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Resumo do Projeto

0 referido edital (CNPq 33/2010) tem, entre outros objetivos, apoiar iniciativas que visem a formacao
de recursos humanos para 0 ensino e a execucao de projetos de pesquisa, desenvolvimento e
inovacado tecnolégicos, associados aos planos estratégicos do Programa Nacional de Atividades
Espaciais - PNAE, como o desenvolvimento de veiculos lancadores, por exemplo. O Grupo de
Propulsdo Hibrida da Universidade de Brasilia tem atuado fortemente na formacdo de recursos
humanos na area aeroespacial, desde a iniciacdo cientifica até o doutoramento. Os jovens
pesquisadores do grupo sao motivados a continuar sua formacao em instituicdoes parceiras, como o
INPE, o ITA, o IAE, e outras do exterior, Europa e EEUU. Alguns alunos egressos da UnB hoje atuam no
IAE, na Agéncia Espacial Brasileira, na EMBRAER, ou realizam mestrado e doutorado no exterior,
como no LET - Laboratoire d'Etudes Thermiques no ENSMA Franca, e na Universidade do Arizona
(Aerospace and Mechanical Engineering). Estas atividade de ensino e pesquisa foram possiveis com
recursos do Departamento de Engenharia Mecanica da UnB e do programa Uniespaco da AEB. Em
2010 foram solicitados recursos para o projeto, fabricacao e teste de um motor a propelente hibrido
(protdtipo) com empuxo e tempo de queima capaz de induzir a reentrada da plataforma orbital SARA
do IAE (Edital Universal 2010), por exemplo. Com base neste histérico, esta proposta objetiva dar
continuidade no esforco de formacao de pessoal qualificado para o programa espacial brasileiro, com
recursos direcionados para manutencao e ampliacao operacional do Laboratério de Propulsao
Hibrida da UnB, realizacao de viagens para visitas técnicas e participagdo em eventos da area, e

execucao de projetos especificos em resposta a esta chamada.

Objetivos

Especificamente, para um prazo de trés anos de execugao, a presente proposta tem como objetivos

principais:

1. Técnicos
a. Desenvolvimento e teste de um Motor Foguete a Propelente Hibrido (MFPH) com
empuxo de 10 kN, incluindo-se um sistema de ignicao, sistema de injecao de oxidante
liquido a partir atomizadores do tipo “jet swirl”, sistema de regeneracao do bocal de
expansao (tubeira), sistema de controle de empuxo (vazao de oxidante).
b. Testes de novos combustiveis sélidos - parafinas misturadas com 6éleos vegetais,
banhas, ceras vegetais, aditivos metalicos, entre outros;
c. Desenvolvimento de modelos balisticos e de otimizagcao para motores na classe de 10
kN;
2. Formagao de Pessoal

a. Formacao de pelo menos seis alunos de iniciacao cientifica, no tema;
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b. Formacao de pelo menos trés mestres especificamente no tema;
c. Formacao de dois doutores (ja cursando) no tema aeroespacial,
d. Formacao de alunos em projeto final de graduacao.
3. Qualificacdo de Pessoal
a. Participacao de pesquisadores em eventos da area como congressos do AlAA;
b. Visitas técnicas a laboratérios nacionais e internacionais que atuem na area

aeroespacial.
Justificativas

E importante destacar que com 0s poucos, porém valiosos recursos do programa Uniespaco, o grupo
de propulsao da UnB tem sete alunos realizando projeto final de graduagao em aeroespacial, um
mestrando e dois doutorandos, sob orientagao do proponente. Os trabalhos abrangem o0s mais
variados temas como; a busca de novos combustiveis sélidos para propulsores hibridos com
desempenho similar a parafina, estudo de instabilidade de combustao (baixa freqiiéncia) em motores
a propelentes hibridos, bocais regenerativos, cddigos balisticos e algoritmos de otimizagdo para
projeto de motores até 1500 N, variacao de empuxo em motores hibridos (200 N). A Figura 1 destaca
um primeiro esforco nacional em se refrigerar bocais com o liquido oxidante. Numa fase seguinte,
buscar-se-a 0 emprego de bocais regenerativos para este fim. O 6xido nitroso sofre decomposicao
exotérmica em temperaturas superiores a 100 C. Desta forma, por questao de seguranca, optou-se

inicialmente por refrigeracao para depois se explorar a regeneracao completa.

Oxido Nitroso

Produtos da
combustdo

Figura 1: Bocal com refrigeracao a 6xido nitroso.

Introducao - Propulsao Hibrida

Os foguetes hibridos desfrutam de vantagens comparativas em relagdo aos sistemas de
propulsao liquidos e sélidos. Sutton (1992) assinala que uma das principais vantagens é o risco de

explosao reduzido, pelo fato de nao se misturar oxidante e combustivel previamente ao processo de
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combustao. Os propelentes sdo armazenados em reservatorios distintos do motor. Além disso, os
foguetes hibridos tém a metade dos sistemas de abastecimento e armazenamento dos propulsores
liquidos bi-propelentes. A complexidade também é reduzida devido a auséncia de um sistema
refrigerante regenerativo tanto para a camara de empuxo quanto para a tubeira, Humble et al.
(1995). O fato de o combustivel estar na fase sélida facilita a introducao de aditivos, materiais como
aluminio, por exemplo. Isto permite incrementar o impulso especifico e garante vantagens em termos
de densidade face aos sistemas de combustiveis liquidos a base de hidrocarbonetos. Nesta nova
perspectiva, os foguetes a propelentes hibridos tém ganhado atencao especial de grupos de
pesquisa, particularmente de comunidades académicas, de 6rgaos publicos civis vinculados a
governos (NASA, AEB) e militares (USAF - forca aérea estadunidense) buscando desenvolver sistemas
propulsores mais seguros, de baixo custo e alto desempenho, Sutton (1992).

Apresentava-se, historicamente, como principal entrave para a aplicacao deste tipo de
propelente a baixa taxa de regressao do grao combustivel sélido. Por exemplo, para o combustivel
hibrido tradicional, o HTPB (polibutadieno), tendo como oxidante o oxigénio gasoso o (GOX), a taxa de
regressao para motores em escala de laboratério é da ordem de 1,36 mm/s, Chiaverini et al. (2001).
No entanto, em pesquisas independentes, Karabeyoglu et al. (2004) e Bertoldi (2007) realizaram
estudos experimentais utilizando a parafina como combustivel sélido em motores com propulsdo
hibrida obtendo taxas de regressao entre 2,0 e 10 mm/s, tendo o éxido nitroso como oxidante.
Questoes relacionadas a escala, capacidade do motor, indicam que esta faixa de taxa de regressao
pode ser de certa forma independente do tamanho do motor, Karabeyoglu et al. (2004). Esta
proposta objetiva avaliar se valores de taxa de regressao em motores de pequeno porte podem ser
aplicadas sem corre¢cOes a motores com empuxo algumas ordens de grandeza superiores.

Oiknine (2006) e Davydenko et al. (2007) destacam as vantagens da propulsao hibrida sobre

outros sistemas propulsivos, como:

e Seguranca (na fabricacao, no transporte e armazenamento devido a separacao do oxidante e
combustivel);

¢ Confiabilidade (devido a grande margem de tolerancia em imperfeicbes de grao e em
condicoes ambientais);

e Flexibilidade (em virtude da modulacao de empuxo e mdltipla ignicoes);

e Custos (devido ao pequeno investimento em desenvolvimento, operacao e em custos de
fabricacao do motor);

e Meio ambiente (Os subprodutos da combustdo sdo normalmente atéxicos e os propelentes
sdo estaveis facilitando estocagem e transporte);

e Reducdo no periodo de desenvolvimento do sistema propulsivo, de quatro a cinco anos para
seis a dez meses, comparativamente aos sistemas tradicionais;

e Reducao no custo de fabricacdo de MH, da ordem de 150 a 200%, comparado a MBL da

mesma classe;
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e Reducao nos custos de lancamento, devido a fatores como menor tempo de fase de pré-
lancamento (-200 a -300%), materiais, custos operacionais (-40 a -50%), menor custo para

sistemas de seguranca (incéndio e explosao);

Finalmente, Karabeyoglu (2008) argumenta que a propulsao hibrida deve ser empregada e
financiada para atender nichos em que os custos e a segurancga se sobrepoem a desempenho na
escolha do motor foguete. Na recente corrida para um veiculo substituto do Space Shuttle destaca a

proposta da SpaceDev, totalmente baseada em propulsao hibrida (Fig. 2)
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Figura 2: Dream Chaser - SpaceDev (http://www.spacedev.com).

—

O Grupo de Propulsdo Hibrida (Hybrid Propulsion Team) da Universidade de Brasilia (UnB)
possui uma longa histéria no desenvolvimento e teste de motores foguete a propelente hibrido
(Viegas e Salemi, 2000, Santos et al., 2004; Almeida e Santos, 2004, Contaifer, 2005 e Bertoldi,
2007). Pelo baixo custo comparativo, seguranca e complexidade, a manutencao de um laboratério de
propulsdo hibrida, numa unidade académica, permite que os jovens exercitem conhecimentos
cientificos e tecnolégicos no campo da propulsdo. Cabe lembrar que foguetes hibridos possuem
sistemas que sao similares tantos a foguetes a propelentes hibridos como sélido. A Figura 3
apresenta atividades de qualificacao do sistema de ignicao e operacgao inicial de um motor foguete

de 1500 N de empuxo. Podem-se identificar na fotografia as ondas de choque tipo diamante. A
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Figura 3 apresenta atividades relacionadas com o lancamento de pequenos foguetes de sondagem

com tecnologia hibrida, realizadas pelo grupo de propulsao da UnB.

Figura 4: Atividades de lancamento de pequenos foguetes de sondagem realizadas pela UnB.

Metodologia

Nesta proposta, o desafio principal para o grupo reside em projetar sistemas propulsivos de
em escala com uma ordem de grandeza a partir de dados e experiéncia no trato de motores de baixo
nivel de empuxo. Atualmente o grupo esta desenvolvendo um modelo balistico (transiente)
juntamente com um cédigo de otimizacdao multidisciplinar para projeto de propulsores hibridos até
1500 N de empuxo. Este modelo balistico tem como base aquele proposto por Casalino e Pastrone

(2005). Um desenho esquematico do sistema propulsivo pode ser visto na Fig. 5.
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Figura 5: Desenho esquematico de um motor a propelente hibrido.

Neste modelo busca-se a geometria inicial do motor partir dos seguintes parametros:

e Nivel de empuxo, F;
* Razédo inicial de oxidante e combustivel, &, =m,, / m; ;;
e Razao de expansao do bocal, &;;

e Pressao inicial do tanque de combustivel, p, ;;

- . 3 _ A
e Razado entre a area da garganta e a area da porta de combustéo, J = —-.
Pi

O sistema de equacgdes esta sendo implementado no cédigo EES (Engineering Equation Solver) para
se avaliar o desempenho de diferentes geometrias iniciais com ou sem variagao de empuxo. Neste
modelo balistico sera incorporado um codigo de otimizacdao multidisciplinar baseado na técnica dos
algoritmos genéticos para se obter uma configuracao inicial do motor mais adequada para uma dada
missdao. Uma correlagdo fundamental do modelo balistico € a aquela em que se tem a taxa de
regressao do combustivel sélido como funcao do fluxo massico, principalmente. Como exemplo de
aplicacao, a Fig. 6 apresenta o decaimento da massa de oxidante, contra o tempo, para um motor de
15000 N, obtido a partir do modelo balistico proposto. Neste caso, os pardmetros da taxa de
regressao do combustivel sélido empregados na simulacao foram obtidos para um motor de 400 N.
Muito provavelmente estes valores nao sdo escalondveis para projeto de motores com empuxo da
ordem de 15 kN. Estudos experimentais preliminares, num motor de 10 kN, poderiam estabelecer
critérios para o escalonamento. De qualquer forma, seria mais confiavel o emprego de parametros

obtidos para esta classe de motor ao simples escalonamento.

Embora o oxidante preferencial do grupo de propulsao seja o éxido nitroso, que em muitas aplicacoes
nao requer o emprego de sistemas de pressurizacao (gas inerte ou turbo-bomba), esta possibilidade
sera incorporado ao modelo. A andlise ficara restrita ao uso de tanque auxiliar para pressurizacao. A
otimizacao multidisciplinar provavelmente destacara a melhor opcao frente aos objetivos da missao.

Recentemente, testou-se 0 modelo em desenvolvimento na configuracdo de um motor hibrido com o



Estudos Tedricos e Experimentais em Motor Foguete a Propelente Hibrido

Prof. Carlos Gurgel

par 6xido nitroso e parafina que pudesse realizar a inducdo de reentrada da plataforma SARA do IAE,

com excelente resultado (Vilanova et al. 2010).
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Figura 5: Massa de oxidante no tanque versus tempo (15000 N).

Bancada Experimental

O Grupo de Propulsdo Hibrida possui uma bancada experimental que foi idealizada para a
realizacao de ensaios de diferentes configuracdes de motores, a partir de um flange com diferentes
acessos a camara de combustao, inclusive 6tico. A bancada € constituida basicamente de um
suporte para o motor e um suporte para a valvula reguladora de vazao e tanques de oxidante. A
Figura 6 apresenta um desenho esquematico da mesma juntamente com a foto de um motor de 150

N - 40 s, em operacao.

Figura 6: Desenho esquematico da bancada e motor em operacao.

Os ensaios do motor de 10 kN, serao ser executados na area do Campus do Faculdade do Gama da
UnB, em um bunker a ser construido. Opcionalmente os ensaios poderdo ser realizados nas
instalacoes do IAE, pela equipe de propulsao liquida da instituicao, com apoio do Dr. Nunes (IAE) e

equipe UnB.
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Equipe

O projeto sera executado por uma equipe de quatro doutores, dois alunos de doutorado, seis
alunos de mestrado e diversos alunos de graduacao. A equipe possui vasta experiéncia nos temas
qgue norteiam a proposta, como propulsdo hibrida, controle e automacao, otimizacdo e sistema
propulsivos em geral. Os alunos de doutorado realizaram mestrado no tema, propulséo e escoamento
com reacao quimica bem como os alunos de mestrado tiveram seus trabalhos de graduacao na area

de propulsao hibrida.

Cronograma

O projeto foi dividido em quatro etapas principais, em funcao dos objetivos tracados para um

prazo total de 24 meses.

Etapa 1 - tempo de execucdo de trés meses:

Revisao bibliografica no tema (propulsores hibridos classe 10 kN).

Etapa 2 - tempo de execugao de seis meses:

Projeto do motor de 10 kN com todos os subsistemas a partir do modelo balistico e do cédigo de
otimizacao.Visitas técnicas & DNU (Dnipropetrovsk National University - Ucrania), Yuzhnoye State
Design Office e Yuzhmash, também na Ucrania. Estas instituicdes ucranianas assinara acordo de
cooperacao técnico-cientifica com a UnB em 2009. Estas visitas servirdo parea avaliar o projeto do

motor, com criticas dos parceiros ucranianos.

Projeto dos injetores tipo jet swirl, projeto do sistema de ignicao, projeto do bocal de expansao.

Etapa 3 - tempo de execucgao de trés meses:

Construcao e testes preliminares do sistema propulsivo. Correcdes e reavaliacao do motor. Testes

para definicao da taxa de regressao. Preparacao de relatério e trabalhos cientificos.

Etapa 4 - tempo de execucao de seis meses:

Testes em motor de menor escala para avaliacdo de novos combustiveis sélidos, regeneracao de

calor, aprimoramento do modelo balistico e do cédigo de otimizacao.

Etapa 5 - tempo de execucao de seis meses:

Testes estaticos do sistema propulsivo com motor otimizado e com novos combustiveis ou estratégia

de injecao com ou sem sistema de pressurizacao. Preparacao de relatério e trabalhos cientificos.
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Recursos Solicitados - Justificativa

Os recursos solicitados sao tipicos de projeto desta natureza, compreendendo aquisicao de
material de consumo, livros e contratacao de servico de terceiros, principalmente. Os recursos para
viagens, isto é, passagens e diarias, serdo empregados em visitas técnicas de qualificacdo dos
doutores e para participacdo em congressos. Como a maioria dos subsistemas nao pode ser
adquirido no mercado imagina-se que 0os mesmos deverao ser fabricados especificamente para o
projeto. Completam o pedido, recursos necessarios ao envolvimento de alunos de doutorado,

mestrado e graduacao.

Resultados Esperados

Como principal resultado do projeto tem-se a familiarizacdo do grupo como sistemas
propulsivos de maior escala, tanto do ponto de vista tedrico quanto experimental. Finalmente, cabe
destacar a importante formacdo de recursos humano qualificados na area aeroespacial,
notadamente nas areas de projeto, fabricacado, otimizacao e propulsao quimica, respondendo aos

anseios do edital.
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