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RESUMO

CONCEPCAO DO POUSO VERTICAL DE UM FOGUETE
UNIVERSITARIO

Andres Gilberto Machado da Silva Benoit, Joao Vitor Bernardi Rohr, Lucas
Furlan Rufino da Silva, Vitor Oliveira Mota
ORIENTADOR: Dr. Joao Felipe de Araujo Martos

Tendo em vista que existe uma lacuna no pais a respeito de tecnologias de pouso de fo-
guete, foi feita uma pesquisa sobre a concepcao do pouso de um foguete universitario, a fim
de contribuir para a formacao de alunos de Engenharia Aeroespacial e cursos relacionados
da Universidade Federal de Santa Maria. O projeto foi dividido em sete etapas principais
tedricas ao longo das quatro fases do CPIO. Primeiramente, foram introduzidas as leis da
fisica que regem o comportamento de foguetes, o funcionamento de um veiculo lancador,
bem como referéncias para o entendimento e definicdo dos sistemas necessarios para o
pouso e projeto do foguete. Foi entédo feita uma pesquisa baseada na metodologia geral
adotada pela NASA. Asim, o projeto foi dividido em 7 etapas principais, onde apenas as
duas primeiras sdo abordadas no CPIO I. A primeira etapa diz respeito a discussao e ana-
lise dos stakeholders, dos objetivos do projeto, expectativas, além de possiveis limitagdes
em seu desenvolvimento. A segunda e ultima etapa abordada no CPIO | diz respeito aos
estudos de viabilidade e desejabilidade do projeto, assim como possiveis planos de acgéao.
Diante disso, nota-se que que foram obtidos resultados esperados, como compreensao
de foguetes, seu movimento, e os processos envolvidos no mesmo, além de um grande
avanco nos estudos de controle do foguete. Constata-se entao que o projeto foi concluido
com os resultados esperados.

Palavras-chave: Foguete. Pouso Vertical. Peréxido de Hidrogénio. Monopropelente.



ABSTRACT

CONCEPTION OF THE VERTICAL LANDING OF A UNIVERSITY
ROCKET

AUTHOR: Andres Gilberto Machado da Silva Benoit, Joao Vitor Bernardi
Rohr, Lucas Furlan Rufino da Silva, Vitor Oliveira Mota
ADVISOR: Dr. Joao Felipe de Araujo Martos

Bearing in mind that there is a gap in the country regarding rocket landing technologies, a
research was done on the conception of landing an university rocket in order to contribute to
the formation of aerospace engineering students and related courses at the Universidade
Federal de Santa Maria. The project was divided in seven main theorical phases along the
4 phases of CDIO . To do so, it is necessary to introduce the laws of physics governing
the behavior of rockets, study the operation of a launch vehicle, understand and define the
systems necessary for landing and design of the rocket. A research based on the general
methodology adopted by NASA is then made. In this way, the project is divided into 7 main
phases, where only the first two are addressed in the CDIO I. The first phase relates to sta-
keholder discussion and analysis, project objectives, expectations, and possible limitations
in their development. The second and final phase addressed in the CDIO | concerns studies
of feasibility and desirability of the project, as well as possible action plans. Therefore, it is
noted that the expected results were obtained, such as the understanding of rockets, their
movement, and the processes involved in them, as well as a great advance in the studies
of rocket control. It is then noted that the project was concluded with the expected results.

Keywords: Rocket. Vertical Landing. Hydrogen Peroxide. Monopropellant.
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1 INTRODUGAO

1.1 CONTEXTO

O nascimento do foguete tem suas raizes longinquas no tempo. Apesar de Konstan-
tin Tsiolkovsky ser considerado o pai dos foguetes, sua origem e o estudo dos principios
fisicos que explicam seu funcionamento remetem a séculos antes. Um exemplo disso €
a propria "Maquina de Heron", baseada no principio da acao e reacao (terceira Lei de
Newton); ideia basica da propulsdo de um foguete. Segundo Taylor (2017), existe uma
dicotomia histérica da necessidade de criacao de foguetes, representada por um lado pelo
fim da Primeira Guerra Mundial (desenvolvimento de misseis) e, por outro, com o inicio da
Guerra Fria (corrida espacial). Precisamos citar ainda o periodo da Segunda Guerra Mun-
dial, que contribuiu significativamente com o desenvolvimento de tecnologias espaciais, a
exemplo do foguete V2.

O fato é que mesmo depois da corrida espacial, essa industria continuava a crescer.
Ela é de extrema importancia atualmente, visto seus impactos diretos no dia-a-dia da popu-
lacao; seja pelo GPS (Sistema de Posicionamento Global) ou analogos, pela comunicagéao
em geral (internet por exemplo) ou mesmo pelo monitoramento de seguranca.

O potencial bélico deste tipo de industria é grande e € por isso que 0S governos se
interessam tanto por protecdo nesta area (além do préprio desenvolvimento de armas). Os
misseis balisticos internacionais s&do o maior exemplo disso, e as grandes potencias estao
sempre testando tecnologias desse tipo - a tenséo politica que circunda o fim do Tratado
de Forcas Nucleares de Alcance Intermediario (INF) entre os EUA e a Rassia ilustra bem
tal interesse militar.

Contudo é um setor extremamente caro e avangado. Mas o espaco € e sempre foi
um objetivo para o homem. Recentemente, nasceram varias industrias aeroespaciais e
este setor ganhou uma cara muito mais privada.

Somente no ano de 2015, esse mercado [mundial] movimentou 323 bilhées de do6-
lares (Hampson (2017)). Neste cenario, o Brasil deixa a desejar; investe pouco no setor
além de nao ter uma forte produgéo tecnoldgica prépria relacionada a ele. A Tabela 1.1
ilustra bem isso, mostrando o quao fraco é o Brasil perante a outros mais desenvolvidos.
Nao somente isso, o préprio governo argentino que tem menos de um ter¢co do PIB do
governo do Estado de Sao Paulo tem um investimento maior.

A Figura 1.1 apresenta alguns dados do Space Competitiveness Index, uma pes-
quisa a respeito da competitividade no setor espacial. Podemos ver como o Brasil é pe-
queno se comparado aos gigantes e verdadeiros protagonistas no desenvolvimento de
programas espaciais completos, criagao de veiculos, satélites, etc.
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Tabela 1.1 — Investimentos de alguns paises no setor espacial

Estado | Orgamento Espacial (Bilhdes de US$) | Porcentagem do PIB (%)
EUA 40,0 0,21
Russia 3,0 0,15
China 3,0 0,03
india 1,2 0,06
Argentina 1,2 0,2
Brasil 0,1 0,006

Fonte: Portella Gabriel Adriano de Melo (2018)

Figura 1.1 — Comparacao de Competitividade (2009 Space Competitiveness Index)
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Fonte: Jay Gullish and David Vaccaro (2009), tradugao nossa.

E inegavel a relacdo direta entre a necessidade de uma atuacgéo forte no ramo
espacial com o tamanho espacial de um pais. Paises grandes precisam de uma vasta
cobertura de comunicacgao (civil e militar), localizagao (a exemplo do de novo citado GPS)
dentre outras formas de monitoramento. Mesmo sendo considerado um pais langador, a
atuacao brasileira esta longe de ser o ideal para um Estado com a economia que tem (entre
as 8 maiores do mundo em 2015, segundo International Monetary Fund (2018)) e com a
52 maior extensao territorial do mundo.

1.2 ECONOMIA E O POUSO VERTICAL

Apesar da importancia desta area para sociedade brasileira num geral, como vimos,
€ um setor com baixissimo investimento. Um dos fatores que pode interferir nisso é o
custo. De fato, desenvolver um programa espacial, como o da Apollo, por exemplo, é
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extremamente custoso; na época, cerca de 28 bilhdes de ddlares, que valeria hoje, com o
ajuste da inflacao, aproximadamente 288.1 bilhdes (International Monetary Fund (2018)).

Desse modo, além das empresas, corporagdes e agéncias desenvolverem novos
veiculos langadores, satélites, sensores, motores, além de diversos outros, sempre de-
monstraram interesse em técnicas de como baratear projetos e missdes espaciais. Nesse
contexto, talvez 0 maior avanco da década, que virou simbolo de uma nova era espacial,
foi o reaproveitamento de um foguete da SpaceX em 2015.

Gréfico 1.1 — Custos médios de alguns langadores (por langamento)
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Fonte: (Federal Aviation Administration, 2017)

Pela primeira vez na histéria um foguete foi langado, realizou uma missao (enviar
satélites ao espaco) e retornarou em um pouso vertical. Esse marco foi impressionante
nao sé pelo tamanho do foguete (Falcon 9, de cerca de 70 metros de altura) ou pela beleza
da cena, mas por significar uma reducéao incrivel de custos. Significa poder transformar
os foguetes em naves com possibilidade de reutilizagdo e com isso baratear o acesso ao
espaco.

A SpaceX esta longe de ser Unica nessa ideia; alguns meses antes a Blue Origin
havia feito algo parecido, mas com tamanho bem menor e apenas em testes. Além disso,
diversas outras empresas ja testaram algo semelhante antes (a exemplo do Delta Clipper
Experimental ou DC-X da McDonnell Douglas). De fato, a possibilidade de um pouso
vertical € muito mais atrativa economicamente para qualquer um que deseje mandar algo
para os espaco; a era dos foguetes descartaveis nao duraria muito.
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Tabela 1.2 — Comparagao entre alguns lancadores

Veiculo Capacidade Maxima (LEO) [kg] | Preco [U$$ por Kg]
Falcon Heavy (SpaceX) 63.800 1.410,70
Ariane 5 (ESA) 21.000 8.477,00
Soyuz-2-1b/Fregat (Roscosmos) 8.500 20.000,00 - 30.000,00
Space Shutlle (NASA) 29.000 26.725,20
Long March 5" (CALT) 25.000 -
Atlas V (NASA & ULA) 18.814 7.972,00
Vulcan (ULA) 13.940 12.374,00
Angara A5 (Roscosmos) 24,000 4.170,00
Vega (ESA) 1.963 18.848,70
Unha (NADA) 100 -
SS-520-4 (JAXA) 4 -
PSLV (ISRO) 3.250 8.000,00

Fonte: Federal Aviation Administration (2017)2.

Para clarear um pouco e mostrar a diferenga econémica, vamos comparar alguns
veiculos langadores. A Tabela 1.2 mostra uma comparagao interessante, o custo por qui-
lograma além da carga maxima; ja o Grafico 1.1 ilustra o custo médio por langamento de
veiculos famosos.

Frente a esse cenario, vemos que o mundo pede por foguetes cada vez mais ba-
ratos, e a SpaceX estd chegando la. Mais do que isso, o Brasil, que estd muito atras de
outros paises com porte econdémico muito menor (a exemplo da Argentina), carece de um
desenvolvimento tecnoldgico nessa area.

TAté a data de publicagdo deste texto, ndo foram divulgadas informagcdes oficiais a respeito do custo do
lancador chinés. Analogamente, informagdes sobre outros langadores pertencentes ao Japao e Coreia do
Norte, nao foram disponibilizadas.

20s nimeros apresentados mostram apenas uma aproximacéo feita por pesquisas em diferentes fontes.
Uma vez que o custo de alguns langadores € incerto, ndo deve-se tomar a Tabela 1.2 como a representagao
real, mas como uma estimativa. A prépria ndo divulgagao de algumas informagdes pelos responsaveis
torna os valores imprecisos (como é o caso da Soyuz), mas serve para dar uma ideia da grandeza financeira
mostrada. A principal fonte de pesquisa foi a Federal Aviation Administration (2017), mas nao exclusivamente
esta.



2 OBJETIVOS E JUSTIFICATIVAS

2.1 OBJETIVO GERAL

Tem-se como objetivo geral do presente trabalho a concepcdo do pouso de um
foguete universitario, com fins didaticos para alunos de Engenharia Aeroespacial e cursos
relacionados da Universidade Federal de Santa Maria.

2.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Introduzir aos alunos os conceitos referentes a fisica de um foguete e seus mecanis-
mos.

Implementar métodos de Engenharia de Sistemas para projetos Aeroespaciais;

Estudar o funcionamento de um veiculo langador;

Entender e definir os sistemas necessarios para o pouso;

Dimensionar o foguete;

2.3 JUSTIFICATIVA

O agente motivador para a realizacido deste trabalho foi 0 desenvolver a técnica de
pouso de um foguete, visto que ha uma lacuna no avancgo de tal tecnologia no pais para
alunos e professores que pretendem compreender a abstracdo desse sistema com base
nos principios de Engenharia Aeroespacial.



3 METODOLOGIA

3.1 METODOLOGIA GERAL

A metodologia é uma parte extremamente importante de um projeto; conduzira todo
o planejamento, além do desenvolvimento, construgdo e testes do mesmo. Tendo em
vista a ideia inicial e os objetivos desta, escolheu-se a metodologia adotada pela NASA,
mostrada com mais detalhes em Kapurch (2010)".

O projeto sera entao divido em 7 fases principais, sendo apenas as duas primeiras
o foco do CPIO |. Na Pré-Fase A, como é chamada a primeira parte do projeto, serao
discutidas e analisadas as consideragdes iniciais a respeito dos stakeholders, objetivos,
expectativas, além das limitacées no desenvolvimento. E necessario ressaltar que a meta
do CPIO | nao é projetar inteiramente o foguete, mas apresentar o porqué, conceber ideias
gerais do sistema, além de como planejamos atingir o objetivo.

A Figura 3.1 mostra o chamado "motor da engenharia de sistemas"; extremamente
importante na concepc¢ao das ideias e objetivos do projeto. Basicamente as ideias serdo
verificadas e analisadas (extremo esquerdo do diagrama da figura) para obtencédo de um
perfil de um produto final (extremo direito), sempre analisando o processo técnico, que
envolve planos de gestdo, comunicagéo, controle técnico da execucédo do projeto, entre
outros. Essas andlises sao feitas em cada parte do sistema; mostraremos a divisao siste-
matica logo mais.

A Pré-Fase A (estudo de concepcao)tem como propésito principal “produzir um am-
plo espectro de ideias e alternativas para missdes para as quais novos programas/projetos
podem ser selecionados" (Kapurch (2010, p.22), tradug&o nossa). Desse modo, as princi-
pais decisdes foram tomadas, e deram uma direcao ao projeto; por agora, apresentaremos
de que modo as decisdes serdo tomadas, no Capitulo 6 discutiremos mais detalhadamente
algumas delas.

A Fase A terd sera um pouco mais trabalhosa, tendo como objetivo o estudo dos
planos possiveis de acdo, a determinacdo da viabilidade e da desejabilidade, além de
algumas descri¢des, como o funcionamento de software. Essas serdo, portanto as duas
grandes divisdes do CPIO |, o estudo de ideias e objetivos e a concepcao basica de um
projeto que os cumpra.

A terceira fase, chamada de Fase B, teremos a concepcéo preliminar que atenda as
necessidades dos stakeholders. Serao definidas varios requisitos técnicos que “deverao

'A maioria das informagées sobre a metodologia serdo usadas como guia para o projeto, ndo sendo
mostradas aqui, tais como os KDPs, e outros diagramas funcionais especificos da conducao do projeto.
Outro ponto importante que vale ser ressaltado, é que, dado a complexidade e escala do projeto, alguns
aspectos do planejamento apresentado em Kapurch (2010) serdo desconsiderados
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Fonte: Kapurch (2010, 5), tradugcédo nossa.

ser suficientemente detalhadas para estabelecer uma agenda firme e uma estimativa de
custos para o projeto" (Kapurch (2010, p.22), traducdo nossa). Durante todas as fases
aparecem KDPs, pontos importantes de decisao do projeto, que envolvem escolhas, muitas
vezes radicais, no destino do projeto.

Na Fase C, desenvolveremos um design final; producao de softwares e hardwares,
sendo realizados diversos testes nos componentes e subsistemas. Nessa fase do projeto,
com o motor foguete dimensionado e as leis de controle feitas, tornar-se-4 possivel testes
em bancada. Os testes serdo feitos com ar comprimido, posteriormente com combustivel
liquido, e serdo discutidos mais adiante. Durante a Fase C, aparecerédo diversos CDRs,
pontos criticos para uma revisdo o design do foguete ou de algum subsistema especifico.

A quinta fase, Fase D, rege basicamente a integragéo e teste do sistema como um
todo, bem como teste de lancamento. Os testes iniciais serdo feitos a partir de lanca-
mentos extremamente pequenos, para validacdo das leis de controle e também através
de um drone (nds testaremos seu controle na subida, somente a capacidade de controlar
a queda). Depois, testes mais completos, com langamento e aterrissagem a alturas mais
interessantes serao feitos conforme os resultados e os KDPs permitirem.

A Fase E constitui-se da condugao da missédo, e identificacdo dos objetivos iniciais.
A implementacdo nessa fase mistura-se com a proépria Fase D; isso se deve ao fato do
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foguete ndo carregar carga util, e 0 sucesso em testes representa um sucesso real. Como
0 objetivo do projeto é justamente o desenvolvimento do foguete, consideraremos a Fase
E heterogénea com a Fase D. Essa adaptacao foi feita com base na ideia inicial e nao
representa, portanto, a adotada pela NASA.

A Fase F corresponde, basicamente, ao fim do projeto, coleta de dados e analise
de desempenho. A Figura 3.2 mostra as fases do projeto e a sua principal caracteristica.

Figura 3.2 — Simplificagdo das fases do projeto

Formulacio Implementacio

Fase D:

Fase C: Design final & Montagem do sistema, Fase E: Operacéo e
fabricacdo integracdo, teste e manutencio

lancamento

Fase A Fase B: Conclusdo do
Desenvolvimento de design e tecnologia
conceito & tecnologia primaries

Pré-Fase A:

Estudo de conceito Fase F: Fechamento

Fonte: Kapurch (2010, 6), tradugédo nossa.

Vale ressaltar, que, devido a proporcionalidade dos projetos, a metodologia foi adap-
tada, e ndo seguida a risca, de modo que algumas caracteristicas, verificacées técnicas,
dentre outros pontos chaves, foram deixados de lado, por ndo serem extremamente rele-
vantes no desenvolvimento do mesmo.

3.2 METODOLOGIA ESPECIFICA

O projeto sera divido em 4 grandes fases, os CPIOs I, Il, lll e IV. Para cada uma
dessas partes, estard compreendido uma ou mais fases (de Pré-A a F) apresentada an-
teriormente. O CPIO | compreendera, desse modo, as duas primeiras fases inicias; a
Pré-Fase A e a Fase A. O CPIO Il conterd puramente a Fase B do projeto, parte mais
densa em conteudo.

Apéds as definicdes finais basicas, os designs finais serao feitos e fabricados no
CPIOQ lll, que contera também a implementagéo. Essa fase sera a mais dificil pois contera
basicamente todos os testes necessarios ao projeto, como por exemplo, os testes em ban-
cada, testes do sistema de controle, resisténcia, velocidade de processamento de dados,
entre outros.

Os testes finais serao feitos apds a integracao final do projeto, na ultima parte deste,
no CPIO IV. Isso deveria ser, na verdade, parte também do CPIO Ill. No entanto, por conta
da complexidade da construgéo e do desenvolvimento, optamos por fazer os testes finais
nesta ultima fase, ja que essa corresponde, na verdade, a realizagdo da operacao final,
0 pouso vertical. Ademais, as analises de resultados também ficardo para o CPIO IV. A
Figura 3.3 mostra uma superposicéo entre as fases do projeto (fases ideais), e as fases
temporais (fases reais)?.

2|sso nao significa que a metodologia descrita anteriormente ndo seréd seguida, mas significa que existe
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outra divisdo além da apresentada e seguida em Kapurch (2010), uma divisdo temporal de acordo com o

CPIO.



4 INTRODUCAO A CIENCIA DE VEICULOS LANCADORES

4.1 DEFINICOES FUNDAMENTAIS

4.1.1 Empuxo

A queima de propelente na camara de combustdo gera a saida de gases quen-
tes que sao acelerados ao passar pelo bocal, produzindo uma forga continua na diregao
do eixo longitudinal do foguete ou em dire¢des distintas para fins de controle, essa forga €
chamada de empuxo (E). O propelente é gradualmente consumido levando ao decréscimo
da massa total do foguete, assim, assumindo que esta é uma fung¢do do tempo, v, € a ve-
locidade de saida dos gases e dm uma por¢ao infinitesimal de massa devido a combustao
(Figura 4.1).

Figura 4.1 — Empuxo do foguete.

Dire¢éo do empuxo
E—

. g

dm

Fonte: Autor.

Pode-se calcular o empuxo através da forma simplificada, dada por
E =wv.m 4.1)

como 0 empuxo € proveniente da variagcdo de momento em um determinado tem ¢ e um
tempo ¢ + 0 dos gases, como citado anteriormente, estes acelerados no bocal devido ao
diferencial de pressao que existe na camara de combustao e a pressao ambiente. Logo,
levando em conta essa diferenca de pressao, o empuxo pode ser calculado pela seguinte
expressao

E =v.n+ Ag(P; — P.) (4.2)

onde

« A, = Area de saida do bocal
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e P, = Pressdo na saida do bocal

* P, = Pressao externa

4.1.2 Impulso

O impulso total I; do foguete devido ao empuxo, € definido como

I = /Edt - /%dt — Ap (4.3)

Em que, para um empuxo constante podemos escrever a Eq 4.3 da seguinte forma
I, =Et=Ap (4.4)

O impulso especifico I, € definido como o impulso total por unidade de peso do
propelente, € um forma de medir a eficiéncia do foguete, matematicamente

[Edt E

J o = 4,
g [m'dt W (4-5)

I, =
Onde w' = m/g. No bocal, a velocidade de saida dos gases v, ndo é uniforme em todos
0s pontos, em que se torna muito dificil mensurar com precisdo esta velocidade, assim
é definido uma velocidade para uma descrigcdo unidimensional do problema, chama-se
velocidade efetiva de saida dos gases c. Pode ser calculada da seguinte forma

c=Ig (4.6)

4.1.3 Equacao do foguete

Se a velocidade de saida dos gases for aproximadamente constante a equagao do

empuxo pode ser escrita como
dm
E=c— 4.7
o (4.7)
Onde novamente foi feita a substituicdo de v, por c. Escrevendo a equacao geral do movi-

mento, temos
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Dividindo por m e <; e integrando

Av=cln MR (4.8)

A Eq 4.8 chama-se equagao de Tsiolkovsky para foguetes, onde M R = “< ¢ a relagao de
massa. A partir da Eq 4.8 consegue-se obter diversos dados acerca do foguete, como o
tempo de queima ou a massa de propelente em instante de tempo.

4.1.4 Aerodinamica

Quando o foguete encontra-se na atmosfera ele é coberto por um fluido, entender
como ele reage em contato com tal é determinante em uma misséo, cada vez mais simu-
lacbes numéricas sao feitas e aprimoradas para definir parametros essenciais.

4.1.4.1 Rotagbes

Controlar a orientagdo do foguete em suas trés dimensbes é necessario com o
objetivo de evitar o trajeto indesejado deste, o veiculo gira em torno do centro de gravidade
cg, € um ponto que se movo como se todo o peso do foguete estivesse concentrado nesse
ponto, geometricamente é o centroide de foguete. A figura 4.2 mostra o centro de gravidade
e as rotagdes em torno dos eixos. Chama-se arfagem (em inglés - Pitch) quando ha uma
rotacdo em torno do eixo y, guinada (em inglés - Yaw) quando for em torno do eixo z e
rolagem (em inglés - Roll) em torno do eixo x.

4.1.4.2 Forgas aerodindmicas

No momento em que um objeto sélido entra em contato com um fluido, este objeto
acaba sendo imerso pelo fluido, assim, as forcas mecéanicas sao aplicadas em todos os
pontos do objeto, onde a transmissao destas for¢cas ocorrem mediante a pressao do fluido.
A pressao atua perpendicularmente a superficie do objeto, porém, é uma grandeza escalar,
e, a forca é uma grandeza vetorial, assim, em uma pequena se¢ao de area, a direcao da
forca vai ser normal a superficie, essa diregdo denotada de 7, como mostrado na figura
4.3.

Essa direcao normal muda para cada ponto da superficie do objeto, no caso um foguete,
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Figura 4.2 — Rotagdes do foguete.
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Fonte: Adaptado de Taylor (2017).

Figura 4.3 — Forgcas em um foguete.
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Fonte: Adaptado de NASA.

assim para calcular a forca mecanica total que esta agindo sobre o objeto, deve-se somar
todas as contribuigdes de cada ponto, matematicamente

F=Y pii)- A (4.9)
Tornando as seg¢des de areas infinitesimais temos a integral
F= j[p(ﬁ) ~dA (4.10)

Como a integral € calculada em todo o corpo, é considerada uma superficie fechada. A
componente normal a diregao de fluxo da forga resultante denomina-se de sustentacao e a
componente paralela a dire¢do de fluxo do fluido de arrasto, ambas podem ser calculadas
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da seguinte forma
pv*
Fp = CLAT (4.11)

Onde ('}, é o coeficiente do sustentacdo, A a area efetiva em contato com o ar, p é a
densidade atmosférica e v a velocidade do foguete. Para o arrasto funciona da mesma
forma, mudando apenas o coeficiente de arrasto C'p

2
Fp = CDA% (4.12)

4.1.4.3 Estabilidade

Durante o voo o foguete esta submetido ao vento, isso causa muitas vezes um des-
vio na atitude do foguete, essa rotacdo gera um angulo de desvio em relacéo a direcao de
voo. A sustentacdo e o arrasto agem no centro de pressao cp. A figura 4.4 mostra trés
tipos de desvio, do lado esquerdo mostra o desvio quando o foguete ainda esta submetido
ao empuxo, onde a forga de sustentacdo e arrasto produzem um torque em relagao ao
centro de gravidade c, no sentido anti-horario, exercendo uma rotagéo na parte inferior do
foguete, por consequéncia, a parte superior se move para a esquerda. No meio o foguete
esta estavel com o arrasto agindo no eixo de direcao sem sustentagdo criada. No lado
direito, mostra o desvio quando o motor do foguete ja foi desligado, onde a sustentacao e
o arrasto criam um torque em relagao ao centro de gravidade no sentido horario, fazendo
com que a parte inferior do foguete gire para a esquerda e a parte superior para a direita.
Em ambos os casos as forcas de arrasto e sustentacao colocam de volta o foguete em um
modo de voo estavel, engenheiros chamam essas forcas de restauradoras. Se o centro de
pressao estivesse acima do centro de gravidade, o torque seria no sentido do giro e o fo-
guete estaria totalmente intestavel, assim, € uma condicao de estabilidade o cg esta acima
do cp. Foguetes em grande escala ndo utilizam esses tipos de estabilidade, normalmente
implementam um sistema de guimbais para o controle e estabilidade.

4.1.5 Controle

Foguetes em grande escala sao dificeis de controlar devido a seu grande tamanho e
peso, torna-se necessario o desenvolvimento de controles mais eficientes para implemen-
tar em grandes foguetes, por exemplo, o Falcon 9 da SpaceX utiliza um guimbal, foguetes
do programa Mercury, Gemini e Apollo utilizaram o controle Vernier.
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Figura 4.4 — Estabilidade do foguete.
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Fonte: Adaptado Taylor (2017).

4.1.5.1 Tipos de controle
Ha quatro tipos de controle principais, sao eles:

1. Aletas méveis: Misseis normalmente utilizam esse tipo de controle, as aletas contro-
lam as forgas aerodindmicas no foguete, seguindo 0os mesmos conceitos da secao
4.14.3;

2. Guimbal: O 6nibus espacial americano e o Saturno V utilizaram o sistema de guimbal
para o controle. Nesse sistema, o bocal do foguete € mével, quando movimentado,
gera uma variagao na dire¢gdo do empuxo, causando um torque em relagéo ao c,;

3. Vernier: Sao pequenos motores acoplados na parte inferior do foguete, quando aci-
onados geram uma for¢ga em uma diregao, causando um torque em relagéo ao c,;

4. Palhetas: Aletas sédo colocadas no fluxo de gas, desviando a pressédo e causando
um torque no controle.

5. Ingestdo secundaria de fluido (SITVC): E feita uma ingestdo secundaria de um gas
no nozzle, de modo a criar diferentes velocidades de saida e forcas diferentes em
pontos distintos no mesmo. A forca lateral vem por conseguinte.

Para foguetes sélidos o controle pode ser feito de forma similar. Gases quentes
fluem onde h& vélvulas abertas e quatro bocais; quando uma das valvulas é fechada,
causa um desequilibrio no fluxo do gas, gerando uma forga lateral. A figura 4.5 mostra
alguns tipos de controle.
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Figura 4.5 — Tipos de controle.
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O controle consiste, portanto, no direcionamento da for¢ca gerada pela saida dos
gases, conhecido como Controle Vetorial de Empuxo TV C' (em inglés Thrust Vector Con-
trol).

4.1.5.2 Oito graus de liberdade

Como visto na secao 4.1.4.1 as possiveis rotagées do foguete, ele ainda pode ter
movimentos para frente e para tras devido ao empuxo e ao arrasto, respectivamente.
Engenheiros que trabalham com foguetes normalmente utilizam oito graus de liberdade
(8 — DOF'), embora usualmente aparec¢a seis graus de liberdade mas € utilizado quando
nao se leva em conta o arrasto e o empuxo. Logo, os oito graus de liberdade séao:

* Empuxo, +Ax

* Arrasto, —Ax

» Rolagem positiva A\,

* Rolagem negativa —\,
* Arfagem positiva A,
 Arfagem negativa —\,
* Guinada positiva A,

» Guinada negativa — )\,
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Em voo, corregdes de atitude dos (8 — DOF’) sao constantemente realizadas. A figura
4.6 mostra o circuito do sistema de controle de atitude (AC'S), a figura mostra para o eixo
X, porém ha um circuito diferente para cada eixo, € menos complexo o controle com os
eixos separados. De inicio é adicionado as condic¢oes iniciais do foguete, logo, é compa-
rado com os dados oriundos dos sensores, isso nos fornece um erro de atitude, apds isso
a computadora de controle verifica se ha correcdes necessarias para que o controle seja
acionado, por exemplo, propulsores, nesse momento, pode haver outra entrada de corre-
cao no sistema. A figura 4.6 obedece o que se conhece como controlador proporcional
integral derivativo P1D.

Figura 4.6 — Circuito para o controle de atitude.
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Matematicamente, o loop do controle PID é descrito como

¢ d\in (t)

Aout(t) = Kphin(t) + K; /O Ain (t)dt + KdT (4.13)
Onde, K, € o ganho proporcional, K; ganho integral e K; o ganho derivativo. O ganho
proporcional é equivalente ao empuxo em uma dada direcao, é esse ganho que determina
as maiores correcdes, se tiver um erro de atitude em 15° o controlador proporcional envia
aos propulsores uma correcao de 15°. O controle integral é encarregado de controlar a
atitude em um longo periodo de tempo e para correcéao de erros na atitude nesse periodo.
O derivativo é encarregado de determinar a taxa no qual o empuxo deve aumentar ou
diminuir.

4.1.5.3 Péndulo invertido

Quando o foguete ndo se encontra em altas velocidades para que as forcas res-
tauradoras sejam consideraveis, algoritmos devem ser implementados para controlar o
foguete, uma situacdo que explica a necessidade € o pouso vertical da SpaceX, onde a
velocidade dele é consideravelmente baixa para forga corrigirem a atitude. A teoria do
péndulo invertido € amplamente utilizada para esse tipo de situacdo, embora demande
algoritmos complexos e célculos avangcados. Considerando o pendulo invertido da figura
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4.7, quando uma forga aplicada ao pendulo o carrinho se mexe para corrigir e manter o
equilibrio, como os guimbais do Falcon 9.

Figura 4.7 — Péndulo invertido.

Fonte: Adaptado de Taylor (2017).

As equagbes do movimento sdo obtidos através de um sistema Lagrangiano. A
forca necessaria é expressa por

F=(M+m)i—mlf (4.14)

Onde M e m sao as massas do carrinho e do péndulo, respectivamente.

4.2 BOCAL

Vamos falar agora brevemente sobre o bocal de saida dos gases; os detalhes sobre
as deducdes das equacdes estdo fora do escopo deste texto. Como descrito em Taylor
(2017), trabalhando um pouco as equagdes de fluxo de gases, velocidade de saida dos
gases e algumas ideias termodinamicas chegamos a equagao que nos da a area da segao
transversal da tubeira:

m

A = > = (4.15)
b2 (8) (1- (2))

Outro conceito importante que sera abordado durante o texto € a razdo de expansao

€, que serd definida como
A

€
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aonde A. e A; sdo a area da secao transversal da parte final do nozzle e da garganta,
respectivamente. Utilizando a equacao 4.15, podemos escrever:

. ¢<>( ~(5)7)

€ = (4.17)
J()( (#7)

Podemos organizar melhor as equagfes anteriores de forma a ficar mais clara a
razdo de expansao. Temos que

m

A, = (4.18)

5 M
2\t
Pc ’Y(y-i-l) RuTc

Desse modo, podemos reescrever a razao e cComo:

() wa

Podemos escrever também em fungdo do numero de Mach, que ficaria da forma:

1 (142502
€= — [ —2—*2 (4.20)

y+1
M, =

Esse parametro ¢ pode ser obtido também por alguns programas especificos, que
serao discutidos mais adiante. Outro dimensionamento importante sdo os comprimentos
das partes convergentes e divergentes. O comprimento da parte final (divergente) pode
ser calculado como:

Te — Tt
tan 6
Utilizando a mesma ideia, podemos calcular também o comprimento da parte con-

Ly, = (4.21)

vergente. E importante lembrar que o angulo 6 6timo esta entre 12° e 18°, enquanto o
angulo [ € otimizado perto dos 60°.

E necessario pensar que, apesar de o projeto perfeito ser um cone exato, isso
ocasiona ondas de choque no fluxo de saida, devido a mudanga brusca de convergéncia
para divergéncia na tubeira. Assim, uma geometria mais usada, bem préxima da ideal, é
conhecida como "bocal de Laval", uma tubeira mais parecida com um sino do que com um
cone; a imagem 4.8 mostra uma comparagao e a suavizagao da tubeira.



34

Figura 4.8 — Tubeira - Formato cénico x geometria em sino
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Fonte: Taylor (2017)

4.3 MOTOR FOGUETE SOLIDO

Em um motor foguete sélido temos a mistura do combustivel com o oxidante, for-
mando um propelente compacto que proporciona o empuxo. Os calculos termodinamicos
do motor foguete liquido sdo todos aplicaveis ao solido. Em comparagao com o foguete
de propelente liquido, o sélido é relativamente mais simples de executar, visto que o pro-
pelente constitui maior parte do foguete. Segundo Taylor (2017), a principal vantagem do
motor de foguete sélido é que ele é uma maquina bastante simples. Na tabela 4.1 estdo
algumas vantagens e desvantagens desta classe de veiculos langadores.

Tabela 4.1 — Vantagens e desvantagens do motor foguete sélido.

Vantagens Desvantagens
Pouca manutencao Nao ha controle apés a ignicao
Propelente armazenavel | Baixo impulso especifico (I,)
Baixo custo Riscos na hora do manuseio

Fonte: Adaptado de Sutton (2010).

4.3.1 Componentes Basicos

A Figura 4.9 mostra a configuragdo basica de um motor foguete sélido. Na parte
superior em vermelho, encontra-se o dispositivo de igni¢ao utilizado para iniciar a queima.
Uma vez que o motor é acionado, a queima do composto nao é controlavel. O prope-
lente ou grao (Propellant Grain) aparece na maior parte do foguete, cerca de 85% de toda
massa. Junto a ele, se encontra a regiao ou superficie onde ocorre a ignicdo e queima
(Burning Surface). Quando o foguete esta em processo de combustao, a regido do prope-
lente encontra-se em altos niveis de pressao e temperatura. Assim, torna-se necessaria
uma protecao térmica de tal regidao ( Thermal insulation barrier) com o objetivo de resguar-
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dar a carcaga do foguete (Casing). Denomina-se o conjuntos das partes que estdao no

interior da carcaca de camara de combustao.

Figura 4.9 — Configuracao basica de um motor foguete sélido.

Fonte: Adaptado de Brown (1995).

T

4.3.2 Propelente

mais compostos quimicos, que reagem, liberando calor e gases. Comumente, o oxidante
€ um sal inorganico como nitrato de potassio, além de alguns cloratos e percloratos. De
acordo com Turner (2009), estes sdo mais utilizados atualmente, sendo um deles o per-
clorato de aménia. Para o combustivel, encontram-se alguns aglomerantes organicos. O
composto formado pelo propelente, em suma, é formado por combustivel, oxidante, cata-
lisador e alguns aditivos, como plastificantes. Entre as caracteristicas esperadas para um

e, | &Y

>

S Ve AR A

IGNITER - The function of the igniter is 1o raise the grain

__// surface temperature to the ignition point and to increase

chamber pressure to self sustaining levels.

INSULATION - Most solid rocket motors have areas of
exposed case which require insulation to protect the case
from combustion gas. The insulated areas are typically at
the ends of the grain.

GRAIN - The solid prop s of

is called a grain whan installed in a motor. The central

opening in the grain is called the port. A typical grain

consists of a rubberdike binder, aluminum powder,
" and additi

CASE - The case is the pressure shell. Titanium, mild steel
and Kevlar are used.

_——LINER - Liner is used at the propellant-case joint. The
purpose of the liner is 1o inhibit grain burning and insulate
the case when the flame front arrives. The liner is usually
propeliant binder.

MNOZZLE -The nozzie pi the gl i i
section which accelerates the exhaust gas. The design
challenge in the nozzle is the high temperatures which are
reached. The usual construction is graphite epoxy or
carbon-carbon with a carbon throat.

TTT——NDZZLE CLOSURE - The nozzle closure protects the grain
from exposure to hard vacuum.

O propelente sélido de um motor foguete geralmente consiste na mistura de dois ou

propelente, estéo:

Alto impulso especifico (I);

Variagdo minima de empuxo e pressao na camara de combustao;

Alta densidade;

Qualidade na ignigéao;
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» Longa duragao do composto;
+ Baixa absorgao de umidade, o que deteriora o propelente.
» Simples e baixo custo;

» Baixos riscos e baixa toxicidade.

Ha diversas formas de configurar o grdo na camara de combustdo. A escolha certa
pode vir a aumentar o rendimento do foguete, visto que pressdao na camara de combus-
tdo depende da taxa em que o grao é consumido, e consequentemente afeta o empuxo
fornecido pela queima dos gases. A selegdo da geometria é definida pela missdo e seus
objetivos. A figura 5.2 mostra um conjunto de geometrias para a superficie de queima.

Figura 4.10 — Geometrias da superficie de queima.

(a) (b}
() (d)
Fonte: Adaptado de Turner (2009).

A superficie de queima determina se 0 empuxo aumenta ou diminui, ou se mantém
constante ao longo da queima. Ha trés tipos de queima:

1. Regressiva: A pressao, 0 empuxo e a superficie de queima decai com o tempo.
2. Progressiva: A pressao, o empuxo e a superficie de queima aumenta com o tempo.

3. Neutra: mantém-se aproximadamente constante.

Um exemplo de queima progressiva é do tipo (a), na figura n, em que a secao
circular aumenta com o tempo, de forma quase linear, assim como o fluxo de massa, que
aumenta linearmente, elevando o empuxo.
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4.3.3 Taxa de queima

A taxa na qual o propelente é consumido no motor € uma fungéo da pressao dentro
da camara de combustéo, e segue a lei de Piobert de 1869, no qual diz que A queima
ocorre por camadas paralelas onde a superficie do grao regride, camada por camada,
normal a superficie em todos os pontos. Pode ser calculada da seguinte forma

r=r,+aP (4.22)

Em que r é a taxa de queima, ry uma constante usualmente tomada como zero, a
€ o coeficiente de queima, e n o indice de combustdo. Os valores de a e n sdo obtidos
experimentalmente para determinados propelentes.

4.3.4 Ignicao

Para iniciar a combustao do propelente, utiliza-se um ignitor pirotécnico, onde uma
carga significante € necessaria. Um exemplo é o foguete Ariane 5, em que sao utilizados
25 Kg de material pirotécnico para dar ignicdo. O processo de igni¢ao € dividido em trés
fases:

1. Primeira fase: O periodo no qual o ignitor recebe o sinal e o primeiro grao de prope-
lente comega a queimar.

2. Segunda fase: O periodo entre a queima do primeiro grao e a queima de toda a
superficie.

3. Terceira fase: O periodo para preencher, alcancar o equilibrio de pressao e fluxo da
camara de combustao.

4.4 MOTOR FOGUETE LIQUIDO

Foi no ano de 1926, ao dia 16 de margo, que o primeiro motor-foguete a propelente
liquido voou (4.11), desde entdo essa forma de motor vem sendo amplamente usada. Tal
tecnologia possibilitou que pudéssemos chegar a Lua e promete oferecer muitas outras
conquistas a humanidade nos anos vindouros.

O objetivo deste topico € elucidar o funcionamento do sistema de propulsdo de um
foguete a propelente liquido e mostrar as opgdes existentes.

Ha duas categorias em que os podemos separar, a saber aqueles usados para pri-
meiros estagios pondo a carga Util em 6rbita e provendo um grande aumento de velocidade
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Figura 4.11 — Robbert Goddard e o primeiro foguete a propelente liquido, 1926.

Fonte: Smithsonian National Air and Space Museum.

assim como aqueles que servem como propulsédo auxiliar usados em ajuste de trajetéria e
controle de atitude Sutton (2010). O motor a propelente liquido se mostra especialmente
valoroso nesse ultimo caso por ser capaz de regular o empuxo gerado, coisa nao passivel
de ser feita utilizando-se propelente sélido.

O sistema de propulsao, independente da utilidade, pode ser dividido em reservaté-
rio e motor-foguete. Aquele tem o papel de armazenar o combustivel e oxidantes utilizados
pelo foguete, este é responsavel por queima-los e com isso gerar impulso. Por conseguir
carregar consigo seu proprio oxidante, o foguete pode funcionar até mesmo em ambiente
espacial, algo impossivel para motores que queimem o combustivel com o ar atmosférico.

4.4.1 Propelentes

Comecaremos com o cerne de um foguete: seus propelentes. Tendo sido visto
o funcionamento basico de um foguete, é sabido que sem algo para ser ejetado ndo ha
maneira de o foguete ser impelido para a frente. Essas coisas a serem ejetadas sdo os
gases em alta velocidade gerados pela queima do propelente.

Pode haver tanto motores-foguete que utilizam apenas um tipo de propelente, que
sao chamados monopropelentes (hidrazina, perdxido de hidrogénio e nitrato isopropilico),
como aqueles que fazem uso de dois tipos, sendo um o oxidante (oxigénio liquido, acido
nitrico, tetroxido de nitrogénio, etc.) e o outro o combustivel (alcool, querosene, hidrogénio
liquido, etc.), chamados de bipropelentes.

Em um sistema bipropelente sdo necessarios dois propelentes, pois, para que haja
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combustao o combustivel necessita oxidar e o oxidante reduzir, tendo como produtos gases
e calor. Para monopropelentes o Unico propelente ali presente pode desencadear essa
reacao apenas estando em contato com um catalisador.

Bipropelentes requerem um sistema de alimentagéo e armazenamento muito mais
complexo do que sistemas monopropelentes, entretanto, tém, em geral, impulso especifico
maior do que o de monopropelentes. Outro fator que acaba mais complexo por conta
da dualidade de propelentes é a injecdo na camara de combustao, deve-se fazer com
que o contato entre os dois propelentes seja 0 mais eficiente para mistura-los, sendo que
para monopropelentes deve-se apenas injeta-lo, tomando o cuidado para que ele atinja o
catalisador de forma uniforme (Huzel (1992)).

4.4.1.1 Propriedades

Na escolha de um propelente, € necessario levar em conta varios aspectos refe-
rentes as suas propriedades fisicas e quimicas. Isso se mostra importante pois alguns
propelentes apresentam caracteristicas que ndo sao compativeis com as limitagoes im-
postas pela missao.

E preferivel que um propelente apresente as seguintes caracteristicas:

1. Alta gravidade especifica, uma vez que para uma certa massa € necessario menos
volume, ou seja, tanques menores e dimensdes menores no foguete, 0 que gera
menor resisténcia aerodinamica.

2. Estabilidade do propelente estocado ou em operagao para que nao haja decomposi-
cao do quimico, algo que pode ser catastrofico.

3. Pressdes de vapor baixas, as quais permitem que o propelente seja mais facilmente
bombeado, e previnem o problema de cavitacao.

4. O propelente ndo deve ter grandes mudancgas nas caracteristicas fisicas por conta
do aumento de temperatura;

5. O tempo para ignicdo deve ser baixo para que explosdes sejam evitadas.

Por fim, algo a ser analisado é a disponibilidade do propelente, assim como o seu
custo. Propelentes téxicos e criogénicos irdo acabar custando mais porque requererao
equipamentos para manuseio, pessoal qualificado, mais procedimentos de seguranca e,
provavelmente, mais componentes no projeto.

Obviamente, as opgdes mudam de pais para pais. Para a definicao de um projeto
€ necessario ter em mente que qualquer propelente téxico ou que custe muito caro para
obter/manter podera ser inviavel.

Em relacdo a ignicao os propelentes podem ser:
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* Hipergolicos: aqueles que ignitam espontaneamente quando em contato com um
catalisador ou, em um sistema bipropelente, quando o combustivel entra em contato
com o oxidante. Geralmente monopropelentes séao hipergadlicos.

» Nao-hipergodlicos: aqueles que precisam de ignitores para que a queima comece.

4.4.1.2 Monopropelentes

Monopropelentes podem ser uma mistura de oxidante e combustivel ou um Unico
composto que pode se decompor liberando gases e calor. Um monopropelente para fo-
guetes deve ser estavel em ambiente natural e controlado, mas deve cumprir sua fungéao
quando em contato com catalisadores, em aumento de temperatura e pressdo. Um propul-
sor a monopropelente liquido geralmente traz mais simplicidade, porém alguns monopro-
pelentes como o Peréxido de Hidrogénio apresentam pouca performance comparado as
outras op¢des Huzel (1992).

Os catalisadores podem ser liquidos ou sélidos. Catalisadores liquidos dependem
de um sistema de inje¢ao para funcionarem, complicando mais o sistema e possibilitando
mais falhas. Catalisadores solidos sdo deixados na camara de combustdo em um chamado
leito catalitico, onde quando em contato com o propelente iniciam a dissociacdo. O fator
decisivo para a efetividade de um catalisador é sua superficie de contato especifica, que
€ a sua area superficial por grama. Os catalisadores solidos sao suportados por outro
composto quimico. Esse composto deve ter grande porosidade, mas também deve ter
resisténcia para que aguente as pressoes da camara.

O principal monopropelente utilizado atualmente é a hidrazina. Normalmente sédo
utilizados catalisadores e um pré-aquecimento para ignifica-la. Segundo Sutton (2010) ela
tem por catalisadores Iridio em temperatura ambiente, e Ferro, Cobalto e Niquel a 450 K.

A Hidrazina tem muitas qualidades fisicas, porém devemos levar em conta que se
trata de um composto cancerigeno e muito caro. Deste modo per6xido de hidrogénio se
torna uma opgao mais plausivel para nossa missao.

O Peréxido de Hidrogénio em concentragbes iguais ou superiores a 90%, também
chamado de HT'P (High Test Peroxide), ja foi utilizado em aplicagées aeroespaciais entre
os anos de 1940 e 1970, mais notavelmente nos foguetes Black Arrow britanicos. Entre-
tanto, devido a falta de conhecimento da época e de tecnologia para sua armazenagem
segura , foi rejeitado desde entdo como propelente (Ventura Eric Wernimont (2007)).

Com crescente interesse pelo chamados green-propellants Bombelli Dieter Simon
(2003), o HT P voltou a ser considerado como uma alternativa a hidrazina. Em aplicagbes
que nado necessitem alta performance o HT'P pode ser utilizado sem problemas, uma vez
que apresenta bons valores de impulso especifico, densidade alta, baixa pressao de vapor,
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etc, como pode ser visto na Tabela 4.2.

Tabela 4.2 — Comparacgao da Hidrazina com o Peréxido de Hidrogénio 100%

Propriedade HTP 100% | Hidrazina
Ponto de Congelamento (K) 272,6 274
Ponto de Ebulicao (K) 423 386
Densidade (kg/m?) 1440 1010
Pressao de Vapor (Pa) 372 2572
Temperatura de auto-ingnicéo (K) 395 543
Impulso especifico no vacuo (s) 192 245

Tempo de estoque (anos) 15 10

Fonte: Wernimont (2006).

4.4.2 Tanques

Em sistemas bipropelentes ha dois tanques separados. Algumas possiveis confi-
guracdes podem ser vistas na Figura 4.12. Ja em sistemas monopropelentes, ha apenas
um tanque por definicdo. Tanques podem ter as mais variadas formas e estar em diversos
locais, o que pode ser usado para controlar o centro de gravidade do foguete.

Figura 4.12 — Configuracdes de tanques.
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Fonte: Sutton (2010).

Nos tanques, é importante que haja um volume livre para que expansoes térmicas e
liberag@o de gases possam ocorrer no propelente. A eficiéncia de um tanque e/ou sistema
de alimentacgao é avaliada de acordo com o coeficiente de expulsao, que é quanto combus-
tivel foi expelido dividido por quanto de combustivel havia. Na maioria dos tanques esse
coeficiente gira em torno de 98%, todo propelente residual deve ser tomado como massa
inerte. O formato de tanque que tem o melhor beneficio massa-volume é o esférico.
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A equacgéao que diz a espessura da parede para um tanque esférico é:

_Pr

t=
20

(4.23)

Onde P é a pressdao maxima dentro do tanque, r € o raio interno e o é o estresse
permitido do material.

Quando tem-se barris cilindricos a espessura é o dobro da de uma esfera.

Para sistemas de alimentacéo pressurizados, os tanques operam em pressodes de
1,4 a 9 MPa, portanto tém paredes grossas e pesadas. Para gases altamente pressu-
rizados (aqueles utilizados para expelir propelente, tipicamente hélio), as pressbées sao
enormes, indo de 6,9 até 69 MPa, para aguentar tamanha pressao os tanques sao geral-
mente esféricos. Em sistemas alimentados por turbopumps a pressao € baixa e a parede
dos reservatorios nao precisa ser grossa, portanto esses sistemas possibilitam tanques
Menos grossos.

Alguns eventos podem ocorrer por conta de aceleracdes do foguete durante o voo.
Um deles é a movimentacao do propelente dentro do tanque, isso pode fazer com que
bolhas de gas entrem na linha de descarga e causem sérios problemas de combustéo.
Outro fator a ser levado em conta € a criacao de vértices devido a vazao de propelente, o
efeito € parecido com o de banheiras sendo esvaziadas. Todos esses problemas devem
ser evitados por mecanismos ja desenvolvidos.

4.4.3 Sistema de alimentacao

Os sistemas de alimentagdo tem duas principais fungdes, sendo elas aumentar a
pressao dos propelentes (essencial para o impulso especifico visto que ele depende da
pressao) e prové-los no fluxo de massa previsto previamente no projeto para a camara
de combustao. A energia para isso vem, ou de um gas altamente pressurizado, de uma
bomba, ou até uma combinac¢do dos dois. Para sistemas que geram pouco impulso, a
alimentacao por gas pressurizado € mais efetiva.

Parametros importantes para qualquer um desses sistemas é a taxa de vazao e as
pressoes locais. Esses parametros devem ser obtidos por dados experimentais e por resul-
tados obtidos de outros estudos. A determinagao deles permite uma analise do estresse,
calibragdes no motor-foguete e ajuda a encontrar a causa de alguma avaria.

Os gases usados para gerar a pressao sao chamados de pressurizadores. Atual-
mente, utiliza-se os gases inertes de nitrogénio e hélio. O hélio € o mais leve, porém se
ndo ha problemas com o peso é aconselhavel utilizar nitrogénio, pois vazamentos de hélio
sao dificeis de prever.
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4.4.3.1 @Gas pressurizado

Sistemas de alimentacdo a gas pressurizado sao muito confiaveis, baratos, rapi-
dos e faceis de iniciar, porém, em relacédo a alimentacao a turbopumps sao ineficientes
visto que o volume e peso de gas e tanques aumentam quanto mais propelente precisa
ser entregue a cadmara de combustdo. O primeiro foguete a propelente liquido a voar utili-
zava um desses sistemas (Figura 4.11). H& dois tipos de sistemas de alimentagédo a gas
pressurizado utilizados atualmente:

» O primeiro utiliza um regulador de gas pressurizado, o que possibilita que a pressao
do propelente seja constante e assim o empuxo também. O sistema tem um tanque
de gas separado do de propelente. Esse tanque separado melhora a performance
do motor, porém acrescenta mais peso ao foguete. Para esse sistema € necessario
mais gas que para um blowdown.

* O segundo se trata de um sistema em que o0 gas pressurizado fica ja dentro do
tanque de propelente (Figura 4.13), em inglés da-se o nome de blowdown system.
Esse sistema diminui o peso de massa inerte, porém a pressao do propelente e,
consequentemente, o empuxo gerado pelo motor diminuem em fungéo do tempo.
Por essas causas, o impulso especifico tem uma diminuigéo ao final da queima e
esse sistema é mais dificil de se implementar em um bipropelente. Entretanto, para
sistemas de monopropelentes, o blowdown system traz vantagens significativas e por
isso € o mais utilizado.

Figura 4.13 — Alimentagéo a blowdown.
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Fonte: Sutton (2010).
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4.4.3.2 Turbopumps e ciclos

Em sistemas de turbopumps, o propelente é retirado do tanque por bombas movidas
por turbinas. Turbopumps sdo amplamente utilizadas em motores de primeiro estagio, pois
unem o menor peso para o maior tempo de operagao de todos os sistemas de alimentagao.
Esse sistema de bombas pode ser organizado de diversas maneiras, mas sempre usa-se
o principio de utilizar o préprio propelente para girar a turbina que aciona a bomba. Para
que isso seja possivel, é necessario que se tenha um dispositivo de inicializagdo, que pode
por exemplo ser um cartucho de combustivel s6lido usado para girar as turbinas.

Em uma operagdo normal desse sistema, os propelentes sdo alimentados aos bo-
cais da bomba em uma presséao baixa para evitar a cavitagdo, entdo uma bomba rotatéria
movida a turbina aumenta a pressao do propelente até bem acima da pressao da camara
de combustao, e entrega os propelentes para o injetor. Pequenas quantidades de prope-
lente saem da bomba para um gerador de gas que os queima para entdo empurrar as
turbinas que giram um eixo ligado a uma caixa de engrenagens para diminuir a rotagao.

Em comparagado com sistemas alimentados a gas pressurizado, os turbopumps le-
vam muito mais tempo para iniciarem a operacdo. Esse sistema também requer tanques
menos espessos o que diminui sua massa, diferente de sistemas a gas comprimido.

Figura 4.14 — Ciclos de alimentagao.
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Fonte: Sutton (2010)

Todo foguete com alimentacao a turbopump apresenta pelo menos um dos ciclos.
Os trés mais comuns sao o ciclo com gerador de gas, ciclo de combustao em estagios
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(que faz uso de um pre-burner) e ciclo expansor (Figura 4.14). Ha dois tipos de ciclos, os
abertos e os fechados.

Os ciclos abertos sdo aqueles em que os fluidos residuais da turbina sdo expelidos
em uma tubeira separada ou na parte divergente da tubeira. Os ciclos fechados sdo aque-
les em que os fluidos residuais da turbina séo injetados na camara de combustéo. Ciclos
fechados conseguem utilizar mais eficientemente os propelentes, pois, quando queimado
na camara de combustéo, serd retirada mais energia dos fluidos residuais de trabalho que
vieram da turbina do sistema de alimentacéo.

4.4.4 Camara de Combustao

Propulsores sdo um subsistema essencial de motores-foguete a propelente liquido.
Na camara de combustao, os propelentes sao injetados na razao certa, atomizados, vapo-
rizados, misturados e queimados para gerar como produto gases quentes, que sao poste-
riormente acelerados e ejetados a velocidades supersdnicas pela tubeira. Em um sistema
desses, ha um ou mais injetores, uma camara de combustao, uma tubeira e varios equipa-
mentos auxiliares de montagem (Figura 4.15). Quando o propelente néao é hipergdlico, o
propulsor deve ter um ignitor.

Figura 4.15 — Propulsor Genérico.
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Os injetores tém dois designs mais utilizados, o primeiro e mais antigo se trata de
varios jatos de propelente passando por furos por toda a face do injetor. O segundo sao
cilindros injetores individuais presos a face do injetor, que entregam o propelente em forma
de cone.

A camara de combustédo é onde todo o propelente é queimado. Essa regidao sofre
com altas temperaturas, portanto necessita de um sistema de arrefecimento quando a
temperatura inteira ultrapassa ou beira a temperatura de fusdo do material com que a
camara foi construida.
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A cémara de combustao tem por geometria mais utilizada um cilindro, entretanto
ja foi feito camaras em forma esférica. O comprimento da cadmara vai da face do injetor
até o fim da regido convergente da tubeira. Segundo Sutton (2010), a escolha do volume
da camara € baseado em dados de camaras que deram certo de projetos similares e
propelentes iguais.

Basicamente ha dois tipos de arrefecimento para camaras de combustdo. O pri-
meiro de trata de um arrefecimento que mantém um equilibrio térmico. Nesse método, o
calor pode ser transferido tanto por radiacdo ou pelo método regenerativo, que é o com-
bustivel sendo canalizado ao redor da camara para que absorva o calor. O segundo se
baseia na transferéncia oscilante de calor, utilizando materiais ablativos. Nesse método, a
camara nao atinge um equilibrio térmico, e a temperatura continua sempre aumentando.

4.4.4.1 Leito catalitico

Para sistemas monopropelentes que utilizem por ativador um catalisador sélido,
aparece mais um componente de extrema importante dentro da camara. Este é o leito
catalitico.

O leito catalitico € onde o catalisador fica durante a operagéo do propulsor. Tendo
em vista isso, ele deve ser capaz de segurar o catalisador para que nao haja evacuagao
do mesmo juntamente com os gases. No leito, o catalisador pode estar em basicamente
trés formas: tubular, em pilulas, em um mondlito ou em tela.

Quando esta em pilulas, o propelente reage mais com o catalisador. O leito em
mondlito tende a ter menos reagdo por conta de um alto nimero de canais vacantes em
sua estrutura An Jeongsub Lee (2010). O tubular, pelos mesmos motivos do mondlito nao
é efetivo, uma vez que grande parte do propelente no seu centro nem entra em contato
com o catalisador.

4.4.5 Outros tipos de motor foguete

4.4.5.1 Foguetes Hibridos

Enquanto foguetes de propulsdo soélida utilizam tanto o combustivel quanto o oxi-
dante como materiais solidos, nos hibridos, apenas o combustivel se encontra como s6-
lido, enquanto o oxidante é utilizado como liquido, e armazenado em um tanque separado.
Foram pouco utilizados durante um longo periodo, mas atualmente sdo empregados princi-
palmente em foguetes amadores, devido a sua maior simplicidade e seguranga em relagao
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aos foguetes liquidos. E possivel salientar que este tipo de motor j4 foi aplicado de forma
comercial, como é o caso da SpaceShipOne, da empresa Scaled Composites, que de-
monstrou o potencial dos foguetes hibridos para voos de maior magnitude.

Diferentemente dos foguetes sélidos, estes apresentam a vantagem de terem um
maior controle de queima, pois é possivel regular a quantidade de oxidante injetada na
camara. Isso permite que o motor seja desligado e religado, 0 que garante um maior
controle do foguete.

4.45.1.1 Componentes Basicos

Figura 4.16 — Esquema de um motor foguete hibrido.
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Fonte: Adaptado de Taylor (2017).

A figura 4.16 mostra um esquema simples de um motor foguete hibrido. Na parte
superior, encontra-se uma pequena camara de gés pressurizado, usado para forgar o oxi-
dante a sair de sua camara e chegar a camara de combustdo. Abaixo, encontra-se o
oxidante, armazenado em um tanque separado. Este é conectado ao recipiente do prope-
lente, onde ¢é liberado por intermédio de uma valvula, o que permite o controle da reagao.
A ignicao é dada pelo dispositivo de ignicéo, e ocorre no momento em que o oxidante &
adicionado ao combustivel sélido.



48

4.451.2 Propelente

O propelente de um motor foguete hibrido é basicamente composto de uma parte
sélida(combustivel) e uma parte liquida(oxidante). Dentre os combustiveis mais comuns
utilizados nesse tipo de foguete, incluem-se polimeros como o polibutadieno com termina-
¢ao hidroxilica (HTPB), ou combustiveis liquefeitos, como a parafina. Como estes combus-
tiveis geralmente ndo sdo tdo densos quanto de foguetes de propelente sélido, é comum
ser adicionado aluminio em sua composi¢ao para aumentar sua densidade, e assim au-
mentar a performance do motor. Ja para os oxidantes, os mais empregados sao 0 oxigénio
gasoso ou liquido, perdxido de hidrogénio e éxido nitroso. Para que haja uma boa efici-
éncia, é importante que ocorre uma vaporizagcao apropriada do oxidante. Para que isso
ocorra, muitas das vezes o oxidante € aquecido utilizando um gerador de gas quente.

4.45.1.3 Ignicao

Inicialmente, é gerada uma pressao de gas ao se aquecer uma parte do oxidante,
etapa compartilhada por motores de propelente liquido. Esta pressado gerada auxilia no
fluxo do oxidante para fora de sua camara. Através de uma valvula reguladora, o oxidante
é liberado no furo interno do combustivel sélido. E neste momento que o ignitor é acionado,
iniciando a queima. Muitas das vezes, este ignitor é formado por um grao inflamavel, com
um dispositivo de ignigao elétrica em seu interior, que ao ser acionado, inicia a combustao
do grao, e este inicia a queima do oxidante e do combustivel.

4.45.1.4 Controle

Como visto anteriormente, uma das vantagens dos motores hibridos em relagéo aos
de propelente sélido é a capacidade de se controlar como se da a queima do combustivel.
Como esta depende do fluxo de oxidante entrando na camara, é possivel variar o empuxo
do foguete, além de poder desligar e ligar o motor.

4.4.5.2 Foguete Nuclear

Foguetes com propulsdo nuclear sdo, a grosso modo, aqueles que, por meio de
uma reagao nuclear, liberam calor, 0 que permite uma expansao termodinadmica dos gases
propelentes, e gera o empuxo do foguete. Além disso, os propelentes também cumprem
a funcdo de resfriamento do reator. Geralmente utilizam-se métodos de fissdo nuclear,
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cuja energia substitui a energia quimica liberada nos processos de combustao de foguetes
convencionais.

4.45.21 Componentes Basicos

Figura 4.17 — Esquema de um motor foguete nuclear.

Turbopump

Radiation
shielding,
L— reactor

housing, and
|

control materials
——_ Fission
reactor with
solid rod core

Nozzle

Fonte: Adaptado de Taylor (2017).

A figura 4.17 mostra um esquema de um motor foguete termonuclear. O com-
ponente mais acima na imagem representa o tanque onde é armazenado o propelente.
Abaixo, encontra-se um turbopump, que bombeia o propelente para fora de seu tanque.
Abaixo encontra-se o reator de fisséo, que nesse esquema, utiliza de um nucleo sélido de
uranio. Para protecdo contra a radiagdo emitida, o reator é revestido por uma blindagem
de radiacao.

44522 Nucleo Sélido

Dentre os tipos de nucleos, estes sdo os mais tradicionais. Sao constituidos por bar-
ras de combustivel sélidas, geralmente de uranio. Existem outros projetos de nucleo sélido
que utilizam seixos e poeira do material de fissao para liberar energia. Estes apresentam
o potencial para aumentar a eficiéncia do motor foguete, mas ainda ha debate sobre o0 seu
custo-beneficio.
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4.4.5.2.3 Nucleo Liquido

Este tipo de nucleo utiliza materiais liquidos como fonte de fissdo. Como ja se en-
contra no estado liquido, estes materiais podem ser aquecidos acima de sua temperatura
de fusdo. Isso permite que a fonte de calor chegue a temperaturas maiores. No entanto,
um dos fatores limitantes para essa temperatura € a integridade da parede contéiner, que
diminui com o aumento da temperatura. Este tipo de ndcleo tem potencial de gerar um
impulso especifico tao alto quanto 1500 s. No entanto, ainda h& muitas discussbes sobre
como construi-lo de forma segura, especialmente porque os fluidos radioativos nao podem
sair do motor. Além disso, o processo de transferéncia de calor entre o fluido radioativo e
0 gas propelente € muito complicada, e ainda necessita de muita pesquisa para ser mais
eficiente.

4.45.2.4 Nucleo de gas

O mais experimental dos trés tipos de nucleo. Nesta variedade, sdo usados bolsées
de uranio gasoso como combustivel da reacdo. Esse uranio deve ser guardado em um
recipiente de quartzo resistente a altas temperaturas. Esse recipiente deve se encontrar no
meio da camara de expansao, onde o gas propelente é liberado, e flui ao redor do nucleo,
onde é superaquecido e se expande rapidamente. De acordo com estudos, motores deste
tipo podem alcancar impulsos especificos de mais de 2000 s.

4.4.5.3 Nucleo Elétrico

O conceito da propulsdo elétrica ja foi descrito desde o ano de 1906, por Robert
Goddard, em suas anotagdes. No entanto, a ideia s6 foi publicada em 1911, por Tsiol-
kovsky. Diferentemente dos motores foguetes mais , os foguetes elétricos ndo utilizam
propelentes para gerar empuxo. Para isso, eles utilizam energia elétrica armazenada. Por
conta disso, eles ndo sao projetados para gerar altos empuxos, mas se demonstram muito
eficientes para gerar um alto impulso especifico.

4.45.3.1 Motor eletrostatico

Este tipo de motor utiliza campos elétricos estaticos para acelerar o material pro-
pelente. Seu funcionamento é governado pela forga eletrostatica, governada pela lei de



51

Coulomb, expressa pela equagao
q192
7’2

F=k (4.24)

onde k é a constante de Coulomb, ¢; € ¢» sdo as cargas, em coulombs, e r é a distancia
entre as cargas. O campo elétrico E, criado por uma carga pontual é dado pela seguinte
expressao.

E= k% (4.25)

Ao se analisar duas placas paralelas, separadas por uma distancia d, onde uma € carre-
gada positivamente, e a outra negativamente, tem-se que a forca do campo elétrico entre
elas é dada por

E = - (4.26)

Onde ev é a diferenca de potencial elétrico entre as duas placas, e d € a distancia entre
elas. Ao se colocar uma carga q entre essas placas, a for¢ca na particula € dada por

F=qE = q% (4.27)

caso uma particula, como um ion, seja liberada da placa positiva, ela ser4d movida pelo
campo elétrico até a placa negativa. Nesse caso, pode-se dizer que ha a realizacao de
trabalho. Assim, tem-se

W = Fd = qFEd = —qev (4.28)

e, a energia cinética da particula é dada pelo trabalho ao qual ela é submetida, assim,
podemos obter a velocidade, tendo a seguinte equacgéo

—2qev

(4.29)
m

Essa velocidade encontrada pode ser relacionada ao conceito dos propulsores de ion (Fi-
gura 4.18). Neste tipo de propulsdo, particulas de determinado gas sao levadas a uma
camara, onde sdao bombardeadas por uma corrente de elétrons. Dessa forma, o gas é
ionizado, e o plasma composto de elétrons e ions preenche a cadmara. Entéo, esse plasma
atravessa uma tela carregada positivamente. Essa tela pertence a um par, onde a outra
€ carregada negativamente, e possuem uma distancia d entre elas. O potencial entre as
duas telas é V, que é mantido por uma fonte de alimentacédo de alta tensdo. A equacao
acima descreve a velocidade de saida dos fons do sistema. E importante lembrar que,
para que esse sistema funcione, deve-se posicionar um canhao de elétrons fora do sis-
tema, para liberar elétrons no fluxo de exaustdo de ions. Caso contrario, todo o sistema
passara a ter uma carga liquida negativa. Caso o propulsor tenha um fluxo de massa de
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ions continua, o empuxo gerado pelo propulsor é dado por

2
E = riw = my | —22Y

(4.30)
m

onde m é a massa individual de um ion, cuja carga é 1,602 - 10~ C.

Figura 4.18 — Esquema do propulsor de ions DS-1.

Fonte: Adaptado de Taylor (2017).

4.45.3.2 Motor eletrotérmico

Motores deste tipo usam campos elétricos e magnéticos para aumentar a perfor-
mance do propelente. Isso é feito ao se aumentar a energia térmica do sistema, ao passar
uma corrente elétrica por ele, ou ao ioniza-lo com micro-ondas ou ondas de radio. Isso
transforma o propelente em plasma, que é acelerado por campos eletromagnéticos, ge-
rando empuxo. Um exemplo deste tipo de motor é o Motor de Magnetoplasma de Impulso
Especifico Variavel, ou VASIMR, proposto pelo astronauta Franklin Chang-Diaz. Este mo-
tor pode gerar um impulso especifico entre 3000 s e 30000 s.

4.45.3.3 Propulsao elétrica solar

Neste tipo de propulsado, a fonte de energia utilizada € o Sol. Em sua superficie,
a luminosidade L, é de cerca de 3,86 - 102/ de poténcia. O brilho ou irradiancia da
energia da luz do Sol a uma determinada distancia, bs,;, € dada por

Lsol
472

bsot = (4.31)

Em uma distancia de 1 UA do Sol, o brilho é de cerca de 1355 W/m2. No entanto, a
capacidade de obtengao dessa energia é limitada pela atual eficiéncia dos painéis solares.
Os painéis da ISS, por exemplo, possuem eficiéncia na casa dos 19%. Um grande exemplo
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dessa tecnologia sendo utilizada com sucesso foi a sonda Deep Space 1 (DS1), que utilizou
painéis solares para alimentar um propulsor de ions.

4.4.5.3.4 Propulsdo elétrica nuclear

Outra forma de produzir energia para alimentar motores elétricos é por meio da
energia nuclear. Para isso, s&o utilizados materiais radioativos que decaem de forma lenta,
gerando calor no processo. Esse calor, entdo, é convertido em energia elétrica, por meio
de diodos especiais. Esta técnica ja € usada a décadas em missdes espaciais, como na
sonda Cassini, que utilizou 6xido de pluténio como fonte radioativa. Esse tipo de gerador
de energia é chamado de Gerador Térmico de Radioisétopos, ou RTG, e é considerada
um fonte bem estavel de energia. No entanto, ndo é uma boa opg¢éo para se obter uma
propulsao de alta poténcia. Uma opg¢ao para contornar esse problema é a utilizacao de
reatores de fissao no lugar dos RTGs. A utilizagao de reatores nucleares nao € uma ideia
nova. Seu funcionamento se da pelo calor liberado na reacao de fissdo, que é transfe-
rido de alguma forma, como pelo aguecimento de metais liquidos, que passam por canos
até uma unidade de conversao de energia. Essa conversdo ndao ocorre de maneira tao
eficiente, girando em torno de 20% a 30%. Apesar disso, configuram-se como fontes de
energia mais potentes que os RTGs. Uma vez que a energia € convertida de calor para
eletricidade, esta € condicionada ao formato de tensao e corrente que o propulsor elétrico
necessita. A energia elétrica é entdo adicionada ao propulsor, e o propelente flui pelo pro-
pulsor, gerando o empuxo. Devido a utilizagdo de materiais radioativos no reator, tanto
o sistema de transferéncia de energia como o reator devem estar contidos dentro de um
ambiente de prote¢éo contra a radiacao, a fim de proteger o restante dos componentes do
foguete, assim como os seres vivos nas proximidades.



5 CONCEPCAO

5.1 CONSIDERACOES INICIAIS A RESPEITO DO PROJETO

Seguindo a metodologia mostrada no Capitulo 2, primeiramente foram definidos
algumas caracteristicas fisicas segundo os requisitos iniciais minimos do projeto final. Va-
mos entao as primeiras consideragoes.

E preciso, ao comecar um projeto, ter um boa nog¢éo do objetivo e do propésito dele.
Tendo em vista isso, foram definidos alguns requisitos basicos necessarios ao foguete, que
deveriam ser satisfeitos ao final. O primeiro deles foi o financeiro.

Uma das ideias basicas era um foguete que mostrasse o potencial de um langador
retornavel, gracas ao baixo custo por kg de carga util. Desse modo uma das restricdes
tomadas foi o preco, definindo entdo um teto para o projeto. A seguranga € outro ponto
importante que deve ser ressaltado; € preciso assegurar que ndo havera danos humanos
durante todo o desenvolvimento do foguete.

Além disso, a resisténcia do foguete, em um geral, também é um problema. E
necessario uma estrutura externa que aguente possiveis quedas nos testes, sem compro-
meter o funcionamento interno do motor. Foi definido também uma altura minima de pouso
da qual o foguete seria capaz de pousar (se deixado cair a partir do repouso). Assim, 0s
requisitos minimos do foguete (performance, segurancga e viabilidade) tomados foram:

» Resisténcia a queda (aproximadamente 10m);

« Custo inferior a R$ 5,000.00 para a construcao inteira (ndo levando em conta os
custos de teste);

« Altura minima de queda de 50m (correspondente a uma velocidade terminal, de,
aproximadamente, 31 m/s);

» Pouso suave; velocidade de toque no solo menor que 3 m/s;

» Redundancia dupla na saida de combustivel (requisito de seguranca);

Outros fatores, como tamanho da coifa, quantidade minima de sensores ou mesmo
outras redundancias nao serao critérios do projeto, sendo definidos com o avango deste.

Apo6s algumas pesquisas, foi definido um foguete de porte universitario, com tama-
nho de aproximadamente 110 cm (isso sera apresentado mais adiante). Esse tamanho
foi definido pois, teoricamente, um foguete desse tamanho € mais facil de se construir,
existe um mercado de pegas maior (devido a competicdes realizadas na area, a exemplo
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da COBRUF) além de possiveis parcerias entre outras universidades. O acesso a con-
teudos e bibliografias seria também facilitado pelo mesmo motivo. Além disso, um foguete
muito grande seria absurdamente caro e inviavel ao projeto, e algo menor que o tama-
nho estipulado seria extremamente dificil; os sistemas de controle seriam muito grandes
e concentra-los em um lugar menor seria trabalhoso e custoso. Desse modo, concluimos
que um tamanho de 80cm seria razoavel a uma primeira aproximagao.

Figura 5.1 — Diagrama funcional geral do projeto
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Fonte: O autor.

Figura 5.2 — Diagrama funcional projeto (Ref. 2.0)
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Fonte: O autor.

Conforme apresentado no Capitulo 3, foi desenvolvido um diagrama geral funcional
para o projeto, mostrado nas Figuras 5.1 e 5.2. Além disso, foi desenvolvido também um
diagrama de subsistemas, mostrado na Figura 5.3, o qual sera trabalhado, de baixo para
cima, durante todas as fases do projeto. Durante a Pré-Fase A, mais especificamente,
o trabalho com esse diagrama foi desenvolvido com auxilio do "motor da engenharia de
sistemas"(Figura 3.1).
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Figura 5.3 — Subsistemas do projeto
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Fonte: O autor.

5.2 PROPULSAO

5.2.1 Consideracoes iniciais

Para a escolha do sistema de propulsao, levou-se em conta que para pousar o
foguete seria necessario um controle do empuxo gerado. A Unica maneira viavel de se
fazer isso é com propelentes liquidos. Sendo assim, ha duas escolhas: bipropelentes ou
monopropelentes.

O critério usado para a escolha de monopropelentes ou bipropelentes foi a simpli-
cidade do sistema. Sendo assim, optamos por monopropelentes, haja vista que monopro-
pelentes necessitam de menos equipamentos para o funcionamento préprio, o que reduz
a complexidade e ,consequentemente, as possibilidades de falhas.

O monopropelente escolhido foi o perdxido de hidrogénio em concentra¢do de 90%
em peso. O principal fator para a escolha foi a disponibilidade do produto, tendo em
vista uma possivel fabricacdo ou obtencdo do mesmo por cessdo do /INPFE, uma vez
que 0 mesmo possui meios de fabricagdo no LABC'P em Cachoeira Paulista-SP (Pereira
(2014)), e esta aberto a colaboracdo com projetos como este em universidades nacionais.

Outro fator que influenciou na escolha do HT P é o fato de ele ser um dos ditos
propelentes verdes, ou seja, seus produtos de queima ndo agridem o meio ambiente, nem
representam perigo para a saude humana.

Para o catalisador do monopropelente, realizamos uma pesquisa das vantagens
dos tipos mais comumente utilizados. A Tabela 5.1 apresenta algumas opg¢des quanto ao
tipo de geometria do catalisador, o seu suporte e a substancia catalisadora em si.
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Tabela 5.1 — Opg¢des para o catalisador

Formato | Suporte Elemento
Monolitico | Alumina | Oxidos Mn/Co
Pellets Silica Prata
Esferas Zeodlito Platina

Fonte: Elaborado pelo autor.

Um estudo comparativo entre o formato monolitico e os pellets foi conduzido por An
Jeongsub Lee (2010). Dele concluiu-se que a decomposicao de perdxido de hidrogénio
se da de forma melhor em pellets que em suportes em formato monolitico. Segundo eles,
algumas das razdes para isso sao a ineficacia da transferéncia de calor e massa, devido
ao alto numero de canais presentes em sua estrutura.

Segundo Koopmans J. S. Shrimpton (2014), os pellets em formato cilindrico tém
uma maior superficie de contato que aqueles em formato de esfera, entretanto, as esferas
apresentam uma menor redugdo da pressao entre o comecgo e o final do leito catalitico.
Sendo assim, pellets cilindricos requerem um leito menos comprido do que esferas, e
para fins préaticos, a diferenga entre as reduc¢des de pressao, dos dois tipos, ndo séo tao
grandes assim. Deste modo, optamos por pellets em formato cilindrico como formato para
o catalisador.

Seguindo a mesma fonte, Koopmans J. S. Shrimpton (2014), o tamanho do pel-
let esta diretamente ligado com a razao entre 0 comprimento do leito e o didmetro dele.
De acordo com Koopmans J. S. Shrimpton (2014), dado nossa razédo 5.4, que é de 2, 0
didmetro do pellet deve ser entorno de 4,2 mm.

Para que se evite a criagao de canais ao longo da parede da camara, pode-se incluir
um defletor ao meio do leito. Isso melhoraria a uniformidade do fluxo de H50..

A respeito do suporte, como € o mais barato e de facil obtencao, escolhemos a
alumina. Além do mais, ela ainda apresenta uma 6tima area superficial.

Como catalisador, reduzimos as opgdes para 6xidos de manganés, cobalto e pla-
tina. Nao ha uma decisao de qual destes escolheremos, cabera a préxima fase do C' P10
decidir tal coisa. Porém alguns fatores com certeza serao levados em conta, sendo eles o
preco, efetividade ou ainda necessidade de tratamento prévio ao uso.

5.2.2 Calculos estimativos do sistema propulsivo

Para a parte conceitual do projeto, foi necessario que uma estimativa das dimen-
sbes e da massa do motor fossem feitas, assim como de propelente e do tanque.

Para realizar isso, primeiramente estimamos o empuxo a ser gerado para que o fo-
guete pudesse parar dentro da distancia de 50 metros, como aproximagao inicial utilizamos
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140 N. Definiu-se também um tempo de queima de 15 segundos como viavel para que o
foguete possa subir e posteriormente pousar verticalmente.

Para a determinacao de parametros de eficiéncia, usamos o software CEA2®) da
NAS A com afungédo de area infinita. Como entrada, demos uma pressao inicial de 15 bar
e propelentes H, Oy e Hy O ,90 e 10%, respectivamente. A temperatura inicial foi tomada
como 300 K. O impulso especifico obtido foi de 128 s, afim de deixarmos uma margem de
erro, utilizamos daqui para frente o valor de 120 s. A velocidade caracteristica foi obtida
como sendo 941,5 m/s.

A partir destes resultados, pudemos calcular o fluxo de massa necessario para
gerar o empuxo. Para isso, utilizamos a Equacao 5.1, como a gravidade seria, para fins
praticos, constante, utilizamos 9,81 m/s?. O valor encontrado foi de 118,93 g/s. A massa
de propelente necessaria foi encontrada multiplicando o fluxo de massa pelo tempo de
queima, sendo o resultado 1783,9 gramas.

E
[sp g
Com a densidade do HT' P em 300 K de 1398 kg/m?, e a massa de propelente

m =

(5.1)

necessaria, calculamos o volume que ela preencheria, e encontramos 1,28 L.

5.2.2.1 Armazenamento e alimentagdo

Com base no volume de peréxido necessario, passamos a ponderar a respeito do
sistema de alimentacgao.

Como opgéao, havia dois sistemas, a blowdown e regulado. Um sistema regulado
utiliza um tanque separado para armazenar o gas pressurizador, 0 que permite que a
pressao seja sempre constante para o tanque de propelente. Isso possibilita uma empuxo
qgue nao varia com o tempo. Ja o sistema a blowdown tem o gés pressurizador dentro do
mesmo tanque em que o propelente esta contido. Isso faz com que a pressao ali ndo seja
controlavel, e que o empuxo varie com o tempo.

Tendo em vista 0 que foi explicitado acima, definimos o sistema de alimentagao
como sendo de blowdown. Como requeremos uma pressao na camara de 15 bar, a Equa-
cao 5.2 diz que com uma razao de 3, a qual € uma das mais comumente utilizadas para
sistemas sistemas monopropelentes segundo Brown (1995), a pressao no tanque deveria
ser de 45 bar.

Pi

B=_
Py

(5.2)

Em seguida, foi estimado, seguindo Brown (1995), que a quantidade de volume de
propelente ndo utilizado seria de 3% do valor calculado previamente. Portanto, o volume de
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propelente fica em 1,31 L. Assim, calculou-se o volume de gas pressurizante necessario
para gerar a pressao de 45 bar dentro do tanque, segundo Brown (1995). Esse volume
segue a Equacéao 5.3. Isso significa um volume de gas de 0,64 L, sendo 31 gramas de
nitrogénio ou 4 gramas de hélio.

v,
YZ"=3)

Os valores anteriores resultam em um volume final necessario no tanque de 1,95

(5.3)

L, ou seja, um tanque de 2 L de volume poderia ser usado, fazendo uma otimizagdo da
quantidade de HT P. A massa de propelente e gas final é de 1,814 kg.

5.2.2.2 Motor

Primeiramente, estimou-se o raio da camara de combustdo. Como o raio da camara
sera aproximadamente o raio do leito catalitico, assumimos os dois como iguais. Para isso
utilizamos a Equacgéo 5.4, que segundo An (2009) € a melhor para estimar o tamanho de
um leito catalitico. Como capacidade de decomposicdao de H,O; (Cy) tomamos o valor
de 1,0 g/cm3.s que é relativamente baixo comparado com 1,27 de An (2009) e 4,2 de
Jo Sungyong An (2011). Entretanto apenas com o volume ndo conseguimos encontrar o
devido raio. Para isso, assumimos o comprimento do leito como sendo o dobro do diametro
do leito, baseados em Pereira (2014) e Maia Leonardo Henrique Gouvea (2014). Desse
modo encontramos um raio de 2,12 cm para a camara.

Com o raio conseguimos a area da secao transversal da camara e, assim, a razao
entre o fluxo massico e a area da camara, o qual era um dos parametros necessarios para
uma abordagem com &rea finita no software CEA2@®. Em seguida com auxilio do software
CEA2® conseguiu-se os parametros da Tabela 5.3 que informam algumas propriedades
essenciais para o projeto do motor. Como entrada para o programa, foram usados os
valores da Tabela 5.2. Os valores sdo ideias, entretanto servem, obviamente, como uma
aproximacao.

Tabela 5.2 — Modelo de entrada CEA2.

Dados | concentragao de H,O, | concentragao O, | pressao inicial | P./P. | m/A.
Valores 90% 10% 15 14,8 | 84,61

Fonte: Autor.

Os tamanhos das principais se¢ées do motor sdo mostrados na Tabela 5.4. Para
o comprimento da camara foi adicionado mais 2,11 cm que é a distancia que o cone de
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Tabela 5.3 — Resultados CEA2

Localizagdo | Pressao (bar) | Temperatura (K) v Cy A, lA" | N° de Mach
Injetor 15 1032,45 1,2644 | —//- —//- 0
Final Camara 14,981 1032,42 1,2644 | 0,0233 | 18,821 0,031
Garganta 8,2433 909,14 1,2759 | 0,7016 1 1
Saida 1,0135 563,37 1,3152 | 1,3353 | 2,6486 2,381

Fonte: Autor.

spray do injetor leva para atingir o raio do leito catalitico. Para isso levamos em conta que
os injetores da empresa utilizada por An (2012) tem todos abertura de pelo menos 90°.

Tabela 5.4 — Valores dos principais parametros da camara de combustao

Componentes Raio (¢m) | Comprimento (cm) | Area (cm?) | Volume (cm?)
Céamara 2,12 10,58 14,06 189,21
Garganta (tubeira convergente) 0,49 0,94 0,75 5,65
Saida (tubeira divergente) 0,79 1,14 1,98 1,50

Fonte: Autor.

As dimensbes da garganta foram calculadas pela raz&o que encontramos entre as
areas da camara de combustdo e da garganta. Essa razdo também pode ser chamada
de razao de contragdo, e esta na Tabela 5.3. Para encontrarmos os valores para a saida,
utilizamos a razao entre a area de saida e a area da garganta, chamado de razdo de
expansao, que também est4 na Tabela 5.3.

Cabe fazermos uma ressalva, o valor para o coeficiente de contracao esta muito
acima de valores normalmente utilizados. Segundo Huzel (1992), os valores para essa
razao vao de 1,3 até 6,0, sendo assim, o valor que utilizamos € trés vezes maior que 0
maximo sugerido pelo livro. Mesmo assim, como outros métodos de se chegar a essa
razdo mostram resultados parecidos, optamos por utilizar 18,821 como uma aproximagao
inicial. Esta escolha ndo causara problemas para o futuro, uma vez que o projeto de fato
serd realizado na préxima etapa do C'PI0O, e a geometria do bocal ndo afetard de forma
pesada a estimativa de massa que aqui sera feita.

A Figura 5.4 representa 0 modelo genérico tomado para estes calculos. Os angulos
B e 0 foram admitidos como sendo 60° e 15°, respectivamente.

Com uma espessura de 1 mm para todas as partes da camara, e assumindo que
sero feitas de ago inoxidavel 316L, cuja massa especifica € de 8000 kg/m?, a massa dos
componentes € dada na Tabela 5.5.

"Razao entre a 4rea em questéo e a area da garganta



61

Figura 5.4 — Motor genérico

Combustion
chamber

Diverging nozzle
Converging

A, nozzle
Fonte: Taylor (2017).

Tabela 5.5 — Massa dos Componentes

Componentes | Camara | Tubeira convergente | Tubeira divergente | Total
Massa (gramas) | 115,11 6,38 3,96 125,45

Fonte: Do autor.

5.3 CONTROLE

53.1 TVC

Dadas as definicdes de controles mostradas anteriormente, fagamos algumas ob-
servagdes. O controle de arfagem e guinada baseiam-se no direcionamento do fluxo de
saida de gases do bocal; dentre os principais tipos, a escolha ficou entre dois principais,
a utilizagdo de um guimbal ou uma aleta externa. E importante ressaltar que exitem sis-
temas mistos de controle, mas tais sistemas envolveriam uma complexidade maior, sendo
portanto, descartados.

Vejamos porque outros tipos de controle foram desconsiderados. Utilizar outros pro-
pulsores era inviavel; geraria uma massa maior do que a esperada, além da dificuldade de
projetar mais de um motor (espacgo reduzido devido ao tamanho pré-definido apresentado
anteriormente). Além desse fator, o projeto envolve a ideia de um foguete que chegaria no
chao com velocidade quase nula, de modo que as forgas aerodindmicas nao seriam sufi-
cientes para controlar o mesmo. A Ultima ideia descartada, dentre as formas mais comuns
de TVC, é o SITVC. A tecnologia ligada a fabricagcao das pecas, além do espaco reduzido
para controle de valvulas, justificam seu descarte'. Deste modo, resumimos a escolha do
tipo de deflexdo do empuxo em duas opg¢des: guimbal ou aleta.

O controle por aletas € feito movendo-se superficies que sdo presas em baixo no
bocal para direcionar o fluxo. Isso implica em um material resistente a pressao e tempe-

A dificuldade da concepgéo basica de ideias, além da baixa eficiéncia também o justifica. Todavia, vale
salientar que isso nao significa que esse tipo de controle seja inaplicavel.
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ratura, além de um sistema de controle que aguente a carga. Outro problema grande é a
influencia das aletas no CP. "A forca atuando ao redor desse ponto pode causar aumentos
significativos no tempo de estabilizacdo, ou até mesmo instabilidades, a medida que se
afasta do eixo rotacional da aleta"(Sobering (2018), traducao nossa). De fato, as aletas
sdo muito mais comuns em misseis do que em foguetes.

O guimbal consiste em mover o sistema de propulséo, ou parte dele, em torno de
um ponto para direcionar o empuxo. Isso implica em um grande defeito: a estrutura. O
ponto de mobilidade do guimbal deve ser forte e resistente suficiente para direcionar todo
o empuxo do foguete (atuando em um unico ponto) a toda a estrutura. Ou seja, o guimbal
possui uma estrutura muito mais pesada se comparada a outros tipos de controle. Em um
estudo comparativo para o controle de um motor aerospike, publicado na trigésima terceira
Joint Propulsion Conference and Exhibit?, fica clara a diferenga de peso citada; o guimbal
tem estrutura trés vezes mais pesada que seu concorrente, um Differential Throttled TVC.

Um sistema com uma massa tao grande envolve atuadores fortes e robustos. Outra
dificuldade quando analisa-se essa forma de TVC é aonde fazer a quebra do sistema de
propulsdo. Apesar dessa quebra ser mais efetiva na parte subsénica do fluxo de gases,
seria necessario mover todo o sistema (camara e bocal) dentro da estrutura do foguete
devido a dificuldade de se fazer uma quebra no meio do bocal e do custo e tecnologia
que estaria envolvido na fabricagdo do mesmo. Desse modo, este sistema tem uma li-
mitacdo grande de movimento, que deve ser levado em conta. A Tabela 5.6 mostra uma
comparacao sucinta entre ambos sistemas de TVC.

Tabela 5.6 — Comparacao entre Guimbal e Aleta

TVC Vantagens Desvantagens
Simples (tecnologicamente) Requer tubos flexiveis
Guimbal | Duracao limitada apenas pelo propelente | Inércia alta (atuadores fortes)
Perda pequena de empuxo Estrutura pesada

Erosdo das aletas

Simples (tecnologicamente) Perda de empuxo (0.5% - 3%)
Aleta Controle de rolamento com o bocal Tempo limitado
Alta taxa de variagé@o Influéncia direta no CP

Aumenta o tamanho

Fonte: Adaptado de Sutton (2010).

Como visto, sdo varios os fatores que podem orientar a escolha. Dado o objetivo
do projeto (foguete retornavel), e demais vantagens do guimbal, ele era o candidato mais
provavel. Como o foguete usara um propelente de rendimento razoavelmente baixo se
comparado a outros, a massa € um critério importante. Desse modo, foram desenvolvidas
duas ideias de suporte, sem muitos detalhes, de modo a saber se seria um sistema pesado;

2Para mais informacdes veja (American Institute of Aeronautics and Astronautics, Inc (1997))
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caso, através das estimativas preliminares de massa do sistema, a peca de sustentagao,
articulacao, e distribuicdo do empuxo fosse muito massiva, a escolha final nao seria por
esse tipo de TVC.

A estrutura sera apoiada nas paredes laterais do foguete por uma cruz, sendo o
centro o ponto de movimento do guimbal. A Figura 5.5 mostra uma possivel configuracao
para o suporte, com uma massa projetada de 140 g°.

Figura 5.5 — Suporte do Guimbal (interno)

Fonte: O autor.

Pela forca de empuxo gerada, concluiu-se que essa massa € factivel. Desse modo,
o guimbal sera adotado como TVC para o projeto. Outras formas de suporte que permitam
o0 movimento no plano também foram pesquisadas e serdo estudas para adequar a me-
Ihor estrutura possivel. A Figura 5.6 mostra outra possivel configuracdo para o apoio do
guimbal.

5.4 CONFIGURAGAO PARCIAL

Tendo em mente o controle, camara de combustdo e melhores materiais para a
estrutura, esperava-se durante o desenvolvimento da integracdo a menor massa possivel
para desenvolver de maneira mais simples possivel, e esperava-se uma massa em torno
de cinco ou seis quilogramas para o foguete, contando com o combustivel. Em relagcao
as dimensoes de inicio, foi estimado um tamanho para o foguete levando em conta as
dimensdes da camara de combustao, tanque de combustivel, sistemas embarcados e de-
mais estruturas, com essas dimensdes em maos foram definidas as configuracoes para os
sistemas. A figura 5.7 mostra a configuragéao inicial do foguete.

30 valor foi obtido estimando espessuras que aguentassem um quarto de empuxo como forca de cisalha-
mento e construindo a estrutura com auxilio do SolidWorks®.
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Figura 5.6 — Suporte do guimbal (externo com rolamento)

Fonte: Neugebauet Manfred Falkner e Traxler (2006)

Figura 5.7 — Posigdes iniciais dos sistemas do foguete

Camara de combustdo M Tanque de combustivel

M Sistemas embarcados Guimbal
® Centro de presséo & Centro de gravidade

Fonte: O autor.

Em vermelho, estao os sistemas embarcados. Neles, encontram-se os hardwares
como o arduino. E importante ressaltar a existéncia de dois sistemas embarcados presen-
tes na figura, ambos estéo voltados para o controle. No entanto, um deles tem ademais, a
funcao de redundancia do foguete, caso exista alguma irregularidade um dos sistemas aci-
ona as redundancias adequadas. Além dos arduinos, encontram-se 0s sensores que irdo
enviar os dados para o sistema de controle de reagao, baterias e sistemas de comunicagéo.
Em verde, encontra-se o tanque de combustivel. Nele ira o gas hélio pressurizado junto
ao peroxido de hidrogénio. Em laranja esta o guimbal, e em azul a cdmara de combustéo,
explicados nas sec¢des 6.2 e 6.3, respectivamente. Para essa configuragdo apresentada, o
tamanho do foguete esta em torno de 1,28 metros e apresenta uma massa aproximada de
cinco quilogramas, com tanque de combustivel cheio. Para corrigir a rotagcdo em torno do
eixo de simetria realiza-se um estudo acerca de rodas de reagdes visto que com o guimbal
podemos controlar apenas nos eixos XY, escolha esta que sera realizada na proxima etapa
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do CPIO.
Para o controle aerodindmico encontram-se quatro aletas espacadas entre 90°. A
figura 5.8 apresenta as dimensédo das aletas externas.

Figura 5.8 — Dimensdes das aletas externas

0,11

0,10

Fonte: O autor.

A figura 5.9 representa a coifa, que possui um diametro externo de 12 centime-
tros, e um comprimento de 15 centimetros, onde a curva ogival segue a fungédo f(x) =
—0, 013333322 + 0.6, que fornece o formato adequado.

Figura 5.9 — Modelo CAD da coifa

Fonte: O autor.

Na figura 5.10, encontra-se a estrutura externa do foguete, com um milimetro de
espessura, e 105 centimetros de comprimento.*

4Para as medidas e estimativa de massa foi utilizado o software OpenRocket®.
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Figura 5.10 — Estrutura externa do foguete

0,12

- 1,05

Fonte: O autor.

5.4.1 Materiais e estrutura

Como a massa deve ser reduzida e ao mesmo tempo optar por materiais que se
adéquem a configuracao do foguete, certos materiais foram escolhidos apés um levanta-

mento acerca dos mesmo. A tabela 5.7 relaciona o material escolhido para cada compo-
nente do foguete.

Tabela 5.7 — Relagao entre componentes e materiais

Componente Material
Coifa Aluminio
Estrutura externa PVC
Tanque de combustivel | Compdsito de fibra de carbono
Céamara de combustao Aco
Aletas Aluminio

Fonte: Do autor.

Foi visto que o centro de gravidade deve ficar acima do centro de pressdo. Por
esse motivo em especial foi escolhido aluminio para a coifa em lugar do PVC que é mais
leve. Para a carcaca foi optado por PVC, pois ele possui uma massa reduzida, além de
uma resisténcia adequada para as solicitagbes mecanicas que a carcaga ira receber. A
andlise do tanque de combustivel foi realizada com base na escolha do gas pressurizado,
haja visto que o gas sera armazenado junto ao combustivel a uma pressao de 40 bar.
Para isso, foi escolhido um tanque de compadsito de carbono que suporta uma pressao de
300 bar, aproximadamente. O tanque possui uma massa de 1,5 quilogramas vazio, e possui
um comprimento total de 43 centimetros, sem a valvula, e um raio de 9,6 centimetros. O
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modelo CAD® encontra-se representado na figura 5.11. Na camara de combustao, foi
escolhido o0 ago de material pois resiste a altas temperaturas e pressoes, € para as aletas
foi optado pelo aluminio, visto que a temperatura de saida dos gases nessa regiao é de
aproximadamente 500 K, e a temperatura de fundi¢gdo do aluminio é de 933 K.

Figura 5.11 — Tanque de combustivel, modelo CAD

Fonte: O autor.

SEssa e demais pegas foram desenvolvidas com o auxilio do software SolidWorks®.



6 CONCLUSAO

E notavel que construir um foguete ndo é uma tarefa facil, foram realizados muitos
estudos sobre o0 assunto. No comeco, foi estudado como a NASA realiza seus projetos
e como aplicar a Engenharia de Sistemas para tais projetos aeroespaciais. Logo, foi en-
tendido o processo funcional de foguetes e as leis que regem seus movimentos. Tendo
esse conhecimento, foram realizadas reunides de forma frequente e definido os requisitos
e objetivos do projeto.

Desde o inicio, 0 objetivo do trabalho € pousar um foguete de porte universitario.
Para isso, foi desenvolvido uma fundamentacao teédrica prévia para um bom desenvolvi-
mento dos objetivos, a fim de ter como consequéncia uma boa concepc¢ao do trabalho.

Os resultados foram os esperados, foi possivel entender os funcionamento de proje-
tos espaciais e como aplica-los, o entendimento de foguetes, seu movimento e os proces-
sos que este envolve. Foi executado o dimensionamento do foguete com bons resultados,
obtencao de um grande avang¢o em relagdo ao controle, e ademais, foi entendido o funcio-
namento de certos softwares adequados que podem ser aplicados a foguetes. Com isso,
o projeto foi concluido como esperado.
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APENDICE A — TERMODINAMICA

A termodinamica é a area da fisica que estuda os fenbmenos envolvidos com con-
ceitos atrelados a temperatura e ao calor. Um sistema termodinamico envolve apenas trés
variaveis, sempre que for uma substancia pura. Sao elas, pressao P, volume V' e tempera-
tura T" e, a descrigdo é sempre de um sistema macroscépico, isto €, um grande numero de
particulas. De acordo com Nussenzveig (2002) o estado termodinamico de um gas fornece
algumas informacdes médias sobre seu estado dindmico, como pressao e temperatura.

A.0.0.1 — Lei Zero da Termodindmica

Supondo que temos dois sistemas A e B, quando colocados em contato, e sepa-
rados por uma parede nao adiabatica, isto €, que permite a troca de calor, as variaveis
macroscépicas de ambos sistemas mudardo com o tempo até que atinjam um equilibrio
térmico. A lei zero da termodinamica diz se o sistema A e o sistema B estdo em equilibrio
térmico com um sistema C, entdo os sistemas A e B estdo em equilibrio térmico entre si.

A.0.0.2 — Calor

Se define calor () como uma quantidade energia térmica em transito de um sistema
a outro, devido a diferenca de temperatura. O calculo do calor necessério para elevar a
temperatura de uma substancia com massa m € dado pela seguinte expressao

Q = mcAT = CAT (A1)

Onde C = mc, denomina-se capacidade térmica de uma substancia Nussenzveig (2002),
e é definida como o calor necessario para aumentar a temperatura do sistema em 1°C e
¢ chama-se de calor especifico, que € a quantidade de calor necessaria para aumentar
em 1°C a temperatura de 1g de uma dada substancia, e para definir de maneira precisa
€ necessario especificar as condi¢cdes de pressao e volume no sistema. Ha dois tipos de
calor especificos principais. S&o eles o calor especifico a presséo constante c, e a volume
constante ¢,. E conhecido que para gases, a diferenca entre ¢y € ¢, € bem alta. Se a
variagdo de temperatura é tal que seja necessario levar em conta a alteracdo do calor
especifico em funcéo da temperatura, a expressao A.1 é substituida por

Q=n [  AT)T = Ty - ) (A2)
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Onde ¢ é o calor especifico médio entre T; e T5.

A.0.0.3 — Primeira Lei da Termodindmica

Quando realizamos trabalho em um sistema termicamente isolado, denomina-se
trabalho adiabatico, e foi obtido experimentalmente por James Prescott Joule que o traba-
Iho adiabético, para passar de um estado inicial a um estado final, € o mesmo independente
do caminho, enunciando a 12 lei da termodinamica.

Proveniente dessa lei, ha um funcéo de estado para um sistema termodinamico, de-
nominada de energia interna U, onde a variacao entre o estado inicial e final corresponde
ao trabalho adiabatico necessario. Matematicamente

AU =U;-U; =W (A.3)

Por convencgao, W representa o trabalho realizado por um sistema. Se o trabalho é reali-
zado sobre o sistema, W < 0, e por consequéncia, AU > (0. Agora, se formos considerar
um sistema nao adiabatico, sem isolamento térmico, como por exemplo um recipiente com
paredes diatérmicas que permitem a passagem do calor e esse recipiente esta recebendo
calor. O calor que esse sistema esta recebendo tem duas finalidades, aumentar a tempe-
ratura e, por consequéncia, variar a energia interna da substancia e se expandir. Quando
se expande, o sistema realiza trabalho. Assim, matematicamente

Q=AU+W (A.4)
O que nos da uma importante equagéo, que é a definicdo termodindmica de @

Up—Ui=Q-W (A.5)

A.0.0.4 — Processos reversiveis

Para o um processo ser reversivel, sdo necessarios que duas condicbes sejam
satisfeitas. O processo deve ocorrer de forma lenta, e o atrito deve ser desprezivel. Con-
siderando um fluido em um recipiente fechado de volume Ax, onde A é a area da base do
recipiente com um pistao, em que esse fluido encontra-se em equilibrio térmico. A pressao
do fluido exerce uma forca F' = P A, equilibrada por um peso colocado em cima do pistao.
Supondo uma expansao infinitesimal do gas, que corresponde a um deslocamento dx do
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pistdo, assim o trabalho realizado pelo fluido é
dW = Fdx = PAdx = PdV (A.6)

Onde dv = Adx equivale a variagao de volume do fluido. Integrando a Eq A.6
Vi
W = / Pav (A7)
v;
Se o sistema volta ao seu estado inicial, hd uma mudanc¢a na notacao, ficando com
W = ]{ PdV (A.8)

Considerando um sistema com temperatura inicial 7; em contato com um recipiente
também com temperatura 7;. Pra transferir calor de forma reversivel, devemos colocar
o sistema em contato com um recipiente a uma temperatura de 7; + d1' e esperar que
se atinja o equilibrio térmico. Uma vez em equilibrio, colocamos o sistema em contato
com outro recipiente a uma temperatura 7; + 2d7T". Aguarda-se o equilibrio térmico, e assim
sucessivamente. O processo inverso também é valido, sendo reversivel. Matematicamente

dQ = CdT (A.9)

Integrando
Ty
Q= / cdr (A.10)
T;

Onde a capacidade térmica C' depende do caminho como visto na Eq A.2. Assim, uma
nova forma de escrever a variagao de energia interna desse sistema.
Vi

AU:Q+/ PV (A.11)
Vi

A.0.0.5 — Estados dos gases ideais

O comportamento termodinamico de um gas é o mais simples de ser explicado. Foi
visto que o estado termodinamico de um gas depende apenas de trés variaveis, e que uma
é funcéo das outras duas, havendo uma relagéo do tipo f(P,V,T) = 0. A equagéo que

descreve o estado dos gases é
PVe BV,

Ta Tb

(A.12)
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Que descreve os gases nos estados a e b. Outra importante relacao para a equagao dos
estados dos gases ideias é da forma

PV =nRT (A.13)

Onde n é o numero de mols do gas, e R € a constante universal dos gases. A deducao da
Eq A.12 e a Eq A.13 esta além do escopo deste relatorio.

A.0.0.6 — Entalpia

Outra importante variavel de estado para o estudo de sistemas termodinamicos é
a entalpia (H), definida como a quantidade de energia encontrada em uma substancia.
Matematicamente, a entalpia é definida como

H=U+PV, - V) (A14)

Note que PAV é a solucao da Eq A.7 para pressao constante. Pela Eq A.11 para pressao
constante, temos
Ur—U=Q—PVy—-V) (A.15)

(Uf+PVf)—(Uf+PVf):Q (A.16)

O termo do lado direito da equagao acima trata da variagdo da entalpia de um estado inicial
a um estado final.
Hy— H; = C,AT (A.17)

Como anteriormente foi considerado uma pressao constante, o ) é definido como () =
C,AT. Para a analise de um motor foguete, engenheiros utilizam a entalpia especifica,
isto €, a entalpia dividido pela massa molar do fluido.

A.0.0.7 — Capacidades térmicas molares de um gas ideal

E conhecido que C' é a capacidade térmica ou capacidade calorifica. Foi visto que

C depende do caminho no qual se efetua a transferéncia de calor d(@). Se for transferido a
pressao constante

d'Q, = CpdT (A.18)
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E para uma transferéncia a volume constate
dQ, = C,dT (A.19)
E possivel definir a capacidade térmica molar de um gas com a seguinte expressao
C,=Cy,+R (A.20)

Onde R é a constante universal dos gases, a Eq A.20 é conhecida como férmula de Mayer.
Nota-se que a capacidade térmica molar a pressao constante é maior do que a volume
constante.

A.0.0.8 — Processos adiabaticos em um gas ideal

Tem-se que para um processo isotérmico, a relagcao que rege tal processo € dada

por
P Vo\”
— = | — | = Constante A.21
P ( 14 ) (A21)
Em que v = % = . = 2 éarazéo das capacidades calorificas molares & presséo

e volume constante ou para a mesma massa de substancia, € a razdo entre os calores
especificos a pressao e volume constante. De acordo com a Eq A.12, P é proporcional a
T 7 .
- AEq A.21 € equivalente a

TV ™! = constante (A.22)

Mostrando que 7" diminui quando V' aumenta. De maneira semelhante, para V' proporcional
ap
y—1
(T/P 5 )" = constante (A.23)

Mostrando que 7" aumenta com a pressao. Uma aplicacao é o calculo do trabalho em uma
expansao adiabatica, da Eq A.21 que

PV = RV = constante (A.24)
Substituindo P = % na Eq.A.7, onde K é uma constante, temos

Vi qv 1 1
_ _ - _ 1=vy
LV_KAKVV_V_JKW KV =

PeVy — PV,

= (A.25)
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A.0.0.9 — Segunda Lei da Termodinamica

Enquanto a primeira lei da termodindmica se trata de uma lei de conservagao de
energia, de acordo com a Eq A.4, a segunda lei nos fornece em quais condicbes uma
maquina termodindmica consegue fazer essa conservagao de energia. Ha dois principais
enunciados para essa lei, sdo eles Enunciado de Kelvin - Plank

E impossivel construir um motor térmico que trabalhe em ciclos que tenha
100% de rendimento.

Enunciado de Kelvin - Plank

E impossivel realizar um processo que transfira, sem gasto de energia, calor
de um corpo mais frio para um corpo mais quente.

Ambos sdo formas de interpretar a segunda lei da termodinamica .

A.0.0.10 — Entropia

Da mesma forma que a 12 lei da termodinamica corresponde a existéncia da ener-
gia interna U como funcéo de estado, a 22 lei da termodindmica tem como consequéncia
a existéncia de uma nova funcao de estado, a entropia (5). Ela tem como fun¢gdo mensu-
rar a parcela de energia que nao serd aproveitada para realizar trabalho termodinédmico e
esta associada a desordem do sistema. A entropia pode ser calculada através da seguinte
expressao

d'Q

Onde T é a temperatura e d'(Q é o calor fornecido a uma transformacéo reversivel. E
importante ressaltar que d'Q) ndo é uma diferencial exata, visto ndo se pensa em variagdo
de calor infinitesimal quando se estuda um sistema termodinamico. Quando AS > 0, a
transformagao ocorre de forma espontanea, se AS < 0 ndo é espontanea, e, temos o
caso de equilibrio no qual AS = 0.

'H& mais uma forma de interpretar a segunda lei da termodinamica e esta relacionada com o ciclo de
Carnot e o zero absoluto. Para mais informagdes recomenda-se o livro Curso de Fisica Basica - Fluidos,
Oscilagées e Ondas, Termodindmica (42 ed) de H.M. Nussenzveig



APENDICE B — MECANICA DOS FLUIDOS

Mecanica dos fluidos é um subtépico da mecanica, sendo ela que estuda os fluidos
em repouso ou em movimento, e a interacao de fluidos e fluidos, ou sélidos.

B.0.0.1 — Propriedades dos Fluidos

Ha dois tipos de propriedades que caracterizam um sistema. sao elas as extensivas
e intensivas. As extensivas dependem do tamanho do sistema, como massa e volume, e
as intensivas ndo dependem da massa ou temperatura. Ha também propriedades especi-
ficas, que sao propriedades extensivas por unidade de massa como, por exemplo, a forca
especifica, que é f = % Uma propriedade intrinseca da matéria é a densidade, definida
como a massa por unidade de volume.

p= (B.1)

<I3

Entre as propriedades especificas importantes estdo o peso especifico (v;) e a gravidade
especifica(g.).

Vs = Pg (B.2)
go =" (B.3)
PH>O

Onde p é a densidade do fluido e py,0 é a densidade de alguma substancia padrdo a
uma certa temperatura, nesse caso a dgua. Sabe-se que em um fluido as moléculas estao
de forma espacada. No entanto, ndo € conveniente analisar a natureza atémica de uma
substancia ', mas sim ver a substancia como uma matéria continua, ou seja, um meio
continuo. Definir um meio continuo € importante pois com ele podemos considerar que
funcdes de pontos em um fluido variam sem saltos de descontinuidade.

B.0.0.1.1 — Cavitagao

O escoamento de fluidos pode afetar estruturas mecanicas em determinadas situ-
acOes. Para entender isso, € necessaria a definicdo de pressao de vapor P,. Presséo de
vapor é definida como a pressao exercida por seu vapor em equilibrio de fase com seu

"Ha uma teoria chamada mecanica quantica e tem como objetivo estudar as propriedades da matéria a
nivel atémico.
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liguido numa dada temperatura, isto é, a pressdo na qual um liquido comeca a vaporizar.
A definicao de pressao de vapor € importante para definir o conceito de cavitacdo. Su-
pondo um escoamento de um fluido liquido, ha a possibilidade da pressao do liquido cair
abaixo da pressao de vapor, resultando em vaporizagdo nao desejada. Bolhas sao forma-
das quando se afastam dessa regido de baixa pressdo. Isso acarreta em implosdées com
pressoes muito altas, causando erosao nas pas de um hélice, por exemplo. Em um motor
foguete a cavitagao ocorre quando o motor forga o liquido, no caso o propelente, a escoar
a uma alta velocidade, atingindo pressdes menores que a pressao de vapor do propelente,
causando bolhas implosivas.

B.0.0.1.2 — Energia de um fluido em movimento

No escoamento de fluidos, € importante entender a energia envolvida em tal esco-
amento. Para isso, a energia cinética por unidade de massa (ec = %) e energia potencial
especifica (ep = gh), onde h € a altura do centro de gravidade em relagdo ao um ponto de
referéncia e a energia interna especifica u. Com frequéncia é utilizada a combinacgéo de u
e P,, essa combinacdo é chamada de entalpia especifica (h).

P
h=u+P-v=u+ — (B.4)

p
Onde v é o volume especifico que € igual ao inverso da densidade do fluido. % € chamada
de energia de escoamento. A energia total especifica de um fluido em movimento € dado

por
2

e:h+ec+6p:h+%+gh (B.5)

B.0.0.2 — Equacao da Continuidade

Considerando um volume fixo no espago, a taxa no qual a massa varia nesse vo-
lume é
a4 pdV = / %dv (B.6)
dt |y, v Ot
onde a p € a densidade do fluido e V' o volume. A taxa de variacdo da massa fora do

volume, é a integral de superficie
/ ol - dA (B.7)
A
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onde pu - dA é o fluxo externo em um elemento de &rea dA. Pela conservagéo de massa
diz que a taxa de variacdo de massa em um volume deve ser a mesma, assim

/8”dv / 7 dA (B.8)

Aplicando o teorema do divergente no termo direito da Eq. B.8 para a integral de volume,
obtem-se a equacéao da continuidade, expressa por

dp

o TV (o) =0 (B.9)

Ela nos diz que o escoamento de massa através de um fluido é constante, quando este
estiver em certas condigoes.

B.0.0.3 — Equacéao de Bernoulli

A equacao de Bernoulli € uma relagdo entre velocidade, elevacéo e pressao, de
forma aproximada e somente é valida em regides de escoamento incompressivel e es-
tacionario, ou seja, se aplica apenas a regides de escoamento nao viscoso, ndo sendo
aplicavel, por exemplo na camada limite, regido proxima de paredes solidas. Considere
uma particula que escoa ao longo de uma linha de corrente, figura B.1.

Figura B.1 — Particula em uma linha de corrente.

z

Steady flow along a streamline

Fonte: Adaptado de Cimbala (2006).

A equacgéo do movimento fica

d
PdA — (P + dP)dA — W sin6 = mvd—” (B.10)

S

Onde v% = a. Sabemos que m = pV = pdAds, W = pgdAds e sinf = %, substituindo
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os valores i P
—dPdA — pgdAds™E = pdAdsv®’ (B.11)
ds ds
Simplificando
—dP — pgdz = pVdV (B.12)
Nota-se que vdv = 3d(v?), dividindo por p, temos
dpP 1
— + =d(v*) + gdz =0 (B.13)
p 2
Integrando
P ?
—+ 5 + gz = constante (B.14)
p

A Eq B.14 é conhecida como a equacao de Bernoulli, utilizada para escoamentos incom-
pressiveis em uma regiao sem viscosidade.

B.0.0.4 — Escoamento Interno

O escoamento interno ocorre quando o fluido ocupa todo o tubo em que escoa. Ha
uma diferenga entre tubo e duto, geralmente refere-se de tubo quando a secéo transver-
sal é circular e duto quanto € retangular, tubos circulares suportam grandes diferencas de
pressao entre o interior e o exterior. A velocidade de um fluido escoando varia de zero na
superficie pela condigdo de ndo escorregamento até o maximo no centro, assim € de con-
veniente trabalhar com a velocidade média que permanece constante em um escoamento
incompressivel. A velocidade média é dada pela seguinte expressao

o R
Upned = 2 i u(r)rdr (B.15)

Onde R é o raio do tubo e u(r) é o perfil da velocidade.

B.0.0.4.1 — Numero de Reynolds

Em um tubo também héa o fluxo laminar e o turbulento, assim, a transicdo entre
esses dois depende da geometria do tubo, rugosidade da superficie, velocidade de esco-
amento, tipo de fluido e temperatura da superficie. Esse regime de escoamento depende
razao entre as forgas inerciais e viscosas, razdo conhecida como nimero de Reynolds,
expressa por

_ UmedD pUmeaD

Re = (B.16)
v Il
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Emque v = % € a viscosidade dindmica e D o didametro do tubo. Para escoamento interno
em um tubo circular o valor de Reynolds para que seja laminar é R, ~< 2300.

B.0.0.4.2 — A regido de entrada

Quando um fluido entra em um tubo circular com uma determinada velocidade,
devido a condicdo de ndo escorregamento as particulas do fluido em contato com a su-
perficie para de se movimentar, e além disso, as camadas adjacentes reduzem sua ve-
locidade. Torna-se necessario que a velocidade na secdo média do tubo aumente para
manter o fluxo de massa constante, assim, um gradiente de velocidade se desenvolve ao
longo do tubo. A regido onde os efeitos das forgas de cisalhamento viscosas sdo sentidas
denomina-se de camada limite ou camada limite de velocidade. Ha uma divisa hipotética
que divide o escoamento entre a camada limite, onde os efeitos viscosos e variacdes de
velocidades sao significativo e de escoamento central, onde a velocidade permanece pra-
ticamente constante em direcdo radial e efeitos viscosos sao despreziveis. A regido da
entrada do tubo até o ponto onde a velocidade se desenvolveu por completo € chamada
de regido de entrada hidrodindmica e possui um comprimento L;. Onde a velocidade se
desenvolveu por completo e permanece inalterado € chamado de regido hidrodinamica-
mente completamente desenvolvida. A espessura da camada limite aumenta na direcao
do escoamento até atingir o centro do tubo e preenche-lo, como mostra a figura B.2.

Figura B.2 — Regido de abertura.

Irrotational (core) Velocity boundary Developing velocity Fully developed
flow region layer profile velocity profile
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Fonte: Adaptado de Cimbala (2006).

B.0.0.4.3 — Escoamento turbulento em tubos

Em geral, os escoamentos encontrados sé@o turbulentos, assim, entender a turbu-
Iéncia é necessario para ver como afeta a tensao de cisalhamento da parede. Lembrando
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que tensao de cisalhamento € a componente tangencial da forga que atua sobre uma su-
perficie por unidade de area. O escoamento turbulento é complexo, caracterizado por
flutuacdes aleatérias e rapida em regiées de redemoinhos. No escoamento turbulento os
redemoinhos transportam massa, momento e energia para outras regides do escoamento
muito rapido. Como consequéncia, o escoamento turbulento resulta em valores mais ele-
vados de coeficientes de atrito, transferéncia de massa e calor. A tensédo de cisalhamento
total no escoamento turbulento é dado por

Ttotal = Tlam + Tiurd (B1 7)

Onde 7,,, € a componente laminar da tenséo de cisalhamento, onde contribui para o atrito
entre as camadas na diregdo do escoamento e 7., € a componente turbulenta que repre-
senta o atrito entre as particulas do fluido flutuante e o corpo do fluido. Onde a tenséo de
cisalhamento turbulenta pode ser expressa por:

Tturb — _PW (B18)

Em que v/v’ é a média temporal do produto das componentes da velocidade de flutuagao.

B.0.0.5 — Equacao de Cauchy

Para analisar a conservagao de momento para um fluido, deve-se fazer uma analise
diferencial, para isso se introduza a equacao de Cauchy
Jd, . = o I
5;(P0) + V- (p00) = pg +V - 0y (B.19)
Em que v7 € o vetor produto da velocidade por ela mesma e o;; € o tensor da tenséo, onde
descreve as tensdes de superficie em determinado ponto do escoamento dado por

(B.20)

As componentes diagonais de o, 0., € 0., denominam-se de tensdes normais compostas
pelas tensdes da presséo e das tensdes viscosas. As componentes fora da diagonal sao
chamadas de tensdes de cisalhamento. A Eq B.19 é valida para qualquer tipo de fluido
e em qualquer ponto no escoamento, sendo ela, uma equacao vetorial, isto é, representa
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trés equaglOes escalares, uma para cada eixo de coordenadas.

B.0.0.6 — Equac&o de Navier-Stokes

A Eq B.19 ndo é muito util na forma que esta, visto que o tensor de tensdo possui
nove componentes, dos quais seis sdo independentes, assim, além da densidade e das
trés componentes da velocidade ha seis incognitas adicionais. Quando um fluido esta
escoando, ha a pressao hidrostatica e € normal a superficie, mas podem existir tensoes
viscosas, assim o tensor da tensao pode ser generalizado

Ozx O-J:y Ozz —P 0 0 Tex Tacy Tez
Oij = | Oye Oyy 0y | = 0 =P 0 [+ |7y Ty Ty
Oz Uzy Ozz 0 O - P Tz sz T2z

Onde P é a pressao termodindmica, onde esté relacionada com alguma equagao de es-
tado. Se o fluido € incompressivel, P é interpretada como a pressdo mecanica. 7;; € cha-
mado de tensor de tenséo viscosa. Considerando um escoamento incompressivel e apro-
ximadamente isotérmico o que implica em uma viscosidade dindmica (1) e a viscosidade
cinematica () sdo constantes também. Assim a equagao de Navier-Stokes € expressa por

Dv
"Dt
Em que % € a derivada total da velocidade. A Eq B.21 trata-se de uma equacéo diferen-

— —VP + pj+ pV* (B.21)

cial ndo estacionaria, ndo linear de segunda ordem. E fundamental para a mecanica dos
fluidos, solugdes analiticas dessa equagao sao obtidas para campos de escoamento sim-
ples, com computadores suficientemente rapidos e os softwares de dindmica dos fluido é
possivel obter uma solugdo numérica para escoamentos complexos. A Eq B.21 tem quatro
incognitas, trés componentes da velocidade e a pressdo, mesmo ela representando trés
equacoes, visto que esta na forma vetorial, precisamos de uma quarta equagao para ser
um problema soluvel, e essa equagao é a da continuidade Eq B.9.

B.0.0.7 — Camada Limite

A medida que o fluido passa por um certo objeto, as particulas na superficie pos-
suem velocidade zero, assim camadas adjacentes a essa particula tem sua velocidade
reduzida devido a interacao entre elas, diminuindo o fluxo. Quanto mais afastada da su-
perficie a particula estiver, maior sera sua velocidade, criando uma camada de fluido perto
da superficie, assim, a velocidade varia de zero na superficie até o valor da velocidade do



84

fluxo, longe da superficie. Essa camada fina é denominada de camada limite, seus deta-
Ihes sdo de suma importancia para problemas de aerodinamica, como a friccao do arrasto
de um foguete ou a transferéncia de calor que ocorre em altas velocidade durante um voo.
As solucdes da camada limite sdo aproximacdoes das solugbes completas da equacgao de
Navier-Stokes (B.21). Supondo uma camada limite muito fina, por exemplo, uma corrente
uniforme fluindo por uma placa alinhada com o eixo x. A espessura da camada limite 4,
por convencao é definida como a distancia em relacdo a parede, na qual a componente da
velocidade paralela a parede é 99% da velocidade do fluido fora da camada limite, assim,
quando maior for a velocidade, mais fina € a camada. Definindo o numero de Reynolds
com base na distancia x ao longo da parede

Re, = poT (B.22)

v

Quanto maior for numero de Reynolds, mais fina € a camada limite, acredita-se que a
camada limite é fina quando g << 1, a figura B.3 mostra a espessura da camada limite
para alguns valores de X.

Figura B.3 — Espessura da camada limite.
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Fonte: Adaptado de Cimbala (2006).

B.0.0.8 — Escoamento Externo

Ha momentos que fluidos movem-se por corpos estacionarios, mas também, as
vezes um corpo move-se através de um fluido, esses movimentos entre o fluido e o corpo
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sao chamados de escoamento externo.

B.0.0.8.1 — Arrasto

A forca de arrasto € a forga exercida pelo fluido na dire¢do do escoamento devido
aos efeitos combinados das forcas de cisalhamento na parede e forcas de presséo. A parte
do arrasto devido a tenséo de cisalhamento na parede 7,, € chamado de arrasto de atrito,
a parte é devido a pressao P € chamado de arrasto de pressao. Os coeficientes de arrasto
de atrito e pressao sdo dado pelas seguintes expressdes

FD atrito
Cp.atrito = =———— B.23
D,atrit %p’UQA ( )
Fp p
C essio = ,pressao B.24
D,p %pU2A ( )

onde A é a area frontal do corpo, ou seja, a area vista por uma pessoa que esta posicio-
nada na frente do corpo e v € a velocidade do corpo no fluido. O coeficiente total de arrasto
Cp é dado pela soma do coeficiente de arrasto de atrito e pressdo. O arrasto de atrito é
zero quando a superficie é perpendicular ao escoamento do fluido e maximo quando é
a superficie é paralela ao escoamento. O inverso acontece como arrasto de pressao, €
maximo quando a superficie € normal ao escoamento e zero quando paralela.

B.0.0.9 — Escoamento Compressivel

Quando é considerada a variagdo de densidade, estamos falando de um escoa-
mento compressivel. Geralmente encontrado em gases a alta velocidade, como em um
motor foguete. Para o desenvolvimento dos calculos de escoamentos compressiveis €
necessario combinar a mecéanica dos fluidos e a termodinamica.

B.0.0.9.1 — Propriedade de Estagnacéao

De acordo com a Eq B.4 a entalpia é a energia total de um fluido sempre que os
efeitos potenciais e cinéticos sdo desprezados, no entanto, no bocal de um motor foguete
a energia potencial pode ser desprezivel mas a cinética nao, assim € necessario combi-
nar a entalpia e a energia cinética do fluido e um anico termo, chamado de entalpia de
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estagnacao (hy).
2
ho = h + % (B.25)

E importante relembrar que estamos trabalhando com propriedades especificas, assim a

. . rge 2 .. 2 . P ~ . g
energia cinéetica =~ fica %, ademais, %, e h também s&o propriedades especificas. Logo,
a entalpia de estagnacgao representa a energia total de um escoamento de um fluido por
unidade de massa. Considerando o escoamento de um fluido por um bocal de forma

adiabatica e sem realizacao de trabalho de eixo ou elétrico, por conservacao de energia
hi 4 v? = hy + v3 (B.26)

assim, a entalpia de estagnacao permanece constante quando nao ha troca de calor ou
realizacao de trabalho, e ademais, quando n&o ha variagoes de energia potencial. Agora,
imaginemos que a velocidade do fluido fosse reduzida a zero, a entalpia de estagnacao
no estado dois seria totalmente convertida em energia interna e energia de escoamento,
aumentando a temperatura e pressao do fluido, matematicamente

hl + U% = hg = h02 (827)

logo, a entalpia de estagnacgao representa a entalpia de um fluido quando é levado ao re-
pouso de forma adiabatica. A propriedades de estagnagao sao representadas com o incide
0. Quando ha um processo no qual é reversivel e e também adiabatico, chama-se esse
processo de isentropico, assim, o processo de estagnagao é um processo isentrdpico. Em
processos reais (irreversiveis) a pressao de estagnacao € menor do que a pressao de es-
tagnacao isentropica, devido ao aumento da entropia durante o processo real proveniente
do atrito no fluido. Aproximando um fluido de um gas ideal com calores especificos cons-
tantes, a entalpia pode ser substituida por c,T’, assim, a equagao B.25 pode ser escrita

como 9
Ty = ¢, T + % (B.28)
,UQ
Ty—T+ (B.29)
2¢,

onde T é a temperatura de estagnacgao e % € a temperatura dindmica, corresponde a ele-
vacgao de temperatura durante o processo. Com a Eq A.23 € possivel relacionar a pressao
de estagnacao com a pressao estatica e, também relacionar a densidade de estagnacgao
com a densidade estatica pelas seguintes expressoes

P T v/v-1
il (TO) (B.30)
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1/v—1
fo_ (@) (B.31)

B.0.0.9.2 — Escoamento isentrdpico de gases ideais

A temperatura em qualquer ponto do escoamento esta relacionada com a tempera-
tura de estagnagéo pela Eq B.29, sabemos que ¢, = (Ji) e ¢ = yYRT, onde c é a velo-
cidade do som e R a constante universal dos gases, além disso, sabemos que Ma = *.

Substituindo na EqB.29 os valores na temperatura dindmica e dividindo por 7', temos a

seguinte relagéao
1o
T

substituindo a Eq B.32 na EqB.30 e na Eq B.31, chegamos nas seguintes expressoes.

14 (%) Ma? (B.32)

r 17v/(v=1)

Py v—1 2

S R A B.33

P + 3 a | (B.33)
S 1/6-1)

LU 7711\4a2 (B.34)

p | _

Figura B.4 — Bocal convergente e convergente-divergente.
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Fonte: Adaptado de Cimbala (2006).

Quando estamos em um bocal (nozzle), e o fluido esta na garganta (throat) (Figura
B.4) o numero de Mach é um. Na garganta, as propriedades do fluido sdo propriedades
criticas e a razdes das equacdes acima sdo chamadas de razdes criticas quando Ma = 1,
quando se tratar de valores criticos, um asterisco sera sobrescrito.
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B.0.0.9.3 — Escoamento isentropico em Bocais convergentes

Considerando um escoamento subsénico através de um bocal convergente com en-
trada ligada a um tanque (reservoir) a pressao P, e temperatura 7,., e considerando um
escoamento isentropico, a pressao e a temperatura de estagnacéo do fluido através do
bocal sdo iguais as do tanque. Imaginemos que comegamos a reduzir a contrapressao
(Back pressure) (Figura B.5), isto é, a pressao na regido de descarga do bocal, se a con-
trapressao P, for igual a P, que € igual a pressao do tanque, ndo ha escoamento. Se a
contrapressao for reduzida a P, a pressao na regiao de saida P. também é reduzida para
P,, assim a pressao ao longo do bocal diminui na direcao do fluxo. No momento em que
contra pressao € reduzida a P; = P* que é a pressao necessaria para aumentar a veloci-
dade de escoamento do fluido até a velocidade do som na garganta do bocal, a vazao de
massa atinge seu valor maximo. Qualquer decréscimo na pressao nao altera a pressao ao
longo do bocal.

Figura B.5 — Pressao ao longo do bocal convergente.

(Back
pressure)

Lowest exit P, < P*
pressure

Fonte: Adaptado de Cimbala (2006).

Sob certas condigdes de escoamento permanente, a vazao de massa € constante
através do boca, matematicamente pode ser expressa como

, AMaPy+\/~7/RT, (6.35)

mo= [+ (7 — 1)Ma2/2p+1/B6-1

nota-se que é uma fungao das propriedades de estagnacao do fluido, area de escoamento
e o0 numero de Mach, sendo essa equacgao valida para qualquer segao transversal. Para
0 Uunico local onde Ma = 1 ao longo do bocal, a gargante, é o local onde a area de esco-
amento € minima, assim, substituindo Ma = 1 na Eq B.35, temos a seguinte expressao
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o N (HD/29-2
) (B.36)

Mo = A* Py | —— [ —2—
0 (7+1

RTj

Onde A* é a area da garganta.

B.0.0.9.4 — Escoamento isentropico em Bocais convergentes-divergentes

Quando temos um bocal divergente, ele possui uma limitacdo, a velocidade ma-
xima que ele atinge é uma velocidade sbénica (Ma = 1), assim, para acelerar esse fluido
a velocidade supersénicas (Ma > 1) devemos adicionar uma secao de escoamento diver-
gente, resultando em um bocal convergente-divergente, sendo ele o equipamento padrao
na propulsdo de foguetes.

Figura B.6 — Bocal convergente-divergente.

Fonte: Adaptado de Taylor (2017).

Se a contrapressao nao estiver no intervalo certo, o fluido pode ser desacelerado
secao divergente do bocal. Assim, se o bocal for projetado para ter um desempenho ideal,
a pressao na regiao da saida dever ser igual a pressdao ambiente. Se o bocal for projetado
de tal forma que a pressao na regido da saida (Pg) do bocal for maior que a pressao
ambiente a se¢ao divergente do bocal age como um difusor. Se a pressao Pg for menor
que a pressao ambiente o escoamento na regidao divergente acaba convergindo. Se Pg
for igual a pressdo ambiente o escoamento ocorre forma ideal. A figura B.6 mostra as trés
situacoes.

B.0.0.9.5 — Ondas de choques normais

Quando h& a ocorréncia de ondas de choque normal ao plano de escoamento do
fluido, denominam-se ondas de choque normais. Considerando o escoamento sem trans-
feréncia de calor e trabalho, assim como sem variacao de energia potencial. A figura B.7
mostra uma curva chamada de linha de Fanno, é o lugar geométrico dos estados que tém
o mesmo valor de entalpia de estagnacao e fluxo de massa, a figura também mostra uma
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curva conhecida como linha De Rayleigh. Note que é um diagrama de entalpia-entropia. O
ponto em que a entropia € maxima de ambas as linhas corresponde a Ma = 1 e 0 estado
na parte superior de cada curva é subsoénico e na parte inferior supersénico. Os pontos de

Figura B.7 — Diagrama entalpia-entropia.
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Fonte: Adaptado de Cimbala (2006).

interseccdo 1 e 2 sdo os pontos onde as trés equagdes de conservagao (massa, energia
e momento linear) sdo atendidas. O estado 1 é anterior ao choque o estado 2 apds ao
choque, e, percebe-se no diagrama que antes do choque o escoamento era supersdnico e
apds subsoénico, quanto maior for o nimero de Mach, mais forte sera o choque, se Ma =1
a onda de choque torna-se uma onda de som. A seguinte expressao relaciona o numero de
Mach a montante do choque (1) com a jusante do choque (2) e representa as intersecc¢oes
entre as linhas de Fanno e Rayleigh.

Ma?+2/(y—1)
2Maly/y—1—1

Ma2 = (B.37)

B.0.0.9.6 — Ondas de choques obliquos

Quando uma onda de choque é inclinada em um certo angulo, denominam-se onda
de choque obliqua. Considerando que um escoamento supersénico colide com uma cunha
delgada com um angulo 26 (Figura B.8). No ponto em que o fluido atinge o nariz da cunha
ele ndo pode escoar através da cunha, assim ele gira rapidamente através de um angulo
de deflexao # o que resulta em uma onda de choque obliqua reta alinhada com o angulo
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de choque 5. Como o numero de Reynolds para escoamentos supersénicos € em geral €
elevado, a camada limite na superficie da cunha é muito fina sendo ignorado seus efeitos.
Assim, o escoamento gira com o mesmo angulo da cunha J, logo, o angulo de deflexao

Figura B.8 — Onda de choque obliqua.

Oblique
shock

Fonte: Adaptado de Cimbala (2006).

¢ igual ao semi angulo da cunha # = §. Levando em conta os efeitos da camada limite é
possivel mostra que 6 é ligeiramente maior que ¢

B.0.0.9.7 — Ondas de expansao de Prandtl-Meyer

O escoamento de expansao nao resulta em uma onda de choque, mas em uma
regido de expansao continua chamada de leque de expansdo, composta por um numero
infinito de ondas de Mach denominadas ondas de expansao de Prandtl-Meyer. Assim, o
escoamento ndo gira repentinamente, mas sim gradualmente, cada onda de Mach gira
0 escoamento em uma quantidade infinitesimal, e, cada onda de expanséo é isentrdpica
assim como o escoamento em todo o leque de expansdo. O angulo de virada através de
um leque de expansao é dado por

0 =v(Mag) —v(May) (B.38)

onde v(Ma) é um angulo chamado fungdo de Prandtl-Meyer obtido através da seguinte
expressao

v(Ma) = 1/;—2@‘1 (\/Z—:(Mcﬂ — 1)) —tg 1 < Ma? — 1> (B.39)

o angulo no qual o escoamento deve se expandir come¢ca com v = 0 a Ma = 1 até

o nimero de Mach supersoénico. E importante o angulo funcdo de Prandtl-Meyer com a
viscosidade dinamica.
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