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RESUMO

O desenvolvimento de um espacomodelo deve ser encarado como uma oportunidade de
aprimoramento de conhecimento, algo que ja é bem difundido em outros paises, mas deixa a
desejar no Brasil, percebe-se que a maioria das fontes de pesquisa sobre este assunto sao
disponibilizadas em inglés. Este campo aborda assuntos de vdrias disciplinas da drea de
engenharia, tais como Dinamica dos Fluidos, Termodindmica, Resisténcia dos Materiais, e
também conhecimentos na drea da Quimica e aperfeicoamento de modelagens em softwares,
por isso torna-se uma ferramenta forte para os docentes. A missdo deste trabalho é a
divulgacdo da teoria basica sobre um protétipo de foguete a fim de estimular tanto alunos
quanto professores a aplicag@o prética de assuntos abordados em aula, assim como também
alavancar o desenvolvimento cientifico no Brasil. A metodologia utilizada aborda a
constru¢do do protétipo baseado em um modelo ja definido por SonicDad, seguida pela
aplicacdo do estudo com uma andlise do motor a propelente sélido utilizando o software
CProPep 1.1, e um estudo computacional no programa RockSim 9, para a andlise da estrutura
do corpo por completo, considerando algumas hipdteses tomadas para simplificagdo. Os
resultados obtidos atendem o foco do trabalho, pois a simulacdo nos programas citados
fornece dados que exemplificam exatamente o comportamento de um modelo real acarretando

em um aprimoramento nos conteudos abordados.

Palavras-chave: Espacomodelo; Teoria bésica; Propelente s6lido; Anélise do modelo.
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ABSTRACT

The development of a model rocketry must be faced as an opportunity to
Knowledge improvement, something that is already well widespread in other countries, but
leaves to be desired in Brazil, it is understood that most sources of research on this
subject is made available in English. This field addresses issues of various
disciplines of the engineering area, such as fluid dynamics, thermodynamics,
Resistance of materials, and also knowledge in the chemical area and improvement
software  modeling, so it becomes a strong tool for teachers. The
mission of this work is the dissemination of basic theory about a prototype rocket
In order to stimulate both pupils and teachers the practical application of
In class, as well as leverage the scientific development in  the
Brazil. The methodology utilised addresses the construction of the prototype based on a
model already defined by SonicDad, followed by the application of the study with an analysis
of the solid propellant engine using the software CPROPEP 1.1, and a computational study in
the program RockSim 9, for the analysis of the structure of the body per complete,
considering some hypotheses taken for simplification. The results obtained meet the
focus on the work, because the simulation in the cited programs provides data that exactly
exemplifies the behavior of a real model that leads to an improvement in the content

addressed.

Keywords: Model Rocketry; Basic theory; Solid propellant; Analysis of the model.
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1. INTRODUCAO

O Espacomodelismo também conhecido como Model Rocketry, ou somente Rocketry
(Figura 1) € uma atividade que surgiu na década de 1960 nos EUA, onde o governo americano
preocupado com o avanco do programa espacial da Unido Soviética (atual Russia) decidiu dar
incentivo aos estudantes para que se interessarem pelo assunto nas escolas. Ainda hoje esta
prética faz parte da grade curricular nas escolas norte-americanas, onde hé distribuic@o de kits
educativos para que os estudantes possam ter o primeiro contato com este tipo de contetdo.
No Brasil o incentivo nesta drea é muito pouco, anteriormente o maior solicitante de servigos
de aerolevantamento privado foi o Governo Federal até a Constitui¢do de 1988 com o intuito
de adquirir Fotografias Aéreas de Pequeno Formato. As alteragdes na politica do Governo
Federal provocaram uma diminuicio nas atividades de mapeamento, requerendo uma
reavaliacio do modelo de sua producdo. Em paralelo com a intensificagdo do uso da
tecnologia de Sistemas de Informacdo Geografica (SIG), houve um aumento nas demandas

por cartas topogréficas, inclusive no formato digital IBGE, 1996).

Figura 1: Espacomodelo em lancamento.

Fonte: Nakka (2017).



O termo foguete aplica-se a um motor que impulsiona, provoca uma propulsdo, em um
veiculo expelindo gases de combustdo por queimadores situados em sua parte traseira. Os
mecanismos de propulsio fornecem uma for¢ca que move o corpo que estd inicialmente em
repouso, mudando sua velocidade, ou superando as forcas que agem neste propelindo-o
através de um meio, Sutton & Biblarz (2010).

Com a falta de interesse das instituicdes de ensino e de apoio por parte do Governo
Federal, o espacomodelismo no Brasil se delimita mais a um hobby. Mas seu
desenvolvimento e pesquisa sio de extrema importancia na aplicagdo prédtica do conteido
adquirido em sala. Ainda que a teoria seja muito importante, esta ainda deve ser
complementada com a prética. Através do projeto do presente trabalho foi possivel estudar
conceitos importantes da mecanica, tais como:

e Movimento dos corpos imersos em um fluido;
e Conceito de velocidade e aceleragdo;

e Fendmeno da propulsio;

e Asleis do movimento;

e Dindmica de gés;

e Aerodinimica;

e Resisténcia dos materiais;

e Conceitos que ajudam no estudo da hidrostética, como o conceito de pressao;
e Conservagdo da quantidade de movimento.

e Conservagdo de energia;

e Entre outros.

Para abordar de uma forma simples tais pardmetros foi realizado a constru¢do de um
protétipo e uma andlise do mesmo nos softwares CProPep 1.1 € RockSim 9. Porém antes de
explanar o projeto € necessdria a apresentacdo da revisdo tedrica como pode ser visto na se¢ao
2 (as unidades de medidas podem ser acompanhadas na lista de abreviaturas e siglas). Ja na
secdo 3 estdo expostos os matérias e métodos utilizados no projeto seguido dos resultados e as
discussdes na secdo 4. Por fim na secdo 5 é apresentada a conclusdo e sugestdes para

trabalhos futuros.



1.1 Objetivos

1.1.2. Geral

e Aprofundar o conhecimento do deslocamento de um corpo através de um
fluido devido a conversdo de energia, testando os conceitos nas etapas da

construcdo e do lancamento de um protétipo de foguete experimental.

1.1.3 Especifico

e Construir protétipo de foguete para simular uma situacdo real e computacional
em um langcamento vertical;

e Relacionar contetidos de sala de aula a situag¢des préticas;

e Verificar leis da Fisica aplicaveis ao voo de um foguete;

e Despertar a curiosidade e o interesse dos estudantes pela drea de pesquisa
espacial;

e Elaborar um propelente rentdvel e eficiente;

e Validar se o modelo atende ao tipo de miss@o ao qual destinado.



2. REVISAO TEORICA

2.1 Teoria sobre os foguetes

O espacomodelo desenvolvido neste projeto é de pequeno porte, porém uma boa
escolha para o objetivo do presente trabalho, atendendo as especificagdes necessdrias. As
formulas matemdticas que serdo desenvolvidas terdo uma explanacdao um pouco superficial,
pois este simples trabalho ndo seria o suficiente para relatar todos os fenOmenos que
envolvem os foguetes. Antes de expor os principios fisicos serdo detalhados a seguir os
componentes do protétipo de foguete, a ogiva, corpo, aletas e motor (Figura 2), com uma

atencdo a mais para o motor que € a parte mais trabalhosa do projeto.

Corpo

Motor

Figura 2: Partes de um foguete.

Fonte: Préopria (2017).

2.1.1 OQOgiva e aletas

Quando o foguete estd em voo as suas principais superficies expostas a a¢ao do fluido
que o circunda sdo a ogiva e as aletas. Determinar corretamente suas geometrias € de extrema

importancia para minimizar o arrasto, principalmente no que diz respeito a ogiva, que durante
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0 voo é o componente mais afetado e o que mais interfere neste parametro. Milligan (2013)
expdem em sua obra os principais tipos de ogivas por ela testada, na Tabela 1 estio os
resultados dos testes feitos em um tinel de vento com uma velocidade de aproximadamente
17,55 m/s a uma temperatura de 22 °C, onde pode ser visto os valores da forca de arrasto e
chegar a conclusdao que o tipo de ogiva mais eficiente € a com formato eliptico longo que

apresenta o menor arrasto.

Tabela 1: Forca de arrasto para diferentes tipos de ogivas.
Fonte: Adaptacao Milligan (2013).

Tipo de ogiva Forca de arrasto

40,74 N

4497 N

37,75 N

43,59 N

41,50 N

47,75 N

78,79 N

1T




95,17 N

Ja para as aletas sua principal fun¢@o € dar estabilidade ao veiculo na medida em que
ajusta seu centro de pressdao (CP) e controlar sua trajetéria. Existe uma variedade de formatos
de aletas, como mostra a Figura 3, em geral dispostas uniformemente ao redor do foguete com

no minimo de trés podendo ter mais dependendo da velocidade médxima que o modelo

[/

conseguir atingir e do arrasto (Milligan, 2013).

1N

[

Ratangular Varrido Varredura conica Delta
Delta cortado Trapezioidal Varredura delta Ancorado

Figura 3: Tipo de aletas.

Fonte: Prépria (2017).

2.1.2 Motores de foguetes

O motor escolhido em um projeto vai depender do tipo de missdo que o veiculo esta
destinado, mas todos os projetos terdo como base desenvolver um modelo que seja simples,
seguro e que leve o foguete a concluir sua missao de forma satisfatéria. Os motores podem ser
qualificados de acordo com o estado fisico dos componentes como sélido, os mais utilizados
em foguetes amadores, liquidos, geralmente os mais complexos, e quimicos (cada um desses
serd detalhado no item 2.3, que aborda os tipos de propelente). Cada um dos motores citados

tem caracteristicas, valores, tecnologias e riscos diferentes, e ao selecionar o modelo
6



apropriado para a missdo cada um destes aspectos deve ser cuidadosamente estudado para
alcancar o sucesso do projeto.

Para Anderson (2015) os motores foguetes (Figura 4) diferem dos demais motores, pelo
fato de transportarem seu préprio comburente junto com o combustivel e por ndo precisar da
interferéncia do ar atmosférico para dar inicio a combustio como acontece com 0s outros
tipos de motores. Na camara de combustao o combustivel e o comburente sofrem ignicio e
sdo queimados criando produtos com elevadas temperaturas e pressdes que sao expulsos do

motor pela tubeira.

Figura 4: A-100M motor de foguete.

Fonte: Nakka (2017).

A tubeira € o componente localizado apds a cdmara de combustio possuindo uma se¢ao
convergente a jusante do sentido do fluxo da combustio, e divergente a montante do fluxo
(Figura 5). Nakka (2017) define esse componente como uma parte chave do motor, sendo
responsavel por acelerar os gases oriundos da combustio levando a velocidades supersonicas,
altas temperaturas e pressoes, portanto deve ser bem dimensionadas com uma selecdo de

material criteriosa.



Figura 5: Sec6es convergente e divergente da tubeira.

Fonte: Adaptado Devenport (2001).

A analise da tubeira envolve o conceito de “fluxo de fluido compressivel constante e

unidimensional de um gas ideal” (Nakka, 2017). Onde cada terno significa:

¢ Fluxo unidimensional: o escoamento € em uma linha de corrente;

e Fluido compressivel: fluido que se desloca a altas velocidades (supersdnica) exibindo
mudangas significativas na sua densidade;

e (Gds ideal: andlise simplificada do gds com uma relacdo direta de pressdo, densidade e

temperatura.

7z

Logo a principal parte do motor como pode ser visto na Figura 6, € a camara de
combustdo, preenchida pelo griao propelente que serd detalhado nos proximos itens, o

cabecote que tem a fun¢do de vedar o motor na outra extremidade, e a tubeira ja mencionada

no paragrafo anterior.

CABEGOTE

TUBEIRA

Figura 6: Motor de foguete.

Fonte: Adaptado Porto (2007).
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2.1.3 Caracteristicas do propelente

O composto quimico inserido na cdmara de combustdo constituido de combustivel,
oxidante e outros agentes em propor¢ao menor, como catalisador, ligante e agente de cura, €
chamado de propelente, ou grdo propelente. Este uma vez iniciado ou ignitado reage
consumindo toda a sua carga produzindo forca suficiente para impulsionar o veiculo (Porto,

2007), podendo ser de trés tipos:

a) Propelente sélido: onde o préprio nome ji sugere tanto o combustivel quanto o
oxidante estao no estado sélido;

b) Propelente liquido: Seus constituintes estao no estado liquido, sdo mais complexos que
os sdlidos, e podem ser divididos em monopropelentes, em que sofre uma reacdo de
decomposicao exotérmica, ou bipropelentes que sofre reacdo na mistura entre os dois
liquidos, ou;

c) Propelente hibrido: o combustivel e o oxidante estio em estado fisicos diferentes,
sendo o primeiro sélido e o segundo liquido, ou com a combina¢do oposta em que o

nome € hibrido reverso.

Sutton & Bilblatz (2010) em sua publicacdo estipulam algumas caracteristicas que sao
desejaveis para um propelente soélido. Vale ressaltar que ndo hid um em especifico que

atenderd todas elas, entdo o selecionado deve levar em consideragdo a missao.

a) Alta liberacdo de energia;

b) Estavel;

¢) Nao ser afetado pelas condi¢des atmosféricas;
d) Baixo peso molecular;

e) Alta densidade;

f) Nao deve sofrer ignicdo involuntaria;

g) Composi¢do quimica inerte;

h) Alta resisténcia mecanica;

i) Propriedades fisicas previsiveis;

j) Gases de corrosido ndo devem ser txicos ou COrrosivos.
k) Deve suportar repetidos ciclos térmicos;

1) Opaco a radiagio;



Quanto a geometria do propelente para espagomodelos todos sdo processados em uma
forma bésica semelhante na forma cilindrica para facil acomodag¢do na camara do motor.
Onde o grdo pode ser um unico segmento cilindrico (Figura 7), ou pode conter muitos
segmentos, tendo um nucleo central que se estende por todo comprimento do grdo, a fim de

aumentar a area da superficie propulsora inicialmente exposta a combustio (Nakka, 2017).

N
-
N

Figura 7: Grao propelente.

Fonte: Nakka ( 2017).

Existe uma variedade de seccdes transversais do grao, como € verificado na Figura 8,
onde sua escolha afetard diretamente o empuxo, um dos parametros essenciais para o
deslocamento do veiculo. Esse parimetro é proporcional, em qualquer instante de tempo, a
drea de queima e esta regride no sentido perpendicular a sua superficie, sendo o resultado uma
relacdo entre a superficie de combustdo e a distancia da rede queimada, que depende quase

inteiramente da forma inicial do grdo.

Progressiv
2 I Neutro
5
[=%
i

Tempo Tempo

Neutro
2 Duplo empuxo
a
E
i

-
Tempo Tempo
Wivu F Empuxo de dois passos

]
=
2 |
E
it H

Tempo Dupla composicdo Tempo

Figura 8: Empuxo x Tempo.

Fonte: Adaptado de Nakka (1984).
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No que se trata de impulso total a melhor configuracdo € a de nicleo estrelado, que
apresenta 0 empuxo quase que constante durante a variacio de tempo com um formato
praticamente neutro como pode ser visto na Figura 9, este nucleo, diferente do haste e tubo
que também apresenta uma configuracdo neutra, nao interrompe seu fluxo de forma abrupta.
Porém sua modelagem € muito complexa, logo para motores amadores a forma mais
conveniente em termos de fabricacdo e custo € a circular, por isso € a mais utilizada em
protétipos de foguetes.

Como o propelente de forma cilindrica ndo € o de melhor desempenho, alguns
procedimentos preparatérios podem ser feitos para tornar sua drea de queima mais constante
possivel, tal como uma inibicio na parede externa do grdo, assim com as extremidades e
ndcleo expostos associados a uma escolha correta entre a combina¢do do comprimento e
diametro de grao haverd uma regressdo da frente de chama tornando a variagdo da drea de
combustdo muito pouca, quase que constante ao longo do tempo. Este grao é chamado de grao

Bates e estd representado na Figura 11.

B icainibida

Figura 9: Grao Brates.

Fonte: Adaptado de Nakka (2017).

Para o desempenho da propulsio Nakka (1984) determina que hd uma propriedade
fisica que merece atencdo no grdo propulsor, a densidade mdssica. Em um propulsor
composto de dois constituintes, um oxidante e um combustivel, sua densidade méssica ideal é

expressa pela equacao:

1 2.1)
Ppjideal = 7 £
ALk
Po Py
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Onde p é a densidade, os indices O e f refere-se ao oxidante e ao combustivel,

respectivamente e f a fracdo de massa que € calculada pela expressao:

fi = m; (2.2)

Meotal

Caso haja mais que dois constituintes, temos:

1 (2.3)

fay Jo g Je
Pa Pp Pc

Pp,ideal =

A Equacdo 2.3 € definida a densidade ideal do propelente, mas dificilmente ela serda
atingida, logo se pode calcular a densidade real que pode ser obtida pesando com precisao um

grao para determinar sua massa € medindo seu volume, acompanhe a seguir:

p _ M (2.4)
P,real UOlp
T
volgrao = 7 (D2 =~ d?)L @)

Onde D € o diametro externo, d didmetro interno e L comprimento do grao (como pode
ser visto na Figura 9), para um grdo cilindrico oco. Com as duas densidades conhecidas é

possivel calcular a sua eficiéncia, logo:

_ Prreal (2.6)
pP,ideal

2.1.4 Combustao

A rédpida oxidagdo dos elementos no processo de combustido acarreta na liberacdo de
energia, transformando energia térmica em cinética, reacdo quimica que gera gases a alta
temperatura, para dar inicio a essa reacdo uma energia € inserida até atingir o ponto de fulgor

12



que € acionado por um sistema de ignicdo (Figura 10). A combustio completa € atingida
quando o produto da reacdo quimica sdo apenas 6xidos de menor energia de cada um dos
elementos (Shapiro, 2013). Porém esta é uma condicdo ideal e as combustdes sdo sempre
incompletas. Para propelentes que contenham apenas carbono, oxigénio, hidrogénio e
nitrogénio existem apenas doze possiveis produtos: Carbono, diéxido de carbono, mondxido

de carbono, hidrogénio, vapor, oxigénio, nitrogénio, 6xido nitroso e os ions, H, O, N e OH.

LC
Oxidante 9
F < .
Combustivel 9 Tc ’Pc
| P,
lgnigao Camara de combustio

Figura 10: Combustao no motor.

Fonte: Adaptacao Bjarng (2014).

Apds encontrar o produto da combustdo € preciso encontrar o nimero de mols, ou
fracdo molar, da cada elemento através de vdérias equacdes solucionadas simultaneamente
respeitando as condi¢des de balanco de massa, equilibrio quimico e balanco de energia.
Porém a solu¢do é muito trabalhosa, entdo foram criados como auxilio para tais solucdes
softwares de equilibrio quimico. Para foguetes experimentais o mais conhecido € o ProPep e
sua extensdo para Windowns o GuiPep (Figura 11) ou CProPep 1.1. Este programa apresenta
algumas caracteristicas do grado como velocidade caracteristica, razao dos calores temperatura

adiabatica da chama, entre outros.
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Figura 11: Interface do GuiPep.

Fonte: Propria (2017).

2.1.5 Taxa de combustao

A queima do propelente retrocede de forma perpendicular a superficie do propelente, a
velocidade em que essa retrocesso acontece é chamada de Taxa de Combustdo. Esse
parametro muda drasticamente em diferentes graos dependendo da variagdo do combustivel e
do oxidante e métodos de preparacdo (Anderson, 2015). A Lei de Vielle representa a Taxa de

Combustdo em fun¢do da pressido na camara definida pela expressio a seguir:

r=a-R" 2.7

Onde r é a Taxa de combustio, a € o coeficiente de combustdo, P, € a pressdao na cimara
e n é o expoente de pressdo. Este ultimo parametro possui variacdo de acordo com o grdo
propelente e é definido de forma empirica. Para a determina¢do do comportamento em faixa
restrita de pressdao pode ser determinado apenas com o coeficiente € 0 expoente, mas por

vezes € preciso o conjunto completo para determinar o comportamento.
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2.1.6 Pressao na camara de combustao

A pressdo na camara tem influéncia direta na taxa de combustdo mencionada no item
anterior. Um gréafico da Taxa de combustao em fun¢do da pressao pode ser plotado em escala
logaritmica representada em linha reta. Porém certos propelentes apresentam comportamentos
adversos, esses sdo conhecidos como plato ou mesa. Cada uma das curvas dos

comportamentos mencionados € apresentada na Figura 12 a seguir.

r=aP’n

Vs J/

[
// /”' L Platd

Log pressao

/\Q\

Log Taxa de combustdo

Figura 12: Grafico logaritimo da relacao taxa de combustio e pressiao de trés propelentes diferentes.

Fonte: Adaptaciao NASA (2015).

Segundo textos da NASA (2015) e de Nakka (1984) esse tipo de comportamento pode
ser fruto de diferentes relacdes de regressdo da superficie de combustdo da constituinte base
em relacdo as particulas oxidantes. Ou pode ainda derivar da falta de transferéncia de calor
para a superficie de combustdo a altas pressdes no tempo devido.

Na Equacgdo 2.7 o expoente tem grande influéncia sobre a taxa de combustdo sem que
haja grande variacdo de pressdo. Valores elevados desses expoentes podem levar a
consequéncias catastroficas, como a baixa sensitividade do propelente em baixas pressdes
dificultando a igni¢do do motor (Porto, 2007). Na Figura 13 ha plotado um grafico da Taxa de

combustdo em fun¢do da pressdo para diferentes expoentes.
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Taxa de Combustdo (mm/s)
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Figura 13: Influéncia do Expoente de Pressio na Taxa de Combustio.

Fonte: Porto (2007).

2.2 Aspectos fisicos

2.2.1 Consideracoes basicas

Os aspectos fisicos, matemdticos e quimicos abordados terdo como base um foguete

ideal, em que se assumirdo as seguintes hipéteses:

e A combustido do propelente é completa;

e O produto da combustdo é um gas ideal;

e O fluxo ndo sofre atrito com as paredes do motor;
e Expansio do fluido é uniforme;

e Processo adiabético;

e Regime permanente;

e Combustdo em sentido normal a saida do motor.
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Os engenheiros usam as leis de Newton para prever o voo de foguetes. Como
mencionado por Hibbeler (2011) em sua publicacdo, Isaac Newton foi o pioneiro em
descrever com precisdo o movimento de corpos em resposta a uma forca, criando as trés leis
conhecidas. No projeto de um foguete como hd uma grande mudanga de massa durante o voo

deve-se usar a definicdo mais precisa da 2* lei de Newton:

o d(mv) (3.1
S dt
Em que o produto mv é o momento linear. Para que um foguete possa exercer seu voo €
necessdrio superar a sua inércia, para tal € aplicada uma propulsdo sobre o corpo derivado da
queima de matéria acumulada no interior da cimara. A propulsio em sentido amplo € a

alteracdo da quantidade de movimento. (NASA, 2015).

2.2.2 Forcas que atuam sobre o corpo do protétipo

Em um voo o foguete é submetido a quatro forcas: peso, impulso, for¢as aerodindmicas,
levante e arraste como mostra a Figura 14, estas forcas possuem dire¢cao e magnitude. O peso
€ o somatorio de todas as massas de todas as partes do foguete, e se concentra no centro do
veiculo direcionado para o centro da Terra, ja o impulso depende do caudal da massa que é
expelida através da saida do motor e coincide com o eixo longitudinal do foguete. O torque
que é gerado no centro de gravidade (CG) do veiculo pode ser usado para manobri-lo,
enquanto que as forcas aerodindmicas agem no centro de pressdo (CP) tendo escala de

importancia dependendo do tipo de missdao (NASA, 2015).

17



Empuxo

Figura 14: Forcas que agem sobre o foguete.

Fonte: Prépria (2017).

Cada uma dessas forcas e seus efeitos para o desempenho no lancamento serdo

discutidos nos itens a seguir.
2.2.3 Empuxo

Sutton & Biblarz (2010) definem o empuxo do foguete como uma for¢a produzida por
um sistema de propulsdo agindo sobre o veiculo que ocorre devido a ejecdo de matéria a alta
velocidade, governado pela Terceira Lei de Newton. Para Nakka (2017) este é o parametro
principal no que diz respeito na modelagem de espacomodelos e € expresso pela seguinte

equacao:

F= f P-dA (3.2)
F=ml,+ (B, — P)A, (3.3)
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Onde o termo no lado direito da Equac@o 3.2 representa a integral das forcas de pressao
(resultantes) que atuam na cdmara e bico conforme a Figura 15, na Equacdo 3.3 O primeiro
termo do lado direito da € a taxa de fluxo de massa m multiplicado pela velocidade de saida
Ve, € 0 segundo termo chamado de impulso de pressao, € diferenca entre a pressao na saida P,
e a pressdo atmosférica P, multiplicada pela drea da camara A,,, assim o termo antes da
igualdade é o Empuxo de Momentum e o ultimo termo é o Empuxo de Pressdo. O ultimo
termo pode ser zero para um bico com uma relacdo de expansao 6tima (P, = P,). A pressdo
interna é mais alta dentro da cimara e diminui constantemente no bocal para a saida. A

pressao externa (atmosférica) € uniforme sobre as superficies da camara.

Atmosfera @ Segéo convergente do bocal

Py
l Secao divergente do bocal

T f i
—t——— Camara U L
- — — 1
T fee— LA JALT
I L 'AC‘ '1; Ve P At LA e' e
-

LE L ATy

IR

Garganta Saida do bocal
Figura 15: Balanco das pressées na parede da camara.

Fonte: Adaptaciao Sutton & Biblarz (2010).

Considerando o principio de conservacdo de massa na garganta da tubeira, tomando
como base o Teorema de Transporte de Reynolds (TTR) para um escoamento permanente
onde a derivada do tempo € nula e o termo restante diz respeito ao fluxo de massa que transita
por uma determinada superficie de controle, logo a massa que entra é igual ao que sai
(Cengel, 2015), e ainda considerando que a pressio dos gases junto com a vazdo sio

constantes, tem-se que em qualquer secdo da drea do bocal:

m= p-A-V = constante = p*-A*-V* (3.4)
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Onde os termos com asteriscos sdo os valores criticos da garganta, logo a Equacao 3.3

pode ser reescrita:

F=p"A-VV,+ (P, — P)A, 3.5)

Em que V' é a velocidade sonica em um gds ideal  definida pela equagio:

V, = a= VKRT (3.6)

Onde R ¢é a constante especifica do gis, T € a temperatura absoluta e k € a razdo dos

calores especificos, definido como:

LG G
¢, Cp—R

3.7

Os termos Cp € o calor especifico a pressdo constante € Cy € o calor especifico a
volume constante. Assim combinando as equagdes temos uma nova expressio para O

Empuxo:

k+1 k-1
k

F = AP 2k (2 (R (P, — P)A (3.8)
- 0k—1(k+1) _<P0) T e fa)de '

Pela Equacdo 3.8 percebe-se que a Forca do Empuxo € diretamente proporcional a drea
do bocal, logo se drea for dobrada o Empuxo serd duplicado. Ainda pode ser verificado que se
a pressao de escape for menor que a pressao que circunda o veiculo o impulso serd negativo,
com isso o impulso seria de baixo desempenho, portanto uma condi¢do indesejavel. Assim o
bocal deve ser projetado de tal forma que a pressdo que sai seja igual ou parcialmente superior

a pressao do fluido externo a camara, essa relacdo pode ser vista no grafico da Figura 16.
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Efeito da Taxa de pressdo sobre o empuxo

10

Relagio de Empuxo, F/Fmax

oo } - t - t t t
0 5 10 15 20 25 30 35 40

Relacdo de presséo, Po/P.

Figura 16: Raziao do Empuxo em func¢io da raziao de Pressao.

Fonte: Nakka (1984).

No gréfico € expressa a relagdo entre a Razio do Empuxo em funcdo da Razdo da
Pressdo, onde F., € o empuxo que poderd ser obtido com uma relagdo infinita, ou seja,

expandido para o vicuo com P.= 0. Em que o Empuxo total é dado por:

Fiotar = F + (Pe - Pa)Ae (3.9

Caso a relagdo de pressdo seja 1, logo F = 0 e o Unico empuxo produzido serd de
pressdo, gerando um bocal sem uma se¢do divergente, pois A'/A. = 1 levando a um bocal mal
projetado. Ainda pode ser visto no grafico que a curva inicialmente ¢ muito ingreme no inicio,
porém a partir do ponto em que Po/P. = 5 comeca a adquirir uma forma mais plana, isso
significa que mesmo um bocal com uma expansdo minima € ttil apresentando um empuxo de
60% do teor maximo.

Ainda pode ser feita outra relacdo, segundo Nakka (2017), usando dlgebra para uma

simplificacdo da Equacdo 3.3, dividimos a equacio por 7i:

(B, —P)A
4 e~ falfe
m

(3.10)

F
m e
E definido uma nova velocidade chamada Velocidade equivalente V,, para ser a

velocidade do lado esquerdo:
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P, — P)A
+(e .a) e (3.11)

V.. =
eq e m

Entdo a equagdo de impulso do foguete torna-se:

F =1V, (3.12)

2.2.3.1 Coeficiente de empuxo

Outra forma de analisar o empuxo motor € com o coeficiente de empuxo, uma grandeza
adimensional destinada a avaliar o desempenho da tubeira (Sutton & Biblarz, 2010), ele

quantifica o grau em que o Empuxo € ampliado pelo bocal, sendo assim uma fun¢do destes:

F = CprA™P, (3.13)

O Coeficiente de Empuxo pode ser obtido pela combinacdo e reorganizacdo das

Equacdes 3.8 € 3.13:

% e A e — R4, (3.14)

Py A*
2.2.3.2 Impulso total

O impulso total I, de um foguete € definido como o impulso médio do tempo total de
disparo (NASA, 2015), quantidade vetorial que mede o efeito da forca durante o intervalo de
tempo que age sobre o corpo (Hibbeler, 2011). E determinado de acordo com a missdo e
caracteristicas do propelente, massa do foguete e altitude a ser atingida, sendo um dado mais

completo:
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I, = FAt (3.15)

Integrando a forca F gerada pelo motor durante um tempo de queima ¢, logo:

t 3.16
0

Essa ultima equacdo traduz o principio de impulso e quantidade de movimento

(Hibbeler, 2011). Substituindo a Equacio 3.12 na Equacdo 3.16:

I, = fmveth G.17)

Relembrando que m € a quantidade de massa de escape por tempo que sai da cAmara.
Levando em consideragido que V4 seja constante durante a variagdo de tempo, a integral pode

ser resolvida:

I, = myVe, (3.18)

Em que m, € a massa total do propelente.
2.2.3.3 Impulso especifico

O impulso total é proporcional a energia total liberada pelo propelente, e ap6s definido
poderd ser definido outro parametro importante para o sistema de propulsdo, o impulso
especifico I, que € o impulso gerado por unidade de peso do propelente (Sutton & Biblarz,

2010), para encontra-lo basta dividir o impulso total pelo peso dos propulsores, assim:

Veq (3.19)
Onde gy € a constante gravitacional. Se substituir V., em termos de impulso total:
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Iy (3.20)
I, =

gOmp

Segundo os textos do site da NASA (2015), com os valores do impulso especifico é
mais rdpido determinar o impulso de um foguete além de ser uma indicacdo da eficiéncia do
motor, assim um motor que apresenta um impulso especifico maior € mais eficiente, pois
produz mais impulso para a mesma quantidade de propulsor. Ainda pode ser mencionada a
facilidade nos célculos com o auxilio da udltima equacdo obtida, logo fica mais facil
dimensionar um mecanismo durante a andlise inicial. Com o valor do peso poderd ser definido
o valor de impulso solicitado pelo protétipo, que divido pelo impulso especifico indicara
quanto fluxo de peso de propelente o motor do projeto deve gerar e qual deverd ser seu

tamanho.

2.2.3.4 Velocidade efetiva de exaustao

A massa € ejetada pelo bocal o mais rdpido possivel para propelir o modelo, a
velocidade com que ela sai é conhecida como velocidade de exaustdao (Nogueira 2014).
Durante a queima essa velocidade ndo € constante, por este motivo serd necessario calcular
um valor médio que pode ser usado nos cdlculos unidimensionais, esse valor médio ¢é

chamado de velocidade efetiva de exaustdo, definida por Sutton & Biblarz (2010), como:

Iy
c= Isgo = — (3.21)
D

Onde a unidade de medida m/s.

2.2.4 Velocidade caracteristica

. s, * N . . ~
A velocidade caracteristica ¢ € um pardmetro muito importante sendo uma funcdo da

combustdo do propelente, ela mede até que ponto a combustdo do propelente pode gerar gases
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com altas temperaturas e pressdes, na obra de Nakka (2017) a expressdo para ¢ ideal é

definida da seguinte forma:

(3.22)

Onde R’ é a constante de gds universal, M € o peso molecular efetivo dos produtos da
combustdo e k a razdo entre os calores especificos que deve ter valores da mistura de gases e
da fase condensada. A velocidade caracteristica ainda pode ser definida em func¢do da pressao

da camara, 4drea da garganta da tubeira e fluxo de massa do propelente:

= —= (3.23)

2.2.5 Forca peso

A forga gravitacional existente entre a Terra e o corpo do modelo com uma intensidade
considerdvel é denominada de forca peso (Hibbeler, 2011). A medida que o corpo se afasta da
superficie da Terra a acdo gravitacional vai perdendo forca, porém ainda que pequena tém
influéncia no cdlculo do apogeu, desta forma considerando que a Terra € como uma esfera de
raio R =6378,388 km, com uma aceleracio gravitacional gy = 9,80665 m/s* pode-se definir
uma equacgdo para a variacdo da acelera¢do de acordo com a altitude em que o veiculo se

encontra, entao:

(3.24)

Para um foguete o peso € a forca que estd sempre direcionada ao centro da Terra, e
sendo uma quantidade vetorial essa forca possui direcdo e magnitude, onde sua magnitude

depende da massa de todas as partes que compde o modelo e da quantidade de combustivel. O
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peso ¢é distribuido ao longo do protétipo, mas pode ser estudado considerando sua
concentracido no CG do corpo, ponto em que o foguete gira em torno.

O Peso de um espagomodelo muda constantemente durante o voo devido a queima do
propelente, mas essa mudancga € de porcentagens bem pequenas se comparada ao peso total e
pode-se determinar a forca peso como sendo somente a soma dos pesos dos componentes.
Este simplificacdo ndo € levada em conta quando se trata de foguetes de escala total em que a
perda de peso durante o voo € relativamente considerdvel e a mudanga deve ser considerada

nas equagdes de movimento.

2.2.6 Forcas aerodinamicas

Quando um corpo em movimento estd submetido a um fluido sofrerd resisténcia para se
deslocar, isso ocorre devido a a¢do das forcas aerodinamicas. Essas for¢as sdo geradas quando
a pressdao e a forca de cisalhamento do fluido agirem na parede do corpo, gerando duas
componentes: uma na direcdo do escoamento chamada de forca de arrasto Fp, e outra na
direcdo normal ao escoamento chamada de Forc¢a de elevacdo Fr como mostra a Figura 17,

ambos com origem no centro de pressdo que € a localizacdo média das forcas aerodinamicas

(Cengel, 2015).

;:I_ IP-'R

F.D = P-'E- COs ¢
'F'L: 'F'E EE“¢’

Figura 17: Forcas resultantes de sustentacio e arrasto.

Fonte: Cengel (2015).
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Essas forcas sdo geradas pela diferenca de velocidade entre o foguete e o ar, e sdo de
fundamental importancia para espagcomodelos diferente dos foguetes de escala total, pois estes
executam um voo acima da atmosfera. Segundo fonte da NASA (2015) ambas podem ser

expressas pelas equagdes a seguir:

1
1
FL - E LpAuZ (3.26)

Onde p ¢é a densidade do ar ao redor do veiculo, A a drea da secdo transversal mdxima
normal ao eixo longitudinal do veiculo e u velocidade de voo. Cp e Cr, sdo coeficientes de
arrasto e sustentacdo, respectivamente,

As equacdes 3.25 e 3.26 podem ser reorganizadas em funcido dos coeficientes, pois
segundo Cengel é mais conveniente trabalhar com nimeros adimensionais que representem as

caracteristicas do arrasto e da elevacdo, logo:

Fp
Cp=1— (3.27)
5 PU A
F,
=1 (3.28)
5 PU A

1 £ ~ . A . . .
Onde o termo > pu?é a pressdo dindmica q. Esses coeficientes variam de acordo com:

e A geometria que pode alterar sua magnitude e da configuracdo do espagcomodelo
tais como a velocidade, tamanho, inclina¢do do foguete, etc.;

e A viscosidade, pois as moléculas ao resistirem ao escoamento em torno do corpo
acabam aderindo a sua parede formando uma camada conhecida como camada
limite (Figura 18) onde a velocidade aumenta rapidamente de zero na superficie

do corpo até velocidade da corrente livre a medida que se afasta da superficie

(Fox, 2016).
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Figura 18: Camada limite sobre o corpo (esquerda) e sobre a superficie (diretia).

separagao

Fonte: Fox & McDonald (2016).

e Angulo de ataque de voo: angulo entre o eixo do veiculo e a direcdo de voo, uma
representacdo ilustrativa de como o angulo de ataque interfere nas forcas

aerodinamica podem ser vista na Figura 19.

(a) 5°

() 30°

Figura 19: Trés configuracoes de dngulo de ataque que interferem na magnitude das forcas de arrasto e
elevacio.

Fonte: Cemgel (2015).

e Nimero de Mach: no escoamento é tido como um parametro-chave de

compressibilidade (variacdo da densidade do fluido oriunda da reducdo de
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volume do mesmo devido ao deslocamento do corpo), sendo a razdo entre a
velocidade de escoamento V e a velocidade local do som ¢ (Fox & McDonald,

2016):

Ma = (3.29)

|4
c

Onde o valor de Ma determina que parametros deverdo ser considerados nos calculos,
esse parametro possui fases distintas, para Ma < [ (fase subsOnica) a compressibilidade é
ignorada, Ma = 1 (fase transOnica) a compressdo torna-se importante, Ma > 1 (fase
supersOnica) onde tanto a compressao quanto o aquecimento aerodindmico sao considerados,
e por fim Ma > 5 (fase hipersonica) em que a quimica do ar deve ser considerada para os
calculos das forcas do objeto NASA (2015). Cada uma dessas fases em relagdo a inclinagao

do foguete pode ser verificado na Figura 20.

/f el Hipersdnica

p M>5

Supersonica
M =1

y 4
F-

/7 Transénica
M=1

Subsdnica
M =1

Figura 20: Fases sonicas do foguete.

Fonte: Adaptacio NASA (2015).

Uma variacao do coeficiente de arrasto e de elevagcdo em fun¢cdo do Nimero de Mach e

do angulo de ataque o para um missil V-2 € apresentada nos graficos da Figura 21.
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Figura 21: Variacio do coeficinete de arrasto e elevacio de um missil V-2 em funcio do dngulo de ataque
e Nimero de Mach.

Fonte: Adaptacao Sutton & Biblatz (2010).

Segundo Fox (2016) as forgas viscosas podem ser consideradas despreziveis ou nio em

relacdo as forcas de pressdao com o cdlculo do Niimero de Reynolds:

VL
Re = p 7 (3.30)

Onde p € a massa especifica do fluido, u a viscosidade do fluido, V a velocidade tipica
do escoamento e L o comprimento caracteristico. De acordo com o valor do Nimero de
Reynolds as camadas de fronteiras podem ser laminares (ordenado) ou turbulentos

(desordenado) como pode ser visto na Figura 22.
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Figura 22: Comportamento da camada limite.

Fonte: Cengel (2015).

As forgas aerodindmicas em um foguete tém funcio diferente quando aplicadas em um
avido, nas aeronaves a forca de arrasto € usada para superar o peso da aeronave, jd nos
foguetes o impulso € oposto ao peso. Como o CP ndo coincide com o CG, as forgas
aerodindmicas tendem a girar o foguete. Logo para foguetes o arrasto tende a ser bem maior

que a forca de elevacao.

2.2.7 Estabilidade do foguete e equacoes de movimento

A principal caracteristica de um foguete é manter-se em sua trajetdria, ou seja, manter-
se estavel. Um foguete estdvel é aquele que percorre seu caminho de forma uniforme. E neste
sentido que estudiosos projetam estes tipos de veiculos. Sua estabilidade estd relacionada com
seu CG e CP observada na Figura 23. CG € o ponto em que o foguete pode ser perfeitamente
equilibrado, jd o CP € a localizacio média das forcas de arrasto no momento em que o ar estd
passando pelo veiculo em pleno voo (NASA, 2015).

Um foguete estdvel apresenta seu CP atrds do CG, e para tornd-lo mais equilibrado
alguns ajustes podem ser feitos, como alterar o tamanho das aletas ou mové-las mais para a
traseira do foguete, também pode usar o método de alterar o peso do bico. Ambos os métodos

sdo eficazes, pois aumentam a distancia entre 0 CG e o CP.
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Figura 23: Diagrama de corpo livre das forcas aplicadas sobre o foguete em diferentes configuracoes

Fonte: Adaptacao Porto (2007).

O CG varia ao longo da trajetéria devido o consumo do combustivel. Para conhecer o
CG do veiculo pode-se medir no mesmo, ou encontrd-lo através de programas
computacionais, como Porto (2007) obteve (Figura 24). Os principios sao 0s mesmos para
todos os tipos de foguetes tanto para espacomodelos (de papel, pet ou outro tipo de material)

quanto para aeronaves tripuladas.

Figura 24: Centro de gravidade encontrado em programa de modelagem.

Fonte: Porto (2007).

32



Para o desenvolvimento das equacdes de movimento, € necessdrio primeiro estipular

algumas consideragdes, definidas a seguir:

e O veiculo sofre apenas influéncia da gravidade terrestre, desconsiderando
qualquer outro corpo celeste;

e Atuam sobre ele as forcas aerodindmicas;

e Voo equilibrado e retilineo;

e Trajetoria bidimensional fixa a um plano;

e N3o hd movimento de rotacao;

e Asasinclinadas em dire¢dao ao voo;

e Angulo de ataque 6;

Com um angulo 0 entre a direcdo de voo e uma referencia horizontal e o ¢ angulo da
direcdo de empuxo em relacio a mesma referéncia, como detalhado na Figura 25. Desta
forma de aplicando a 2* Lei de Newton, que relaciona a mudancga de velocidade do objeto com

a forca aplicada a um objeto igual a massa do objeto vezes a aceleracdo causada por essa forca

(Sutton & Biblarz, 2010), obtendo:

du
mE:FCOS(dJ— 8) — F, —mgsin @ (3.31)

Para a dire¢do normal ao voo temos:

mu— - = Fsin(yp — 0) + F, —mg cos 6 (3.32)

Combinando as equagdes 3.16 e 3.17 com as Equacgdes 3.22 e 3.23 encontramos como

resultado:

du F C

== ECOS(#I - 0)— ﬁpuzA — gsinf (3.33)
O _ T inp— 0)+ L puza 6 (3.34)

udt = msm P 2mpu g cos .
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Figura 25: Forcas sobre o protétipo, a) Com aletas, b) Sem aletas

Fonte: Adaptacao Sutton e Biblarz (2010).

Porém para as expressdes encontradas acima, como cada uma pode variar independente
da outra, ndo é possivel obter uma solucdo geral. Logo dependendo da missdo sera estipulado
um parametro diferente do desempenho de voo.

Ha também a analise de estabilidade para foguetes sem aletas, porém nao serd discutido

neste trabalho que é embasado em um espacomodelo com asas.

2.2.8 Conservacao de massa

Para determinar a distribui¢do da velocidade do fluido que circunda o veiculo, deve-se
resolver uma serie de equagdes que expressem a conservacdo de massa. A massa € uma
propriedade que se conserva, € ndo pode ser criada ou destruida, logo permanece constante
(Cengel, 2015), ou seja, quando um objeto sélido é deslocado de um ponto A a um ponto B
sua forma, densidade e volume permanece a mesma.

No estudo da estdtica de fluidos ao deslocarmos uma quantidade de fluido, sendo
liquido ou gés, do ponto A ao B a sua forma € alterada, mas sua densidade e seu volume ndo,
Ja na dinamica de fluidos o estudo é um pouco mais complicado, pois o fluido estd em
movimento. Considerando a massa do fluido da combustao que passa pelo ponto / da tubeira

(montante do escoamento Figura 26) em algum tempo ¢ com drea A a uma velocidade V

chega-se a um volume vol:
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vol=A-V -t (3.35)

Reorganizando a equacdo da massa agora com o volume em fung¢do desta e da

densidade e substituindo na Equacdo 3.35 chegamos a:

m
m=p-vol - vol = ; (3.36)
m
—= Alt (3.37)
p

Figura 26: Escoamento do fluido da combustio.

Fonte: NASA (2015).

Assim o fluido dindmico que passa pelo ponto @ com uma massa m, com densidade p, €

definido como:

m, = (pVAL), (3.38)

Agora com o fluido passando pelo ponto 2 (jusante do escoamento) com a mesma

quantidade de tempo t, t€ém-se:

Partindo do principio de conservacdo de massa as duas massas tanto no ponto a quanto

no 2 € a mesma, assim como a quantidade de tempo também € constante, logo:
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(pVA), = (pVA), (3.40)

Ou

pVA = cte (3.41)

A equagdo 3.41 é a simplificagdo da Equagdo da Conservacdo de Massa para um
escoamento de permanente e compressivel, com ela € mais facil determinar a velocidade de
um fluido que escoa por um tudo considerando uma densidade constante, assim para
determinar a velocidade de um fluxo basta conhecer a drea da secdo, essa velocidade
associada a uma massa em um instante de tempo que passa por uma determinada drea é
conhecida como taxa de fluxo de massa, um pardmetro de extrema importincia na
determinacdo do impulso do foguete (NASA, 2015). Porém caso a massa de saida da tubeira
se aproxime da velocidade do som a densidade do fluido ndo é mais constante, entdo novas
expressoes deverdao ser formuladas. A Conservacdo de massa também ocorre na forma

diferencial como parte das equacdes de Navier-Stokes do fluxo do fluido.
2.2.9 Pressao sobre o foguete durante o voo e pressao na camara de combustao

Quando um corpo sélido interage com um meio fluido o “ponto de contato” ¢ cada
ponto da superficie do corpo, assim a aplicagdo ou transmissdo de for¢ca entre os dois é
estabelecida em cada ponto, onde a transmissdo € feita através da pressao do fluido, uma forca

normal por unidade de drea (Cengel, 2015). Essa pressao € calculada pela equacao:

p=" (3.42)
= - :

Em que P € uma quantidade escalar relacionada ao impulso das moléculas do fluido. Ja
a forca € uma quantidade vetorial, logo possui grandeza e direcdo. Para determinar a
direcdo da forca € necessdrio levar em conta que a pressdo atua de forma perpendicular a
superficie, assim a direcdo da forca estd ao longo dessa normal, para efeito de cilculo serd
definida pela letra n. Segundo o site da NASA (2015) a direcdo altera da parte frontal do

foguete para a traseira e da parte superior para a inferior. Para conseguir chegar a forca
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mecénica liquida que o fluido exerce sobre todo o veiculo cada secdo serd incrementada na

somatdria geral, assim:

F=2P-A-n (3.43)

Como as segdes sao infinitamente pequenas uma aproximagdo mais correta serd

utilizada o artificio da integral da pressdao em funcdo da 4rea ao redor da superficie do corpo.

F=§>P-n-dA (3.44)

O circulo na integral é devido a drea de estudo ser ao redor do corpo. Por fim
considerando que sobre um corpo em movimento imerso em um fluido o mesmo apresenta
velocidades diferentes em cada ponto e como a pressdo depende da velocidade deduz-se que a
pressao também ¢é diferente em cada ponto.

Outra acdo da pressao nos modelos de foguete estd contida na caAmara de combustao, € a
pressdo gerada pela queima do propelente, sendo um dos principais pardmetros para o motor,
pois estd diretamente relacionada na Taxa de Combustdo, Eficiéncia Termodindmica e
Empuxo como pode ser visto nas equagdes das se¢des anteriores, sem mencionar que € a forca
com maior intensidade que a cdmara ird suportar.

O motor passa por trés fases do regime de pressdo como mostra o grafico da Figura 28,
partindo da pressurizagdo que € a fase de igni¢do sendo muito breve seguida pela fase do
regime permanente que € caracterizada pelo periodo em que o griao estd sendo consumido e
depende da varia¢do da geometria do propelente associada com a variagdo da taxa de queima,

e por fim sofrendo a despressurizacdo onde a pressdo cai para o nivel ambiente no fim da

queima (Nakka, 1984).
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Figura 27: Curva de pressao de um motor com area de queima constante.

Fonte: Sanches (2005).

Baseado no principio da Lei da conservacdo de Massa, que ja foi citada anteriormente
com base no TTR, a massa do grdo que serd queimado dentro da camara deve ser igual a

massa dos gis que sai da mesma, assim tem-se a seguinte expressao:

My = Apppt (3.45)

Onde A, € a drea de queima do grdo, p, € a massa especifica e r € a taxa de queima do
propelente (taxa de regressdo de superficie). Segundo Nakka (2017) a taxa em que oS

produtos da combustido sdo armazenados na cadmara de combustdo pode ser definida pela

seguinte equacao:

dM, d dv, dp,
- — = p —+ p — 3.46
= dt(povo) Pogr T Vo, (3.46)

Onde M; € a massa instantanea dos gases dentro da camara, t € o tempo, P, € a massa
especifica instantanea dos gases e v, € o volume instantaneo ocupado pelo gés, que € igual ao
volume livre instantdneo da camara. A variacdo do volume em funcio do tempo € igual a

variacdo do volume pelo consumo do propelente definido por:
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Logo:

(3.47)

(3.48)

O fluxo que escoa através da garganta € limitado devido a sua geometria, esse fendmeno

¢ conhecido como Entupimento, isso leva a um aumento de pressdo na cdmara, nessa regidao o

fluxo atinge a velocidade sonica (Ma = 1). Partindo desse conceito a Equacao 3.48 pode ser

derivada, assim como foi realizada por Nakka (2017) onde a deducdo estd disposta no

Apéndice D em sua obra, para obter a vazdo com a seguinte expressao:

k+1

) p A+ k ( 2 >2(k—1)
Mo = Fef e e+ 1

(3.49)

Em que m, € a vazdo madssica que flui pela garganta, P, é a pressao da camara e R =

R’/M. Retomando o principio da Conservacdo de Massa pode ser formulado um equilibrio

entre a taxa de geracdo de massa e a soma das taxas de acumulo de massa na camara e o

escoamento que sai pela tubeira, logo:

. dM; o
m, = m
97 dt b

Substituindo as Equagdes 3.45 e 3.48 na Equacao 3.50, obtém-se:

dpo .
Appp?t = poApr + Vog'i‘ my

Substituindo as Equagdes 2.7 € 3.49 na Equacdo e 3.51:

k+1
AypoaPl = podyaPl + v, L0 4 pa L(LY(H)
bpp [o] PoApaAry o dt c RTC k+1
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Onde T, € a temperatura da camara, logo partindo da Lei dos Gases Perfeitos, a massa

especifica pode ser definida como:

dp, 1 dF
dt  RT, dt

(3.53)

Considerando que a temperatura da cimara ndo varia com relacdo a pressao tem-se:

k+1

v, dP. k 2 \2(k-1)
—* — A,aP™(p. — — P.A* <—) 3.54
RT, dt vaFe (pp = po) = F /RTC K+ 1 529

A Equacao 3.54 permite determinara a taxa de varia¢do da pressdao no regime transiente
de pressurizacdo, ja para o regime permanente o primeiro termo € anulado e a pressdao pode

ser definida como:

ey
I‘r—\
S

p = |2 Py (3.55)

Na Equagdo 3.55 a massa especifica dos produtos de combustdo foi desconsiderada por
ser insignificante se comparada a do propelente. Levando em consideracdo as Equagdes 2.7 e
3.22, 0 Numero de Klemmung K, (Equaciao 3.57) e assumindo R = R’/M, a Pressao em regime

permanente pode ser simplificada:

F. = Kppprc” (3.56)
A

K, = =2 (3.57)
A*

J4 na fase de despressurizacdo onde o propelente termina de ser consumido Ay = 0 a

Equacdo 3.54 ¢ simplificada para:

v, dP. P.A*
RT, dt  c*
40
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Resolvendo essa equacgdo para determinar a pressio na fase de despressurizagdo tem-se:

P = Ppgel ot ) (359

Onde Py, € a pressdo no fim da queima e ¢ é o tempo a partir do fim da queima. Porém
para um motor real essa equacdo nio € o suficiente, pois desconsidera o acumulo de particulas
solidas (sobras do propelente) na garganta. Em um motor de pequeno porte o tempo de
combustdo € menor, logo as fases transiente sdo mais significativas, mas pode ser corrigida

por um projeto bem elaborado.

2.2.10 Resisténcia mecanica

z

Para a andlise da resisténcia do modelo em estudo € necessdrio fazer algumas
consideragdes, para o corpo do motor que € basicamente um tubo sob pressdo interna as
seguintes equacdes encontradas nas publicagdes de Blake (1990) e Young (2002) podem ser

usadas:

Oesc

p = (3.60)

Oult

A Equacdo 3.60 caracteriza a relacdo entre as tensdes circunferencial e longitudinal
atuantes na parede da cAmara. As equacdes seguintes sdo a pressdo de projeto e a pressao de

rompimento:

GESCt
P 2 3.61
P DCS .61)
esct
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Onde CS € o coeficiente de seguranca, D € o didmetro externo, t a espessura do tubo e
Bg € o fator de rompimento para cilindros pressurizados, sendo um valor empirico podendo

ser determinado pela curva polinomial da Figura 29 e representado pela expressao:

B =AB*+ BB*+ CB*>+ DB+ E (3.63)

Em que A =9,5833, B =-33,528, C=44,929, D = -28,479 e E = 8,6475.

2,2
* \\
1,8
\\
1,6

1)2 \\

1,0

0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1,0

Figura 28: Fator de rompimento em funcio de f.

Fonte: Porto (2007).

O Coeficiente de seguranca de rompimento € obtido pela relacdo das pressdes:

Pg
CSp = — (3.64)
Pp
A Variagdo do didmetro em funcdo das propriedades do material E e v da pressdo de

projeto € expressa por:

AD = P”DZ(1 - Z) (3.65)



E a Variacdo do comprimento em fun¢@o da variacdo do diametro € dada por:

AC = mAD (3.66)

Dos tipos de falhas que podem ser encontradas no motor pode-se citar a deformacao
plastica onde o material ultrapassa seu ponto de escoamento podendo ocorrer devido ao
excesso de carga para o qual a peca em estudo ndo estava projetada (Beer, 2015), ou pode
ocorrer por outros motivos, no caso dos foguetes a deformacio pode ser fruto dos pontos de
concentracio de tensdes como a fixacdo da tubeira e do cabegote e a drea de redugdo de secao
da tubeira, neste caso se o esforco ultrapassar o projetado o elemento estard sujeito a uma
falha por ruptura. Uma possivel falha por fadiga seria improvavel, pois a utilizacdo do motor é
bem restringida para apenas algumas vezes. Ha uma area que sofrerd maior esforco mecanico,
a secdo central do foguete, devido a combinacao da forca de arrasto com a forca de inércia da

massa da ogiva, a parte com maior massa no modelo (Figura 30).

| F arrasto

F inércia

Secao central

/ sob compressao

Figura 29: Diagrama de corpo livre das forcas que agem na secao central.

Fonte: Porto (2007).
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A resultante das forcas age na parte central e é responsdvel pela aceleracdo do foguete,

de acordo com o diagrama de corpo tem-se:

Fr=— (FL + Finercia) (3.67)

E que a for¢a de inércia pode ser obtida com a aplicacdo da Segunda Lei de Newton,

com a massa da ogiva multiplicada pela aceleracdo maxima do modelo:
Finercia = MoGmax (3.68)

Assim a tensdo axial pode ser obtida pela relacdo entre a forca de compressdo axial e a

area da sec¢do do tubo:

—Fc -k
A w(R%2— 1r?)

0, = (3.69)

Onde R é o raio externo e r o raio interno. Uma tensdao de cisalhamento resultante

maxima expressa pela Equacio 3.70 pode ser vista na Figura 31.

Ox
Tmax = ) (3.70)

Ox
l IV WX
Tk A X

Ox

Figura 30: Plano de tensoes.

Fonte: Adaptaciao Porto (2007).
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Outra forma de falha que preocupa em um projeto de espacomodelo € a flambagem que
¢ uma das formas mais perigosas de falha, podendo ocorrer de forma inesperada (Norton,
2013). Ela ndo € considerada para foguetes com uma relacdo entre o comprimento € o

didmetro muito pequenos (Nakka, 1984). No caso de uma secdo transversal longa a tensdo e

forcas criticas sdo:

Ocrit. = A - = ( )2 (3.71)
Onde L/K € a razdo de esbelteza, sendo L. o comprimento da secdo e K o raio de giracao

K = jz (3.72)
A

Em que 7 é o momento de inércia da se¢@o do tubo, sendo:

obtido através de:

Vs
L= L= —[D*~ d’] (3.73)

Onde d € o diametro interno. A for¢a médxima € tida como:

Ferie,
E e = Z; (3.74)

As equacgdes acima sdo um estudo das forcas que tem relagdo com a ogiva, porém o
foguete possui outro elemento que fica exposto durante o voo, as aletas, e sua analise também

€ importante. Portanto considerando a Figura 32 pode-se ser feita uma analise melhor (Porto,

2010).
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Ponto critico

L raiz

X4

[
Eixo do momenio—f

Figura 31: Diagrama de corpo livre das forcas da aleta

Fonte: Porto (2007).

O vetor 4 € a forca de arrasto e 0 5 a forca de inércia, ambas transferidas ao corpo pela
area de conexdo (linha tracejada). Combinadas geram uma resultante cortante (vetor 2) e uma
forca normal mdxima em equilibrio com o momento gerado em relacdo a area de fixacdo

(vetor 1), definidas como:

F,= F,+ F, (3.75)
Fux, + Fex
) = 474 ' 575 (3.76)
Lraiz

A combinacdo das forgas de inércia e arrasto com a forca de inércia da secdo da drea de
fixacdo agem na junta com a secdo central (vetor 3), que pode ser obtida somando as forcas de

arrasto de cada aleta com a inércia do tubo e aletas:

Fy = NyF, + mapmgy (3.77)

Onde m € a massa da secdo, N € o nimero de aletas.
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O ponto com maior concentracdo de esforcos na aleta é o ponto critico, ele suporta o
empuxo, o arrasto e a inércia da 4rea central e da ogiva, sem mencionar que nesse ponto hd

ainda a acdo de tracdo por parte da aleta e pela massa do conjunto.

2.2.11 Distribuicao de Velocidade

Existe um pequeno componente de velocidade perpendicular a superficie que se desloca
ou move o fluxo acima dele, pode-se definir a espessura da camada limite como a quantidade
desse deslocamento em que essa espessura depende do numero de Reynolds, como ja
discutido anteriormente, que € uma propor¢do das forcas inércias e a viscosidade (NASA,
2015).

Porém para realizar um estudo em que a camada limite estd presente é um pouco
complicado. Desconsiderando sua presenga a velocidade pode ser obtida com a equagdo da

Primeira Lei da Termodindmica com fluxo de massa do ponto 1 ao ponto 2 temos a seguinte

equacao:

2 2

V V
e, + (Pv), + <7> + gz, = e; + (Pv), + <7> + gz, (3.78)
2 1

Onde e € a energia interna, P a pressao, v o volume especifico, V velocidade do fluido e
Z a variacdo de elevagdo, porém considerando que nao ha tal variacdo os termos se cancelam.
Onde se ndo hd transferéncia de calor a energia interna permanece constante podendo ser
eliminada, e para simplificar ainda mais a equacio o termo de variacdo de elevacido pode ser

cortado considerando que o estudo € na mesma linha de acdo, dessa forma:

y2 V2
(P-v), + (7> =P v)+ <7> (3.79)
2 1

Como o volume especifico é o inverso da densidade, temos:

3 + (92 -(2) + <V72>1 (3.80)



Em alguns momentos equagdes mais simples podem ser usadas para a determinacdo da
velocidade, como por exemplo, as equacdes de Euler que descreve como a velocidade, a
pressao e a densidade de um fluido estdo relacionadas. Em suas equacdes Euler desconsidera
a viscosidade do fluido, que estd inclusa nas equagdes de Navier-Stokes, tornando assim
equacgdes aproximadas de problemas de fluidos reais.

Assim como Fox & MacDonald (2016) mencionam em sua obra que em um estudo real
ndo hé fluidos sem viscosidade, porém em muitos problemas de escoamento, principalmente
na aerodindmica, pode-se considerar 4 = 0 para obter solu¢des com sucesso. A seguir serd
apresentada uma forma simplificada, bidimensional e estdvel das equagdes de Euler, como

equacdes diferenciais parciais apresentadas a seguir:

d(pu) , 9(pv)

Continuidade: o T oy 0 (3.81)

X — Momentun; 22 1 2w __ 2P 3.82

— Momentun: == oy I (3.82)
a(puv) = a(pv?) oP

Y — Momentun: + = —— (3.83)
dy dy

Obter a solugdo destas equagdes € uma tarefa complicada, pois resolver um problema de
fluxo € preciso resolver as trés equagdes simultaneamente para conseguir valores para trés
incognitas. Atualmente para resolver este tipo de equacdes sdo usados programas
computacionais com métodos tais como elementos finitos, volumes finitos, entre outros (Fox,
2016). Anteriormente eram feitas simplificacdes assumindo que o gds estaria a baixa
velocidade com um fluxo incompressivel em que a densidade € constante. Com essas

consideragdes o conjunto de equagdes torna-se:

du dv

— 4+~ =9 3.84
6x+ dy (3.:84)

Jdu du 10P

Ua-l' Ua= —;a (3.85)

v ov 10P

Ua-i— U@Z —;a (3.86)
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2.2.12 Energia gerada durante o voo

Associado a Conservacao de massa hd outro dois pardmetros para a determinagdo da
velocidade de um fluido, a conservacdo de impulso e a conservacdo de energia (NASA,
2015).

Na Conservacao de energia no estudo do espacomodelo aplicando a Primeira Lei da
Termodindmica a um gds adotando E como a energia interna do gis que realiza um trabalho

W e transfere um calor Q do ponto 1 ao ponto 2, temos:

E,—E,=Q—-W (3.87)

Para simplificar os cdlculos os engenheiros espaciais usam varidveis intensivas,
varidveis que ndo dependem da massa do gds, essas varidveis sdo chamadas de varidveis
especificas (NASA, 2015). Para crid-la toma-se uma propriedade que dependa da massa do
sistema e dividimos pela massa do sistema. Para diferencid-las em nossos célculos usa-se o

mesmo parametro com a letra mindscula, assim a Equacdo 3.87 fica:
ep— e =q—w (3.88)

Como se trata de um gids em movimento € acrescentado do lado esquerdo da dltima
equacao a energia cinética especifica a energia interna. Desta forma a energia cinética para

substancias em movimento é:

K=-— (3.89)
2
Tornando-a uma varidvel especifica:
2
u
k= — (3.90)
2

Onde u € a velocidade do gds de escape. Assim a Equacdo 3.90, torna-se:

ez_el‘l‘ kz_k]_:q_W (391)
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Para o trabalho de um gds em movimento t€ém-se duas partes, a primeira € usada para

mover o fluido ou girar o eixo, enquanto que a segunda altera o estado do gis. Logo:

w= P-v),— (P-v),+w, (3.92)

Onde w, € o trabalho do eixo, P é a pressdo e v o volume especifico. Substituindo a

Equacdo 3.92 na Equacgdo 3.91 tém-se:
e;—er+ ky— ki =q— [(P-v); = (Prv); +] (3.93)

Reorganizando e substituindo termos anteriores, a Equacdo 3.93 passa a ser:

u? u?
e+ (Pv),—e — (Pv) + <7> - <7) =q— W, (3.94)
2 1

Fazendo a analise dos quatros primeiros termos do lado esquerdo da equacdao podemos
simplificar a equag@o adicionando uma varidvel util para o estudo do gds que € a entalpia,

definida pela seguinte expressao:

h=e+ (Pv) (3.95)

Desta forma:

u? u?
hy—h+|—) —|—=—] =qg-
2 1 < 2 >2 ( 2 >1 q— We (3.96)

Ainda podem-se combinar os termos da entalpia com os da velocidade para obter a

entalpia total.

g

h+ — (3.97)

=~
~
Il

hiz — hy1 = q— we (3.98)
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A Equacao 3.98 € a forma final e mais util da Equacdo da Energia.
2.2.13 Balistica

Durante o projeto do foguete € importante obter certos parametros como altitude,
velocidade e aceleracio de voo, entre outros, de forma mais rdpida. Nakka (1984)
desenvolveu um método simples para o processo, ele parte de condi¢des ideais (sem atrito
aerodinamico e empuxo constante) que podem ser corrigidas posteriormente em programas

computacionais, assim para uma altitude ideal no fim da queima:

1/F 5
Zg = —(— - g) ts (3.99)
m
Onde zp € a altitude no fim da combustao, que € utilizada para determinar a velocidade

ideal V3 no fim da combustio:

’22
Vg = Vinax = WB(F —mg) (3.100)

O apogeu z4 é determinado pela equagdo:

Fzg

7y = (3.101)

mg

O tempo ideal para o apogeu #4:

’2
tA = tB + E(ZA - ZB) (3102)
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3. MATERIAL E METODO

A metodologia utilizada no presente trabalho € composta da exposi¢cdo dos parametros
necessdrios para o projeto do espacomodelo organizada por uma sequéncia de etapas que
estdo expostas de acordo com a ordem da fabricacdo do modelo. Seguindo uma linha de
raciocinio diferente daquelas adotadas nos demais projetos, pois o estudo foi produzido em
cima de um modelo ja pré-determinado, ou seja, com um modelo j4 definido previamente foi
feito a andlise dos fendmenos jd mencionados na Secdo 2, e devido algumas condi¢des do
protétipo houve a necessidade de alterar alguns pardmetros a fim de tornar o modelo mais

satisfatorio.

3.1 Consideracoes iniciais

Como ja mencionado o modelo depende do tipo de missdo ao qual estd destinado, o
modelo deste trabalho € apenas para verificacdo pratica dos assuntos explanados em sala de
aula, sem a intencdo de eleva-lo a grandes altitudes ou transportar uma carga. Tendo isso em
mente o modelo de foguete foi simplificado para tornar o estudo mais facil como serd visto
nas secdes que seguem.

Para inicio do projeto € determinado a sequencia de etapas para a montagem do modelo
como estd demonstrado no fluxograma da Figura 32. Relembrando que o projeto € a andlise
de um modelo ja estabelecido, onde foi feita apenas a montagem, diferente dos demais
projetos, que inicialmente € feito os cdlculos para determinar dimensionamento do foguete,
tipo de material dos componentes, qual o tipo de propelente adequado, formato das pecas,
etc.. O protétipo em estudo foi baseado no ja existente e testado “TKOR 2000 Randomizer
Rocket” elaborado por SonicDad Projects com a participacio Grant Thompson, onde o
manual de fabricacdo e videos de tutorial podem ser encontrados no endereco virtual de
ambos. Algumas modificacdes foram feitas para adequacido da situacdo local e devido a
disponibilizacdo de materiais. A duas dltimas etapas do fluxograma (Andlise de desempenho e

Apresentacio de resultados) estdo descritas na Secdo 4.
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Apresentacdo de esenvolvimento
do corpo

‘ este estatico do
| motor

Analise do A
desempenho

resultados

Figura 32: Fluxogrma do plano de projeto.

Fonte: Propria (2017).

3.2 Desenvolvimento do propelente

Para este projeto o propelente utilizado foi a base de nitrato de potdssio servindo como
combustivel, acrescentado a uma sacarose (agucar cristal) que serd o oxidante. O principal
motivo da escolha deste tipo € pelo fato de facil obtencdo, baixo custo e segurangca no
manuseio. Mas essa escolha tem desvantagens como producdo de fumaca e particulas sélidas
que acabam alterando o desempenho por causa da inércia mdssica e térmica.

Como a obtencdao de Nitrato de Potdssio (KNOj3) puro € restringida pelo exército para
adquiri-lo pode ser pela forma de adubo, ou pode ser feito sua sintese de elementos
secunddrios. Para este projeto foi feita uma reacdo quimica com outros elementos de mais
facil obtengdo, foi utilizado Cloreto de Potdssio (KCI), 380g, e Nitrato de Sédio (NaNO3),

450g, onde a reacdo quimica a uma baixa temperatura € explicada pela equacdo a seguir:

NaN03(aq) + KClgq) — NaCligq + KN03(ppt)
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Ap6s misturar o KCI junto ao NaNOs em dgua fervente a solugcdo aquosa, fruto do
processo, foi posta em um congelador para que ocorra a precipitacdio do KNOs, pois este
componente ¢ muito pouco solivel em baixas temperaturas como pode ser visto no grafico da

Figura 33 que apresenta os sais que foram utilizados na reacdo.
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Figura 33: Solubilidade dos sais da reacao.

Fonte: Clube da Malaca (2011).

A Figura 34 mostra cada um dos componentes da reacao.

Figura 34: Sais da reacao.

Fonte: Préopria (2017).

Apds obter KNO; em forma de cristal foi iniciada a formagdo do propelente

propriamente dito através da mistura deste com a sacarose (agicar de confeiteiro) em um
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processo de aquecimento. Logo em seguida foi dado um formato a massa, e dentre as
geometrias apresentadas na secdo 2.3 a escolhida foi a de nicleo tubular (Figura 35) devido
novamente a questdo de fabricacdo e custo. Referente a inibicdo, que evita a queima
desordenada do grdo, ndo serd utilizada no propelente do projeto, em contrapartida a

preparacdo do griao deve ser mais rigorosa para evitar este efeito.

Figura 35: Grao propelente na forma tubular.

Fonte: Prépria (2017)

As propriedades desse propelente podem ser obtidas a partir do software CProPe 1.1

que tem como dados de entrada:

e A massa de cada ingrediente;
e Temperatura dos ingredientes: para os calculos foi adotado 27 °C;
e Pressdo da camara: onde foi adotado a pressdo de 6894,76 KPa (1000 Psi) e;

e A pressdo de saida do bocal: no caso a pressdo ambiente ao nivel do mar, 1 atm

(101,325 KPa ou 14,7 psi).

Os dados de saida que serdo utilizados sdo:
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e Temperatura e pressao em cada etapa do motor: esses valores sdo calculados pelo
programa nem sempre vai atender a necessidade real do modelo, mas podem ser
consideradas para um cdlculo inicial;

e CP/CV: que € a proporcao de calores especificos, equacdo 3.7;

e Velocidade caracteristica: corresponde ao escape dos gases, esse parametro foi
citado na se¢do 3.2.2;

e Impulso especifico: impulso produzido por uma massa unitaria (secao 3.2.1.3), e;

e Razdo de expansdo ideal: € a razdo entre a drea de saida e a drea da garganta

(A/A), tratas-se de um parametro importante no dimensionamento do bocal;

Cada uma das propriedades € apresentada na Tabela 2 a seguir:

Tabela 2: Valores da combustao fornecidos pelo CProPep 1.1.

Fonte: Propria (2017).

Dados de saida Camara de Garganta Saida do bico
combustao

Temperatura (°C ) 1439,421 1331,888 751,888
Pressdo (KPa) 6890,1 3979,0328 101,325
CP/CV 1,133 1,134 1,144
Peso molecular da mistura 41,887 41,887 41,887
(g/mol)
Velocidade do som (m/s) 617.58372 601.21942 480.20388
Impulso especifico ideal (g/s) 61.30732 15,97380
Velocidade caracteristica (m/s) 91,618 91,618
Razdo de expansio ideal 1,00 10,05

As medidas do propelente sdo apresentadas a seguir:
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Figura 36: Medidas do grao propelente

A

Fonte: Propria

Com as equagdes estabelecidas na secdo 2.3 sdo obtidos os valores para o propelente em

estudo que podem ser verificados na Tabela 3.

Tabela 3: Parametros do grao encontrado.

Fonte: Préopria (2017).

Parametro Valores obtidos
Volume do grio 59,014818 cm’
Densidade ideal 1,46 glem’
Densidade real 245,614 g/cm3

3.3 Desenvolvimento do motor

O tipo de motor utilizado no projeto foi a base de propelente s6lido em que o préprio
propelente protege as paredes da cAmara no momento da queima. Este tipo de motor é o mais
utilizado em espacomodelo pelo fato de sua fabricacdo ser mais facil, assim como o material,
tanto da camara do motor quanto do propelente, serem mais acessiveis, sem mencionar o
custo, que € o mais baixo dos trés modelos citados na secio 2.2.

Um detalhe muito importante deve ser mencionado, o protétipo deste projeto nao possui
tubeira. Foi optado por este tipo de modelo a fim de tornar o estudo mais simples, e também
por motivos de custo, tendo em vista que o motor é a parte que mais requer investimento,
assim como também foi visado que este elemento deve ser levado em consideracdo para

projetos em que o objetivo principal € levar o veiculo ao seu melhor desempenho possivel,
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algo que ndo foi o foco primordial deste trabalho. Vale ressaltar que essa escolha afetard o

desempenho, os parametros do motor serdo discutidos a seguir.

3.3.1 Camara de combustio

Existem trés parametros que sdo considerados para a camara: didmetro, comprimento e
pressdo. O didmetro interno e comprimento util estdo relacionados ao dimensionamento do
grao propelente, ja a pressao estd relacionada ao dimensionamento do bocal (o qual ndo esta
no projeto) tendo interferéncia no desempenho do motor.

Para complemento dos cédlculos ainda pode considerar o isolamento térmico, que além
de proteger a parede da cimara evita uma troca de calor desnecessdria com a mesma que
diminuiria a eficiéncia do propelente. Logo para a determinacdo desses parametros leva a
escolha do material que deve ser o mais leve possivel, pois o peso estd diretamente ligado ao
apogeu do veiculo, e deve suportar os efeitos da queima sem prejudicar o desempenho do
motor. Para a escolha correta é necessdrio conhecer a densidade, resisténcia mecanica e
térmica do material.

Como a camara estd completamente preenchida pelo propelente as dimensdes internas
desta sdo as mesmas medidas externas do grao. J4 o didmetro externo serd de 22 mm. Com a
simulacdo no programa os principais parametros foram determinados, tais como: taxa de
combustdo, temperatura da camara, temperatura da frente de chama, pressdo na camara e

velocidade do fluxo de escape.

3.4 Teste estatico do motor

Para verificar as condi¢gdes no momento da combustio € realizado o teste estatico, com o
teste € possivel verificar se queima ocorrerd como o previsto, ou seja, se ird queimar de forma
uniforme, com uma variacdo de queima de area perpendicular ao comprimento. Também ¢é
possivel determinar se o material selecionado suportard as altas temperaturas geradas durante

a combustdo. Assim como também serd possivel obter os pardmetros principais como
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velocidade, pressdao e temperatura, onde os dois tltimos serdo adotados os valores fornecidos
pelo programa CProPep 1.1.

O teste realizado com o motor teve como resultado um comprimento de chama de 300
mm, com queima completa apds 58 s, atingindo, assim, uma velocidade média de 5,17 mm/s.
As condi¢des do motor apds a queima podem ser vistas na Figura 37, onde a deformacgdo
plastica € bem evidente. Os fabricantes de PCV determinam uma média de temperatura em

que o material opera sem falhas por volta dos 100°C.

Figura 37: Condicoes do motor de PVC apés a queima do propelente.

Fonte: Prépria (2017).

3.5 Desenvolvimento do modelo

O material utilizado foi o de menor custo possivel e de ficil acesso e que fornecesse
uma baixa massa que permitia o modelo ser impulsionado. Na constru¢do do protétipo estd

inserido: tipos de aletas e ogiva, corpo, sistema de igni¢@o e sistema de recuperacgao.

3.5.1 Aletas

Dentre os tipos de aletas descritas na secdo 2.1.1 a utilizada foi do tipo Varredura
Conica com alteragdes conforme mostra a Figura 38, projetada no Solidwors 2013. Feita de
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dupla folha de papelao para garantir que ao regressar ao chdo ndo sofra deformacdo, as

medidas podem ser acompanhadas na Figura 39.

Figura 38: Aleta modelada no Soldworks 2013 .

Fonte: Préopria (2017).

205 mm

;
T 137 mm

50 mm

l

\\
\—’Hmm

Figura 39: Medidas da aleta.

Fonte: Prépria (2017).
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3.5.2 Ogiva

A ogiva € do tipo ogiva (dentre as citadas da secdo 2.1.1), Figura 40 projetada no
Solidwors 2013, feita a partir do corte e polimento de uma taca de acrilico nao descartavel de

alta resisténcia. Medidas constam na Figura 41.

Figura 40: Ogiva modelada no Solidworks.

Fonte: Préopria (2017).

©22.5 mm

@50mm

|

Figura 41: Medidas da ogiva.

Fonte: Prépria (2017).
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3.5.3 Corpo do foguete

O corpo foi feito de rolos de papelao com cabeca de frasco pldstico para acoplar a
ogiva e acomodar o paraquedas em uma das extremidades enquanto que na outra extremidade
foi encaixado um adaptador de PCV de 20 mm para a conexdo do motor. As medidas do

corpo estao na Figura 42.

&

600 mm =|

Figura 42: Medidas do corpo

Fonte: Propria (2017).

3.5.4 Sistema de ignicao

Este tipo de sistema € de extrema importancia, pois além de iniciar a combustido €
responsdvel em garantir que este processo ocorra de forma segura para pessoa que estd

realizando os testes. Os materiais necessarios estdo na Tabela 4.

Tabela 4: Materias do sistema de ignicao

Fonte: Prépria (2017).

Material utilizado Quantidade e dimensoes
Fios de cobre Cerca de 50,8 mm
Garras jacaré 4 unidades
Fésforo para churrasco 1 unidade
Fita isolante 1 rolo com medidas de acordo com

o solicitado

Pilhas 2 unidades
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Modelo pode ser visto na Figura 43.

Figura 43: Sistema de ignicao.

Fonte: SonicDad

3.5.5 Sistema de recuperacao

No sistema de recuperacdo € garantido que o protdtipo retorne ao solo de forma segura
sem causar danos que tornem o modelo inutilizavel. E constituido do sistema de ejecio e
paraquedas, o primeiro ejeta o segundo de forma aerodindmica correta, garantindo a formacao
de arrasto que vai impedir que o modelo retorne de forma brusca ao solo. Medidas e matérias
estdo na Tabela 5, a localiza¢do no protétipo estd entre o frasco pldstico e a ogiva, com uma
extremidade em cada como € apresentado na Figura 44. O acionamento deverd ocorrer no
momento da queda quando o modelo ja tiver passado pelo apogeu, como ndo hd mais massa
do propelente a parte que possui maior peso serd a ogiva, essa € acoplada de forma suave de

modo que durante a queda se desprenda do modelo e ejete o paraquedas.
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Tabela 5: Material do sistema de recuperacio.

Fonte: Préopria (2017).

Material utilizado Quantidade e dimensoes

Eléstico 1 unidade com comprimento de
acordo com o necessario

Cortina Plastica 1 unidade de 1,35 mx 1,78 m

Barbante 1 rolo com comprimento de acordo

com O necessario

Figura 44: Paraquedas do foguete.

Fonte: Prépria (2017).

3.6 Teste computacional do protétipo

O teste foi realizado computacionalmente no software RockSim 9, um programa de
computador que permite projetar qualquer tamanho de foguete e realizar simulagdes de seu
voo, garantindo qual a melhor combinacdo antes mesmo de adquirir os componentes, sua

interface pode ser vista na Figura 45
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File Edit View Rocket Simulation Help

Do 2t ®EE W

Rocket design attributes | Racket design | Massoverride | cdoverride | Fiights
Rocket name: Mare.,.. | ~Design specific 2D display properties
Caleulation method: [Use the Barrowman stability equations in 2D drawings, = | Side view marker size: 03937

Side view d height: 0.
Smulation method: [Use the Barrgwman stabiliy equations in simulatians. e von Shpersion gtk (B0

Base view marker size: 0,3937

-
HEIRIE

Base view dimension height: 0,3937

=
Number of stages: [Single stage rocket. -
|

Static margin reference: |The nose cone base diameter,

User reference diameter:  0.0000 In, &

[There is no rocket defined.

Figura 45: Interface do Rocksim 9.

Fonte: Préopria (2017).

O modelo do foguete do presente trabalho estd na Figura 46, onde a imagem acima € o

modelo em 2D e abaixo em 3D.

= e -

Length: 35.7283 In. , Diameter: 1.9685 In. , Span diameter: 8.7402 In,
Mass 10.4531 Oz. , Selected stage mass 10.4531 Oz.

CG: 10.0439 In., CP: 30.3787 In., Margin: 10.33 Overstable

Shown without engines.

Figura 46: Comparativo modelagem em 2D e 3D no Rocksim 9
Fonte: Prépria (2017).
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Na Figura 47 a seguir apresenta o protétipo completo modelado no SolidWorks 2013 (a

cima) junto ao modelo real (a baixo).

Figura 47: Comparativo entre a modelagem no SolidWorks 2013 e o modelo real.

Fonte: Prépria (2017).
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4. RESULTADOS E DISCUSSOES

4.1 Analise de desempenho

Nesta secao serd feita a andlise dos pardmetros que englobam o voo do foguete, ou seja,
a balistica, tais com: Altitude e velocidade atingida no apogeu, aceleracio maxima,
velocidade de voo durante a queima. Ainda serd aborda os valores do empuxo, impulso total e

especifico, cdlculo das for¢as aerodinamicas.

4.1.1 Balistica

z

O apogeu é um dos principais requisitos a serem determinados no projeto de um
espacomodelo, afinal a finalidade dos foguetes € alcancar determinada altura. Para o calculo é

necessario conhecer:
e Diametro externo;
e Comprimento;
ePosicao do CG;
ePosicao do CP;
eMomento de inércia de rotacdo do veiculo;
e Coeficiente de arrasto da ogiva;
e Coeficiente de arrasto das aletas;
e Numero de aletas;
e Massa do veiculo sem o motor;

eInclinacdo da rampa de lancamento;
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e Altitude inicial em rela¢do ao mar.

Alguns desses parametros ja foram determinados na Sec¢do 3 para os demais optou-se
por deixar aqueles ji estipulados por padrdo pelo programa de simulagdo RockSim 9. Para

uma melhor avaliacdo simulacdes foram feitas e seus resultados estdo na se¢do a seguir.

4.1.2 Aspectos fisicos calculados computacionalmente

Para determinar se o protétipo atende as especificagcdes do projeto sdo avaliados seus
parametros principais, na Figura 48 € exposto um comparativo dos lancamentos do protétipo

com diferentes modelos de motor.

Figura 48: Comparativo dos lancamentos do protétipo.

Fonte: Propria (2017).
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Em que pode-se perceber que o segundo lancamento (com paraquedas) e o ultimo (sem
paraquedas), sdo os de melhor desempenho, pois atingiram a maior altitude com pouca
alteracdo em seu trajeto. O penultimo lancamento apesar de ter um maior tempo de queima
ndo mantém sua trajetoria retilinea, considerando que o angulo de lancamento foi zero o
percurso com melhor resultado é aquele que ndo apresentar uma grande variacio.

Foram feitos 13 testes com diferentes motores disponiveis no programa, dentre eles foi
selecionado aquele com o melhor resultado e com medidas que mais se aproximavam do
modelo real, Alguns detalhes do modelo real foram desconsiderados devido a limita¢do do
programa, tais como a localiza¢do do paraquedas, onde no modelo computacional foi inserido
dentro do corpo sem conexdo com a ogiva, e a localizacdo do motor que também foi acoplado
diretamente no corpo. No teste o lancamento foi feito com uma guia, detalhe que foi omitido
no modelo real apenas por simplificacdo de etapas, mas é de extrema importdncia no
langamento.

O motor selecionado foi o0 G80T-10 com didmetro de 29 mm, um comprimento de
aproximadamente 130 mm, média de empuxo de 73,701 N e um impulso total de 133,244 N.s,
os valores de desempenho que foram obtidos através da simulacdo no software sao
apresentados no Quadro 1, onde hd o resultado das simulagdes para o foguete sem
paraquedas, com a estimativa de apogeu aos 920,551 metros aos 13,196 segundos
aproximadamente, e no Quadro 2, que apresenta o resultado para o mesmo motor, porém com

paraquedas com apogeu aos 918,757 metros em aproximadamente 13,073 segundos,

Quadro 1: Resultados para foguete sem paraquedas.

Fonte: Prépria (2017).

Resultados da simulacao

Motor selecionado

[G8OT-10]

Parametros de controle de simulacao

. Resolucdo de voo: 800,000 amostras/segundo
. Resolucdo de descida: 1,000 amostras/segundo
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. Método: Método Explicito de Euler
. Simulacdo termina quando o foguete chegar ao chao.

Condicoes de lancamento

. Altitude: 0.000 m.
o Umidade relativa: 50,000 %

. Temperatura: 25 °C.
o Pressdao: 101300,00 Pa.

Modelo de velocidade do vento: Calmo

o Velocidade baixa do vento: 0,000 m/s.
o Velocidade alta do vento: 0,8941 m/s.

Vento turbulento: Velocidade constante

. Frequéncia: 0,010000 rad/segundo

o O vento comega a uma altitude: 0,000 m.

. Angulo da guia de langamento: 0,000 graus.
o Latitude: 0,000 graus.

Dados da guia de lancamento:

. Comprimento da guia de lancamento: 0,110 m.

. Velocidade em que a guia € abandonada: 5,235 m/s

. Tempo em que a guia foi abandonada: 0,055 segundos

. Velocidade minima especificada pelo usuario para um voo estavel: 13,410 m/s
. Altitude em que a velocidade minima € alcangada: 0,752 m.

Valores maximos atingidos:

. Aceleracdo mixima:
Vertical (y): 423.579 Ft./s/s
Horizontal (x): 0.032 Ft./s/s
Magnitude: 423.579 Ft./s/s
. Velocidade mdxima:
Vertical (y): 158,858 m/s
Horizontal (x): 0,000 m/s
Magnitude: 158,858 m/s
. Alcance maximo do site de lancamento: 0,845 m.
o Altitude maxima: 920,551 m.
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Dados de tempo

. Tempo para o fim da queima: 1,809 segundos.
. Tempo para o apogeu: 13,196 segundos.
. Retardo para a ejecao 6tima: 11,388 segundos.

Quadro 2:Resultados para um foguete com paraquedas.

Fonte: Prépria (2017).

™ Resultados da simulacio

Motor selecionado

[G8OT-10]

Parametros de controle de simulacao

o Resolugdo de voo: 800,000 amostras/segundo

. Resolugdo de descida: 1,000 amostras/segundo

. Método: Método Explicito de Euler

. Simulacdo termina quando o foguete chegar ao chao.

Condicoes de lancamento

o Altitude: 0.000 m.

o Umidade relativa: 50,000 %
. Temperatura: 25 °C.

o Pressao: 101300,00 Pa.

Modelo de velocidade do vento: Calmo

o Velocidade baixa do vento: 0,000 m/s.
o Velocidade alta do vento: 0,8941 m/s.

Vento turbulento: Velocidade constante

o Frequéncia: 0,010000 rad/segundo

o Q vento comega a uma altitude: 0,000 m.
. Angulo da guia de lancamento: 0,000 graus.
D Latitude: 0,000 graus.
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Dados da guia de lancamento:

. Comprimento da guia de langcamento: 0,110 m.

. Velocidade em que a guia é abandonada: 5,235 m/s

. Tempo em que a guia foi abandonada: 0,055 segundos

. Velocidade minima especificada pelo usudario para um voo estavel: 13,410 m/s
. Altitude em que a velocidade minima € alcangada: 0,752 m.

Valores maximos atingidos:

. Aceleragdo maxima:

Vertical (y): 423.579 Ft./s/s
Horizontal (x): 0.032 Ft./s/s
Magnitude: 423.579 Ft./s/s

o Velocidade maxima:

Vertical (y): 158,796 m/s
Horizontal (x): 0,000 m/s
Magnitude: 158,854 m/s

o Alcance maximo do site de lancamento: 38,737 m.
o Altitude maxima: 918,757 m.

Dados de carga de ejecao do motor:

. Usando um tempo de atraso de: 10,000 segundos.
o Velocidade: 13,848 m/s
D Altitude: 910,574 m.

Dados do sistema de recuperaciao

o Paraquedas acionado em: 11,809 segundos.
o Velocidade no acionamento: 13,848 m/s

o Altitude no acionamento: 910,574 m.

o Intervalo no acionamento: - 35,618 m.

Dados de tempo

. Tempo para o fim da queima: 1,809 segundos.
. Tempo para o apogeu: 13,073 segundos.
. Retardo para a eje¢do 6tima: 11,264 segundos.
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4.2 Apresentaciao de resultados

Em primeiro lugar foi analisado o propelente para determinar se o0 mesmo atende as
condi¢des do projeto. Na andlise dos testes pode ser visto que o propelente tem uma boa taxa
de queima, com frente de chama aceitdvel. Porém essas caracteristicas s6 foram obtidas com
mais precisdo com um teste de grdo fora do motor. Ao inserir a massa no tudo de PVC sua
moldagem fica mais dificil, isso afetado profundamente seu empenho, pois qualquer alteracao
na forma diminui sua eficiéncia de queima drasticamente.

Além deste problema houve outro que levou o propelente a ndo igni¢do, suas faces
expostas ao ar ambiente, como o propelente a base de KNOj3 absorve muito a umidade do ar,
suas faces expostas ficaram com um aspecto melado (Figura 49) e isso impossibilitou a

ignicdo, tornando o grao inutilizdvel.

Figura 49: Graos com defeitos nas faces.

Fonte: Préopria (2017).

Outro fator que afetou a eficiéncia foi o tempo em que o mesmo permaneceu na
presenca de alturas temperaturas durante sua preparacdo, quando ultrapassada ficou com
aparéncia de queimado, como € verificado no primeiro grao (da esquerda para a direta) da
Figura 49, perdendo sua capacidade de combustio, podendo até ndo sofrer ignigdo.

Por fim foi feita andlise do lancamento do modelo estudado, ou seja, do modelo com
paraquedas que teve o melhor desempenho tanto no apogeu, quanto na habilidade de
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permanecer em sua trajetéria sem sofrer muitas alteracdes, os principais parametros serao

apresentados nas figuras a seguir, todos em fun¢do do tempo.

600 500 128 s Empuxo (M)
2 | | | Aceleracio (Feetfsecjsec)
= 1 ! mVelcidade (Feet / 5ec)
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Figura 50} Simulacao RockSIm 9 - Velocidade, aceleracio e empuxo versus tempo

Fonte: Préopria (2017).
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Figura 51: Simulacio RockSIm 9 - Temperatura, pressao e altitude versus tempo.
Fonte: Prépria (2017).
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Figura 52: Simulacio RockSIm 9 - Massa , altitude e velocidade versus tempo.

Fonte: Prépria (2017).
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Figura 53: Simulacido RockSIm 9 - Altitude , Numero de Mach e velocidade versus tempo.

Fonte: Prépria (2017).
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Pelos graficos obtemos resultados ja esperados, na Figura 50 vemos que o corpo atinge
seu pico de empuxo e aceleracdo na metade do tempo de queima, enquanto que a velocidade
méxima € atingida no final da queima indo até zero quando atinge o apogeu. Na Figura 51
percebe-se que a temperatura e pressio diminuem a medida que a altitude aumenta,
permanecendo em declinio quase constante ap6ds o final da queima. Na Figura 52 atencdo para
a massa que no fim da queima permanece apenas com a massa do corpo. Por fim na Figura 53

tém-se os comparativos das velocidades com a altitude.
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5. CONCLUSAO E SUGESTAO PARA TRABALHOS FUTUROS

No trabalho foi feita a explanacdo bdsica dos fendmenos que englobam o
espacomodelismo com apresentacao de principios fisicos e matematicos, de tal forma a deixar
claro como um foguete opera. A aplicacdo no estudo de caso foi bem sucedida na modelagem
do protétipo, como pode ser visto graficos plotados no RockSim 9, porém no que diz respeito
ao propelente o método utilizado ndo atendeu as especificacdes da missao estipulada, logo é
necessdrio corrigir com a utilizacao de outro tipo de grao, mais precisamente outra forma de
fabricacdo, podendo optar por uma a frio, e de preferéncia alterar um dos constituintes
(combustivel e oxidante) ou os dois. Com os resultados negativos ndo foi possivel levar o
modelo a voo.

Para sugestdes de trabalhos futuros, tendo como base a falha da fabricacdo mais
precisamente do propelente, pode ser realizado um estudo de outras formas de fabricacdo de
moldes de grao, assim como alteracdo dos componentes. Caso seja feita a producdo de um
protétipo a base de KNOs3 e Sacarose a andlise cuidadosa do propelente pode corrigir o
problema da umidade. Pode ser feita a implementacdo da tubeira, para garantir um melhor
empuxo, para isso serd necessario outro modelo de protétipo, pois o do presente trabalho tem
a secdo transversal do motor muito pequena, ndo comportando a tubeira. Ainda pode ser feita
mais aprimorada em software de maior desempenho, como ANSY'S, realizando um estudo da

temperatura e pressao dentro da cdmara, ou realizar uma simulacdo em tunel de vento.
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