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RESUMO

A producao de pequenos, micro e nanosatélites esta crescendo de forma acelerada tendo, como consequéncia, um aumento na
producio de veiculos langadores dos mais variados tipos e desempenhos, dando inicio a uma elevada concorréncia por uma posi¢ao
relevante neste importante mercado internacional. Desta maneira, pafses em desenvolvimento devem reunir esfor¢os no sentido de
entrar nesta competicao, ainda nesta década, enquanto ainda ha espaco nesta atividade. Esta tentativa deve compreender o desenvolvimento
de um programa espacial relacionado ao desenvolvimento de veiculos lancadores para atender a demanda de posicionar satélites em
oOrbitas baixas e altas. Esta demanda deve motivar as empresas provedoras de servigos de satelitizacao a encontrar maneiras economicas
de langa-los independentemente de tamanho e 6rbita a ser alcangada. Por este motivo, explorar diferentes maneiras de providenciar o
lancamento de satélites pelo uso de motores-foguete do tipo hibrido, um sistema de propulsio quimica que ganha cada vez atengao
dos pesquisadores da area de propulsdo acroespacial, torna-se imperioso pelas suas caracteristicas de custos de produgio reduzidos e
alta seguranca operacional. Desta maneira, este artigo pretende apresentar a viabilidade dessa tecnologia, lidando inicialmente com
aspectos de projeto e operacio, aplicados ao desenvolvimento deste ramo da ciéncia no Brasil.
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ABSTRACT

The production of small, micro and nano satellites is growing exponentially, as a result, the need for lannch vebicles also increases, giving rise to a strong
concurrency for a place in this important international market. Fence, developing countries must make the effort to enter this competition, on this decad,
while there is still the opportunity. This attempt should comprise the development of a space research program largely related to the development of lannch
vehicles 1o fit the demands of placing satellites in low and high orbits. This requirement should motivate the launcher service provider to find an economic
way of boosting satellites of different geometries. For this reason, it is not surprising to explore substitute ways to launch small satellites in a suitable
time with cheaper costs by the use of hybrid rocket motors, a well-known rocket propulsion system recognized by the relatively smaller production costs and
high safety. Therefore, this essay aims to present the viability of this technology, dealing primarily with the design and operational relevant matters,
Jocusing on the development of the hybrid propulsion technology in Brazil.

Keywords: Hybrid rocket motor. Aerospace propulsion. Hybrid Propulsion. Apogee motor.

RESUMEN

La produccion de pequeiios, micro y nanosatélites estd creciendo de forma acelerada teniendo, como consecuencia, un aumento en la produccion de vehiculos
lanzadores de los mds variados tipos y desempeiios, dando inicio a una elevada concurrencia por una posicion relevante en este importante mercado
internacional. De esta manera, paises en desarrollo deben reunir esfuerzos en el sentido de entrar en esta competicion, ain en esta década, mientras hay
espacio en esta actividad. Esta tentativa debe comprender el desarrollo de un programa espacial relacionado al desarrollo de vebiculos langadores para atender
a la demanda de posicionar satélites en drbitas bajas y altas. Esta demanda debe motivar un programa espacial relacionado al desarrollo de vebiculos
lanzadores para atender a la demanda de posicionar satélites en orbitas bjas y altas. Esta demanda debe motivar las empresas proveedoras de servicios de
satelitizacion a encontrar maneras econdmicas de lanzarlos independentemente de tamano y drbita a ser alcangada. Por este motivo, explorar diferentes
maneras de providenciar el langamiento de satélites por el uso de motores-cobete del tipo hibrido, un sistema de propulsion quimica que gana cada veg
atencion de los investigadores de area de propulsion aeroespacial, torndndose imperioso por sus caracteristicas de custos de produccion reduzidos y alta
seguridad operacional. De esta manera, este artigo pretende presentar la viabilidad de esa tecnologia, lidando inicialmente con aspectos de proyecto y
operacion, aplicados al desarrollo de este ramo de la ciencia en Brasil.

Palabras-clave: Motor-cobete hibrido. Propulsion aeroespacial. Propulsion hibrida. Motor de apogeo.

INTRODUCAO
Por outro lado, se os esforcos forem concentrados

As oportunidades de pesquisa na area de propulsao no estudo de sistemas de propulsio mais simples,
quimica a motores-foguete ainda estdo pouco presentes seguros e acessivels, investimentos menos expressivos
nos institutos de educagido superior e laboratérios em podem ser suficientes para a intensificacio do programa
engenharia aeroespacial brasileiros. espacial brasileiro.

No entanto, dadas as condigoes atuais do mercado Neste contexto, insere-se 0 motor-foguete hibrido,
internacional de lancamento de satélites, é primordial cujo sistema propulsivo apresenta vantagens em relagio
que nossos institutos aumentem de forma consideravel aos sistemas de propulsio quimica tradicionais.

o grau de comprometimento com a pesquisa e Na tabela a seguir, ¢ feita a listagem das principais
desenvolvimento de sistemas de propulsio a motores- caracteristicas do motor-foguete hibrido, que
foguete, além de outras formas de propulsio. demonstram a viabilidade de seu emprego como

Os programas de pesquisa ja existentes, que tém propulsor de baixa complexidade aeroespacial.

como objetivo primordial o

desenvolvimento de sistemas de Tabela 1: Comparacéo do sistema de propulsdo hibrida em relagdo aos
propulsﬁo sélida e/ou liquida, requerem motores dos tipos solido e liquido.

um elevado investimento ﬁnanceiro, de Comparado aos sélidos Comparado aos liquidos
estrutura fisica e grande demanda de Complexidade Maior simplicidade quimica Maior simplicidade mecéanica
tempo, de modo que os pesquisadores Tolerancia a erros de produgéo Tolerante a erros de fabricagédo
e estudantes envolvidos nesta area das Seguranga Menor risco de explosao Reduzido risco de incéndio
ciéncias nem sempre dispéern de meios Possibilidade de abortar a missdo Inicio menos propenso a erros
Desempenho  Pode ter seu empuxo modulado Combustivel mais denso

adequados para o prosseguimento deste

. X . Melhor desempenho de Isp Facil inclusao de aditivos metalicos
tpo de pesquisa cujo retorno em longo Outro Menor impacto ambiental Menor massa de propelentes
prazo depende de uma Politica de Custo Reducao dos custos de desenvolvimento Reducgéo dos custos de desenvolvimento
Estado muito bem estabelecida. Redugao dos custos recorrentes Redugao dos custos recorrentes
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O motor-foguete hibrido pode ser usado em
praticamente todas as aplicagdes onde os motores usuais
sao empregados. Isto se deve as suas caracterfsticas
intrinsecas como propulsor, a grande especificidade em
termos de desempenho e flexibilidade, incluindo a
modulagem do empuxo ou extin¢ao do processo de
queima. Além disso, ha certas aplicacGes em que o
hibrido apresenta desempenho superior, sendo estas
listadas a seguir (ALTMAN et al., 2007):

* Foguetes de sondagem. Devido ao seu baixo custo,
seguranca de operagdo ¢ ampla gama de propelentes
disponiveis, este sistema continua a ser um dos preferidos
nos sistemas amadores e académicos.

* Foguetes taticos. Se o envelope de voo nio for
muito restrito, o gerenciamento da vazio do oxidante,
e assim do empuxo produzido, ¢ uma grande vantagem
em comparagdo com os motores solidos.

* Aumento de empuxo. Esta também ¢é uma
aplicagdo ideal para os motores hibridos, porque a
regulagem da vazdo de oxidante pode ser usada para
determinar a trajetéria de maximo desempenho. Deve-
se considerar ainda a possibilidade de utilizacio em
propulsores acoplados aos motores principais, caso o
empuxo total obtido seja inferior ao necessario para,
por exemplo, atingir 6rbitas elevadas.

Janovsky et al. (2002) mostraram que este sistema
propulsivo pode ser empregado para o remanejamento
de satélites em Orbitas estacionarias. Esta possivel
utilizacao se insere no atual contexto do programa espacial
brasileiro.

E de conhecimento geral que os principais desastres
naturais nacionais sao decorrentes de chuvas torrenciais
(granizo) e enchentes, de maneira que o
reposicionamento de satélites climdticos, em Orbitas
geoestacionarias especificas, contribuiria para a limitacao
desses efeitos nas regides consideradas criticas.
Permitindo, assim, melhorar a administracao de recursos
energéticos, o que favorece o desenvolvimento
econémico.

Como exemplo, no verdo de 2010, os desastres
naturais que ocorreram principalmente em cidades dos
estados do Rio de Janeiro e Sao Paulo alertaram para
esta situacdo delicada em que se encontram os sistemas
de previsio meteorologica, que nao obtiveram éxito em
prever os acontecimentos com a antecedéncia suficiente
para evitar um numero significativo de casualidades.

Burkhardt et al. (2002) concluiram que sistemas de
propulsao hibrida podem ser tteis na retirada de detritos
espaciais de 6rbitas baixas ou altas. Este procedimento,
denominado de-orbiting, encontra no motor hibrido um
custo inferior, maior confiabilidade, seguranca e menor
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impacto ambiental, como descrito anteriormente. Como
a tecnologia do motor-foguete hibrido ainda nao esta
completamente dominada, seu emprego relacionado ao
procedimento de de-orbiting requer um amplo programa
de desenvolvimento partindo da elaboragao de projeto.
Desse modo, o dominio da tecnologia de motores-
foguete do tipo hibrido pode reunir as melhores
caracteristicas da propulsdo solida e liquida, preenchendo
uma lacuna importante entre os motores
(BURKHARDT et al., 2002).

Micro-propulsores hibridos podem ser utilizados
no reposicionamento de satélites em Orbitas especificas.
Este emprego esta sendo estudado na comunidade
cientifica e seus avancos podem ser encontrados na
literatura (JANOVSKY et al., 2002, BURKHARDT et
al., 2002). Paralelamente, este sistema ainda pode
desempenhar outras func¢bes em Orbita, tais como
servicos de manuten¢io, em que sao realizados
diagnésticos, reparagio e reposi¢io de combustivel.

Devido as varias possibilidades de aplica¢ao do
motor-foguete hibrido na propulsio aeroespacial
sucintamente apresentadas nesta introdugao, serio feitas
consideracSes acerca dos conceitos tedricos fundamentais
relativos a este sistema de propulsdo juntamente com
analises preliminares de sua viabilidade sob aspectos de
engenhatria.

1 MOTOR-FOGUETE HIBRIDO

Um motor-foguete hibrido é um sistema de
propulsdo quimica em que o oxidante e o combustivel
estdo armazenados separadamente e, também, em fases
fisicas distintas. No motor-foguete hibrido classico,
utiliza-se um combustivel sélido e um oxidante liquido
ou gasoso. Dumnte a operac¢ao do motor, o oxidante é
injetado na camara de combustio, que contém o grao
combustivel sélido posto a queimar, gerando empuxo
da forma convencional a todo motor-foguete. A Figura
1, apresentada a seguir, mostra um desenho esquematico
de um motor-foguete hibrido genérico.

A representa¢dao esquematica da zona de queima
sobre o grao combustivel sélido é apresentada na Figura
2, onde se pode observar, principalmente, a evolugiao
do perfil de temperaturas desenvolvidas a partir da
superficie de queima do grio combustivel solido.

Na camara de combustiao, um liquido (ou gas)
atomizado ou vaporizado escoa pelo interior do grao
combustivel sélido e reage proximo da superficie do
mesmo. Experimentos mostram que os principais
fatores que influenciam o processo de combustio sdo a
taxa de transferéncia de calor para a superficie sélida e
o calor de decomposi¢ao do combustivel na fase solida.
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Tiao-boitba O fluxo de massa, que é regulado pela

taxa de escoamento da fase liquida,

::set::na d;ao i Tnjetor de oxidante determina a taxa de calor gerada na

zona de combustiao e, assim, a
transferéncia de calor e a magnitude

do empuxo desenvolvido pelo
motor (ALTMAN, 2001, ALTMAN
e HUMBLE, 1995).

O fenémeno da combustao
nestas condi¢oes é similar ao da

chama difusiva turbulenta, em que

Ol \G-rio combustivel
a zona de queima ¢ estabelecida

Viélvula de controle dentro da camada limite. Pode-se
da vazdo de oxidante

representar €sse Processo por um
Figura 1: Desenho esquematico de um motor-foguete hibrido (Adaptado de Altman, 2001). modelo idealizado que trata a zona
de chama como um ponto de
descontinuidade no gradiente de
temperatura € composicao.
Perfil de Perfis de concentragdo No caso real da cinética de

Perfil de Temperatura

Velocidade | Yo =1 combustao finita, a zona de chama

|
t ¢ preenchida com gradientes de
| temperatura ¢ composicao
I Osadante + Produtos continuos. O oxidante entra na zona
de chama pelo escoamento livre por

difusdo, enquanto o combustivel

Zona de Chama

Combustivel + Produtos

entra na camada limite como
resultado da vaporizacio do
material no estado sélido (grdo) a
partir de sua superficie. A zona de
combustio ¢é estabelecida no ponto
em que oOcoffe uma razao

Grio combustivel

estequiométrica aproximada entre as

Figura 2: Representagdo esquematica da zona de queima estabelecida sobre o grdo combustivel
sélido [Adaptado de Burkhardt, 2002]. espécies quimicas, ditas oxidante e

combustivel. Este modelo
considera que a zona de combustao

ocorre dentro da camada limite
turbulenta a uma determinada

o*ﬁ? distancia da superficie sélida (grao),

O Ko, que é menor que a espessura da

camada limite de velocidade

u, u, (KARABEYOGLU e ALTMAN,
L —

1997, MARXMAN e GILBERT,
1963). A Figura 3 apresenta o
K, modelo do processo de combustio
I dentro da camada limite.

Ao contrario do que ocorre no

Flame

—-  Gombustion Zoe

I (ru)y propelente sélido, no caso do hibtido,

devido as caracteristicas da chama
difusiva, onde o oxidante e o

Fuel processo de queima de um grio

Figura 3: Modelo de combustéo hibrida onde a zona de queima esta situada dentro da camada limite na
regido em que os fluxos difusivos de oxidante e combustivel sdo aproximadamente iguais. A espessura
da zona de combustdo é dominada pela cinética no regime turbulento (Altman, 2001). combustivel tém de se difundir no
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meio reacional (MARXMAN e GILBERT, 1963,
MARXMAN ¢ WOOLDRIDGE, 1965), ha uma
limitagao da superficie de queima que, mesmo apresentando
trincas ou fissuras, nao implica o risco eminente de explosao
do motor como no caso do propulsor solido.

Os gases frios, provenientes das transformagoes
quimicas ou de fase fisica do combustivel que apresentam
temperaturas mais baixas do que aquelas encontradas
na zona de chama, geram um efeito de resfriamento
que dificulta a troca de calor para a superficie do grao.
Este efeito é conhecido como efeito de bloqueio'. Desta
forma, a taxa de regressio do combustivel é pouco
dependente da diferenca de entalpia na camada limite e
do calor de gaseificacdo do combustivel sélido. O que
justifica o fato de que hd pouca diferenca nas taxas de
regressdo de diferentes polimeros usados como
combustiveis solidos neste tipo de motor. De qualquer
forma, a transferéncia de calor na zona de queima do
combustivel sélido é o mecanismo limitante da taxa de
regressao.

Atualmente, é bem aceito que a taxa de regressao
independe, ou é pouco dependente da pressiao na cimara
de combustio, e varia ao longo do comprimento desta
mesma camara, uma vez que a razao estequiométrica
entre oxidante e combustivel varia ao longo da
coordenada longitudinal (ALTMAN e HUMBLE, 1995,
SUTTON e BIBLARZ, 2001).

Teoricamente, em termos de desempenho, obtém-
se para os motores hibridos, em geral, um impulso
especifico de valor nominal préximo ao da propulsio
liquida (usando a mesma espécie oxidante liquida), e maior
que o da propulsio sélida (ALTMAN e HUMBLE, 1995).
Finalmente, diferentemente dos motores sélidos, um
motor hibrido pode ter seu empuxo modulado através
do controle da vazao de oxidante.

2 METODOS PARA AUMENTARA TAXA DE
REGRESSAO

A taxa de regressao do combustivel em motores hibridos
pode ser determinada pela transferéncia de calor convectiva
da chama para a superficie do grio MARXMAN e
GILBERT, 1963). Em geral, o desenvolvimento do campo
de temperaturas ao longo da camada limite de velocidade
de sistemas de hidrocarbonetos-oxigénio tém valores
similares, independentemente do combustivel empregado
na queima. Desta forma, para aumentar a taxa de regressao
do combustivel, deve-se reduzir a espessura da camada limite
sobre a superficie do mesmo (MARXMAN e GILBERT,
1963, MARXMAN ¢ WOOLDRIDGE, 1965).
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HEspera-se que um campo de escoamento do oxidante
do tipo swirl (escoamento espiralado com elevada
presenca de redemoinhos) na camara de combustao
reduza a espessura da camada limite devido a um aumento
na velocidade pela componente adicional de velocidade
tangencial préoxima a superficie do grio (Marxman e
Wooldridge, 1965). A forca centrifuga do movimento
de swirl tem efeitos favoraveis na reducdo da camada
limite também devido ao aumento da pressao e do tempo
de residéncia na camara de combustio, fatores que
aumentam a eficiéncia do processo de queima.

Observagdes do escoamento (YUASAetal.,, 1999) tém
mostrado que o jato de oxigénio com momento angular
no topo do combustivel gera um campo de escoamento
com elevada turbuléncia na cimara de combustao. Analises
de espectros de emissdo dos gases formados da combustio
sugerem que a aplicagdo de swir/ para o oxigénio aumenta
a taxa de regressao do combustivel e, consequentemente, a
temperatura em que se dd o processo de combustio na
camara (YUASA et al, 1999).

Varios métodos diferenciais tém sido explorados
objetivando aumentar a taxa de regressiao de combustiveis
solidos nos motores hibridos. Algumas das técnicas mais
pesquisadas e que podem ser encontradas na literatura sao:

* Adicdo de agentes oxidantes ou materiais que se
autodecompdem no combustivel. Esta técnica se
aproxima de um projeto de motor foguete sélido, o
que elimina a caracteristica de seguranca dos motores-
foguete hibrido (RISHA et al., 2007).

* Utilizagao de injetor do tipo swirl Este método tem
efeitos de primeira ordem nas taxas de regressio
(KNUTH et al.,, 1998, CARMICINO, nov. 2002,
CARMICINO e RUSSO, 2007, IMAMURA,
SHIMADA e YUASA, 1996). Estes resultados sao
promissores, embora algumas questdes ainda
permanegam sem resposta, como a extrapolagao destes
resultados para motores de larga escala e também o
impacto no projeto da complexidade da técnica de injegao
do oxidante. Estes processos devem ser minuciosamente
estudados, principalmente no que diz respeito a analise
de similaridade, fundamental para a extrapolacio dos
resultados expetimentais.

* Incorporagio de aditivos metalicos finamente
divididos. Esta também é uma técnica comum para
aumentar a taxa de queima (KARABEYOGLU, 2003).
A melhora ¢é relativa (da ordem de 10 a 20%). Ha
desvantagens tais como a maior vulnerabilidade as
instabilidades de queima devido a dependéncia da
pressdo com a taxa de regressao, o aumento do impacto

! O parametro de bloqueio, uma medida da reducéo da troca de calor, é representado matematicamente por C,,/ C,,, ou C,/ C, (Altman, 2001).
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ambiental ocasionado pela eliminacdo de 6xidos
metalicos como a alumina, entre outras.

¢ Incorporagio de aditivos metalicos nanoparticulados.
Por esta abordagem, ha um aumento da taxa de queima
para até 60% em rela¢do ao grao nido modificado (RISHA
et al., 2007, GREINER ¢ FREDERICK, 1992, RISHA,
2002). No entanto, apresenta um processamento complexo
devido a dificuldade de manuseio e aos custos elevados.

CONCLUSAO

Este trabalho apontou a necessidade de incorporar
junto as pesquisas no campo da propulsiao acroespacial
brasileira, desenvolvidas nos institutos de pesquisa
governamentais e privados, um programa especifico
focando o motor-foguete hibrido que pode vir a ser
utilizado como veiculo lancador de satélites, ou a estes
acoplados, atendendo uma demanda crescente da
industria de satelitiza¢o.

A colocagido em Orbita terrestre de cargas por
motores-foguete demanda altos investimentos de
tecnologia e infra-estrutura aeroespacial, notadamente
em relacdo a massa da carga. SAo necessarios motores
de grande porte e complexidade parm, por exemplo,

alocar pequenos objetos em Orbitas geoestacionarias. A
massa da carga em relacdo a0 motor pode ser otimizada
no caso da propulsio hibrida. Este tipo de engenho
pode proporcionar mudanga de 6rbita, servicos de
manutenc¢do, reduzindo custos de cidos de vida de
sistemas espaciais. Adicionalmente, as caracteristicas
inerentes ao desempenho dos motores-foguete hibridos,
tais como os valores de impulso especifico e empuxo
total, juntamente com o baixo custo de producao e
elevada seguranca operacional, tornam possivel a
realizacao de missées de lancamento de satélites em
6rbitas de apogeu (mais distantes) e perigeu (mais
proximas).

Os aspectos basicos de funcionamento deste motor
foram abordados neste trabalho, assim como a anilise
das caracteristicas da queima e dos fatores que
contribuem para o aumento da taxa de regressao dos
comb ustiveis solidos.

Com este trabalho, os autores esperam poder
contribuir para as pesquisas na area acroespacial brasileira,
intensificando o interesse na propulsdo hibrida que se
mostra de baixo custo, eficiente e de baixa complexidade
de engenharia.
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