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Resumo 

 

Um primeiro ciclo de desenvolvimento da propulsão híbrida é encerrado pelo presente trabalho. 

Os resultados experimentais alcançados em campanha de ensaios em banco de testes permitiu 

estabelecer uma lei de queima para a parafina. Uma vez conhecida a taxa de fornecimento de 

combustível, em função da taxa de fornecimento do oxidante, foi possível calcular os 

parâmetros de desempenho do motor H1. O trabalho consistiu em validar a rotina de cálculo 

dos parâmetros propulsivos de forma a quantificar o rendimento do motor em função da vazão 

mássica de oxidante injetada na câmara de combustão. Este rendimento é definido pela razão 

entre o parâmetro de desempenho obtido experimentalmente, e aquele ideal, definido pela 

análise termoquímica do par propelente. Outro parâmetro de ajuste considerado no cálculo foi 

o coeficiente de empuxo que traduz, em última análise, a eficiência da tubeira na conversão de 

energia térmica em cinética. Os resultados experimentais permitiram quantificar o coeficiente 

de empuxo para corrigir o cálculo do empuxo assim como a lei de regressão da parafina 

permitiu avaliar a pressão de funcionamento na câmara de combustão.  

1. Introdução 

Motores foguete a propelente híbrido (MFPH) apresentam maior segurança durante os 

processos de fabricação, armazenamento e operação em campo devido à manipulação em 

separado do oxidante e do combustível, além de oferecer a capacidade de múltiplas ignições e 

controle do nível de empuxo. Outra vantagem, se comparado à propulsão liquida, é a menor 

complexidade do sistema, visto que o combustível está acomodado na câmara de combustão e 

uma única linha de oxidante é necessária, como mostrado na figura 1, implicando inclusive em 
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menor custo. Entre suas desvantagens destaca- se o menor impulso específico (Isp) quando 

comparado à propulsão líquida 
[1,2]

. 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 1 – Motor foguete a propelente híbrido. 

Um parâmetro que limita o desempenho de MFPH é a baixa taxa de regressão (𝑟̇), em especial 

para combustíveis a base de borracha como o HTPB 
[12,14,15]

. Assim como na propulsão sólida, 

este parâmetro representa a velocidade na evolução da superfície de queima, que no caso 

particular do MFPH, não dependente da pressão, mas sim do parâmetro Go (fluxo de massa do 

oxidante) que pode ser definido pela razão entre a vazão mássica de oxidante (ṁ) e a área da 

porta em cada instante (Ap), como desenvolvido a seguir. 

a. Velocidade de Regressão 

Foi adotada uma lei empírica para a taxa de regressão do grão combustível, tomando por 

referência o motor H1, desenvolvido pela Divisão de Propulsão Espacial do IAE, onde foram 

definidas as constantes (a) e (n) que condicionam a velocidade de regressão do combustível em 

MFPH 
[7]

. 

𝑟̇ = a (Go)
n     [mm/s]                                                    (1) 

Onde o parâmetro Go é obtido a partir da razão entre a vazão mássica do oxidante e a área da 

porta do grão propelente: 

  Go = ṁox / Ap   [kg/m2.s]                                               (1.1) 
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Gráfico 1 – Lei de queima da parafina, combustível do motor H1. 

Logo, 

𝑟̇ = 0,3809𝐺0
0,4407

     (1.2) 

b. Parâmetros de desempenho 

O empuxo (F), produzido por um sistema propulsivo sobre um foguete (propulsão foguete), é 

caracterizado pela ejeção, a certa velocidade relativa, de uma fração de sua própria massa. No 

caso em que a pressão do fluido na seção de saída do divergente for diferente da pressão 

atmosférica, deve-se considerar uma perda representada na equação: 

                                                           (2) 

Onde ue é a velocidade de saída dos gases, pe e patm são, respectivamente, pressão dos gases na 

seção de saída do divergente, e pressão atmosférica e Ae a área da seção de saída os gases. 

Podendo esta ser simplificada para o caso de tubeira adaptada, pe igual patm. 

                                                                             (2.1) 

Os coeficientes que caracterizam um motor foguete são o coeficiente de empuxo, a velocidade 

característica, o impulso específico, o coeficiente de fluxo e o rendimento da combustão: 

O coeficiente de empuxo, CF, é definido como: 

                                  (3) 

O impulso total It é definido como a integral da força de empuxo num dado intervalo de tempo 

(eq. 4). O tempo de queima é definido como o tempo entre a ignição do motor e o início da 

queda de pressão na câmara. 

                                                                               (4) 
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O impulso específico (Is)é definido como o impulso total por unidade de massa de propelente, 

assim: 

                                                                              (5)  

Onde go a aceleração da gravidade num dado instante de tempo t. 

Para a comparação do desempenho relativo a diferentes sistemas de propulsão, utiliza-se a 

velocidade característica c*, definida por: 

                                                                                      (6) 

E finalmente, o coeficiente de descarga expresso em (s/m) e pode ser escrito como: 

                     CD= 1/c*                                                            (6.1) 

E o rendimento de combustão, ƞc ≈ 90%, adotado dos resultados experimentais do Motor 

H1 [7]. 

c. Análise Termoquímica 

Para a obtenção dos parâmetros termodinâmicos e de desempenho preliminares foi necessário 

definir o par de propelentes para proceder a uma análise termoquímica: Oxigênio gasoso e 

parafina com 5% de negro de fumo. Para o desenvolvimento pretendido, uma configuração 

clássica foi adotada, de forma a favorecer não só a disponibilidade de propelentes na Divisão 

de Propulsão Espacial, mas também garantir uma grande oferta de trabalhos analíticos e 

experimentais publicados. A análise termoquímica [5], através da variação da razão de mistura 

(O/F), relação entre o oxidante e o combustível, permitiu avaliar o comportamento dos 

principais parâmetros de desempenho, o impulso específico teórico e a velocidade 

característica teórica, para uma condição ideal, onde o processo de combustão é completo. Um 

gráfico comparativo do desempenho teórico ideal obtido a partir das variações da razão O/F do 

par propelente de interesse, é apresentado no Gráfico 2, onde se identifica uma razão de mistura 

ideal próxima a 2,5. 
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           Gráfico 2 – Parâmetros de desempenho para diferentes razões de mistura (O/F). 

 

d. Simulação de funcionamento do motor H1 

O objetivo foi validar uma metodologia para dimensionamento de MFPH no contexto do 

projeto “Estudo Experimental das Oscilações de Pressão em Motor Foguete Híbrido (MFPH)”, 

apoiado pelo CNPq. A validação da ferramenta [6] foi possível através da determinação de uma 

lei de queima para o combustível e dos parâmetros de desempenho, a partir dos resultados 

experimentais obtidos para o motor teste H1. 

Os principais parâmetros de funcionamento, pressão, empuxo e vazão mássica, foram 

calculados através de uma série de ferramentas computacionais [3,4,6] desenvolvidas pela 

Divisão de Propulsão Espacial (APE).  

 

Figura 2 – Fluxo para dimensionamento do motor H1. 
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Para a validação do cálculo dos parâmetros de desempenho (item b.), é preciso confrontar o 

cálculo preliminar com resultados experimentais. Nesta etapa, foi possível implementar no 

cálculo os resultados da análise termoquímica (item c.), de coeficientes empíricos (CF) e da 

lei de regressão (item a.), como ilustrado no gráfico comparativo teórico/experimental a seguir 

para uma vazão média do oxidante de 0,233 kg/s. 

 

           Gráfico 3 – Pressão na câmara teórica corrigida pela lei de regressão empírica. 

 

           Gráfico 4 – Empuxo teórico corrigido pelo Coeficiente de Empuxo (CF). 

2. Dos Resultados experimentais 

O Instituto de Aeronáutica e Espaço realizou, no período de 17 a 25 de novembro, catorze 

(14) ensaios de queima do motor foguete a propulsão híbrida (H1), no banco de ensaio do 

Laboratório de Propulsão Líquida da Divisão de Propulsão Espacial. O desempenho do motor 

foguete H1 foi considerado satisfatório, pois validou o projeto dos sistemas de injeção e 
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ratificar os parâmetros propulsivos mais importantes como, vazão mássica dos propelentes, 

pressão na câmara de combustão, empuxo e velocidade característica do propelente. 

 

 
Figura 3 – Motor teste H1 em operação. 

 

Inicialmente, o sistema de ignição utilizado foi testado e caracterizado. Para o bloco 

propelente composto por parafina e negro de fumo, foram realizados três testes. O oxidante 

utilizado foi o mesmo nos três testes, porém sua vazão mássica foi variada, conseqüentemente 

sua pressão de injeção.  Para cada vazão mássica do oxidante foi obtido um valor para o 

empuxo médio, conforme apresentado no Gráfico 5.  

 
Gráfico 5 – Empuxo obtido experimentalmente nos testes utilizando parafina 

com negro de fumo como combustível para diferentes vazões de oxidante. 
 

O impulso específico varia de acordo com a vazão mássica do oxidante. Os valores para 

impulso específico de cada teste foram calculados de acordo com a equação 5 apresentada 

anteriormente neste relatório e são apresentados na tabela a seguir.  
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Tabela 1 – Resultado dos ensaios para parafina com negro de fumo 

Teste em Banco 
Teste 1  Teste 2  Teste 3  

(55 bar) (47,5 bar) (40 bar) 

Empuxo médio (N) 1064,000 916,000 728,000 

Vazão mássica média do oxidante (kg/s) 0,320 0,275 0,233 

Go (kg/m2-s) 46,784 40,205 34,064 

Velocidade de Regressão experimental (mm/s) 4,805 4,467 4,125 

Velocidade de Regressão Karabeyoglu [6] 1,292 1,164 1,038 

Vazão mássica combustível (kg/s) medida 0,240 0,247 0,207 

Vazão mássica total (kg/s) 0,560 0,522 0,440 

O/F 1,333 1,115 1,127 

Impulso específico (s) 193,680 178,992 168,787 

 

3. Da Análise dos Resultados 

Conforme observado na Tabela 1, os valores obtidos para a velocidade de regressão são 

superiores aos encontrado pela referência [12]. Neste trabalho foi utilizado como par propelente 

parafina com negro de fumo e oxigênio gasoso (GOX) e nos trabalhos da referência foram 

utilizados o par propelente parafina pura e GOX. 

O gráfico 6 apresenta a comparação da Lei de Queima do motor H1 e da referência [12,13].  

 

Gráfico 6 – Comparação da velocidade de regressão obtida (Parafina) e da apresentada por 

Karabeyoglu[12,13] para a Parafina pura e para o HTPB. 
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4. Da Eficiência do Motor H1 

Para o cálculo da eficiência do motor H1, primeiro é necessário encontrar os parâmetros de 

desempenho, que são obtidos através dos valores experimentais de pressão e empuxo. São 

eles: coeficiente de empuxo, velocidade característica e impulso específico. A Tabela 2 

apresenta os parâmetros de desempenho para cada ensaio com suas respectivas vazões 

mássicas.  

Tabela 2 – Parâmetros de desempenho do motor H1 

 1 H1  E 

(55  bar) 

2 H1  E 

(47,5 bar) 

3 H1  E 

(40  bar) 

CF 1,2394 1,2116 1,2129 

C* (m/s) 1673,79 1648,82 1498,29 

Isp (s) 211,53 203,70 185,32 

Os valores de impulso específico apresentados na Tabela 3 são confrontados com o caso de 

combustão ideal do motor H1. Para as simulações do caso ideal no processo de combustão 

entre o oxigênio gasoso e a parafina, foi utilizado o software CETPC [5], sendo assim, foi 

comparado o caso ideal ao resultado experimental e ao calculado.  Para este fim, o impulso 

específico é avaliado como principal parâmetro de desempenho do motor foguete. 

Tabela 3 – Eficiência do motor H1 

 CETPC Calculado Experimental ηc ηe H1 

Isp 

228,6 202,01 211,53 0,88 0,92 55,0 bar 

214,9 188,89 203,70 0,84 0,95 47,5 bar 

209,6 176,38 185,32 0,84 0,88 40,0 bar 

5. Conclusões 

Foram apresentados os resultados obtidos em três testes utilizando parafina com negro de fumo 

como combustível, na validação das ferramentas numéricas de dimensionamento, alvo 

principal da proposta de desenvolvimento da propulsão híbrida no IAE/APE. 

O dimensionamento do motor de teste híbrido foi resultado de definições de projeto tanto no 

que tange a geometria adotada como em relação ao par propelente escolhido. Trata-se de um 

dimensionamento não otimizado visto que é possível melhorar a taxa de fornecimento de 

combustível em se reduzindo a área de passagem inicial (Ap) e/ou aumentando a vazão mássica 

de oxidante (𝑚̇𝑜𝑥), na busca de uma razão de mistura próxima a 2,5. O motor H1 oferece uma 

superfície de combustão importante (geometria estrela) assim como uma grande área de 
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passagem, o que conceitualmente reduz a velocidade de regressão (eq. 1). Ainda assim, 

observa-se um incremento significativo na velocidade de regressão do combustível devido a 

geometria do sistema de injeção, com 10 injetores, posicionados próximos a superfície do 

bloco combustível. Esta configuração promove forte instabilidade sobre o filme líquido na 

superfície do grão, que em consonância com Karabeyoglu [12], aumenta significativamente o 

fenômeno de “arrasto” desta interface líquida projetando-a no escoamento principal e 

favorecendo a velocidade de regressão do grão combustível, três vezes superior à taxa de 

regressão observada por Karabeyoglu para a mesma faixa do fluxo do oxidante (30<Go<40). 
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