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Resumo

As atividades espaciais agregam grande valor a sociedade tanto em quesitos
tecnoldgicos como econdmicos e sociais. Dessa forma, a busca pelo desenvolvimento
€ avangos nessa area mostra-se de grande importancia, uma vez que tal segmento
possui esperancas e realidades bastante promissoras. A analise e verificagdo de
cenarios de execugdo dessas atividades sdo essenciais ja que necessitam de um alto
grau de confiabilidade e seguranca. E nessa linha que este trabalho ¢é inserido,
analisando cenarios de  lancamento de  foguetes de  localizado  no
Centro de Lancamento de Alcantara (CLA) que ¢ uma das regides estratégicas para o
desenvolvimento do Programa Espacial Brasileiro. Neste trabalho ¢ estudado o comportamen-
to térmico da saida dos gases de uma tubeira em um lancador de foguetes de médio porte no
ato do lancamento, avaliando via analise por elementos finitos para essas condi¢des. Além
disso, ha a verificacdo da propagagdo do calor pelo ambiente, avaliando as distancias de segu-
ranga que uma pessoa pode ser exposta durante o lancamento. Utilizando o software So-
lidWorks para modelagem e simulacao de langcamento, tragou-se o grafico de temperatura ao
longo de pontos espalhados em um plano trigonométrico em trés alturas diferentes, encon-
trando valores acima de 100 °C ainda no limite de uma area de 3600 metros quadrados, po-
dendo ocasionar riscos de efeitos colaterais provenientes de queimaduras e aumento de im-

permeabilidade da pele.

Palavras-chave: Lancador de foguetes. Andlise térmica. Simula¢do. Seguranga
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Abstract

Space activities add great value to society in technological, economic, and social terms. Thus,
the pursuit of development and advances in this area is of great importance, since this seg-
ment has very promising hopes and realities. Analyzing and verifying scenarios for perform-
ing these activities is essential as they require a high degree of reliability and security. It is in
this line that this work is inserted, analyzing rocket launch scenarios located at the Alcantara
Launch Center (CLA) which is one of the strategic regions for the development of the Brazili-
an Space Program. In this work we study the thermal behavior of the nozzle exhaust gases in
a midsize rocket at launch, evaluating via finite element analysis for these conditions. In addi-
tion, there is verification of the spread of heat through the environment by assessing the safety
distances that a person may be exposed to during launch. Using SolidWorks software for
launch modeling and simulation, the temperature plot was plotted along with points scattered
on a trigonometric plane at three different heights, finding values above 100 ° C still within
the limit of an area of 3600 square meters. cause risks of side effects of burns and increased

skin impermeability.

Keywords: Rocket launcher. Thermal analysis. Simulation. Safety
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1 INTRODUCAO

A situacdo econdmica e social de um pais possui como um de seus indicadores o nivel
tecnoldgico e de informagdo que o mesmo possui, sendo atrelado intriscicamente a capacidade
de melhoria constante e busca por novas demandas de mercado com altos potenciais de atra-
cdo de investimentos. Dessa forma, vem a tona o setor espacial que, se bem desenvolvido, tem
a caracteristica de agrupar todas essas vantagens de modo a avangar social e economicamente
dentro de suas fronteiras assim como fora delas.

Sendo assim, paises em desenvolvimento, buscam aprimorar e criar novas tecnologias
préprias com o objetivo de fazer parte dessa fatia do mercado global. Entre estes paises estd o
Brasil, que retne caracteristicas naturais essenciais para o avango tecnolégico nesse setor co-
mo sua posi¢do privilegiada no globo e grande extensdo territorial. Por se tratar de um pais
com extensdes continentais, 0 mesmo possui aplicacdes em diversas dreas, desde levantamen-
to e prospeccdo de recursos naturais até demandas de telecomunicacdo para cobrir o vasto
territério (AGENCIA ESPACIAL BRASILEIRA, 2018a).

O pais iniciou suas articulacdes na década de 1940 e realizou avancos importantes pa-
ra o Programa Espacial Brasileiro, como a criagdo de centros de langcamentos como o de Al-
cantara (CLA - MA) e Barreira do Inferno (CLBI - RN), para serem pontos tecnoldgicos e de
pesquisas, além da criagdo da familia de foguetes de sondagem como o SONDA IV, assim
como a de veiculos lancadores de satélites, como o VLS.

Além dos avancos tecnoldgicos e politicos para fabricacdo de veiculos, é necessario
atencdo redobrada para a seguranca e confiabilidade de testes e lancamentos, uma vez que a
atividade espacial € um segmento que apresenta necessidade de um alto indice nesses quesi-
tos, ja que ha componentes que trabalham com elevados niveis de carga inflamavel, em que o
minimo erro ou falha pode causar acidentes catastréficos, como o caso ocorrido em 2003 no
Centro de Langcamento de Alcantara, causando impacto social e econdmico para o pais

(PALMERIO, 2016).
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1.1 Objetivos

1.1.1 Geral

Modelar e simular computacionalmente as principais distribuicdes de calor no espago
ocorridas no momento do langamento na plataforma mével de foguetes localizado no Centro
de Lancamento de Alcantara — CLA, analisando a saida dos gases na tubeira, além de averi-

guar raios de seguranca devido a proximidade com a fonte.

1.1.2 Especificos

Realizar a modelagem em ambiente CAD dos principais componentes da estrutura

do langcador moével de foguetes no software SolidWorks;

e Levantamento de parametros para simulacdo de langamento;

e Simular em ambiente CAD o langamento de um veiculo em dois dngulos de eleva-
¢ao diferentes;

e Analisar qualitativamente e comparar os resultados simulados verificando quanto a
propagacdo de calor no ambiente;

e Averiguar distribuicdo de temperatura no espacgo para tracado do raio de seguranca

devido a fonte de calor no lancamento.

1.2  Justificativa

O Brasil possui atualmente dois centros de lancamentos como mencionado anterior-
mente: CLA e CLBI. O localizado no Rio Grande do Norte foi o primeiro a ser construido,
mas mesmo possuindo diversas caracteristicas vantajosas, apresenta restricdes importantes
para lancamento de veiculos de maior porte. Dessa forma, apds estudos para selecdo da area
mais adequada, escolheu-se Alcantara para ser a sede do novo centro, sendo capaz de reunir
caracteristicas singulares, possuindo vantagens operacionais € econdmicas, como ganho de
energia relativo a velocidade tangencial gerada pela rota¢do da terra e a economia de prope-
lente ou combustivel devido & proximidade com a linha do Equador (FORCA AREA
BRASILEIRA, [s.d.]). O CLA conta com plataformas destinadas a foguetes do tipo sonda-
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gem e do lancador de satélites de pequeno porte. Este trabalho se focou ao lancador mével de
foguetes.

Para alcangar um patamar de competitividade e capacidade de atrair investidores em
um setor restrito e altamente promissor, € necessario realizar diversos treinamentos e testes de
forma periddica, através da validacdo de plataformas de lancamento, componentes dos veicu-
los, eventos testes com foguetes menores para verificacdo operacional do local e dos profissi-
onais, além dos requisitos de seguranca (FORCA AREA BRASILEIRA, [s.d.]).

Entre os diversos aspectos importantes no quesito operacional relacionado a seguran-
ca, ha dois que devem ser observados. Um € a confiabilidade estrutural dos lancadores e o
outro € a previsdo de riscos devido a proximidade de pessoas nos langamentos.

Durante os lancamentos mesmo que por um periodo de tempo relativamente reduzi-
do, hd uma intensa e elevada temperatura devido ao escape dos gases do foguete. Além disso,
ha missdes de treinamento que ocorrem de forma periédica como em campanhas de lanca-
mentos de FTB e FTI ou em até de veiculos maiores como VS-30 e VSB-30.

Para avaliar tal situacdo ha diferentes linhas de pesquisas como estudos tedricos, ana-
lises experimentais e aplicacdes computacionais. Porém, as anélises experimentais apesar de
proporcionar bons resultados, possuem agravantes, como elevado grau de complexidade e alto
custo de tempo, material e equipamento. Dessa forma, as aplicagdes computacionais surgiram
como ferramentas capazes de proporcionar resultados com boa aproximacao, com custos me-
nores, adequando as simplificacOes possiveis e necessdrias, além de evitar situacdes de perigo.
Entre essas aplicagdes podem-se encontrar o Método de Elementos Finitos e Método de Vo-
lumes Finitos.

A industria aeroespacial € de custo muito elevado necessitando dos melhores méto-
dos e alta capacidade de prever acidentes ou situacdes de perigo e é baseando-se nisto que
este trabalho visou realizar a verificacdo do comportamento da distribui¢do de temperatura no
ambiente através de simulacdes computacionais de modo a trazer dados para estudos iniciais e

levantamentos de cendrios de lancamento.

1.3 Trabalhos Relacionados

Esta pesquisa visou simular as condi¢des e efeitos térmicos do lancamento de fogue-

tes ndo guiados na plataforma de médio porte do CLA. Para isso, buscaram-se referéncias
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relacionadas a apresentacdo de metodologias necessdrias para modelar a saida dos gases na
tubeira do foguete para verificagao.

Em ZHA et al (2018), apresenta-se uma andlise de um foguete com quatro tubeiras,
sendo simulado pelo software comercial FLUENT e obtendo dados como velocidade do cam-
po de fluxo, pressdo e temperatura, variando entre 1360 K a 3200 K, condizentes com os lan-
camentos, utilizando dados de ambiente de voo real para condi¢des de contorno inseridas.

No trabalho proposto por SRINIVAS e POTTI (2014) € realizada nao sé a simula-
¢do, mas também a modelagem de uma tubeira utilizando o Método das Caracteristicas e Fun-
¢do Fluxo. Também € utilizado o FLUENT para a obtencdo de dados de simulacdo, adotando
dados de entrada oriundos do programa desenvolvido pela NASA para composi¢do e proprie-
dades da composi¢do dos propelentes. Com os resultados € possivel verificar também os va-
lores de temperatura na entrada e saida da tubeira modelada. Utilizando a mesma metodologia
e processo, VENKATESH e REDDY, J. (2015) verificou também resultados como tempera-
tura e pressao estatica.

Em LI ef al (2007) € realizado um estudo sobre a saida dos gases e comportamento
da transferéncia de calor para uma tubeira com sec¢do final retangular, tentando encontrar uma
otimizagdo da geometria e ganhos em eficiéncia.

Seguindo o mesmo padrao dos trabalhos citados anteriormente, SHAHIN (2017) ana-
lisa também através de software comercial as propriedades da saida transitoria dos gases do
motor J-2X durante o lancamento. Porém, verifica-se a saida dos gases para o ambiente, o que
se assemelha ao comportamento esperado na simulacdo a ser estudada nesta pesquisa.

H4 também o trabalho proposto por IORTYER et al (2017) que propde um estudo de
variacdo da tubeira para verificagdo dos seus efeitos, analisando a pressdo de saida, mas utili-
zando a simulacdo de forma interna.

Porém, nenhuma das referéncias apresenta uma utilizacao desses dados para verifica-
cdo de raio de seguranca para quesitos operacionais e estrutura do lancador. Dessa forma,
essa pesquisa visou buscar através das metodologias apresentadas a analise dessas distribui-

coes nas dire¢des propostas durante o lancamento de veiculos nio guiados.

1.4 Estrutura do Trabalho

A estrutura do trabalho conta com a apresentagdo dos principais conceitos e formula-

coes, modelagem e simulagdo, andlise de resultados e consideragdes dos mesmos.
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No Capitulo 2 é apresentado o referencial tedrico sobre a drea de langcamento, bem
como instru¢des e pardmetros de seguranca, com o objetivo de introduzir aos procedimentos
operacionais.

No Capitulo 3 sdo apresentados os principais conceitos e formulagdes da descricdo
do problema.

O Capitulo 4 mostra os conceitos e as principais leis governantes da fluidodinamica
computacional, abordada de forma matematica.

A descri¢do da metodologia e o passo a passo da modelagem computacional sdao ex-
planados no capitulo no Capitulo 5, mostrando parametros e hipéteses.

Ja no Capitulo 6 faz-se um resumo da metodologia de estudo, simulagdo e anélise
adotada.

No Capitulo 7 apresentam-se os resultados das simula¢des com as andlises e discus-
soes de cada resposta simulada quanto a distribuic@o e propagacao do calor.

Por fim, no Capitulo 8 sdo apresentadas as devidas consideracdes finais juntamente

com as sugestdes para trabalhos futuros.



23

2 AREAS DE LANCAMENTO DE FOGUETES

2.1 Contextualizacao

Para a operacdo de lancamento de foguetes sdo necessdrias diversas instalacdes e pro-
cedimentos especializados. Para isso foram criados os centros espaciais, também chamados de
centros de lancamento, de onde partem veiculos de sondagem e langadores, carregando expe-
rimentos espaciais e testes, havendo como uma de suas obrigacdes o estabelecimento de pro-
cedimentos de seguranca para cada tipo de operacao. Atualmente, o Brasil possui dois: o Cen-
tro de Lancamento de Barreira do Inferno, localizado no estado do Rio Grande do Norte e o
Centro de Lancamento de Alcantara, localizado no estado do Maranhdo, sendo apenas o ulti-
mo com capacidade operacional para veiculos maiores (AGENCIA ESPACIAL
BRASILEIRA, 2018b). Na Figura 2.1 é possivel verificar algumas dependéncias do CLA.

Figura 2.1 — Dependéncias do Centro de Lancamento de Alcintara — MA (AGENCIA
ESPACIAL BRASILEIRA, 2018b).

2.2  Foguetes para Lancamento

O inicio de um programa espacial € marcado por muitos treinamentos e desenvolvi-
mento de ideias, sendo necessdria a utilizacdo de métodos capazes de suprir em tempo gradual

o avanco tecnoldgico. No Brasil, iniciou-se pela constitui¢do de foguetes de sondagem, que
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sdo veiculos ndo controlados projetados para missdes suborbitais, capazes de levar cargas
uteis com experimentos cientificos e tecnoldgicos. Sdo de extrema importancia, pois permi-
tem agdes praticas com risco e investimento baixos em relagdo a veiculos de maiores portes.
Na Figura 2.2, pode-se verificar um foguete sonda VS 30 sendo lancando de um langador mé-
vel no CLA, utilizado como forma de realizar experimentos e testes operacionais

(PALMERIO, 2016).

Figura 2.2 — VS30 sendo langado no Centro de Lancamento de Alcantara (AGENCIA
ESPACIAL BRASILEIRA, 2018b).

Assim como os veiculos sonda, o PNAE optou pela realizacdo de lancamentos de fo-
guetes de treinamento bdsico e intermedidrio (FTB e FTI, respectivamente). Esses também
tem como vantagem a realiza¢do de operacdes a baixo custo com o objetivo de capacitacao de
pessoal e testes das instalacdes operacionais do centro. A Figura 2.3 trds um lancamento de

um FTI no lancador do CLA.



Figura 2.3 — Lancamento FTI no langador mével do CLA. (AEB, 2018).

2.3 Lancador de Médio Porte - CLA
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O lancador mével médio porte que foi objeto de estudo deste trabalho possui sua loca-

lizagio mostrada na Figura 2.4. E importante situar este ponto, pois um dos objetivos do estu-

do € mostrar o calor gerado no ato do langamento. A dependéncia mais préxima do lancador é

o Centro de Controle Avancado, também chamado Casa Mata.

Ambulal
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Figura 2.4 - Localizacdo do lancador de porte médio nas dependéncias do CLA (CENTRO

DE LANCAMENTO DE ALCANTARA adaptado, [s.d.]).

Conforme se pode verificar, hd dois lancadores méveis. Porém serd avaliada a opera-

cdo apenas no lancador de médio porte mostrado na Figura 2.5. A sua estrutura é composta
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por trés elementos principais que serdo levados a andlise de forma macro: a sua base, compos-

ta pela parte inferior e superior, o fuso e a lanca.

Figura 2.5 — Lancador de Porte Médio.

24 Seguranca

Um centro de lancamento € um ambiente que estd aberto a diversas situacdes que po-
dem comprometer a seguranca de equipamentos, de quem 0s manuseia ou estd proximo du-
rante algum acontecimento. Este trabalho focou-se na seguranca relacionada as altas tempera-
turas geradas durante o lancamento de um veiculo espacial, sendo mais especifico, de um fo-
guete de treinamento ou de sondagem, avaliando as condicdes de aproximacio de uma pessoa
a exposi¢do de tais situagdes.

Segundo AMERICAN PETROLEUM INSTITUTE (2007), apud (STOLL, 1958),
através de experimentos com humanos, o limite da dor chega a oito e bolhas ocorrem em vinte
segundos se a exposicao a intensidade de 6,3 KW/m2. No mesmo estudo, em ratos brancos, a
queima da pele se da pela exposi¢do a seis segundos com intensidade de 23,7 KW/m?2. Esses
valores ja s@o razoavelmente suficientes para causar algum impacto no corpo humano, mesmo
que em pouco tempo de contato ou aproximacao.

Porém, quando se fala em langcamento de foguetes, esses valores de intensidade se ele-
vam bastante, uma vez que hd um manuseio de produtos altamente inflamdveis e queimas
gerando temperaturas podendo chegar a casa do milhar, o que aumenta ainda mais a preocu-
pacdo com procedimentos e dados de seguranca. Na Tabela 2.1, pode-se verificar o tempo de

exposicao necessdrio para alcangar o limite da dor, variando a intensidade de radiacdo.
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Tabela 2.1 — Tempo de exposi¢ao para o limite da dor (AMERICAN PETROLEUM
INSTITUTE, 2007).

Intensidade de Radiacao (KW/m?) Limite de Tempo para Dor (s)
1,74 60
2,33 40
2,90 30
4,73 16
6,94 9
9,46 6
11,67 4
19,87 2

As condigdes que ocorrem em um langamento sdo consideradas criticas, seguindo a
escala de temperatura e fluxo dos bombeiros, ja que sdo temperaturas acima de 235°C e radia-
cao térmica acima de 10KW/m?2, existindo risco de 6bito, além de outras sensagdes como es-
tresse térmico, fadiga, cdimbra, desorientacdo, desidratacdo e queimaduras (BRAGA, 2010).

Segundo PARK et al (2008), a exposi¢ao a temperaturas acima de 100°C por menos
de um segundo jd é suficiente para aumentar drasticamente a permeabilidade da pele. E im-
portante entdo estimular tempos reacdao e mobilidade frente a casos extremos ou até mesmo
elevar ao maximo os fatores de seguranca de distanciamento. Dessa forma, com base em da-
dos simulados e levando-se em conta o limite da dor e consequéncias de exposi¢ao, serd visto
em se¢Oes posteriores faixas de intensidade de radiacdo temperatura, podendo fazer compara-

coes as suportadas por uma pessoa.
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3 CONCEITOS E HIPOTESES FUNDAMENTAIS

3.1 Componentes de propulsao

O objetivo do estudo € analisar as temperaturas ao longo do raio de aproximagdo no
momento do langamento. Dessa forma, focou-se no primeiro e unico estdgio do foguete em
estudo.

Para operacdo, estes veiculos contam com propulsores, que por sua vez possuem itens
indispensaveis para o seu funcionamento como envelope motor, protecdes térmicas, propelen-
te, tubeira e ignitor, havendo a reunido de caracteristicas necessarias para a geracao de empu-
x0. O motor simulado foi o S30 o qual possui propulsdo sélida que entre as suas vantagens
estd o menor custo, maior confiabilidade pela simplicidade e menor nimero de componentes

(PALMERIO, 2016). A Figura 3.1 mostra os principais componentes de forma simplificada.

— lgnitor

Propelente
| ‘ / Sélido

Padrio da Superficie
L de Queima

'y

Barreira de

Isolamento Térmico
-

Revestimento

Garganta
r/

/ Bocal

Figuras 3.1 — Componentes do motor a propulsdo sélida (adaptado TAYLOR, 2017).

No topo ha o ignitor que € usado para ligar o motor que gera uma chama que fornece a
energia para que toda superficie interna do bloco inicie a queima ao mesmo tempo. No enve-

lope do motor e com as protecdes térmicas, hd a combustio e na parte posterior da camara, ha
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a entrada para o bocal convergente-divergente, onde o fluxo € acelerado para fora do motor
para gerar o impulso desejado (TAYLOR, 2017). Esse bocal ¢ chamado de tubeira, a qual é
constituida de material especifico para suportar as altas temperaturas e permitir a passagem
com baixo atrito de gases que sdo gerados na queima a temperaturas de 3000 K como, por
exemplo, o motor em anélise que € capaz de produzir um empuxo médio de 108 kN no vicuo

através da queima de 860 kg de propelente por cerca de 30 segundos (PALMERIO, 2016).

3.2 Propulsao

Para simulacdo de fluxo e verificacdo das temperaturas dos gases na saida da tubeira
dos foguetes ejetados em alta velocidade promovendo o empuxo que fard a movimentagao, se
faz necessario entender como se comportam as varidveis responsdveis pelo empuxo.

A propulsao utilizada nos foguetes nacionais construidos até o momento é de propul-
sdo sdlida, que entre algumas vantagens estdo o menor custo de desenvolvimento, maior sim-
plicidade e estocdvel por longos periodos (PALMERIO 2016). Um exemplo de um propulsor

desse tipo estd na Figura 3.2.

Figura 3.2 — Propulsor S30 (PALMERIO, 2016)

A camara de combustdo € rigida, expandido o gds quando aquecido. A temperatura
neste componente € conhecida através das propriedades do propelente utilizado e a pressdo
pela taxa em que é queimado. Estas propriedades sdo o seu peso molecular e qualquer um,
entre seu calor especifico a pressdo constante ou volume constante ou razao de calor especifi-
co (VENKATESH & REDDY, J., 2015).

Através da integracdo das pressdes da tubeira e camara (interna), assim como a do ar
(externa) que devem atuar sobre o veiculo, chega-se a expressdo do empuxo mostrada na

Equacdo 3.1.
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F = v,m + As(P, — P) 3.1)

O empuxo é gerado pelos gases na combustdo que escapam a alta temperatura e pres-
sao que, passando por um bocal, acelera o fluxo. A tubeira, que entre seus tipos foi estudada a
supersoOnica, conforme mostrada na Figura 3.3, apresentando a parte do bocal convergente,

levando a garganta e, posteriormente um bocal divergente (NASA, 2014).

Chama de Secao i
Combustio Convergente Secao
| \ Divergente

\

Garganta

Saida

Figura 3.3 — Tubeira supersonica convergente-divergente (adaptado NASA, 2015).

E na garganta onde os gases atingem numero de Mach 1, que por sua vez é representa-

do pela Equacao 3.2.

vo? (3.2)
a

Analisando esse tipo de tubeira, o fluxo se comprime e expande gradualmente, fazen-
do com que os valores de suas condi¢des se modifiquem e retornem aos mesmos valores, con-
siderando-se assim um processo reversivel. Além disso, verificando a Segunda Lei da Termo-
dinamica, esse tipo de fluxo mantém sua entropia constante, ou seja, ele é isentrépico
(TAYLOR, 2017).

O fluxo de massa na garganta, mostrado na Equacdo 3.3, considerando a condic¢do de
Mach e drea para esta regido, pode ser encontrado pelas propriedades na cAmara de combustao

como temperatura, pressao, razao de calores especifico e constante dos gases (NASA, 2014).
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y+1
. A*P. [y (y + 1)"2()/—1) (3.3)
2

m_\/FCR

O comportamento de algumas dessas varidveis durante o fluxo na tubeira podem ser

vistas na Figura 3.4.
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Figura 3.4 — Variacoes de pardmetros em uma tubeira supersénica (PALMERIO, 2016).

Considerando um gds ideal compressivel, pode-se relacionar também a drea da gargan-
ta com qualquer area de saida, chamada também de razdo de expansio, relacionando razao de
calores especificos ou pressdo de saida e da chama ou utilizando uma simplificacdo, apenas

com o ndmero de Mach (TAYLOR, 2009). Vide Equacao 3.4.

oS
%]
~<
~—
~<
+

== (3.4)




32

Através da equacdo de estado e das relagdes isentropicas € possivel realizar uma rela-
¢do entre a pressao e temperatura na camara e na saida, além da densidade utilizando as Equa-

coes 3.5, 3.6 e 3.7. Na Equacdo 3.8, define-se a pressao dinamica (NASA, 2014).

P -1 -
F=(1+T+M2) (3.5)
C
T -1 -1
—=(1+ =+ m?) (3.6)
C
—1
P (1 +— ! +M2>y_1 (3.7)
Pc
1 2 )/ 2
qx = Epv = EPM (38)

Com os parametros de saida definidos, encontra-se a velocidade de saida pela Equacao

3.9, ou com parametros de entrada e pressao de saida pela Equacdo 3.10 (TAYLOR, 2017).

3.9
v, = Mg/ YRT;

-1
- |2 B (PS)VT 3.10

3.3 Principios de Transferéncia de Calor

Como verificado na secao anterior, em foguetes com combustiveis sélidos, o gas gera-
do € produzido pela queima do propelente, dada pela combustdo. Esses gases sdao escapados
em altas temperaturas por conta da energia transferida em forma de calor.

Esse calor gerado pode se relacionar com sua vizinhanga e o ambiente na forma de
troca de energia. Isso pode se da por transferéncia que pode ocorrer entre os meios devido a
uma diferenca de temperaturas sendo ocasionadas por até trés mecanismos diferentes: condu-

¢do, convecgdo e radiagdo.
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3.3.1 Conducio

Este mecanismo de transferéncia de calor € proveniente da agitacdo atdbmica ou mo-
lecular devido a um gradiente de temperatura que se propaga no sentido das temperaturas
mais altas para as mais baixas e, necessariamente, depende de um meio material para que pos-
sa ocorrer (INCROPERA, 2008). Ao analisar uma estrutura submetida a altas temperaturas
como a de um lancador de foguete em que sua propagacdo se dd predominantemente por con-
ducdo, utilizar-se-a a Equagdo 3.11, conhecida como a equagdo do calor, derivada das Leis de

Fourier e da conservacao da energia.

O°T 0°T °T 4 _1or
x? o2 ok oaa

(3.11)

3.3.2 Conveccao

A convecgdo por sua vez, € o mecanismo de transferéncia de energia entre um meio
s6lido e outro liquido ou gasoso, envolvendo os efeitos combinados de condugdo e movimen-
to de um fluido. Ocorre em sua maioria em superficies que sdo expostas a um meio a uma
temperatura especificada (CENGEL, 2011). No caso da andlise em estudo serd trabalhado o
conceito de convecgdo forgada, ja que o fluido serd forcado a fluir sobre a superficie da estru-
tura devido aos gases expelidos na propulsdo do foguete. A Equacdo 3.12 representa a lei de
Newton do resfriamento, a qual € a responsdvel por fornecer a taxa de transferéncia de calor

por convecgao.

Qoo =1, A, (T, =T,) (3.12)

3.3.3 Radiacio

A radiacdo ocorre por meio de ondas eletromagnéticas resultantes de mudancas nas

configuragdes eletronicas dos dtomos e podem ser absorvidas, transmitidas ou refletidas em
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uma superficie (NUNES, 2014). Neste modo ndo se faz necessdria a presenca de um meio, ja
que se propaga no vdcuo, considerada, normalmente, como o um fendmeno superficial

(CENGEL, 2009). Na Figura 3.5, encontram-se os espectros da radiacdo eletromagnética.

~1__%
s '\-'_'E-suel\\_;>
=X F o

fnk: I
; T~ u": .

marelo

-

~T.

L

— %

" e | < imermetn |

& R '* & |
- *7 Hﬁllt_r_.'-._\.'yz_li':..i/ | b
sy e ; a.1r:-'_4.-:=.d_a.Js 2

iq\ Modegmo Emes. . o

i =T}

! |

! |

I :

o4l |07 i

i | L L

A(um)

Figura 3.5 — Espectros de radiacdo eletromagnética (CENGEL, 2009).

Quando a radia¢@o incidente em um corpo € totalmente absorvida por ele, obtém-se o
chamado corpo negro, que também é um emissor perfeito. A quantidade de radiagdo emitida
por uma superficie como essa € encontrada pela Lei de Stefan-Boltzman. Porém, nao ha ne-
nhum corpo real que se comporte dessa maneira, sendo necessario aplicar o parametro da
emissividade na formulacido (Equacdo 3.13) que relaciona a radiagdo total emitida de um cor-

po qualquer com a emitida por um corpo negro, podendo variar entre zero e um.

E=¢o0,T" (3.13)

O fluxo de calor deste mecanismo pode ser encontrado através da Equacado 3.14, que

mostra a drea da superficie em estudo. Como envolve a quarta poténcia nao € linear.

E=¢o0,(T, -T"A (3.14)
3.3.4 Balanco de Energia

Aplicando-se a Primeira Lei da Termodinamica, que enuncia que a quantidade de

energia que entra menos a que sai do mesmo volume de controle deve ser igual ao aumento da
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energia armazenada, acrescentando ainda a parcela referente ao a geracdo de energia, chega-

se a Equacdo 3.15 em termos de taxas (INCROPERA, 2008).

dE . . .
AL = fy— By + (3.15)

SAI
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4 FLUIDODINAMICA COMPUTACIONAL

A fluidodinamica computacional vem crescendo e se desenvolvendo com o avanco
tecnoldgico, permitindo a elaboracio de estudos de fluxos tridimensionais e célculos de trans-
feréncia de calor. A utilizacdo dessa técnica permite algumas vantagens que valem ser desta-
cadas como a reducdo dos prazos e custos envolvidos, assim como a capacidade de analisar
sistemas em condi¢des que impde perigo e situacdes de anormalidade como, por exemplo,
estudos de seguranca e cendrios de acidentes (VERSTEEG, H K; MALALASEKERA, 2007).
E possivel construir c6digos para a implementagio ou utilizar softwares comerciais, aplicando

condic¢des de contorno em uma modelagem CAD, como a exemplo deste trabalho.

4.1 Etapas de Processamento

O processo de simulagdo ocorre em etapas muito bem definidas, iniciando-se pela
identificacdo do problema, no qual serdo definidos parametros e simplificagcdes, caso necessa-
rio. Apds essa etapa ou em conjunto € criada a geometria a ser analisada, realizando sua mo-
delagem CAD em 2D ou 3D, dependendo da anélise, sendo importante restringir apenas a
parte que interesse para verificagao.

Com o objeto criado deve-se realizar a criacdo da malha, que no caso em estudo, serd
trabalhado com volumes finitos com nds, os quais sdo volumes de controle que carregarao
informacdes das leis governantes, parametros pré-configurados e condi¢des de contorno, ado-
tando o principio do “dividir para conquistar”, desmembrando um problema complexo em
problemas menores para solucdo do problema (VERSTEEG, H K; MALALASEKERA,
2007).

Assim, utilizando um solver, o qual € um componente carregado com um método nu-
mérico de resolucdo, hd o método iterativo de modo a convergir para uma solugdo. Apds essa
etapa hd o pds-processamento que permite a configuracdo e visualizacdo dos resultados
(MALISKA, 1995). O software aqui utilizado serd o SolidWorks para modelagem das geome-

trias e o seu complemento Flow Simulation para as simulacoes.
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4.2 Software

O Flow Simulation, como dito anteriormente, € um complemento do SolidWorks, que
€ uma plataforma CAD, onde € possivel criar as geometrias estudadas e simulé-las posterior-
mente. A malha cartesiana que € empregada nesse software permite que, através de uma ma-
lha computacional com células fluidas para andlises de fluxo em regides fluidas, s6lidas para
transferéncia de calor e célculo de corrente elétrica direta em regides sélidas e parciais, realize
calculos multifisicos conjugados. As andlises de fluxo e conducdo térmica podem ser realiza-
das separadamente, além de acoplar esses cdlculos em modelos diferentes de radiacdo

(SOBACHKIN; DUMNOYV, 2013)

4.3 Leis Governantes

As formulacdes governantes passam pela resolucao das equagdes de Navier-Stokes, as
quais estdo as formulagdes das leis de massa, momento, e conservacao de energia dos fluxos,
sendo um problema especificado pela definicdo de suas geometrias, condi¢cdes de contorno e
iniciais. Esse sistema emprega equacoes de transporte de energia cinética turbulenta e sua taxa
de dissipacdo, chamado também de modelo k-¢ (SOBACHKIN; DUMNOV, 2013).

Nas regides fluidas, ha a solucdo das equacOes de Naiver-Stokes mostradas nas Equa-

coes 4.1,4.2,43e4.4.

ap 0

—— 4+ —(ou.) =0

ot ﬁxl.( % @b
opu, 0 op 0O R :
- —axj (pu,u;) ox, o, (t,; +7;)+S, i (4.2)
OpH opuH _ @ ® PO
_81‘ +—aXi ax, (Mj(fij 7 )+q,—)+ o T 8xj +pe+Su; + 0Oy (4.3)

uZ

De forma a resolver as equagdes com maior complexidade quando o nimero de Rey-
nolds se excede, passando por um determinado valor critico, utilizar-se o0 modelo turbulento

k-& modificado com funcdes de amortecimento de Lam e Bremhorst. Ele descreve fluxos la-
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minares, turbulentos e transitérios de fluidos homogéneos consistindo nas leis de conservagdo
de turbuléncia, mostradas nas Equacdes 4.5 e 4.6, além do fluxo de calor no modelo turbulen-

to mostrado na Equagdo 4.7.

apk opku, 9 z OU,
=— +7y ——pe+uP,,
o ox,  ox, I hakilia (4.5)
ipe apsu _9 i_s f ‘+sz _f.C., pe 4.6)
a  ax,  ox, o, Jox, %y e, '
JE BN
q; -(PI‘ o, )6 s 1=1,23 4.7)

Para a alta velocidade de fluidos compressiveis e com choques de onda, utiliza-se as

equacdes de energia, mostradas nas Equagoes 4.8 € 4.9.

P
Opu,| E+—
OpE | pu[ pj_

ot ox,

(4.8)

0 r OU;
87( (r 5 )+q) i 2 —+pe+Su, +0,

E=e+’
e+ (4.9)

Nas regides solidas, o Flow Simulation, calcula dois fendmenos fisicos, mas restrin-

gindo-se apenas a conducdo de calor, tem-se na Equagao 4.10:

ope 0O or
o ax_[ﬂf- )+QH (4.10)
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5 METODOLOGIA

O método do processo se dard pelo fluxograma apresentado na Figura 5.1.

Levantamento 5
de dados f— Modelagem CAD Geragdo de Malha
Impressao de Simulagio Defini¢ao de >
w_ Computacional : Parametros

Andlise de )
Resultados

Figura 5.1 — Metodologia empregada no processo.

No primeiro momento, foi realizado um levantamento visual em campo com o objeti-
vo de avaliar a drea, componentes, dimensdes da estrutura € mecanismo de lancamento. Tam-
bém foram verificados quais foguetes o lancador ja realizou missdo. Com os principais com-
ponentes e dimensdes foi realizado a modelagem em CAD no software SolidWorks sendo
estes a lanca, a camisa movel, e base, além da tubeira. Posteriormente, adotando Palmério
(2016), definiram-se os parametros de entrada para a simulacdo, sendo estes a pressao e tem-
peratura total na entrada da tubeira.

Para a simulacdo, adotou-se o suplemento Flow Simulation que possui interface inte-
grada com o programa no qual € possivel realizar a parametrizacdo dos pardmetros através de
janelas para insercao dos valores. A Figura 5.2 mostra a janela de defini¢cdo de parametros de
escoamento, como a utilizagdo do escoamento externo sem cavidades, a inser¢do da gravida-
de, tempo para o regime transiente, além da insercdo de radiacdo. E possivel também indicar o

sentido e direcao do fluxo.
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Wizard - Analysis Type T X
Analysis type Consider closed cavities »
() Intermal [ Exclude caviies withaut flow conditions
(®) External [ Exclude intemal space

Physical Features Value
0
Radiation [l
Time-dependent O
Gravity D
Rotation ]
Reference axis: | - Depentdancy. >:>

< Back Cancel Help

Figura 5.2 — Janela de defini¢do de parametros de escoamento.

Na Figura 5.3, hd a etapa da escolha de qual serd o fluido a ser escoado, sendo também

possivel a criacdo de um inserindo as propriedades ou utilizando a biblioteca.

Wizard - Default Fluid ? X
»
Fluids Path ~ MNew...
=l Gases !
] Pre-Defined
: Acetone Pre-Defined
Air Pre-Defined
Ammonia Pre-Defined
Argon Pre-Defined
Butane Pre-Defined
Carbon dioxide Pre-Defined
Chlorine Pre-Defined
Ethane Pre-Defined w1 Add
Project Fluids Default Fluid Remove
Flow Characteristic Value
Flow type Laminar and Turbulent v
»)
< Back | | Cancel | | Help

Figura 5.3 — Janela de defini¢do de parametro de fluido.

Ja na Figura 5.4 mostra a janela de inser¢ao de dados de contorno como temperatura
inicial dos so6lidos e do ambiente, assim com pressdo. Também € possivel inserir velocidade

de fluxo externo nas trés diregdes cartesianas.
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Wizard - Initial and Ambient Conditions T >
Parameter Valug 2
v]
= Thermodynamic Parameters
- Parameters Prez=zure, temperature ~e |
i Pressure 101325 Pa
" Temperature 2032 K
= Velocity Parameters
we Parameter Velocity Lo R}
- Defined by 30 Vector <]
- \felocity in X direction Im=s
- Velocity in ¥ direction 0 mis
- Velocity in Z direction 0 miz
[# Turbulence Parameters
[zl Solid Parameters
- Initial solid temperature 2932 K
Deperidency.. £
< Back | Cancel Help

Figura 5.4 — Janela de definicdo de condicdes de contorno e ambiente.

Ap6s a realizacdo da simulacdo os resultados foram impressos com imagens de corte
da area do lancador. Além disso, realizou-se a anélise da distribui¢do da temperatura no espa-
co para uma circulo de seguranca de 60 metros de didmetro em trés alturas diferentes: zero,
um e dois metros. O circulo proposto se encontra na Figura 5.5.

Foram gerados os gréficos levando-se em conta os raios e trés alturas diferentes, sendo
estas de zero, um e dois metros, com o objetivo de verificar a distribui¢do no chdo, a meia

altura do corpo e na parte superior, respectivamente.

90°

45°

%)

270°

315°

Figura 5.5 — Circulo de seguranca proposto separado por angulo com intervalos de 45°.
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6 MODELAGEM COMPUTACIONAL

6.1 Descricao do Modelo Fisico

O modelo fisico partiu da posi¢do de um foguete VS30 em um langador de médio de

porte localizado no CLA. A estrutura é mostrada na Figura 2.5 e o VS-30 na Figura 6.1.

—

Figura 6.1 — Vista do foguete VS-30 (PALMERIO, 2016).

O posicionamento do lancador se dard em dois angulos diferentes, que sdo as eleva-
¢Oes médximas propostas no manual de seguranca do CLA, com o objetivo de verificar a dis-

tribuicao de calor na drea de seguranc¢a do langcamento conforme mostrado na Figura 6.2.

Figura 6.2 — Exemplificagc@o de posicionamento angular do langador.

Os gases sdo gerados na camara de combustdo, que de acordo com o propelente usado
tem temperaturas e pressoes definidas, os quais sdo escapados pela tubeira com o objetivo
proporcionar mais velocidade e impulsdo na sua saida, alterando essas propriedades ao longo
da passagem. O escape dos gases a altas temperaturas, mesmo que por poucos segundos, ge-
ram uma transmissiao de energia para a estrutura e para o meio, na forma de propagacdo do

calor.
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Aqui serdo levantadas algumas hipéteses para simplificagdo do modelo e diminuicao

do esforco computacional empregado, como fluxo isentrépico, adiabdtico e reversivel.

6.2. Modelagem CAD

Entre os modelos j4 lancados nas plataformas moéveis de lancamento, foi escolhido,
como dito anteriormente, o foguete de sondagem VS-30, j4 que o0 mesmo possui apenas um
estdgio e possui estrutura mais simples que outros modelos.

Primeiramente realizou-se a modelagem da estrutura com seus componentes princi-
pais, sendo a lanca trelicada, a base e a camisa com fuso, mostrados, respectivamente nas Fi-
guras 6.4, 6.5 e 6.6. De forma a simplificar a simula¢do e modelagem, descartou-se o contra-

peso.

Figura 6.4 — Base da estrutura do langador.
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Figura 6.5 — Camisa e fuso mével do lancador.

Figura 6.6 — Lanca trelicada da estrutura.

Na Figura 6.7, € possivel ver a montagem dos componentes, adotando um angulo de

elevacao aleatorio.

Figura 6.7 — Modelagem CAD lancador mével de pequeno porte do CLA.
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Para o foguete, realizou-se apenas a modelagem da tubeira, com o objetivo da simpli-
ficacdo computacional, uma vez que os parametros de entrada serdo no inicio do bocal, com
as propriedades da camara de combustao. Além disso, modelou-se uma superficie plana de

900 metros quadrados para simular e verificar diferentes circulos de seguranca.

6.2.1. Dominio Computacional e Geracao de Malha

A partir da modelagem, delimitou-se o dominio computacional, ou seja, qual seria a
area de estudo contendo células fluidas, sélidas e a transi¢cdo de uma para outra. O programa
gera um dominio de forma automatica levando em considera¢do vdrios fatores como o tipo de
andlise, dimensdes do modelo e condi¢des iniciais de fluxo. Porém, com o objetivo de dimi-
nuir o tempo de simulagdo computacional, realizaram-se alguns testes de influéncia e optou-se

pela reduc@o para um volume de 144 mil metros ctbicos, conforme mostra a Figura 6.8.

Figura 6.8 — Modelagem CAD no dominio computacional simétrico.

A superficie foi utilizada como um limite para verificar o comportamento dos gases

que sdo direcionados pelo chiao, bem como as iteracdes se encontram na Tabela 6.1.



Tabela 6.1 — Pardmetros de malha e iteracao.
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Iteracoes

35.809

Dimensao Basica da Malha

Nx=12,Ny=8¢eNz=12

Células Fluidas

15.953

Células Solidas

5.112

6.2.2. Definicao de Parametros e Simulacao

Para a realizacdo da simulagdo, foi necessdrio realizar a insercdo de parametros. Para

1ss0, adotaram-se algumas hipdteses, como:

a) Fluxo isentrépico;
b) Regime transiente;

c) Utilizado gés ideal;

d) Adotado modelo turbulento;

e) Paredes da tubeira adiabaticas;

Adotou-se um modelo de simulagdo com escoamento exterior, uma vez que o fluxo

nao ocorrerd apenas dentro da tubeira, mas apenas partindo das condi¢des internas de entrada,

que foram inseridas na face que representa a transicdo da cdmara de combustdo, conforme

mostra a Figura 6.9.

Parametros

de entrada 4=

Figura 6.9 — Caracterizag¢do da inser¢do dos parametros de entrada.
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Com o objetivo de simplificar o modelo, realizou-se a exclusio de cavidades. Como se
trata de uma andlise em regime transiente adotou-se um tempo de trés segundos com passo de
0,005 representando a saida do veiculo do lancador. Levou-se em conta também a temperatura
ambiente, adotando uma temperatura média de 26 °C, além da pressdo no nivel do mar. Essas

informacdes podem ser encontradas na Tabela 6.2.

Tabela 6.2 — Parametros para inicializa¢do da simulacao.

Pressao Entrada da Tubeira 20 bar
Temperatura Entrada da Tubeira 3200 K
Temperatura Ambiente 299,15K
Pressao Ambiente 1,01325 bar
Tempo Fisico 3 segundos

Como proposto, foi realizada a montagem para os angulos de elevacio méiximos re-

comendados, conforme podem ser vistos na Figura 6.10.

(a) (b)

Figura 6.10 — a) estrutura a 80 graus e a b) 85 graus.
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Uma vez definidos os parametros, utilizou-se um solver baseado em aproximacgdes de
tempo implicitas das equacdes de continuidade, conveccao e difusdo, usadas em conjunto com
a técnica de divisdo de operadores, adotando a fatoracdo LU incompleta para pré-
condicionamento em sistemas assimétricos lineares e iterativo para problemas algébricos si-

métricos.
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7. RESULTADOS E DISCUSSOES

ApO6s as simulagdes, realizou-se a impressao dos resultados de forma visual e grafica,
avaliando as distribui¢cdes de temperatura para ambos os graus de elevacdo propostos, sem a

presenca de ventos, o que poderia mudar os resultados obtidos.

7.1 Verificacao com Elevacao a 80 graus

Primeiramente foi verificado o lancamento com elevagdo a 80 graus. Na Figura 7.1
sdo mostradas as vistas corte frontal do modelo e superior da superficie, sendo possivel obser-

var o comportamento da distribuicdo da temperatura do ambiente no final do processo.

Temperature [*C]

Figura 7.1 — Secdo de corte de andlise transiente do lancador a 80 graus.

Na Figura 7.2, € inserido o circulo de verificagdo conforme proposto na Figura 5.1,

podendo ser observado a vista superior da superficie.
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g7, 72

2931.53
272399
2616.46

- 2308.92
- 2101.38
- 1893.84
- 1686.30
[+ 147877
- 1271.23
- 1063.69
- 856.15

648.61
441.08
233.54
26.00

Temperature [*C]

Figura 7.2 — Verificac@o do circulo de anélise em uma simulacdo a 80 graus.

Com o circulo tragado, foi possivel verificar a distribuicdo de temperatura ao longo
das linhas para trés alturas diferentes (zero, um e dois metros), com o objetivo de analisar as

intensidades para cada direcdo. Dessa forma, as Figuras 7.3 a 7.10 fornecem essas informa-

coes.

1000

950

220

800 %
O 700 \
= 650 -
2 800 N
3 550 N
© 2(5)8 N\ Zero Grau (0 m)
(] ~ N W
3 §§§ b N —e—Zero grau (1 m)
o T ~—
=20 - \x‘-&=§_ Zero grau (2 m)

180 .

100 -

50 -
0
0] 5 10 15 20 25 30
Length [m]

Figura 7.3 — Temperaturas no raio a 0 grau para trés alturas diferentes para elevacao de 80

graus.
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No raio a zero grau, que € alinhada horizontalmente a saida dos gases na vista superi-
or, viu-se um perfil de temperatura suave para todos os casos, apresentando temperatura com

cerca de 200 ° C, considerada elevada em condi¢des de permeabilidade da pele humana.

1000

950

290

800 %
([ JESY
v 830 &\
3 520 4%
® 500 /| 45 graus (0 m)
g 230 - NN
£ 350 - \\\ —0—45graus (1m)
o 300
=28 T SN 45 graus (2 m)

150 e

L —

0 1 T T T
0 5 10 15 20 25 30
Length [m]

Figura 7.4 — Temperaturas no raio a 45 graus para trés alturas diferentes para elevacdo de 80

graus.

Na Figura 7.4 € possivel verificar a distribui¢do ao longo da dire¢do de 45 graus, che-

gando ao fim do raio proposto para as trés alturas uma temperatura ainda em torno de 50 °C.

1000

950

900

850

800 &%
o R
I EARY
& 600
3 920 1\ '\
® 500 - 315 graus (0 m)
S 250 - \\
& 400 T\ ——315 (1m)
g %88 . graus (1 m
E T3
280 NI\ 315 graus (2 m)

o N

100 - — ‘ —

50 + ‘ ‘ i ‘\fgﬁ

0 T T T T T

0 5 10 15 20 25 30
Length [m]

Figura 7.5 - Temperaturas no raio a 315 graus para trés alturas diferentes para elevacao de 80

graus.
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Na Figura 7.5, visualiza-se um comportamento semelhante a angulagcdo de 45°C, pos-

suindo também ao fim do seu raio temperaturas em torno de 50°C, chegando a 100°C até por

volta de 23 metros de raio, podendo acarretar em efeitos colaterais a exposi¢ao a essas condi-

coes.

1000 -

330

N

800 Y
= 750
(@) [ \\
O 700 N\
o 620 4 LY
L 600 —
3 920 4%\
® 500 — 90 graus (0 m)
g 450 1\
& 400 A\ —— 90 (1 m)
E 339 \ graus (1 m
()]
= %(5)8 \\ 90 graus (2 m)

{0 RN s~

100 | | | |

50 !

0 | | | | |
0 5 10 15 20 25 30
Length [m]

Figura 7.6 — Temperaturas no raio a 90 graus para trés alturas diferentes para elevacao de 80

graus.

Na Figura 7.6, que retrata a dire¢do de 90 graus, percebe-se temperaturas elevadas ao

longo de todo o raio, mantendo-se constante a 100°C desde aproximadamente quinze metros

de raio e indo até o fim.

1000 -
=
850
800 V%
S 750 °
O £\ \
O 780 L\
= 850 P\
2 600 L4\
3 550 FW R
© 500 T \ \
© 350 N\
200
150
190 - ‘ \ ‘ ‘ ‘
0 | | | | |
0 5 10 15 20 25 30

Length [m]

270 graus (0 m)
—e—270 graus (1 m)
270 graus (2 m)

Figura 7.7 - Temperaturas no raio a 270 graus para trés alturas diferentes para elevacao de 80

graus.
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Na Figura 7.7 € possivel perceber um comportamento semelhante a anterior, verifi-

cando também temperaturas chegando em torno de 100 °C ao fim do raio. Isso pode ser con-

sequéncia do desvio ocasionado pelos defletores ao fim da lanca.

1000
B A
850 4 \
800 \
o 700
£\
g 600 A\
3 550 \
® 500 \
S 150
e 409
§ 300 T
~ 250 i
200
150 e
189 | ——
0 ! |
0 5 10 15 20 25 30
Length [m]

135 graus (0 m)
—e—135 graus (1 m)

135 graus (2 m)

Figura 7.8 — Temperaturas no raio a 135 graus para trés alturas diferentes para elevacdo de 80

graus.
1000
380 -
g50 M=
800 \
2 780 \
= 650 \
5 880
E 298 X 225 graus (0 m)
(]
3 ggg W, —e—225graus (1m)
s 300 A\
= %(5)8 S 225 graus (2 m)
1 S — —
£0 | !
0! | |
0 5 10 15 20 25 30
Length [m]

Figura 7.9 - Temperaturas no raio a 225 graus para trés alturas diferentes para elevacao de 80

graus.

Nas duas angulacdes mostradas na Figura 7.8 e Figura 7.9, de forma semelhante, veri-

fica-se um pico nas temperaturas, chegando a préoximo a 1000 ° C, havendo um raio maior até

chegar a temperatura ambiente, devido também a ajuda também dos defletores e a base, de

forma a elevar a temperatura nessas direcoes.
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Figura 7.10 — Temperaturas no raio a 180 graus para trés alturas diferentes para elevagdo de

80 graus.

Na Figura 7.10, a angulacio, como se esperava, apresentou um perfil com uma condi-
cdo de diminui¢do mais brusca, chegando a um pico alto de temperatura, mas descendo pra

praticamente o ambiente devido a posi¢ao contrdria a saida dos gases da tubeira.

7.2 Verificacdo com Elevacio a 85 graus

Assim como realizado para a elevacdo de 80 graus, também foram geradas as secdes
de corte da distribui¢do das temperaturas com o lancador a 85 graus e também inserido no

circulo de verificagdo conforme a Figura 7.11 e Figura 7.12, respectivamente.

Figura 7.11 — Secdo de corte de andlise transiente do langador a 85 graus.



2923 64
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2302732
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Figura 7.12 - Verificacao do circulo de analise em uma simulacio a 85 graus.
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Adotando o mesmo procedimento para a angulacdo anterior com o objetivo de verifi-

car a distribui¢do ao longo das linhas do circulo de andlise, foram gerados os graficos mostra-

dos nas Figuras 7.13 a 7.20.
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Figura 7.13 — Temperaturas no raio a 0 grau para trés alturas diferentes para elevacio de 85

graus.
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No gréfico a zero grau, verificou-se um perfil de temperatura que mesmo quase no li-
mite do circulo ainda é encontrada uma temperatura préxima dos 100 ° C, apresentando uma
curva suave. Em todas as alturas encontra-se 0 mesmo comportamento, exceto pela altura de

dois metros que pode se d4 por ndo estar na linha da saida e estd encoberta pela estrutura.

700

\ 45 graus (0 m)

A\ —e—45 graus (1m)

Temperature [°C]

18 N 45 graus (2 m)

RPRERNNOWWOWSEP_POUOO
ouuouuouuouuouiowuw
[elolololololololololoNe)
el
/"

(%)
oo

{

[

{

Length [m]

Figura 7.14 — Temperaturas no raio a 45 graus para trés alturas diferentes para elevacdo de 85

graus.

Diferente da elevacdo a 80 graus, na Figura 7,14, verificou-se uma temperatura proxi-

ma a do ambiente no fim do raio proposto.
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Figura 7.15 - Temperaturas no raio a 315 graus para trés alturas diferentes para elevacao de 85

graus.
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O mesmo ocorreu na Figura 7.15 que mostra o raio a 315 graus, com temperatura pro-

ximas de 100°C apenas até antes dos 15 metros, chegando a temperatura ambiente ao fim do

raio.
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Figura 7.16 — Temperaturas no raio a 90 graus para trés alturas diferentes para elevacao de 85

graus.

Assim como na elevacdo a 80 graus, verificou temperaturas altas na direcao a 90

graus, derivado dos defletores da lanca, chegando a préximo de 100 °C ao fim do raio.
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Figura 7.17 - Temperaturas no raio a 270 graus para trés alturas diferentes para elevagdo de 85

graus.
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Na Figura 7.17, mostra que, assim como na angulacdo de 90 graus ha temperaturas em
torno de 100 °C ao fim do raio. Porém essas ainda sdo menores que as encontradas na eleva-

¢do a 80 graus.
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Figura 7.18 — Temperaturas no raio a 135 graus para trés alturas diferentes para elevagido de
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Figura 7.19 - Temperaturas no raio a 225 graus para trés alturas diferentes para elevacdo de 85

graus.

Nas angulagdes do circulo de 135 e 225 graus, conforme mostram a Figura 7.18 e
7.19, respectivamente, houve um perfil de diminui¢do suave na distribuicao de temperaturas,
havendo uma pequena oscilacdo nas alturas de um e dois metros, podendo ser ocasionada pela

deflexao no final da lanca.
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Figura 7.20 — Temperaturas no raio a 180 graus para trés alturas diferentes para elevagdo de

85 graus.

No ultimo grafico apresentado na Figura 7.20, assim como na elevagao de 80 graus, a

distribuicao sofre uma queda brusca devido a estar em um sentido contrario ao espace dos

gases durante o langamento.

Conforme se pdde verificar, a incidéncia das temperaturas ocorreu de forma mais lon-

ginqua do que na elevacdo a 80 graus. Os perfis das temperaturas apresentaram uma diminui-

cdo da amplitude mais abrupta, mostrando a relevancia da verificacdo em angulos de lanca-

mento diferentes.

Em ambos os casos, tomando com referéncia a Tabela 2.1 e simplificando para o mo-

delo de um corpo negro, encontram-se radiacdes acima de 20KW/m? que se estendem ao lon-

go do raio ainda que por um valor minimo, mas ainda alta de mais de 1 KW/m?2, havendo pou-

co de tempo de reagdo, além de risco a 6bito ou efeitos colaterais graves.
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8. CONSIDERACOES FINAIS

O desenvolvimento aeroespacial brasileiro ¢ de suma importincia para a economia €
avancgo tecnolégico do pais, sendo hd bastante tempo alertado para a dimensao de mercado em
ambito mundial e a possibilidade do aproveitamento das vantagens com o sucesso dos proje-
tos. Porém, trata-se de uma drea com intenso investimento e treinamento, além do alto grau de
seguranca devido a periculosidade dos langamentos, independente de ser de pequeno, médio
ou grande porte.

Dessa forma, este trabalho visou a verificacdo da influéncia da temperatura no mo-
mento do lancamento, adotando como modelo a tubeira do foguete de sondagem VS30. Os
parametros de entrada adotados foram retirados bibliograficamente devido a ndo disposi¢cdo
de dados publicos, realizando assim um modelo de aproximagao. Assim, adotando hipéteses
simplificadoras com o intuito de fazer um primeiro estudo sobre o tema abordado, ja que nio
ha muita referéncia sobre o assunto e no manual de operacdo de lancamento do proprio centro
também nao hé indicacdo de tais valores de aproximagdo, realizou-se a simula¢do do lanca-
mento nas duas eleva¢des médximas indicadas, dependendo do veiculo.

Mesmo ndo considerando a influéncia dos ventos e a radiacdo solar, pdde se perceber
ainda uma drea relativamente grande com altas temperaturas oriunda do escape dos gases,
mostrando que uma pessoa em uma area de 3600 metros quadrados corre perigo de queimadu-
ras graves, além de ndo haver tempo suficiente para retirada sem danos. Porém, é necessdria a
aplicacdo de fatores de segurancga, além de inserir sinaliza¢des visuais de modo aumentar ain-
da mais a confiabilidade da execucdo dos lancamentos nesse quesito.

Vale ressaltar que aqui foi analisada apenas a influéncia das temperaturas, mas ainda
sd0 possiveis outras complicacdes a seguranca como o alto nivel de ruido e problemas respira-
térios devido a inalacdo de fumaca e gases. Portanto este trabalho chegou aos seus objetivos
propostos, com o intuito maior de alertar para esse requisito minimo para o sucesso do projeto

aeroespacial.
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Trabalhos Futuros

Como mencionado anteriormente foram realizadas algumas simplificagdes, além da
andlise de apenas uma condi¢do de seguranca. Sendo assim a seguir sdo enumeradas suges-

toes de trabalhos futuros com o intuito de intensificar e melhorar o estudo aqui proposto.

e Verificar a influéncia dos ventos e radiacdo solar no modelo;
e Realizar o estudo de modo conjunto para aplicacio de raio de seguranca diversos fato-
res simultaneamente como ruido, gases e temperaturas;

e Realizar estudo comparativo com as posi¢des do foguete na lanca verificando a in-

fluéncia da distancia no escape e temperaturas dos gases no ambiente.
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