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RESUMO

E apresentada uma investigacdo teorico-experimental de um propulsor
eletrotérmico catalitico de 0,2 N para uso em controle de atitude de satélites e
para ignicdo de propulsores hibridos. E feita inicialmente uma analise tedrica
do escoamento dentro do propulsor e dos parametros de desempenho do
propulsor. Foi projetado e construido um prototipo de propulsor eletrotérmico
catalitico usando Oxido nitroso gasoso como propelente. Uma bancada de
testes foi construida para medidas da poténcia fornecida, empuxo, pressoes,
vazao massica e temperaturas no propulsor e na linha de alimentagédo. Foram
determinados o impulso especifico e as eficiéncias do propulsor em diferentes
condi¢cbes de operacdo, com pressdes na camara de 2,5 a 7 bar, empregando-
se graos de alumina pura aquecida ou catalisador de ruténio impregnado em
alumina.






DEVELOPMENT OF AN ELECTROTHERMAL CATALYTIC THRUSTER FOR
SATELLITES USING NITROUS OXIDE AS PROPELLANT

ABSTRACT

A theoretical and experimental investigation of an electrothermal catalytic
thruster of 0.2 N, for use in attitude control of satellites and for ignition of hybrid
thrusters is presented. Initially a theoretical analysis of the flow in the thruster it
is made and the performance parameters of the thruster are presented. It is
projected and built an electrothermal catalytic thruster prototype using nitrous
oxide gas as propellant. A test bench was built for measurements of power
input, thrust, pressure, mass flow rate and temperatures in the thruster and in
the feeding line. The specific impulse and thruster efficiencies were determined
for different operating conditions, with chamber pressures from 2 to 7 bar, using
heated alumina grains or ruthenium catalysts impregnated on alumina.
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1 INTRODUCAO
1.1 OBJETIVO E PLANO DE DESENVOLVIMENTO

O objetivo deste trabalho é realizar uma investigacéo tedrico-experimental de

propulsores eletrotérmicos cataliticos utilizando 6xido nitroso como propelente.

Primeiramente sdo apresentados modelos de propulsores eletrotérmicos em
desenvolvimento ou ja& desenvolvidos, comentando-se alguns aspectos

relevantes dos mesmos.

No Capitulo 2 é apresentado um estudo tedrico simplificado dos propulsores
eletrotérmicos cataliticos. Sao descritos alguns parametros de desempenho
dos propulsores como empuxo, temperatura final de aquecimento, impulso
especifico, eficiéncia térmica, eficiéncia de velocidade caracteristica e
eficiéncia propulsiva. Sdo mostrados dois modelos para simular a dissociacéo

do 6xido nitroso.

No Capitulo 3 sdo mostrados os projetos da bancada de testes e de um
protétipo de propulsor eletrotérmico catalitico. Sdo descritos o sistema de
controle, a instrumentacdo, a montagem da bancada e os protétipos de

propulsores construidos.

No Capitulo 4 apresentam-se os resultados obtidos e uma discussdo dos
resultados obtidos realizados com o propulsor eletrotérmico catalitico na

bancada de testes construida.

No Capitulo 5 apresentam-se as conclusdes do trabalho e dadas algumas

sugestdes para trabalhos futuros.

No apéndice A apresentam-se as pec¢as construidas para a bancada de testes
e do propulsor eletrotérmico catalitico.
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1.2 Sistemas de Propulséo Espacial

O lancamento de satélites, sondas e veiculos espaciais para diferentes
destinos e missbes motiva 0 desenvolvimento de meios mais eficientes de
propulsdo. Sistemas de propulsdo podem ser empregados no controle de
atitude, na mudanca ou manutencdo de orbita, no controle de configuracdo e

no posicionamento de artefatos espaciais.

Os sistemas propulsivos utilizam a lei da conservacdo da quantidade de
movimento como principio fundamental de operacdo e lancam méao de fontes
de energia diversas para a realizacdo do movimento e obtencdo do

deslocamento desejado.

Os sistemas de propulsdo podem ser classificados de diversas maneiras.
Podem ser classificados em sistemas com fonte de energia propria, como € o
caso da propulsao quimica, ou sistemas com fonte de energia separada, como
sdo os casos da propulséo elétrica, nuclear e solar (Blanc, 1961); (Bussard e
De Lauer, 1965), podem ser divididos também em quatro categorias, segundo
a aplicacdo (Hord, 1985). propulsdo Terra-0rbita, propulsédo inter-orbital,
propulsdo interplanetaria e propulsédo auxiliar. Podem ser divididos, de forma
mais geral, em propulsdo primaria, englobando qualquer transferéncia de
oOrbita, e propulsdo auxiliar, englobando controle de atitude, controle de
configuracdo e manutencdo de Orbita. Diversos autores também apresentam

classificagdes de acordo com o estado fisico dos propelentes empregados.

A propulsao elétrica divide-se, em linhas gerais, em trés tipos basicos (Jahn,
1968):

1) Propulsdo Eletrotérmica - em que o0 gas propelente é aquecido
eletricamente, expandindo-se em seguida pela tubeira.

2) Propulsao Eletrostatica ou Iénica - em que o propelente € acelerado
pela aplicacdo direta de forcas de campo elétrico a particulas
ionizadas.
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3) Propulsdo Eletromagnética ou MPD (Magneto-plasma-dinamica) -
em que o propelente ionizado, formando um plasma, € acelerado
por interagbes de campos magneéticos internos e externos com

correntes elétricas direcionadas sobre o fluxo.

O interesse fundamental pela propulsdo elétrica reside na utilizagdo mais
eficiente da massa do propelente. Em conseqiéncia, pode-se elevar a
quantidade de carga util transportada, correspondente a diminuicdo de
propelente utilizado, ou entdo aumentar o tempo de permanéncia em 6rbita, no
caso de satélites, ou 0 alcance das sondas interplanetarias, mantendo-se fixa a

quantidade de propelente transportado (Costa, 1991).

Embora os valores de empuxo obtidos sejam pequenos comparados aos
sistemas propulsivos quimicos, os propulsores elétricos fornecem maiores
velocidades de exaustédo e, consequentemente, maiores impulsos especificos.
Os empuxos baixos permitem executar manobras de maior preciséo,
necessarias em muitos casos para observagdo de pontos fixos sobre a Terra

ou no espaco (Giacobone, 2003).

Os sistemas de propulsédo elétrica podem apresentar uma razdo de carga (util,
ou eficiéncia de massas, maior que 0s sistemas de propulsdo quimicos, se a
massa do sistema de fornecimento de energia ndo for muito elevada. Uma
maior eficiéncia de massas € obtida quando se utiliza a energia ja disponivel a
bordo, por exemplo, quando os equipamentos do satélite ou veiculo espacial

estiverem em modo de espera (Sutton, 2001).

Um método de comparacdo de sistemas propulsivos elétricos foi apresentado
por (Jones, 1984), com base no tempo de viagem de Orbita baixa até Orbita
geo-estacionaria. Ele verificou que os propulsores resistojatos, com uma
relacio maxima de empuxo/poténcia, apresentam o tempo de transferéncia

minima, para impulsos especificos abaixo de 2000 s.
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Kaufman em 1984 comparou propulsores quimicos com Vvarios sistemas
elétricos em oOrbita, verificando que propulsores elétricos podem apresentar
vantagens substanciais no caso de satélites e cargas-Uteis com energia
disponivel. O desempenho foi avaliado em termos de fracdo de carga util e

tempo de misséo.

1.3 Sistemas de Propulsédo Eletrotérmicos

Os sistemas de propulsao eletrotérmicos sdo indicados para manutencao de
posicdo de satélites geo-sincronos, manutencdo da altitude de veiculos
espaciais em Orbitas baixas, controle de atitude, ajuste de 6rbita, mudanca de

Orbitas e pequenas manobras.

Os propulsores eletrotérmicos podem ser de varios tipos (Sovey et al, 1986):

a)Resistojatos
b)Arcojatos
c)Eletrotérmicos pulsados
d)Micro-ondas
e)Térmicos solares

f)Térmicos a laser

Segundo (Twardy, 1977), a propulséo eletrotérmica é adequada para correcao
do posicionamento de Orbitas de satélites geo-estacionarios. Caso nao
houvesse esta correcdo, os satélites sofreriam um aumento gradativo de 0,86
graus por ano em sua inclinacdo, como resultado da atracdo gravitacional
exercida pela Lua e pelo Sol. O aumento de velocidade para isso é de 0,125
m/s por dia e para um satélite com massa de 500 kg, é preciso um empuxo
corretivo de 62,5 Ns por dia. Entdo serdo necessarios de 10 kg de propelente

por ano.
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Um levantamento dos conceitos e revisdo bibliografica de propulséo
eletrotérmica foi realizado por (Sovey et al, 1986), contendo 700 citacbes
relativas a propulsores eletrotérmicos de baixo empuxo, incluindo diversas
revisdes de propulsores elétricos, resistojatos, arcojatos e aplicacdes a laser.
Outros trabalhos referem-se a andlises de desempenho, critérios de projeto,
processamento de poténcia, descricAo de componentes de sistemas de
propulsores eletrotérmicos, analise de missdes, estudo de sistemas, materiais,

métodos de diagndsticos, campo de escoamento e desempenho da tubeira.

Os resistojatos sdo 0os modelos mais simples de propulsores eletrotérmicos.
Eles utilizam elementos resistivos com diversas geometrias para aquecer o
propelente e aumentar a sua entalpia a fim de obter altas velocidades de

exaustao.

Alguns propelentes com potencial para aplicacdo em resistojatos sdao:
nitrogénio, aménia, hidrogénio, hélio, xenénio, monoéxido de carbono, diéxido
de carbono, hidrazina, vapor de agua, peroxido de hidrogénio, éxido nitroso e
misturas de diéxido de carbono com metano, os quais sao gases biol6gicos ou

de experimentos em estacdes orbitais/satélites.

Os resistojatos fornecem baixos empuxos, da ordem de 1 N, apresentam
construcdo simples, sdo compactos, confidveis, apresentam facilidade de
controle, condicionamento de poténcia simples, permitem empregar
propelentes inertes, possuem projeto de baixo custo e apresentam uma boa

eficiéncia de empuxo, na faixa de 60 a 85 % (Sutton, 1992).
A maior desvantagem do resistojato, comparando com outros sistemas da

propulsédo elétrica, € o baixo impulso especifico. No entanto, apresenta bons

balancos de energia, empuxo e impulso especifico (Stuttgart, 1998).
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O impulso especifico, Isp, é a razdo entre 0 empuxo do propulsor e a vazao em
peso do propelente. O Isp obtido com resistojatos €, em geral, menor que 300
s, abaixo dos valores obtidos com outros tipos de propulsores elétricos, que
podem superar 3000 segundos. Propulsores elétricos, incluindo os resistojatos,
podem apresentar problemas relacionados a perdas de calor, dissociacdo do
gas e erosdo da tubeira. A Figura 1.1 mostra um esquema de um sistema

propulsivo baseado em um resistojato.

Tangue

. pressurizante
“alula de

enchimento e dreno

Yalula de controle
Fegulador de

Transdutar de presséo

pressao

Tangue de
propelente

Walvula de
enchimento e drena

“Walvula de

isolamento
Yalvula de

controle

Resistajato g—_'ll'_"'

F— Termopar

Tubeira A

Transdutor de
pressan

Figura 1.1- Sistema propulsivo com tanque pressurizado utilizando um

resistojato.

A primeira operacdo realizada no espaco de um propulsor eletrotérmico
ocorreu em 19 de setembro de 1965, quando houve o disparo de um

micropropulsor de nitrogénio por 30 minutos, para ajustar a posicao do satélite
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de deteccdo nuclear Vela. O empuxo produzido foi de 0,19 N e o impulso
especifico foi de 123 s. O elemento resistivo era uma vareta helicoidal que
atingia a temperatura de 540 °C e consumia 90 W de poténcia (Jahn, 1968).

Segundo (Lawrence, 1998) o o6xido nitroso pode ser empregado como um
propelente em um resistojato, também pode ser armazenado abordo de um
veiculo espacial por mais de um ano e quando é alcancado a decomposicao

exotérmica do 6xido nitroso ela se auto sustenta.

O primeiro propulsor resistojato chamado Mark-1V foi empregado com sucesso
no minisatélite UoSat-12 com empuxo cerca de 0,125 N e impulso especifico
de 110 s (Zakirov, 2000). A Figura 1.2 mostra o protétipo construido pela

Universidade Surrey.

Figura 1.2 - Protétipo do resistojato construido pela Surrey.

Fonte : www.sstl.co.uk
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Desde entdo inUmeros outros sistemas propulsivos com resistojatos foram

lancados ao espaco. A Tabela 1.1 mostra uma lista, apresentada por (Rycek et

al, 2005), de alguns desses sistemas.

Tabela 1.1- Resistojatos utilizados em veiculos espaciais de 1965 a 1997.

Primeiro Satélite Propelente Pots\r;]ua Er[nrﬁlgi(o I[Z?
Lancamento
Finalidade: Experimental
1967 ATS-2 e ATS-3 Amobnia 3,6 18 150
1968-1969 | ATS-4 e ATS-5 Amobnia 3,5 18 150
1971 Sol rad-10 Hidrazina <10 - -
1999 UoSat -12 Oxido Nitroso 100 125 127
Finalidade: Ajuste de érbita geosincrona
1980 INTELSAT-V Hidrazina 300-600 | 223-490 | 280
1983 Satcom-1R Hidrazina 450 178-356 | 298
1994 GOMS Amonia 450 - -
Finalidade: Ajuste de Orbita
1965 Vela Nitrogénio 92 187 123
1965 U.S.Navy sat. Amonia 30 89 132
1967 Advanced Vela Nitrogénio 30 89 132
1971 U.S.Navy sat. Amonia 3 44-356 | 235
1981 Meteor 3-1 Amaonia 450 - -
1988 Gstar-3 Hidrazina 600 - -
1997 Iridium Hidrazina 500 - -

Fonte: Rycek et al. (2005).

Ao longo dos dultimos anos diversas organizacbes, empresas e 0rgaos

governamentais

propulsores eletrotérmicos do tipo resistivo, qualificados para o uso espacial.

Algumas dessas experiéncias sao descritas abaixo:

realizaram ou

vém
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1. HIPEHT

HIPEHT, "High Performance Electrothermal Hydrazine Thruster”, ou Propulsor
Eletrotérmico de Hidrazina de Alto Desempenho, foi desenvolvido pela
companhia TRW (E.U.A), a partir do modelo de decomposi¢cdo térmica,
denominado EHT “Electrothermal Hydrazine Thruster', ou Propulsor
Eletrotérmico de Hidrazina. O sistema HIPEHT é mostrado na Figura 1.3 a
seguir. O mesmo consiste de uma valvula de controle, tubo injetor, barreira
térmica, camara de decomposicao, aquecedores desta, camara com aquecedor
coaxial em vortex, tubeira, escudo de radiacdo e parte elétrica (Dressler et al,
1981).

O propelente é injetado por um tubo capilar sobre uma sucessao de telas de
platina situadas na camara de decomposicdo. Estas sdao mantidas a 980 K
pelos aquecedores que funcionam como catalisadores térmicos. Uma vez
iniciada a decomposicéo, os aquecedores sao desligados, pois a reacdo sendo
exotérmica mantém as telas na temperatura adequada. Os gases produzidos
sao injetados tangencialmente na camara de aquecimento, e aquecidos por um
aquecedor helicoidal coaxial até expandir através de uma tubeira, produzindo

um impulso especifico da ordem de 310 segundos.

Quatro propulsores HIPEHT foram usados em cada um dos satélites
INTELSAT V, operando em modo continuo e produzindo um empuxo de 0,445

N cada.
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Camara de decomposicaoe

Bamreira térmica & aquecedores
& Injetor .
Vilvula i .
Tubeira
et Trocador de calor
e ol e e aguecedor interno

- i :{ Blindagem

\— Suporie

Sistema de
alimentagio

Figura 1.3 - HIiPEHT - Propulsor Eletrotérmico de Hidrazina de alta
Performance.
Fonte: Dressler et al.(1981).

2. ACT

ACT, "Augmented Catalytic Thruster”, ou Propulsor Catalitico Aumentado, foi
desenvolvido pela companhia Rocket Research Corporation (E.U.A), a partir de
um propulsor padrdo de 0.9 N. A Figura 1.4 a e b a seguir apresenta um corte
e um esquema conceitual do mesmo (McKevitt, 1983; Stone, 1986). O sistema
consiste de um resistor de fluido, para controle de presséao, valvula de controle,
reator catalitico, tubo de transferéncia dos gases, camara de aquecimento,
tubeira, isolamento térmico e parte elétrica. O resistor de fluido controla a
vazdo do propelente. Este se decompde no reator catalitico produzindo uma
mistura gasosa, numa reacdo exotérmica a 1150 K. Os gases passam em
seguida pelo tubo de transferéncia o qual é curvo a fim de acomodar
expansodes térmicas e vibracdes, entram na camara de aquecimento por um
distribuidor que uniformiza o fluxo circunferencialmente e passam em seguida
por ranhuras no corpo interno do trocador de calor. O gas € isolado da parede
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externa do trocador de calor para minimizar as perdas de calor. As ranhuras

descarregam os gases num plenum e estes saem a seguir pela tubeira.
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a) Corte do propulsor ACT.

Figura 1.4 — Vista do corte e do esquema do propulsor ACT (Continua)
Fonte: Sutton. (2001).
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Fonte: McKevitt. (1983).

O empuxo produzido é de 0,44 N e um dos modelos derivados deste projeto foi
aplicado no satélite SATCOM-7 em abril de 1983. Aplicacdes adicionais foram
realizadas nos satélites G-STAR e Spacenet (Schmidt, 1983, p.731).

3.AEHT

AEHT, "Augmented Electrothermal Hydrazine Thruster" ou Propulsor
Eletrotérmico Aumentado de Hidrazina, foi desenvolvido pela companhia ERNO
na Alemanha. Foi projetado para ser intercambiavel com motores de hidrazina
convencionais e produzir empuxos nha faixa de 200 a 500 mN no modo "blow-
down". Um esquema do propulsor AEHT é mostrado na Figura 1.5. A camara
de decomposicdo é constituida de esferas e telas de platina-rédio que séo
aquecidas por aquecedores externos. Os gases de decomposicdo sé&o

aquecidos em um tubo helicoidal resistivamente aquecido, até uma
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temperatura de 1470 K. O propulsor foi construido inicialmente com diversos
materiais como molibdénio estabilizado com tungsténio e zirconio, molibdénio-
rénio, molibdénio-tungsténio e nitreto de boro como isolante térmico e elétrico.
O consumo de energia variou de 200 a 550 W. Concluiu-se que o rénio puro
era o material mais indicado para o trocador de calor (Schmitz et al, 1983;
Schmidt, 1983). O objetivo central do projeto foi o de substituir os propulsores

convencionais de hidrazina.

Figura 1.5 - Esquema de um propulsor AEHT.
Fonte: Shmitz et al. (1984).

4.PAEHT

PAEHT, "Power Augmented Electrothermal Hydrazine Thruster" ou Propulsor
Eletrotérmico de Poténcia Aumentada de Hidrazina, foi desenvolvido pelo

departamento de espaco da RAE, Gré-Bretanha.
O projeto visava a manutencao de posicdo dos satélites geo-estacionarios e o
desenvolvimento focalizou trés pontos de pesquisa: quimica da decomposicao,

gas-dinamica do aquecedor e da tubeira e materiais refratarios.

Um esquema do propulsor PAEHT obtido de (Keyte, 1977) € mostrado na

Figura 1.6. A fim de evitar problemas com isolamento elétricos a altas
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temperaturas projetou-se um trocador de calor tubular aquecido resistivamente

pela passagem de uma corrente alternada.

Foi feita uma modelagem numeérica para o escoamento atraveés da solucdo de
uma forma parabdlica da equacdo de Navier-Stokes. As trés equacfes da
camada limite (quantidade de movimento, energia e continuidade) sé&o
reduzidas a duas pela transformagédo de Von Mises e, em seguida, sdo
resolvidas numericamente, por um método de diferencas finitas central e
implicito. O escoamento no aquecedor e na tubeira é totalmente descrito, bem
como pressoes e temperaturas e a variagao da espessura de deslocamento na
tubeira e o seu efeito no impulso especifico. Admitiu-se que a composicado da
mistura gasosa permanece constante durante o processo de aquecimento, pois
o tempo de residéncia de uma molécula no aguecedor € de poucas centenas
de micro segundos e o tempo de dissociacdo da molécula € de uma ordem de
grandeza acima. A dissociacdo do hidrogénio e do nitrogénio € desprezada
(Keyte, 1977; Barber, 1977).

Os materiais analisados para o0 uso no aquecedor e tubeira foram tungsténio,
molibdénio e rénio. Verificou-se que o tungsténio e o molibdénio apresentavam
problemas de fragilizacdo e optou-se pelo rénio, material com o qual ja havia
experiéncia de fabricacdo de componentes de resistojatos. O rénio, no entanto
reage com oxigénio e o vapor d’agua formando 6xidos a 670 K. No caso,
devido a alta presséo de vapor do hidrogénio, o problema foi bastante reduzido.
O rénio por sua vez é extremamente dificil de usinar, pois endurece enquanto é
trabalhado e, em consequéncia desenvolveu-se um processo de deposicao
quimica de vapor, com o0 qual se tornou possivel fabricar pecas com as
dimensdes e tolerancias requeridas. Desenvolveu-se também um processo de

soldagem adequado a estas pecas produzidas.

A medicao de temperaturas verificou ser problematica. Termopares nao foram
considerados confiaveis para o uso em longos periodos de operagdo e

dispositivos sensores de radiagdo poderiam ser cobertos com material
46



evaporado do aquecedor. O controle foi feito pela variagdo da poténcia gasta e
resisténcia do aquecedor. Foi feita uma calibragcéo do tubo de rénio na faixa de

1870 a 2470 K, através de pirdmetros o6ticos (Keyte, 1977).
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Figura 1.6 - Esquema de um conjunto PAEHT.
Fonte: Keyte. (1977).

5. HEAT

HEAT, “Hydrazine Electrically Augmented Thruster” ou Propulsor de Hidrazina
Aumentado, foi projetado pela companhia Hughes Aircraft, E. U. A.. Foram
desenvolvidos na verdade varios conceitos que, por sua vez, ainda nao tiveram
emprego (Schmidt, 1983). Foram testados varios materiais para o trocador de
calor como a grafite que se erodiu rapidamente, em contato com os gases da
decomposicdo da hidrazina. Foram fabricadas pecas de molibdénio, TZM,
niodbio e liga de niébio ClO3 as quais foram testadas por 30 minutos a 1366 K,
sujeitas aos mesmos gases. Os resultados ndo sao conhecidos, Testou-se um
elemento de aquecimento ceramico que resistiu bem por 1200 horas a 1920 K,
em uma amostra de nitrogénio-hidrogénio.
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6. Resistojatos Multipropelentes

Os objetivos da utilizacdo de resistojatos com capacidade multipropelente sé&o
a necessidade de um sistema propulsivo de baixo empuxo com a obtencéo de
um sinergismo com outros sistemas de um veiculo ou estacdo espacial. A
Figura 1.7 mostra um resistojato multipropelente fabricado pela empresa
ERNO.

Figura 1.7 - Resistojato multipropelente fabricado pela ERNO.
Fonte: Sweeting et al. (1977).

1.4 Monopropelentes para Uso em Resistojatos

Os monopropelentes sdo substancias que se decompdem quando aquecidas,
pressurizadas ou quando passam através de um catalisador, gerando grande
guantidade de gases a altas temperaturas.
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As maiores vantagens dos motores monopropelentes sdo a simplicidade do
sistema de armazenamento e de alimentacdo do propelente, a confiabilidade e
0 baixo custo, quando comparados a sistemas bipropolentes.

Monopropelentes como hidrazina, peroxido de hidrogénio e 6xido nitroso tém
sido empregados em sistemas eletrotérmicos. A Tabela 1.2 compara as
caracteristicas destes trés monopropelentes. Os resultados revelam que o
impulso especifico do oOxido nitroso € maior do que o do peréxido de
hidrogénio, porém menor que o da a hidrazina. Todavia o Oxido nitroso ndo

requer um sistema de pressurizacao.

Tabela 1.2 - Comparacao das propriedades dos monopropelentes

Propelente Oxido Nitroso Pgromdp Qe Hidrazina
Hidrogénio
Formula Quimica N,O H,0, NoH4
Isp [s] tedrico 206 179 245
Armazenavel Sim Sim Sim
. 37| 745a20°C e
Densidade [kg/m?] 52 bar 1347 1004
Presséo de Vapor | 50,8 bar a 20°C | 0,00345 bar a 20 °C 0’02261471 Obgr a
Temperatura de 34260 7a38 9 a 60
armazenagem "C]
ToOXico Nao Queima a pele Muito toxico
Inflamavel N&o N&o Sim

Fonte: Richardson et al. (2001).

O 6xido nitroso, N,O, é um propelente com um excelente potencial para uso
em resistojatos, por sua caracteristica de auto-pressurizacéo e possibilidade de
decomposicdo exotérmica. E um gas ndo tdxico, ndo corrosivo, relativamente
inerte, explode quando aquecido fortemente, compativel com materiais
comuns, ndo € inflamavel, estavel em condi¢cdes normais. O estado fisico do
oxido nitroso nas CNTP € gasoso, mas em geral é armazenado no estado de
saturagdo (52 bar a 20 °C).
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O géas se decompbe em oxigénio e nitrogénio, quando aquecido a uma
temperatura de 520 °C (Daintith, 1996). Iniciada a decomposicdo do N,O por
aguecimento ou por um catalisador, ele continua a se decompor
exotermicamente de forma auto-sustentada atingindo uma temperatura de

decomposicao adiabatica em torno de 1640 °C (Zakirov, 2004).

O 6xido nitroso é armazenado na forma de um gas liquefeito e a pressédo de
armazenamento permanece constante enquanto houver liquido no tanque. Por
outro lado, a refrigeracdo do tanque diminui dramaticamente a pressdo como
mostra a Figura 1.8. Na pratica a temperatura maxima de trabalho, para um
tanque que suporte 200 bar de presséo, € de 60 °C, porém, enquanto ocorre o
consumo de propelente, a temperatura aumenta, como mostra a Figura 1.9. A
temperatura minima de trabalho recomendada é de -34 °C, isso permite uma
condicdo de trabalho em uma linha com pressao de 11 bar (Zakirov et al,
2001).

A forma mais facil de decompor o N,O em nitrogénio e oxigénio € utilizando
catalisadores. Metais de transicdo, como Ir, Rh, Ru, Pt, Pd, Fe, Co e Ni,
suportados em oOxidos (Kapteijn et al, 1996) ou zedlitas (Cruz et al, 1998) tém
sido descritos como catalisadores para este processo. Um dos mais ativos e
termicamente estaveis foi encontrado em rodio suportado em alumina Rh/Al,O3
(Haber et al, 2004).
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Figura 1.8 - Pressdo de armazenagem do O6xido nitroso em funcdo da

temperatura para uma fracao de volume de liquido preenchido.

Fonte: Zakirov et al. (2001).
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Os catalisadores reduzem a barreira de energia de ativacdo fazendo com que a
decomposicdo ocorra em temperaturas superiores a 200 °C (Zakirov et al,
2000).

Segundo (Lawrence, 1998) utilizando uma mistura de (350 um) carboneto de
silicio (SIC) e (6 mm) de Oxido de magnésio (MgO) agindo sobre os
catalisadores permite que a decomposicdo do 6xido nitroso inicie-se em 250 °C
ao invés de 600 °C .

Se houver dissociacédo dos produtos, a decomposi¢cdo do O0xido nitroso resulta

na formacao de nitrogénio e oxigénio, conforme a reacao quimica:

N20(g) >N2(g) + Y2 Oz + AH (R1)

Algumas propriedades do N,O sdo mostradas na Tabela 1.3.

Tabela 1.3 - Propriedades do 6xido nitroso (N20).

Peso molecular 44.013 kg/mol
Ponto de ebuligdo -88,5 °C
Ponto de fuséo -90,8 °C
Temperatura critica 36,4 °C
Presséo critica 72,45 bar
Pressédo de vapor a 20 °C 52 bar
Condutividade térmicaa 0°C | 14,57 mW/(m.K)
Densidade 1,22 g/ml

Fonte : /www.aloha.airliquide.com/safety/msds/em/093A _AL_EN.pdf.
Com a utilizagdo de um catalisador, a temperatura de decomposi¢éo torna-se
menor que 520 °C (Lawrence et al, 2000). A Figura 1.10 mostra um esquema

do efeito do catalisador no processo de decomposicédo do N,O.

Devido as caracteristicas de decomposi¢cao exotérmica, o 0xido nitroso pode

ser usado como uma tocha ignitora para varias aplicacbes como um ignitor e
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piloto para motores hipersénicos de ar aspirado ou funcionando como ignitor

em altas altitudes para turbina a gas de aeronaves (Tyll et al, 2001).

Decomposicao Térmica

7 curva sem o

catalisador

and
I
; Decomposicao catalitica
-
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a
< Ea .
3 Curva com catalisador
o
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=
W Reagentes

- A H°  ~82kJ/mol

Produtos
Progresso da reagio _

Figura 1.10 - Esquema da decomposigéo do N2O utilizando catalisador.
Fonte: Zakirov et al. (2000).
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2 Analise Teb6rica Simplificada do Desempenho dos Propulsores

Eletrotérmico Cataliticos

Neste capitulo é apresentada uma analise tedrica simplificada do desempenho
dos sistemas propulsivos eletrotérmicos. Inicialmente sdo apresentados alguns
parametros de desempenho dos propulsores: empuxo, temperatura final dos
gases na camara, impulso especifico, eficiéncia térmica e eficiéncia propulsiva.
Em seguida sdo descritos modelos simplificados usados para predizer o
comportamento dos propulsores eletrotérmicos cataliticos e obter alguns

parametros de projeto de um protétipo de propulsor.
2.1 Parametros de Desempenho de Propulsores Eletrotérmicos

O empuxo de um propulsor € a for¢a produzida pela ejecdo de gases em alta
velocidade através de sua tubeira. O empuxo, F, € dado por:

F=mV, +(p, —p,) A (2.1)

onde m é a vazao massica de propelente, pe € a pressao de exaustdo dos
gases na tubeira, p, € a pressao ambiente, A, € a area de exaustao da tubeira
e Ve é a velocidade de exaustdo dos gases, o segundo termo do lado direito da

equacdo 2.1 é a forca resultante da diferenca de presséo na saida da tubeira.

A razédo de expansdo da tubeira € dada por

-1/2
~U(y-1) ~Uy (r-Dly
g:i: 7/_+1 ’ & 7/_+1 1— & (2.2)
A |2 y—1

onde A¢ € a area de exaustdo na saida da tubeira, A; € a area da garganta da

tubeira, y é a razdo de calores especificos e P, é a pressao na camara.
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Se a pressdo na saida da tubeira e a pressdo atmosférica forem iguais, entéo ¢
€ chamada de razédo de expanséao 6tima, e diz-se que a tubeira esta ajustada.
Quando a razdo de expansao € 6tima, a equacéo 2.1 é simplificada para:

F=mv, (2.3)

indicando que, neste caso, o0 empuxo é provocado apenas pela ejecdo do jato

de propelente através da tubeira.

O impulso especifico, Isp, pode ser definido por:

Isp=—=—*% (2.4)

onde g, € a aceleragéo da gravidade ao nivel do mar (= 9.81 m/s?). O impulso

especifico, Isp, € proporcional a velocidade de exaustao na saida da tubeira e
depende da pressdo na camara, da poténcia fornecida ao propelente, das
perdas de calor e das perdas de calor do atrito e da razdo de expansdo da

tubeira.

A Figura 2.1 mostra um esquema do escoamento ao longo do resistojato
catalitico, contendo dois volumes de controle: o volume CVi, que inclui a
camara de aquecimento e o leito catalitico, e o volume CV;, que inclui a

tubeira.
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Figura 2.1- Esquema do escoamento ao longo de um resistojato catalitico.

A velocidade de exaustdo dos gases aquecidos € obtida aplicando-se a
primeira lei da termodinamica para o escoamento no volume de controle CVy,

entre o final da camara termo-catalitica e a saida da tubeira:

V, =[2(hye ~1,)]” (2.5)

e

onde he € a entalpia do gas na saida da tubeira e h,, =h, +V?/2 é a entalpia

de estagnacédo do gas na saida da camara termo-catalitica, calculada por

h,e =h +7nP/m (2.6)

onde P é a poténcia de aquecimento fornecida, 1 = /- Te/Toc € a eficiéncia de

aquecimento e h; é a entalpia do gas na entrada da camara de aquecimento.

A Eq. (2.4) pode ser reescrita como

V, =[2¢,, (Toe -To) ] 2.7)
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onde T, € a temperatura de estagnacdo do gas na saida da camara de

aquecimento e c,, € o calor especifico méedio do gas durante a exaustdao na

tubeira.

O impulso especifico € um parametro de desempenho relacionando o impulso

total fornecido e o consumo de propelentes, sendo dado por:

Isp = !t. =— (2.8)

Se o empuxo F e a vazdo massica de propelente m forem constantes, a

equacao 2.7 simplifica-se para

F
=— 2.
Isp o, (2.9)

O impulso especifico no vacuo, Ispyac, Se da na condigdo em que a pressao

ambiente P,, € desprezivel, e assim a equacéao 2.1 torna-se
F=mv_+PA (2.10)

O coeficiente de empuxo é um parametro de performance referente ao projeto

da tubeira:

2 y%—l y% _
C.-— - |% ( ZJ 1—(3] +[Pe Pa]ﬁ (2.11)

AP, {7-1ly+1 P JA

c

Cr reflete a qualidade do projeto da tubeira, visto que a razdo de pressdes

depende da razédo de expansao.

A velocidade caracteristica de exaustao é definida como
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cr_PA __ JIRT (2.12)

el
(r+3

C* indica a qualidade do propelente, através de y, R e T, e a qualidade do

projeto da camara, isto é, se permite uma combustdo ou decomposicdo

catalitica completa, fornecendo T ideal ou maximo.

A velocidade efetiva de exaustéo é dada por:

C =ve+w (2.13)
m

e torna-se maxima quando P, = P,, ou seja, quando a tubeira esta adaptada as
condi¢cdes ambientes. C é proporcional a velocidade de exaustdo e ao impulso

especifico.
A poténcia especifica é definida por:
esp

P
Posy =— 2.14
po (2.14)

A eficiéncia térmica € a fracdo da energia elétrica convertida em energia

térmica que é perdida para o meio ou transferida ao propelente.

Pes

=— 2.15
Uss = ( )
onde Pgs € a poténcia efetiva convertida em calor.
A eficiéncia propulsiva elétrica € dada por:
Linav y )
7 = AEexaustélo — 2 ° — (Ve _VE,f) (216)
T P P 2P

S
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onde V. é a velocidade de exaustdo com aquecimento e Ve € a velocidade de

exaustao sem aquecimento. V¢ pode ser calculada por

2)RT
VA LS (2.17)
3 7/_1

onde R é a constante do gas e T.s € a temperatura da camara sem

aguecimento. Para o caso do oxido nitroso a 293 K, tem-se:

y=1273
m? 1 = V., =691m/s (2.18)

R=189 —
s°K

Se nao ocorrer aquecimento do gas a Eq. (2.16) mostra que a eficiéncia

propulsiva elétrica é zero.

A eficiéncia propulsiva combinada elétrica e quimica € a razdo entre a poténcia
do jato de exaustdo e a poténcia elétrica fornecida somada ao fluxo de entalpia
do propelente:

mvZ/2 V22 V2 h.-h

h T
_ _ _ e Mg e g e 019
T Pimh P/m+h h +VZ2  h 7. @19

ocC oc oc

Verifica-se na Eq. (2.19) que se ndo houver transferéncia de calor para o gas,

T,.=T,, e entdo 7. =0. Se houver transferéncia de calor completa para o gas

entdo T, e 7. atinge valores maximos. Caso houvesse transferéncia de uma

poténcia muito alta, sem perdas de calor, entdo se atingiria 7. = 1.
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A eficiéncia de velocidade caracteristica é dada por

Pc,exp .
p. =Soe _ Mex (2.20)
c c, (teo +
eo
RteoTteo ( Yieo T 1] 2(7teo - 1)
teo 2

onde c., € a velocidade caracteristica medida na camara termo-catalitica e

c., € a velocidade caracteristica calculada teoricamente. O indice exp refere-
se as condigbes experimentais e o indice teo refere-se as condigdes tedricas.
No caso do N,O podem-se utilizar as condicbes adiabaticas com
decomposicdo completa, assumindo Tio = 1920 K, #eo = 1,288 € Ry = 189

J/kg/K.

A velocidade caracteristica é baseada na teoria de performance ideal para
escoamento isentropico quase-unidimensional, com condi¢cdes sbdnicas na

garganta e velocidade desprezivel na camara de aquecimento.

A eficiéncia de velocidade caracteristica compara a velocidade caracteristica
obtida de medidas de vazdo massica e pressao na camara com o0s valores
tedricos para a temperatura e a composi¢cao na camara correspondendo a uma
decomposicdo adiabatica completa do propelente. Uma aproximac¢do melhor
para a velocidade caracteristica tedrica é feita considerando-se a temperatura e
a medidas obtidas experimentalmente, pois assim a eficiéncia de C* ir4
considerar efeitos de viscosidade e ineficiéncias ndo levadas em conta no

modelo de escoamento ideal (Pasini et al., 2007).

2.2. Analise Termoquimica

A seguir é apresentada uma analise termoquimica do escoamento ao longo do

propulsor, para calculo da temperatura, composicdo dos gases na saida da
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camara e dos parametros propulsivos, uma vez especificadas a razao de

expansao da tubeira e a pressdo na camara de aquecimento.
Para esta analise, foram admitidas as seguintes hipéteses simplificadoras:

1) Escoamento isentropico na tubeira.

2) Presséo constante na camara de aquecimento.

3) Empuxo constante.

4) Nao ha transferéncia de calor pelas paredes do motor.
5) Vazado massica de propelente € constante.

6) Efeitos do atrito e camada limite sdo desprezados.

7) O fluido de trabalho obedece a lei do gas perfeito.

Sao entdo considerados dois casos para a determinacdo da temperatura e

composicao do gas na saida da camara de aquecimento:

1) O N,O apresenta um grau de dissociacdo fixo na saida da camara
termo-catalitica.

2) O N;O encontra-se totalmente dissociado e os produtos da
decomposicdo estdo em equilibrio quimico na saida da camara

termo-catalitica.

2.2.1 Primeiro Caso: Composicao Pré-Fixada na Saida do Leito Catalitico

No primeiro caso a composicdo dos produtos é pré-fixada e independe da
temperatura final de aquecimento. Considerando uma fragcdo z de NyO
dissociada, tem-se:

N2O = (1- z)N2O + zN; + ¥%z0, + AH (R2)
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Neste caso o calor total recebido pelos produtos € zAH + Q por mol de N,O
entrando no sistema, onde Q é o calor externo adicionado por mol de N,O. O

calor fornecido é relacionado a poténcia por Q = 44P/m , onde 44 kg/kg-mol é

a massa molar do N,O.

Desprezando-se a variagcao da energia cinética do gas (admitindo numeros de
Mach baixos na camara), a temperatura de estagnacao final apos aquecimento

€ dada, aproximadamente, por:

zm (AH/44) + nP

T, =T, =T +
mc,

oc —

(2.21)

onde T; é a temperatura de entrada e c, é o calor especifico da mistura

gasosa, calculado a partir de

C, = (?p/Mmist (2.22)
Ep = XNZOEp,NZO + XNZEp,NZ + XOZEp,OZ (2-23)
Mmist = XNzoMNzo + XNzMNz + onMoz (2.24)

Xuzo =(1-2)/(1+(2/2)), Xy, =2/(1+(2/2)), X0, =(2/2)/(1+(2/2)) (2.25)

onde c,, € o calor especifico molar da espécie k = N2O, N2 ou O, calculado
na temperatura média Tr, = (T; + To)/2.

O seguinte processo iterativo é usado para calcular T.: a) toma-se um valor
inicial de T¢, b) calcula-se c, pelas Egs. (2.22 — 2.25) e c) recalcula-se T pela
Eq. (2.21). Se a diferenca entre o novo valor e o valor anterior de T, for maior

que 1 K, continua-se o0 processo iterativo.

Se ndo houver dissociagdo nenhuma do propelente, z = 0, e a Eq. (2.21)

simplifica-se para
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T.=T, =T +—

oo =T, =T, (2.26)
mc,

onde ¢, =C, .0 (T,) -

Um escoamento em um duto de area constante com aquecimento pode
apresentar entupimento se o0 aquecimento for excessivo. Isto ocorre quando o
namero de Mach na saida da camara for igual a 1. Desconsiderando a
presenca do leito catalitico, o nimero de Mach na saida da camara de

aquecimento (Oates, 1984) pode ser calculado por:

M2 = of
c _ _ 12
1-2yf +(1-2(y + 1))

1+[(y-1)12]M7 [1+ P

(1+yM2)’ Me, T,

(2.27)

onde f=M? ] e M; € o nimero de Mach na

entrada da camara de aquecimento.

Portanto, conhecidas as condi¢cdes de injecdo na camara pode-se determinar

qual o valor de P maximo, isto é, aquele que faz M. = 1.
2.2.2 Segundo Caso: Equilibrio Quimico na Saida da Camara

Neste caso considera-se que haja dissociacdo total do propelente e tempo
suficiente para o equilibrio quimico ser atingido apds a dissociacao no leito
catalitico e apdés o processo de aquecimento elétrico. Admite-se que o
catalisador decomponha completamente o N,O antes da adicdo de energia

elétrica.

Sao utilizadas as leis de conservacdo de massa e energia e a minimizacao da
energia livre de Gibbs para determinar a composicao e a temperatura final dos

produtos da decomposicgao.
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Para simular este caso empregou-se o0 programa de equilibrio quimico NASA
CEA 2004, considerando diversos produtos de decomposicdo: N2O, Nz, Oy, O,
N, NO, NO; e outros. Para simular a adicao de certa quantidade de energia por
mol de N,O, adotou-se o artificio de aumentar a energia de formacdo do

propelente N,O na entrada no programa CEA 2004.
Os resultados tedricos obtidos para os dois casos sdo apresentados a seguir.

2.3 Resultados tedricos

Os parametros de desempenho tedricos de um propulsor resistojato
empregando 6xido nitroso como propelente foram determinados por meio de
um programa escrito em linguagem Matlab para o primeiro caso, admitindo
composicao prefixada, e pelo programa CEA 2004 da NASA para o segundo

caso, admitindo equilibrio quimico.

Foram obtidas as curvas do impulso especifico, Isp, da temperatura final na

camara de aquecimento, TC, e do empuxo, F, versus a poténcia elétrica

fornecida. Foi adotada uma pressao na camara de aquecimento P, = 5 atm,

temperatura de entrada dos propelentes Ti = 300 K e foram desprezadas as

perdas de calor, isto €, tomou-se ng = 1.

As Figuras 2.2, 2.3 e 2.4 mostram, respectivamente, o impulso especifico, a
temperatura e 0 empuxo versus poténcia elétrica fornecida, para o caso de um

escoamento com agquecimento sem nenhuma dissociacdo do N,O, para

diversas vazfGes massicas do propelente.

Pode-se notar nas Figuras 2.2, 2.3 e 2.4 que 0 aumento da poténcia fornecida
ao escoamento produz um aumento do impulso especifico, da temperatura de
aguecimento e do empuxo. Com 1000 W de poténcia e uma vazdo massica de

0.2 g/s, o impulso especifico fica em cerca de 330 s, a temperatura de
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aguecimento alcanca 3800 K e o empuxo atinge 1,2 N, apresentando um 6timo
desempenho com relagé@o a outros propulsores. Foi verificado que o numero de
Mach no fim da camara de aquecimento era sempre menor que 1. O empuxo

diminui com a reducéo da vazao massica.

As Figuras 2.5, 2.6 e 2.7 mostram, respectivamente, o efeito da dissociagéo do
oxido nitroso, referente ao primeiro caso, sobre o impulso especifico, a
temperatura ap0s aquecimento e o empuxo, variando-se a poténcia de
aguecimento para uma vazdo massica de 0,25 g/s simulando a vazdo nas

condicOes de projeto e uma temperatura de exaustao T_=300K.

Pode-se observar nas figuras 2.5, 2.6 e 2.7 que o aumento do grau de
dissociacao implica em aumentos do impulso especifico, da temperatura apos
aguecimento e do empuxo, resultantes da liberacdo de energia durante a
dissociacdo de parcelas do escoamento de oOxido nitroso. Com 1000 W e
dissociacao total, isto é, z = 1, o impulso especifico alcanca cerca de 400 s, a
temperatura apo6s aquecimento é proxima a 6000 K, e o empuxo atinge cerca
de 0,8 N. Neste caso, a temperatura esta muito acima dos valores toleraveis
pelos materiais das camaras. Note-se também que n&o foram consideradas as
perdas de calor que poderiam reduzir significativamente as temperaturas

atingidas.

As Figuras 2.8, 2.9 e 2.10 mostram, respectivamente, o impulso especifico, a
temperatura apds aquecimento e o empuxo, considerando escoamentos na
camara com equilibrio quimico, para diversas vazfes massicas. Neste caso
consideraram-se tubeiras adaptadas, com razdo de expansao igual a 4, para
realizacdo de testes em bancada, a cerca de 600 m de altitude, e também
tubeiras adaptadas, com razdo de expansao 50, para operacdo em grandes
altitudes. O escoamento na tubeira foi considerado congelado, isto €, a
composicao ao longo da tubeira permanecia igual a composi¢cdo no fim da

camara de aquecimento.
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O mesmo comportamento dos casos anteriores é observado, ou seja, um
aumento da poténcia causa aumentos nos impulsos especificos, temperaturas
e empuxos. Os valores de impulso especifico sdo maiores que nos casos
anteriores, visto que neste caso que o catalisador e 0 processo de aguecimento

permitem decompor o N,O, independentemente do calor fornecido ao

escoamento.

A Figura 2.9 mostra a temperatura ap0s aguecimento versus poténcia elétrica
fornecida, admitindo processo com equilibrio quimico na camara e escoamento
congelado na tubeira (adaptada), para diversas vazdes massicas do
propelente, com P. =5 bar. Pode-se observar que as temperaturas ndo mudam
com o0 aumento da razdo da expansao porque € considerado que a composi¢cao

quimica ao longo da tubeira seja igual ao final da camara de aquecimento.

Resistojatos com tubeiras tendo razdo de expansdo 50 apresentam impulsos
especificos maiores, temperaturas menores € empuxos maiores que 0S

resistojatos com tubeiras tendo razéo de expansao 4.

350

0.2 g/s
0.4 g/s
-©-0.6 g/s
=-0.89/s

3007

250

-~

@
o 200t
2

150}

100

50 200 400 600 800 1000

P (W)

Figura 2.2 - Impulso especifico versus poténcia elétrica fornecida para o caso
sem dissociacdo do N;O, z = 0, para diversas vazdes massicas do

propelente.
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Figura 2.3 - Temperatura apés aquecimento versus poténcia elétrica fornecida

para o caso sem dissociacao do N,O, z = 0, para diversas vazdes

massicas do propelente.

0.2 g/s

F(N)

200 400 600 800 1000
P (W)

Figura 2.4 - Empuxo versus poténcia elétrica fornecida para o caso sem
dissociacdo do N,O, z = 0, para diversas vazdes massicas do

propelente.

68



400

350

300¢

250

Isp (s)

200
150

100f

0 200 400 600 800 1000

Figura 2.5 - Efeito do grau de dissociacdo do N,O sobre o impulso especifico

para véarias poténcias elétricas, com uma vazao massica 0,25 g/s.

6000

T_(K)

0 200 400 600 800 1000
P(W)

Figura 2.6 - Efeito do grau de dissociacdo do N,O sobre a temperatura de
aguecimento para varias poténcias elétricas, com uma vazao

massica 0,25 g/s.
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Figura 2.7 - Efeito do grau de dissociacdo do N,O sobre o empuxo para varias

poténcias elétricas, com uma vazdo massica 0,25 g/s.

70



Figura 2.8 -
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b) € =50

Impulso especifico versus poténcia elétrica fornecida, admitindo
processo com equilibrio quimico na camara e escoamento
congelado na tubeira (adaptada), para diversas vaz6es massicas

do propelente, com P =5 bar.
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Figura 2.9 - Temperatura apds aguecimento versus poténcia elétrica fornecida,
admitindo processo com equilibrio quimico na camara e escoamento

congelado na tubeira (adaptada), para diversas vazdes massicas do

propelente, com P, =5 bar.
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Figura 2.10 - Empuxo versus poténcia elétrica fornecida, admitindo processo
com equilibrio quimico na camara e escoamento congelado na
tubeira (adaptada), para diversas vazées massicas do propelente,

com P, =5 bar.
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3 Desenvolvimento Experimental

Neste capitulo é feita a descricdo do protétipo do propulsor eletrotérmico
catalitico construido e da bancada para testes do propulsor. Os projetos foram
feitos com ajuda do software de engenharia mecéanica Solidworks 2007, o que
permitiu uma analise mais facil da montagem dos diversos sistemas do
propulsor e da bancada, e simplificou o estudo de interferéncias e de eventuais

alteracOes e redimensionamentos.

3.1 Projeto do Proto6tipo do Propulsor Eletrotérmico Catalitico

Para definir o projeto do propulsor eletrotérmico catalitico foram analisadas
diversas configuragbes de resistojatos na literatura, como as mostradas no
Capitulo 1. Foram entdo consideradas as configuracdes com menor perda de
calor e a disponibilidade de resisténcias elétricas no mercado nacional. Em
decorréncia, escolheu-se um resistojato com aquecedor central, contendo um
cartucho de alta poténcia colocado ao longo do eixo da camara de
aquecimento, um sistema injetor simples tangencial, uma pré-camara de
aguecimento, um leito catalitico circundando o aquecedor, uma pés-camara de
aguecimento, camadas de isolamento térmico ao redor da camara de

aguecimento e uma tubeira.

Considerando as condicbes de teste, os niveis de empuxo e a poténcia
disponivel em um satélite de porte médio e tendo em conta os resultados
tedricos obtidos no Capitulo 2, foram adotados os valores de referéncia
mostrados na Tabela 3.1 para o projeto inicial do protétipo do propulsor de
resistojato catalitico. Verificou-se, mediante simulacdes com o programa NASA
CEA-2004, que o coeficiente de empuxo era pouco sensivel a variacdes de

pressao.

A altitude dos testes foi de cerca de 600 m, resultando em uma pressao

atmosférica P, = 0,94 atm. Consequentemente, para uma pressdo na camara
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de aquecimento P, = 5 atm, a tubeira fica adaptada (pressdo de saida da

tubeira P. = P,), aproximadamente, para uma razao de expanséo ¢ = 4.

Com os dados da Tabela 3.1, calculou-se a area da garganta da tubeira:

F 0,5

= = —=0,694 mm’ (3.1)
C.P. 144x5.10

A

dando o diametro da garganta da tubeira:

Dt:,/4—; 0,94 mm (3.2)
VA

A area de saida da tubeira ficou:
A =cA, =4x0,384=2,777 mm® (3.3)

com o diametro de saida da tubeira:

De:,/4—; 1,88 mm (3.4)
T

Tabela 3.1 - Valores de referéncia para o projeto inicial do protétipo de
resistojato catalitico.

Poténcia maxima (W) 500
Empuxo maximo (N) 0,5
Razao de expanséao da tubeira, € (-) 4
Diametro da garganta da tubeira (mm) 0,94

Coeficiente de empuxo (-) 1,44
Presséo na camara (atm) 5

Impulso especifico méximo (s) 200
Vazéao massica (g/s) 0,25
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3.1.1Prot6tipo do Propulsor Eletrotérmico

Uma vista em corte do projeto inicial do prot6tipo do propulsor eletrotérmico
sem o isolamento térmico é mostrada na Figura 3.1. O propulsor foi fabricado
em aco inox 316 e é constituido de trés sec¢Bes principais. A primeira secéo é a
pré-camara onde ocorre a injecdo tangencial do propelente. O propelente
injetado resfria a parte inicial da resisténcia em cartucho que atravessa a pré-
camara. A segunda sec¢do corresponde ao leito catalitico circundando a
resisténcia, sendo delimitada pelas telas de retencdo do catalisador. Os gases
injetados tangencialmente sdo aquecidos pela resisténcia e pelo leito catalitico
também pré-aquecido. Os gases podem ser decompostos térmica ou
cataliticamente. A terceira secdo inclui a pos-camara de aquecimento e a
tubeira, sendo delimitada por tubos cilindricos de diferentes comprimentos
usados para variar o comprimento do leito catalitico. A tubeira converte a

energia térmica dos gases em energia cinética de exaustao.

Sensorde
pressan

Termopar

Pré-cémara
Resisténciade
aquecimento

Leito

ielaside catalitico

retengéo

Pos-camara

Tubeira

Figura 3.1 - Vista em corte do projeto inicial do prot6tipo do propulsor
eletrotérmico catalitico.
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Os projetos de cada componente do protétipo sdo mostrados no Apéndice A.

A seguir sdo apresentadas descricbes dos sistemas do propulsor e da

bancada.

3.1.2 Projeto do Sistema de Aquecimento

Uma resisténcia elétrica do tipo cartucho, compacta e de alta poténcia, com 10
mm de didametro e 130 mm de comprimento, foi adquirida da empresa
Wattcron. O cartucho é constituido de um filamento de niquel-cromo isolado
com oxido de magnésio, revestido em aco inox 304, pode suportar uma

temperatura maxima de 700 °C e fornece uma poténcia maxima de 500 W.

O cartucho possui um termopar do tipo K (operando na faixa de -200 a 1200
°C) para controle interno da temperatura, visando evitar a queima do filamento.
A base do cartucho apresenta uma rosca conica NPT, para evitar vazamentos

dos gases aquecidos, e um sextavado para aperto.

A area superficial do aquecedor é:

A, =2nRL = 2t x5x130 = 4084,07 mm? = 40,84 cm? (3.5)

A densidade de poténcia é:

P 500 1594 W/cm? 36
A, 4084 (3.6)

A densidade de poténcia deve ser inferior a 15 W/cm?, conforme estabelecido
pelo fabricante da resisténcia. A Figura 3.2 mostra o projeto e uma foto do

cartucho fornecido pela empresa Wattcron.
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NPT1/8

10mm

a) Resisténcia projetada.

b) Resisténcia elétrica.

Figura 3.2 - Projeto e foto do cartucho aquecedor utilizado.

A Figura 3.3 mostra duas camaras utilizadas nesta pesquisa. Nos testes iniciais
com a primeira camara, ndo se obtinha o entupimento da tubeira e nédo se
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atingia a pressao prevista na camara, devido a baixa vazao na alimentacao.
Construiu-se entdo uma segunda camara para estudar modificagdes na injecéo
a fim de serem obtidas as condicbes de operagdo desejadas. Uma vez
identificado o diametro de injecdo adequado foi entdo feita a mesma alteracao

na primeira camara.

No lado esquerdo da Figura 3.3 é exibida a primeira cAmara com dois suportes
para sensores de pressao, junto com a barreira térmica e os tubos para fixacao
do leito catalitico. No lado direito é exibida a segunda camara com apenas um

sensor de pressao, tubeira, flange e um sistema de injegéo.

Para vedar os flanges foram utilizados anéis de aluminio e silicone. Para
vedacdo dos sensores de pressdo no propulsor foram utilizados “o-rings” de

viton.

Os flanges largos nas extremidades servem para a fixacdo do propulsor na
balanca de empuxo e para soldagem dos suportes dos sensores de presséo e
dos termopares. “Para os sensores de pressdo foi feito um furo simples e
soldado um tubo de ¥". Para o sensor de temperatura foi usinada uma rosca
conica NPT de 1/8” para encaixar o bucim do termopar. O uso de suportes

reduz a transferéncia de calor para os sensores de pressao.
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a)Camara termo-catalitica principal.

b) Camara termo-catalitica adaptada.

Figura 3.3 - Fotos das camaras fabricadas.

81



3.1.3 Leito Catalitico

O leito catalitico é constituido de graos de catalisadores distribuidos ao redor
do aquecedor central e retidos por duas telas. O comprimento do leito é
modificado pela substituicdo de tubos cilindricos de comprimento variavel.

Esses tubos sdo mostrados no Figura 3.4 e, em mais detalhe, no Apéndice A.

Foram fabricados diferentes tubos para fornecer leitos cataliticos com
comprimentos de 10, 20, 40, 50 e 75 % do volume do leito da camara termo-
catalitica do propulsor, conforme mostrado na Figura 3.4. O catalisador
também melhora a eficiéncia térmica, pois aumenta a area quente em contato

com o gas e reduz a velocidade do escoamento.

Tubos de comprimento variavel Telas de retencéo

TP = Temmopar

P - Pressdo

Aquecedor

j Isolante témico de cerdmica
i
Z Catalisador
Lami Gvel
P Leito catalitico P b mina méve
de empuxo

Figura 3.4 - Esquema do propulsor mostrando o leito catalitico e suporte.
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H& dois ressaltos no interior da camara termo-catalitica que servem para fixar
as telas de retencédo do catalisador. Tubos feitos em ago inox foram soldados e
colocados no interior da camara, preenchidos com alumina ou com
catalisadores. A principio, o uso da alumina pura (Al,O3z) na camara termo-
catalitica ndo tem efeito na decomposicdo do propelente, apenas aumenta a
eficiéncia térmica do propulsor. De acordo com (Lawrence et al, 2000) a
decomposicdo do 6xido nitroso comeca em torno de 520 °C sem 0 uso de

catalisadores.

A forma mais eficiente para decompor o 6xido nitroso em baixas temperaturas
€ através da acdo de catalisadores. Portanto foi utilizado um catalisador de
Ru/Al,O3 desenvolvido no laboratério quimico do LCP/INPE para realizar a
decomposicdo do Oxido nitroso. Como nao havia uma quantidade suficiente
para preencher todo o leito catalitico, utilizou-se alumina pura antes do
catalisador para aquecer o propelente N,O e facilitar a sua decomposicéo. A
Figura 3.5 mostra fotos dos graos de catalisadores de Ru/Al,O3; e dos gréos de

alumina pura utilizados.

b)A|203 b) Ru/Al,O3
Figura 3.5 - Fotos dos graos de alumina pura e do catalisador de Ru/Al,O:s.
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3.1.4 Barreira Térmica

A barreira térmica, mostrada na Figura 3.6, serve como suporte e para reduzir
a transferéncia de calor para a célula de carga utilizada para medida do

empuxo.

Figura 3.6 - Barreira térmica do propulsor.

3.1.5 Sistema de Injecao

Foi construido um sistema de injecdo em que 0 gas propelente entra
tangencialmente na pré-camara de aquecimento, circulando ao redor da
resisténcia elétrica e, consequentemente, aumentando o tempo de contato para

aquecimento.

A Figura 3.7a mostra um corte transversal da pré-camara de aquecimento, com
0 injetor tangencial. Pode-se observar a barreira térmica, um termopar e o
suporte para o0 sensor de pressdo na parte superior. A Figura 3.7b mostra o
tubo por onde é injetado o propelente.
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a)Corte transversal do propulsor.

b) Sistema de injegao.

Figura 3.7 - Vista do injetor e da barreira térmica.
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O projeto inicial da injecdo consistia em um furo tangencial de diametro 1,57
mm, porém com esta medida ndo ocorria 0 entupimento da tubeira e ndo se
alcangava a pressao prevista de 5 bar na cdmara termo-catalitica. Utilizando-se
uma segunda camara para testes de modificagcbes, verificou-se que um furo de
injecdo de didametro 3,16 mm permitia 0 enchimento rapido da camara e o
entupimento da tubeira. Em vista disso foi feita também a alteragcdo na primeira
camara. A Figura 3.8 mostra o prot6tipo montado antes e depois de sofrer a
alteracdo no sistema de injecdo. Notar que o tubo de alimentacdo da primeira
camara foi também substituido por outro tubo com uma mangueira flexivel

acoplada para reduzir interferéncias na medida de empuxo.

a) Vista do sistema de injecao inicial.

Figura 3.8- Fotos do protétipo montado na balanca de empuxo antes e depois
das alteracfes na injecao.

86



b) Vista da adaptacdo no sistema de injecao.

3.1.6 Célula de Carga

A célula de carga serve para medir o empuxo provocado pela exaustdo dos
gases através da tubeira. O deslocamento provocado pela ejecdo de gases
provoca uma deformacdo na célula de carga que é captada por uma ponte de
Wheatstone cuja resisténcia 6hmica é convertida em um sinal de tensdo de
saida da ordem de mV. Como o sinal € muito pequeno, pouco acima do nivel
de ruido, foi construido um amplificador para permitir a leitura do sinal pelo
sistema de aquisicao de dados.

Foi empregada uma célula de carga de capacidade nominal de 300 g fornecida

pela Weightech, possibilitando medidas de até 3 N de empuxo. Esta célula de
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carga € muito sensivel a toques ou contatos, um simples empurrdo na balanca

de empuxo poderia danificid-la, mesmo estando desligada.

A Figura 3.9 mostra uma vista 3D e uma foto do propulsor apoiado sobre a
balanca de empuxo, constituida de uma lamina moével na secéo da tubeira e da

célula de carga apoiada na barreira térmica, junto a injecao.

a) Vista 3D do propulsor.

Figura 3.9 - Vista 3D e foto do propulsor apoiado sobre a célula de carga.

(Continua)
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b) Celula de carga apoida n propulsor.

3.1.7 Tubeira

A tubeira é um bocal com se¢des convergente e divergente. Se houver um
diferencial de pressdo grande entre a camara (pressao alta) e o ambiente
(presséo baixa) o escoamento converge com velocidade subsénica da camara
catalitica para a garganta onde ocorre entupimento e o escoamento se torna
sbnico. A partir dai, ao longo do divergente da tubeira, o escoamento torna-se
supersoOnico. Para que a tubeira seja adaptada as condi¢cdes de teste e forneca
empuxo maximo, deve-se utilizar uma razao de expansao, aproximadamente, ¢

= 4 para altitude de 600 m.
A Figura 3.10 mostra uma vista em corte e uma foto da tubeira projetada. A

tubeira foi fabricada com aco inox 316. Mesmo com a modificacdo no sistema

de injecdo, ndo se atingia pressdes elevadas na camara. Em consequéncia,
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uma nova tubeira foi feita com diametro de garganta 0,7 mm permitindo, assim,

se alcancar pressdes na camara de até 10 bar.

a) Vista 3D.

b) Tubeira.
Figura 3.10 - Vista 3D em corte e foto da tubeira.

3.1.8 Linha de Alimentacé&o e Instrumentacao

Os equipamentos usados para instrumentacéo e controle do escoamento na
linha de alimentagcédo séo descritos a seguir.
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1. Tanque de N,O: propelente fornecido pela Air Liquide, com N,O armazenado
em condicGes de saturagdo a cerca de 52 bar a 20 °C.

2. Tanque de Nj: gas pressurizante fornecido pela Air liquide, com presséo de

armazenamento de 200 bar.

3. Regulador de Pressédo: modelo RON 320 aletado fornecido pela Oxicamp,
com as seguintes caracteristicas: pressdo de entrada até 70 bar, faixa de
operacdo de 0 a 20 bar. Serve para baixar a presséo do tanque de propelente
para uma pressdo da linha de trabalho do propulsor, de 2 até 14 bar, ele é
muito utilizado para evitar que o gas congele na saida do regulador. A Figura
3.11 mostra fotos dos tanques de propelentes e do regulador de presséao

montado em um cilindro de 6xido nitroso.

a) Tanque de propelentes.

Figura 3.11 - Fotos dos tanques de propelentes e do regulador de presséo
aletado para 6xido nitroso (Continua)
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b) Regulador de presséao aletado.

4. Filtro: modelo FTH-4T-10-S316 fornecido pela Hylok-Brasil, com as
seguintes caracteristicas: construido em ago inox, filtro em té, faixa de pressao
até 413 bar, temperatura de -23 a 200 °C, elementos filtrantes sinterizados
substituiveis com tamanho nominal dos poros de 50 um. O filtro foi posicionado
apos o regulador de pressdo como mostra o esquema da Figura 3.14 para
evitar que impurezas contidas no tanque de propelente contaminassem a linha

de alimentacdo, instrumentacdo e a camara catalitica .

5. Vélvula on/off — modelo SS-41GS2 série 40G da Sawgelok, fornecida pela
Tecflux com as seguintes caracteristicas: faixa de pressdo até 206 bar,
construido em aco inox, 2 vias e faixa de temperatura de -53 a 148 °C . Foi
utilizada na linha apés o filtro para condicdo de operacdo manual.

6. Valvula eletropneumatica: modelo SS-42GS4-SC11-31CD Série 40G da

Sawgelok fornecida pela Tecflux, com as seguintes caracteristicas: valvula do

tipo esfera em aco inox, 2 vias e com atuador pneumatico normalmente
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fechado. Foi utilizada para controle e seguranca remota do sistema de

alimentacgéo do propulsor.

7. Valvula Solendide: modelo B110BW20/521, fornecida pela Aicas
Eletrovalvulas, com as seguintes caracteristicas: construida em aco inox, 2 vias
com acao direta, vedacao ptfe, faixa de pressdao 0 a 35 bar, normalmente
fechada, orificio de 2 mm. Foi utilizada para dar inicio aos testes e o

acionamento elétrico é feito por um sistema de aquisicao.

8. Valvula de Retencdo: modelo CVH1-H4T-1-S316 da Hylok fornecida pela
Hylok-Brasil, com as seguintes caracteristicas: construida em aco inox,
extremidades anilhadas, pressdo maxima de trabalho até 413 bar. Essa valvula

evita que haja retorno de propelentes ou gases para a linha.

9. Sensores de Temperatura: foram utilizados termopares do tipo "k" fornecido
pela Salvi Casagrande, com as seguintes caracteristicas: isolacdo mineral,
faixa de medicdo de -200 a 1200 °C, 1,5 mm de diametro, 100 mm
comprimento, bucim de 1/8 e conector mini-macho. Foram utilizados 4
termopares, um na pré-camara, um no leito catalitico, na saida da camara e

entrada da tubeira e um dentro da resisténcia de aquecimento.

10. Transdutores de Pressdo: Modelo S-11 fornecido pela Wika, com as
seguintes caracteristicas: faixa de pressdo 0 a 10, 0 a 25, 0 a 100 bar,
temperatura de -30 a 150 °C , anel de vedacdo em Ptfe. Foram utilizados dois

sensores de pressdo, um na pré-camara e um na pos-camara.

11. Sistema de Aquisicdo de Dados: o sistema National Instruments tem as
seguintes configuracdo: SCXI 1302 — Para entradas analdgicas, Diferenciais,
PFI's e Digitais; SCXI 1102 — Para entradas de termopares de todos os
modelos; SCXI 1303 — Saidas Digitais (Somente em uma das aquisi¢cdes);
SCXI 1000 — Chassis que recebe as borneiras descritas acima; PCl — MIO —

16E — Placa de aquisicado que se encontra dentro do gabinete do computador.
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Este Painel tem a seguinte Configuracdo: 32 Canais; 16 Canais de Entradas
Analdgicas; 10 Canais de Entradas diferenciais; 6 Canais de Saidas digitais.
Eles podem ser utilizados para medir e controlar temperatura, pressao,

medidas de empuxo, valvulas, etc. A Figura 3.12 mostra o sistema de aquisicao

utilizado.

Figura 3.12 - Sistema de aquisi¢ao utilizado.

12. Medidor Controlador de Vazdo Massica: modelo GFC-17 da Aalborg
fornecido pela Vika Controls, com as seguintes caracteristicas: pressao
maxima de operacdo 34,5 bar, faixa de temperatura de 5 a 50 °C , maxima
diferenca de pressao 3,4 bar, tempo de resposta 2 segundos, faixa de vazéo 0
a 5 I/min, construido em aco inox 316. Foi utilizado para medir e controlar o
fluxo de propelente na camara através da abertura e fechamento de uma
valvula. A Figura 3.13 mostra o medidor e controlador de vazdo AALBORG
para o gas oxido nitroso.
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Figura 3.13 - Medidor controlador de vazao massica.

3.2 Projeto da Bancada de Testes

As Figuras 3.14 e 3.15 mostram um esquema e uma vista da bancada de
testes, respectivamente. A bancada é constituida de suporte, tanque de NO,
regulador de presséo, linha de alimentagéo, valvulas, medidor-controlador de

vazao, uma fonte de poténcia e sensores de pressao e temperatura.
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Figura 3.14 - Esquema da bancada de testes.

Figura 3.15 - Vista da bancada de testes apoiada sobre uma mesa.
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3.2.1 Instrumentos Utilizados na Bancada de Testes

A Figura 3.16 mostra alguns equipamentos usados na bancada de testes do
propulsor eletrotérmico catalitico, podendo-se ver também a fonte de poténcia

usada para fornecer energia ao propulsor.

a) Equipamentos utilizados na bancada de testes.

Figura 3.16 - Fotos de equipamentos utilizados na operacéo e testes do

propulsor eletrotérmico
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b) Fonte de poténcia.

A Figura 3.17 mostra uma vista 3D e uma foto do sistema de controle de vazao,
com sensores de pressao e valvulas do sistema de controle de injecdo do 6xido
nitroso, como valvulas eletro-pneumética, solendide e de retencdo. Todos

esses sistemas sao apoiados e fixados sobre um suporte.
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a)Vista 3D da bancada de testes com instrumentos.

b) Vista dos equipamentos montados.

Figura 3.17 - Vista 3D e foto da bancada montada com a instrumentacao.
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O suporte do propulsor é apoiado sobre uma mesa conforme mostrado na
Figura 3.18. Outros componentes poderiam também ser apoiados sobre a
mesa, porém devem-se evitar quaisquer vibracbes na mesa para nao

influenciar nas medidas, devido aos baixos empuxos obtidos.

Os transdutores de pressdo sao posicionados na entrada e saida da camara
catalitica e na linha. Os sensores de temperaturas estdo distribuidos na
entrada e na saida da camara catalitica, dentro da resisténcia e no leito
catalitico para medir e controlar o aquecimento e determinar a eficiéncia

térmica do propulsor.

Os sinais dos transdutores de pressdo e dos sensores de temperaturas séo
coletados via um sistema de aquisicdo de dados com software LabView, que

também controla a abertura e fechamento das valvulas do sistema propulsivo.

A Figura 3.18 mostra a véalvula solendide de seguranca que da inicio aos testes
através da sua abertura e fechamento. Esta valvula € controlada remotamente
e permite abortar o teste a qualquer instante através de uma interface gréafica

do LabView, mostrada na Figura 3.19.
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Figura 3.18 - Vista 3D da bancada de testes sobre a mesa.
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Figura 3.19

eletrotérmico catalitico.
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A figura 3.20 mostra foto do inicio da montagem da bancada de testes sobre
um suporte fixo, mostra também o propulsor apoiado sobre as laminas, célula

de carga, todos fixados sobre um suporte.

A escolha das laminas para a balanca de empuxo do propulsor € um passo
importante, pois ela deve se flexionar suficientemente quando for aplicada uma
pequena forca. Por isso, foram escolhidas laminas de 0,3 e de 0,4 mm de
espessura, o comprimento foi escolhido depois das medidas a partir de pesos
conhecidos, a que mais se adaptou para este trabalho foi a de 0,3 mm de
espessura, com 80 mm de comprimento e 60 mm de largura, que € a mesma

largura do propulsor. O projeto das laminas é visto no Apéndice A.

Foi feito o projeto do propulsor montado junto com as valvulas e instrumentos
apoiados sobre um suporte estrutural, possibilitando uma movimentacéo facil
do conjunto. Este conjunto foi posteriormente utilizado como ignitor de um
propulsor hibrido de 400 N.

a) Montagem inicial da bancada de teste.

Figura 3.20 - Vista da montagem inicial da bancada de testes do propulsor
eletrotérmico. (Continua)
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b) Montagem inicial do propulsor apoiado sobre laminas flexiveis.

A Figura 3.21 mostra fotos da bancada de testes com todos 0s instrumentos
posicionados e funcionando corretamente. E possivel ver os sistemas de
controle de poténcia, sensores de pressao, termopares, sistema de controle de
temperatura da resisténcia através de um controle programado e os cilindros
com propelentes. Todos os sistemas que precisam de controle remoto tém um
canal de controle no sistema de aquisicao de dados, que é controlado por uma
interface grafica do software LabView.

104



a)Vista da bancada de testes.

b)Vista da fonte e sistema de controle.

Figura 3.21- Vistas da bancada de testes com sistemas de controle

instrumentacao.
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A Figura 3.22 ilustra os dois esquemas utilizados na bancada de teste, o
primeiro prototipo foi utilizado no inicio dos testes, mas havia erro de leitura na
medida de empuxo devido ao baixo isolamento térmico. O erro era provocado
pelo calor irradiado ou conduzido para as laminas do sistema de medida de
empuxo. Para reduzir este problema foi introduzido um suporte intermediario
para reduzir a troca de calor, conforme visto na Figura 3.22 no esquema de

isolamento térmico.

a) Vista de isolamento inicial do propulsor.

Figura 3.22 - Esquema do sistema de isolamento térmico para as duas fases
de testes. (Continua)
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b) Esquema de isolamento provisorio.

3.3 Ignitor Eletrotérmico Catalitico

O LCP iniciou o desenvolvimento de um propulsor hibrido de 400 N utilizando
parafina sélida e 6xido nitroso liquido como propelentes.

Propulsores que usam propelentes ndo hipergodlicos, como € o caso do
propulsor hibrido citado, necessitam de um sistema de ignicdo para que a
combustdo dos propelentes possa ser iniciada.

Um método simples para a ignicdo de propelentes é a utilizacdo de gases
guentes que em contato com 0s propelentes d&o inicio a combustdo. Uma vez
que o propulsor eletrotérmico catalitico desenvolvido nesta pesquisa produz e
libera 6xido nitroso gasoso aquecido ou uma mistura de nitrogénio e oxigénio
aguecidos, decidiu-se utiliza-lo para dar inicio a combustao da parafina durante

a injecdo do 6xido nitroso liquido.
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A Figura 3.23 mostra uma vista do projeto e uma foto do sistema de ignicao
eletrotérmico conectado ao propulsor hibrido.

a) Vista 3D do ignitor eletrotérmico.

Figura 3.23 - Vista do sistema de ignicdo termo-catalitico conectado ao
propulsor de 400 N. (Continua)
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b)Ignitor eletrotérmico catalitico.

A Figura 3.24 mostra o propulsor eletrotérmico em funcionamento como ignitor
do propulsor hibrido de 400 N. Pode-se também notar que ele continua
instrumentado com todos o0s sensores de pressdo, termopares, valvulas e
controlador de vazéo, para controle remoto do sistema, evitando-se riscos na

operagao.
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Figura 3.24 - Sistema ignitor de um propulsor hibrido.

O propulsor teve sua cor alterada depois de varios testes conforme pode ser
visto na Figura 3.25, pois chegou a trabalhar com temperaturas da ordem de
1250 K.

Os primeiros testes do propulsor eletrotérmico catalitico como ignitor foram
feitos inicialmente com a camara do propulsor hibrido de 400N aberta, sem
tubeira, para determinar possiveis problemas de igni¢éo e tentar corrigi-los de
forma apropriada. Um grédo de parafina foi colocado na camara do foguete
hibrido por onde entra um jato quente de Oxido nitroso ou de uma mistura de

oxigénio e nitrogénio, oriunda da decomposi¢édo do 6xido nitroso.
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Figura 3.25 - Coloracdo apos varios testes com o propulsor.

A Figura 3.26 mostra uma falha em um dos testes com o ignitor saindo apenas
fumacga, causada pala baixa temperatura do gas usado, no caso O0xido nitroso
quente. Para contornar esse problema foi aumentada a temperatura de
aquecimento da resisténcia até que fosse iniciada a decomposicéo exotérmica
catalitica do 6xido nitroso, deixando que uma mistura de oxigénio e nitrogénio

guente ultrapasse a temperatura de 1300K.
A Figura 3.27 mostra a chama produzida quando houve a decomposi¢cao do

oxido nitroso. Neste caso foi colocada uma pequena quantidade de parafina na

pré-camara do propulsor hibrido, junto ao furo de injecdo dos gases de igni¢ao
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Figura 3.26 - Falha no teste como ignitor de propulsor de 400N.

Figura 3.27 - Chama provocada pelo contato do gas oxigénio quente em contato
com a parafina na pré-camara de um propulsor hibrido aberto.
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4. RESULTADOS E DISCUSSOES

Nesta se¢do séo descritos os testes realizados com o protoétipo do propulsor
eletrotérmico catalitico na bancada de testes especialmente construida.
Inicialmente o propulsor foi testado com nitrogénio para calibrar e qualificar a
bancada de testes. Posteriormente foi empregado como propelente o Oxido

nitroso com aquecimento simples ou com decomposicao catalitica.

O controle da vazéo nos testes foi feito pelo ajuste da valvula agulha na saida
do regulador de pressao visto que o medidor-controlador de vazao né&o
apresentava bom desempenho para as vazbes utilizadas com pressfes na
camara acima de 3 bar. O medidor-controlador foi entdo usado somente para

realizar as medidas de vazao.

Para os testes descritos neste capitulo utilizou-se uma tubeira sem o
divergente com didametro de garganta (saida) 0,7 mm, devido a dificuldades de
fabricacdo. Esta tubeira foi utilizada tanto no propulsor como no ignitor
eletrotérmico catalitico. A utilizacdo da tubeira sem o divergente implica em

menores empuxos € menores impulsos especificos.

Ao final sdo também apresentados resultados dos testes do propulsor
eletrotérmico utilizado como um sistema de ignicdo de um propulsor hibrido de
400 N.

4.1 Resultados dos Testes com Nitrogénio

O uso inicial do nitrogénio deveu-se ao seu baixo custo comparado ao 6xido
nitroso, além de ser inerte, inibindo uma eventual combustédo ou exploséo, e ja
ser usado como pressurizante. O nitrogénio era armazenado inicialmente em

um tanque a uma presséao de 200 bar.
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Os testes com nitrogénio gasoso foram realizados com ou sem aquecimento, e

sem utilizar catalisadores ou alumina.

A Figura 4.1 mostra as pressdes medidas durante um teste usando-se
nitrogénio com aquecimento. Este teste foi realizado basicamente para
configurar o medidor e controlador de vazao, aumentando-se a vazéo de forma
gradativa, verificando-se o tempo de resposta do mesmo até uma pressao
adequada. Foi verificado que na maioria das vezes 0 aumento instantaneo da
vazado provoca oscilacbes de pressdo na camara do propulsor devido ao
sistema dindmico de valvulas e perda de carga causada pelo estrangulamento
do fluido no sistema de injecdo e pela rapida expansdo dos gases na camara

termo-catalitica até ocorrer o entupimento da tubeira.

A Figura 4.2 mostra as temperaturas medidas no propulsor testado com
nitrogénio com aquecimento. O propelente foi injetado quando a resisténcia
atingiu cerca de 1000 K e a temperatura do leito estabilizou em torno de 400 K.
Podem-se notar na Figura 4.2 as oscilacbes das temperaturas devidas ao
controle de temperatura da resisténcia. T.es € a temperatura medida no interior
da resisténcia de aquecimento, Ts € a temperatura na saida do leito catalitico,
Teito @ temperatura medida no leito catalitico da camara de aquecimento (0
termopar fica posicionado entre os gréos catalisadores) e Ti, € a temperatura

medida na pré-camara de aquecimento.
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Figura 4.1- Pressdes medidas em um teste com nitrogénio gasoso e com

aguecimento.
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Figura 4.2 - Temperaturas obtidas em um teste com nitrogénio gasoso e com
aguecimento.
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A Figura 4.3 mostra a vazado massica do nitrogénio para um teste com
fornecimento de energia ao sistema. Nota-se que houve uma queda da vazao
no inicio, causada pelo escoamento do nitrogénio residual na linha de trabalho
de testes anteriores, pelo atraso de resposta do medidor-controlador de vazéo
e pelo transiente até se obter o entupimento da tubeira.
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Figura 4.3 - Vazédo massica medida em um teste com nitrogénio gasoso e com
aguecimento.

A Figura 4.4 mostra as curvas das pressdes na entrada e na saida da camara
termo-catalitica em um teste com adi¢céo de energia utilizando o N». Verifica-se
gue ndo ha uma diferenca significativa de presséo, apenas no inicio houve uma

pequena variacao até se chegar ao modo estacionario com o entupimento da
tubeira.

As Figuras 4.5, 4.6 e 4.7 mostram empuxo, temperatura, vazdo massica e
pressdo em funcédo do tempo, respectivamente, para um teste realizado com

nitrogénio gasoso sem aquecimento, em torno de 298 K. Pode-se verificar na
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Figura 4.5 que o empuxo ficou acima de 100 mN quando a vazdo se

estabilizou.
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Figura 4.4 - Pressdes na entrada e na saida do leito termo-catalitico para um
teste com nitrogénio gasoso e com aguecimento.

A Figura 4.6 mostra um leve aumento da temperatura, de até 3K, provocada
pela dissipacdo viscosa no escoamento. Verifica-se que a maior variagdo de
temperatura ocorre no injetor visto que ha uma maior dissipacdo viscosa

naquela regido, causada pelo maior gradiente de velocidades.

A Figura 4.7 mostra a vazdo massica e a pressao em funcdo do tempo para um
teste com nitrogénio gasoso sem aquecimento. Verifica-se que foram
necessarios cerca de 150 s para haver a estabilizacdo da vazdo e o
entupimento da tubeira. Apés este periodo a vazao foi controlada e a presséo

ficou estabilizada até o fechamento da valvula, em 600 s.
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Figura 4.5 - Empuxo medido em um teste empregando-se nitrogénio gasoso
sem aguecimento.
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Figura 4.6 - Temperaturas medidas em um teste empregando-se nitrogénio
gasoso sem aquecimento.
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Figura 4.7 - Pressdo e vazdo massica medidas em um teste empregando-se
nitrogénio gasoso sem aquecimento.

As Figuras 4.8, 4.9 e 4.10 mostram as curvas de pressdo, vazdo massica e
empuxo em funcdo do tempo para N, gasoso com poténcia de 300 W. Verifica-
se gue a vazao estabilizou-se em torno de 0,19 g/s, a presséo estabilizou-se

em torno de 5,3 bar e que 0 empuxo estabilizou-se em torno de 450 mN.

As Figuras 4.8 e 4.9 mostram que a utilizacdo de um medidor e controlador de
vazdo mesmo trabalhando nas condi¢cdes limites dele, ndo atinge uma pressao
acima de 3 bar. Neste caso pode se notar nessas figuras que a pressao
aumentou de 2 bar para 7 bar a partir dos 200 segundos. Isso se deve a
utilizacdo de um controle de vazéao feito manualmente através de uma valvula
agulha e de um valvula on/off até alcancar o equilibrio dentro da camara termo-

catalitica.

A Figura 4.10 mostra que o empuxo nao teve uma queda até zero quando foi

encerrado a injecdo de propelente na camara. O empuxo alcangcou um valor
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médio em torno 450 mN e terminou em torno 380 mN. Esse erro foi
provavelmente causado pela deformacgé&o das laminas da balanga de empuxo e
pelo calor irradiado do propulsor até a célula de carga. A deformacédo era
produzida pelo aquecimento desigual das laminas e pela dilatacdo do propulsor
que chegava a cerca de 1 mm ao longo de seu comprimento quando o

aquecedor era ligado. Portanto o empuxo real seria de 70 mN.

A Figura 4.11 mostra o erro na medida de empuxo que nao diminui quando a
pressdo e a vazao sdo reduzidas ao final do teste, apds 1200 s. Foi verificado
que este erro também era provocado pela deformacédo do propulsor e das

laminas da balan¢ca de empuxo.
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o
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Figura 4.8 - Vazédo massica medida em um teste com nitrogénio gasoso e com
aguecimento.
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Figura 4.9 - Pressbes medidas em um teste com nitrogénio gasoso e com
aguecimento.
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Figura 4.10 - Empuxo medido em um teste com nitrogénio gasoso e com
aguecimento.
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Figura 4.11 - Empuxo e vazao massica medidos em um teste com nitrogénio
gasoso e com aguecimento.

4.2 Testes Realizados com N,O

Para reduzir a transferéncia de calor do propulsor para o sistema de medida de
empuxo foi adicionado um suporte intermediario, conforme mostrado na Figura
4.12.

O novo suporte foi feito com chapa de aluminio em forma de U, isolada com
uma manta térmica presa com fitas de aluminio. Um lado foi apoiado na célula
de carga e 0 outro possuia um furo passante por onde o propulsor podia se
dilatar, ndo afetando a leitura da célula de carga. Foram também utilizadas
laminas mais longas para medida de empuxo devido ao aumento da massa do

sistema.

Os testes com 6xido nitroso somente foram realizados ap6s as mudancas na

bancada.
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b ) Vista da célula de carga com sistema de isolacao.

Figura 4.12 - Propulsor eletrotérmico montado em um suporte intermediario
para reduzir problemas com aquecimento da balanca de
empuxo. (Continua)
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c) Vista do suporte com sensores de temperatura.

4.2.1 Testes com N,O sem Catalisador e sem Aquecimento

A seguir sdo mostrados resultados de testes realizados com 6xido nitroso sem

catalisador ou alumina e sem aquecimento.

A Figura 4.13 mostra as temperaturas medidas no propulsor. Nota-se que as
temperaturas n&o variam significativamente. A variagdo de temperatura, menor
gue 1 K, é devida a dissipacao viscosa na camara até a exaustdo dos gases

pela tubeira.

A Figura 4.14 mostra 0 empuxo e a vazao em funcdo do tempo para um
sistema usando N,O sem fornecimento de energia. Nota-se que houve uma
reducédo de empuxo causada pelo resfriamento do propulsor pela expansao do

o6xido nitroso frio dentro da camara termo-catalitica.
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Figura 4.13 - Temperaturas medidas em um teste com N,O sem aquecimento.

1ao Teste 5 N20 frio 025
- 0,20
75
- 0,15 &
= 2
£, 50 o
m e
- 0,10 =
25
- 0,05
——F [mN]
l —+\Vaz&o massica [g/s] .
0 L 1 1 — : 0,00
0 30 60 90 120 150

t[s]

Figura 4.14 - Empuxo e a vazao massica usando N,O sem aquecimento.
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4.2.2 Testes com N,O sem Catalisador e com Aquecimento

As Figuras 4.15, 4.16 e 4.17 apresentam os efeitos da variacdo de vazdo em
um teste usando-se N,O gasoso, com aquecimento de 100 W e com 75 % do
leito termo-catalitico preenchidos com alumina. Esses testes foram realizados
com o controle de vazéo através de um medidor e controlador de vazéo feito
remotamente.

Estas figuras mostram que a resposta do sistema a variagcdo de vazdo é
imediata e que 0 aumento da vaz&o causa aumento N0 empuxo € na pressao e

uma diminuicao do impulso especifico de 90 s para 60 s.

A vazao € muito baixa inicialmente e ndo ha o entupimento da tubeira. Apenas
quando a pressdo na camara chega a 2 bar ocorre o entupimento da tubeira e

tem-se um aumento do empuxo de 60 para 90 mN.

Estas figuras mostram que o empuxo era baixo porque ndo estava obtendo
uma pressao desejada na camara conforme foi projetada inicialmente para
uma pressdo na camara de 5 bar. Portanto o medidor e controlador de vazéao

s6 foi utilizado como medidor a partir destes testes.

O controle de vazéo passou a ser controlado manualmente com uma valvula
agulha e uma valvula on/off. Desta forma o controle era feito colocando o
medidor e controlador em purge, ou seja, a valvula fica sempre aberta e o fluxo
de propelente era entdo calibrado através da vélvula agulha até chegar uma
pressao desejada, depois disso o controle era apenas com uma valvula on/off.

A Figura 4.18 mostra o empuxo e a Figura 4.19 mostra o impulso especifico e
a vazao para uma pressao na camara de 4 bar, com aquecimento de 100 W.
Para este teste era preenchido com 75 % do leito catalitico com alumina. Nota-
se que o impulso especifico ficou abaixo de 90 s e que a vazdo permaneceu
relativamente constante apds a injecao.
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Figura 4.15 - Efeito da variacdo de vazdo sobre o empuxo usando-se Oxido
nitroso gasoso, com poténcia de 100 W.
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Figura 4.16 - Efeito da variacdo de vazao sobre o impulso especifico usando-
se oxido nitroso gasoso, com poténcia de 100 W.
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Figura 4.17 - Efeito da variacdo de vazao sobre empuxo e pressdes de injecao
e saida do leito usando-se 6xido nitroso gasoso, com poténcia de

100 W.
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Figura 4.18 - Empuxo medido usando-se N,O gasoso com poténcia de de
100 W e P¢ = 4 bar.
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Figura 4.19 - Impulso especifico e vazdo massica medidos usando-se N,O
gasoso com poténcia de de 100 W e P = 4 bar.

As Figuras de 4.20 a 4.27 mostram os efeitos de diferentes niveis de
aguecimento sobre o empuxo, vazao massica, pressao na saida da camara,
impulso especifico, temperatura na saida da camara e eficiéncia propulsiva,
respectivamente, usando-se 0xido nitroso gasoso e com 75 % do leito termo-

catalitico preenchidos com alumina.

Nestes testes a valvula agulha era mantida com a mesma abertura e para cada
poténcia utilizada o propulsor era pré-aquecido até atingir a temperatura de

equilibrio.

Verifica-se na Figura 4.20 que com 100 W o empuxo médio ficava em torno de
160 mN, com 200 W o empuxo médio era cerca de 170 mN, com 300 W o
empuxo médio ficava em torno de 220 mN, e com 400 W o empuxo médio era

cerca de 240 mN.
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Pode-se notar na Figura 4.21 que as vazfes massicas permaneceram
aproximadamente constantes, exceto com 100 W quando a vazao foi menor,
devido ao ajuste do escoamento as condicdes de baixo aquecimento e as

perdas de calor.

A Figura 4.22 mostra que as pressodes de saida da camara catalitica tendiam a
se reduzir com a poténcia fornecida, porém havendo uma inversdo em 200 e
300 W.

A Figura 4.23 mostra que o impulso especifico aumentou com o aumento da
poténcia fornecida, variando de 80 a 120 s. A utilizacdo de um divergente na
tubeira poderia aumentar significativamente o impulso especifico. O coeficiente
de empuxo ideal e o impulso especifico ideal, com y = 1,2, aumentam de cerca
de 0,8, com razédo de expansao 1, para cerca de 1,4, com razdo de expansao
4, e para em torno de 1,9, com razdo de expansao 100. Isto possibilitaria um

aumento médio de 100 s para mais de 200 s no impulso especifico.

Pode-se notar nas Figuras 4.24 e 4.25 que as temperaturas na injecao e no
leito ficaram préximas para os niveis de aquecimento de 200, 300 e 400 W.
Para 100 W de aquecimento houve maior resfriamento na saida da camara
termo-catalitica. Verifica-se que as temperaturas do leito atingiram um patamar
de equilibrio, antes da injecdo do propelente, em torno de 800 K para os niveis
100, 200 e 300 W de aquecimento e 600 K para 100 W de aquecimento.

A Figura 4.26 indica que a temperatura na saida do leito com 100 W de
aguecimento era significativamente menor que nos demais casos, devido ao
maior resfriamento do termopar nas proximidades da tubeira. Pode-se notar
que nas Figuras 4.24 e 4.25 as temperaturas na injecdo e no leito ficaram
proximas para todos os niveis de aquecimento. E importante notar que em
todos os casos ha uma pequena queda na temperatura devido ao resfriamento

da camara termo-catalitica.
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A Figura 4.27 mostra a eficiéncia propulsiva para os diferentes niveis de
aguecimento, utilizando-se a Eq. 2.19. Verifica-se que aumentando o
fornecimento de energia ao sistema a eficiéncia do propulsor aumenta.
Portanto a maior eficiéncia era para os casos com 200, 300, 400W, ficando

acima dos 60 % enquanto para o caso com 100 W abaixo de 50 %.

Observou-se que ndo houve a decomposicao térmica ou catalitica do oxido
nitroso, pelas temperaturas relativamente baixas que foram alcancadas no

propulsor.

Conclui-se que quanto maior a energia adicionada ao sistema maior sera o

empuxo e o impulso especifico, conforme previsto teoricamente no Capitulo 2.
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O 1 L Il
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Figura 4.20 - Efeito da adicdo de energia sobre o empuxo usando-se 6xido
nitroso gasoso, sem decomposicao catalitica.

131



0.25

020 r
= 015 |
2
o
|E "
So10f ||
‘ -+ 100W
0,05 —-200W
4 ‘ —-=-300W
! ——400W
0‘00 L 1 L
0 50 100 150 200

t [s]

Figura 4.21 - Efeito da adicdo de energia sobre a vazdo massica usando-se
Oxido nitroso gasoso, sem decomposicao catalitica.
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Figura 4.22 - Efeito da adicdo de energia sobre a pressdo na saida do leito
usando-se Oxido nitroso gasoso, sem decomposicao catalitica.
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Figura 4.23 - Efeito da adicdo de energia sobre o impulso especifico usando-
se 6xido nitroso gasoso, sem decomposicao catalitica.
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Figura 4.24 - Efeito da adicdo de energia sobre as temperaturas na injecao
usando-se 6xido nitroso gasoso, sem decomposicdo catalitica.
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Figura 4.25 - Efeito da adicdo de energia sobre as temperaturas no leito termo-
catalitico usando-se O6xido nitroso gasoso, sem decomposi¢cao

catalitica.
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Figura 4.26 - Efeito da adicdo de energia sobre as temperaturas na saida do
leito termo-catalitico usando-se Oxido nitroso gasoso, sem
decomposicao catalitica.
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Figura 4.27 - Efeito da adicdo de energia sobre as eficiéncias propulsivas

usando-se Oxido nitroso gasoso, sem decomposi¢ao catalitica.
4.2.3 Testes Realizados com N,;O, com Catalisador e com Aquecimento e
Disparos Continuos

A seguir sdo mostrados resultados de alguns testes realizados com N,O, com
aguecimento e usando catalisador de ruténio suportado em alumina (Ru/Al,O3).
Nestes testes 25 % do leito termo-catalitico foram preenchidos com

catalisadores e 75 % foram preenchidos com alumina.

As Figuras 4.28, 4.29, 4.30 e 4.31 comparam, respectivamente, o0 empuxo, a
vazao, pressdo na camara e a eficiéncia do propulsor com catalisador e sem
catalisador, ambos com 75 % do leito termo-catalitico preenchidos com
alumina. A poténcia elétrica fornecida foi de 400 W para os dois casos.

A eficiéncia propulsiva na Figura 4.31 foi calculada usando-se a Eq. 2.18 e
admitindo-se Te = Tamp = 298 K. T, foi admitida como a temperatura na saida
do leito catalitico.
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Nota-se que no caso sem catalisador o empuxo ndo ultrapassava 100 mN
enquanto que no caso com catalisador o sistema forneceu 200 mN. O aumento
do empuxo deveu-se a decomposicdo exotérmica do N,O, formando uma
mistura mais quente de gases e de menor peso molecular, produzindo assim

uma maior velocidade de exaustao na tubeira.

Verificou-se que para os dois casos com catalisador e sem catalisador a

pressdo na camara era de 4,5 bar, mantidas vazdes relativamente proximas.

Verifica-se que na Figura 4.31 para o caso com catalisador a eficiéncia
propulsiva é melhor que para o caso sem catalisador. Pode-se notar também
que os dois casos apresentam uma eficiéncia propulsiva relativamente alta,

acima de 50 %, devido ao grande fornecimento de energia ao sistema.
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Figura 4.28 - Perfil do empuxo para um sistema com adicdo de energia sem
catalisador e com adicao de energia e com catalisador.
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Figura 4.29 - Vazdo massica para um sistema com adicdo de energia sem
catalisador e com adicao de energia e com catalisador.
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Figura 4.30 - Pressdo na camara para um sistema com adicdo de energia sem

catalisador e com adi¢céo de energia e com catalisador.
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Figura 4.31- Eficiéncia propulsiva para os casos sem catalisador e com
catalisador.

As Figuras 4.32, 4.33, 4.34, 4.35 e 4.36 mostram resultados dos testes
realizados com catalisadores de ruténio suportado em alumina (Ru/Al;O3)
havendo a decomposicdo exotérmica catalitica. O aquecedor era desligado

guando iniciava a decomposicao catalitica.

A Figura 4.32 mostra as temperaturas e 0 empuxo obtidos aquecendo-se o leito
catalitico com 200 W. A Figura 4.33 mostra a vazdo e a pressao obtidas

aguecendo-se o leito catalitico com 200 W.

A Figura 4.32 mostra o empuxo em fungcdo do tempo para um teste realizado
com Pc = 4 bar e com catalisador. Apés o inicio do teste a temperatura cresceu
rapidamente mostrando o efeito da decomposi¢cdo exotérmica. A temperatura
aumentou em fungdo do proprio calor liberado pela reacdo de decomposi¢ao
do 6xido nitroso, mesmo estando desligado o sistema de aquecimento. A
temperatura cresceu continuamente até alcancar cerca de 1100 K, quando

entdo foi abortado o teste com o fechamento do sistema de alimentacédo de
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propelente na camara termo-catalitica para evitar danos ao aquecedor e ao

propulsor.

A Figura 4.36 mostra a eficiéncia do propulsor utilizando catalisador com niveis
de aquecimentos diferentes. Verifica-se que ambas acompanham o nivel de
aguecimento. Pode-se notar também que o caso com 200 W de aquecimento
ultrapassa o caso de 450 W quando foi encerrado o fornecimento de propelente

ao sistema.

A Figura 4.34 mostra as temperaturas e 0 empuxo obtidos aquecendo-se o leito
catalitico com 450 W. A Figura 4.35 mostra a vazao e a pressao obtidos com
450 W.

Nota-se que nestes testes a temperatura alcangou 1100 K em menos de 100 s
e que a decomposicao do 6xido nitroso ocorreu assim que houve a injecao.
Também se pode notar na Figura 4.32 que a temperatura final (Ts) ultrapassou
0s 800 K e que a temperatura no leito (Tiin) quase ndo se alterou em nenhum

dos dois testes.

As Figuras 4.37 e 4.39 mostram a pressao na saida da camara e a vazao
massica para testes com aquecimento de 400 e 450 W, respectivamente, com
decomposicao catalitica. As Figuras 4.38 e 4.40 mostram 0 empuxo e a
eficiéncia da velocidade caracteristica para os mesmos casos. Nota-se que no
caso com 400W de aquecimento a eficiéncia € maxima enquanto que no caso

com 450W a eficiéncia fica proximo a 80%.
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Figura 4.32 - Temperatura e empuxo para um propulsor com decomposi¢cao
catalitica do N20, com pré-aquecimento de 200 W.
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Figura 4.33 - Pressdo e vazao massica para um propulsor com decomposi¢cao
catalitica do N20O, com pré-aquecimento de 200 W.
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Figura 4.34 - Temperatura e empuxo para um propulsor com decomposi¢cao
catalitica do N20O, com pré-aquecimento de 450 W.
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Figura 4.35 - Pressao e vazdo massica para um propulsor com decomposicao
catalitica do N20, com pré-aquecimento de 450 W.
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Figura 4.36 - Eficiéncia propulsiva para um propulsor com decomposicéo
catalitica do N20O e diferentes niveis de pré-aquecimento.
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Figura 4.37 - Pressao na saida e vazado massica para um propulsor com
decomposicao catalitica do N20 com 400 W de energia.
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Figura 4.38 - Empuxo e eficiéncia da velocidade caracteristica para um
propulsor com decomposicéo catalitica do N20O com 400 W de

energia.
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Figura 4.39 - Pressdo na saida e vazdo massica para um propulsor com
decomposicao catalitica do N20 com 450 W de energia.
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Figura 4.40 - Empuxo e eficiéncia da velocidade caracteristica para um
propulsor com decomposicéo catalitica do N20O com 450 W de
energia.

4.2.4 Testes Pulsados Realizados com N,O e com Catalisador

Os testes pulsados eram feitos para simular uma partida rapida. Os testes no
propulsor geram um aumento de temperatura no leito catalitico e,
consequentemente, variagbes na estrutura porosa e diminuicdo da superficie
metdlica do catalisador. Os testes em modo pulsado submetem o catalisador a
grandes oscilacbes de pressdo, permitindo também a avaliacdo de sua

resisténcia mecanica.

As Figuras 4.41, 4.42, 4.43, 4.44 e 4.45 mostram os resultados da temperatura
e empuxo em testes pulsados, realizados com pré-aquecimento do leito
catalitico até a temperatura na injecao atingir cerca de 450 K, seguindo Zakirov
(2000) que indica que a decomposicdo catalitica ocorre acima de 473 K. Ao se
realizar a injecao, energia adicional era fornecida de 0 a 400 W.

Nota-se na Figura 4.41 que mesmo sem adicdo de energia, ocorre um aumento
da temperatura, quase estabilizando em cerca de 600 K a partir do segundo
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pulso. Verifica-se que o empuxo diminui acompanhando a diminuicdo da

temperatura de injecao.

As Figuras 4.42 e 4.43 mostram que 0 empuxo pulsado aumenta com o

aumento da temperatura de aquecimento.

As Figuras 4.44 e 4.45 mostram que 0s pulsos de empuxo e as temperaturas

ficam mais constantes ao longo do tempo.
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200 F 4 50
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Figura 4.41 - Teste pulsado com partida a quente utilizando catalisador e sem o
fornecimento de energia.
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Figura 4.42 - Teste pulsado com partida a quente utilizando catalisador e com
o fornecimento de 100 W.
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Figura 4.43 - Teste pulsado com partida a quente utilizando catalisador e com o
fornecimento de 200 W.
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Figura 4.44 - Teste pulsado com partida a quente utilizando catalisador e com o

fornecimento de 300 W.
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Figura 4.45 - Teste pulsado com partida a quente utilizando catalisador e com o

fornecimento de 400 W.
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4.3 Resultados como Ignitor Eletrotérmico

A seguir serdo mostrados dois testes, um com Vvarios disparos simulando um
reignicdo rapida com a camara do propulsor hibrido aberta e o segundo teste
mostrando uma ignicdo bem sucedida do propulsor hibrido de 400 N

utilizando uma vazao alta de 6xido nitroso liquido.

Sao mostrados a seguir resultados de testes do propulsor eletrotérmico-
catalitico funcionando como ignitor de um propulsor hibrido de 400 N. Este
propulsor hibrido empregava parafina como combustivel e 6xido nitroso liquido
como oxidante a uma pressao na camara de 35 bar. A tubeira do ignitor era a
mesma dos testes apresentados anteriormente, com diametro de garganta

(saida) igual a 0,7 mm.

Na Figura 4.46 mostram-se o0s resultados de um teste com a camara do
propulsor hibrido aberta, conforme mostrado na Figura 3.27. Nesse teste
utilizou-se um barbante na saida do ignitor impregnado com parafina e um
pedaco de parafina na pré-camara do propulsor hibrido para manter uma

pequena chama.

Verifica-se na Figura 4.46 que quando ocorre o disparo do ignitor termo-
catalitico a temperatura na pré-camara do propulsor hibrido aumentava
rapidamente devido a igni¢cdo da parafina impregnada no barbante e do pedaco
de parafina na pré-camara. Observa-se na Figura 4.44 que houve varios
disparos e que a re-ignicao era obtida de forma rapida.

Na Figura 4.47 mostram-se resultados de um teste com a camara do propulsor
hibrido fechada e contendo o grédo de parafina. Neste caso utilizou-se também
o barbante impregnado com parafina e um pedaco de palha de aco na saida da

tubeira do ignitor.
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Figura 4.46 - Reignicdo na pré-camara do motor hibrido aberto, apoés disparos do
ignitor eletrotérmico-catalitico.
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Figura 4.47 - Evolucdo da temperatura na pré-camara e da vazao massica de
oxido nitroso liquido em um propulsor hibrido usando-se um

ignitor eletrotérmico-catalitico.
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Observa-se na Figura 4.47 a temperatura e vazao de oxidante liquido de éxido
nitroso em funcado do tempo. Nota-se que a temperatura do leito, Tieiw, S€
manteve quase constante durante o teste, enquanto a temperatura na pre-
camara do propulsor hibrido, Ty, subiu rapidamente apds a igni¢éo até haver a
injecdo do oxidante liquido na pré-camara do propulsor. Neste instante ocorreu
uma queda da temperatura que depois voltou a subir devido a estabilizacdo da
chama produzida na camara do propulsor hibrido. Pode-se notar que a
temperatura na pré-camara do motor hibrido atingiu cerca de 1200K durante a

gueima da parafina.
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5 CONCLUSOES E SUGESTOES PARA TRABALHOS FUTUROS

A pesquisa realizada permitiu uma investigacdo tedrico-experimental de um
propulsor eletrotérmico catalitico de 0,2 N de empuxo, utilizando 6xido nitroso

como propelente.

Foram desenvolvidos dois modelos tedricos simplificados visando descrever o
processo de aquecimento e de decomposicdo do propelente. As rotinas do
primeiro modelo foram escritas na linguagem Matlab, admitindo-se que uma
fracdo pré-fixada, de 0 a 100 %, do 6xido nitroso era dissociada no leito termo-
catalitico, fornecendo apenas N, e O, como produtos na pds-camara propulsor.

No caso do segundo modelo empregou-se o programa NASA CEA 2004,
considerando-se a decomposicéo total do propelente no leito termo-catalitico e

que os produtos da decomposicéo (Nz’ O,, NO, NO,, O, N, etc) alcancem o

equilibrio quimico na pds-camara do propulsor.

A partir desses modelos foram apresentados os parametros de performance
do propulsor e estudados os efeitos da adicdo de energia, da vazdo massica e
do grau de dissociagdo do propelente sobre a temperatura final de
aguecimento, o empuxo, impulso especifico e eficiéncias do propulsor.
Verificou-se que para uma poténcia de 500 W, com uma vazéao de 0,25 g/s,
obtém-se um impulso especifico tedrico em torno de 200 s, para um empuxo de
0,5N.

Foi apresentado o projeto da bancada de testes do propulsor e do propulsor
eletrotérmico-catalitico feitos com ajuda do software de engenharia SolidWorks
2007.

A bancada de testes € constituida de um sistema de medida de empuxo,
suportes, mesa, tanque de oxidante, tanque de pressurizante, medidores de

pressdo, sensores de temperatura, valvulas de controle pneumatico, valvulas
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solendides, valvula de retencédo, valvula de abertura e fechamento, controlador
de temperatura, reguladores de presséo, filtro e sistema de controle e medida

da vazao massica.

O propulsor é constituido de uma pré-camara com injetor tangencial, camara
termo-catalitica, elemento aquecedor, alumina pura, catalisador de Ru/Al,Os3,

pbs-camara, tubeira e isolamento térmico.

Os resultados tedricos permitiram realizar o projeto preliminar do protétipo de
propulsor eletrotérmico, todavia as alteragcbes feitas na injecdo e na tubeira
foram necessarias visando manter a pressdo na camara e o entupimento da

tubeira.

Foram realizados testes a frio e a quente com N,, sem catalisador e sem
alumina, e testes a frio e a quente do N,O com alumina pura, com e sem

catalisador de ruténio suportado em alumina (Ru/Al,O3).

Foram realizados tanto testes continuos quanto pulsados, para simular uma
partida rapida. Em ambos o0os casos mostrou-se que a adicdo de energia

aumenta a performance do propulsor, conforme previsto teoricamente.

Verificou-se que a decomposicdo termo-catalitica do 6xido nitroso pode ser
alcancada com o pré-aquecimento do catalisador de Ru/Al,O3; e do leito
catalitico a partir de 800 K.

Testes com tiros continuos de N, forneceram empuxos em torno de 120 mN
sem aquecimento e 500 mN a quente, variando de acordo com a vazao e

pressdes utilizadas, com Isp até 200 s.

Os testes com tiros continuos de N,O a frio forneceram também diversos niveis
de empuxo em funcéo da vazéo e da pressdo na camara, alcancando valores

até 120 mN, com Isp até 120 s.
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Os testes com tiros continuos de N,O a quente sem catalisador forneceram
empuxos até 200 mN, com Isp de até 120 s.

Os testes com tiros continuos de N,O a quente com catalisador forneceram

empuxos até 200 mN, com Isp de até 140 s.

Os testes com tiros pulsados de N,O com pré-aquecimento do catalisador

forneceram empuxos até 250 mN, com Isp de até 140 s.

O propulsor eletrotérmico foi também utilizado com sucesso como um sistema

de ignicdo para um sistema de propulsdo hibrida de 400 N.

Como sugestdes para trabalhos futuros incluem-se: estudos de diferentes
métodos de aquecimento, novos catalisadores, melhoria do isolamento térmico,
aprimoramento da modelagem tedrica, reduzir o nivel de ruido do sistema de
aquisicao, substituicio do medidor e controlador de vazdo que opere numa

faixa de vazao maior, e outros.
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Apéndice A
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Figura A.1- Esquema da camara catalitica.
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Figura A.2 - Esquema do corte da camara catalitica.
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Figura A.10- Esquema da tela de retencao da pré-camara.
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Figura A.11 - Esquema tela de retengdo para do leito catalitico.
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Figura A.12 - Esquema do suporte da placa de empuxo.
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Figura A.13 - Esquema do suporte da célula de carga.
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Figura A.14 - Esquema da barreira térmica.
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Figura A.15 - Esquema das laminas flexiveis de apoio do propulsor.
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Figura A.16 - Esquema do tubo para 10% do volume do leito catalitico.
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Figura A.17 - Esquema do tubo para 20% do volume do leito catalitico.
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Figura A.18 - Esquema do tubo para 50% do volume do leito catalitico.
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Figura A.19 - Esquema do tubo para 75% do volume do leito catalitico.
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