensoes ideais do disco injector, como por
exemplo a espessura minima da estrutura para que a mesma suporte as forgas geradas

pela parte do foguete que foi delimitado como sistema de estudo.
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4.4.3 Efeito da dilatacao térmica do material

Um corpo (sélido ou liquido) quando submetido a um aumento de temperatura
ha um acréscimo na agitacao de suas particulas. Devido a esta alteracao, a distancia
média entre esta moléculas que estao vibrando aumenta proporcionando acréscimos nos
valores dimensionais do corpo, estd variacao é chamada de dilatacao térmica. De forma
semelhante, a diminui¢ao da temperatura acarreta no decréscimo das dimensoes do corpo,

o qual é denominado contracao térmica.

Para o caso das estruturas do disco injetor e seus suportes ocorrera o fenémeno
da dilatacao térmica, devido ao aumento da temperatura em sua vizinhanca com o fun-

cionamento do motor hibrido.

Ha 3 modos de analisarmos o efeito da dilatacdo térmica em corpos sélidos ou
liquidos, sendo eles a dilatagao linear, superficial e volumétrica. Para o caso em estudo
iremos considerar a dilatacao linear, analisando a variagao dimensional em cada um dos

3 eixos:

0L =Lo*xaxdT (4.6)

Onde AL é a variagdo da dimensao em um dos eixos, Ly representa a dimensao

inicial inicial e a é o coeficiente de dilatac¢do térmica linear.(SOUZA, 2017)

Tabela 8 — Valores aproximados do coeficiente de dilatagao linear de determinados mate-
riais. (SOUZA, 2017)

Coeficiente de dilatagao
Substéancia térmica linear o [1076 % | Temperatura [K]

(K1)
Aco 10.5 313
Aluminio 25.5 293
Latao 19 293
Cobre 16.8 298-373
Borracha dura 84.2 298-373
Carbono (Diamante) 1.2 293
Carbono (Grafita) 7.9 293
Madeira (sentido das fibras) | 2.5-6.6 275-307
Madeira (contra as fibras) 26-56 275-307
Quartzo (fundido) 0.42 273-303
Vidro (ordinario) 8.5 300
Vidro (pirex) 3.2 300

Para o ago inoxidavel AISI 310 o coeficiente de dilatagao térmica linear («) tem o
valor de 14.4 [1076 « K ~1] (TOOLBOX, ).
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4.5 Determinacao do gradiente térmico do disco injetor

A determinacgao do gradiente térmico do disco injetor serd possivel por meio da
criacao do algoritimo que levara em conta a influéncia conjunta de todos os mecanismos
de transferéncia de calor, por que o calculo usando apenas as expressoes matematicas
citadas no anteriormente resultaria em valores muito simplificado que nao refletiriam a

complexa realidade do sistema em estudo.

Em conjunto com este algoritimo, uma simulacao do comportamento térmico do
disco injetor sera feita por meio do ANSYS Fluent , onde todo o sistema podera ser
modelado, definindo as condigdes de contorno de dados de entrada e saida do sistema,

COINO:

e Velocidades do fluxo de 6xido nitroso;

e Comportamento do fluxo de oxidante antes e depois de passar pela estrutura do

disco injetor;

e Temperaturas do fluxo nas regides anterior e posterior do disco injetor

Com estes dados serda possivel estabelecer uma analise detalhada do gradiente

térmico presente ao longo da estrutura do disco injetor.
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5 Simulacio térmica do sistema

5.1 Modelagem dos componentes do sistema

Todos os componentes do Motor de foguete Hibrido SARA foram modelados no
software ANSYS, seguindo as caracterizagoes do sistema proveniente dos materiais téc-

nicos criados pelos integrantes do Chemical Propulsion Laboratory da Universidade de
Brasilia.(SHYNKARENKO; BERTOLDI, 2014) (ANDRIANOV et al., 2015)

5.1.1 Disco Injetor:

Esta serd a peca que no sistema ira direcionar o fluxo de NoO para a cAmara de pré
combustao e combustao, onde o o oxidante ira reagir com a estrutura do grao de parafina

dando inicio a reagao

Figura 20 — Representacao isométrica do Disco Injetor.
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 ——————— ™ ""Lv
20,00

Figura 21 — Representacao do Disco Injetor cortado de forma vertical.

5.1.2 Oxidizer Enclosure:

Esta peca posiciona-se acoplada na parte frontal do disco injetor, onde o fluxo de

Oxido Nitroso sera injetado no sistema.

Figura 22 — Representacao isométrica do Oxidizer Enclosure vista pela parte traseira da
peca.
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000

- (rmen) ’;J
20,00

Figura 23 — Representacao do Oxidizer Enclosure apds os procedimentos de corte para
deixar a simulagao mais eficiente.

5.1.3 Front Closure:

Esté peca é responsavel pelo acoplamento do Disco Injetor e do Oxidizer Enclosure,

por fim juntando este conjunto de pegas ao resto do motor de Foguete Hibrido SARA.

' 8000 e Z‘—L"
40,00

Figura 24 — Representacao frontal do Front Closure.
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“w ]

Figura 25 — Representacao do Front Closure apés ser cortado para deixar a simulacgao
mais eficiente.

5.2 Conjunto montado:

Apés a modelagem de cada pega as trés foram acopladas para que o pudesse ser
gerado no DesignModeler todo o volume aonde haverd o fluxo de Oxido Nitroso NoO no

sistema.

0 e 70,00 () ,,A\x
35,00

Figura 26 — Representacao do conjunto das trés pecas acopladas.
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00 4900(enm) X
20,00 -

Figura 27 — Representacao do Conjunto apds o procedimentos de corte feitos para deixar
a simulagao mais eficiente.
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5.3 Regidao com passagem de fluxo de N->O:

Por meio da funcdo enclosure do préprio DesignModeler foi possivel construir
um volume aonde circulard o fluxo de Oxido Nitroso, a modelagem desta nova parte
do conjunto foi feita levando em consideracao as demais medidas do Motor do Foguete
Hibrido SARA (dimensoes da pré-caimara de combustao, do grao de parafina e do outlet,

por onde o fluxo ird seguir em dire¢ao a tubeira).

Inlets de N2O

¥

A

Figura 28 — Representacdo do Volume de Fluxo de Oxido Nitroso com a indicacio dos
Inlets de N>O.

 ——————

20,00

Estas duas superficies serao por onde o Oxido Nitroso serd injetado no sistema,

no ANSYS Fluent serd configurado sua temperatura e velocidade do fluxo inicialmente.
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Outlet

r
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30,00

Figura 29 — Representacdo do Volume de Fluxo de Oxido Nitroso com a indicacdo do
Outlet de N,O.

Posteriormente esta superficie sera configurada no ANSY'S Fluent como o final da

trajetoria do fluxo.

Superficies do
grdo de
parafina

o L

25,00

Figura 30 — Representacio do Fluxo de Oxido Nitroso com a indicacdo das superficies de
parafina.

Estas serao as superficies que no ANSYS Fluent representarao o grao de parafina

no sistema, elas serao configuradas para terem uma temperatura inicial de operacao e um
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determinado fluxo massico.

Figura 31 — Representacio do Fluxo de Oxido Nitroso com a indicacéo da superficie de
simetria.

A superficie de simetria foi colocada no modelo devido a fato do sistema como um
todo estar cortado pela metade na direcao vertical, esta superficie nao poderia ser uma

parede simples pois em um sistema total haveria mais volume na outra metade.

5.4 Padrao do Mesh do sistema

Apo6s os procedimentos de modelagem das pecas e o acoplamento das mesmas, foi
feito por meio do mesmo software. Para deixar a simulac¢ao futura no ANSYS Fluent mais

enxuta e eficiente a geragdo do Mesh foi simplificada no sistema.

Simplificagoes:

e As pecas do Front Closure e do Oxidizer Enclosure foram suprimidas do sistema,
isto porque o objetivo principal da modelagem destas pecas foi definir limites no
sistema para a que o Volume de Fluxo pudesse ser construido, e nao irao interferir

na simulacao final.

e O Mesh do Disco Injetor foi gerado em cima da pega cortada no meio, para facilitar

a simulagao sem perder dados, seguindo a ideia de simetria.

e O Mesh do Volume Fluxo foi gerado também em cima do volume cortado na vertical,

com 0 mesmo propésito anterior.
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5.4.1 Configuracées do Mesh

O Volume de Fluxo, o Disco Injetor, os inlets e outlet receberam tratamento indi-
viduais durante a geracao do mesh. O Volume de Fluxo apenas o tamanho dos elementos
foi refinado para que fosse possivel uma analise mais detalhada na hora da simulacgao.
Para o Mesh do Disco Injetor foi utilizado do Hex Dominant Method para melhorar o
Mesh, tal método foi utilizado apenas na estrutura do Disco Injetor, porque por possivel
limitacao de software ou hardware nao foi possivel aplicar para as demais estruturas como

o Volume de Fluxo.

Os inlets, outlets (tanto da parafina como do sistema total) e a simetria possuem

seus Meshes distintos do Volume de Fluxo, descritos na arvore de configuragoes.

O numero de elementos e nés presentes na malha em sua totalidade estd presente

na tabela abaixo:

Nodes | 5287328
Cells | 3605742

Tabela 9 — Tabela com os valores quantitativos de Nodes e Cells no Mesh.
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5.4.2 Mesh do Disco Injetor

Como resultado das simplificagdes e configuragdes do software mostrada anteri-
ormente foi possivel gerar a malha do Disco Injetor cortado na vertical. Lembrando que
foi aplicado exclusivamente a esta peca o método Hex Dominant, para que os elementos

contidos nessa peca ficassem mais dispostos de forma uniformes.

e

0,00 2500 50,00 (mmm)

Figura 32 — Representacao isométrica do Mesh do Disco Injetor.

=

Figura 33 — Representacao lateral do Disco Injetor.
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| I ]

1850 50
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5.4.3 Mesh do Volume de Fluxo

Como resultado das configuragoes do software mostrada anteriormente foi possivel
gerar a malha para o Volume de Fluxo cortado na vertical exatamente no meio da estrutura

original.

x
0,00 40,00 80,00 (mm} ®
I ..

20,00 60,00
7

Figura 34 — Representacao isométrica do Volume de Fluxo.

0,000 0,040 0,080(m)

0,020 0,060

Figura 35 — Representacao da lateral do Volume de Fluxo.
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Mesh Quality:

Minimum Orthogonal Quality = 1.81115e-02 cell 782647 on zone 6 (ID: 1022837
on partition: 0) at location ( 8.62344e-03 -5.74902¢-03 1.33767e-02)

Maximum Aspect Ratio = 6.49844e+01 cell 3405 on zone 5 (ID: 59687 on partition:
3) at location ( 5.39542e-03 -2.92763¢-02 -6.96090e-03)

5.5 Configuracoes de operacao do ANSYS Fluent

Apos o processo de modelagem das pecas e da criagao do Mesh, todo o sistema foi

inicializado no ANSYS Fluent para que a simulagao pudesse ser realizada.

5.5.1 Modelo (Model):

Foram feitos as seguintes alteragoes na segao de Setup no padrao do software:

e A equagao de energia (Energy) foi habilitada, para que haja troca de energia ao

longo do sistema.

e O modelo foi configurado para Viscoso do tipo k-epsilon (2 eq), com este mesmo
tipo configurado para Realizable e as condigoes proximas ao os walls foram confi-
guradas como padroes. Este modelo leva em consideracao 2 equagoes diferencias de
transporte que serao resolvidas para a energia turbulenta cinética k com uma taxa

de dissipacao e.

e O aspecto de Species foi configurada para Species Transport, por que no sistema ha
dois materiais fluido que irdo se misturar na camara de pré combustao, a parafina
e o Oxido nitroso. E o valor da condutividade térmica da mistura foi alterado para

0,01674 W/(m * K) entendendo que ha predominancia de NoO na mistura.
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5.5.2 Materiais:

Foram definidos com os materiais presentes no volume de controle do sistema com
sendo a Parafina, a qual ird compor o grao de combustivel, o Oxido Nitroso e o Aco
Inoxidavel AISI 310, que ira compor a estrutura do disco injetor e e as demais paredes do

sistema.

Propriedades dos materiais:

e Parafina:
Densidade Ideal-gas
Cp 2600 [J/kg"K]
Condutividade Térmica | 0.0454 [W/(m*K)]
Viscosidade 9.4e-05 [kg/m™*s]
Peso molecular 24.7 [Kg/Kmol]

Tabela 10 — Propriedades do Grao de Parafina.

A parafina serd o combustivel presente na cAmara de combustao que ira reagir com

0 6xido nitroso no sistema.

e Oxido Nitroso:

Densidade Ideal-gas

Cp Piecewise-Polynomial
Condutividade Térmica | 0,01674 [W/(m*K)]
Viscosidade 1.72e-05 [kg/m*s]
Peso molecular 44.0128 [Kg/Kmol]

Tabela 11 — Propriedades do Oxido Nitroso N»O.

O 6xido nitroso sera o oxidante da reagdo com a parafina para dar inicio ao processo

de combustao no sistema.

O valor de Cp foi definido pelo método Piecewise-Polynomial seguindo a equacao

em fungao da temperatura (7') seguinte:

Cp = 480.4021 + 1.793145*T -0.0018499227*T? + (1.183286¢ — 6) x T

(5.1)
-(3.592687*e—10)*T4

(NIST-JANAF. .., 1998)

e Mistura entre Parafina e Oxido Nitroso:
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Densidade Ideal-gas

Cp Mixing-law
Condutividade Térmica 0,01674 [W/(m*K)]
Viscosidade mass-weighted-mixing-law
Peso molecular kinectic-theory

Tabela 12 — Propriedades da mistura de parafina e éxido nitroso.

A mistura do sistema surgird com o contato do fluxo de éxido nitroso e o fluxo
de parafina. Este material estard predominantemente presente na camara de pré-
combustao e combustao. A condutividade térmica da mistura foi simplificada para o
valor desta propriedade referente ao 6xido nitroso, pois havera predominancia deste

oxidante na mistura na pré camara de combustao.

e Ago inoxidavel AISI 310 (material do Disco Injetor):

Densidade 7890 [kg/m”|
Cp 502 [J/kg*K]
Condutividade Térmica | 10,8 [W/(m*K)]

Tabela 13 — Propriedades do Ago Inoxidavel AISI 310.(COMPANY, 2014)

5.5.3 Boundary Conditions:

e Inlets de éxido nitroso:

Mass Flow Rate 0.4 [kg/s]
Supersonic/Initial Gauge Pressure 3000000 [Pa]
Total Temperature 317.7841 [K] [5.5]
NQO 1

Tabela 14 — Caracteristicas dos Inlets de Oxido Nitroso.

Céalculo do valor da Total Temperatura anterior:
— Temperatura inicial foi definida como T,=270K, a qual se assemelharia a tem-
peratura ambiente.

— Definigao do capacidade térmica (Cp):

Cp = 480.4021 + 1.793145*T -0.0018499227*T? + (1.183286¢ — 6) x T

(5.2)
—(3.592687>‘<e—10)*T4
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(NIST-JANAF. .., 1998)

Cp = 419.07288[.J /mol * K] (5.3)

Calculo da temperatura inicial no inlet:

T =T,+0.5x*((v*)/Cp) (5.4)
T = 317.7841K (5.5)
e Inlet horizontal de parafina:
Mass Flow Rate 0.0008603 [kg/s]
Supersonic/Initial Gauge Pressure | 3001000 [Pa]
Total Temperature 3200 [K]
N>O 0

Tabela 15 — Caracteristicas da superficie horizontal da Parafina.

*Valor 1000 Pa acima da pressao de entrada de éxido nitroso no sistema para ocorreu

uma diferenca de pressao.

Célculo do Fluxo Méssico da superficie parafina anterior:

velocidade = 0.8e — 03[m/s] (5.6)
densidade = 930[kg/m?] (5.7)
Area = 1156.3¢ — 06[m?] (5.8)

m=Axpxv (5.9)
i = 0.0008603[K g/s] (5.10)

Observagao: O valor de N,O sera zero porque na superficie da parafina o tnico

material presente sera parafina.

e Inlet vertical de parafina:
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Mass Flow Rate 0.001929 [kg/s]
Supersonic/Initial Gauge Pressure | 3001000 [Pa] *
Total Temperature 3200 [K]
N>,O 0

Tabela 16 — Caracteristicas da superficie vertical de Parafina.

*Valor 1000 Pa acima da pressao de entrada de éxido nitroso no sistema para ocorreu

uma diferenca de pressao.

Célculo do Fluxo Massico da superficie parafina anterior:

velocidade = 0.4e — 03[m/ 5] (5.11)
densidade = 930[kg/m®] (5.12)
Area = 5185.6¢ — 06[m?] (5.13)

m=Ax%p*uv (5.14)
i = 0.001929[K g /] (5.15)

Observacao:0O valor de NoO sera zero porque na superficie da parafina o tnico

material presente sera parafina.

e Outlet da reacao de combustao:

Gauge Pressure 300000 [Pa]
Total Temperature | 3000 [K]
N>O 0.2

Tabela 17 — Caracteristicas dos outlet da cAmara de combustéo.

Observacao:0O valor de N,O sera de 0.2 porque na zona do outlet serd expelido a

mistura entre parafina e 6xido nitroso nesta proporcgao.
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6 Resultados da simulacao

A simulacao do sistema foi iniciado, com as configuracoes e as simplificagoes ci-
tadas na secao anterior. O apods a convergéncia os resultados de temperatura, pressao e

velocidade do sistema foram analisados.

6.1 Resultados para o Volume de Fluxo

6.1.1 Resultados do gradiente térmico do sistema simplificado do motor hi-
brido

Apos a convergéncia foi possivel ver o desenvolvimento do fluido de éxido nitroso

pela camara de pré combustao e de combustao.

termperatura
Static Temperature |

3204 4
24138
26497
24084
21904
1892 3
18118
1647 4
14498
13622
12387
112684
- 10242
931.36
846.92
02
7003
B36.8
578.08
526.58
47881
4354
38582
360.02
327.38
28769

Figura 36 — Visualizacao geral do gradiente térmico do sistema.
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temperatura
Static Temperature

3204 4
28139
26487
24084
21909
189823
18118
16474
1498

1362.2
12387
11264
10242
931.36
846 92
770.12
7003

636.8

578.06
526.56
47881
4354

38592
360.02
327.38
2497 B9

Inlets de éxido Nitroso

e

[K]

Figura 37 — Temperatura de entrada do fluxo de éxido nitroso.

Estes pontos na figura 37 esta localizado na superficie do inlet, onde sera o inicio
do fluxo de éxido nitroso no sistema. Com o probe colocado nesta superficie podemos

notar que a temperatura atingida na entrada do sistema estara entre 297.79 K.

temperatura
Static Temperature

32044
20139
28497
24084
21908
19923
18116
16474
14g8
1362.2
12387
11264
1024.2
931.36
04692
770,12
7003
6368
579.08
526.56
478.81
4354
395.92
360.02
327.38
297.69

Superficie de Simetria

(k]

Figura 38 — Visualizacao do gradiente térmico da superficie de simetria.

Observando do gradiente térmico na superficie de sec¢ao do sistema, nota-se que ha
a formacao vértices no momento que o fluxo de 6xido nitroso passa através dos orificios

do disco injetor e vai de encontro a superficie do grao de parafina, a qual estd a uma
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temperatura de 3200 K, bem mais elevada que o a do fluxo de oxidante. Outro fator
que ird influenciar na intensidade de vortices no sistema ¢ o fato de existir fluxo méssico
proveniente das superficies de parafina com uma velocidade de 0.001929 kg/s (superficie

maior e vertical) e 0.0008603 kg/s (superficie menor e horizontal).

Observagao: Nao serd possivel visualizar na imagens da simulacao o fato que na
superficie de saida do disco injetor ainda ha 7 orificios além dos dois claramente visiveis
na imagem anterior. E deve se levar em conta que esta superficie em destaque na imagem
anterior ¢ do tipo simetria para simular a existéncia de um peca inteira cilindrica, a qual

¢ a verdadeira representacao do motor.

termperatura
Static Temperature

32044
29138
26497
24094
21908
1992.3
1811.6
1647.4
1488

1362.2
1238.7
1126.4
1024.2
931.38
845.92
770.12
700.3

6368

579.06
526 56
478.81
4354

385.92
360.02
327.38

267.68
(k]

Figura 39 — Visualizacdo do gradiente térmico do outlet.

O outlet do sistema sera por onde o fluxo de mistura entre parafina, 6xido nitroso
e subprodutos da reagao serda conduzidos em direcao a tubeira do foguete. Nota-se obser-
vando a imagem anterior 3 manchas na superficie com temperatura menor (manchas mais
azuladas) que as demais no sistema, isto é explicado pela presenca mais predominante do
jato de fluxo de NyO, devido ao fato de destes orificios interiores estarem mais proximos

de um alinhamento com a superficie do outlet.

e Na visualizacao do Outlet observa-se que aonde héd uma predominancia no fluxo de
oxido nitroso a temperatura serd menor atingindo valores entre 650.95 K e 720.56

K, podendo ser identificado por 3 pontos mais frios na superficie do Outlet.

e Na visualizacao do Outlet nota-se que a regiao central da superficie atingiu valores
entre 882.9 K e 977.31 K.



72 Capitulo 6. Resultados da simulagao

Temperature

3206.52
2982.81
2759.11
25635.40
2311.70
2087.99
1864.28
1640.58
1416.87
1193.17
969.46

745.75

522.05

298.34
(K]

0 0.03 0.060 (m)

0.015 0.045

Figura 40 — Gradiente térmico de se¢des do volume de fluxo.

Estas duas se¢bes nos mostra como a configuracao da estrutura do disco injetor
influenciard no comportamento do fluxo de éxido nitroso e na queima do grao de para-
fina. Os furos mais interiores do disco injetor conduzirao o N5O diretamente pelo espago
central do grao, proporcionando uma queima localizada majoritariamente na camara de
combustao, ja os furos mais exteriores irdo conduzir o fluxo diretamente na superficie la-
teral do grao e causarao a maioria dos vortices, que serdao apresentado mais adiante neste
trabalho, estes jatos vindo dos furos exteriores irdo queimar o grao de parafina de forma

desigual e em uma regiao nao propicia a direcao ideal para a exaustao do foguete.

Ainda analisando os jatos de éxido nitroso proveniente dos furos mais interiores,
esta posicdo pode proporcionar uma chance minima de que partes de fluxo passe direto

pela camara de combustao e nao reaja com o grao de parafina.
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6.1.2 Resultados do mapa de pressao no sistema simplificado.

pressure
Static Pressure

3.0Be+06
3.0Be+06
3.07e+06
3.06e+06
3.06e+06
3.05e+06
3.05e+06
3.04e+06
3.04e+06
3.03e+06
3.03e+06
3.02e+06
3.01e+06
3.01e+06
3.00e+06
3.00e+06
2 59e+06
2.88e+06
2.98e+06
2 5Be+06

2.97e+06
[ pascal |

¢

Figura 41 — Visualizagao geral da distribuicao de pressao no sistema.

A pressao no sistema do motor do foguete hibrido na simula¢ao se mostrou relati-

vamente constante em cada uma das 3 subzonas do sistemas.

A pressao no sistema sera maior na zona de fluxo do Oxidizer Enclosure devido ao
fato da injecao de éxido nitroso no sistema vir a uma pressao de aproximadamente 3MPa,
a elevagao da pressao se da pelo formato da peca no qual a entrada do inlet é maior em

relacdo a saida dos orificios do disco injetor.

A figura abaixo foi colocado apenas para mostras uma pequena nao uniformidade
de pressao na superficie dos inlets, a variagao foi de aproximadamente de 10 kPa. Tal

efeito se da por uma uniformidade no sentido fluxo dentro do Oxidizer Enclosure.
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pressure
Static Pressure

3.08e+06
3 08e+06
307e+06
307e+06
3.06e+06
3.06e+06
3 D5e+06
3.05e+06
304e+06
3.04e+06
303e+06
303e+06
3.02e+06
3.02e+08
301e+06
301e+06
3 00e+06
3.00e+06
3.00e+08
299e+06
aﬁ.%e-v-ﬂs

~ . .
_ =~ Inlets de Oxido Nitroso
-

[pasc:

Figura 42 — Visualizacao do mapa de pressao dos inlets de Oxido Nitroso.

Na superficie do outlet a Pressao se manteve uniforme, havendo apenas 3 manchas
que foram influenciadas pelos furos mais interiores dos disco injetor, como ja observado

antes no caso das 3 manchas de temperatura.

pressure
Static Pressure

3.08e+08
3.07e+06
3.07e+06
3.06e+06
3.06e+08
3.05e+06
3.05e+06
3.04e+08
3.04e+08
3.03e+06
3.02e+06
3.02e+08
3.01e+06
3.01e+06
3.00e+06
3.00e+08
2.98e+06
2.99e+06
2.98e+08
2.97e+06

2 97e+06
[pascal]

Figura 43 — Visualizacao da distribui¢do de pressao no Outlet.
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pressure
Static Pressure

3.08e+06
3.07e+06
3.07e+06
3.06e+06
3.06e+06
3.05e+06
3.05e+06
3.04e+08
3.04e+08
3.03e+06

3.02e+06
I 3.02e+06
3.01e+06

3.01e+06
3.00e+06
3.00e+06
2.89e+06
2.89e+06
2.98e+06
2.87e+06

2 97e+06
[pascal]

Figura 44 — Visualizacao da distribuicao de pressao na zona de simetria.

6.1.3 Resultados do comportamento de velocidade do fluido dentro do sis-

tema.

A analise da velocidade confirma a presenca de vortices no sistema, principalmente

proxima da superficie vertical de parafina.

Observa-se também o aumento significativo da velocidade proxima a outlet isto
por causa da variagao da area de seccao de superficie entre a cdmara de pré combustao e

o outlet do sistema.
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velocity
Velocity Magnitude

[mis]

1.18e+02
1.10e+02
1.05e+02
9.88e+01
9.30e+01
8.72e+01
8.14e+01
7.58e+01
6.93e+01
G.39e+01
5.81e+01
5.23e+01
4 G5e+01
4.07e+01
349e+01
297e+01
2.33e+M1
1.75e+01
1.18e+01
5.83e+00
1.52e-02

Figura 45

Velocity

94.89
87.59
80.30
73.00
65.70
58.40
51.10
43.80
36.50
29.20
21.90
14.60
7.30

0.00
[m s”-1]

Figura 46 — Duas

— Mapa de velocidade do fluxo no sistema.

o 0.03 0.060 (m)

0.015 0.045

secoes do mapa de velocidade do volume de fluxo.

i
g
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ANSYS

Velocity R19.0

Streamline 1
94.89
87.59
80.30
73.00
65.70
58.40
51.10
43.80
36.50
29.20
21.90
14.60
7.30
0.00

[m s*-1]

0 0.03 0.060 {m)
1

0.015 0.045

Figura 47 — Linhas de fluxo do movimento do fluido no volume de controle.

Isto mostra a real presenga de um padrao de vortices na regiao na pré-camara
de combustao, ocorrendo quando o fluxo de N;O colide com a superficie vertical da
parafina. Estes vortices estao ligado ao design do Disco Injetor, pois o jato de oxidante
que criara este padrao de movimento virda do furo mais exteriores da estrutura como foi
exemplificado na Figura 46. Estes vértices contribuirdo para um variacao de distribuicao
térmica no Volume de Fluxo e ird levar a temperatura elevada da parafina para o disco

injetor, influenciando no gradiente térmico da pega que veremos mais a frente no trabalho.

Outro artigo interessante que em uma parte do trabalho analisa os vortices de
uma forma geral na estrutura interna do disco injetor é o artigo "Low-thrust hybrid motor
efficiency research for design optimization purposes"(SHYNKARENKO; ANDRIANOV;
BERTOLDI, 2015). Onde foi feito uma analise do comportamento do fluxo ao longo da
estrutura variavel do motor de foguete hibrido SARA, levando em consideracao a mudanga

na geometria do grao com a queima.
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e Padrao de impacto dos jato de NoO no Grao de Parafina:

Temperature

2901.81
2701.67
2501.53
2301.39
2101.25

- 1901.11
1700.97
1500.84
1300.70
1100.56

- 90042

- 700.28
500.14
300.00

[K]

L

0ns 0.045

Figura 48 — Vista cortada do Volume de fluxo mostrando o padrao de impacto dos jato
de N5O no Grao de Parafina.

Na Figura 48 cada jato ird incindir em uma determinada posi¢do da parede vertical
do grao grao de parafina alterando o padrao de queima do grao. Os jato de oxidantes dos
furos interiores apresentam maior intensidade no fluxo,devido a seu alinhamento mais
proximo a caminho aberto no meio do grao, e irao promover uma melhor queima do
grao. J& os furos mais exteriores do disco injetor conduziram os jato de oxidante contra a
parede do grao, podemos notar também que entre estes furos os mais acima e mais baixo
na estrutura terao mais intensidade porque estao alinhados agora com os dos orificios que

injetaram o oxidante no sistema.
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6.2 Resultados para o Disco Injetor

6.2.1 Resultados do gradiente térmico do Disco Injetor.

O resultado da simulagdo da estrutura do disco injetor mostrou gradiente tér-
mico uniforme para cada uma das faces do disco. O gradiente foi calculado pelo software
ANSYS Fluent considerando o mecanismo de transferéncia de calor por condugao dentro
do interior da estrutura do disco injetor, as superficies em contato direto com o fluido
sofreram influencia do mecanismo de conveccao pelo fluxo em movimento e o padrao dos

vortices presentes no sistema.

termperatura
Static Temperature

3204
2914
2650
2409
7N
1992
1812
1647
1493
1362
1239
1126
1024
931
a47
770
700
637
578
527
474
435
peizla]
360
327
298

Figura 49 — Visualizacao frontal do gradiente térmico do Disco Injetor.

Na parte frontal do disco injetor foi manteve uma temperatura dentro da faixa de
327.37 K a 478.81 K, esta temperatura é explicada pelo efeito de resfriamento do fluxo de

oxido nitroso vindo dos inlets, o quais estao aproximadamente a uma media de 296,15 K.
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ternperatura
Static Temperature

3204

[k]

Figura 50 — Visualizagao traseira do gradiente térmico de Disco Injetor.

J& na parte traseira do Disco injetor a media das temperaturas sao mais elevadas,
isto devido a temperatura proveniente da pré camara de combustdo. As temperaturas
podem variar em uma faixa de 478.81 K a 770.12 K. A presenca de vértices ird influenciar
nesta temperatura mais elevada nesta superficie por que parte do fluxo de éxido nitroso
que colidird inicialmente com o grao de parafina e aquecida ira voltar em dire¢ao ao disco

injetor.

Por isto o fluxo de oxidante ird funcionar como um sistema de refrigeracao do disco
injetor, que por ser constituido de aco inoxidavel AISI 310 possui um ponto méaximo de
resisténcia térmica de 1373 K em nivel de pico e 1323 K em operagoes continuas, lembrando
que a temperatura gerada pela reacao na camara de combustao alcanca valores de 3200
K.
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termperatura
Static Temperature

3204

&

[k]

Figura 51 — Visualizagdo do gradiente térmico da seccao lateral do Disco Injetor.

Na visao lateral é mais facil de perceber como a temperatura no interior do disco
injetor flui por meio do mecanismo de transferéncia de calor de conducgao entre as duas

superficies na direcao contrario ao do fluxo de éxido nitroso.

Podemos achar a taxa de transferéncia de calor por conducao pela equacao do
Disco Injetor:

Area Da superficie de contato do disco injetor = 4605 mm?
Espessura = 8 mm

Temperatura média superficie frontal do disco injetor = 419,41 K

Temperatura média superficie traseira do disco injetor = 567,7 K

Condutividade térmica do Aco Inoxidavel AISI 310 = 11 meK

AT

FEspessura

Qcond = k x (Area) * (6.1)

Qcond = 0,889 (6.2)
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Temperature Cortes da Estrutura do Disco Injetor
656.65
633.16
609.68
586.19
562.70
539.22
515.73
492.24
468.75
44527
421.78
398.29
374.81
351.32

C
(
—
°
-
4
¢

[K] Secao proxima ao Oxidizer Secdo Mediana Segdo proxima a
Enclosure pré-camara de combustéao

0 0.025 0.050 (m)
]

0.0125 0.0375

Figura 52 — Gradiente térmico de 3 se¢oes provenientes do Disco Injetor

Analisando a Figura 52 anterior percebe-se que o fluxo de éxido nitroso cumpriu
sua funcao de resfriamento do sistema, aliviando termicamente a estrutura do disco injetor
mantendo sua integridade. o disco injetor alcancou a temperatura maxima de 656,65 K
na se¢do mais proxima da pré-camara de combustao a qual estd sujeita a temperaturas

de 3200 K provenientes da queima do grao de parafina.

e Dilatagbes térmicas da estrutura do disco injetor:

AL = Loxax AT (6.3)

Cocficiente de dilatagao térmica do AIST 310 (o) = 14,4e-06 [];
AT = (Ty-Ti) = (656,65 - 298) K = 358,65 K;

Observagao: A temperatura ambiente inicial aonde estara ocorrendo a operagao
foi definida como T} = 298K e T5 foi a temperatura maxima observada na estrutura

da do Disco Injetor.

— Direcgao radial:
Lo = 85 mm

AL=Lo*a*AT=0,439 mm
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— Direcao X (Espessura):
Lo = 12,4 mm
AL=Lo*a*AT=0,0064 mm

6.2.2 Resultados estruturais no Disco Injetor.

pressure
Static Pressure

3.0Be+06
3.06e+06
3.07e+06
3.07e+06
3.06e+06
3.06e+06
3.02e+06
3.05e+06
3.04e+06
3.04e+06
3.03e+06
3.03e+06
3.02e+06
3.02e+06
3.01e+06
3.01e+06
3.00e+06
3.00e+06
3.00e+06
2.99e+06

2.99e+06
[pascal]

Figura 53 — Visualizacao frontal do mapa de pressao do disco injetor.

pressure
Static Pressure

3.08e+06
3.08e+06
3.07e+06
3.07e+06
3.06e+06
3.06e+06
3.05e+06
3.05e+06
3.0de+06
3.0de+06
3.03e+06
3.03e+06
3.02e+06
3.02e+06
3.01e+06
3.01e+06
3.00e+06
3.00e+06
3.00e+06
2.93e+06

2.99e+06
[ pascal |

Figura 54 — Visualizagao traseira do mapa de pressao do disco injetor.
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Valores de pressao mais uniforme foram apresentados mais na superficie em contato
com a camara de pré combustao. Esta diferenca na pressao entre as duas superficies se
da pela diferenca a geometria da cdmara de pré combustao e do Oxidizer Closure, esta

ultima por ser mais comprimida e o fluxo de N,O vir com mais pressao para o sistema.

Observando os valores disponiveis nesta duas imagens anteriores podemos analisar
sua resisténcia mecanica.No caso do Disco Injetor percebemos que o valor maximo de
pressao que a estrutura ird sofrer sera 3,078 MPa para a superficie em voltada para o
Oxidizer Enclosure e 3,03 MPa.

Forcas Resultante aplicadas em cada face do disco injetor

e Forcas em cada elemento da superficies em contato com o Oxidizer Enclosure:

— Area da superficie = 3588,8 mm?

— Pmed = 3,063MPa

F = Pressio x Area = 10,99kN (6.4)

e Forcas em cada elemento da superficies em contato com a pré caAmara de combustao:

— Area da superficie = 4605 mm?

— Pmax = 3,03MPa

F = Pressio x Area = 13,95kN (6.5)

Levando estes resultados para analise mecanica estrutural do ANSYS poderemos

analisar os estresses e deformacoes sofridas pelo Disco Injetor durante a operacao.

e Estresses principais maximos na estrutura do disco Injetor:
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X
0,00 4000 80,00 ()
9z

20,00 60,00 ¥

Figura 55 — Distribuicao dos estresses na superficie do Disco Injetor voltada para o Oxi-
dizer Enclosure.

. X
000 00 00 (rrim)
9z

20,00 60,00 ¥

Figura 56 — Distribuicao dos estresses na superficie do Disco Injetor voltada para a pré-
camara de combustao.

Foi analisado o estresse sofrido pela estrutura do disco injetor, preferencia foi dada
ao método de andlise de estresse equivalente (Von Mises) por ser mais aconselhado
para materiais dicteis, no caso do ago inoxidavel AISI 310. Os estresses maximos e
minimos suportados pelo disco injetor serao 7,75 MPa, na face voltada para camara

de pré combustao, e 0.011 MPa nas bordas em contato com o oxidizer enclosure.
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Ao analisar as duas faces da estruturas e definir pontos especificos de coleta de
dados, esta duas faces estarao sujeitas a estresses minimos e maximos de acordo

com a tabela:

| Superficies | BEstresse Equivalent [MPa] |

Disco injetor visao frontal (figura 55) | Max: 2,07 MPa Min: 1,71 MPa
Disco injetor visao traseira (figura 56) | Max: 2.06 MPa Min: 1,83 MPa

Tabela 18 — Estresses Equivalentes méaximo e minimo em cada superficie.

Observando as figuras e os valores dispostos na tabela anterior, nota-se que a pressao
resultante serd na direcdo da pré camara de combustao, porque na face voltada para
o grao de parafina possui maiores valores de estresse equivalentes predominante no

centro da face, indicando a direcao da pressao do fluxo de 6xido nitroso.

e Estresses normais as duas superficies superficies perpendiculares do Disco Injetor:

018674
-0,26939
-0,72552
1,817
-1,6378
-2,0039
-2,55

-3,0062
-3,4623
-3,9184
-4,3746 Min

z

Ly
0,00 40,00 (rrirn) ®
L —

20,00

Figura 57 — Distribui¢do dos estresses normais a superficie na direcao X no Disco Injetor
voltada para o Oxidizer Enclosure.
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064267
018674
-0,26039
-0,72552
-1,1817
-1,6378
-2,0039
-2,55

-3,0062
-3,4623
3,918
-4,3746 Min

0,00 40,00 {rmm}
e
20,00 i

Figura 58 — Distribui¢ao dos estresses normais a superficie na diregdo X no Disco Injetor
voltada para a pré-camara de combustao.

Na analise de estresses normais a superficie dos disco injetor, aonde sera analisado
o estresse na direcao perpendicular as faces, na tabela abaixo esta disposto os valores

predominantes para cada superficie.

| Superficies | Estresse Normal [MPa] |
Disco injetor visao frontal (figura 57) 3,081 MPa
Disco injetor visao traseira (figura 58) 3,023 MPa

Tabela 19 — Valores de estresses normais predominantes em cada superficie do disco inje-
tor.

Com estes mapeamentos dos estresses presentes no disco injetor poderao ser tirados
conclusoes estruturais da peca durante a operacao, para que ajustes possam ser feitos e

um dimensionamento mais eficiente da pega possa ser fabricado.
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7 Conclusao

Apos a finalizacao de todo o processo de processamento da simulagao, é possivel
analisar de forma com que o fluido de 6xido nitroso (N2O) ao interagir com fluxo térmico
proveniente da representacdo da queima do grao de parafina no interior da cadmara de

combustao. Podemos dar certo destaque a temperaturas em certos pontos da estrutura.

| Superficie | Temperatura média na regido [K]
Inlet 297,79 K
Outlet (Centro do Outlet) [882,9-977,31]K
(3 ponto de predominéancia de fluxo de N,O) [650,95-720,56]K
Superficies do Disco Injetor Superficie frontal - Max: 478,96 K e Min: 360,17K
Superficie traseira - Max:700,29K e Min: 435,39K
Superficies de parafina Superficie horizontal - Max:3204,41K e Min:2697,12K
Superficie Vertical - Max:3204,41K e Min:2436,06K

Tabela 20 — Temperaturas médias por regiao da estrutura simulada.

Observando o resultado final da simulacao percebemos, mesmo com a pré-camara
de combustao situada entre a camara de combustdo e a superficie do disco injetor, a
funcao secundaria do fluxo de éxido nitroso de resfriamento do disco injetor, para que a
temperatura nao exceda o suportado pelo aco inoxidavel AISI310 que seria de 1.373 K,
isto estd bem visivel nos cortes transversais do disco injetor, nesta superficie o gradiente

térmico é bem visivel e a diferenca térmica entre as duas extremidades da pega.

Temperature Cortes da Estrutura do Disco Injetor
656.65
633.16
609.68
586.19
562.70
539.22
515.73
492.24
468.75
445.27
421.78
398.29
374.81
351.32

[K] Secao proxima ao Oxidizer Secdo Mediana Secdo proxima a
Enclosure pré-camara de combustao

0 0.025 0.050 (m)

00125 0.0375

Figura 59 — Gradiente térmico nos cortes internos do Disco Injetor.
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Outro fendmeno, que ira distribuir a temperatura pelo volume de fluxo e ira afetar
no gradiente térmico do disco injetor, sera a presenca de vortices principalmente na zona
da camara de pré-combustao. Este vortice contribuird para um variacao de distribuicao
térmica no Volume de Fluxo e ird conduzir a temperatura elevada da parafina para o
disco injetor. Os vortices também mostraram como a geometria previa do disco injetor
podera afetar a constancia e sentido do fluxo de 6xido nitroso, sendo que estas diferencas

irdo afetar na queima da parafina e a eficiéncia da queima.

temperatura
Static Temperature

3204 4
29139
26497
24094
21909
1892.3
18116
1847.4
1498

1362.2
12387
1126.4
1024.2
931.36
84682
77012
7003

6368

573.08
526.56
478.81
4354

39592
360.02
32738
297.69

“@

[k]

Figura 60 — Mapa do caminho de fluido no Volume de Fluxo com a variacao de tempera-
tura.

Foi também contemplado nesta simulacdo uma mapa de estresses normais e equi-

valentes para a estrutura do disco injetor.

-4,3746 Min

Superfice frontal Superficie Traseira 7\
W
0,00 40,00¢rmrm)

20,00

Figura 61 — Distribuicdo dos estresses normais a superficie na diregdo X no Disco Injetor.
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3,861
32154
25776
1,9359
1,2042
065253

0.010823 Min

Superfice frontal Superficie Traseira /Y x
000 00 00 (n o'z

2000 60,00 b

Figura 62 — Distribuicdo dos estresses equivalentes na superficie do Disco Injetor

Com estes mapeamentos dos estresses presentes no disco injetor poderao ser tirados
conclusoes estruturais da peca durante a operacao, para que ajustes possam ser feitos e

um dimensionamento mais eficiente da peca possa ser fabricado.
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