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Resumo: O sistema de inducdo de reentrada da plataforma orbital SARA, baseado em motor solido e liquido foi
avaliado recentemente. Avancos marcantes na tecnologia foguetes a propelente hibrido permitem um leque mais
amplo de aplicacéo deste sistema propulsivo. Apresenta-se, neste trabalho, um estudo de viabilidade deste sistema
propulsivo como motor de inducdo de plataforma orbital. As vantagens comparativas entre esta tecnologia e as
outras mais tradicionais motivaram tal estudo e indicam a competitividade do motor hibrido em termos de relagdo
custo/desempenho. Este estudo foi baseado no emprego da parafina como combustivel sélido e do 6xido nitroso
como oxidante. Com este par propelente, desempenho deixa de ser o fator primordial na escolha do sistema
propulsivo se comprado a simplicidade e custos do mesmo com confiabilidade semelhante a propulsores sélidos e
liquidos.

Palavras Chave: motor foguete hibrido, plataforma orbital SARA, motor de inducéo

1. INTRODUCAO

O satélite SARA esta em fase de desenvolvimento pelo Instituto de Aeronautica e Espaco (IAE) para operar
como plataforma espacial reutilizdvel de forma a permitir acesso constante e de baixo custo ao ambiente de micro
gravidade para a comunidade cientifica brasileira.

O Satélite SARA foi concebido para transportar cargas de experimentos cientificos de até 25 kg com peso total
entre 150 a 200 kg, dependendo da configuracdo adotada. O satélite sera langado pelo foguete SD-40, fabricado e
desenvolvido também pelo IAE, e inserido em drbita circular com 2 graus de inclinagdo. Apos a conclusdo dos
experimentos deve-se dar inicio ao processo de reentrada, primeiramente com o correto posicionamento do satélite,
seguido por um impulso de desaceleragdo, com subseqiiente reentrada atmosférica. O pouso serd auxiliado por um
sistema de para-quedas (Koldaev & Moraes, 1997) e por fim dar-se-& a recuperacéo do veiculo.

Sistemas propulsivos, tanto sélidos quanto liquidos, foram apresentados como possiveis candidatos ao sistema
de desaceleracdo (de-boost) e re-entrada da plataforma SARA (Villas Bdas & Moraes, 1999). Entretanto, foguetes a
propelentes hibridos tém alcancado estigio tecnoldgico que permite consideracdo para este proposito,
principalmente se a solucdo pretendida tiver que ser totalmente projetada e fabricada no pais (Knuth et al. 1999;
Cacalleri et al., 2005; Karabeyoglu et al., 2004).

Num trabalho de revisdo, Oiknine (2006) analisou os fatos que impediram a propulsdo hibrida ser substituta
aos sistemas mais classicos, solido e liquido, a despeito de importantes vantagens sobre estes sistemas tradicionais,
com destaque para:

e Seguranca (na fabricacdo, no transporte e armazenamento devido a separacdo do oxidante e
combustivel);
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e Confiabilidade (devido a grande margem de tolerdncia em imperfeicbes de grdo e em condicdes
ambientais);

e Flexibilidade (em virtude da modulacdo de empuxo e maltipla igni¢des);

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

e Meio ambiente (Os subprodutos da combustdo sdo normalmente at6xicos e os propelentes sdo estaveis
facilitando estocagem e transporte)

Karabeyoglu (2008), entretanto argumenta que a propulsdo hibrida deve ser empregada e financiada para
atender nichos em que os custos e a seguranga se sobrepdem a desempenho na escolha do foguete, como, por
exemplo, pequenos lancadores e turismo espacial.

O Grupo de Propulsdo Hibrida (Hybrid Team) da Universidade de Brasilia (UnB) possui uma extensa 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) tendo projetado fabricado e testado motores com diversos
niveis de empuxo e tempo de queima, inclusive com capacidade similar aquela demandada pelo veiculo SARA.

A partir das premissas colocadas por Karabeyoglu (2008) pode-se concluir que a propulsdo hibrida é uma
alternativa interessante para o programa espacial brasileiro principalmente nos quesitos de custo de desenvolvimento
e operacdo somados a sua baixa complexidade e seguranca no manuseio, em geral. Foguetes hibridos também
admitem mdltiplas re-ignicdes e (Oiknine, 2006) e permitem modulacdo de empuxo (Waidmann, 1988; Rajesh,
2006).

Deste modo apresenta-se nesse trabalho uma configuragéo de motor foguete hibrido de parafina e oxido nitroso
capaz de competir com as anteriormente apresentadas para o sistema de desaceleragdo orbital do Satélite SARA

2. ASPECTOS DA REENTRADA

Para promover reentrada da capsula SARA, de maneira precisa, é necessaria a aplicacdo de um impulso que
cause uma reducdo da velocidade orbital de ordem de 235 a 250 m/s (Sikharulidze, 1998 apud Villas Béas et al.,
2004). O tempo de aplicacdo desse impulso ndo deve ser menor que 50 e nem maior que 200 s.

Diversos fatores podem causar erros durante a manobra de reentrada, como resultado a trajetéria pode diferir
da nominal causando significante aumento da area de dispersdo (Sikharulidze, 1999 apud Villas Boas et al., 2004),
os fatores mais significativos com relacdo ao funcionamento do motor séo (Villas Boas, 2004):

v' Tempo de Execugéo - tem como causas principais erros nos sistemas de ignigdo e controle do motor que podem
falhar no acionamento e parada do motor nos tempos adequados.

v' Empuxo - pode aparecer devido a falhas na correta caracterizagdo do motor resultando em valores discrepantes
de empuxo em relacdo ao nominal esperado.

v" Componente Lateral do impulso - resulta de erros de determinacdo do plano orbital ou de desalinhamentos no
posicionamento do motor de reentrada.

v Orientagdo do impulso no plano orbital - resulta de falhas na leitura correta do posicionamento da espagonave e
resultante falha no correto tempo para a execucdo da manobras de re-entrada.
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Um sistema adequado de controle do motor de reentrada e seus subsistemas possibilitam a mitigagdo dos trés
primeiros tipos de problemas na tarefa. Para aumentar a precisdo do funcionamento do motor de reentrada este sera
projetado de modo a possibilitar modulacdo de empuxo e multiplas partidas, permitidas em sistema propulsivo com
tecnologia hibrida.

3. BALISTICA INTERNA

Para se avaliar o desempenho no motor desenvolveu-se um modelo balistico especifico para 0 mesmo. A
metodologia utilizada foi uma combinacdo da teoria classica de motor foguete (Sutton 1997) com teoria hibrida de
regressao (Karabeyoglu, 2000; Casalino e Pastrone, 2005).

Os parametros utilizados para alimentar o modelo foram propositalmente escolhidos para refletir aspectos
sensiveis do projeto do foguete, de forma que esse cddigo seja, no futuro, utilizado para otimizagdo de configuragdo
multidisciplinar. Tais pardmetros sdo:

D, , Diametro externo do gréo
L4, comprimento do grdo

e;, espessura inicial do gréo
Dei» Pressdo inicial da cdmara
Pei» Pressao inicial do tanque

M., fluxo massico de oxidante

Da geometria do grdo resulta o fluxo massico de combustivel 7i¢,;
Thfuel = TLgZ(D - Zei). (1)

Na Eqg. (1), 7 é taxa de regresséo do didmetro da porta de combustéo, D é o didmetro instantaneo da porta. A taxa de
regressdo r € fungdo da vazdo volumétrica.

T =asG". 2
Foi assumido que o foguete em questdo utiliza um injetor do tipo “pressure swirl” (Bertoldi, 2007) com

ar =0,64en=0,5. @)
A vazdo volumétrica “G” é funcdo dos parametros iniciais

G ="t @)

Ap

A area da porta inicial A,€ calculada a partir dos parametros geométricos iniciais
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= (2 ®

Com 11,y € sy Calcula-se a razéo de mistura

OF = Joxi (6)

Mfyel
A razdo OF é utilizada para o calculo de alguns parametros termodindmicos, por meio de curvas ajustadas a partir da
reacdo de parafina com 6xido nitroso em cédigo de equilibrio quimico (Gaseq), a saber;
e Massa molar da mistura MW,
e Temperatura de Queima T,
e Razdo y de calores especificos
Com esses valores é possivel estimar algumas figuras de mérito do motor;

Sendo A, area de saida do boca e 4,.

[P
A= e

= 7
Dci¥V ( )
-1
1 1
Y+1\y— Pexi y+1
Aosie = Ac | ()7 (2) | —"0— ©
_ _Pexit) v
(- (1-2it)
A razdo de expansao é dada por
e= A—Zif 9)
A velocidade caracteristica c* € dada por
(YRgasTc)
c = ﬁ (10)
2 y—1
Y my 1

O coeficiente de empuxo é dado por
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(el Wy
V_(_)y—1 1-— Dexit + DPexit—Patm (11)

CF = 2 . R c* . . - €
\ yY-1\y+1 (mox1+mfuel)A_t / (mox1+mfuel)A—t

Sendo 0 empuxo do motor

F=Cp ((m;,xl + Mer) j—t>At (12)

Onde p,.i: € a pressao de saida dos gases e p; € a presséo no final da cdmara de combust&o. O conjunto de
equac0es foi inserido no codigo EES para facilitar estudos paramétricos.

4. CONFIGURACAO DO MOTOR

Apresentam-se, na seqliéncia, as caracteristicas principais do sistema propulsivo desejado. O foguete utilizara
parafina de petréleo como propelente, devido as bons resultados de taxa de regressdo (Bertoldi, 2007) e d6xido
nitroso como oxidante, devido a excelente estabilidade quimica e seguranga no manuseio do mesmo.

4.1 Grao Propelente e “Motor Casing”

O motor possui um grdo propelente de parafina mineral com 200 mm de didmetro externo, com 35 mm de
espessura e um comprimento de 300 mm, com uma Unica porta de combustdo circular central. Esse grdo sera
contido em um invélucro (casing) de aco carbono de alta dureza com espessura de 1,2 mm. O casing também
apresenta uma pré-camara e uma pds-cadmara de mistura recobertas com protecao térmica ablativa de PMMA com 5
mm de espessura (Fig. 1).

Figura 1. Casing do Gréo.
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4.2 Injetores

O injetor utilizado serd um atomizador vortical, pressure swiler, com o intuito de aumentar a tacha de
regressdo (Bertoldi, 2007). O injetor sera fabricado em aluminio aerondutico e seré fixado na extremidade superior
da pré-camara de combustéo,

4.3 Bocal Convergente-Divergente
Ser4 utilizada uma tabeira conica de aluminio com incerto de carbono-carbono ou grafite na garganta Essa

configuracdo foi escolhida devido a sua simplicidade construtiva e comprovada eficiéncia (Sutton, 1997). A
configuracdo projetada pode ser vista na Fig. 2.

\

Figura 2. Bocal proposto.

4.4 Sistema de alimentacdo

Com o intuito de melhorar-se o desempenho do motor e minimizarem-se irregularidades na combustdo optou-
se pela inclusdo de um sistema de re-pressurizacdo. Esse sistema € composto por um tanque de gas inerte, Hélio,
uma valvula de controle, e um diafragma metalico. O tanque de oxidante é esférico e fabricado com o mesmo aco da
camara de combustdo, entretanto devido ao maior diametro e a forma esférica sua espessura é de 0,6 mm.

4.5 Sistema de ignigéo.

O sistema de ignicdo utilizado é composto por um pequeno tanque de GLP, gas liquefeito de petréleo, um
gerador de gas e um sistema pirotécnico miniatura para ignicéo do gerador de gas. Esse sistema permite multiplas
ignicBes do motor principal, alem de ter funcionamento comprovado em diversos testes realizados pelo grupo.

4.6 Configuracdo Final

O motor, na configuragdo final, esta ilustrado na Fig. 3. A configuracdo balistica resultante possui as seguintes
caracteristicas:

e Diametro Externo do grdo: 200 mm
e Espessura do grdo: 35 mm

e Comprimento do grdo: 300 mm
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O calculo aproximado de massas apresentou 0s seguintes valores:

Pressdo de cAmara: 3,0 MPa

Pressdo do tanque de oxidante (N,O): 5,0 MPa
Vazao de Oxidante: 200 g/s

Tempo de Queima: 73,46 s

Delta V: 237,4 m/s

Empuxo Médio: 541,6 N

Empuxo Especifico: 241 s

Tanque de Oxidante: 2,18 kg
Céamara de Combustdo: 6,51 kg
Massa de oxidante: 14,69 kg
Massa de combustivel: 6,07 kg
Sistema de Controle: 500 g
Vélvulas e injetor 500 g

Bocal: 500 g

Sistema de repressurizacdo: 500 g

Figura 3. Renderizacdo da cAmara de combustéo e bocal (motor hibrido).
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Com o intuito de demonstrar o diferencial competitivo da utilizacdo de um sistema hibrido o motor apresentado
foi comparado com as alternativas sugeridas por Villas Boas (2000).

o o Propelente Solido | Propelente
Pardmetro Liquido Bipropelente Liquido
Monopropelente hibrido
Massa Alto: 47,3 kg Médio: 40,3 kg Baixo: 35,1 kg Baixo 32,95 kg
Alto: grande nimero de | Alto: grande nimero | Baixo: pequeno Baixo pequeno numero
pecas, desenvolvimento | de pegas, namero de peca e |de peca e tecnologia
Tempq de mais complexo e desenvolvimento mais |tecnologia disponivel.
desenvolvimento | hecessidade de novas complexo e disponivel.
tecnologias. necessidade de novas
tecnologias.

Custo de
desenvolvimento

Baixo: utilizard muitas
pecas do SCR/VLS-1,
muitos testes serdo feitos
no SCR/VLS-1.

Médio: utilizacdo de
algumas pecas do

SCR/VLS-1, alguns
testes serdo feitos no

Alto: tecnologia
nova necessita de
muitos testes.

Baixo: Alta
flexibilidade, muitos
componentes derivados
de componentes

SCR/VLS-1. testados pelo Hybrid
Team e baixo custo dos
testes.
Custo de Alto: Médio: Baixo: Baixo:
producédo
Grande numero de pecas. | Numero intermediario [Pequeno nimero | Pequeno nimero de
de pecas. de pecas. pecas.
Precisdo Alta Alta Baixa Media
Manuseio e Requer alto grau de Requer alto grau de Seguro, Muito seguro,
toxidade cuidado no manuseio e | cuidado no manuseio e | propelentes ndo propelentes ndo

na estocagem. Propelente
altamente toxico.

na estocagem.
Propelente altamente
toxico.

téxicos.

toxicos, quimicamente
inertes e comerciais.
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6. CONCLUSAO

A partir dos estudos realizados no presente trabalho pode-se verificar que o sistema de propulsdo foguete
hibrida ¢ uma opg¢do competitiva quando comparado a sistemas liquidos e sdlidos, para desempenhar a operagdo de
re-entrada do modulo SARA. O motor proposto possui 30,34% menos massa que a opcdo liquida bipropolente,
18,24% menos massa que a opgao liquida monopropelente e 6,12% menos massa que a opcao solida.

Levando em conta o carater preliminar das analises realizadas neste trabalho os valores apresentados para
massa e desempenho podem variar, entretanto ndo deve-se descartar a utilizagdo de um propulsor foguete hibrido
para esta missdo. Devido a escassez de material sobre a estrutura interna do SARA e sobre a disponibilidade de
espaco no compartimento do motor, um possivel re-projeto do tanque de oxidante esférico pode ser necessario
substitui-lo por uma configuragdo mais compacta como, por exemplo, tanques cilindricos, essas entre outras
alteracGes podem aumentar a massa final do sistema.

Dado ao atual estagio do desenvolvimento dessa tecnologia no Brasil e a sua facilidade construtiva, pode-se
afirmar que a implementacdo de um motor foguete hibrido para o sistema de re-entrada da espagonave SARA é
tanto tecnicamente como economicamente viavel.
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Abstract: The de-boost system, based o liquid and solid rochet engines, for the SARA platform has been
investigated recently. In this work we carried ou a preliminary study considering hybrid engines as a candidate fot
the de-booster engine, following recent advances in hybrid rocket technolgy applications obtained by our research
group. This study has shown hybrid rocket engines to be a competitive alternative, compared to more traditional
propulsion systems. With this technolgy, performance would not be as important as simplicit and final costs. In
addition, hybrid propulsion systems can be set in operation in much less time span than other technologies.



