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RESUMO

PROJETO DE UM PROPULSOR A PROPELENTE SOLIDO COM
IMPULSO TOTAL MAXIMO DE 1300 N - S

AUTOR: Mathias Luis Diettrich
Orientador: Carlos Eduardo Guex Falcao

Este trabalho apresenta o desenvolvimento de um modelo para o projeto de um propulsor
a propelente sélido, direcionado a dispositivos com impulso total maximo de 1300N - s. O
modelo integra teorias fundamentais de dimensionamento e recomendagdes de projeto,
com énfase na seguranca e viabilidade de fabricacdo. Implementado em Python, seguindo
0s principios da programacao orientada a objetos (POO), o modelo garante modularidade,
reutilizagao de cédigo e facilidade de expanséao. Inclui analises criticas, como transferén-
cia de calor, pressdo na camara de combustao e dimensionamento estrutural, reduzindo a
necessidade de softwares externos. Embora o codigo ndo tenha sido disponibilizado, ele
gera toda a geometria necessaria a partir de poucas entradas, facilitando a aplicacéo de
algoritmos de otimizagédo. Os resultados indicam uma boa acuracia em compara¢ao com
resultados experimentais e dados da literatura. No entanto, a validacdo completa requer a
fabricagao do propulsor. O trabalho resultou em um modelo eficaz, preparado para futuras
expansoes e integracées com algoritmos de otimizagdo. Recomenda-se a fabricagcdo do
propulsor projetado para validagcao empirica e a exploragdo de geometrias mais eficientes
através de otimizacdes futuras.

Palavras-chave: Propulsor. Propelente sélido. Projeto de propulsor a propelente sélido.
Transferéncia de calor. Dimensionamento estrutural.



ABSTRACT

DESIGN OF A SOLID PROPELLANT THRUSTER WITH A MAXIMUM
TOTAL IMPULSE OF 1300 N - S

AUTHOR: Mathias Luis Diettrich
ADVISOR: Carlos Eduardo Guex Falcao

This work presents the development of a model for the design of a solid propellant thrus-
ter, aimed at devices with a maximum total impulse of 1300N - s. The model integrates
fundamental sizing theories and design recommendations, with an emphasis on safety and
manufacturability. Implemented in Python, following object-oriented programming (OOP)
principles, the model ensures modularity, code reuse, and ease of expansion. It includes
critical analyses such as heat transfer, combustion chamber pressure, and structural sizing,
reducing the need for external software. Although the code has not been made available, it
generates all the necessary geometry from a few inputs, facilitating the application of opti-
mization algorithms. The results indicate good accuracy compared to experimental results
and literature data. However, complete validation requires the fabrication of the motor. The
work resulted in an effective model, prepared for future expansions and integrations with
optimization algorithms. It is recommended to fabricate the designed motor for empirical
validation and to explore more efficient geometries through future optimizations.

Keywords: Rocket motor. Solid propellant. Solid propellant motor design. Heat transfer.
Structural sizing.
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1 INTRODUGAO

A histéria da propulsao de foguetes remonta ao inicio do século Xlll, quando os
chineses usavam foguetes para fins recreativos, como fogos de artificio. No entanto, foi so-
mente no século XX que os foguetes evoluiram significativamente para serem utilizados em
aplicagdes praticas, tanto militares quanto espaciais. O primeiro foguete comercialmente
bem-sucedido foi 0 V-2, desenvolvido pela Alemanha durante a Segunda Guerra Mundial,
como ilustrado na Figura 1. Este foguete serviu como base para a tecnologia de foguetes
moderna. Desde entdo, a propulsdo de foguetes tem sido continuamente aperfeicoada,
permitindo missées cada vez mais longas e precisas, tanto na érbita terrestre quanto além.
Até o dia 1 de junho de 2024, a empresa aeroespacial norte-americana SpaceX realizou
o langamento de 57 foguetes Falcon 9, transportando desde satélites até pessoas para
a Estagao Espacial Internacional, com foco constante em foguetes mais econémicos e
confiaveis.
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Figura 1 — Layout de um foguete V-2

i Igniter
Warhead
Center Tube

Equipment Room
Missile Control

Fuel Tank
Alcohol-Water Mixture

SuctionLine

Oxydatortank
Liguid Oxygen

Thrust Stand

Turbopump
Stabilizing Fin
Fuel Line Engine
Thruster Antenna
Spoilers

Start Table

Fonte: (Wikipedia, 2023)

No Brasil, o programa espacial foi iniciado em 1960 pelo presidente Janio Quadros,
com o0 objetivo de desenvolver pesquisas e explorar o setor aeroespacial brasileiro. O
primeiro foguete desenvolvido foi o0 Sonda |, lancado em 1967, seguido pelo Sonda Il em
1969, Sonda lll em 1976 e Sonda IV em 1984. Outro projeto significativo foi o VLS-1,
iniciado em 1985, que, apesar de nunca ter sido langado devido a falhas e acidentes, teve
um impacto consideravel no programa espacial brasileiro. O programa sofreu um grande
revés em 2003, quando uma explosao resultou na morte de 21 pessoas. O projeto VLS-1
foi oficialmente cancelado em 2016. Atualmente, o Brasil esta desenvolvendo o Veiculo
Lancador de Microssatélites (VLM-1), que teve seu primeiro teste estatico do motor S50,
conforme mostrado na Figura 2, em outubro de 2021. A propulsdo de foguetes no Brasil
ainda necessita de muitos avancgos para que o sonho de um veiculo langador de satélites
nacional se torne realidade.
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Figura 2 — Teste estatico do motor S50

Fonte: (Defesanet, 2021)

A propulsao de foguetes é uma classe de propulsdo a jato que produz empuxo
através da ejecdo de massa armazenada, chamada de propelente (SUTTON; BIBLARZ,
2016). Os sistemas de propulsdo de foguetes podem fornecer energia de diversas formas,
sendo as mais comuns a propulsao elétrica e a propulsdo quimica. A propulséo elétrica
utiliza energia elétrica para acelerar ions a altas velocidades, cerca de 30 km/s, gerando
empuxo. No entanto, devido a baixa massa dos ions ejetados, 0 empuxo resultante é
pequeno, tornando-a impraticavel para langar veiculos pesados da superficie da Terra. As-
sim, a propulsao elétrica é utilizada principalmente no espaco, para missdes nao tripuladas
onde a magnitude da for¢a nao € tao critica.

A propulsdo quimica, por outro lado, € o tipo mais comum utilizado em veiculos de
lancamento. Produz empuxos de dezenas a centenas de milhares de Newtons, embora a
velocidade de eje¢do dos gases seja menor, em torno de 2 km/s. Funciona ao queimar
um combustivel e um oxidante em uma camara de combustéo, produzindo gases quentes
e pressurizados que sao ejetados pelo propulsor para gerar impulso. A propulsdo quimica
pode ser subdividida em dois tipos principais: propelente liquido e propelente sélido. Os
foguetes a propelente liquido armazenam combustiveis liquidos e oxidantes em tanques
separados, misturando-os antes da combustao. Ja os foguetes a propelente sélido combi-
nam combustivel e oxidante em um anico motor.

Os foguetes a propelente liquido sdo conhecidos por sua alta eficiéncia e flexibili-
dade, permitindo ajustes durante o voo para controlar a velocidade e a trajetéria e, devido
a necessidade de lancamentos cada vez mais eficientes, estdo substituindo os de prope-
lente sélido até mesmo em boosters devido a possibilidade de pouso e recuperagéao. No
entanto, sdo mais complexos devido a presenca de componentes como turbobombas e
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valvulas. Em contraste, os foguetes a propelente sélido utilizam uma mistura sélida de
combustiveis e oxidantes armazenados em um propulsor. Quando acionados, 0 prope-
lente queima rapidamente para produzir impulso. Estes foguetes sdo mais simples que
0s a propelente liquido, mas oferecem um controle limitado para pouso ou para manobras
efetuadas apés o desligamento do motor devido a impossibilidade de re-ignicao.

Este trabalho visa desenvolver o projeto de um propulsor a propelente sélido, que
sirva como base para futuros estudos de otimizacao e potencial desenvolvimento de um
produto. Devido a sua simplicidade, confiabilidade, menor custo de fabricacdo e as diver-
sas aplicagdes onde esta classe de motores pode operar, 0 motor a propelente sélido foi
escolhido para este estudo. A analise do escoamento dos gases de combustdo é a maior
complexidade deste projeto. Para essa andlise, podem ser utilizados softwares avangados
de fluidodindmica computacional (CFD), porém devido, deve-se optar por modelos analiti-
cos simplificados com o intuito de mitigar a necessidade de softwares externos.

O objetivo é criar um modelo que permita investigagdes futuras de otimizacao utili-
zando tanto métodos tradicionais quanto técnicas de aprendizado de maquina. O modelo
devera ser programado de maneira eficiente, com poucas variaveis de entrada, para facili-
tar a implementagéo de algoritmos de otimizagé&o.



2 OBJETIVOS

Neste capitulo, sdo apresentados os objetivos gerais e especificos do trabalho, de-
talhando as metas a serem alcancadas no desenvolvimento do modelo para o projeto de
propulsores a propelente sélido.

2.1 OBJETIVO GERAL

Desenvolver um modelo de facil utilizagdo para o projeto completo de um propulsor
a propelente sélido com impulso total maximo de 1300N - s.

2.2 OBJETIVOS ESPECIFICOS

» Desenvolver um modelo em Python para o projeto completo de um propulsor a pro-
pelente sélido, seguindo os principios da programacgao orientada a objetos (POO)
para promover a modularidade, a reutilizagdo de cédigo, a facilidade de manutengao
e a expansao do sistema.

» Minimizar o numero de entradas necessarias para gerar toda a geometria, facilitando
a implementagéo de algoritmos de otimizacao.

» Incluir andlises criticas para um propulsor a propelente sélido, como transferéncia de
calor, pressao na camara de combustdo e modelo estrutural.

» Reduzir ao maximo a necessidade de utilizagao de softwares externos, tanto para os
desenhos quanto para o calculo de massa da geometria a ser fabricada.

* Incorporar pequenas otimizacdes internas para alcangar parametros 6timos, mesmo
sem a utilizagdo de ferramentas externas de otimizacao.

» Possuir uma analise de voo geral que possa ser aplicada a diferentes condicdes de
lancamento.

« Utilizar configuracdes prévias que propiciem um desempenho mais eficiente.

» Garantir a seguranca de operacao, realizando analises conservadoras quando ne-
cessaério.

» Desenvolver um projeto final que esteja de acordo com a realidade de fabricagao
qguanto a complexidade de geometria, tolerancias e materiais.



3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

O projeto de propulsores a propelente sélido para modelismo é amplamente funda-
mentado na obra de (Richard Nakka, 2023), que fornece uma vasta gama de dados sobre
a fabricagdo e os testes desses dispositivos. Este recurso € valioso para compreender
os aspectos praticos do desenvolvimento de propulsores a propelente sélido em pequena
escala.

Para um entendimento mais abrangente e teorico, (SUTTON; BIBLARZ, 2016) ofe-
rece uma base sélida sobre o projeto de propulsores em geral. Em seu trabalho € abordado
o dimensionamento das principais partes, como a camara de combustéo, o propelente e a
tubeira, além de fornecer recomendacdes detalhadas de projeto e analise de missédo. Este
texto é essencial para a compreensao dos principios fundamentais e das melhores praticas
no projeto de propulsores.

No contexto da nova geracao de misseis e foguetes, (MIAO et al., 2022) destaca
a necessidade de otimizagdo de parametros de performance. A busca por geometrias
otimizadas é crucial para melhorar a eficiéncia e a eficacia dos propulsores. Diversos
algoritmos de otimizacdo, com suas respectivas vantagens e desvantagens, podem ser
aplicados a essa tarefa. No entanto, todos eles requerem um modelo adequado para
otimizagao.

Embora os propulsores a propelente liquido estejam ganhando um maior destaque
devido ao sucesso dos veiculos espaciais da SpaceX, até mesmo em aplicacées como side
boosters, os propulsores a propelente solido continuam a ter diversas aplicagées devido
principalmente a sua confiabilidade e simplicidade. Uma aplicagao atual € a de propul-
sores para cubesats que deverao pousar na Lua, conforme descrito por (MORISHITA et
al., 2020), onde um propulsor a propelente liquido ndo atenderia as pequenas dimensodes
e um propulsor elétrico ndo forneceria 0 empuxo necessario. Devido ao espago limitado
disponivel, possuir um propulsor altamente otimizado € crucial.

(NOWAKOWSKI et al., 2017) utiliza pequenos propulsores a propelente sélido para
um veiculo suborbital de pesquisas com apogeu de 100 km. Sao dois propulsores com pico
de empuxo de 6000 N e impulso total de 15000 N - s. O objetivo foi produzir um propulsor
confiavel, de facil e rapida manufatura e possivelmente reutilizavel.

Ainda existem aplica¢des para veiculos aéreos nao tripulados que operam em re-
gime transénico, como demonstrado por (VERNACCHIA; MATHESIUS; HANSMAN, 2022).
E investigada a aplicagéo de propulsores a propelente sélido de pequeno empuxo, porém
de longo tempo de queima. Essas condi¢des exigem, além de um propelente com baixa
taxa de queima, uma analise térmica para avaliar a efetividade da protecao térmica e a
necessidade de materiais ablativos, por exemplo.

Outro problema crescente € o lixo espacial em orbita. (OKNINSKI, 2022) demonstra
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a utilizagao de propulsores a propelente sélido para a retirada de érbita de satélites apos
o fim da sua vida util. Esse tipo de propulséo é utilizado principalmente devido a sua alta
confiabilidade, pequenas dimensdes para um alto empuxo e possibilidade de pequenas
taxas de queima que permitem um maior tempo para a realizacao de manobras.

Apesar de ser uma tecnologia que vem perdendo espaco, a propulsao a prope-
lente sélido continua a ser amplamente utilizada, necessitando de projetos cada vez mais
otimizados para maximizar suas vantagens. (MAHJUB et al., 2020) oferece uma revisao
abrangente sobre a otimizacao do design de propulsores a propelente sélido ao longo dos
ultimos 70 anos, demonstrando que esta sempre foi uma preocupacao central. O estudo
também revela que o problema do propulsor a propelente sélido € altamente multidisci-
plinar, exigindo um elevado nivel de integragéo entre seus médulos. Destaca-se, assim,
que um modelo geral confiavel do foguete é tdo importante quanto a investigacao de mé-
todos de otimizacéo, que também sdo complexos devido ao elevado numero de variaveis
envolvidas.

A utilizacdo de softwares para analises complexas, como modelos de analise por
elementos finitos (FEA) ou dindmica de fluidos computacional (CFD), envolve um alto custo
computacional e é geralmente reservada para etapas mais avangadas do projeto. Estudos
como os de (MATHIAS; RIBEIRO; JUNIOR, 2012) e (CASTRO et al., 2019) mostram que
modelos baseados em equacdes mais simples, como a teoria de bocais, podem fornecer
resultados acurados com um custo computacional significativamente menor. Esses es-
tudos demonstraram uma boa acuracia, com erros inferiores a 5% em compara¢do com
dados experimentais, conforme reportado por (SUTTON; BIBLARZ, 2016).

Apesar dessas contribuicées, a maioria dos trabalhos desenvolvidos até agora uti-
liza apenas a teoria de bocais ou depende de softwares externos, resultando na auséncia
de um modelo mais completo que integre os principais aspectos do projeto do propulsor em
um unico ambiente. Alguns projetos fazem essa integracdo, mas ha poucas publicagcbes
que apresentam de maneira detalhada um modelo com mais andlises. Portanto, ha uma
necessidade clara de desenvolver um modelo abrangente que considere ndo apenas a te-
oria de bocais, mas também outras variaveis criticas do projeto, como o modelo estrutural
e de transferéncia de calor.

Assim, o objetivo deste trabalho € desenvolver um modelo com as principais anali-
ses necessarias para o projeto de propulsores a propelente sélido com impulso total ma-
ximo de 1300N - s. Este modelo visa fornecer um projeto executavel, utilizando entradas
geométricas basicas como o raio do grao propelente e sua altura. Além disso, o modelo
deve ser de facil expansao, assim como ser capaz de integrar algoritmos de otimizacao de
maneira eficiente, facilitando futuras investiga¢des e aprimoramentos.



4 REFERENCIAL TEORICO

Neste capitulo, sera detalhada a teoria base para o projeto, como as equacgoes,
as hip6teses adotadas e as recomendacgdes de projeto utilizadas no desenvolvimento do
modelo de propulsor a propelente sélido. Além disso, serdo descritos os componentes do
propulsor.

4.1 PARTES DE UM PROPULSOR

Para facilitar a compreenséao, serdo detalhadas brevemente as partes de um pro-
pulsor a propelente sélido e suas principais funcoes. Vale destacar que estas partes sao
especificas para este modelo e podem variar em outras aplicacées. A nomenclatura utili-
zada neste trabalho segue (Richard Nakka, 2023), com alguns termos traduzidos para o
portugués. As partes do propulsor que sera desenvolvido estéo ilustradas na Figura 3 e
suas fungdes sao:

« Ignitor: Dispositivo composto por material de facil e rapida inflamabilidade, respon-
savel por gerar a chama necessaria para iniciar a combustao do grao propelente.

» Bulkhead: Atua como uma parede para vedagao da parte superior da camara de
combustéo e, neste caso especifico, serve como suporte para a inser¢ao do ignitor.

» Suporte do grao propelente: Suporte necessario para unir as partes do grao pro-
pelente, utilizado somente para algumas geometrias de grao propelente. Precisa ser
de um material de dificil inflamabilidade, porém leve.

« Grao propelente: Propelente em formato solido, podendo possuir diferentes geome-
trias.

 Protecao térmica: Camada de material isolante aderida a camara de combustao
com o objetivo de dificultar a transferéncia de calor entre os gases de combustéo e a
parede da camara de combustao.

« Camara de Combustao: Estrutura que contém o propelente sélido e onde ocorre a
combustao, gerando os gases de alta presséo que serao expelidos pela tubeira.

» Tubeira: A tubeira € um bocal convergente-divergente responsavel por acelerar os
gases de combustao a velocidades supersénicas a fim de produzir empuxo.
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» Vedacao: Componente utilizado para vedar a interface entre a tubeira e a camara de
combustao, bem como entre o bulkhead e a cdmara de combustao, garantindo que
0s gases de combustao sejam expelidos pela tubeira.



Figura 3 — Partes de um propulsor a propelente s6lido

Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)
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4.2 PROPULSAO

Nesta secao, desenvolve-se a teoria necessaria para modelar de maneira simplifi-
cada o comportamento dos gases de combustdo. E importante salientar que este traba-
Iho ndo visa realizar uma analise quantitativa detalhada da combustao. Ao invés disso,
prioriza-se uma abordagem qualitativa, com o intuito de entender o processo e os fenéme-
nos relacionados. Esta metodologia € crucial para garantir uma compreenséo adequada
dos aspectos fundamentais do funcionamento do propulsor, prevenindo assim erros signi-
ficativos na sua aplicacao.

4.2.1 Impulso

O impulso é uma medida da quantidade de movimento transmitido por uma forca
durante um periodo de tempo. De maneira simples, quanto maior o impulso, maior sera
a velocidade maxima do foguete. A escala de impulso € uma medida da eficiéncia de
um propulsor, que leva em consideragcao néo apenas a magnitude da forca aplicada, mas
também o tempo de duracao da sua aplicacéao.

Dois tipos de impulso serdo considerados nesta analise: o impulso total e o impulso
especifico. O impulso total I; é a integral da for¢ca de propulsdo F' durante o tempo de
queima tqueima, cONforme a equagéo 4.1. Ambos sdo parametros de performance.

tqueima
L:/ Fdt (4.1)
0

Ja o impulso especifico I, € o impulso total por unidade de peso de propelente.
Esse parametro é de extrema importancia para a medida de performance do sistema de
propulsdo. Um sistema com baixo impulso especifico, por exemplo, ndo € capaz de acele-
rar um veiculo a velocidades muito altas com apenas um estagio de propulsado. I é dado
pela equacao 4.2 na sua forma integral.

fgqueima th
Iy =——FF—7— 4.2

4.2.2 Volume de Controle

Um sistema aberto, ou volume de controle, € uma regiao do espago selecionada
apropriadamente para estudo. Em geral, essa regiao compreende um dispositivo que in-
clui escoamento de massa, como uma tubeira (CENGEL, 2012). O volume de controle é
geralmente delimitado por fronteiras fixas ou méveis, como as paredes de um recipiente ou
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as superficies de separagao de fluidos. Nas fronteiras de um sistema aberto, pode ocorrer
tanto fluxo de massa quanto de energia. Essa abordagem é fundamental para entender
como os fluidos se comportam e interagem com o ambiente. Um volume de controle pode
ser fixo em tamanho e forma, como no caso de um bocal, conforme ilustrado na Figura 4,
ou pode incluir uma fronteira mével, como a regressao do grao propelente em um foguete
de propelente solido.

Figura 4 — Volume de controle (VC) com fronteiras reais e imaginarias

Fronteira
1maginana Fronteira real

Fonte: (CENGEL, 2012)

4.2.3 Conservacao da Massa

A lei da conservagdo da massa € uma das leis fundamentais da mecénica dos
fluidos. Esta lei baseia-se no principio da conservacao da quantidade de matéria em um
sistema fechado. Em outras palavras, a quantidade total de massa em um fluido, em um
dado instante, permanece constante, a menos que haja adigcdo ou remogao de massa do
sistema. Para um volume de controle, a conservagao de massa € expressa pela equagao
4.3.

_dmyc

Ne — My = 4.3
e — M i (4.3)
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4.2.4 Numero de Mach

O numero de Mach é um parametro adimensional que relaciona a velocidade do
som com a velocidade do escoamento, conforme a equacgéo 4.4. Ele é amplamente utili-
zado em mecanica dos fluidos, pois pode fornecer relagdes entre propriedades sem espe-
cificar o sistema de unidades. A velocidade do som é dada pela equagéo 4.5. Escoamentos
subsénicos sdo aqueles onde o numero de Mach € menor que 1, sbnicos quando M = 1
e supersénicos quando M > 1.

M=" (4.4)
a
a = VkRT (4.5)

4.2.5 Escoamento Quasi-Uni-Dimensional

De acordo com (SUTTON; BIBLARZ, 2016), o conceito de sistema de propulsao
de foguete ideal é fundamental, pois 0s principios termodinamicos podem ser expressos
através de relagbes matematicas simples. Essas equag¢des descrevem um escoamento
quasi-uni-dimensional. Aproximagdes desse tipo resultam em um erro de desempenho
para foguetes quimicos entre 1% e 6% abaixo do ideal. O foguete ideal assume as condi-
cbes impostas a seguir:

« A reagdo quimica é homogénea;

+ Todos os produtos da combustao sdo gasosos, e qualquer fase condensada, liquida
ou solida adiciona uma quantidade desprezivel a massa total;

* O fluido de trabalho é um gas perfeito;

» Nao ha troca de calor do fluido com as paredes da camara de combustao, ou seja, 0
escoamento é adiabatico;

+ O atrito nas paredes € desprezivel e nenhum efeito de camada limite é considerado;

» Nao ha ocorréncia de ondas de choque ou descontinuidades no escoamento da tu-
beira;

» O escoamento do propelente € permanente e constante. A expanséo do fluido de
trabalho é uniforme e sem vibragdes. Qualquer efeito transitério, como inicio e fim da
combustao, é muito rapido e sera desconsiderado;

» Todos os gases de exaustdo possuem a direcao da velocidade axial ao propulsor;
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» A velocidade, a presséo, a temperatura e a densidade sdo uniformes ao longo de
uma secao transversal normal ao eixo da tubeira;

* O equilibrio quimico é atingido dentro da camara de combustao e a composicao do
gas é constante na tubeira (escoamento congelado);

» Os propelentes armazenados estao a temperatura ambiente.

Essas considerac¢des permitem o desenvolvimento de uma teoria quasi-uni-dimensional.
Esse tipo de escoamento é importante, pois a solucdo das equagdes torna-se mais sim-
ples, sua implementacao € mais facil e o custo computacional € menor.

4.2.6 Teoria de Bocais e Calculo do Empuxo

Um dos elementos cruciais de um propulsor € a tubeira, também conhecida como
bocal convergente-divergente ou bocal de Laval. A Figura 5 ilustra uma tubeira, na qual
a secao convergente acelera o fluxo subsénico até atingir o numero de Mach M = 1 na
garganta. Posteriormente, a secao divergente continua acelerando o fluxo até que a pres-
sdo de saida da tubeira iguale-se a pressao externa. Sob essas condigbes, o escoamento
massico € maximizado. Qualquer variacdo desta condicao resultara em um escoamento
massico reduzido e, consequentemente, em uma eficiéncia menor da tubeira.

Figura 5 — Bocal convergente-divergente
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Fonte: (CENGEL, 2012)

Assumindo que o escoamento é quasi-unidimensional e isentropico, é possivel de-
terminar as caracteristicas do escoamento na tubeira. Alternativamente, ao definir algu-
mas dessas caracteristicas como requisitos de projeto, pode-se obter as dimensdes da
tubeira. As relagdes necessarias para estas determinacdes serdo baseadas nos conceitos
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apresentados em (SUTTON; BIBLARZ, 2016), (CENGEL, 2012) e (Richard Nakka, 2023).
Além disso, é fundamental estabelecer um sistema para identificar as diversas regides e
condi¢des no escoamento, que sera feito através dos seguintes subscritos:

 Subscrito 0: Propriedades de estagnacao;

Subscrito ¢: Propriedades na camara de combustao;

Subscrito 1: Propriedades no inicio da se¢ao convergente da tubeira;

Subscrito t: Propriedades na garganta;

Subscrito 2: Propriedades no final da secéo divergente da tubeira;

Subscrito atm: Propriedades atmosféricas.

4.2.6.1 Pressoes de Entrada e Saida da Tubeira

O primeiro passo no projeto da tubeira é a determinacao da pressao interna na ca-
mara de combustdo, fator importante para definir a geometria da tubeira. Considerando
a baixa velocidade do escoamento na entrada da tubeira, a pressao na camara de com-
bustdo é equiparada a pressao de estagnacao, ou seja, P. = P, = F,. Este parametro
influencia diretamente 0 empuxo e a espessura da cadmara de combustdo. Por isso, essa
pressdo ndo deve ser excessivamente alta, a fim de evitar uma estrutura pesada, nem
muito baixa, para nao reduzir o empuxo. Além disso, a fim de assegurar 0 escoamento
supersOnico na tubeira, a razdo entre P, e a pressao de saida da tubeira, P,, deve ser
maior que um valor critico, conforme descrito na equagéao 4.6.

k
k—1
D2 2

A pressdo de saida precisa ser definida para determinar a geometria da tubeira,
sendo 0 escoamento impulsionado pela diferenca entre P, e P,. Além da necessidade
da razao entre as pressdes ser maior que o valor critico, idealmente P, deve ser igual a
pressao atmosférica. Contudo, com a variagéo da altitude do foguete, a pressao atmos-
férica também varia, resultando em diferentes tipos de escoamentos, conforme ilustrado
na Figura 6. Preferencialmente, deseja-se que a tubeira opere conforme a curva AB para
maxima eficiéncia, mas nem sempre isso é possivel. Quando a operagéo ideal ndo ocorre,
quatro condicdes de escoamento em tubeiras supersdnicas podem ser observadas:

1. Com P,;,,, menor que P;, a tubeira estara totalmente preenchida pelo escoamento,
mas ocorrerdo ondas de expansao externa na saida, caracterizando uma condigcao
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subexpandida. Neste caso, a expansao do gas na tubeira é incompleta, resultando
em valores de Cr e I, inferiores ao ideal.

. Quando P, é ligeiramente menor que P,;,,, com valores entre 25% e 40% de P,;,,,
a tubeira ainda estara completamente preenchida pelo escoamento. A expansao
continua ineficiente, e C'r e I, permanecem abaixo do ideal, com ondas de choque
apos a saida da tubeira.

. Para P,,, significativamente maior, ocorre separacao do escoamento dentro da se-
cao divergente da tubeira, com o didmetro do jato supersdnico menor que o diametro
de saida. O ponto de separacao desloca-se a medida que a pressao externa dimi-
nui, com o escoamento central permanecendo supersonico, porém circundado por
um escoamento subsénico. As perdas sao substanciais e ondas de choque formam-
se na parte externa da tubeira.

. Em tubeiras onde P,;,, € apenas um pouco menor que P, e a razdo entre P, e P,
esta abaixo do critico, todo o escoamento na tubeira sera subsénico. Isso acontece
por um curto periodo durante os transientes de ignicdo e extingdo da combustao.

Figura 6 — Tipos de escoamentos na saida da tubeira com base nas pressdes ao longo da tubeira
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Distincia ao longoe do eixo da tubeira

Fonte: Adaptado de (SUTTON; BIBLARZ, 2016)
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4.2.6.2 Propriedades na Entrada da Tubeira

As propriedades do escoamento na entrada da tubeira sdo equivalentes as da ca-
mara de combustao, pois a velocidade do escoamento na camara de combustao € prati-
camente nula. Assim, considera-se que as propriedades na camara de combustdo séo de
estagnagao e, portanto, sdo as mesmas na entrada da tubeira.

Dessa forma, tem-se vy = v. =0, V; = V., T}, = T. e P, = P.. Conforme relatado
por (SUTTON; BIBLARZ, 2016), a razao entre a area da entrada da tubeira e a da garganta
varia normalmente entre 3 e 6.

4.2.6.3 Propriedades na Garganta

As propriedades na garganta sao determinadas utilizando as propriedades da en-
trada da tubeira, as constantes do gas e o raio da garganta. Para que o escoamento se
torne supersoénico na se¢ao divergente, o numero de Mach deve ser igual a 1 na garganta,
assegurando assim o fluxo méssico méaximo através da tubeira. Esta condigéo é fundamen-
tal, pois permite determinar todas as propriedades do escoamento na garganta e pode ser
utilizada para calcular a area da garganta com base em outros requisitos especificos.

Em um bocal convergente-divergente supersdnico, a vazao massica € determinada
pelas condigdes na entrada da sec¢ao convergente e na garganta, ndo sendo influenciada
pelas caracteristicas da secéo divergente. As modificacdes na saida da se¢ao divergente
nao afetam a velocidade ou o fluxo massico na garganta. Esse fenémeno é conhecido
como estrangulamento. Quando o nimero de Mach atinge 1 na garganta, o fluxo massico
maximo € alcancado e o escoamento € entao considerado estrangulado.

As propriedades na garganta sao descritas pelas seguintes equagdes, que repre-
sentam, respectivamente, o volume especifico 4.7, a temperatura 4.8, a pressdao 4.9 e a
velocidade 4.10 na garganta:

vt—vl{k;”}“ (4.7)
T, = lffl (4.8)
%:(@in)kkl (9
v, = ICQ—JI_CIRT1 (4.10)

Com as equacdes 4.7, 4.10 e a equacao 4.3, o fluxo massico na tubeira pode ser



31

obtido e é representado pela equagao 4.11.

. Ay
m =
Vi

(4.11)

4.2.6.4 Propriedades na Saida da Tubeira

Por fim, o calculo das propriedades na saida da secao divergente é realizado. Pri-
meiramente, determina-se a velocidade de saida conforme a equacao 4.12. A area de
saida é determinada utilizando o volume especifico na saida (equagao 4.13), a velocidade
de saida para uma expansao 6étima e o fluxo massico na garganta (equacao 4.11), na equa-
cao da continuidade. A temperatura na saida pode ser calculada com base nas relagbes

isentrépicas.
2k P T
2
= | _RT — | = 4.12
(%) E_1 11 ( Pl) ] ( )
P\

Vo = V- : 4.13
S (Pg) (4.13)

Como a area de saida é constante, a razao entre a area da garganta e a area de
saida também é constante. Porém, a pressdo na camara de combustao varia, e dessa
forma, a presséo de saida ndo sera sempre igual & atmosférica. E necessario, entdo, de-
terminar a pressao de saida utilizando duas equacdes. A equagéo 4.14 traz a relagéo entre
as razbes A;/A, e My/M,, enquanto a equagéo 4.15 relaciona a pressao de estagnagao
com a pressao de saida.

A\ A =

(k—1) 2 ) k-1)
A 1 1+ [ ] M
2 j (4.14)

k
Py = P, [1 4 %(k: - 1)M§} o (4.15)
A tubeira também possui um valor de eficiéncia relacionado a perdas por atrito,
transferéncia de calor e geometria da garganta. A geometria da garganta pode gerar per-
das se apresentar uma forma pontiaguda; uma transicao entre a secao convergente e a
divergente com uma garganta mais arredondada diminui essa perda. O fator de correcao
de tubeira, n, segundo (Richard Nakka, 2023), esta entre 0,9 e 0, 97.
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4.2.6.5 Angulos de Convergéncia e Divergéncia

Os ultimos parametros a serem definidos para completar a geometria da tubeira
sao os angulos de convergéncia e divergéncia. Em relacdo ao angulo de convergéncia,
nao ha uma regra definida, mas é recomendado que nao seja nem muito pequeno, nem
muito grande. Quanto ao angulo de divergéncia, «, a natureza ndo uniaxial do escoamento
resulta na decomposicao da velocidade, gerando uma velocidade de exaustdo na direcao
axial da tubeira menor do que a prevista. Para compensar isso, utiliza-se um fator multipli-
cador que considera o meio angulo de divergéncia. Este fator de correcao € igual a 1 para
a = 0, diminui conforme o aumenta e é aplicado conforme a equacao 4.16. A Tabela 1
apresenta essa relagao para diferentes angulos.

Uy = Vs A (4.16)

Tabela 1 — Fator de correg¢éo para angulo de divergéncia em tubeiras conicas

Meio angulo de divergéncia « (°) | Fator de corregao A
0 1,0000
2 0,9997
4 0, 9988
6 0,9972
8 0,9951
10 0,9924
12 0, 9890
14 0,9851
15 0, 9830
16 0, 9806
18 0,9755
20 0, 9698
22 0, 9636
24 0, 9567

Fonte: Adaptado de (SUTTON; BIBLARZ, 2016)

Observa-se que o fator de corregdo necessério aumenta com o aumento do an-
gulo a. Assim, a escolha do angulo deve considerar um equilibrio entre a facilidade de
fabricacéo e a minimizagao da perda de velocidade. Conforme (Richard Nakka, 2023), um
semiangulo de convergéncia de 30° é utilizado em alguns de seus propulsores, devido a
facilidade de fabricagcdo, e serd adotado neste projeto. Para o semiangulo de divergén-
cia, (Richard Nakka, 2023) recomenda consistentemente 12°, o que também sera aplicado
neste projeto. A velocidade de saida com a corre¢ao do angulo de divergéncia e do fator
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da tubeira é entao dada pela equagao 4.17.

1/2 = U A1) (4.17)

4.2.6.6 Empuxo

O empuxo é a forca produzida pelo sistema de propulsdao de um foguete, agindo
sobre o veiculo, ou seja, a reacao da estrutura devido a ejecdo de massa a altas velo-
cidades, conforme a terceira lei de Newton. O calculo do empuxo é fundamental para a
determinag&o do desempenho de um propulsor.

O empuxo (F) gerado por um propulsor é calculado pela soma de duas componen-
tes: a primeira componente € devido ao fluxo de massa de gases que sai pelo bocal, e a
segunda é devido a diferenca de pressao entre a saida do bocal e a pressao atmosférica.
A equacao do empuxo é dada por 4.18.

F= mvz + (PQ - Patm)AQ (418)

4.2.7 Inibidores

Quando o grao propelente é ignitado, todas as superficies expostas comecam a
sofrer combustdo, de modo que a area total de queima é dada pela soma de todas as
areas expostas. O inibidor € uma camada de material de dificil inflamabilidade e com
propriedades isolantes, aplicada em partes da superficie do grao propelente para evitar
que essas partes queimem em um momento indesejado. Ao evitar que determinadas su-
perficies sejam ignitadas, é possivel controlar a rea inicial de queima, consequentemente
reduzindo-a. Também é essencial garantir que o inibidor esteja aderido de forma adequada
ao propelente para evitar a separagdao dos materiais.

(Richard Nakka, 2023) realizou um estudo com diferentes tipos de inibidores que
podem ser produzidos facilmente. O estudo compara a espessura do inibidor e o tempo
necessario para impedir que o propelente seja ignitado por uma chama. O material que
apresentou o melhor desempenho foi o tecido de algodao com resina poliéster, por ser de
facil acesso e pelo fato de a propria resina garantir a aderéncia ao grao propelente, este
material sera utilizado.
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4.2.8 Protecao Térmica

Em camaras de combustdo de propulsores a propelente sélido, as temperaturas
adiabaticas da chama podem ultrapassar 1400°C. Dada a auséncia de sistemas de resfri-
amento na maioria dessas camaras, torna-se imperativo o uso de uma protecao térmica.
A insercdo de uma camada isolante interna, caracterizada por sua resisténcia a inflama-
bilidade e atributos isolantes, € realizada entre a superficie do grédo propelente e a super-
ficie interna da cadmara de combustdo. Essa camada, comumente aderida a estrutura da
camara, desempenha o papel fundamental de mitigar a transferéncia de calor para esta
Ultima, diminuindo assim o risco de elevacdo excessiva de temperatura durante o pro-
cesso operacional. A importancia desse material isolante é particularmente evidenciada
em camaras de combustao fabricadas a partir de aluminio ou naquelas expostas a longos
periodos de queima. Esta necessidade surge do fato de que o aumento da temperatura
pode levar a diminuicdo acentuada do limite de escoamento dos materiais.

Considerando-se a temperatura da parede como um parametro de projeto critico,
observa-se na Figura 7 a diminuicdo da tensdo de escoamento do aco SAE 1020 para
80% do seu valor em temperatura ambiente quando atinge 240°C'. Portanto, uma analise
detalhada de transferéncia de calor sera efetuada com o objetivo de atualizar a tensao
de escoamento do ago conforme as variagdes de temperatura na camara de combustao.
Como o aco escolhido € o 1020, a determinacado do percentual de perda de resisténcia
mecanica sera feita com a aproximacgao linear da curva com pontos em 100% em 20°C'
e 80% em 240°C'. Importante ressaltar que, caso a temperatura seja maior que 240°C, a
utilizacdo da curva deve ser repensada.

Figura 7 — Efeito da temperatura na tensdo de escoamento de alguns metais
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Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)
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Conforme (Richard Nakka, 2023), o principal mecanismo de transferéncia de calor
na camara de combustdo ocorre por meio da convecgao, sendo o inicio da tubeira o foco
do estudo devido ao elevado coeficiente de transferéncia de calor, atribuido a maior veloci-
dade do escoamento. As condi¢des de contorno serdo estabelecidas visando um equilibrio
entre a simplicidade e a adequacgao a realidade. A temperatura inicial € definida como a
temperatura ambiente, refletindo o cenario considerado mais adverso. Quanto a superficie
em contato com o ambiente externo, esta podera ser modelada tanto como isolada quanto
sujeita a convecgao, uma decisdo que dependera substancialmente dos resultados advin-
dos da verificagcdo do modelo. Em paralelo, os gases de combustdo serdo modelados de
modo a manter uma temperatura constante, correspondente a temperatura de combustao,
garantindo assim a consisténcia do modelo com as condi¢des operacionais esperadas.

Um aspecto critico e particular de cada situacao € o coeficiente de transferéncia de
calor, h, cujo calculo sera realizado utilizando a equacao 4.19, disponibilizada por (AVAL-
LONE; BAUMEISTER; SADEGH, 2006). E crucial salientar que a vazio massica por uni-
dade de area nao é constante, dado que o fluxo massico dos gases de exaustao sofre
variagdes ao longo do tempo. Embora (Richard Nakka, 2023) recomende o emprego de
um valor médio para h nessa situagao, a dindmica temporal do fluxo massico é conhecida
e possibilita a determinacao do coeficiente de transferéncia de calor h para cada instante
especifico. O coeficiente C' é fornecido por (Richard Nakka, 2023) e tem seu valor igual
a 3,075, sendo a unidade de medida nao especificada; porém, os demais parametros da

0,7
m (%) ] (4.19)

Com o coeficiente de transferéncia de calor devidamente determinado, procede-se

equagao devem ser fornecidos no Sl.

0,8
hecSS "
D

0,2
%

a modelagem do problema de transferéncia de calor. Baseando-se nas premissas ja es-
tabelecidas e utilizando como referéncia (CENGEL; GHAJAR, 2009), optou-se por uma
abordagem transiente e 0 emprego de métodos numéricos. Para simplificar a modela-
gem matematica, adotou-se um modelo unidimensional, tratado como uma placa plana.
Adicionalmente, considera-se que os materiais sdo homogéneos e suas propriedades, in-
variantes com o tempo.

Embora tais simplificacdes possam inicialmente parecer exageradas, elas tendem
a superestimar o valor da temperatura. Por exemplo, o processo de combustdo do pro-
pelente ocorre do centro para as extremidades, atuando o préprio propelente como um
isolante. Assim, em uma andlise bidimensional, a regido isolante absorveria o calor exce-
dente, resultando em uma diminui¢do da temperatura superficial.

Para a modelagem, adota-se o0 método de balango de energia, utilizando a formu-
lacao de diferencas finitas. Existem, contudo, duas estratégias para resolver as equacoes:
0s métodos explicito e implicito. O método explicito determina a temperatura do n6 em
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anadlise para o proximo intervalo de tempo com base nos nés do intervalo de tempo atual.
Por outro lado, o método implicito estabelece a temperatura dos ndés para o proximo in-
tervalo de tempo utilizando a temperatura do né em andlise no intervalo atual, exigindo o
calculo simultaneo de todos os nds para obter uma solugdo, o que gera um sistema de
equacoes. A principal limitagdo do método explicito reside na sua potencial instabilidade
caso o passo de tempo nao seja suficientemente pequeno, enquanto o método implicito é
incondicionalmente estavel. Dado o carater simples do problema e as pequenas dimen-
sbes envolvidas, que poderiam resultar em um passo de tempo muito curto para o método
explicito, optou-se exclusivamente pela formulagédo do método implicito devido a sua esta-
bilidade.

A determinacado de trés parametros torna-se necessaria: a difusividade térmica,
conforme a equacao 4.20; o numero de nés, equacao 4.21; e o numero adimensional de
Fourier da malha, equacéo 4.22.

K
- 4.20
ay pCp ( )
L
N =2 4.21
Ax ( )
At
T = O{tg (422)

O propdsito desta analise é avaliar a efetiva necessidade de aplicagdo de protecao
térmica, requerendo, para tanto, a investigacao de dois cenérios distintos: inicialmente,
considera-se apenas a parede da camara de combustao; em sequéncia, analisa-se a in-
clusao de um material isolante interposto entre os gases de combustao e a parede da
camara. A disposicdo das equacbes adota como referéncia que o primeiro né, posicio-
nado a esquerda, esteja em contato direto com os gases de combustao, enquanto o ultimo
nd, localizado a direita, seja considerado isolado ou em contato com o ar atmosférico, a
depender do caso em analise. A notagdo empregada para a numeragao dos nés utiliza o
subscrito m, ao passo que o sobrescrito ¢ € destinado a indicagdo dos passos de tempo.
Sob esta premissa, estabelece-se a primeira condicao de contorno relativa a convecgao
dos gases de combustao para a parede ou para o material isolante, conforme descrito pela
equagao 4.23.

m m

B (ZhAxT B 2hAxT
K

— 4+ 27+ 1) Tﬁ:_l + 27'Ti—:_11 - TTcombusto - TZ (423)

O subsequente estagio das analises consiste na definicdo da conducao de calor no
material, processo descrito pela equacao 4.24. No caso em que se emprega um material
isolante, torna-se imprescindivel a modelagem da transferéncia de calor pela interface en-
tre o material isolante e o condutor. Para tal, sdo estabelecidas as seguintes premissas e
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restricdes:

» Assume-se que o contato térmico entre os materiais € ideal, sem a presenca de
espacos vazios entre eles;

« O incremento de distancia, Ax, deve ser idéntico para ambos os materiais;

« E imperativo que exista um né situado precisamente na interface entre os materiais.

Com base nesses critérios, a temperatura na interface € determinada pela equagéao
4.25, onde o subscrito A refere-se ao material posicionado a esquerda e o B, ao material
a direita.

T = (k2T T, = T (4.24)

2At
Az2(paCp, + peChry)

(RaTyy + wpTob — (ka+ kp)T,) = T, = =T, (4.25)

Por fim, a condigao de contorno correspondente a superficie isolada no lado direito
€ expressa pela equacgao 4.26. Simultaneamente, a condi¢cdo de contorno que descreve a
convecgao em contato com o ar atmosférico € detalhada na equagéo 4.27.

27T, — (21 + )T = —T7, (4.26)
. 2hA ‘ 2hA .
27T — ( il + 27 + 1> TH = — xTTatm -1 (4.27)
K

Para a definicdo da protecédo térmica, em um dos experimentos conduzidos por
(Richard Nakka, 2023), dois tipos de protegéo térmica foram utilizados: “papel postal mar-
rom”, para o qual se encontrou uma boa correspondéncia com o “papel pardo” brasileiro,
e resina poliéster. A resina poliéster foi aplicada diretamente na parte interna da camara
de combustao, formando uma camada fina e uniforme de aproximadamente 0, 11 mm de
espessura. O método de posicionamento do papel na camara de combustao, bem como o
uso de materiais adesivos, ndo foram especificados detalhadamente; no entanto, é menci-
onado que 2 camadas de papel resultaram em uma espessura total de 0.29 mm. E crucial
enfatizar que o incremento no nimero de camadas de papel pode influenciar a condutivi-
dade térmica do material. Para facilitar o calculo e diminuir o nimero de nés necessarios,
a espessura do papel sera considerada de 0.28 mm. Essa simplificagao deve resultar em
uma temperatura maior na interface, ndo sendo um problema.



38

4.2.9 Propelente

O propelente utilizado sera o RNX-71V, uma mistura de resina epéxi, nitrato de po-
tassio e 6xido de ferro. A escolha do propelente influencia diretamente na performance
do propulsor e, portanto, deve ser feita com cuidado. Neste caso especifico, foram con-
siderados fatores como seguranga de operagéo, facilidade de obtengdo dos componen-
tes, simplicidade de manufatura, custo e disponibilidade de dados sobre as caracteristicas
fisico-quimicas e a taxa de queima.

O RNX-71V apresenta certos desafios de fabricacdo, como a necessidade de apli-
cagao de vacuo para remover os gases formados durante a mistura dos componentes.
No entanto, a escolha desse propelente foi feita por sua baixa taxa de queima, 5mm/s a
1000 psi, em comparagao com a taxa de queima de um propelente como o KNSU, 15 mm/s
a 1000 psi. O propelente é composto, em massa, por 68% de nitrato de potassio (KNOs),
24% de resina epoxi e 8% de éxido de ferro (Fe;O3). A relagdo de massa da resina epoxi
para endurecedor utilizada é de 18,9% de resina e 3,1% de endurecedor. Cada compo-
nente desempenha uma funcao especifica:

+ Nitrato de Potassio (KNOs)

— Funcao: Atuar como oxidante.

— Explicacado: O oxidante é uma substancia que fornece oxigénio necessario
para a combustdo do combustivel. No RNX-71V, o KNO3; decompde-se ao ser
aquecido, liberando oxigénio que facilita a combustdo da resina epoxi, forne-
cendo o oxigénio necessario para sustentar a reacao de queima.

 Resina Epéxi

— Funcao: Atuar como combustivel e aglutinante.

— Explicacao: A resina ep0Oxi, na presenca do oxigénio liberado pelo KNOs,
queima gerando gases quentes que sao expelidos para produzir impulso. Além
disso, a resina epoxi mantém a mistura do propelente coesa e estavel.

« Oxido de Ferro (Fe,0;)

— Funcao: Atuar como catalisador.

— Explicacao: O 6xido de ferro nao participa diretamente da reacdo de combus-
tdo, mas acelera a decomposicao do nitrato de potassio, aumentando a taxa de
liberagdo de oxigénio e, consequentemente, a velocidade de queima do com-
bustivel.
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Vale ressaltar que a taxa de queima desse propelente pode ser ajustada variando-
se a propor¢ao dos componentes, principalmente de 6xido de ferro, permitindo adaptacdes
faceis para diferentes aplicagdes.

As propriedades deste propelente encontram-se na Tabela 2, onde os valores ja
consideram o escoamento em duas fases.

Tabela 2 — Propriedades do Propelente RNX-71V (razdo 68/24/8)

Parametro Valor Unidade de medicao
Impulso Especifico, entregue (tipico) 105-115 S

Velocidade caracteristica de exaustéo, tedrica 779 m/s

Temperatura de combustéo, medida a 6,9 MPa 1268 K

Densidade (tipica) 1,756 g/cm?

Razao dos calores especificos, mistura 1,18 -

Massa molar efetiva dos produtos de exaustao 41,83 kg/kmol
Comportamento da taxa de queima de St. Robert

Calor especifico 1,382 J/kg K

Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)

4.2.10 Escoamento de Duas Fases

Muitos propelentes sélidos de foguete geram produtos de combustao que sdo uma
mistura de gases e particulas em fase condensada, que podem ser liquidas ou sélidas.
Conforme (Richard Nakka, 2023) essa fase condensada é evidenciada pela presenca de
uma fumaga densa na pluma de exaustdo. No caso do nitrato de potassio, sdo gerados
produtos de fase condensada de alta massa molar.

/

R

R= i (4.28)

A Equacao 4.12 mostra que, a medida que a massa molar aumenta, ocorre uma

reducao correspondente em R, conforme estabelecido pela Equacao 4.28. Isso acarreta

uma diminuigédo na velocidade de exaustao dos gases, provocando uma perda de empuxo,

conforme indicado pela Equagéo 4.18. Especificamente, propelentes baseados em nitrato

de potassio e sacarose produzem uma densa fumaca de carbonato de potassio, com cerca
de 42% dos produtos de exaustdo em fase condensada.

Adicionalmente, o incremento da massa molar dos produtos de exaustao influencia

negativamente o desempenho devido a fase condensada. Os fatores que contribuem para

esta perda incluem:
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« A massa em fase condensada, que é expelida sem participar das reagdes quimicas,
nao contribui para o trabalho de expansao, diminuindo a aceleracédo dos gases;

A significativa massa molar efetiva dos produtos diminui o valor da velocidade carac-
teristica c*;

» Devido a inércia térmica, parte do calor da fase condensada é ejetada através da
tubeira antes que a transferéncia de calor para os gases adjacentes possa ocorrer,
resultando em uma nao conversao em energia cinética, conhecido como atraso tér-
mico da particula;

» A massa relativamente grande das particulas, em comparagcao com os gases, resulta
em uma aceleracdo mais lenta, especialmente na regido da garganta da tubeira,
onde a aceleragao € mais intensa. A aceleracéo das particulas depende do arrasto
friccional do escoamento, que é fungéo da diferenca de velocidade entre particulas
e gas. Consequentemente, as particulas de fase condensada apresentam uma velo-
cidade menor na saida da tubeira do que os gases, o0 que é conhecido como atraso
de velocidade da particula.

Existem multiplos fatores que influenciam a magnitude das perdas associadas ao
escoamento bifasico. Um fator pratico de notavel importancia é o contorno da tubeira,
especialmente na regido da garganta, onde ocorre alta aceleragdo do escoamento. Uma
transicdo mais gradual na aceleragdo nas proximidades da garganta pode assegurar uma
reducao nas perdas de empuxo. Portanto, € crucial manter um perfil suave do contorno e
evitar alteracdes abruptas na geometria dessa area.

A Figura 8 ilustra a influéncia do tamanho do propulsor, do empuxo e do tamanho
das particulas no valor de ¢*. Nota-se que, quanto maior o propulsor e menor o tamanho
das particulas, menor é a interferéncia do escoamento bifasico em ¢*. Considerando que
o foguete projetado pertence a classe J, é improvavel que o empuxo maximo exceda 3 kN
ou 674, 4 [bs, indicando que a perda em ¢* devido ao escoamento bifasico é consideravel.
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Figura 8 — Influéncia do tamanho do propulsor e das particulas em c*
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Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)

Os célculos para os parametros ajustados de acordo com o escoamento bifasico
nao serao detalhados, visto que o escopo deste trabalho nao inclui a andlise detalhada da
combustao do propelente. Assim, os valores de k, R e M, ja ajustados para o escoamento
bifasico, serdo adotados conforme fornecidos por (Richard Nakka, 2023). As equacgdes e a
metodologia para a obtencao desses valores podem ser encontradas em (Richard Nakka,
2023).

4.2.11 Queima Erosiva

A combustdo de um grao propelente em um propulsor foguete de propelente sélido
ocorre com 0 escoamento dos gases de combustdo ao longo da superficie de queima.
A regressao desta superficie, na direcdo perpendicular ao escoamento, faz com que a
velocidade do escoamento na saida do grao propelente aumente a transferéncia de calor
para as superficies de queima, intensificando a taxa de queima e, consequentemente,
dando origem a queima erosiva.

A Figura 9 apresenta uma curva experimental da pressdo na cadmara de combustéo
em funcdo do tempo para um propelente do tipo estrela de cinco pontas com queima
neutra. Nota-se um pico de pressao no inicio da queima, para t < 0.5s, sendo este pico
tanto mais elevado quanto maior for a relagdo L/D. Dado que a velocidade na garganta é
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sempre sbnica, a reduzida area na saida do grao propelente, no inicio da queima, requer
que a velocidade do escoamento seja maior para que se atinja a conservacao de massa.
Este fendmeno resulta na queima erosiva e em um pico de pressado que pode ser até trés
vezes superior a pressao da camara de combustao em regime permanente.

Portanto, é essencial que o projeto considere uma relagéo L /D reduzida, bem como
a variagédo no pico de pressdo. Neste projeto, ser4 mantida a relagdo L/D inferior a 10.
Em propulsores a propelente sélido de menor porte, é aconselhavel manter a area interna
do grao propelente no inicio da queima préxima a area da garganta, a fim de prevenir um
aumento drastico na velocidade do escoamento.

Figura 9 — Influéncia da relagdo L/D no pico de pressdo interna para uma queima erosiva
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Fonte: Adaptado de (KUBOTA, 2015)

Este efeito pode ser calculado por métodos semi-empiricos, como o0 método pro-
posto por Lenoir e Robillard, conforme descrito em (KUBOTA, 2015). Embora este trabalho
nao foque no calculo da queima erosiva nem detalhe efeitos de combustéo, é crucial com-
preender este fendbmeno e adotar boas praticas de projeto para mitigar sua ocorréncia e
evitar picos de pressao indesejados. O fenémeno pode ser desconsiderado nos calculos
se tais praticas forem observadas, o que geralmente se aplica a propulsores foguete de
menor porte.

4.2,12 Taxa de Queima

A taxa de queima de um propelente sélido é uma fungéo de diversos fatores, como
temperatura, composicdo do propelente, propriedades de combustdo e pressao. Existe,
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entretanto, uma relagdo empirica que relaciona a taxa de queima a pressao, conforme a
equacao 4.29. O coeficiente a € 0 expoente n sdo especificos para cada tipo de propelente
e podem ser determinados experimentalmente utilizando um dispositivo onde o propelente
¢ inserido, ignitado e os dados de pressao e da posicao da superficie de queima no tempo
sao coletados. Devido a utilizacdo de um propelente estudado por (Richard Nakka, 2023),
os valores de a e n sédo fornecidos conforme a Tabela 3 a uma temperatura de 20°C'. Esses
valores sdo para uma pressdo em M Pa e resultam em uma taxa de queima em mm/s.

r=aP/ (4.29)

Tabela 3 — Coeficientes da taxa de queima para o propelente RNX-71V

Simbolo | Valor
a 2,97
n 0,371

Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)

Assume-se que todas as superficies sem inibidores queimam na dire¢ao perpendi-
cular a superficie exposta. Conhecendo a area da superficie e levando em conta a densi-
dade do grao propelente, supondo escoamento de duas fases conforme descrito anterior-
mente, é possivel determinar o fluxo massico da queima do propelente, conforme a Equa-
¢ao 4.30. As caracteristicas da mistura gasosa sao influenciadas pelo tipo de propelente e
foram descritas anteriormente. E importante ressaltar que, neste trabalho, a combust&o foi
tratada de forma qualitativa. Assim, aspectos como reacdes quimicas, variagées na razao
de calores especificos ou na temperatura de combustdo ndo sao considerados.

mqueima = Aqueimarpgases (430)

Também é importante notar que a taxa de queima € influenciada pela temperatura
inicial do grdo propelente, conforme a Figura 10. A area sob as curvas é a mesma, re-
sultando em um mesmo impulso total, apenas alterando a velocidade com que a reagao
ocorre. Por isso, € crucial observar a temperatura do propelente antes da queima para
prevenir acidentes.
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Figura 10 — Influéncia da temperatura na taxa de queima
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Fonte: Adaptado de (SUTTON; BIBLARZ, 2016)

4.2.13 Geometrias do Grao Propelente

A geometria do grao propelente determina diretamente a curva de pressao-tempo.
Uma vez ignitado, todas as superficies expostas queimam, gerando gases que sao ex-
pelidos pela tubeira. Devido ao processo de combustdo e a regressao da superficie de
queima, a area exposta pode variar. A Figura 11 ilustra essa variacao através de contor-
nos espagados em intervalos de tempo iguais. Esta figura representa um tipo de geometria
de grdo que mantém o comprimento dessas linhas praticamente constante, fazendo com
que a area de queima permaneca quase inalterada.



45

Figura 11 — Diagrama do contorno das sucessivas superficies de queima espagadas por um instante de
tempo fixo.

Fonte: (SUTTON; BIBLARZ, 2016)

Diferentes geometrias de graos geram contornos variados, alterando significativa-
mente a area de queima e, consequentemente, a curva de pressao-tempo. Os graos sao
classificados conforme o perfil dessa curva, sendo as categorias mais comuns: Regres-
siva, Neutra e Progressiva. A Figura 12 ilustra esses perfis.

E perceptivel que as curvas de comportamento Regressiva e Progressiva apresen-
tam picos de pressao, que podem nao ser ideais para a performance 6tima da tubeira.
Esta limitagdo decorre do fato de a tubeira ser otimizada para funcionar sob uma pressao
interna especifica, implicando em operar com maxima eficiéncia apenas durante um pe-
riodo restrito. Do ponto de vista estrutural, a presenca desses picos de pressao demanda
uma estrutura mais robusta para resistir aos esforgos mecanicos. Assim, o perfil de queima
mais adequado tende a ser aquele que mais se aproxima do Neutro, pois permite que a tu-
beira opere perto de seu ponto 6timo, reduzindo a necessidade de refor¢os estruturais em
razao da menor ocorréncia de picos de pressao. No entanto, graos com perfil de queima
Neutra geralmente apresentam uma geometria mais complexa, dificultando sua fabricagao.



46

Figura 12 — Classificagao dos graos de acordo com as caracteristicas da curva pressao-tempo
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Fonte: Adaptado de (SUTTON; BIBLARZ, 2016)

A Figura 13 apresenta diferentes geometrias de grdos propelente e sua classifica-
cao de acordo com o comportamento da curva de pressado-tempo. A escolha da geometria
do gréao propelente pode ser complexa, dependendo dos requisitos do motor, como alta
eficiéncia volumétrica (maximizac¢ao do espago ocupado pelo gréo), perfil adequado da su-
perficie de queima ao longo do tempo para atingir a curva de empuxo desejada, € minima
variacao do centro de gravidade, entre outros fatores. Para este trabalho especifico, dois
pontos principais serdo considerados: facilidade de fabricagéo e obtencdo de um perfil de
queima o mais préximo possivel do Neutro.
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Figura 13 — Diagrama de diferentes geometrias de gréos
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Fonte: (SUTTON; BIBLARZ, 2016)

O propelente escolhido foi o de dois cilindros concéntricos, onde o raio do cilindro
interno devera ser igual a espessura do cilindro externo e a area entre os cilindros de-
vera ser maior que duas vezes a area da garganta para garantir que nao ocorra a queima
erosiva. Esta geometria de grdao é de facil manufatura e apresenta uma queima neutra.
Esta geometria necessita de uma estrutura que mantera os dois cilindros fixos na camara
de combustéo; neste caso especifico, sera utilizado o mesmo aparato empregado por (Ri-
chard Nakka, 2023) no motor Paradigm, que consiste em um disco de madeira colado ao
grao propelente com furos que permitem a passagem da chama do ignitor. O propelente
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também devera possuir inibidores nas suas superficies superior e inferior, bem como na
superficie em contato com a camara de combustao. Além disso, recomenda-se que o0 grao
propelente seja colado a superficie da camara de combust&o utilizando silicone para altas
temperaturas.

4.2.14 Pressao na Camara de Combustao

No contexto do modelo propulsivo abordado, a Figura 14 ilustra a curva P, x t,
caracteristica da operacado das camaras de combustdo em motores a propelente sélido,
e define os periodos cruciais durante o funcionamento do motor. Este modelo enfoca os
tempos de queima e de agao, optando deliberadamente por ndo incluir os fenémenos de
ignicao e extincdo. A omissao desses fendmenos se justifica pela complexidade adicio-
nal que os modelos de combustao necessarios para sua andlise trariam ao estudo. Esta
decisdo metodologica, embora simplifique o modelo, é considerada adequada e nao deve
introduzir erros significativos na compreensao global do comportamento do modelo propul-
sivo principalmente devido a faixa de impulso total em analise.

Figura 14 — Definicao do tempo de queima e tempo de agao.
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Fonte: Adaptado de (SUTTON; BIBLARZ, 2016)
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4.3 ESTRUTURA

Esta secdo apresentara o equacionamento e as consideragdes relevantes para o
dimensionamento estrutural do propulsor, bem como a selegcédo e o dimensionamento dos
elementos de vedacao. O objetivo é assegurar que todos os componentes sejam adequa-
damente projetados para suportar as condicées operacionais, garantindo a integridade e a
segurancga do sistema.

4.3.1 Vasos de Pressao

Um vaso de pressao é um recipiente fechado projetado para conter gases ou li-
quidos sob presséao significativamente diferente da pressdo ambiente. A seguranca e a
integridade estrutural desses vasos sdo de extrema importancia, pois falhas podem resul-
tar em vazamentos perigosos ou explosdes. A camara de combustdo de um foguete pode
ser considerada um tipo especifico de vaso de pressao devido as altas pressdes inter-
nas geradas durante a combustdo dos propelentes. O dimensionamento adequado desta
camara é crucial para garantir a eficiéncia e a seguranga do motor de foguete.

Existem duas classificagdes para os vasos de pressdo: de paredes finas e de pa-
redes espessas. Segundo (PHILPOT, 2013), um vaso de pressao pode ser descrito como
de paredes finas quando a razao entre o raio interno e a espessura da parede for sufici-
entemente grande, de modo que a tensdo normal na diregdo radial seja essencialmente
uniforme ao longo da parede do vaso. Assim, um vaso pode ser classificado como de pa-
redes finas se a razao entre o raio interno e a espessura da parede for maior do que 10,
conforme a Equacéo 4.31.

% > 10 (4.31)

Satisfeita essa condig¢ao, as tensdes no cilindro podem ser calculadas. Devido as
caracteristicas do material do cilindro, para efeitos de projeto, sera considerada apenas a
maior tensdo, que é a tangencial, dada pela Equacgéo 4.32. As equagdes para o calculo
das demais tensdes encontram-se em (PHILPOT, 2013).

P,
O-tang - T (4.32)

Para os vasos de pressado de paredes espessas, sera utilizado como referéncia o
livio (POPOV, 1990). E importante determinar a tenséo radial o, (Equacéo 4.33), a tensao
tangencial o, (Equacgao 4.34), as constantes C; (Equacao 4.35) e (5 (Equacao 4.36), e a
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tensdo cisalhante maxima dada pela Equacao 4.37.

o, =Cy — % (4.33)
o= C) + % (4.34)
Cy = % (4.36)
Toax = 5 o (4.37)

Onde:

+ r: Raio variavel dentro do material do vaso de presséo.
* r;: Raio interno do vaso de presséo.

* r,: Raio externo do vaso de pressao.

» P;: Presséao interna aplicada no raio interno r;.

» P,: Pressao externa aplicada no raio externo r,.

A tenséo radial maxima ocorre quando r = r, e a tensdo tangencial maxima ocorre
quando r = r;.

4.3.2 Dimensionamento dos Parafusos

A juncédo do cilindro da camara de combustdo com a tubeira e o bulkhead sera
realizada utilizando parafusos. Essa escolha se deve a simplicidade da conexdo e ao
fato de ndo ser uma junta permanente, permitindo a troca de componentes e facilitando
a insergcao de sensores, propelente e dispositivos de ignicao. Sera utilizada a bibliografia
de (BUDYNAS; NISBETH, 2016), adotando a forma de carregamento de cisalhamento de
juntas parafusadas.

Para esse carregamento, sendo F' a forga perpendicular ao eixo dos parafusos,
existem quatro modos de falha:

1. Falha Cortante nos Parafusos
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A falha cortante nos parafusos é analisada considerando a area de cisalhamento dos
parafusos (A;) e a tensédo de cisalhamento (), conforme a Equacgéo 4.38. O fator
de seguranga (n) é entdo calculado usando o limite de escoamento em cisalhamento
(Ssy), conforme a Equagéo 4.39.

F
= — 4,
T N (4.38)
n = Ssy (4.39)
T

. Falha por Contato nos Parafusos

A falha por contato nos parafusos envolve a analise da area de contato dos para-
fusos (A;) e a tensdao de esmagamento (o3), conforme a Equagéao 4.40. O fator de
seguranca é calculado utilizando o limite de escoamento (.5,), conforme a Equagéo
4.41.

F
o= (4.40)
" (4.41)
|o|

. Falha por Contato nos Elementos

Para a falha por contato nos elementos, é necessario considerar o limite de escoa-
mento do material dos elementos (5,.). O fator de seguranca € calculado com base
na tensao de compressao nos elementos (0;), conforme a Equacgéo 4.42.

Sye

n =
||

(4.42)

. Falha por Tensoes nos Elementos

A falha por tensdes nos elementos considera a area de tensdo nos elementos (4;)
e a tensao resultante (o;), conforme a Equacao 4.43. O fator de segurancga é entao
calculado utilizando o limite de escoamento do material (S,), conforme a Equagéo
4.44,

F
o= (4.43)
S (4.44)
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Conforme (BUDYNAS; NISBETH, 2016), a resisténcia minima ao escoamento €
aproximadamente igual a 0, 577 vezes a tensao de escoamento. Ainda € necessario deter-
minar a distancia do parafuso a borda; (BUDYNAS; NISBETH, 2016) recomenda que essa
distancia seja igual ou maior a 1,5 vezes o didmetro do parafuso. O comprimento ideal
de parafuso € aquele em que apenas uma ou duas roscas se projetam da porca apos o
aperto. Furos para os parafusos podem ter rebarbas ou arestas afiadas ap6s o processo,
as quais podem cortar revestimentos e aumentar a concentragdo de tensao. Portanto, para
prevenir isso, devem ser sempre usadas arruelas sob a cabeca dos parafusos, de aco en-
durecido, de modo que a borda arredondada do furo estampado encontre a face da arruela
do parafuso.

Para uma conexao parafusada, é importante determinar o torque (7') necessario
para o aperto correto dos parafusos. Define-se que a pré-carga (F;) € igual a 75% da
carga de prova, devido a necessidade de reutilizagédo dos parafusos. A carga de prova (F,,)
é dada pela Equagéo 4.45, onde A, é a area de tragéo e S, € a resisténcia de prova obtida
de acordo com a classe do parafuso. Para determinar o torque necessario, utiliza-se a
Equacao 4.46, onde K ¢€ o fator de torque, conforme a Tabela 4, e d € o didmetro nominal
do parafuso.

F, = AS, (4.45)

T = KFd (4.46)

Tabela 4 — Fatores de torque K para uso com a Equagéo 4.46

Condicao do Parafuso K

Nao revestido, acabamento negro | 0,30
Revestido de zinco (zincagem) 0,20
Lubrificado 0,18

Revestido de cadmio (cadmiagem) | 0,16

Com antiaderente da Bowman 0,12

Com porcas de pega da Bowman | 0,09

Fonte: Adaptado de (BUDYNAS; NISBETH, 2016)

Ainda é necessario determinar o didmetro do furo dos parafusos e a distancia entre
furos e furos e bordas. O didmetro do furo dos parafusos deve ser igual ao diametro do
parafuso acrescido de 0,3 mm. (BUDYNAS; NISBETH, 2016) recomenda que a distancia
entre os centros dos furos seja de 1,5 vezes o didametro do furo, porém, por motivos de
conservadorismo, sera utilizado 2 vezes o diametro e 0 mesmo valor para a distancia do
centro do furo a qualquer borda da peca.
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4.3.3 Dimensionamento e Selecao de O-rings

As vedacgdes de O-ring sdao amplamente utilizadas devido a sua eficacia em selar
sob diversas condi¢cées de pressao e temperatura. Sua instalacado é facilitada pelo fato
de nao requererem reapertos ou ajustes criticos de torque, minimizando o risco de danos
estruturais. Além disso, os O-rings ocupam pouco espacgo, sao leves e, em muitos casos,
reutilizaveis, o que representa uma vantagem em relacao a selos ndo elasticos e juntas
esmagaveis.

Os selos estaticos, onde ndo ha movimento relativo entre as partes, exceto pela
expansao térmica ou separacao pela pressao do fluido, sdo exemplos de onde os O-rings
sdo eficazes. Estes incluem conexdes entre cilindros e pistdes estaticos, como no presente
trabalho. Para uma selagem adequada, os O-rings devem ser comprimidos radialmente
entre o fundo do sulco de vedacédo e a parede do cilindro. A lubrificacdo dos O-rings é
crucial para o assentamento correto dos selos estéticos, sendo especialmente benéfica
durante a instalagéo inicial.

Segundo (PARKER; HANDBOOK, ), no que tange ao dimensionamento, é recomen-
davel selecionar um O-ring com a maior sec¢ao transversal possivel dentro das limitagdes
de design. O estiramento da circunferéncia do O-ring nao deve exceder 6% e a compres-
sao deve ficar entre 1 e 3% quando instalado. A dureza do O-ring deve ser escolhida de
acordo com a pressao aplicada, as tolerancias e o acabamento superficial dos elementos
a serem selados. A rugosidade superficial para aplicacées de O-rings ndo deve exceder
0,813 um para garantir uma vedacao eficaz.

Os O-rings serao usados tanto para a vedagao do bulkhead quanto da tubeira,
com dois O-rings em cada pe¢a, ambos com back-up ring, conforme recomendado por
(PARKER; HANDBOOK, ) para altas pressdoes. Como o valor exato da pressao nao é
conhecido, considera-se o pior caso.

A escolha do material do O-ring deve levar em consideracao os produtos de com-
bustdo e a compatibilidade do O-ring. Durante a analise do material conforme (PARKER,;
HANDBOOK, ), o componente mais restritivo dos gases de exaustao foi o vapor de agua
a alta temperatura. Segundo as recomendacgdes, o componente a ser utilizado é o de c6-
digo E0962-90, que atende a todas as condigdes. Existem outras opgdes de O-rings que
atendem as condicoes, e estas devem ser avaliadas de acordo com o custo do modelo
selecionado. A escolha detalhada do componente deve ser feita apds a definigao final da
configuracdo, pois a pressao suportada pelos O-rings pode variar de 7 MPa a 200 MPa,
dependendo da classe escolhida e das dimensdes do diametro externo da tubeira.

O dimensionamento do rasgo para o posicionamento do O-ring pode ser feito imedi-
atamente, seguindo a Figura 15. As dimensdes necessarias sao a profundidade e a largura
do rasgo, que sao padronizadas de acordo com a espessura do O-ring e a necessidade
de back-up ring. Como a espessura da parede é relativamente pequena e dificilmente sera
maior que 5 mm conforme anélises dos modelos de (Richard Nakka, 2023), sera escolhido
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o O-ring com seg¢ao transversal de 2,62 mm de diametro. Assim, a largura do rasgo sera
de 4,8 mm e a profundidade de 2,2 mm. Por ultimo, o formato do rasgo de O-ring deve ser
feito conforme as orientagcbes do fabricante, atentando-se para raios e tolerancias.

Figura 15 — Dimensionamento do rasgo de O-ring estatico.

0-5° —n—\ ‘-— Pressure direction Pressure direction Pressure direction

- - -
r,=0.2=0.4 mm r f7 H8 t
E \/ J
e o =] = b - o>
Cross-section Gland Compres- Compression Groove widthb  Groove width b, Groove width b, Radiusr,
d, depthit Sl without back-up ring  one back-up ring  two back-up rings
[mm] [mm] [mm] [%] [mm] [mm] [mm] [mm]
1.78 =008 1.40 0.26 - 0.58 15 - 31 2.40 - 2.60 3.50 - 3.70 460 - 4.80 0.20 - 0.40
21620 2.20 0.26 - 0.64 10-23 3.60 - 3.80 470 - 4.90 580 - 6.00 0.20 - 0.40
3.53 =00 2.90 0.40 - 0.85 11-23 4.80 - 5.00 5.80 - 6.00 6.80 - 7.00 0.40 - 0.80
5.33 w012 4.50 0.57 - 1.08 11-20 7.20 - 7.40 8.70 - 890 10.20 - 10.40 0.40 - 0.80
6.99 -0s 5.90 0.80 - 1.35 11-19 9.60 - 9.80 12.00 - 12.20 14.40 - 10.60 0.40 - 0.80

Fonte: (PARKER; HANDBOOK, )

4.3.4 Tolerancias

O modelo foi desenvolvido com a intengéo de facilitar a futura fabricagéo, conside-
rando tolerancias de fabricacdo e montagem baseadas na experiéncia do autor. A toleran-
cia geométrica adotada é de +£0,1 mm, que € uma das menores tolerancias alcangaveis
com métodos de fabricagdo convencionais de facil acesso.

Para os parafusos, os furos devem ter um didmetro de 0,3 mm maior que o diametro
nominal do parafuso. A cadmara de combustao deverd possuir uma folga de 0,2mm em
relacdo ao didmetro da tubeira e do bulkhead. Essa folga é baseada na recomendacao
de (PARKER; HANDBOOK, ), que sugere a tolerancia de eixo f7 e furo H8. Para um eixo
e um furo de 50 mm, o ajuste resultaria em uma folga minima de 0,025 mm e maxima de
0,093 mm, tornando tal fabricagao inviavel por métodos convencionais comumente dispo-
niveis.

O cédigo, ao fornecer parametros geométricos como raio e altura total, deve retor-
nar os valores ja ajustados para a tolerancia correta, ou seja, com no maximo uma casa
decimal em mm. Parametros estruturais, como a espessura da parede, devem ser arre-
dondados para cima para garantir a integridade estrutural.

No que tange as tolerancias, os desenhos gerados pelo cédigo retornarao, por
exemplo, a camara de combustdo com 0,2mm a mais de diametro que a tubeira. No
entanto, o desenho técnico final devera especificar a tolerancia da tubeira para ser 50 mm
—0,1mm e da camara de combustao para ser 50,1 mm +0,1 mm. Isso resultara em uma
folga minima de 0,1 mm e maxima de 0,3 mm, sendo o minimo alcangavel de forma realista.
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Para o caso especifico da vedagao com O-ring, € importante a realizagao de testes
prévios ou ter em mente que este dispositivo podera falhar devido a tolerancia ndo ser con-
dizente com a recomendada pelo fabricante. Caso a falha ocorra, métodos de fabricagcao
mais refinados devem ser considerados a fim de garantir as recomendagdes de (PARKER,;
HANDBOOK, ).

4.4 IGNITOR

Conforme (Richard Nakka, 2023), a confianga e a performance de um propulsor a
propelente soélido dependem particularmente da composicao e do design do ignitor elétrico.
Para propulsores com propelentes a base de agucar, os ignitores com pélvora negra, uma
mistura de carvao vegetal e nitrato de potassio, sdo suficientes, mas esse tipo de ignitor
falha quando utilizado em propelentes compdésitos como o RNX, que tém ignicdo mais
dificil.

Para o ignitor, sera utilizado um modelo adaptado de (Richard Nakka, 2023), base-
ado em uma mistura de pélvora negra e o préprio propelente RNX. A ideia é aproveitar a
facil ignicao da polvora negra e o longo tempo de queima do RNX para proporcionar um
periodo maior de agao do ignitor, permitindo uma transferéncia de calor mais lenta, porém
mais abrangente, por um tempo maior, facilitando a ignicao rapida do motor. A pélvora ne-
gra é composta em massa por 80% de nitrato de potassio e 20% de carvao vegetal, ambos
moidos e misturados de maneira uniforme. Por fim, a mistura que devera ser inserida no
ignitor € composta de 50% em massa de pélvora negra e 50% de RNX granulado. Essa
proporcao pode ser variada a fim de melhorar o desempenho do ignitor.

A Figura 16 apresenta o modelo de ignitor desenvolvido por (Richard Nakka, 2023).
A composig¢ao do ignitor desenvolvido sera similar, porém com algumas adaptagées. O
projeto de um ignitor € muito particular; um ignitor pode nao funcionar para o mesmo
propelente caso a geometria seja diferente. Dessa forma, é extremamente recomendado
que o ignitor seja fabricado e testado para garantir sua funcionalidade e confiabilidade.
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Figura 16 — Modelo de ignitor
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Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)

4.5 MECANICA DE VOO

Para descrever o movimento do foguete e, por consequéncia, determinar parame-
tros como apogeu, empuxo necessario e massa de propelente, é necessario definir as
equacOes que regem esse movimento. Para isso, foi utilizado o equacionamento para o
voo atmosférico com 3 graus de liberdade segundo (TEWARI, 2007). Nao foi adotado o
modelo de 6 graus de liberdade, pois ndo é necessario um estudo mais detalhado acerca
da dinamica de rotagao do veiculo. Embora o modelo de 6 graus de liberdade aumentasse
a acuracia, acarretaria uma complexidade desnecessaria no momento. Assim, o modelo
considerado foi 0 mais genérico dentro das consideragées mencionadas, incluindo dinami-
cas de rotacéo da Terra e modelos mais completos de atmosfera e gravidade.

Para o desenvolvimento das equagoes, trés sistemas de coordenadas sao utilizados
para descrever o sistema, conforme as Figuras 17, 18 e 19. Os sistemas sdo dados em
coordenadas cilindricas, e transformacdes entre os eixos S0 necessarias para escrever as
equacgdes com base na segunda lei de Newton, que s6 pode ser aplicada a um referencial
inercial.
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Figura 17 — Sistemas de coordenadas do planeta
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Figura 18 — Sistemas de coordenadas fixo
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Figura 19 — Sistemas de coordenadas do vento
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A partir dessas consideragoes, as trés equagdes da cinematica de translacgéo, 4.47,
4.48 e 4.49, e as trés equagdes da dinamica, 4.50, 4.51 e 4.52, para 3 graus de liberdade
sao apresentadas. A deducao dessas equacoes encontra-se em (TEWARI, 2007).

7 = vsin ¢ (4.47)
Y
0 = —cospcos A (4.48)
r
)-\:vcosgzﬁsinA (4.49)
7 cosd
mv = frcosecospu — D —mg.sin¢ + mgs cos ¢ cos A
—  mw?r cos §(cos ¢ cos Asin § — sin ¢ cos §) (4.50)
. ’02
mucos pA = m— cos® psin Atand + frsinpu + fy —mgssin A
r

4+ mw?rsin Asind cos § — 2mwv(sin ¢ cos Acosd — cos ¢sind) (4.51)
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2
- v
mucos pA = m— cos® psin Atand + frsinp + fy — mgssin A + mw?r sin Asin 6 cos §
r

— 2mwuv(sin ¢ cos A cosd — cos ¢ sin d) (4.52)

4.5.1 Modelo Atmosférico

O modelo atmosférico, como mencionado, sera o mais genérico possivel, sendo
este o modelo de 21 camadas U.S Standard Atmosphere of 1976 for Earth. As equagoes
que descrevem o modelo ndao serdo apresentadas aqui devido ao seu tamanho, mas po-
dem ser consultadas na referéncia (TEWARI, 2007). Os dados de atmosfera séo validos
para altitude Okm < A < 200 km.

4.5.2 Modelo Gravitacional

Assim como o modelo atmosférico, foi considerado o modelo mais genérico para a
gravidade, sendo o de planeta ndo esférico. As equagdes do modelo também nao seréo
apresentadas e podem ser consultadas em (TEWARI, 2007).

4.5.3 Modelo Aerodinamico

O modelo aerodindmico € simplificado, sendo considerada somente a for¢a de ar-
rasto. Forgas laterais foram consideradas nulas para simplificar o modelo. Na auséncia
de vento, essas forgas ndo influenciam de maneira significativa a dindmica do veiculo. O
coeficiente de arrasto utilizado foi retirado de (Richard Nakka, 2023), sendo tipico para
modelos de foguete subsdnicos com ponto ogival igual a 0,7 e 1 para o regime transénico.

4.6 METODOS NUMERICOS

A implementacao dos modelos e simulagdes descritos neste trabalho exige o uso de
métodos numéricos eficientes e robustos. Esta se¢do aborda a resolugao de sistemas de
equacoes lineares, fundamentais para a aplicagdo de métodos implicitos, e a solucéo de
equacobes diferenciais ordinarias (EDOs), essenciais para modelar a dindmica do foguete.
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4.6.1 Resolucao de Sistemas de Equacoes Lineares

Para a utilizacdo do método implicito, faz-se necessaria a resolucao de sistemas
de equagdes lineares. Um sistema de equagdes lineares consiste em varias equagdes
lineares que possuem variaveis comuns. Matematicamente, um sistema com n equagées
e m variaveis pode ser representado na forma

1171 + A12%2 + -+ -+ ATy, = by,

A21T1 + A22%9 + -+ + Ao Ty, = ba,

Ap1T1 + Ap2X2 + -+ - + ATy, = bn7

onde a;; sdo os coeficientes das variaveis, x; sdo as variaveis, e b; sdo os termos
constantes.

Este sistema pode ser representado de forma compacta utilizando a notagdo matri-
cial como Ax = b, onde

« A é a matriz de coeficientes de dimensao n x m,
* x é 0 vetor coluna das variaveis de dimensao m x 1,

* b é o vetor coluna dos termos constantes de dimensédo n x 1.

A solucao deste sistema de equagdes busca encontrar o vetor x que satisfaz a
equacao matricial dada. Em contextos de engenharia, € comum a utilizacdo de ferramentas
computacionais para encontrar solugdes de sistemas de equacgdes lineares, especialmente
para sistemas de grande escala.

Neste trabalho, utiliza-se a biblioteca NumPy, uma biblioteca de &lgebra linear para
Python, para resolver o sistema linear. A funcdo np.linalg.solve(A, B) é empregada
para encontrar o vetor x, dada a matriz de coeficientes A e o vetor de termos constantes
b. Especificamente, o comando

T[:, j+1] = np.linalg.solve(A, B)

resolve o sistema linear Ax = B para cada passo de tempo j, atualizando a matriz
de temperaturas T' com os valores calculados para o proximo passo de tempo.

4.6.2 Solucao das Equacoes Diferenciais

Para sistemas de equacdes diferenciais ordinarias (EDOs), sera utilizada a fungao
solve_ivp (solve initial value problem) do médulo scipy.integrate do Python. Essa
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funcdo é empregada para resolver problemas de valor inicial (IVP) de maneira versétil e
eficiente, suportando diferentes métodos de integracdo numérica e oferecendo controle
detalhado sobre o processo de solugéo.

Por padrao, esta funcao utiliza o método RK45, um método de passo adaptativo
baseado nos coeficientes de Butcher para o esquema de Runge-Kutta de ordem 5(4). Isso
significa que ele calcula duas aproximacdes da solugdo em cada passo: uma de quinta
ordem e outra de quarta ordem. A diferenca entre essas duas aproximagdes é usada para
estimar o erro e ajustar dinamicamente o tamanho do passo.

O método ajusta o tamanho do passo de integracdo de forma adaptativa, visando
manter o erro de truncamento dentro de um limite especificado. Se o erro for maior do que
0 desejado, 0 passo é reduzido; se o erro for menor, 0 passo pode ser aumentado. Isso
permite que o método seja eficiente, adaptando-se as caracteristicas da solugéo ao longo
do tempo.



5 DESENVOLVIMENTO

Neste capitulo, serdo detalhadas as implementagées dos modelos, assim como
alguns detalhes do projeto dos componentes do propulsor. Também sera apresentada a
organizacao geral do algoritmo desenvolvido.

5.1 DESCRIGAO GERAL DO ALGORITMO

No desenvolvimento deste trabalho, foi elaborado um cédigo em Python para re-
alizar diversas tarefas relacionadas ao projeto de um propulsor de foguete a propelente
sélido. Este codigo esta organizado em médulos, seguindo os principios da programacgao
orientada a objetos (POO) para promover a modularidade, a reutilizagdo de codigo, a faci-
lidade de manutencao e a expansao do sistema. A estrutura do cédigo € composta por um
médulo principal que coordena a execugao dos médulos secundarios, incluindo:

» Modulo Principal: Responsavel por integrar e coordenar a execugao de todos os
médulos secundarios.

» Médulo Propulsivo: Contém os célculos e simulagdes relacionados ao funciona-
mento do propulsor.

» Modulo de Transferéncia de Calor: Responsavel por calcular a transferéncia de
calor e determinar a temperatura maxima da estrutura.

» Modulo Estrutural: Encarregado do dimensionamento estrutural dos componentes
do propulsor.

e Modulo de Calculo de Massa: Realiza os célculos de massa e o desenho dos
componentes do propulsor.

« Modulo de Mecanica de Voo: Simula a mecanica de voo do foguete.
» Moddulo de Plots: Gera graficos e visualizagdes dos resultados.

« Mdodulo de Parametros: Armazena os parametros utilizados em todos os célculos,
facilitando a configuracédo e a modificacdo dos dados de entrada.
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5.1.1 Otimizacao

Algumas otimizacdes sao realizadas dentro do algoritmo, visando obter um projeto
6timo para o propulsor. A otimizagdo busca encontrar a combinacao de parametros que re-
sulta na menor massa total do propulsor, mantendo a integridade estrutural e a seguranca.
Este processo envolve a variagao incremental dos parametros e a avaliagdo das diferentes
combinacgdes possiveis. Por exemplo, fungdes que calculam a quantidade de parafusos ne-
cessarios e otimizam a espessura da parede do propulsor para buscar o melhor conjunto
de parafusos.

5.1.2 Modificacao no Médulo de Parametros

O modulo de parametros centraliza todas as constantes e valores utilizados nos cal-
culos, permitindo facil modificacao e ajuste dos dados de entrada. Isso torna o cédigo mais
flexivel e facilita a atualizacdo dos parametros sem a necessidade de alterar diretamente
os algoritmos principais. Apenas modificando alguns parametros, o usuario pode obter um
novo projeto de propulsor a propelente sélido.

5.1.3 Objetivo do Cédigo

O objetivo do codigo € permitir que, com a modificagcdo apenas do médulo de para-
metros e do médulo principal pelo usuario, seja possivel retornar o projeto de um propulsor
a propelente sélido. A modularidade e a estrutura orientada a objetos garantem que o sis-
tema seja robusto, flexivel e capaz de ser modificado de forma facil apenas em uma secao
de um mddulo, sem afetar o restante do cddigo, permitindo aprimoramentos continuos.

5.2 MODELO PROPULSIVO

Nesta secdo, desenvolve-se o modelo propulsivo, um componente fundamental
para compreender a dinamica e o desempenho do propulsor. O modelo é estruturado
para determinar a geometria da tubeira, 0 empuxo, o fluxo massico através da tubeira e a
pressao na camara de combustdo. Esses elementos sdo cruciais para o célculo dos de-
mais modelos. De forma resumida, 0 modelo implementa as equagdes e recomendagdes
desenvolvidas anteriormente para a propulséo.
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5.2.1 Tubeira

E essencial determinar a geometria da tubeira para realizar os célculos das propri-
edades do escoamento. Varias abordagens podem ser adotadas, porém, o codigo imple-
mentado pode ser configurado de duas maneiras. A primeira consiste em fornecer uma
pressao desejada na camara de combustao, assim como um empuxo desejado para essa
pressao. Dessa forma, determina-se a velocidade de saida dos gases por meio de uma
expansao 6tima, P, = P,;,,, utilizando a Equagédo 4.12. Em seguida, calcula-se o fluxo
massico através da Equacgéo 4.18 e, finalmente, obtém-se a area da garganta necessaria
para alcancar esse fluxo massico pela Equacao 4.11.

A segunda opc¢ao é mais conveniente para a aplicacao de algoritmos de otimizacao,
sendo a determinacao do raio da garganta de maneira arbitraria, com os demais parame-
tros obtidos da mesma forma que no método anterior.

Para fins de projeto, a press&o na camara de combustdo sera inicialmente adotada
como 1000 psi ~ 6,89 MPa, valor para o qual existem dados disponiveis sobre a mistura
gasosa resultante da combustao do propelente. A pressado de saida para o projeto da tu-
beira sera a atmosférica na altitude de langamento, garantindo uma expansao 6tima. Essa
condicao de projeto podera ser alterada para que a tubeira opere em condi¢des étimas em
diferentes altitudes. Para fins de célculo de empuxo, a pressao de saida sera ajustada con-
forme a mudanca da pressdo na camara de combustao, e a pressao atmosférica ira variar
de acordo com a altitude do veiculo. Essa deciséo visa simplificar o modelo, evitando o
aumento desnecessario de sua complexidade.

Como a pressao de saida varia com P, é necessario determinar P,, o que pode
ser feito resolvendo-se a Equacao 4.14 utilizando algum método numérico; neste trabalho,
sera utilizado o método da bissecdo. O valor de M, encontrado é entdo substituido na
Equacao 4.15, sabendo que a pressao de estagnacao é P,. Por fim, utilizam-se essas
propriedades para determinar o empuxo conforme a Equacao 4.18.

A tubeira devera conter o furo dos parafusos que serao utilizados para a fixagéo
na camara de combustdo, assim como os dois rasgos para a insercao da vedagao com
O-rings.

5.2.2 Pressao na Camara de Combustao

Para o calculo da pressdao na camara de combustao, sera criada uma fungéo que
funcionara de forma iterativa, projetada para simular o comportamento dos gases de com-
bustdo durante o processo de queima de um propelente. A metodologia utiliza equagdes
fundamentais da termodinamica e da mecéanica dos fluidos, sem tratar das reagdes quimi-
cas. A ideia geral é aproximar esse fendmeno transiente atraveés de varios pontos perma-
nentes onde ocorrera a liberagdo de um volume de gases provenientes do grao propelente,
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seguindo a taxa de queima, que instantaneamente irdo ocupar todo o volume disponivel
da camara de combustdo enquanto uma parcela ird sair através do bocal, seguindo as
relacdes isentrépicas ja desenvolvidas.

Inicialmente, considera-se que os gases de combustdao se comportam como um
gas ideal. A lei dos gases ideais € uma equacao que descreve o comportamento de gases
perfeitamente ideais em termos de pressao, volume e temperatura. Ela foi formulada por
varios cientistas, incluindo o fisico francés Joseph Louis Gay-Lussac e o quimico britanico
John Dalton. A lei dos gases ideais € representada pela Equacdo 5.1. A equacgao dos
gases ideais € uma aproximacgao Util para descrever o comportamento de muitos gases
reais, mas nao é exata para todos os gases. Porém, fornece uma boa aproximacao, para
as condicOes deste trabalho, com uma equacao simples.

PV =RT (5.1)

Onde P é a pressao, V' é o volume, R é a constante do gas e T' é a temperatura
absoluta.

A funcao comecga com a estabilizagdo da pressao interna, assumindo inicialmente
que a pressao € igual a pressao atmosférica Pam. O volume especifico inicial dos gases €
calculado conforme a Equagéo 5.2:

RT;
V= 5 (5.2)

Onde T3 é a temperatura de combustédo. O volume vazio na camara de combustéo é
entdo determinado considerando a geometria especifica do grao propelente. Este volume
€ essencial para calcular a massa de gases presentes na camara, conforme a Equacgéao
5.3:

Volumecamara

MasSaresidente = T (5-3)

Durante a queima do propelente, a taxa de queima r é uma funcéo da presséo. A
regressdo do gréo propelente, ou seja, a mudanga no raio interno do gréo rig,, € atualizada
em cada passo de tempo com base na taxa de queima, conforme a Equacgao 5.4:

Tigo(t) = rige(t — 1) +7(t — 1) - passo (5.4)

O fluxo méassico de queima 71queima © O fluxo massico de saida 1s,14a S80 calculados
a cada instante. O fluxo massico de queima depende da densidade do grao propelente, da
taxa de queima e da area exposta do grao, conforme a Equacao 5.5, enquanto o fluxo mas-
sico de saida é determinado pelas relagdes isentrdpicas para bocais, conforme a Equacgao
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5.6:

Maueima = Pb * Area - r (5.5)

msaida = f(P7 T7 V> At7 R7 k) (56)

Onde p, é a densidade do grao propelente. A massa residente na camara € entao
ajustada considerando os fluxos de massa de entrada e saida, conforme a Equagéao 5.7:

MassSaresigente () = Tqueima - PASSO — Tsaida - PASSO + MaSSAresidente (t — 1) (5.7)

Finalmente, a pressao na camara de combustao é recalculada utilizando a equacao
dos gases ideais, atualizando o volume especifico com base no novo volume da cdmara e
na massa de gases presente, conforme a Equacao 5.8:

Esta metodologia permite uma simulagédo dindmica da pressdo na camara de com-

(5.8)

bustdo, levando em consideracao a geometria da cAmara, a queima do propelente, a geo-
metria do grao e as condi¢des termodinamicas dos gases. No entanto, assim como ocorre
com o modelo de transferéncia de calor, as simplificagcdes adotadas podem resultar em
erros significativos para modelos de maiores dimensdes. Nessas situagoes, as equagdes
devem ser aprimoradas para incluir tais fendbmenos ou deve-se evitar geometrias cujas
dimensdes elevem os erros a niveis inadmissiveis.

5.2.3 Propelente

O propelente utilizado sera o RNX-71V, cujas principais propriedades estdo descri-
tas na Tabela 5.
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Tabela 5 — Composigao e Taxa de Queima do Propelente RNX-71V

Parametro Valor

Nome do Propelente RNX-71V
Composigcao do Oxidante Nitrato de Potassio (KNO3) - 68%
Composicao do Catalisador Oxido de Ferro (Fe,03) - 8%
Composi¢do do Combustivel Resina Epoxi - 24%

Taxa de Queima a 1000 psi 5 mm/s

Coeficiente a da Taxa de Queima 2,57

Coeficiente n da Taxa de Queima 0,371

Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)

A geometria escolhida foi a de dois cilindros concéntricos, onde o raio do cilindro
interno deve ser igual a espessura do cilindro externo e a 4rea da secao transversal entre
os cilindros deve ser maior que duas vezes a area da garganta para garantir que nao ocorra
a queima erosiva. Esta geometria de grao € de facil manufatura e apresenta uma queima
neutra. Esta configuracao necessita de uma estrutura que mantera os dois cilindros fixos
na camara de combustédo; neste caso especifico, sera utilizado um disco de madeira colado
ao grao propelente com furos que permitem a passagem da chama do ignitor. Além disso,
0 grao propelente deve ser colado a superficie da cadmara de combustao utilizando silicone
para altas temperaturas.

Devido a geometria escolhida, é necessaria a utilizagao de inibidores na superficie
em contato com a cdmara de combustdo e nas superficies superior e inferior. O inibidor
utilizado é o sistema citado anteriormente, composto de tecido de algodao com resina
poliéster. O processo de fabricacdo deve ser realizado colocando o tecido nas superficies
desejadas, posteriormente adicionando a resina poliéster suficiente para cobrir o tecido e,
se possivel, fazendo a cura em um sistema a vacuo para melhorar a adeséo.

5.3 MODELO DE TRANSFERENCIA DE CALOR

O modelo de transferéncia de calor implementa as equacbes desenvolvidas na se-
cao de protecao térmica do referencial tedrico, com o objetivo principal de determinar a
temperatura maxima que as paredes da camara de combustao irdo atingir e, assim, de-
terminar a tensao de escoamento do material utilizado, neste caso, o aco 1020, para essa
temperatura.
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5.3.1 Protecao Térmica

Além de determinar a distribuicdo da temperatura nas paredes da camara de com-
bustdo, é necessario definir o material a ser utilizado como protecao térmica. Optou-se
pela utilizacdo de duas camadas de papel pardo devido ao seu conhecimento prévio e
propriedades adequadas. Um dos pontos mais criticos da protecao térmica € a adesao a
superficie da camara de combustao, pois defeitos como ma aderéncia ou bolhas podem
causar falhas catastréficas. Assim, as duas camadas de papel pardo serdo coladas a su-
perficie da camara de combustao com resina poliéster, em quantidade necessaria apenas
para garantir uma boa adesao. A cura devera ser feita sob um sistema de vacuo para mini-
mizar a ocorréncia de bolhas e melhorar a adesao a superficie metalica. As caracteristicas
da protecao térmica encontram-se na Tabela 6.

Tabela 6 — Caracteristicas da protegao térmica

Parametro Valor Unidade de medida
Material Papel pardo e resina poliéster

Densidade da protegao térmica 646 kg/m?

Difusividade térmica da protegao térmica 1 m?/s

Espessura da protegéo térmica 0,00028 m

Condutividade térmica da protegéo térmica | 1 W/m- K

Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)

Os calculos do modelo de transferéncia de calor deverao ser realizados apds o
calculo estrutural devido a necessidade de determinar a espessura da parede. No entanto,
como a resisténcia do aco é afetada pela temperatura, 0 modelo estrutural devera ser
atualizado com a nova tenséao de escoamento.

5.4 MODELO ESTRUTURAL

O objetivo do modelo estrutural € assegurar que todos 0os componentes sejam ade-
quadamente projetados para suportar as condi¢des operacionais, garantindo a integridade
e a seguranca do sistema. A principal carga do modelo é a pressdo na camara de com-
bustdo, que além de fornecer a pressao de trabalho do vaso de pressao, resultara na forca
de cisalhamento dos parafusos.

A pressao que sera considerada é a pressao maxima do modelo de pressdao mul-
tiplicada por 1,3 a fim de garantir que possiveis variagdes de pressao nao causem uma
falha catastrofica, esse fator pode ser mudado com futuros dados experimentais obtidos.
Para a forga de cisalhamento, sera considerado o mesmo valor de pressao anterior, porém
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multiplicado pela &rea interna do vaso de presséo. Além disso, a tensdo de escoamento
do aco deverd ser aquela corrigida de acordo com a temperatura maxima encontrada pelo
modelo de transferéncia de calor.

O coeficiente de seguranga para dispositivos aeroespaciais tem seu valor tipico en-
tre 1,05 e 1,1, porém os materiais utilizados nao sao de classe aeroespacial e ainda podem
haver incertezas quanto a magnitude das cargas. Dessa forma, para garantir uma segu-
ranga maior, o valor de 1,2 serd adotado. O critério de falha sera as tensdes de Von Mises.
Como néo serao realizadas analises de fadiga, recomenda-se cautela na reutilizacao do
propulsor.

5.4.1 Otimizacao

A eficiéncia estrutural de propulsores de foguete € um aspecto critico no projeto de
veiculos aeroespaciais. Ela se refere a capacidade do propulsor de suportar as cargas e
tensbes geradas durante a operagao, enquanto minimiza a massa estrutural para maximi-
zar o desempenho do veiculo. Para isso, algumas otimizac6es serao realizadas dentro do
modelo estrutural.

A primeira otimizagdo esta relacionada com a espessura da parede, que devera,
em um primeiro momento, ser a minima possivel para garantir a integridade estrutural
do propulsor. Apos isso, 0 modelo desenvolvido deve levar em consideracao dois fatores
essenciais para uma otimizagao prévia: a espessura da parede e o didmetro dos parafusos.
A espessura da parede calculada para suportar a pressao interna pode nao ser suficiente
para resistir as cargas geradas pela conexao parafusada devido a limitacdo geométrica
da quantidade de parafusos que pode ser utilizada. Dessa forma, a espessura deve ser
incrementada conforme necessario até que seja possivel a utilizagdo de algum conjunto
de parafusos.

O diametro dos parafusos também sera variado para avaliar diferentes combinacdes
de espessura de parede e diametro de parafuso. O objetivo é identificar o conjunto que
resulta no menor valor de massa, mantendo a integridade estrutural e a seguranca do
propulsor.

A metodologia envolvera a variagao incremental da espessura da parede e do di-
ametro dos parafusos, avaliando cada combinacao quanto a sua capacidade de suportar
as cargas atuantes e minimizando o peso total. Este processo permitira otimizar o projeto
estrutural, garantindo que os componentes sejam adequadamente dimensionados para as
condi¢Oes operacionais esperadas.
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5.4.2 Bulkhead

A estrutura do bulkhead é simples, formada por um disco com uma rosca central,
tendo essa rosca um cilindro com as dimensdes de uma porca M8 a fim de comportar o
ignitor. Além disso, o bulkhead devera conter os furos para a inser¢ao dos parafusos e o0s
rasgos para o posicionamento dos 2 O-rings que fardo a vedacao desse dispositivo.

5.4.3 Camara de Combustao

A camara de combustdo € um cilindro oco somente com os furos para receber os
parafusos de conexdo com a tubeira e o bulkhead. E importante que a cAmara de combus-
tdo comporte o propelente e a protecéo térmica e ainda mantenha a folga de montagem
de 0,1 mm com a tubeira e o bulkhead. No comprimento, uma folga de 15 mm devera ser
deixada entre o final do ignitor e o inicio do grdo propelente.

5.4.4 Ignitor

A estrutura do ignitor sera descrita nesta secdo. Ele sera formado por um cilindro
usinado com sextavado externo em uma extremidade, uma rosca M8 que sera utilizada
para a fixacao do ignitor no bulkhead e uma capsula para acomodacao do propelente, que
€ uma mistura de 50% de propelente RNX com 50% de pélvora negra. O comprimento da
rosca sera igual ao de uma porca M8, acrescida da espessura da parede. O sextavado
externo tera as mesmas dimensdes de uma porca M8.

O tamanho da capsula de igni¢cdo € influenciado pela quantidade de propelente
necessaria, que, por sua vez, depende do tamanho do propulsor e das caracteristicas do
propelente. Como estimativa inicial, a capsula devera possuir 7 mm de diametro e 45
mm de comprimento. A principio, o didmetro ndo pode ser maior devido ao sextavado
externo, porém, se for necessario, pode-se substituir o sextavado externo por um interno
para garantir que o ignitor possa ser inserido no bulkhead.

Para acionamento do ignitor serdo necessarios dois fios elétricos que serao inse-
ridos pela parte superior do ignitor e deverdo ter suas extremidades posicionadas dentro
do propelente. As extremidades devem ser conectadas por um fio mais fino que, quando
uma corrente elétrica passar, ira aquecer a ponto de ignitar o propelente. Tanto o orificio
de passagem dos fios quanto o orificio da capsula deverdo ser vedados com cola quente,
sendo o orificio da capsula acrescentado fibra de vidro a cola quente. Por ultimo, para ga-
rantir que nao ocorra uma queima muito rapida devido ao aumento da pressao da capsula,
devem ser realizados pequenos cortes na capsula para permitir que haja um escape dos
gases de combustao.
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Para o célculo da massa, sera desconsiderado o sistema de acionamento e a cola
de vedacéao, considerando apenas a peca de aco e o propelente inserido. A densidade do
propelente deve ser calculada pelo algoritmo com base nas propor¢cdes da mistura.

5.5 CALCULO DA MASSA

O calculo de massa foi realizado utilizando o método dos discos para determinar o
volume. O volume V' de um sélido de revolugao gerado pela rotagdo de uma fungéo f(x)
em torno do eixo z, de a até b, é dado pela Equacéo 5.9, onde f(x) é uma fungdo que
retorna o valor do raio do disco considerado.

V= 7r/ [f (2)]? dx (5.9)

Com os volumes das geometrias determinados, multiplica-se pelo valor da densi-
dade do material escolhido, neste caso, o ago. Para os parafusos, considera-se a massa
do conjunto, incluindo arruela, parafuso e porca. Esses parafusos sao utilizados para es-
pessuras de parede entre 0, 5 mm e 3 mm, conforme apresentado na Tabela 7.

Tabela 7 — Massas dos conjuntos de parafusos

Parafuso | Massa (g)
M3 1.6
M4 3.2
M5 5.5
M6 8.5
M8 19.5

Fonte: Autor, 2024

Além do calculo de massa, este modulo também realiza o desenho das partes que
compdem o foguete, fornecendo representacdes visuais fiéis a geometria projetada e sub-
metida as demais andlises. E importante ressaltar que os desenhos sdo elaborados com
o intuito de proporcionar uma compreensao visual do projeto e facilitar a realizagéo do de-
senho em CAD do modelo final. Assim, ndo se trata de desenhos técnicos detalhados, e
algumas boas praticas de projeto, como a substituicdo de a&ngulos muito pequenos ou retos
por filetes, devem ser consideradas. Essa simplificacdo nao foi implementada no modelo
devido a alta complexidade que geraria, trazendo poucos beneficios em comparagao ao
esforco necessario.
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5.6 MODELO DE MECANICA DE VOO

O modelo de mecanica de voo soluciona o sistema de equacgdes diferenciais e re-
torna a trajetéria do veiculo. Para garantir a forca de empuxo correta, 0 modelo recebera
0S parametros necessarios e realizara o célculo da forga de empuxo conforme a equagao
4.18, pois ela ira variar com a variacao da altitude.



6 VERIFICACOES

A fim de garantir a confiabilidade do modelo desenvolvido, forma realizadas as ve-
rificacdes dos mddulos de acordo com exemplos da bibliografia ou com resultados expe-
rimentais de outros autores. Essa parte € extremamente importante pois permite analisar
se os resultados estdo de acordo com trabalhos ja realizados, tendo em vista que nao sera
feito um teste experimental de um projeto desenvolvido com esse modelo. As verificagdes
realizadas incluem a verificagdo do modelo de pressdo na camara de combustao, do mo-
delo de mecanica de voo, do modelo de transferéncia de calor e do modelo de massa. As
verificagdes do modelo estrutural que abrange o calculo da espessura das paredes e do
dimensionamento dos parafusos nao foi realizada por ser a aplicacao direta das equacgdes
da bibliografia de referéncia.

6.1 VERIFICACAO DO MODELO DE PRESSAO NA CAMARA DE COMBUSTAO

Para a verificagdo do modelo de pressdo na camara de combustao, foram utilizados
os dados de teste experimental do motor foguete a propelente sélido Paradigm descrito por
(Richard Nakka, 2023). As dimensdes da tubeira e do propelente, bem como as proprie-
dades do propelente, foram introduzidas no modelo. Os valores estéo listados na Tabela 8.
A geometria do grao propelente consiste em dois cilindros concéntricos espagados entre
si, de modo a gerar um perfil de queima neutro. O propelente utilizado foi o0 RNX-71V, ja
descrito anteriormente.

A Figura 20 mostra os resultados tedricos e experimentais obtidos por (Richard
Nakka, 2023) para o motor foguete Paradigm. Observa-se na curva teorica o perfil de
queima neutro, com um tempo de queima aproximado de 2,4s, pressdao na camara de
combustao de aproximadamente 6,9 MPa e empuxo de 450 N. O modelo tedrico consegue
prever bem o comportamento da pressdo e do empuxo, com um erro aceitavel devido
principalmente aos transientes da combustdo do propelente.



74

Parametro Valor Unidade de Medida
Raio da garganta 3,75 mm

Raio externo do cilindro externo do grao propelente | 29,2 mm

Raio interno do cilindro externo do grao propelente | 16 mm

Raio do cilindro interno do gréo propelente 13,2 mm

Altura do grao propelente 222 mm

Raio da sec¢éo divergente da tubeira 13,075 mm
Expoente da taxa de queima 0,371 -
Constante da taxa de queima 2,57 mm/s.MPa
Constante universal dos gases 8,314 J/mol K
Temperatura de combustao dos propelentes 1260 K

Razao de calores especificos 1,18 -

Massa molar dos produtos da combustéao 41,83 kg/kmol
Fator de correcéo para a velocidade de saida 0,99 -

Fator de correcéo da tubeira 0,94 -
Geometria do grao propelente Cilindros concéntricos | -
Densidade do gréo propelente 1,756 g/cm?

Tabela 8 — Pardmetros do modelo do motor foguete Paradigm

Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)

Figura 20 — Resultado de (Richard Nakka, 2023) da pressao e empuxo em funcao do tempo do motor

Paradigm

[ ] (] Ee n o -~ =]
1 1
——
——
iy

Charnber pressure (MPa)

D T T T T T

500
450
400
350

300
250
200

Thrust {N.)

—— Chamber pressure
Design pressure
—— Thrust

Design thrust

150
100
50

1.0 15 20

Time (sec.)

Fonte: (Richard Nakka, 2023)
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Figura 21 — Resultado do modelo desenvolvido para a pressao e o empuxo em fungao do tempo do motor
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Fonte: Autor, 2024

Para o modelo desenvolvido, os resultados estao apresentados na Figura 21. Nota-
se que 0 modelo desenvolvido apresenta resultados de pressdo e empuxo muito préximos
aos resultados do teste do propulsor realizado por (Richard Nakka, 2023), conseguindo
aproximar levemente até mesmo o comportamento da pressao e do empuxo no inicio e no
final da combustdo. O tempo de queima também ficou muito préoximo ou até igual, e ao
final da combustao tanto a pressdo quanto o empuxo mostraram uma aproximag¢ao mais
fiel ao resultado experimental do que o modelo de (Richard Nakka, 2023).
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6.2 VERIFICACAO DO MODELO DE TRANSFERENCIA DE CALOR

A verificacdo do modelo de transferéncia de calor sera realizada com base nas
andlises numéricas e experimentais disponibilizadas por (Richard Nakka, 2023) e por (VI-
CENTIN et al., 2019). Os dados serao inseridos no modelo numérico desenvolvido, e os
resultados comparados.

(Richard Nakka, 2023) disponibiliza dados numéricos e experimentais, embora com
uma caracterizagado incompleta do problema, o que exige a assung¢ao de alguns parame-
tros e condigdes de contorno. Sé&o fornecidos dados numéricos obtidos pelo programa
desenvolvido por ele para uma camara de combustao de aco, outra de aluminio e outra de
PVC.

A validagcéao do programa € realizada através de um método experimental que con-
siste em expor a parede de um cilindro a uma chama direta e medir a temperatura na
superficie externa utilizando um termopar. Com a previsao da temperatura, estima-se o
coeficiente de conveccao e determina-se o perfil de temperatura ao longo do tempo. O
objetivo principal desse experimento € determinar a condutividade térmica dos materiais
de protecao térmica.

As condigbes de contorno impostas na analise numérica nao sdo bem determina-
das, portanto, serdo realizadas duas andlises: uma isolada e outra considerando a convec-
cao natural da superficie externa com o ar. O coeficiente de convecgdo com o ar adotado
foi baseado nos artigos de (MARANZANA et al., 2002) e (DIA et al., 2023), sendo escolhida
uma média entre os valores fornecidos. Os dados utilizados para a analise da simulagao
do motor foguete estdo na Tabela 9, sendo o material da parede a liga de aluminio 6061-
T6511. Como algumas propriedades ndo sao fornecidas, dados de fabricantes de metais
foram utilizados.

Tabela 9 — Constantes e parametros para verificagao do modelo de transferéncia de calor segundo (Richard
Nakka, 2023) para o motor foguete

Parametro Valor Unidade de Medicao
Difusividade térmica do aluminio 690 x 1077 | m?/s

Condutividade térmica do aluminio | 150 W/m- K
Temperatura inicial 293,15 K

Coeficiente de convecgéo 1000 W/m? - K
Temperatura da chama 1723,15 K

Densidade do aluminio 2690 kg/m?

Coeficiente de convecgédo como ar | 7 W/m? - K
Espessura da parede 0,0025 m

Tempo de queima 1,5 S

Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)



Figura 22 — Temperatura dos n6s em um determinado tempo para o foguete de (Richard Nakka, 2023)
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Figura 23 — Temperatura dos nés em um determinado tempo para o foguete de (Richard Nakka, 2023),
modelo préprio

Temperatura por N6 ao longo do Tempo sem Isolamento
Maxima Temperatura: 284.51 °C

—8— Tempo 0.00 s
Tempo 0.14 5

300 4 —— Tempo 0.27 s
—o— Tempo 0.41s

—8— Tempo 0.55s

— o o —8— Tempo 0.68 s
— Tempo 0.82 5

250 F‘f——om_—.‘—.—_'——' —8— Tempo 0.95 s
Tempo 1.09 5

—o— Tempo 1.23 s

m —8— Tempo 1.36 s
200

Tempo 1.50 s

Temperatura (°C)

150 4

100 1

50 4

Fonte: Autor, 2024

As Figuras 22 e 23 mostram, respectivamente, o resultado do modelo de (Richard
Nakka, 2023) e o resultado do modelo desenvolvido para a temperatura na parede da
camara de combustdo. Observa-se uma coeréncia entre os modelos, tanto no comporta-
mento quanto nos valores numéricos, demonstrando a consisténcia do modelo para esse
caso.

Para a verificacdo do modelo com os dados do experimento de (Richard Nakka,
2023), a Tabela 10 é utilizada. Duas condigdes serdo analisadas: uma com a protecao
térmica e outra sem a protecao térmica, para verificar se ambos 0s casos correspondem
aos valores fornecidos.
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Tabela 10 — Constantes e parametros para verificagdo do modelo de transferéncia de calor segundo dados
experimentais de (Richard Nakka, 2023)

Parametro Valor Unidade de Medida
Difusividade térmica do aluminio 690 x 10~7 | m?/s
Temperatura inicial 293,15 K
Coeficiente de convecgéo 55 W/m? - K
Temperatura da chama 2073,15 K
Densidade do aluminio 2690 kg/m?
Condutividade térmica do aluminio 150 W/m- K
Espessura do aluminio 0,00165 m
Densidade da protecéo térmica 646 kg/m?
Difusividade térmica da protecao térmica 1 m?/s
Espessura da protecao térmica 0,00029 m
Condutividade térmica da protegao térmica | 1 W/m - K
Tempo de simulagdo com protecéo térmica | 7 S

Tempo de simulagdo sem protegao térmica | 5 S

Fonte: Adaptado de (Richard Nakka, 2023)

Figura 24 — Temperatura da superficie externa do cilindro em fungao do tempo sem protecao térmica,
experimento de (Richard Nakka, 2023)

MNon-insulated casing

Q 200

o 150 + TestData

£ 100 et

— 50 42

g 0 —— THERMCAS
' ' ' ' ' ' ' prediction h=55
0 1 2 3 4 5 6 T=1800

Heating time (sec.)

Fonte: (Richard Nakka, 2023)
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Figura 25 — Temperatura da superficie externa do cilindro em fungao do tempo sem protecgao térmica,
modelo préprio
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Fonte: Autor, 2024

Para o caso sem protegao térmica, observa-se que os resultados do modelo desen-
volvido (Figura 25) se assemelham muito aos obtidos por (Richard Nakka, 2023) (Figura
24). As caracteristicas do material e a condi¢cdo de contorno de convecg¢ao com o ar foram
mantidas iguais ao problema anterior, demonstrando coeréncia. A temperatura inicial foi
ajustada para 48°C, valor proximo ao observado no grafico da Figura 24.

Figura 26 — Temperatura da superficie externa do cilindro em fungdo do tempo com protecao térmica,
experimento de (Richard Nakka, 2023)
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Figura 27 — Temperatura da superficie externa do cilindro em fungao do tempo com protecao térmica,
modelo préprio
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Fonte: Autor, 2024

As Figuras 26 e 27 mostram, respectivamente, os resultados obtidos por (Richard
Nakka, 2023) e pelo modelo préprio para o caso com protecao térmica. Os resultados
estdo coerentes e a temperatura inicial foi mantida em 20°C. Esses resultados demons-
tram que o modelo € consistente quando comparado com um modelo pré-existente e com
resultados experimentais prévios.

6.3 VERIFICACAO DO MODELO DE CALCULO DE MASSA

A verificacdo do modelo de massa é realizada para confirmar se a previsdo de
massa coincide com os valores apresentados por softwares de desenho assistido por com-
putador (CAD). O software CAD utilizado foi o CREO Parametric da PTC. A Figura 28 mos-
tra o desenho técnico no CAD, com apenas algumas cotas gerais para evitar excesso de
informacgdes no desenho. As dimensdes no desenho CAD e no modelo proprio sédo idénti-
cas, faltando apenas os angulos de convergéncia, 30°, e divergéncia, 12°. O desenho do
modelo esta contido na Figura 29.
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Figura 29 — Tubeira Modelo
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A massa obtida pelo CAD foi de 114g, valor que coincide com a massa gerada pelo
modelo. N&ao seréo feitas verificagdes das outras partes do foguete, pois utilizam-se as
mesmas equagodes, apenas com dimensodes diferentes.

6.4 VERIFICAGAO DO MODELO DE MECANICA DE VOO

O modelo de mecanica de voo, em conjunto com os modelos adicionais de gravi-
dade e atmosfera, foi implementado conforme descrito em (TEWARI, 2007), sem modifi-
cagdes. No entanto, ao comparar o modelo com os resultados apresentados no Exemplo
12.1 do livro, observou-se uma inconsisténcia nos valores. Em resposta, os cddigos foram
ajustados, utilizando as equagbes de (TEWARI, 2007) e os materiais do curso de meca-
nica de voo espacial de (SILVA, 2023) como referéncias, mais especificamente os modelos
atmosférico e gravitacional.
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O exemplo 12.1 demonstra a simulagdo de um voo intercontinental de longa distan-
cia de um jato de grande porte. O voo inicia-se a uma altitude padrao de 11 km sobre 0
aeroporto de Londres Heathrow (latitude ¢ = 51, 5°N). Os dados da simulagao encontram-
se na tabela 11.

Tabela 11 — Parametros da simulagédo de voo intercontinental

Parametro Valor

Area de asa total 223,0315 m$
Coeficiente aerodinamico (C'p) 0,52

Altitude inicial 11 km
Velocidade inicial 270 m/s
Massa inicial 48090,99 kg
Angulo de trajetéria inicial 2,87¢
Coeficiente de arrasto (Cpy) 0,015

Fator de correcao (K) 0,08
Coeficiente de sustentacéo (C}) 0,2783
Empuxo especifico de cruzeiro (TSFC) | Reduzido em 10%
Combustivel necessario 21222,66 kg
Tempo de simulagéo 6,75 horas

Fonte: Adaptado de (TEWARI, 2007)

A Figura 30 ilustra o resultado obtido por (TEWARI, 2007) para o rastreamento ter-
restre do Exemplo 12.1. Em contraste, a Figura 31 mostra a reproducao desse exemplo
utilizando o cédigo desenvolvido. Ambos os graficos apresentam configuracées seme-
Ihantes e resultados praticamente idénticos, porém uma comparagao direta é limitada pela
auséncia de valores numéricos especificos no livro.
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Figura 31 — Rastreio de solo para um voo de cruzeiro de longo alcance de uma aeronave
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Fonte: Autor, 2024

As variacgdes de velocidade e altitude ao longo do tempo, conforme apresentadas
no exemplo, séo ilustradas na Figura 32 para o modelo de (TEWARI, 2007), e na Figura 33
para o cédigo desenvolvido. Ambas as representacées mostram resultados praticamente
idénticos, em linha com os achados do rastreamento terrestre. Observa-se uma aparente
discrepancia no valor inicial da altitude nas representacdes graficas; contudo, essa di-
vergéncia € atribuida a representacao grafica em si, uma vez que os célculos numéricos
confirmam a altitude correta de 11 km no instante ¢ = 0.
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Figura 32 — Velocidade relativa e altitude em fungao do tempo para um voo de cruzeiro de longo alcance de
uma aeronave
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Figura 33 — Velocidade relativa e altitude em fungao do tempo para um voo de cruzeiro de longo alcance de
uma aeronave
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Fonte: Autor, 2024

As variagdes do angulo de caminho de voo (¢) e do azimute da velocidade (A)
ao longo do tempo, conforme o exemplo, sdo representadas na Figura 34 para o modelo
de (TEWARI, 2007) e na Figura 35 para o codigo desenvolvido. Na analise de ¢, um
ruido numeérico foi identificado, mas o comportamento geral é bastante similar ao resultado
obtido por (TEWARI, 2007). Em relagdo ao azimute da velocidade (A), observa-se uma
correspondéncia tanto no comportamento quanto nos valores entre os dois conjuntos de
resultados.
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Figura 34 — Variagao do angulo de caminho de voo e azimute da velocidade em fungao do tempo para um
voo de cruzeiro de longo alcance de uma aeronave
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Figura 35 — Variagao do angulo de caminho de voo e azimute da velocidade em fungéo do tempo para um
voo de cruzeiro de longo alcance de uma aeronave
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7 RESULTADOS E DISCUSSOES

Neste capitulo, serao apresentados os resultados de um projeto realizado pelo al-
goritmo, com a insercao dos parametros geométricos do grao propelente e as constantes
necessarias. O intuito desse projeto € ilustrar a capacidade e a aplicabilidade do modelo
desenvolvido. Este exemplo pratico servira para demonstrar a agilidade e facilidade das
andlises realizadas, bem como a eficacia dos métodos empregados.

7.1 PROJETO DE UM PROPULSOR A PROPELENTE SOLIDO

Para demonstrar 0 modelo desenvolvido, um projeto sera criado e 0s principais
resultados apresentados. As entradas do modelo estdo resumidas na Tabela 12. Foi esco-
Ihida a localizagcao de Santa Maria, Rio Grande do Sul, para a referéncia de langamento.
A carga util € somente uma adicdo de massa a fim de demonstrar a possibilidade de sua
incluséo.
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Parametro Valor Unidade de Medida
Raio da Terra 6378140 m
Velocidade de rotacédo da Terra 7,2921159 x 107° | rad/s
Area frontal aproximada do foguete 0,1884 m?
Coeficiente de arrasto aerodinamico (subs6nico) 0,7 -
Coeficiente de arrasto aerodinamico (supersonico) 1 -
Longitude do langamento -29,68 °
Latitude do langamento -53,8 °

Raio de langamento 6378253 m
Velocidade inicial 0,01 m/s
Angulo de trajetéria de voo 89 °
Velocidade de azimute 0 °
Carga util 0,3 kg
Constante universal dos gases 8,314 J/mol K
Temperatura de combustédo do propelente 1260 K
Razao de calores especificos 1,18 -
Massa molar dos produtos de exaustao 0,04183 kg/mol
Fator de corregao para a velocidade de saida 0,93 -
Calor especifico dos gases de combustao 1,382 J/kg K
Distancia entre cilindros do propelente 0,0028 m
Densidade do grao propelente 1,756 g/cm?
Coeficiente de seguranca minimo 1,3 -
Densidade do ago 7860 kg/m?
Tensao de escoamento do aco 300 x 108 Pa
Espessura do material de protegao térmica 0,00028 m
Resisténcia ao escoamento parafuso classe 12,8 1080 x 106 Pa
Resisténcia minima ao escoamento parafuso classe 12,8 | 623,4 x 106 Pa
Angulo de convergéncia 30,0 °
Angulo de divergéncia 12,0 °
Tolerancia dimensional 1x107* -
Capacidade térmica especifica do ago 1020 486 J/kg K
Condutividade térmica do aco 1020 51,9 W/m K
Difusividade térmica do material de protegéo térmica 1x 1077 m?/s
Espessura do material de protegao térmica 0,00028 m
Densidade do material de protecdo térmica 646 kg/m3
Condutividade térmica do material de protegéo térmica 1 W/m K
Coeficiente de transferéncia de calor por convecgdo no ar | 7 W/m2K
Temperatura da resisténcia 100% do ago 1020 20 °C
Temperatura da resisténcia 80% do aco 1020 240 °C
Coeficiente C 3,075 -
Pressao desejada na camara de combustao 7 x 106 Pa
Altura do grao propelente 0,22 m

Tabela 12 — Parametros do modelo do motor foguete
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As figuras 36, 37, 38 e 39 mostram respectivamente os desenhos da tubeira, do
bulkhead, do ignitor e da camara de combustdo. Eles apresentam os resultados geomé-
tricos suficientes para a realizacdo de um desenho técnico de engenharia, permitindo a
fabricacdo completa do modelo. A leitura do desenho requer que o usuario saiba que as
geometrias sdo simétricas e repetitivas, pois algumas cotas foram omitidas para preservar
a legibilidade do desenho. O ultimo desenho € demonstrado pela figura 40, que traz o
desenho do suporte e da secao transversal do propelente ja com a espessura e didametros.
O furo central do suporte permite a inser¢cdao de um pino de madeira no propelente central,
visando melhorar sua fixacao ao suporte. Os demais furos do suporte permitem a ignicao
do propelente.
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Figura 36 — Desenho da tubeira
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Figura 37 — Desenho do Bulkhead
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Figura 38 — Desenho do ignitor
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Figura 39 — Desenho da cdmara de combustao
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Figura 40 — Desenho do suporte e do propelente
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As Figuras 41 e 42 apresentam os resultados do modelo de pressdo, onde se ob-

serva claramente o perfil de queima neutra do propelente, a variacao correta de massa na

camara de combustédo e a taxa de queima baixa do propelente, conforme esperado.

Pressdo na cdmara de combustdo (MPa)

Figura 41 — Pressdo e empuxo na cadmara de combustao
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Figura 42 — Variagbes de massa e taxa de queima
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A Figura 43 apresenta o resultado do modelo de transferéncia de calor, destacando
o0 bom desempenho do material de protegao térmica, resultando em uma temperatura ma-
xima na interface de 136, 7 °C. Ja as Figuras 44 e 45 mostram os resultados do modelo de
mecanica de voo, demonstrando um apogeu coerente, bem como a velocidade e variagdes
na longitude e latitude.
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Figura 43 — Resultados do modelo de transferéncia de calor
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Figura 44 — Altitude e velocidade do veiculo
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Figura 45 — Latitude e longitude
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A Tabela 13 resume alguns resultados, como massas, apogeu, impulsos e desloca-
mentos no plano. A massa final teérica € simplesmente a massa do propelente subtraida
da massa total, enquanto a massa final da simulacdo utiliza o fluxo massico do modelo
de pressao aplicado ao modelo de mecéanica de voo, demonstrando que a equagao da
continuidade é satisfeita durante toda a simulacao. O impulso especifico foi de 112,87s, 0
que esta dentro do intervalo esperado de 105s a 115s. Os deslocamentos no plano estao

dentro do esperado, considerando 0 apogeu e os angulos de langcamento.



Tabela 13 — Par&dmetros gerais do modelo para o propulsor

Parametro Valor Unidade de Medida
Massa total inicial 1,694 kg
Massa de propelente 0,674 kg
Massa estrutural 0,72 kg
Massa no final da simulagéao 1,02 kg
Massa tedrica final 1,02 kg
Forca de empuxo maxima 309,398 | N
Impulso total 743,79 | N,s
Impulso especifico 112,87 | s
Espessura da parede 0,9 mm
Tipo de parafuso M3 -
Quantidade de parafusos por fileira 25 -
Apogeu 1842,107 | m
Variacao da latitude 0,001 °
Deslocamento da latitude no plano 89,572 | m
Variacao da longitude -0,00002 | °
Deslocamento da longitude no plano | -2,260 | m
Velocidade maxima 365,506 | m/s

Fonte: Autor, 2024
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8 CONCLUSOES

A partir das andlises realizadas, verificou-se que o modelo desenvolvido cumpre
satisfatoriamente sua funcado de desenvolver a geometria do propulsor, analisar a perfor-
mance e fornecer parametros criticos sobre seu funcionamento. Todas as analises foram
conduzidas conforme as recomendacdes da literatura, assegurando um projeto seguro.

O modelo de calculo de massa foi validado utilizando uma ferramenta de CAD am-
plamente reconhecida, apresentando o mesmo resultado. Os demais modelos foram com-
parados com resultados experimentais, demonstrando a confiabilidade na reproducéo fiel
desses resultados.

Contudo, o projeto completo ainda nao foi validado experimentalmente, pois requer
a fabricacao do motor-foguete resultante do algoritmo, especialmente no que diz respeito a
geometria do ignitor, que é altamente especifica e pode necessitar de ajustes. Recomenda-
se que, caso 0 modelo seja fabricado, sejam realizados testes preliminares do propelente,
do ignitor e das vedacgdes antes da execucao dos testes finais do propulsor.

Outro ponto de atencao refere-se as simplificagdes realizadas no modelo, que po-
dem acarretar em erros significativos dependendo das dimensdes da geometria. Para mo-
delos maiores, deve-se tomar cuidado adicional, pois os erros decorrentes do modelo de
pressao e do modelo de transferéncia de calor podem se tornar significativos. Recomenda-
se a fabricagao de um modelo com maior empuxo e impulso total, em comparag¢ao ao caso
ja analisado, para validar o comportamento em maiores escalas e determinar os limites
deste modelo. Além disso, € importante ressaltar que os desenhos fornecidos nao sao de-
senhos técnicos finais para fabricacao, e algumas boas praticas de projeto, como a adigao
de filetes, devem ser consideradas.

O algoritmo foi desenvolvido com foco na viabilidade de fabricacéo, utilizando anali-
ses conservadoras que resultaram em um projeto seguro e viavel. Esta abordagem garante
que, mesmo nas fases iniciais de desenvolvimento, prototipos simples possam ser fabri-
cados com seguranca e eficiéncia, minimizando riscos e custos associados a falhas de
projeto.

No geral, todos os objetivos propostos foram alcangados. Este trabalho resultou
em um modelo com as principais analises e de facil utilizacado, adequado para a aplicagao
de algoritmos de otimizacdo. A modularidade e a organizagao do cddigo facilitam futuras
expansodes e ajustes, permitindo a adaptacao do modelo a novas exigéncias e avangos
tecnoldgicos.

Para trabalhos futuros, recomenda-se a fabricacdo do propulsor projetado a fim de
validar empiricamente o modelo desenvolvido. Além disso, a integracao com algoritmos de
otimizagédo podera aprimorar significativamente o desempenho do motor, permitindo a ex-
ploracdo de geometrias e configuracdes mais eficientes. Este préximo passo é crucial para
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avangar no desenvolvimento de propulsores a propelente sélido, garantindo ndo apenas a
confiabilidade, mas também a maximizacao da performance.
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