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Resumo: A Plataforma Orbital Recuperdvel SARA, em desenvolvimento no Instituto de
Aerondutica e Espago do Centro Técnico Aeroespacial, destina-se a realizacdo de experimentos de
média duracdo, em um ambiente de microgravidade. Apos sua insercdo e permanéncia em orbita
para realizagdo dos experimentos, a plataforma deve ser reconduzida a Terra com uma manobra e
redugdo da sua velocidade orbital. Isto deve ser feito com uso de um propulsor de pequeno porte e
de mdxima precisdo para que o seu resgate em solo ou no mar ocorra com um minimo de esforco
logistico. No presente trabalho sdo feitas consideragcoes de meios propulsivos adequados a
execucdo de manobras em atitude e de impulsdo de reentrada. Os aspectos abordados no estudo
estendem-se desde aqueles relativos a escolha dos propelentes, passando pela concepgdo da
camara de combustdo, dos meios de resfriamento da tubeira, até aqueles relacionados com os
materiais e as dimensdes geométricas e gravimétricas do propulsor. Uma detalhada andlise é
ainda feita comparando-se as vantagens de uso de propulsores mono- e bi-propelentes,
enfatizando as questoes relativas a impulsdo especifica, massa seca, agressividade ambiental,
manuseio, etc. A andlise desses aspectos e configuracoes permitirdo a escolha do propulsor mais
adequado para cumprimento da missdo de retorno do SARA.

Palavras chave: SARA, Reentrada atmosférica, Propulsor de Inducdo de Reentrada, Plataforma

orbital, Propelente liquido.

1. INTRODUCAO

O SARA sendo um satélite de dimensoes reduzidas que opera em Orbitas equatoriais baixas e
de curta duragdo, necessita para sua reentrada atmosférica de um decremento de velocidade de
modo a provocar o decaimento de sua Orbita original e posterior retorno a superficie da Terra
(Moraes, 1998). Esta acdo serd fornecida por um propulsor que deverd ser acionado num instante
previamente estabelecido. Este sistema, daqui a diante denominado de SPIRA (Sistema Propulsivo
de Inducdo de ReentradA), terd a responsabilidade de promover a realizacdo desta tarefa (Villas

Bobas , Moraes e Sikharulidze, 2000).



O presente trabalho apresenta resultados de um estudo de configuracdes do motor
(propulsor) para indug@o de reentrada para o veiculo orbital SARA. Sao feitas consideragdes de
meios propulsivos adequados a execucdo de manobras em atitude e de impulsdo de reentrada. Os
aspectos abordados no estudo estendem-se desde aqueles relativos a escolha dos propelentes,
passando pela concepcdo da camara de combustdo, dos meios de resfriamento da tubeira, até
aqueles relacionados com os materiais € as dimensdes geométricas e gravimétricas do propulsor.
Uma detalhada andlise é ainda feita comparando-se as vantagens de uso de propulsores mono- e bi-
propelentes, enfatizando as questdes relativas a impulsdo especifica, massa seca, agressividade
ambiental, manuseio, etc. O objetivo deste estudo € analisar configuragdes de motores a propelente
s6lido e liquido, verificando sua viabilidade técnica e econdmica para completa realizacdo da
missdo descrita acima.

2. CONFIGURACOES ANALISADAS

O estudo foi conduzido levando-se em consideragao as especificacdes gerais do veiculo, a
massa do sistema e os aspectos gerais das tecnologias envolvidas - projeto, fabricacdo e ensaios
para qualificacdo do propulsor.

Na presente anélise foram consideradas as possibilidades do motor ser desenvolvido a partir
de tecnologias envolvendo propelente sélido e propelente liquido. Em relacdo a este dltimo, foram
realizados estudos para motores operando a mono-propelente e a bi-propelente.

No final do relatério, se faz uma anélise comparativa dos sistemas analisados e as vantagens
e desvantagens de cada sistema proposto sdo discutidas. Também sdo acrescentadas algumas
consideragdes, conclusdes e sugestdes para trabalhos futuros.

Para o nivel de empuxo especificado para o motor de reentrada (750 N), o tipo de
alimentacdo da camara de combustao, caso se utilize um motor a propelente liquido, o tipo indicado
na literatura (Oliveira, 2000), € aquele que utiliza pressurizagdo direta dos tanques, como mostrado
na Fig. (1).
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Figura 1. Configuracdes de Motor Foguete a propelente liquido com pressurizacdo direta dos
tanques. Em (A) motor a monopropelente, em (B) motor a bipropelente.

Devido as limitagdes impostas pela missdo, como serd visto adiante, o propelente escolhido
foi o Per6xido de Hidrogénio numa concentra¢do de 85% em peso (utilizado como oxidante), e o
Etanol numa concentragdo em peso de 92,5% (utilizado como combustivel).

No caso da utilizagdo de motor foguete a propelente s6lido, optou-se por uma configuragao
de grdo propelente do tipo queima em cigarro, pois nessa configuracao pode-se conseguir corte no
empuxo num momento determinado, como serd analisado a seguir.

3. REQUISITOS PARA PROJETO DO PROPULSOR
3.1. Requisitos Funcionais
3.1.1. Propulsor Principal

O sistema principal deverd ser constituido por um sistema propulsivo que seja capaz de
fornecer uma impulsdo total ao satélite recuperdvel da ordem de 33.600 N.s, de modo a provocar
um decremento de velocidade AV = 230 a 250 m/s para Orbita inicial de 300 km. De acordo com
estudos realizados anteriormente, o nivel de empuxo 6timo para tal configuracdo seria na ordem de
750 N (Villas Boas, 1999).

Caso se utilize motor foguete a propelente sdlido, a configuracdo deverd oferecer a
possibilidade de se obter uma curva de empuxo constante em relacio ao tempo de operacdo e
possuir baixa dispersdo (pequena cauda de empuxo).

No caso da utilizacdo de propelente liquido, é desejavel que os componentes do propelente
sejam hipergoélicos, de modo a garantir auto—igni¢do dos componentes do propelente. Esta acdo
além de diminuir a complexidade e a massa do sistema, aumenta sua confiabilidade.



O propulsor, em qualquer configuracao, deverd permitir o corte e controle de empuxo, em
qualquer momento que se torne necessario.

3.1.2. Propulsores Secundarios

O satélite recuperdvel deverd ser equipado com propulsores adicionais, que promovam a
realiza¢do do controle de atitude do veiculo quando em 6rbita. Para tanto, deverao ser utilizados 08
(oito) propulsores para controle/corre¢io dos momentos de pitch (02 propulsores), yaw (2
propulsores) e roll (04 propulsores). Este sistema deverd operar utilizando gas frio (N;) como fluido
de trabalho, que € tipico para este tipo de aplicagcdo (Oliveira, 2000a). O sistema de pressurizacdo a
gds frio deverd ser autdbnomo (ndo deverd utilizar o mesmo gés que € utilizado para pressurizacao
dos tanques de propelente). Este sistema deverd ser idéntico tanto para o motor a propelente liquido
como para o motor a propelente sélido.

Também serd analisada uma configuracio, onde o sistema de controle de atitude possa vir a
operar utilizando-se do fluido de trabalho do propulsor principal (decomposicao de HTP).

3.2. Requisitos de Operaciao e Meio Ambiente
3.2.1 Motor Foguete a Propelente Liquido

Caso se utilize motor a propelente liquido, este deverd operar com propelentes que nao
exalem gases e vapores toxicos, tanto na fase de carregamento dos componentes do propelente,
como apds o periodo de operacdo do propulsor (a carga util deve ser recuperada sem que haja
perigo de contaminacdo e intoxicac¢do das pessoas envolvidas no resgate do satélite). Além disto, os
componentes do propelente nido deverdo ser nocivos ao meio ambiente.

O sistema também deverd ser capaz de controlar e cortar o vetor empuxo dentro de uma
faixa pré-estabelecida.

3.2.2. Motor Foguete a Propelente sélido

Nesta configuragdo, o propelente ndo oferece risco ao operador nem ao meio ambiente,
porém, o controle e corte do vetor empuxo fica limitado a uma faixa bem restrita.

O sistema propulsivo (propulsor principal e secundérios), seja ele a propelente sélido ou
liquido, deve ser capaz de entrar em operacdo através de comando numa estagdo em terra, por meio
de telemetria, em qualquer instante que se torne necessario.

3.3. Requisitos de Manufatura e Itens Padronizados

As partes do sistema propulsivo, sempre que possivel, deverdo ser manufaturadas através de
processos de fabricagdo disponiveis no pais. Os itens padronizados, tais como vdlvulas de
alimentacdo e carregamento, tanques de propelente, tubulacdes, etc. deverdo ser itens facilmente
obtidos no mercado, de modo a minimizar os custos em desenvolvimento e qualificacao.

3.4. Requisitos de Ensaios de Modelos de Desenvolvimento

Deve ser providenciado um banco de ensaios, para os modelos de desenvolvimento do
sistema propulsivo seja ele a propelente solido ou liquido. Esses ensaios t€ém por objetivo a
qualificacdo do sistema bem a aquisicdo de dados relevantes (empuxo, pressdo, velocidade de
queima, vazao em massa, etc.). Bancos de ensaio tipicos para motor a propelente sélido ou liquido
sdo mostrados nas Fig. (2) e (3), respectivamente.

Esse banco de ensaio deve ser implementado de modo a permitir a obtengao de dados de
forma confidvel, porém deve ser construido tendo-se em mente baixo custos de fabricacdo e de



operacdo e ser construido da forma mais simples possivel, sem, contudo deixar de ser funcional do
ponto de vista da qualificacdo dos modelos em desenvolvimento.

Tanque do gas
pressurizante

Tanque do

Tanque do
Oxidante ——

" Combustivel

Motor a ser
ensaiado

Figura 3. Banco de Ensaios (mével), para Motor Foguete a Propelente Liquido.



3.5. Requisitos Fisicos

O motor, seja ele a propelente s6lido ou liquido, deverd apresentar a menor massa inerte (dry
mass) possivel, de modo que se possa maximizar a carga util do sistema.

Devera ser acoplado a parte traseira do satélite, fazendo interface com o fechamento inferior
do satélite.

E recomenddvel que a massa de todo sistema propulsivo ndo seja superior a 45 kg.

O envelope no qual o motor deverd estar contido deverd ter no maximo as seguintes
dimensodes: comprimento de 450 mm e didmetro de 200 mm.

O sistema propulsivo para controle de atitude ndo poderd ter massa maior que 19 kg.

4. ANALISE DE MOTOR A PROPELENTE LIQUIDO

Baseado nas restricdes acima e analisando-se os vérios pares de propelente possiveis,
chegou-se a conclusdo que a melhor escolha para esta configuracdo € o par Peréxido de Hidrogénio
como oxidante e Etanol para combustivel. O par oxigénio liquido e querosene também foram
cogitados, porém, caso se opte por essa configuracdo, deve-se lembrar que o oxigénio liquido €
criogénico e o sistema necessita de um ignitor para iniciar a combustao Essa configuracdo, embora
possua impulso especifico maior do que o par peréxido/etanol apresenta as dificuldades acima
descritas, que além de diminuir a confiabilidade do sistema, também dificultam a operagdo e
manipulacdo do sistema.

O par MMH/NTO, também possui impulso especifico maior que o par peréxido/etanol,
sendo, entretanto, uma mistura hiperbdlica, de dificil manipulagido por serem extremamente toxicos
e agressivos ao meio ambiente.

A escolha do propelente deve ser feita na fase inicial do projeto. Deste modo, tendo-se como
objetivo a minimizagdo dos custos de opera¢do, uma combinacdo de propelente que seja facilmente
estocdvel, ndo téxica e ndo agressiva ao meio ambiente deve ser considerada.

Algumas das vantagens do Peréxido de Hidrogénio (HTP — High Test Peroxide) sao as
seguintes:

e Pode ser armazenado em condi¢des ambientes normais, simplificando deste modo
sua operacao e reduzindo custos relativos ao seu manuseio;

e Pode ser transportado em veiculos comuns sem nenhum procedimento especial;

e Os especializados e caros componentes exigidos em sistemas criogénicos, nao o
quando se opta pelo HTP;

e Naiao necessita de materiais especiais para operacdo, sendo que aluminio e ago
inoxiddvel comerciais possam ser utilizados. Isto também diminui custo e tempo
para desenvolvimento;

e Naio ¢ téxico, os produtos resultantes de sua decomposi¢do sdo o vapor d’dgua e o
oxigénio gasoso. Sendo assim, ha facilidade de manipulacdo e ndo oferece riscos ao
meio ambiente e aos operadores;

e Possui alta densidade de impulso. A densidade de impulso é a medida do impulso
total fornecido por unidade de volume do propelente. E definido como sendo o
produto do impulso especifico e da massa especifica da combinacao do propelente:

p=(Km+1)/ @+L , onde Km é a razio da mistura e pPox € pPr sa0
Por Py
respectivamente as massas especificas do oxidante e do combustivel.
e Nao héd necessidade da constru¢do de um sistema separado para promover sua
1gnigao;



Possui grande faixa de variagdo de empuxo e possibilita partidas e corte de empuxo
de maneira suave;

Possui alta eficiéncia de combustdo e seu sistema de injecdo € simples, sendo
constituido por injetores gas / liquido;

Nao hd necessidade de grande custo para desenvolvimento;

Pode ser utilizado como gerador de gis e monopropelnete;

Quando em combina¢do com combustiveis a base de hidrocarbonetos, apresenta alto
valor de impulso especifico.

Algumas das caracteristicas do HTP sao mostradas na Tab. (1).

A decomposi¢do catalitica do HTP é funcdo da concentragdo da solucdo e do material do
leito catalitico que estd sendo utilizado. Os catalisadores utilizados com maior freqii€ncia
atualmente e que produzem os melhores resultados sdo malhas finas de fios entrelacados de prata
pura (99%). Essa malha é cortada de tal maneira que possam ser empilhadas e posteriormente
prensadas uma sobre outras, de modo a formar um cilindro, como mostrado na Fig. (4).

Tabela 1. Propriedades do HTP em funcio da concentracdo e da temperatura inicial .

PROPRIEDADES TERMODINAMICAS DO HTP EM FUNCAO DA CONCENTRACAO E DA
TEMPERATURA INICIAL DA SOLUCAO -
Concentragdo T‘empe‘ratura Massa Molecular % R (J/kg.K) Cstar (m/s) Isp.. (s) th/H‘lp. .
em Péso Adiabatica (°C) (kg/kg.mole) Inicial ("C)

0.70 246 21.48 1.321 387 601 118

0.75 372 21.77 1.302 382 669 134

0.80 498 22.07 1.286 377 730 148

0.85 624 22.38 1.273 371 784 162 27
0.90 750 22.70 1.263 366 843 174

0.95 876 23.02 1.255 361 880 185

1.00 1003 23.35 1.253 356 928 196

0.70 293 21.48 1.313 387 629 124

0.75 419 21.77 1.295 382 694 140

0.80 545 22.07 1.281 377 753 154

0.85 672 22.38 1.269 371 806 167 60
0.90 798 22.70 1.264 366 859 179

0.95 924 23.02 1.261 361 909 190

1.00 1050 23.35 1.246 356 960 205

0.70 207 21.48 1.327 387 557 113

0.75 333 21.77 1.308 382 648 129

0.80 460 22.07 1.291 377 710 144

0.85 586 22.38 1.277 371 767 157 0
0.90 712 22.70 1.266 366 818 170

0.95 838 23.02 1.258 361 865 182

1.00 964 23.35 1.251 356 908 192
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Figura 4. Motor Foguete a HTP monopropelente tipico.

Os objetivos especificos a serem alcangcados durante as fases de desenvolvimento e ensaios
deste propulsor sdo os seguintes:

Determinar a escalabilidade do leito catalitico;

Demonstrar a eficiéncia do empuxo;

Determinar o comprimento 6timo da camara de combustao;
Demonstrar combustio estavel;

Verificar espessura de queima ablativa (caso se utilize compdsito para cdmara de
combustio);

Determinar as caracteristicas erosivas da cAmara e da garganta;

Demonstrar se a partida e apagamento do motor sdo confidveis e estaveis;

Verificar se injetores suportam a carga térmica;

Determinar os requisitos necessarios ao film cooling.

4.1. ANALISE DE MOTOR LIQUIDO MONOPROPELENTE

De posse dos requisitos e limitagdes impostas anteriormente, foi calculado um motor para
operacdo em modo monopropelente (Oliveira, 2000a), sendo que os resultados sdo mostrados na
Tab. (2). Os resultados de célculo para esta configuracdo sdo mostrados na Fig.(5).
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Figura 5. Configuracdo de motor liquido (HTP) a monopropelente.



Tabela 2. Dados para motor a monopropelente.

PARAMETROS FISICOS

Parametro Valor
Concentragdo em Peso de htp 85%
Temperatura de decomposi¢ao 897,3 K (624 °C)
Massa Molecular 22,38 kg/kg.mole
Constante dos gases da decomposi¢ao 371,5 J/kg.K
Razao dos calores especificos 1,273
Cgtr (considerando M. = 90%) 784 m/s
Empuxo no vicuo 750 N
Impulsao Total 33600 N.s
Tempo de Operagdo 44,8 s
Impulso especifico no vacuo (tedrico) 161,7 s
Impulso especifico no vacuo ( € = 50) 154,5's
Vazao em massa no regime nominal 0,486 kg/s
Massa total de Oxidante 21,8 kg

DADOS GEOMETRICOS

Diametro da parte cilindrica da camara de combustao 68 mm
Diametro da garganta 11,6 mm
Diametro de saida da tubeira (para € = 50) 82,14 mm
Comprimento da cam. de combustdo, incluindo reator 153 mm
Comprimento total 285 mm

4.1.1. Caracteristicas do Motor

Motor foguete a propelente liquido, que funciona através da decomposi¢cdao de Per6xido de
Hidrogénio (HTP) em leito catalitico a base de prata.

O controle do empuxo é realizado através da abertura/fechamento da eletro-valvula de
admissao do propelente, deste modo, o motor poderd operar tanto de forma continua como pulsada,
permitindo grande flexibilidade no controle de AV.

A tubeira € do tipo conica (15°) o que facilita sua fabrica¢do, de modo a minimizar custos
com manufatura.

O leito catalitico, que se encontra no interior do reator, é constituido por malhas finas de fios
de prata de alta pureza (99%), cortadas, empilhadas e prensadas uma sobre as outras, conforme
mostrado na Fig. (4). O alto teor de pureza do catalisador € necessario para minimizar os efeitos dos
contaminantes do catalisador sobre o perdxido.

A eletrovalvula e o distribuidor promovem a alimentac¢do do propelente, primeiramente para
o leito catalitico e a seguir, para a camara de combust3o.

4.1.2. Principio de Operacao

O HTP que é mantido pressurizado em seu tanque de armazenamento, é enviado para o
reator apds abertura da eletro-valvula, onde quando entra em contato com o catalisador ocorre uma
reacdo exotérmica de decomposicdo. A seguir esses produtos resultantes da decomposi¢ido (vapor
de dgua superaquecido e oxigénio gasoso) encaminham-se em direcdo a camara de empuxo, onde
sdo acelerados a altas velocidades, gerando desta forma os niveis de empuxo necessario.



O sistema € mantido a uma pressao constante por meio de um regulador de pressao instalado
na linha de alimentagdo, o qual garante uma alimentagdo constante de propelente. Deste modo, em
regime nominal, € possivel se obter uma curva de empuxo constante em relacio ao tempo. O
sistema pode operar de forma continua e pulsada, bastando para isto comandar a abertura e
fechamento da eletrovalvula.

O catalisador sendo prata de alta pureza pode ser aproveitado em multiplos ensaios, sem que
haja necessidade de substituicao. Porém, apds cada ensaio em banco, recomenda-se fazer limpeza
do catalisador através de banho de imersdo em solucdes apropriadas, de maneira que oS
contaminantes sejam completamente eliminados.

5. CONCLUSOES

Foram abordados aspectos relativos a escolha dos propelentes, passando pela concepgao da
camara de combustido, dos meios de resfriamento da tubeira, até aqueles relacionados com os
materiais e as dimensdes geométricas e gravimétricas de um propulsor de pequeno porte para uso
como propulsor indutor de reentrada do satélite retorndvel SARA. Uma detalhada andlise foi ainda
feita comparando-se as vantagens de uso de propulsores mono- e bi-propelentes, enfatizando as
questdes relativas a impulsdo especifica, massa seca, agressividade ambiental, manuseio, etc. A
andlise aprofundada desses aspectos deverdo permitir a escolha do propulsor mais adequado para
cumprimento da missao de retorno do SARA.
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ANALYSIS FOR DEFINITION OF THE DE-BOOST MOTORS FOR SARA
RECOVERABLE ORBITAL PLATFORM
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Abstract: The Recoverable Orbital Platform SARA, under development at the Instituto de
Aerondutica e Espaco of the Centro Técnico Aeroespacial, is specified to perform experiments in a
micro-gravity environment of medium duration. After its insertion and stay in orbit to carry out the
on board experiments, the platform should be conducted to Earth with a manoeuvre and reduction
of its orbital velocity. This should be done with the use of a small motor of high precision with the
aim to reduce the ground or land recovery logistic efforts. In the present article some
considerations have been made with respect to the propulsive means considering the execution of
the necessary attitude and re-entry manoeuvres. Those aspects consider the choice of the
propellants, concept of the combustion chamber, nozzle cooling system, materials, and geometric
and gravimetric dimensions of the motor. A detailed analysis was performed comparing the
advantages and respectively disadvantages of using motors with mono- and bi-propellants, taking
in account aspects like specific thrust, dry mass, environmental pollution, handling, The analysis
of all those aspects and several configurations should allow the choice of the most adequate motor
to be use for the recovery of SARA.

Keywords: SARA, atmospheric re-entry, de-boost motor, orbital platform, liquid propellant



