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Resumo O As vantagens do motor foguete hibrido, tais como universidades

seguranca, controle do empuxo, baixo custo de invesento e
simplicidade de construgdo, sdo amplamente conheasl No
entanto, ineficiéncias de combustéo e baixas taxde regresséo
ainda representam grandes desvantagens no seu enguecomo
sistema de propulsdo aeroespacial. Uma série de tessde
escala laboratorial foi feitacom o objetivo de ingstigar
maneiras de aumentar a taxa de regressao, da eficda de
combustéo e do desempenho decorrente do método raiznal de
injecdo de oxidante, no caso o oxigénio gasoso (GOXEm
parceria com a industria, foram realizados ensaiode ponto fixo
com o proposito de avaliar os parametros balisticodo motor
sob diversas condicbes de operacdo e diferentesop
de injetores de GOX. A analise experimental fornece meios
para a compreensdo do tipo de chama que se estalgelena
camara e como a geometria do injetor influencia orpcesso de
combustéo.

Palavras-Chave O Propulsdo Aeroespacial, Motor-Foguete
Hibrido, Defesa.

I.INTRODUCAO

tais como Stanford University e PE8tate
University e de empresas como a Lockheed Martia e
Orbitec. Esses avancos tecnoldgicos na propulsBodai
com a sua seguranca inerente devera contribuir
significativamente para aplicacfes deste motor istersas
espaciais e de defesa [1].

Um grupo noruegués, NAMMO Raufoss, em parceria
com a companhia americana Lockheed Martin deseeuplv
fabricou e montou um protétipo com 10 metros de
comprimento de um motor hibrido, que foi lancado 3oe
maio de 2012. Este foi apenas um demonstrativoudojd
havia sido obtido em testes de ponto fixo. Nammoféds &
um dos principais fornecedores europeus no desamaxito
e producdo de motores de foguete para misseiodadc
aplicacbes espaciais. Com 0 sucesso do lancamentond
foguete de teste baseado em propulsdo hibrida, Mamm
reforcou a sua posi¢do ainda mais.

O grupo Virgin Galactic que pretende realizar vdos
suborbitais com turistas nos préximos meses utiliza
tecnologia hibrida em seus motores-foguetes. Eses
fabricados pela Orbitec — Orbital Technologies ©oafion.

Este grupo de pesquisas realizou ensaios comriegetin

A tecnologia de ponta de propulsdo hibrida teripo swirl tanto em motores liquidos quanto em idis,
aplicacdes praticas para inimeras indUstrias oeladias com alguns dos trabalhos foram apresentados e pubcedo

0 espaco, incluindo transporte, defesa, pesquisariEmo
suborbital. Como transportar pessoas e objetos space

conferéncias internacionais [2]-[4].
Os primeiros experimentos com motores foguete ddbri

continua a ser um desafio e cada vez mais carques no datam aproximadamente do mesmo periodo de temposjue
motor-foguete hibrido séo realizadas no sentideedezir o motores sélido e liquido. No entanto, apesar datagans do
custo, a taxa de falha, e as barreiras a entradstdenas de hibrido em termos de custo, versatilidade na seleicipar
propulsdo em desenvolvimento com reducdo damopelente e seguranca, apenas os foguetes séliflpsidos
complexidade e maior confiabilidade. chegaram ao status operacional em mais de 95% das
No que se refere aos sistemas de defesa, os digpesi aplicagbes. Inimeros foram os fatores que inibiram
de propulsdo hibridos tém o potencial de aumentdesenvolvimento em grande escala do hibrido. B&es
substancialmente as caracteristicas de carga pagdgance nuances técnicas e politicas.
de sistemas de misseis modernos devido a uma eamtag A avaliacdo tecnoldgica nem sempre é um exercicio
substancial no impulso especifico, em comparacdo @® completamente objetivo. Muitas vezes, as decis@s s
dispositivos atuais com propulsor sélido. tomadas baseadas em condicionamento historico,
A empresa americana Lockheed Martin tem trabalhadamiliaridade, hébito, ou pré-condicionamento ediazal.
em tecnologias de propulsdo hibridas desde 1988 0CGw Assim, quando os foguetes estavam sendo deseneslvid
combustivel é inerte, veiculos lancadores ou nssgee para artefatos bélicos como misseis balisticospataral se
usam essas combinacdes de propulsores podem aleanca voltar para o foguete liquido porque os engenhgicateriam
bom desempenho e ganhar os beneficios de ter use referir ao seu conhecimento hidraulico para o
combinacédo propulsora ndo explosiva [1]. dimensionamento de escalas de maiores potencias de
Motores-foguete hibridos, uma vez que possuem empugmpuxo. Exemplos marcantes destes primeiros SL&esso
controlavel, estdo sendo investigados também petociko  foram a V2 Corporal, Redstone, Thor, Atlas, Kosnizedta e
americano. No passado, o hibrido sofria de prolden® outros, [5]. S6 houve um desafio para os missdisticas
instabilidade devido as baixas taxas de regressdwm o advento de binders poliméricos para abrigatidante
Recentemente, houve varios avancos significatives na matriz sélida. Neste caso, o objetivo foi a diumido da
tecnologia hibrida provenientes de pesquisas demplexidade de engenharia do sistema de liquico a®
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seus tubos, valvulas, injetores, bombas e refrierado - Aumento de empuxo. Esta também é uma aplicagéa id
motor. Os defensores dos motores sdlidos balistiteeam para os motores hibridos, porque a regulagem daovde

em grande parte formacao em material bélico conwrate oxidante pode ser usada para determinar a trajetdei
essa familiaridade permitiu-lhes resolver os pnoble de maximo desempenho. Deve-se considerar ainda a
grandes cargas explosivas. Com o sucesso dos méneipossibilidade de utilizacdo em propulsores acomados
sélidos desenvolvidos, como o0 Sargent, PolarismuMiman motores principais, caso o empuxo total obtido s#grior

[5], as agéncias de apoio do governo americar®ctano a ao necessario para, por exemplo, atingir érbitmsaelas.

NACA, se organizaram em divisdes de propulsdo adtd Sistemas de propulsdo hibrida podem ser Uteistimada
liquida. de detritos espaciais de oOrbitas baixas ou alt8s Hste

Uma vez que 0s orcamentos governamentais sempre tdracedimento, denominado “de-orbiting”, encontranmator
restricdes, tornou-se dificil para um terceiroesis receber hibrido um custo reduzido, maior confiabilidadegug@anca e
um apoio substancial, sem suporte nas agénciagpaie.a menor impacto ambiental, como descrito anteriorment
Outro problema era que qualquer financiamento t&vir Como a tecnologia do motor foguete hibrido ainda esta
a custa dos grupos de pesquisa ja estabelecidosntdoto, completamente dominada, seu emprego relacionado ao
seria incerto afirmar que esses fatores politiarani as procedimento de “de-orbiting”, requer um amplo perga
Unicas razdes que inibiram a ascensdo do fogubtidti de desenvolvimento partindo da elaboracdo de projet
Apesar do sucesso em pequenos propulsores hilwidms especifico. Desse modo, o dominio da tecnologimai®res
foguetes de sondagem, a ampliagdo a tamanhos maidoguete do tipo hibrido pode reunir as melhores
implica em problemas técnicos que nunca foramaracteristicas da propulsdo sélida e liquida, nueendo
adequadamente resolvidos ou mesmo financiados. Alémma lacuna importante entre os motores de emprego
disso, motores hibridos possuem problemas de desdmp aeroespacial [13].
inerentes, tais como baixa densidade de impulsecé&m, Micro-propulsores hibridos podem ser utilizados no
baixa eficiéncia de combustéo e fracdo de massaidal[6]. reposicionamento de satélites em Orbitas espesificano
Os valores da taxa de regresséo, logo do fluxo desane controle de altitude, este emprego esta sendo askiuda
empuxo totais estdo aquém aos valores referenteas aomunidade cientifica e seus avancos podem sengados
motores sélidos de tamanho similar [7]. na literatura [13], [14]. Paralelamente, este sistepode

Maneiras de aumentar a eficiéncia de combustdo sdesempenhar ainda outras funcdes em Orbita, taiso co
necessdrias, e a taxa de regressdo se torna umebara servicos de manutencdo, em que sao realizadosGditgs,
fundamental no projeto de um motor hibrido. A costha reparacdo e reposicdo de combustivel. Esta possivel
ocorre em uma chama difusiva, e a zona de queimautlizacdo se insere no atual contexto do Progr&smacial
estabelecida dentro da camada limite [8]. A taxeedeessdo Brasileiro — PNAE controlado pela AEB — Agéncia &spl
depende principalmente da transferéncia de cakinda da Brasileira.
chama para a superficie do combustivel, assim cepso de Devido as varias possibilidades de aplicagdo sutiahte
combustéo sera severamente afetado pelo padréotrdela apresentadas nesta introdugdo, serdo feitas coagides
do oxidante [9]. Alguns pesquisadores defendem que acerca dos conceitos tedricos fundamentais refatv@ste
método de injecdo de oxidante afetara em 12 ordemsiatema de propulséo.
eficiéncia de combustéo e a taxa de regressaq,[[1]

O intervalo de impulso especifico obtido com o moto Il. RESULTADOS
hibrido é de 275 a 350 s. No motor liquido est®rvahria
entre 300 e 400 s, ja no sélido a gama de valadsnre ao Aparato experimental
intervalo de 200 a 270 s. Assim, pode-se conclui q
hibrido possui um desempenho intermediario se coadpa O concepcéo basica do motor foi desenvolvida arbet
as tecnologias mais significativas de propulsamapai. uma necessidade de simplicidade e flexibilidadetapto,

O motor hibrido pode ser usado em praticamentestada um projeto modular foi incorporado. O conjunto pcskr
aplicagbes onde os motores usuais sdo empregatiosse montado e desmontado em poucos minutos, permitando
deve as suas caracteristicas intrinsecas como Ipoop@ pratica de varios testes por sessdo. O caselangge$ foram
grande especificidade em termos de desempenho fedos de ago inoxidavel. O bocal foi usinado dedma se
flexibilidade, incluindo a modulagem do empuxo ouwjustar no flange traseiro de maneira a impedirfsga. Um
supressdo do processo de queima. Além disso, hascesistema hidraulico foi desenvolvido para realizameedicdes
aplicac6es em que o hibrido apresenta desempepkoi@a, de empuxo.
algumas destas sao listadas a seguir [12]: Uma foto do motor anexado ao banco de ensaio em
- Foguetes de Sondagem. Devido ao seu baixo cushepcionamento é mostrada na Fig. 1. Valvulas daigacde
seguranca de operacdo e ampla gama de pares ptepelecompressao foram utilizadas na linha de alimentagéo
disponiveis, este sistema continua a ser um dderjgles nos oxigénio. Um método pirotécnico com a utilizacdosdeibs
meios amadores e académicos. foi empregado para atingir a ignicao.

- Foguetes taticos. Se o envelope de voo ndo fatomu
restrito, o gerenciamento da vaz&do do oxidantessemado
empuxo produzido, é uma grande vantagem em confaarag
com os motores solidos.
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Fig. 1. Ensaio do protétipo de motor-foguete.

O comprimento da camara é de 215 mm com u
didmetro interno de 68,3 mm. Os grdos possuem 85
comprimento. A pés-camara tem uma extensao de 1®mm
pré-cAmara de 5 mm de comprimento.

Trés injetores foram construidos, um axial
rotacionais. As fotos a seguir mostram diferentetas dos
injetores. A troca facil de injetores e a alteragémplificada
na linha de alimentacdo de oxigénio devido as igagcom
valvulas de compressédo contribuem para a confioié do
aparato e facilidade de manuseio. A Fig. 2 mostrasta
lateral da configuracdo que permite a utilizagc&atotado
injetor axial quanto do rotacional A.

Axial injector

. entrance

Swirl injector
entrance

5

-

Fig. 2. Vista lateral do injetor axial e rotacioral

No ano de 2011 algumas mudangas foram feitas
aparato de teste, o injetor B se tornou mais lewaijs
simples, mais barato, o que é necessério para gimslide
vbo, Fig. 3.
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Fig. 3. Vista lateral do injetor rotacional semcosectores e
mangueiras.

E importante lembrar que a soma das areas de &slas
saidas e entradas de injecdo s&o idénticas em toslos
injetores de maneira a garantir uma perda de carga
homogénea. A &rea de saida do injector B funcia@raoc
uma pré-camara adicional, aumentando a uniformidiale
fluxo de entrada.

mnélise da taxa de regressao

A expressdo a seguir representa a forma geral ukcéq

e d oiga taxa de regressao.

F=aG"x™ (1)

Uma vez que os parametros balisticos dependenuxio fl
de massa, 0s investigadores pensaram ser maisriagimpe
com precisdo razoavel, usar a expressao simpl#icad
equacao a seguir, para um dado comprimento de rootor
taxa de fluxo de massa constante [6]-[8]:

f'ﬂug = ﬂ’ﬂg;lx (2)
Gow = —3-25— @3)
(=)

A taxa de regressao media é calculada como segue:

‘"( : f)LPPJ‘
no

A Fig. 3 a seguir mostra o grafico das taxas deessgio
plotadas em funcéo do fluxo de oxidante, estes slémtam
obtidos ao longo dos 4 ensaios realizados com irgefmr
em faixas de fluxo diferentes, em um total de 12ams de
ponto fixo. E 6bvio que o melhor desempenho foidzbtom
o injetor rotacional B, a curva verde na Fig. 3.

=

(4)
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Fig. 4. Vista lateral do grdo apés ensaio comanjakial.

Os gréos produzidos por cada série de testes mastra
padres de consumo diferentes. Ambos o0s injetores
rotacionais ocasionaram um formato helicoidal rzesicie
dos grdos, mas as areas de maiores indices dess&gre
diferem. A area correspondente nos testes conaoiooial B
estd na extremidade da cabeca, enquanto que coméo A
deslocado para se¢8es mais distantes da entradendaa.

As figuras a seguir mostram a vista lateral, Fige5a

A Tabela 1 mostra os valores dos parametros dagaquavista superior, Fig. 6, do gréo apds o ensaio comjedor
da taxa de regressdo obtidos apds a anélise dass da@tacional A.

experimentais.

TABELA | PARAMETROS DA EQUAGCAO DA TAXA DE REGRESSAO OBTIDOS
EXPERIMENTALMENTE.

Injetor = n R-

Axial 0,183 0,30 0,936
Small swirl 0,156 0,47 0,910
Large Swirl 0,200 0,44 0,998

Analise do grdo combustivel

InvestigacBes experimentais tém demonstrado que
fatores que controlam o processo de combustio EB@ale
transferéncia de calor para a superficie sélidacalor de
decomposicédo do combustivel em fase sélida [15jux® de
massa, que é regulado pela velocidade de escoanefse
liqguida, determina a taxa de calor gerado na zoea
combustdo e, portanto, determina tanto a transferédo
calor como a magnitude do empuxo.

A condicdo do fluxo de oxidante sobre a superfiie
combustivel provoca uma chama turbulenta difusiva ppr
sua vez intensifica a transferéncia de calor ausneiat assim
a taxa de regressdo. Portanto, a melhor mistueadificada
pela turbuléncia aumenta a eficiéncia de combustéo
consumo de combustivel. Isto implica que o fluxonuBessa
de combustivel, e por sua vez, o fluxo de massd, tefio
controlados pela eficiéncia de combustéo na cart@reomo
sugerido por Yuasa e colaboradores [16].

A imagem seguinte, Fig. 4, é um gréo utilizado com
injetor axial. A primeira observacao é o perfilegular de
queima ao longo do eixo longitudinal, a taxa derasggo

.

0s

Fig. 6. Vista superior do grdo apds ensaio contanj@tacional A.

A forma helicoidal dos grdos de combustivel apés os
experimentos mostra muito claramente o padrdo wubeo fl

apresenta até um maximo em cerca de 40% do comyinmesobre a superficie. Regides com momento angulaaade

dos gréos, e, em seguida, 0 consumo se manténsdecte
até a extremidade traseira.
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O escoamento rotacional, proveniente de injetooelipd  velocidades tangenciais mais elevadas implicanraeatde
swirl, entra na cé&mara de combustdo com uma forcalor mais pronunciada, o que induz taxas maisadkEv de
centrifuga; esta condicdo ¢é responsavel pela edevaggressao.
velocidade do fluxo de oxigénio, particularmente
componente tangencial, e pelo aumento da densidade
corrente perto da superficie. Estes efeitos somadosis a Oxidiner

ampliacdo do tempo de residéncia causam o encaitinaa injection

=

Large Swirl

W

camada limite e, portanto, a melhora das taxasiderg. Sy -

As taxas de regressdo obtidas no inicio do grdoasdo AL e
mais elevadas. Esta regido € geralmente chamada den AN e flame
impacto devido a forte influéncia do fluxo de edaaem el b R4 T vaporized e  eat flux
rotagdo. O elevado momento angular melhora a ea@Ior  yigner tangential J
gue amplia a velocidade de degradacao de comblugtivde ~ velocities , Solid Fuel
pirélise. No entanto, o excesso de fuligem na nesigdo \
significa que houve uma falta de oxidante ou qtengpo de ¥ _ Higher heat exchange
residéncia foi insuficiente para a combustdo cotaple Pré.Chamber oty tangential velocifies — regres;\“ s ares
Subsequentemente, os graos obtidos nos testes agsetay positiofn ot x axis
rotacional B sdo mostrados a seguir, Fig. 7 e&ig. Fig. 9. Regido de taxas de regresséo mais eledatio ao

escoamento rotacional no caso do injetor B [4].

A area de maior consumo € deslocada para a direita
caso do injetor A, ver Fig. 10. Este efeito se deve
provavelmente as menores velocidades tangenciais.

Vi
.
J Small Swirl
Oxidizer L
injection \N.*+ Vy
D
N ~.
. . gt P .
< ) ~a
N ~4 .
. . s ame
N
N 4 T Vaporized fuel \J/ Heat flux
/ Solid Fuel
//
i
A ‘\ _ Higher heat exchange

v B ¥ e

Higher tangential velocities

position at x axis

Fig. 10. Regido de taxas de regressdo mais eledagiad ao
escoamento rotacional, caso do injetor A [4].

=

Pré-Chamber
Higher regression rates area

Dimensdes dos injetores

As velocidades tangenciais sdo influenciadas pela
geometria dos injetores. Um didmetro de saida lpogte ser
responsavel por um consumo maior na cabeca do grao,
enquanto que pré-camaras com diametros pequena@snpod
assemelhar-se a um injetor axial e deslocar a dgeaaior
consumo para o final de gréos como esquematizadeigna
11.

Fig. 8. Padrao helicoidal de consumo, vista supeidcgréo apos ensaio
com injetor rotacional B.

Em todos os testes, a extremidade inferior do grdo
apresentou taxas de regressdo bastante aquémlaEs e
outros cortes transversais, 0 que é explicado fegldmeno
de transferéncia de calor radiativo, dominante anesgiéo
devido ao fluxo de massa total maior. Uma analiepigca
do padréo evidenciado nas regiées com taxas dessEyy
mais acentuadas é mostrada na Fig. 9. Em resumo,
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Large Swirl Small Swirl

A ] B. o
Injector chamber

Injector chamber

Fig. 11. Relagéo entre as velocidades tangenaiaéscbamento de
entrada e a dimenséo dos injetores da pequenaa@manida [4].

Efeito de bloqueio

Todos os testes com injecdo axial prejudicaram teniah
do injetor, como mostrado na Fig. 12, neste castegracio
de uma longa pré-camara é imperativa. No caso jdadin
com componente rotacional, o fluxo a jusante ddasaio

injetor forma uma zona de recirculacdo, que blaauei

transferéncia de calor da chama para a superféciajétor,
portanto nesta situacdo nao ha necessidade deneuia O

mesmo efeito de bloqueio foi obtido e documentado p

Jones e colaboradores [17].

Fig. 12. Compar(;éo entre a segdo transversaidiada injetor apos os

testes, axial (esquerda), rotacional (direita).

Ill. Observacdes Finais

A grande vantagem do hibrido é que ele possui guele

de possibilidades de aplicagéo bastante amplo,npladser
utilizado em operagdes onde o nivel de segurangistEma
propulsivo é elevado ou em simples testes aéredsfdea.
O objetivo desta pesquisa foi avaliar e comparaasss
de regressédo de grédos de polietileno de combusibietrés
diferentes métodos de injecdo de oxidante. Doisstige

(1]

(2

(3]

(4]

(5]

(6]

(7]

(8]

(9]

[10]

[11]

[12]

[13]

[14]

[15]

injetores rotacionais e um injetor axial foram éndas e 0s [16]

resultados obtidos foram registrados e comparadds.

didmetro interno ndo uniforme obtido em grdos qadios

sustenta que a taxa de regressdo depende forterdent
padrdo de entrada do fluxo de oxidante. Os injstor
rotacionais produziram condi¢cdes melhores do quelas

axial, o que estd em conformidade com os dadosedatura

[10, 16]. O injetor B obteve um desempenho aindéhane

nas taxas de regresséao.

e

[17]

No entanto, pesquisas futuras devem verificar como
funcionam as mudancas no padrdo de consumo de

combustivel em relacdo as caracteristicas geométmio

injetor, uma vez que este efeito ainda ndo estd bem

quantificado, mas é essencial para a concepcémtigaen de
foguetes hibridos com base em testes labscale.
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