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RESUMO

ANALISE DE UM VEICULO LANCADOR DE MICROSSATELITES ATRAVES DE
MODELO COMPUTACIONAL

AUTOR: Robert Rafael Araujo Oliveira
ORIENTADOR: Prof. Dr. Maikson Luiz Passaia Tonatto
COORIENTADOR: Prof. Dr. Giovani Leone Zabot

Em virtude da crescente demanda de lancamentos suborbitais, alimentado pelo propoésito de
possuir autossuficiéncia no envio de satélites ao espaco, o Programa Espacial Brasileiro tem
avancado no desenvolvimento e producdo de veiculos langadores de satélites. Mesmo com
tamanha evolucdo e por serem projetos intrinsicamente complexos, os trabalhos disponiveis
na literatura sobre esse veiculo ainda sdo escassos, fator que limita a sua total compreensao.
Este trabalho tem o objetivo de desenvolver uma metodologia de calculo numérico para o
projeto de um veiculo lancador de microssatélites (VLM) para prever o comportamento
estrutural na carenagem do VLM utilizando o método de elementos finitos (MEF). Para tal,
foi determinada a distribuicdo de pressdo absoluta, utilizando fluidodindmica computacional,
ao longo da carenagem com base nos carregamentos criticos de voo. Apds, um modelo
estrutural utilizando o MEF foi desenvolvido para a previsdo da flambagem (colapso) e de
falha no material da carenagem do VLM submetida a pressdo externa. O laminado que
compde essa estrutura foi modelado com camadas de composito de fibra de carbono/epéxi e
fibra de vidro/epoxi, além de possuir camadas de aluminio. Com isso, um estudo de
sensibilidade foi conduzido onde foram investigados os efeitos de trés diferentes sequéncias
de empilhamento do composito, [+ 28 /0/0]s, [90 / + 554/ 90] e [+ 655], no comportamento
do colapso da carenagem e também da falha no material compoésito que constitui o
componente. Com os resultados, a metodologia de calculo para flambagem e falha na
carenagem do veiculo lancador de microssatélites foi bem-sucedida.

Palavras-chave: Andlise aerodindmica. Analise estrutural. Compositos. Método dos
elementos finitos. VLM.



ABSTRACT

ANALYSIS OF A MICROSSATELLITE LAUNCH VEHICLE THROUGH A
COMPUTATIONAL MODEL

AUTHOR: Robert Rafael Araujo Oliveira
ADVISOR: Prof. Dr. Maikson Luiz Passaia Tonatto
COADVISOR: Prof. Dr. Giovani Leone Zabot

Due to the growing demand for suborbital launches, fueled by the purpose of having self-
sufficiency in sending satellites into space, the Brazilian Space Program has advanced in the
development and production of satellite launch vehicles. Even with such an evolution and
being intrinsically complex designs, the works available in the literature on this vehicle are
still scarce, a factor that limits their total understanding. This work aims to develop a
numerical calculation methodology for the design of a microsatellite launch vehicle (MLV) to
predict the structural behavior to the MLV fairing using the finite element method (FEM). To
this end, the distribution of absolute pressure was provided, using computational fluid
dynamics, along the fairing based on the mandatory flight loads. Then, a structural model
using the FEM was developed to predict buckling (collapse) and failure and damage to the
MLV fairing material subjected to external pressure. The laminate that composes this
structure was modeled with layers of carbon fiber / epoxy and glass fiber / epoxy composites,
in addition to having aluminum layers. Thus, a sensitivity study was conducted where the ef-
fects of three different stacking sequences of the composite were investigated, [+ 28 / 0 / 0]s,
[90 / + 554/ 90] and [+ 655], on the behavior of the fairing collapse and also a failure and
damage to the composite material that makes up the component. With the results, a
calculation methodology for buckling and failure in the fairing of the microsatellite launch
vehicle was successful.

Keywords: Aerodynamic analysis. Composites. Finite element method. MLV. Structural
analysis.
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1 INTRODUCAO

Nos ultimos 5 anos é perceptivel o aumento nos langcamentos orbitais de veiculos
espaciais decorrente do investimento exercido pelos paises na industria aeroespacial. Dados
de relatérios mostram que foram 90 em 2017, 114 em 2018, 102 em 2019, 114 em 2020 e 30
em 2021, tendo como principais envolvidos Estados Unidos, China, Russia e Japdo, onde as
falhas estdo entre 2,6 e 8,8% do total de veiculos lan¢ados (KYLE, 2017, 2018, 2019, 2020,
2021). Mesmo possuindo um programa espacial tdo antigo, o Brasil ainda ndo alcangou
sucesso em colocar qualquer matéria em Orbita por iniciativa propria (GOV.BR, 2021).

Por intermédio do Instituto de Aeronautica e Espaco (IAE) e da Agéncia Espacial
Brasileira (AEB), o Brasil criou foguetes de sondagem dados como responsaveis pelo
conhecimento tecnolégico que possibilitou o desenvolvimento de um veiculo lancador de
satélites (VLS-1) e, posteriormente, de microssatélites (VLM-1). Tal tecnologia é fruto dos 27
lancamentos suborbitais bem-sucedidos realizados por foguetes de sondagem brasileiros em
territorio europeu, com ajuda de outros paises. A exemplo disso, tem-se o foguete VSB-30
que é o responsavel por 7 lancamentos, sendo dois deles no Brasil, fato que o tornou um dos
produtos de referéncia no mercado internacional de lancadores de pequeno porte, com uso em
missOes suborbitais de exploracdo do espago e ensaios com microgravidade. Com base nisso,
0 VSB-30 recebeu a primeira certificagdo emitida por um 6rgdo de competéncia reconhecida
internacionalmente de um produto espacial fabricado no pais (AEB, 2009; FAB, 2016).

Como dito por ex-diretores do IAE, a excelente performance do veiculo revigora a
validade e a eficacia dos procedimentos aos quais ele foi submetido para ser certificado,
garantindo formalmente a qualidade do produto e fazendo-o ser um dos poucos no mundo
dentro de sua categoria nessa condicdo. Isso consolida uma conquista nacionalmente
relevante, visto que o grupo de paises com reconhecimento tecnologico internacional é
limitado, e expande sua aceitacdo por outras agéncias espaciais, possibilitando novas
transferéncias de tecnologia (AEB, 2009; FAB, 2016).

1.1 JUSTIFICATIVA

Em virtude do sucesso conquistado com lancamentos suborbitais, alimentado pelo
proposito de ser autossuficiente no envio de satélites ao espaco, a principal motivacao deste
trabalho esta embasada no interesse em contribuir com a evolugdo do Programa Espacial

Brasileiro (PEB), no que diz respeito ao desenvolvimento de modelos computacionais para o
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entendimento do comportamento mecénico dessas estruturas. A vista disso, pretende-se
entender a trajetéria de voo de veiculos langadores observando as principais propriedades
aerodinamicas associadas e, com isso, utilizar suas cargas criticas com base na literatura.
Apés, pretende-se desenvolver um modelo numérico local e estrutural da carenagem do
veiculo a fim de prever possiveis falhas locais e, com isso, propor medidas de melhorias.

Entende-se que a metodologia de analise do VLM ¢é o principal resultado do estudo,
englobando desde as analises aerodinamicas até os modelos numéricos locais desenvolvidos,
uma vez que estudos disponiveis na literatura sobre propriedades estruturais, componentes ou
sistemas do veiculo sdo escassos. Em buscas no Google Scholar, 54 resultados para estudos
correlacionados com a frase “Veiculo Langador de Microssatélites” e 81 resultados para
“Microsatellite Launch Vehicle” sdo evidenciados. A quantidade de trabalhos € ainda menor
guando se restringe a busca em portugués adicionando a palavra “numéric”, onde sdo
evidenciados 17 resultados ou em inglés com a adigdo da palavra “numeric”, onde sdo
evidenciados 59 resultados. Dessa forma, os resultados podem atuar de forma complementar
aos estudos atuais e, assim, colaborar com o entendimento do comportamento mecéanico do
VLM-1.

1.2 OBJETIVO GERAL

Este trabalho objetiva desenvolver uma metodologia para prever o comportamento

mecanico da carenagem de um VLM produzida em compdsito utilizando métodos numéricos.

1.3 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Com o intuito de atingir o objetivo geral, tais objetivos especificos sdo definidos:

e Construir a geometria em escala do veiculo lancador, utilizando um modelo atual
disponivel na literatura;

e Realizar a verificacdo de um modelo fluidodindmico computacional e determinar a
pressdo na carenagem do veiculo;

e Desenvolver um modelo de elementos finitos (EF) do VLM para observar o efeito
da espessura da carenagem na pressao de colapso por flambagem;

e Desenvolver um modelo de EF do VLM com elementos de casca para obter a falha

do compdsito da carenagem.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA
2.1 VEICULOS LANCADORES

Os veiculos lancadores sdao fundamentais para enviar ao espaco instrumentos como
satélites, com caracteristicas para permanecer em orbitais e suborbitais, que sdo responsaveis
pela telecomunicacdo, e sondas interplanetarias capazes de viajar até planetas distantes em
busca de informagdes. No PEB, os foguetes de sondagem proporcionaram a realizacdo de
inimeros experimentos cientificos, garantindo autonomia ao pais para construcdo desse tipo
de veiculo devido ao historico de lancamentos bem-sucedidos (AEB, 2018).

Tal tecnologia desenvolvida com esses veiculos foi usufruida para criacdo do
programa de VLS, visando fornecer a carga util uma componente de velocidade paralela a
superficie terrestre, diferentemente dos foguetes de sondagem, mediante seu carregamento de
energia (BOAS, 2007). Porém, problemas técnicos apresentados pelos protétipos do VLS-1 e
um acidente com o ultimo deles impediram a insercdo de satélites em Orbita e a continuidade
do programa. Tais eventos proporcionaram a criagdo do VLM-1, um veiculo suborbital
controlado, mais simples e com o uso do conhecimento estabelecido com o projeto anterior,
se tornando a prioridade atual (IAE, 2019).

O desenvolvimento do VLM-1 tem por finalidade lancar microssatélites em érbitas
baixas, ou do inglés, Low Earth Orbit (LEO) equatoriais ou de reentrada. Sua configuracéo
apresenta versatilidade e é composta por trés estdgios movidos por propelente, como pode ser
visto na Figura 1. Os dois primeiros estagios possuem propulsor S50 e o terceiro estdgio um
propulsor S44, ja qualificado para voo por um foguete de sondagem. A capacidade de
lancamento do VLM-1 é de 200 kg para microssatélites a uma oérbita de até 300 km (I1AE,
2012, 2020).

Seu projeto foi estabelecido com o trabalho cooperativo junto ao Centro Espacial
Alemao com o objetivo de segmentar custos e riscos atrelados a construcao desse veiculo. A
maioria dos componentes envolvidos sdo de fabricagdo nacional, na qual os principais
elementos de participacdo alemd sdo o modulo espacial Shefex 3 e o desenvolvimento
conjunto da carenagem do foguete. Esse fator afirma a pretensdo do Brasil em possuir
autonomia na elaboragéo e producdo do VLM-1 abrangendo os estudos, projeto e reviséo,
fabricacéo, integragéo, ensaios, analise de conformidade e operacdo dos veiculos (IAE, 2020).

Na Figura 1 é apresentada, além dos componentes ja citados, a indicacdo dos
elementos que compdem o 3° estagio, dos sistemas de acoplamento presentes entre 0s

estagios e do sistema de saida dos motores (tubeira).
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Figura 1 — Principais sistemas do VLM-1.
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1° Estagio 1 | || | i
g : Motor S-50
HilE (1° estagio)
|

B 'EFI—> SaiaTraseira e TVA 1° Estagio

Fonte: (IAE, 2020).

2.2 CARGAS AERODINAMICAS

A partir do estudo das cargas aerodindmicas € possivel conhecer o campo de fluxo
atuante sobre os veiculos aeroespaciais, a fim de melhorar o desempenho e estabilidade
estrutural dos componentes. Sabe-se que a interagdo entre um corpo sélido envolvido por um
fluido viscoso gera um campo de fluxo, que tem como consequéncia a formacao de forgas e
momentos aerodinamicos. Tais cargas sdo oriundas apenas da distribuicdo de pressdo e
tensdes de cisalhamento sobre a superficie do corpo (ANDERSON, 2015, p. 63-65).

Dessa forma, levando em conta que a pressdo atua de forma normal e a tensdo de
cisalhamento de forma tangencial sobre a superficie, as forcas de arrasto (Fp) e sustentacdo
(FL), respectivamente, podem ser obtidas através da integracdo desses esforcos pela area de

atuacdo, como disposto na Figura 2.

Figura 2 — Forcas aerodinamicas de arrasto e sustentacdo em um elemento de superficie.

Fy

Fonte: Adaptado de (ANDERSON, 2010, p. 22).
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2.2.1 Arrasto

O arrasto é a forca aerodindmica que age em paralelo a dire¢cdo do escoamento sobre o
corpo, ou seja, a dire¢cdo do movimento relativo. De acordo com Fox (2011, p. 445-450), a

forca de arrasto bidimensional é determinada pela seguinte equacéo:
Fp, = (—psina+ 1, cosa)dA (1)
At

onde Fp ¢ a forga de arrasto, A¢ é a area total da superficie em contato com o fluido, p é a
pressao exercida, zw é a tensdo de cisalhamento e a € o angulo de ataque formado entre a area
infinitesimal dA e o escoamento V.

O coeficiente de arrasto € uma grandeza adimensional usada para quantificar a forca
de resisténcia de uma determinada area ao fluido que o circunda e, através da aplicacdo do

teorema = de Buckingham, pode ser expresso por:

Fp
Cp =57
1 (2)
7PV2Aref

onde Cp é o coeficiente de arrasto, Fp é a forca de arrasto, Arr € a area de referéncia, p é a
massa especifica e V é a velocidade de escoamento. Parte da equagdo pode ser dada em

termos da pressédo dindmica Pq:

1
Py =0V @)

Como descrito em Fox (2011, p. 445-450), o arrasto pode ser subdividido em:

e Arrasto de atrito: E provocado a partir das forcas de cisalhamento que sdo geradas
pela camada de contato presente no movimento oposto entre o fluido e o corpo sob
efeito da viscosidade. Em um caso de placa plana, quando o escoamento é paralelo
a ela, as forcas de pressdo resultardo em um gradiente igual a zero e, com isso, 0
arrasto seré de atrito puro;

e Arrasto de pressdo: E a resisténcia oriunda da diferenca entre a baixa pressio da
traseira e a pressdo de parte frontal do corpo que se movimenta através de um
fluido. Quando o escoamento é normal a uma placa plana, a tensdo de cisalhamento
ndo contribui para a forca de arrasto. Logo, o arrasto total &€ somente o de pressao;

e Arrasto de onda: Refere-se ao arrasto liquido devido a maior pressdo gerada pelas
ondas de choque. Esse efeito ocorre em fluxos supersénicos quando surgem as
ondas de choque e, inerente a elas, se tem 0 aumento de presséo na regido frontal do

corpo.
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2.2.2 Sustentacao

A sustentacdo € a componente da forca na direcdo normal ao escoamento devido a
distribuicdo de pressdo que atua sobre a superficie de um corpo. Sabe-se que o angulo de
ataque serd de sustentacdo nula, uma vez que o foguete possui uma configuracao

axissimétrica e, por isso, a sustentagdo ndo sera colocada em analise.

2.3 MECANICA DOS COMPOSITOS

Um laminado é constituido por laminas de material compdsito que sdo empilhadas na
direcdo da espessura da lamina. A orientacdo da fibra é de fundamental importancia, uma vez
que variar o angulo de fibra resulta em modificacbes nas deformagdes. A variacdo das
propriedades fisicas de um material com a alteracdo da direcdo da fibra pode-se caracterizar
como uma caracteristica anisotropical. Nos compdsitos, essa caracteristica permite que o
material tenha constantes elésticas independentes, podendo ser classificado como

monoclinico, ortotropico, isotrépico ou transversalmente isotrépico.
2.3.1 Materiais transversalmente isotropicos

O comportamento mecanico do material e o conhecimento de suas propriedades
assume papel importante na analise do projeto de estruturas laminadas, pois, desse modo, sdo
adotadas ferramentas, como critérios de falha, para compreender as tensdes e deformacdes
atuantes no laminado (KAW, 2006, p. 61-62). A presenga de simetria entre os planos do
sistema de referéncia e a caracteristica do material provoca uma simplificacdo em relacdo a
tensdo e a deformacdo no sistema, anulando algumas constantes elasticas.

A Figura 3 retrata uma Iamina tridimensional de material transversalmente isotropico
com fibras de matriz quadrada em que o eixo 1 é definido como a direcdo longitudinal a fibra,
0 eixo 2 é a direcdo transversal a fibra e o eixo 3 é a dire¢cdo normal a lamina.

Diante disso, a simetria transversalmente isotropica ocorre em um corpo quando o
plano de isotropia (2-3) é normal a direcdo 1, onde as duas direcdes que sdo perpendiculares
as fibras possuem propriedades elasticas similares (KAW, 2006, p. 87-88). Ou seja, ha um
plano dentro do material em que todas as dire¢Oes nele envolvidas sdo elasticamente

equivalentes entre si.

! Anisotropia é o atributo de um meio, ou de um material, onde suas propriedades fisicas ou quimicas dependem
da direcéo, tendo como consequéncia caracteristicas diferentes conforme sua diregéo.
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Figura 3 — Lamina de material transversalmente isotrdpico.

Fonte: (KAW, 2006, p. 88).

A relacdo entre as tensdes e as deformagdes normais e de cisalhamento para um
material nessa simetria contém cinco constantes elasticas independentes, que sdo as
responsaveis por moldar a matriz de flexibilidade [S] em um estado tridimensional de tens6es
como observado na Equacao (4) (KAW, 2006, p. 87-95):

1 Vi2 Vi3 i
- —-—— —— 0 0 0
Ey Ey Ey
V21 1 V23
- = —-—— 0 0 0
- 81 - EZ EZ E2 _01 -
€2 _Vﬁ _Vﬁ i 0 0 0 02
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Yoz |~ 1 723 “)
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LY 12- 1 LT12
0 0 0 0 — O
Gy3
0 0 0 0 0 !
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onde: E; é o modulo de elasticidade longitudinal; E, = E; sdo 0os mddulos de elasticidade
transversais; v;, = v;3 S0 0s coeficientes de Poisson nos planos 1-2/1-3; v, € 0 coeficiente
de Poisson no plano de isotropia 2-3; G, = G5 $d0 0s modulos de cisalhamento nos planos 1-
2/1-3; G,3 € 0 mddulo de cisalhamento no plano de isotropia 2-3 e dependente do modulo de
elasticidade e coeficiente de Poisson do plano de isotropia; o sdo as tensdes normais em
diferentes direcdes; Tt sdo as tensGes de cisalhamento nos diferentes planos; & sdo as
deformacgdes normais nas diferentes direcbes e y sdo as deformagdes de cisalhamento nos

diferentes planos.
2.3.2 Teoria classica dos laminados

Ap0s a caracterizacdo do tipo de ldmina e de suas equagdes tensdo-deformacéo, faz-se
necessario formular uma andlise para o laminado, conjunto de ldminas unidas face a face, que

é mais condizente com uma estrutura real. Essa anélise pode ser feita partindo de teoria para
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placas laminadas, dentre elas as mais conhecidas sdo a Teoria Cléssica dos Laminados
(CLPT), Teoria de Primeira Ordem de Mindlin (FSDT) e Teoria de Ordem Superior (HSDT).
Enfatizando as duas primeiras, constata-se que na FSDT, diferentemente da CLPT, as sec0es
normais transversais ndo permanecem perpendiculares a superficie neutra apos a deformacao,
ou seja, sdo consideradas as componentes cisalhantes como potenciais causadores de
delaminagdo e variam linearmente ao longo da espessura. Além de que, usufruindo da FSDT,
sdo alcancados resultados computacionais melhores para laminados espessos. No entanto, a
CLPT é de implementacdo simples e apresenta bons resultados para laminados finos
(BARBERO, 2013, p. 93-159).

Na anélise da CLPT, é considerada uma placa laminada sob carregamentos, Figura 4,
onde ha presenca das forgas normais Nx e Ny nas direcfes x e y, Nxy e Nyx que sdo aplicadas
no plano xy, dos momentos fletores Mx e My e dos momentos torsores Myy e Myx que tendem

a torcer o laminado.

Figura 4 — Forcas e momentos resultantes em um laminado.

£y

yx

' * N '
y / N Xy ).'
N
y
Fonte: Adaptado de Kaw (2006, p. 321).

A partir do arranjo construido entre esses esfor¢cos com as deformacgbes do plano
médio £° e as curvaturas k, forma-se a equacio constitutiva do laminado, mostrada de modo
simplificado na Equacdo (5):

A | B

Ml LB | D

onde, A é a matriz de rigidez extensional, B € a matriz de acoplamento extenséo-flexdo, ou

N

80
= - —] (5)

K

simplesmente matriz de acoplamento (para laminados simétricos, os termos de Bjj sdo nulos) e

D é a matriz de rigidez de flex&o e tor¢do ou simplesmente matriz de rigidez de flexao.
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As Equac0es (6) a (8) mostram as matrizes A, B e D, em funcéo de Ql-j e h que séo os
coeficientes da matriz de rigidez reduzida e a coordenada da superficie superior e inferior de

cada camada e n € o numero de laminas pertencentes ao laminado:

n

A= ) [0k e = by ), 0= 1,2,6, = 1,2,6 ©)
k=1
1 n

By =5 > [Qlic- (hf = W), i = 1,2,6,] = 1,2,6 )
k=1
1 n

Dy =3 ) @l (g = hioy),i = 1,2,6:) = 1,2,6 ®

&
1l
[y

2.3.3 Critério de falha: Hashin

O critério de falha desempenha uma funcéo valiosa no que diz respeito a previsao de
falhas do laminado, possibilitando rastrear a sua propagacdo e o modo que ocorre. Um
laminado pode falhar no momento em que é posto sob um carregamento mecéanico e térmico
crescente. Tal mecanismo € regido pelo indice de falha, conforme Barbero (2013, p. 163-164),
como sendo a razdo entre tensao e resisténcia posto que ha falha quando Ir > 1, portanto, a
funcdo é geralmente disposta como Ir = 1.

No estudo de compositos com fibras unidirecionais transversalmente isotrdpicas, o
critério de Hashin apresenta uma aplicabilidade plausivel ja que prevé os quatro principais
modos de ocorréncia para falha, denominados: tracdo da fibra; compresséo da fibra; tracdo na
matriz; e compressdo na matriz (SOUZA, 2003). Os critérios de falha sdo equacionados por
polindmios quadraticos de tensdes no plano de acordo com as equagbes (9) a (12),

respectivamente:

01 )2 <T12>2
—| +A|l=—] =1, seo; =0 9)
<F1t Fi, !
01 \?
(—) =1, seag; <0 (20)
Fi¢
) )2 (T12)2
— +(=—) =1, seag, =0 (11)
(FZt Fi, 2
2 2
0, )2 l( Fyc ) l 03 (T12)
— + -1 —+{=]) =1, seog, <0 (12)
(2F23 2F,3 Fpe = \Fi 2

onde, A é um fator que quantifica a influéncia do cisalhamento em (9). Caso A = 0, a ruptura

elastica da lamina longitudinalmente ocorrerd puramente por tracdo na fibra. F;, F;. S80 as
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resisténcias em tracdo e compressdo longitudinais, respectivamente. F,;, F,. Sd0 as
resisténcias em tracdo e compressdo transversais, respectivamente. F;,, F,3 S840 as resisténcias
ao cisalhamento longitudinal e transversal, respectivamente (BARBERO, 1998).

Nas simulacbes, reconhecer o modo de falha é imprescindivel para efetuar as
progressivas analises de falha com o método dos elementos finitos (MEF), tendo como partida
a avaliacdo das tensdes nos elementos descritos e a afericdo das margens do critério de falha
para saber como a falha ocorre. E possivel de que uma camada falhe antes de todo o
compdsito, em que as camadas fraturadas podem contribuir para rigidez e resisténcia da
estrutura. Obtendo tais informacgdes, possibilita modelar uma nova configuragédo para a
estrutura e, assim, dar continuidade com a identificacdo de outras provaveis falhas (KAW,
2006, p. 380-381; SOUZA, 2003).

2.4 PROJETOS E ESTUDOS DE CASO DA LITERATURA

Este topico visa entender em qual estagio e nivel de detalhamento cientifico os estudos
disponiveis na literatura estdo situados, e assim dispor de orientacdes que agregam conteldo
para tracar estratégias de andlise do presente trabalho. Existem poucos estudos na literatura
voltados em especifico para analise estrutural do VLM-1, mas existe uma gama de trabalhos
com enfoque na utilizacdo de compositos em aeronaves e na distribuicdo de carregamentos
aerodinamicos nos veiculos langadores brasileiros. Esses trabalhos serdo discutidos a seguir.

No relatorio de Ribeiro et al. (2018) foram executadas simula¢fes numéricas para
assegurar a confiabilidade estrutural e aerodindmica para maior precisdo nos parametros do
foguete RD-08 construido por ele. Na estrutura do foguete, compositos de fibra de carbono
unidirecional e fibra de vidro foram utilizados majoritariamente para compor esse
componente. Todos os laminados mantém uma sequéncia de empilhamento das camadas
simétrica e balanceada a fim de evitar o acoplamento de extensao a flexdo e ao cisalhamento
e, consequentemente, variagcdes na espessura total de cada componente, ou seja, a matriz de
acoplamento B;; € nula. Por meio do método dos volumes finitos foi gerada a analise do
modelo global de toda estrutura do foguete para verificar as tensfes nas quais o foguete é
exposto, por alivio de inércia, pretendendo mensurar o impulso maximo suportado e, assim,
minimizar o peso da estrutura.

Visando a selecdo de material para compor a estrutura do foguete, Ahamed (2014) fez

um comparativo entre alguns materiais comumente empregados nas estruturas de voo, como
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aluminio, composito de fibra de carbono/epdxi e alguns metais. No comparativo, foram
modelados e analisados dois diferentes formatos de estruturas, utilizando os softwares Catia
V5 para modelar a geometria, o Hypermesh para confeccionar a malha e o Ansys para
resolver as simulacdes com o MEF. Foram obtidos os resultados a respeito da deformacao
produzida sob a mesma condicéo de carga para os diferentes materiais. Como concluséo, viu-
se que o material composito apresentou melhor desempenho, estando nas mesmas condi¢es
de carregamento do aluminio no modelo de estrutura proposto no estudo.

Com relacdo a avaliacdo termo estrutural, Machado (2017) fez a afericdo do
desempenho da protecdo térmica do Satélite de Reentrada Atmosférica (SARA), tratando-se
de uma plataforma projetada no IAE para transportar experimentos cientificos e tecnoldgicos
com permanéncia orbital de até dez dias. A andlise buscou a validacido do método de Zoby?
através da aplicacdo fluidodindmica computacional (CFD). Na simulacdo numérica com o
método dos volumes finitos, buscou-se entender o comportamento dos fluxos de calor da
parede externa durante o voo atmosférico no intuito de tracar a distribuicdo de temperaturas
na estrutura e as superficies interna e externa ao longo da trajetoria, verificando se os valores
estdo dentro dos limites de operacdo, e onde ha a ocorréncia do aquecimento aerodinamico,
previsto apos o ponto de estagnagdo® (analisado entre 10 e 20 s). Assim, o estudo teve como
principal resultado a determinacdo da temperatura interna de 53,9 °C, que esta dentro do
limite aceitavel, baseada nos fluxos de calor inseridos na parede externa da plataforma.

Em outro estudo, almejando evitar erros sofridos com projetos anteriores
especificamente ligados ao sistema de recuperacdo e a fabricacdo da estrutura de foguetes,
Lesage et al. (2018) desenvolveram o Blanche, um foguete com viés competitivo e campedo
da Spaceport American Cup 2018 projetado para carregar uma carga Gtil até uma certa altura
e logo apds acionar seu sistema de recuperacdo. Sua estrutura consiste principalmente em
polimeros reforcados com fibra de carbono, ou do inglés, Carbon fiber—reinforced polymer
(CFRP), com alguns componentes de polimero reforcado com fibra de vidro, ou do inglés,
Glass fiber—reinforced polymer (GFRP), como por exemplo, a coifa. Assim, foi proposto um
novo design do corpo do foguete que teve uma composi¢do mista de CFRP e GFRP, onde a
selecdo do angulo de fibra levou em consideracdo os carregamentos compressivos, limites de

flambagem e momentos fletores no voo. A configuragdo empregada foi de [+ 28 / 0/ 0]s* para

2 Método utilizado pelo IAE para calcular o fluxo de calor, dispondo de tabelas de pardmetros e resultados.

3 Ponto em que a velocidade € nula, nesse caso refere-se ao instante inicial de repouso.

4 A nomenclatura dos laminados é representada pela orientagdo do angulo de suas fibras, utilizando colchetes
para indicar o inicio e fim. Quanto a simbologia: a “/” serve para separar as fibras; os sinais “+” ¢ “—* indicam o

[Tt

sentido do angulo da fibra, indicando ambos quando usados juntos; o “s” significa que o laminado é simétrico.
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a CFPR e um tecido cross-ply [0 / 90] de GFRP. Com 0 novo projeto, constata-se que ouve
um aumento na rigidez equivalente de 88% e na rigidez a flexdo de 90%, possibilitando a
diminuicdo significativa de peso, reducdo no tempo de producdo e tolerancias mais
apropriadas.

A investigacdo da estabilidade aeroelastica é crucial para entender as interagGes entre
forcas inerciais, elésticas e aerodindmicas nos veiculos langadores, que normalmente sofrem
deformacdes por flexdo, torcdo ou até mesmo pela combinacdo de ambas. Atento a isso, Silva
(2013) buscou efetuar uma andlise de sensibilidade das margens de estabilidade aeroelasticas
do foguete de sondagem VSB-30 durante a fase de voo atmosférico, sendo este mais um
veiculo suborbital pertencente ao PEB. O modelo estrutural proposto em elementos finitos é
analisado tomando como base um método aerodinamico com potencial instavel supersonico,
onde suas condi¢Oes de freestream® dependem da velocidade e da atmosfera do voo. As
andlises de estabilidade paramétrica consideraram as variagcdes das propriedades inerciais dos
moédulos de carga util por meio de simulagdes dindmicas estruturais e aerodindmicas sob
modelagem aeroelastica e matematica com os softwares MSC Nastran e ZAERO. Foi
evidenciado o comportamento VSB-30 em relacdo a vibracdo: se mostrando robusto mesmo
considerando a operagdo em condigdes ambientais e de carga; com menores margens de
flutter® em condicdes de menor razdo de massa, quando o fluxo é transonico.

Leal (2017) efetuou um estudo numérico a fim de analisar a aerodindmica do VLM-1
calculando o instante em que ocorre a maxima pressdo dindmica e, com isso, mensurando o
arrasto maximo para a aeronave. Usufruindo de métodos CFD, foram realizadas simulacdes
adotando variagbes na geometria e angulo de ataque (AOA) do foguete. Na primeira
simulacdo da aeronave foi atribuida uma geometria simplificada para a coifa, ou seja, um
formato cbnico; no que se refere ao AOA foi usado a priori 0° que foi substituido pelo angulo
de 3° posteriormente. Como resultado, verificou-se que o0s 4 primeiros metros do veiculo sdo
responsaveis por 63% do arrasto, a geometria do VLM-1 sofre 6% menos arrasto em
comparacdo com a geometria simplificada de referéncia e a mudanca no angulo de ataque

para 3° causa um aumento no arrasto de 4,24% e gera forgas adicionais em todas as diregdes.

5 Termo utilizado para o ar que estd a montante do corpo, ou seja, 0 ar que chega no corpo, onde geralmente é
indicada a velocidade de freestream.

® Flutter é uma oscilacdo auto excitada que ocorre quando uma superficie sustentadora sofre deflexdes devido
aplicacéo de forcas aerodindmicas, de tal forma que carga total aplicada se reduz.
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3 METODOLOGIA

Tracar o comportamento de um veiculo langador exige um empenho interdisciplinar
que abrange diversas linhas de conhecimento, uma vez que os veiculos se encontram em um
ambiente complexo e com diversos fendmenos naturais envolvidos.

Nesse sentido, este trabalho analisa a aerodindmica do veiculo através de
carregamentos estaticos no instante em que o veiculo é submetido aos maiores carregamentos
aerodinamicos. Assim, observa-se o efeito que a pressao absoluta causa sobre ele, tendo em
mente que a estrutura de veiculo atua como um corpo elastico sujeito a altas cargas
aerodindmicas em um dado voo atmosférico.

Este estudo se divide em 4 modulos principais como ilustrado na Figura 5, onde,
primeiramente, foi abordada a criacdo das geometrias bidimensional e tridimensional,
prosseguindo com o desenvolvimento do modelo computacional fluidodindmico através da
andlise da pressao absoluta e, apds, a estrutura do VLM foi analisada para realizar o calculo
da flambagem e de falhas e danos em sua carenagem.

Em suma, inicialmente, foi feita a caracterizacdo da geometria proposta do VLM, onde
foram modeladas as dimensbes do veiculo e também foram escolhidas as sequéncias de
empilhamento das camadas da carenagem, constituida em grande parte com materiais
compdsitos e utilizando também de aluminio. Apds, foram usufruidos dos carregamentos
aerodindmicos criticos envolvidos no ambiente de operacdo do veiculo em sua trajetoria de
voo com base na literatura. Esses carregamentos foram inseridos no modelo fluidodindmico a
partir das propriedades termodinamicas do ar na altitude estuda, em conjunto com a pressao
dindmica e velocidade do veiculo previamente conhecidas no instante critico de voo. Dessa
forma, foi determinada a pressdo absoluta presente no veiculo utilizando a geometria
bidimensional que contempla apenas as dimensGes do VLM, onde foi possivel plotar o
tracado da curva de pressao ao longo do comprimento da carenagem.

Para a avaliacdo da flambagem, foram utilizadas a geometria tridimensional em
conjunto com as sequéncias de empilhamento e materiais. Nela foi realizada a estimativa das
espessuras que compde as cascas para cada sequéncia de empilhamento, a partir do calculo da
pressdo de colapso por flambagem e tendo como referéncia a maxima pressdo obtida na
analise fluidodindmica. Por fim, construiu-se o modelo de casca local da carenagem do VLM
onde foram determinadas as tensdes e deformacdes presentes e, consequentemente, o calculo
de falhas e danos causados na estrutura usufruindo dos modos de critérios de falha. Cada

etapa desse procedimento é descrita em detalhes a seguir.



Figura 5 — Fluxograma contemplando os médulos do estudo proposto.
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3.1 DESENVOLVIMENTO DA GEOMETRIA

A geometria estabelecida para 0 VLM-1 tem como base os desenhos técnicos do
modelo desenvolvido por Mata (2013), projetado em software CAD e ap0s transferido para o
software CAE. As medidas usadas respeitam a escala real do veiculo langador, possuindo uma
altura de 18,025 m e um didmetro de 1,46 m. No Anexo A esta ilustrado um dos desenhos na
qual é mostrado todo o conjunto moldado para a simulag&o.

Para o modelo fluidodinamico foram construidas duas geometrias bidimensionais,
onde uma contempla os quatro primeiros metros do veiculo e a outra seus dez primeiros
metros partindo da coifa. A primeira geometria foi usada em comparagdo com outros
resultados numéricos como forma de verificar as simulacdes e a segunda teve o0 objetivo de
obter a distribuicdo de pressdo absoluta sobre o veiculo para ser implementada no modelo
tridimensional. Ambas estdo representadas no Apéndice A. O mddulo de aletas ndo foi
considerado nas geometrias pois seu estudo requer uma analise tridimensional.

Por fim, tem-se a Figura 6 representando a geometria tridimensional que foi aplicada
na andlise estrutural, onde pode-se observar detalhes como a divisdo entre os estagios, a
demarcacao da coifa, o arredondamento no bico e a linha auxiliar que vai de um extremo ao
outro da geometria. Tais divisGes no corpo foram necessarias para atribuir caracteristicas mais
préximas a construcdo real do veiculo e, na coifa, para facilitar a aplicacdo local dos
materiais, visto a existéncia de materiais atuantes somente nessa regido. Além disso, na
demarcacao que aparecem entre o0s estagios, foi inserida uma placa circular que os separam
internamente em trés partes. A geometria foi gerada com superficies a fim de receber

elementos de casca na geracdo da malha por elementos finitos.

Figura 6 — Geometria tridimensional do veiculo.

Fonte: Autor.
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3.1.1 Relagdes constitutivas dos materiais e sequéncias de empilhamento do laminado

A fim de verificar os efeitos das camadas de compdsito no comportamento estrutural
da carenagem, definiu-se a utilizacdo de uma estrutura em fibra de carbono sob a
configuracdo de trés diferentes sequéncias de empilhamento com uma calota de aluminio
revestida com fibra de vidro situada na coifa, que serve como trocador de calor unido a parede
com o propdsito de retardar o aquecimento dos componentes internos. Essas consideraces
foram feitas embasadas em estudos recentes de modulos espaciais com trajetorias ou
composicao similares ao VLM-1, como feito por Souza (2018).

A fibra de carbono selecionada foi T800S por ter sido projetada para ter excelentes
propriedades mecénicas e por atender a demanda de reducdo de peso em aeronaves devido sua
baixa densidade. A fibra de vidro escolhida foi Vidro-S2 por ter sido projetada para ter boa
resisténcia mecanica, médulo e durabilidade sob condicGes de temperatura extrema e
ambientes corrosivos. Em cada fibra foi utilizada uma resina Epoxi a fim compor o0s
compdsitos, que foram tratados como materiais homogéneos e transversalmente isotropicos.
Foi optado pelo Aluminio 7050-T7651 por apresentar alta tenacidade a fratura, resisténcia a
fadiga, alta resisténcia a corrosao por esfoliacdo e sob tensdo. Todos os materiais possuindo
grande utilizacdo na industria aeroespacial.

O Quadro 1 dispbe das propriedades dos laminados que foram implementadas ao
modelo e foram conseguidas a partir do software MECH-Gcomp, desenvolvido pelo Grupo de
Materiais Compdsitos e Nanocompositos (GCOMP) da Universidade Federal do Rio Grande
do Sul (UFRGS), e através de datasheet da empresa TORAY. Para o aluminio foi atribuido
um modelo elastopléastico, onde foram usados o médulo de elasticidade igual a 71700 MPa e 0
coeficiente de Poisson igual a 0,33 de acordo com o datasheet da MatWeb (2021). Foi
trabalhada uma relacdo constitutiva bilinear onde a deformacéo plastica é gerada na segunda

regido linear da curva, como mostrado na Figura 7.



Figura 7 — Gréfico de tenséo versus deformagéo do Aluminio 7050-T7651.
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Fonte: Autor.

Quadro 1 — Propriedades mecanicas dos materiais compositos.

T800S/Epdxi 8551-7 Vidro-S2/Epoxi
Constantes elésticas
E1 163500 MPa 55847,5 MPa
E2 8915 MPa 17926,4 MPa
Vi2 0,306 0,27
G2 2925 MPa 6205,28 MPa
Gis 2925 MPa 6205,28 MPa
Gas 2441 MPa 3890,71 MPa
Resisténcias
ol 3234 MPa 2000 MPa
of 1932 MPa 965,045 MPa
o} 85,51 MPa 62,0252 MPa
oS 112,3 MPa 155,063 MPa
T12 91,7 MPa 93,0792 MPa
T13 91,7 MPa 93,0792 MPa
Resisténcias a fratura
Gric 105 kJ/m? 95 kJ/m?
Grec 108 kJ/m? 103 kd/m?
Gmtc 0,2 k/m? 0,2 kJ/m?
Gmce 0,2 kJ/m? 0,2 kJ/m?

Fonte: Adaptado de GCOMP (2021) e TORAY (2018).
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Em conformidade com os autores Cai (2012), Almeida (2016) e Lesage et al. (2018),
este trabalho utilizou as sequéncias de empilhamento das camadas de fibra de carbono/epoxi
nas configuracdes de [£28 / 0/ 0]s, [90 / + 554 / 90] e [+ 655], apresentando numero de
camadas e angulos diferentes. Nos estudos citados, tais configuracbes apresentaram
consideraveis resisténcias quando os cilindros foram submetidos a pressdo externa e interna.
Os valores demostrados na configuracdo dos laminados representam o angulo  de inclinagdo
da fibra em cada camada. Todas as configuracGes tiveram como referéncia o eixo axial no
sistema cilindrico de coordenadas da geometria para a distancia longitudinal da fibra, ou seja,
o0s angulos foram projetados partindo do eixo axial da geometria como representado na Figura
8, onde f é o eixo longitudinal da fibra e B € o0 angulo de inclinacdo da fibra.

A selecdo das configuragdes dos angulos também atentou a viabilidade de fabricacéo
da carenagem. Um processo de grande potencial de fabricagdo desse componente seria 0
enrolamento de filamento, ou do inglés, filament winding (FW). Tal processo tem grande
aplicabilidade em estruturas de revolugdo por conter alta precisdo no posicionamento da fibra,
alta fracdo de volume de fibra, baixo contetdo vazio e automacdo de processo. No entanto, na
primeira configuragdo ndo seria possivel usufruir desse processo devido seus angulos serem
inferiores a 30°, fator que iria interferir na alocagdo do compoésito na construcdo da casca.
Nesse caso, poderia ser utilizado como alternativa a infusdo de resina assistida a vacuo
(VARI) que fornece uma fracdo de volume de fibra razoavel, eliminando a necessidade de
equipamentos de alto custo, porém limitando o tempo de fabricacdo (ALMEIDA et al., 2016;
LESAGE et al., 2018).

Figura 8 — Orientacdo do angulo de fibra no plano Z-r.

Fonte: Autor.

3.2 MODELO FLUIDODINAMICO

Os calculos dos carregamentos aerodinamicos fizeram uso do software Ansys Fluent

2020 R2 e foram realizados a partir de simulagBes bidimensionais axissimétricas com 0S
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modelos de turbuléncia Spalart-Allmaras e k-omega SST. Como a analise foi estacionaria e
por necessitar de resultados mais precisos, também foram adotados a formulagdo implicita,
em que a solucdo ndo depende do tempo, e a discretizacdo espacial do fluido de segunda
ordem. Vale ressaltar também que as geometrias foram tratadas como corpos rigidos de forma

com que suas deformac6es ndo influenciassem significantemente nos resultados.
3.2.1 Carregamentos aerodindmicos criticos

Os carregamentos aerodindmicos foram obtidos da interpolacdo por splines realizada
por Leal (2017), onde foram utilizados dados de altitude e velocidade tracados por outros
autores. Nesse estudo, busca-se utilizar os dados da trajetoria pré-definida para calcular os
parametros em que o veiculo ira passar pelas maiores cargas estaticas de seu voo, levando em
consideracdo 0 voo em baixa velocidade em um ambiente de alta densidade aérea até ser
atingida uma alta velocidade em um ambiente de ar rarefeito.

Com a utilizacdo dos valores de altitude e trabalhando com cada instante de tempo, €
possivel obter a densidade de ar onde, por sua vez, combinada com a velocidade, possibilita
mensurar a pressao dindmica para identificar a pressao dindmica maxima e seu instante de
ocorréncia. Com isso, chegou-se aos carregamentos criticos no valor de 86 kPa para pressdo
dindmica méaxima no instante de 64 segundos a partir do lancamento, com o veiculo estando a
11,029 km de altitude e 678,071 m/s. Através da altitude foram determinadas as propriedades

termodinamicas do ar com base nos modelos de atmosfera padréo.
3.2.2 Comparacdo do modelo fluidodindmico com a literatura

Com a finalidade de manter a concordancia dos carregamentos criticos inseridos e a
verificacdo das simulagOes subsequentes, foi feita a reproducdo de um trabalho da literatura
para encontrar a pressdo absoluta atuante na coifa do veiculo no modelo bidimensional. Para
isso, a malha gerada tem um ndmero global de elementos similar a do autor, com 396283 nos
e 131580 elementos, e obedece ao regime de escoamento e modelo de turbuléncia Spalart-
Allmaras usados no trabalho do Leal (2017). O modelo com a estruturagdo da malha
elaborado para a comparagdo € visto na Figura 9. Nota-se que a malha possui um maior
namero de elementos préximo a carenagem do veiculo, uma vez que essa é a regido de maior

interesse deste trabalho e, com isso, busca-se também a verificacdo das demais simulagdes.
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Figura 9 — Modelo fluidodindmico utilizado na comparagdo com a literatura.
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Fonte: Autor.

3.2.3 Anadlise da pressao dinamica critica

Com a segunda geometria mostrada no Apéndice A e com a malha gerada de forma
similar a estruturacdo exposta na Figura 9, foi possivel dar prosseguimento a determinacgdo da
distribuicdo de presséo absoluta ao longo do VLM-1. Dessa maneira, as condigdes de voo
foram inseridas, onde o ar foi tratado como gas ideal com o modelo de viscosidade Sutherland
e com suas propriedades termodinamicas (pressao e temperatura) na altitude de interesse, que
foram adicionadas a entrada junto com a velocidade, assumindo o tipo de pressure-far-field.

No Quadro 2 sdo apresentados os parametros que foram inseridos na entrada do
modelo no Ansys, onde a partir deles sdo observadores valores de referéncia coerentes com 0s
dados de estudo. Esses dados foram calculados de acordo com os equacionamentos dos
modelos de atmosfera padrdo onde foram determinadas a pressdo, temperatura, massa
especifica e velocidade do som para o ar a 11,029 km, possibilidade o calculo do nimero de

Mach expresso no quadro.

Quadro 2 — Parametros da entrada do modelo no Ansys.

Parametros da entrada
Pressao 22596,76 Pa
Ndmero de Mach 2,2992
Temperatura 216,586 K

Fonte: Autor.
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Além disso, nas condi¢des de contorno, para que a parede superior do modelo tenha o
deslizamento livre e consequentemente ndo haja formagdo de camada, foi marcada na
condicdo de cisalhamento a opcao Specified Shear, deixando as componentes zeradas. Outro
parametro que precisou ser zerado foi a pressdo de operacdo nas condi¢cdes de operacdo, uma
vez que seu valor ja foi considerado na pressio mostrada no quadro. E valido comentar
também que o escoamento foi informado como supersénico na execucao do calculo residual.

O modelo de turbuléncia usado foi 0 k-omega SST, onde a viscosidade é modelada em
funcdo da energia cinética turbulenta e da sua taxa de dissipacdo especifica, pois este
consegue tratar da separagdo da camada limite e do gradiente adverso de presséo, relevantes
na interacdo entre as ondas de choque e a camada limite. Por fim, a distribuicdo de presséo
absoluta na superficie de interface entre o fluido-estrutura foi obtida a fim de utilizar seus
valores para a analise estrutural.

Sabe-se que as variagBes no angulo de ataque causam influéncia nos carregamentos
aerodindmicos, principalmente no arrasto durante o momento de maior pressao dinamica,
como ¢ relatado por Leal (2017). Entretanto, o angulo de ataque foi mantido igual a zero para
toda a analise, obedecendo a configuracdo de axissimetria do modelo. Além disso, o autor
também afirma que os resultados obtidos por simulagdo 2D e 3D sdo altamente similares
apresentando uma diferenca de 1,35%. Sabendo disso, tem-se assegurada a simplificacdo do

uso de apenas uma delas.
3.2.4 Estudo de convergéncia da malha

Devido a grande dependéncia da malha nas solu¢des de simulacBes computacionais,
torna-se fundamental efetuar um comparativo entre resultados adquiridos com diferentes
refinamentos de malha. E através desse estudo que se pode estabelecer uma solucio precisa
com uma malha suficientemente densa e que ndo exige 0 uSO excessivo de recursos
computacionais. As malhas foram reproduzidas com base na estrutura mostrada na Figura 9, a
partir da alteracdo do nimero global de elementos, onde a forca de arrasto foi a componente
usufruida para comparacdo. Foram gerados seis diferentes niveis de refinamento de malha,

variando os nimeros de elementos de 10150 até 422520.
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3.3 MODELO ESTRUTURAL

O software atribuido para a analise estrutural foi o software Abaqus CAE 2017,
relacionando a geometria do modelo com os dados de distribuicdo de pressdo absoluta
exportados do Ansys. Nesse ponto, as propriedades dos materiais foram inseridas no modelo
juntamente com todas as condi¢des e restricdes necessarias para avaliar a flambagem, e apos,
a falha e dano na carenagem por meio do critério de falha progressiva de Hashin. E valido
falar que, em termos de nomenclatura, usa-se apenas VLM quando é referente ao modelo
estrutural pois ndo foram usados dados reais do veiculo VLM-1, diferentemente do que

ocorreu com relacdo ao seu dimensionamento.
3.3.1 Avaliacéo da flambagem

Por conceito, a flambagem é caracterizada pela encurvadura sofrida por corpos longos
submetidos a um esforco de compressdo axial. A flambagem pode ocorrer também em
estruturas com espessuras finas submetidas a pressdo externa, o que pode ocasionar o colapso
da carenagem do veiculo (PALMERIO, 2017, p. 194-195). Desse modo, foram realizadas
simulacdes utilizando uma pressao externa uniforme de valor unitario ao longo da estrutura e
foram efetuadas variacGes na espessura tendo como finalidade encontrar um valor de pressédo
superior a maxima pressao absoluta que foi aplicada no modelo para evitar que o veiculo
colapse com uma pressao inferior a pressdo critica de operacdo. Na Figura 10 pode-se
visualizar o modelo de elementos finitos desenvolvido da carenagem do VLM.

As propriedades mecanicas foram atribuidas separadamente nas regides demostradas
na Figura 10, onde a fibra de carbono T800S/Epoxi 8551-7 foi aplicada em toda a superficie
do veiculo e a coifa recebeu uma camada adicional externa de Aluminio 7050-T7651
sobreposta por uma camada da fibra de vidro Vidro-S2/Ep6xi nas mesmas proporcdes de
espessura da fibra de carbono. Na sequéncia de empilhamento do laminado de fibra de
carbono/epoxi [+ 28 / 0/ 0]s foi utilizado um angulo de 0° para a lamina de Vidro-S2/Epoxi, e
nas configuracdes [90 / + 554/ 90] e [+ 65s5], um angulo de 90° em relacdo ao eixo axial da
geometria. Com relacdo a orientacdo das fibras, sistemas locais de coordenadas foram gerados
com as disposi¢des baseadas de acordo com a superficie da geometria como mostrado nos
detalhes da Figura 10. Cada camada inserida possui trés pontos de integracdo, fator que

possibilita visualizar as tensGes na sua parte inferior, intermediaria e superior.



36

Figura 10 — Modelo de elementos finitos da carenagem do VLM.
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Fonte: Autor.

Condicao de contorno

Por ser o foco na avaliacdo da flambagem, a espessura sofreu variagdes partindo de 4
mm até 11,2 mm para todo o laminado no decorrer da anéalise, sendo que a superficie de
interesse € somente a superficie externa do veiculo, ou seja, nas placas colocadas
internamente para dividir os estdgios foi atribuida uma espessura suficiente para nédo
ocasionar flambagem local naquela regido e assim ndo interferir no resultado de interesse.

A fim de aplicar as condigdes de contorno foi necessério criar algumas restrigdes. No
centro da base da estrutura um ponto de referéncia (RP) foi utilizado como ponto de controle
da circunferéncia da base, onde foram restringidos os seis graus de liberdade e com um
acoplamento do tipo cinematico entre o RP e a circunferéncia. Ademais, foram inseridas duas
condicGes de contorno, sendo a primeira localizada no RP j& mencionado, funcionando como
encastre (fixacdo dos deslocamentos e rotagfes em todos 0s eixos), e na extremidade oposta
tendo a rotacdo e o deslocamento axial livres. O carregamento foi aplicado integralmente em
toda a superficie externa do corpo do veiculo com a defini¢éo de pressdo uniforme e contendo
valor unitario.

A malha gerada é linear com um total 22164 elementos que foram caracterizados
como elementos de casca do tipo S4R. Esses elementos possuem uma formulagdo explicita,
de uso geral e deformacdes finitas que usam uma regra de integracdo reduzida, tornando-se
computacionalmente mais barato, onde seu método de deformagfes € modificado buscando

por uma maior estabilidade no grau de liberdade de rotacdo normal a casca.
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Por fim, foi criado o step do tipo Buckle para simular a flambagem com o sistema de
solugéo em subespacos com cinco autovalores solicitados, cem vetores usados por iteracdo e

com um maximo de trinta iteracGes atuando com simulac¢des por incrementos.
3.3.2 Andlise de falha e dano

Com os dados de pressdo absoluta exportados e devidamente equacionados, a analise
foi realizada aplicando a pressdo externa varidvel ao longo da carenagem em uma malha
linear com elementos de casca S4R utilizando o mesmo procedimento demostrado na Figura
10. As propriedades dos materiais, sequéncias de empilhamento, restricGes, ponto de
referéncia e condigdes de contorno foram mantidas exatamente como desenvolvido na
avaliacdo da flambagem, tendo em vista que as condicBGes 1a estabelecidas entram em
concordancia com as necessarias nesta analise.

Em relacdo ao carregamento, Figura 11, foi aplicado integralmente no corpo do
veiculo com a definicdo de pressdo varidvel, onde os dados exportados da simulacdo
fluidodinamica foram implementados sobre a superficie externa. Por altimo, foi criado o step
do tipo Static ndo linear para estabelecer as ndo linearidades geométricas e de material. Foi
utilizado um incremento inicial e maximo de 10% da forca total e um incremento minimo de
0,001%.

Figura 11 — Carregamento varidvel aplicado na geometria.

Fonte: Autor.

3.3.3 Estudo de convergéncia da malha

Devido a alta sensibilidade da falha e dano em relagdo ao nivel de refinamento de
malha, para 0 modelo de falha e dano foi realizado o estudo de convergéncia de malha. De
forma analoga ao estudo de convergéncia do modelo fluidodindmico, o estudo consistiu em
realizar a alteracdo do tamanho global dos elementos, onde o deslocamento radial ao longo da
carenagem do veiculo foi a componente utilizada para comparagdo. O estudo consistiu em

analisar diferentes niveis de refinamento, variando 5131 até 400784 elementos.
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

Com a realizagdo das vérias simulagdes descritas no decorrer da metodologia, 0s
resultados sd@o mostrados, analisados e comparados a fim de conter respostas significativas de

cada geometria e do seu efeito no comportamento mecéanico do VLM.

4.1 RESULTADOS DA ANALISE FLUIDODINAMICA
4.1.1 Efeito do numero de elementos na malha

As malhas simuladas tiveram sua forca de arrasto determinada no decorrer deste
estudo. A Figura 12 mostra 0 comportamento da forca de arrasto para os diferentes niveis de
refinamento analisados. A linha tracejada em vermelho indica o valor de 99,5% da forc¢a de
arrasto determinada para a malha de 422520 elementos e serviu para dar uma margem de erro
aos valores medidos.

A partir do gréafico, vé-se que ap6s a malha de 120900 elementos todas as outras
simulacOes realizadas se adequam a margem imposta. Dessa forma, pode-se inferir que a
malha de 120900 elementos é a malha ideal, pois ela apresentou um resultado dentro da
margem e seu custo operacional é o menor, visto que possui 0 menor numero de elementos

dentre as malhas compativeis.

Figura 12 — Gréfico da forga de arrasto versus nimero de elementos.
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4.1.2 Comparagao da pressdo absoluta com Leal (2017)

A comparacdo do modelo fluidodindmico foi feita com os resultados alcan¢ados no
trabalho do Leal (2017). Tal comparacéo foi realizada em termos de pressdo absoluta atuante
na coifa do veiculo no modelo bidimensional. Nesse caso, foi usada uma geometria similar a
do autor, sendo ela uma representacéo dos primeiros quatro metros do contorno bidimensional
que foi utilizada nas demais simulagdes. A comparacao entre a distribuicdo encontrado para a
pressdo absoluta é apresentada na Figura 13.

Figura 13 — Presséao absoluta encontrada (a) por Leal e no (b) presente trabalho.
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Fonte: Adaptado de Leal (2017) e Autor.

Nota-se uma boa concordancia entre os valores na comparacdo entre o efeito da

distribuicdo de pressdo dos dois estudos. A variacdo gradativa da pressao ao longo da coifa



40

também se mostra coerente, evidenciando que a reproducdo do estudo foi bem executada e
que os carregamentos aerodindmicos criticos estdo adequados. Como o interesse maior € a
carenagem, foi optado pelo uso do modelo de turbuléncia k-omega SST nas simulacdes
posteriores por ter sido visto através de simulacdes que a diferenca média entre os resultados
globais dos modelos foram de aproximadamente 1% e por apresentar melhores interacGes
entre a camada limite e as ondas de choque do que o modelo Sparlat-Allmaras (ANSYS,
2013, p. 57-58; 62-63).

4.1.3 Distribuicéo de pressao absoluta maxima ao longo da carenagem

A simulacdo para a pressdo dindmica maxima resultou no contorno de pressao

absoluta para geometria bidimensional do VLM-1 como mostrado na Figura 14.

Figura 14 — Distribuicdo de pressdo absoluta ao longo da geometria.
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Fonte: Autor.

A partir do contorno apresentado, percebe-se nitidamente a formacdo de ondas de
choque obliquas em decorréncia do escoamento ser supersénico. Além disso, é visivel que a
pressdo absoluta possui valores maiores na coifa, tendo como valor maximo 75022,5 Pa, e
decai ao longo dela até os 15,225 metros. Ap0s isso, a pressao tende a crescer mais
lentamente pela geometria. Tal comportamento fica evidenciado na Figura 15, onde é exposta
a curva de pressao absoluta no contorno do VLM-1 obtida em cada né da superficie.
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Figura 15 — Plotagem da curva de pressao absoluta ao longo da geometria.
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Fonte: Autor.

Os pontos em preto exibidos no grafico foram exportados da andlise fluidodinamica
dos dez primeiros metros do VLM-1 partindo da coifa e possibilitaram o seu mapeamento na
andlise da estrutura. Devido a alta densidade desses pontos, necessitou-se realizar uma
simplificacdo na curva de pressdo absoluta tal que a caracteristica da curva ndo fosse perdida
e que fosse mantida a coeréncia dos dados, representada pelos losangos em vermelho.

Além disso, também foi necessario adicionar valores de pressdo para 0s oito metros
restantes, de modo que eles seguissem a evolucdo da curva vista desde os 15,225 metros. Essa
simplificacdo serviu para reduzir o custo operacional na implementacdo e no processamento
dos dados. Dessa forma, buscou-se manter principalmente os valores minimo e maximo de
pressdo absoluta, com pontos equidistantes de zero a nove metros e uma quantidade maior de

pontos nos metros sucessores, onde sdo observados os maiores e menores valores de pressao.

4.2 RESULTADOS DO MODELO LOCAL DA CARENAGEM
4.2.1 Efeito do nidmero de elementos na malha

As malhas simuladas durante este estudo tiveram dois pontos de interesse na
carenagem do veiculo, isso devido a presenca de dois deslocamentos radiais, U2 e U3, onde
foi buscado ter um ponto que fosse observado o valor maximo ou proximo a ele. Assim, teve-

se um no localizado na parte superior do segundo estagio e o outro no primeiro ponto da
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juncdo do primeiro estagio com as aletas. As Figura 16(a-b) demostram a convergéncia dos
deslocamentos U2 e U3, respectivamente.

Figura 16 — Graficos de (a) deslocamento U2 versus numero de elementos e (b) deslocamento
U3 versus nimero de elementos.
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Fonte: Autor.

As linhas tracejadas em vermelho, que aparecem em ambos os graficos, indicam os
valores de 99,7% e 99,9%, respectivamente, do deslocamento calculado para a malha de
400784 elementos e serviu para dar uma margem de erro aos valores medidos. A partir dos

gréficos, vé-se que apos a malha de 89087 elementos todas as outras simulacdes realizadas se
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adequam a margem imposta. Com isso, a malha de 89087 elementos foi escolhida como a
malha ideal uma vez que ela apresentou um resultado dentro da margem e seu custo

operacional € menor.
4.2.2 Efeito da espessura no comportamento da flambagem

Com as simulagdes realizadas para as trés configuracdes de sequéncia de
empilhamento em diferentes proporcdes, foi possivel criar o grafico mostrado na Figura 17
que comporta as curvas da pressdo limite a flambagem relacionadas com a variacdo da
espessura dos materiais. A pressdo corresponde ao autovalor do primeiro modo de
flambagem. Nota-se que o modo de flambagem possui regides maiores de deslocamentos bem
definidas nos trés estagios, sendo o estagio central aquele com maior deslocamento.

A linha tracejada em vermelho representa a maior pressdo determinada com base nas
simulacdes fluidodinamicas e tem valor igual a 75 kPa. A partir dela foram estipuladas as
espessuras necessarias as sequéncias de empilhamento para que pudesse ser evitada a
flambagem nas trés estruturas. As variagdes foram feitas em 1 mm para todo o laminado nas
configuracBes [90 / + 554 / 90] e [+ 65s5], com excecdo do primeiro ponto ap6s a linha
vermelha tracejada, e em 0,8 mm para a configuracdo [+ 28 / 0 / 0]s em virtude da diferenca
no nimero de camadas.

Observando os dados expostos no grafico, nota-se que a pressdo de colapso cresce
mais rapidamente na sequéncia de empilhamento [90 / + 554 / 90] com o aumento da
espessura, tendo a curva de [+ 655] um comportamento similar, porém com uma pressao
menor. A sequéncia de empilhamento [+ 28 / 0 / Q]s, por outro lado, teve um aumento de
pressdo bem mais lento comparada as outras configuracdes.

Acima da linha tracejada em vermelho, tem-se o primeiro ponto de pressdo onde
foram estabelecidas as espessuras de 10,4 mm para configuragdo [+ 28 / 0 / O]s, 7 mm para
configuracdo [90 / + 554/ 90] e 7,2 mm para configuragcdo [+ 65s5]. A excecdo aplicada na
[+ 655] ocorreu devido a grande diferenca de pressdo existente entre 7 e 8 mm e serviu
também para tornar os valores das pressdes limites entre as trés configuragbes mais proximos.

No Apéndice B séo acrescentados os resultados obtidos com as espessuras estabelecidas.
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Figura 17 — Gréfico da pressao de colapso versus espessura na flambagem.
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Fonte: Autor.

4.2.3 Efeito das configuracdes na falha e dano da carenagem

A partir da execucdo das simulacBes para analise de falha e dano foram conseguidos
os resultados para as trés configuracdes de sequéncia de empilhamento com as espessuras
obtidas na analise de flambagem. As Figura 18 a 20 mostram os resultados dos indices de
falha por compressdo da fibra (a), falha por compressdo na matriz (b), falha por tracdo da
fibra (c) e falha por tracdo na matriz (d) para as configuragdes [+ 28 / 0/ 0]s, [90 / + 554/ 90]
e [+ 65s], respectivamente.

Para o modelo [+ 28 / 0 / 0]s, observou-se que o indice de falha por compressdo na
matriz € o mais elevado entre os indices analisados, onde seus maiores valores estdo
localizados na regido proximo ao modulo de aletas e proximo as divisdes entre estagios,
chegando ao valor de 6,764x1073, que € inferior a 1% em relagio ao indice igual a 1. No caso
da falha por compressdo da fibra, essa possui um valor maximo de 2,277x10° em uma
pequena parcela de elementos situados préximos a base do veiculo. Para as falhas por tragéo,
tem-se uma predomindncia do indice zero na estrutura sendo que o valor maximo de
3,004x10° e 1,39x107 foram vistos de forma pontual no bico da coifa e nas arestas de

conexdo entre o corpo cilindrico e as aletas para a matriz e para a fibra, respectivamente.
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Figura 18 — Indices de falha por compressdo (a) da fibra e (b) na matriz e por tracio (c) da
fibra e (d) na matriz na configuracdo [+ 28 / 0/ O].
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Fonte: Autor.

Para 0 modelo [90 / + 554 / 90], notou-se que o indice de falha por compressdo na
matriz também é o mais elevado entre os indices analisados, similar ao comportamento do
modelo anterior, onde o maior valor de 6,108x10° esta disposto no terceiro estagio
concentrado na regido apds a coifa. Essa caracteristica comum entre 0os modelos é atribuida
devido a presenca dos carregamentos de compressdo causados pela pressdo externa. Além
disso, nota-se que a coifa contém indices menores que decaem gradativamente até o bico.
Para a falha por compressdo da fibra, notou-se indices ainda mais inferiores com um valor
maximo de 1,899x10™ que é bem pontual no bico da coifa, tendo indices mais aparentes com
valores entre 3,165x10°° e 6,331x10 agrupados na coifa.

Para a falha por tracdo da fibra, viu-se um indice maximo de 2,789x10° presente nas
arestas de conexdo entre o corpo cilindrico e as aletas, assim como também uma prevaléncia
de elementos contendo indices entre 4,648x107 e 9,297x107 no terceiro estagio apos a coifa e
no primeiro estagio no ponto superior da unido do corpo com as aletas. De modo similar ao
modelo anterior, na falha por tragdo na matriz tem-se uma predominancia do indice zero

sendo que o valor maximo de 5,127x107 foi visto pontualmente no bico da coifa.
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Figura 19 — Indices de falha por compressdo (a) da fibra e (b) na matriz e por tragéo (c) da
fibra e (d) na matriz na configuracao [90 / + 554/ 90].
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Fonte: Autor.

Dentre os trés modelos, 0 [+ 655] é 0 que possui regides mais proximas a 1% com
relacdo a falha por compressdo na matriz. Mais uma vez a maior parte desses valores se
encontraram no terceiro estagio, juntamente com elementos préximos ao inicio das aletas e
arredores das divisdes entre estagios, onde o valor maximo foi de 9,132x10. No primeiro e
segundo estagios a predominéncia dos valores foram entre 7,61x10° e 8,371x10° que
representam a maior regido presente no modelo. A coifa, por sua vez, teve seu pico com 0
indice de 6,088x10° que decresce gradativamente até zero em sentido ao bico.

Para a falha por compressdo da fibra, teve-se um valor maximo de 1,278x10° que
aparece na parte inferior na juncdo das aletas e o corpo. Prevalece no modelo e,
principalmente, no primeiro e segundo estagios o indice de 2,129x10° e 3,194x10° com
picos de 4,258x10° na divisdo entre os estagios, nas arestas de conex3o entre o corpo
cilindrico e as aletas e em regides da coifa.

Para as falhas por tragdo, tem-se uma predominancia do indice zero na estrutura sendo
que o valor maximo de 1,241x10* e 4,165x10° foram vistos de forma pontual no bico da
coifa e nas arestas de conexao entre o corpo cilindrico e as aletas para a matriz e para a fibra,

respectivamente.
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Figura 20 — Indices de falha por compressdo (a) da fibra e (b) na matriz e por tragéo (c) da
fibra e (d) na matriz na configuracao [+ 65s].
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Fonte: Autor.

Assim, ao negligenciar a falha por flambagem, caso ocorra pressdes extremas no
limite de resisténcia do material, 0 modo de falha que possivelmente podera ocorrer é o de
compressdo na matriz. Sabendo que os resultados apresentados mostram que a falha esta
muito distante de ocorrer, a estrutura da carenagem ndo apresenta danos no material nos trés
modelos sob a aplicacdo dessa pressdo, ou seja, possui 0s resultados de dano para todos 0s
modos de falha zerados. Tal fato foi evidenciado pelos resultados dos indices de falha de
compressdo e tracdo da fibra e na matriz. Dessa forma, nota-se que dentre as configuracoes
analisadas, a carenagem ao ser submetida as pressdes extremas devera falhar primeiramente

por colapso (flambagem) e ndo por falha no material.
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5 CONCLUSOES

Em virtude da plena execucdo das simulagdes elaboradas, afirma-se que o objetivo
principal de desenvolver uma metodologia de célculo do comportamento mecéanico da
carenagem do VLM utilizando métodos numéricos foi atingido. Logo, tem-se com este
trabalho uma sequéncia de atividades sobre a anélise da carenagem do veiculo langador com a
criacdo de geometrias bidimensional e tridimensional, a anélise aerodindmica que corroborou
com resultados de outros estudos disponiveis na literatura e possibilitou a determinacdo e
exportacdo dos dados de pressdo absoluta e a andlise estrutural que apresentou o
desenvolvimento de uma avaliacdo da flambagem para determinar a pressdo de colapso e
espessura da carenagem e possibilitou mensurar os indices de falha estruturada de forma
compativel ao VLM. Vale ressaltar que ndo foi possivel ter consideraces sobre o dano no
VLM uma vez que nenhum dos modos de falha atingiu indice igual a 1. Esse fato foi também
comprovado nos graficos obtidos pelo software.

Com a implementacéo da fibra de carbono T800S/Epdxi 8551-7, e da fibra de vidro
Vidro-S2/Epoxi com o Aluminio 7050-T7651 na coifa, sob as configuracGes de sequéncia de
empilhamento [+ 28/ 0/ 0]s, [90 / + 554/ 90] e [+ 655] foram obtidos resultados pertinentes
sobre a flambagem e a falha do material do VLM dada a pressdo absoluta que € aplicada no
instante critico de pressdo dinamica maximo no voo. Dessa forma, viu-se que para as trés
sequéncias de empilhamento a falha esta muito longe de ocorrer e, consequentemente, nao ha
indicios de dano na estrutura. Tendo em vista isso, traz-se a atencao da falha do veiculo para a
flambagem uma vez que a estrutura foi projetada a partir da relagcdo entre a pressdo de colapso
por flambagem e a espessura com a pressao absoluta maxima.

No tocante a avaliacdo da flambagem foi obtido o comportamento da pressdo externa
nas trés configuragdes frente a variacdo de espessura, onde foram visualizadas curvas
exponenciais crescentes regidas por bases diferentes. A partir delas, pode-se afirmar que o
modelo [90 / + 554 / 90] teve da maior pressdao para apresentar flambagem entre as
configuragOes, necessitando de espessuras menores de material para a pressdo externa
imposta. Contudo, 0 modelo [+ 65s] teve um comportamento similar ao [90 / + 554/ 90] com
diferenca de valores entre 8,8 e 13,3% até 8 mm de espessura, onde a diferenca tende a
aumentar apos de 8 mm chegando a 20,3% em 9 mm e 24,3% em 10 mm.

Quanto a falha do material, foi visto que todos os indices exibem os maiores valores
na compressdao da matriz, sendo o maior valor referente ao modelo [+ 65s], onde as

diferengas de valores maximos com os outros modelos foram de 25,9% e 33,1% para 0s
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modelos [+ 28 / 0/ 0]s e [90 / £+ 554 / 90], respectivamente. Nas falhas por compressdo da
fibra, que foi a segunda mais relevante, 0 modelo [+ 28 / 0 / 0]s teve 0s maiores indices com
diferenca de valores maximos de 16,6% para o modelo [90 / + 554 / 90] e de 43,9% para o
modelo [+ 65s5]. Nas falhas por tracdo na matriz, 0 modelo [+ 655] teve os maiores indices
com diferenca de valores maximos de 75,8% para 0 modelo [+ 28/ 0/ 0]s e de 58,7% para o
modelo [90 / + 554 / 90]. Nas falhas por tracdo da fibra, 0 modelo [+ 65s5] também teve os
maiores indices com diferenca de valores maximos de 96,7% para o modelo [+ 28 /0/0]s e
de 33% para o modelo [90 / + 554 / 90]. Por fim, constatou-se que o modelo [+ 655]
apresentou os maiores indices de falhas, onde nas falhas por compressdo na matriz os valores

maximos aparecem em mais regides do que as vistas nas outras duas configuracdes.
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6 TRABALHOS FUTUROS

Em razdo da falha e dano, de acordo com o critério de Hashin, ndo terem sido tdo
significativas quanto flambagem da estrutura nas simulacdes e por ter sido adotada uma
avaliacdo mais conservadora, propde-se para trabalhos futuros uma otimizacdo da estrutura
com preferéncia ao comportamento da flambagem. Fundamentado nisso, pensa-se em trés
hipoGteses: a primeira sustenta-se em chegar a diferentes composicdes dos estagios de acordo
com a carga sofrida pelo veiculo; a segunda seria de serem realizados novos testes com a
mesma avaliacdo conservadora que facam a flambagem ocorrer na coifa; e o ultimo seria de
modificar as sequéncias de empilhamento em termos de nimero de camadas para aquelas com
angulos diferentes de 0 e 90 graus ou da configuracdo dos angulos de fibra. No fim, todos os
casos tém como consequéncia a busca pela reducédo do peso total da carenagem do VLM.

Uma avaliacdo termo estrutural do VLM também pode ser realizada, uma vez que se
foi trabalhado apenas com a atuacdo da pressdo sobre o veiculo. Nesse caso, pode ser
determinado primeiramente o aquecimento aerodindmico de forma similar ao método
utilizado para o calculo da pressdo absoluta, onde o fluxo de calor seria exportado para um
modelo estrutural e, com isso, seria analisado o comportamento da estrutura diante do fluxo
de calor no qual ela foi exposta.

Como forma de evitar a transferéncia manual de dados do modelo fluidodinamico para
0 modelo estrutural, a implementacdo automatizada de uma analise numérica também pode
ser feita. Dessa forma, seriam automatizados os calculos gerados para os dois casos através de
algoritmos para o estudo das principais propriedades aerodindmicas do VLM assim como
também para as respostas da estrutura em decorréncia das acfes causadas por essas
propriedades.

No estudo realizado foi abordada uma metodologia estatica pontual, evidenciada pela
utilizacdo dos parametros apenas de um ponto critico. Tendo em vista isso, pode-se adotar
para futuras producgdes duas reproducdes: a primeira fazendo uso de analises em step-by-step,
onde s&o feitas analises estaticas operando com diversos pontos da trajetdria de voo.

Com ela seria possivel estimar o comportamento VLM ao longo de sua trajetoria
através dessas simulagdes de instantes especificos de voo. O segundo teria uma adequacéo
maior para simular toda a dindmica de voo do VLM, sendo analisada sua trajetoria de voo
integralmente por meio de simulagdes dindmicas. E valido falar que nesse caso seria
necessario também considerar as variaces de massa da estrutura e de velocidade em

consequéncia da separacdo dos estagios e da troca entre os sistemas propulsivos.
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ANEXO A - DESENHO TECNICO REFERENTE AO CONJUNTO MONTADO DO VLM-1.
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Fonte: Adaptado de Mata (2013).
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APENDICE A-GEOMETRIAS UTILIZADAS NO MODELO FLUIDODINAMICO.

ANSYS
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APENDICE B - AVALIACAO DA FLAMBAGEM NO MODELO.
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r Step: Step-1
Mode 1: EigenValue = 7.90797E-02

Primary Var: U, Magnitude
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r Step: Step-1
Mode 1: EigenValue = 7.79039E-02

Primary Var: U, Magnitude
0 2 Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00
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U, Magnitude
+1.023e+00
+9.377e-01
+8.525e-01
+7.672e-01
+6.820e-01
+5.967e-01
+5.115e-01
+4.262e-01
+3.410e-01
+2.557e-01
+1.705e-01
+8.525e-02
+0.000e+00

U, Magnitude
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+8.815e-01
+7.933e-01
+7.052e-01
+6.170e-01
+5.289e-01
+4.407e-01
+3.526e-01
+2.644e-01
+1.763e-01
+8.815e-02
+0.000e+00
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Step: Step-1
Mode 1: EigenValue = 7.80382E-02
Primary Var: U, Magnitude

Deformed Var: U Deformation Scale Factor: +1.000e+00
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U, Magnitude
+1.010e+00
+9.262e-01
+8.420e-01
+7.578e-01
+6.736e-01
+5.894e-01
+5.052e-01
+4.210e-01
+3.368e-01
+2.526e-01
+1.684e-01
+8.420e-02
+0.000e+00
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