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RESUMO

O presente trabalho apresenta o desenvolvimento de um projeto de foguete capaz de atingir
altitudes superiores a 5000 m e testes estaticos para verificar sua capacidade. Foram utilizadas
relacfes unidimensionais adiabaticas de combustdo para o projeto do motor e armadura. A
teoria de cascas é empregada para determinar as tensées na armadura. Aco, aluminio, fibra de
carbono e fibra de vidro sdo estudados como materiais para o foguete. A temperatura na
armadura do foguete foi calculada utilizando um coeficiente convectivo externo para cilindros
em escoamento axial, um coeficiente convectivo interno e radiagcdo de corpo negro. Um
codigo em Python foi desenvolvido para simular a trajetéria do foguete e sua evolucao
térmica, considerando diferentes condicGes de pressdo interna e espessuras de armadura.
Diferentes tipos de agucares foram testados na composicdo do combustivel. Testes estaticos
foram desenvolvidos, utilizando carga parcial de combustivel. O impulso total do foguete é
comparado com o valor tedrico. O empuxo obtido foi préximo do valor de projeto, mas o
impulso especifico foi abaixo do esperado.

PALAVRAS-CHAVE: foguete, motor, combustdo, trajetoria, simulagao.
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ABSTRACT

The design and prototyping of a model rocket able to reach altitudes exceeding 5000m is
presented. Adiabatic unidimensional combustion equations were used in the project for engine
and casing. Hoop stress theory was used in order to calculate stresses in the rocket casing.
Steel, aluminum, carbon fiber and glass fiber were studied as casing materials. Temperature in
the casing is modelled through an internal convective coefficient, an external coefficient used
in axial flows in cylinders and black body radiation. A Python script was used to simulate the
trajectory of the rocket and its thermal evolution, taking into account different internal
pressures and casing thicknesses. Various sugar types were tested in the fuel mix. Static tests
were executed, under partial load conditions. Total impulse and thrust were measured and
compared to theoretical values. The thrust measured is close to what was expected, but the
specific impulse falls below the project specifications.

KEYWORDS: rocket, engine, combustion, trajectory, simulation.
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Area da secdo transversal da estriccdo da tubeira

Area da superficie interna da cdmara de combusto

Area da superficie externa da camara de combusto
Volume especifico do fluido na cdmara de combustao
Volume especifico do fluido na cdmara de combustao
Volume especifico do fluido na cdmara de combustéo
Calor especifico a pressao constante do combustivel
Calor especifico da armadura

Energia dentro do volume de controle

Taxa de geracdo de energia dentro do volume de controle
Taxa de transferéncia de calor no dominio

Taxa de producéo de trabalho no dominio

Taxa de transferéncia de calor devido a combustéo

Taxa de transferéncia de calor devido a radiacdo

Taxa de transferéncia de calor devido a conveccao

Taxa de transferéncia de calor devido a radiacdo interna
Taxa de transferéncia de calor devido a radiacdo externa
Taxa de transferéncia de calor devido a conveccao interna
Taxa de transferéncia de calor devido a convecgdo externa

Simbolos gregos

Pec
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Massa especifica da armadura
Massa especifica do combustivel
Tensdo limite do material

Abreviaturas e acrOmimos

VLS
AEB
IAE
LASC
NASA
ASME
usC

Veiculo Langador de Satélites

Agéncia Espacial Brasileira

Instituto de Aerondutica e Espago

Latin American Space Challenge

National Aeronautics and Space Administration
American Society of Mechanical Engineers
Untitled Space Craft!

[m?]

[m’]
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[m° kg*]
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[m2 3-2 K-l]
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1 Untitled Space Craft ¢ o nome padrdo para um foguete que ainda ndo tem nome no jogo
Kerbal Space Program. Esse nome foi adotado no projeto como uma homenagem ao jogo que
foi a principal inspiracdo por trds desse trabalho.
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1. INTRODUCAO

O desenvolvimento de foguetes no Brasil encontra-se em uma fase de lento progresso. O
mais recente foguete brasileiro a decolar, 0 VSB-30, ¢ uma plataforma de lancamento
suborbital, tendo sido desenvolvido em 2004. O Veiculo Lancador de Satélites (VLS), apos
seu acidente em 2003, encontrou-se em um limbo, deixando o pais dependente de agéncias
espaciais estrangeiras para lancar seus satélites em érbita. Diversas vezes houve tentativas de
retomar a capacidade de lancamento orbital do Brasil, seja reiniciando o projeto do VLS
(IAE, 2016) ou com programas de desenvolvimento em conjunto com outros paises (AEB,
2012). O desenvolvimento de foguetes no Brasil da-se quase inteiramente dentro de
competicdes como a Latin American Space Challenge (LASC), voltadas para estudantes.
Essas competicbes desafiam os estudantes a lancarem cargas até altitudes determinadas,
recuperando o foguete ao término de seu voo.

O projeto de um foguete abrange muitas areas da Engenharia Mecanica. O componente
principal de qualquer foguete, 0 motor, baseia-se em relagdes termodindmicas de combustéo,
com uma camara que necessita de um projeto téermico e estrutural adequado para conter sua
temperatura e pressdo interna. E também necessaria uma selecdo de materiais capazes de
resistir as altas temperaturas e tensdes do processo, conciliando-0s com o0s custos envolvidos
no seu uso. Todos 0os componentes devem ser projetados em conjunto, devido a sua forte
interdependéncia. O resultado é um projeto integrado, abrangendo varias Aareas
simultaneamente e exibindo a exceléncia da Engenharia.

A troposfera € a regido mais baixa da atmosfera, contendo 75% de sua massa total
(MCGRAW-HILL, 2005). Ela estabelece um limite seguro para o voo de foguetes amadores,
estando logo abaixo das altitudes atingidas por avides de passageiros, cerca de 10 km. Um
foguete capaz de atingir essas altitudes pode passar por seu ponto de méaxima pressao
atmosférica, podendo até mesmo ultrapassar Mach 1. A temperatura do ar rarefeito também
pode atingir valores abaixo dos -50 °C. Esses fatores, entre outros, tornam o projeto de um
foguete capaz de atingir tais altitudes um grande desafio, a0 mesmo tempo sendo bastante
atraente para projetos a nivel estudantil.

1.1 Objetivos

Busca-se executar o projeto de um foguete capaz de atingir uma altitude de pelo menos 5
km e verificar através de testes estaticos o projeto desenvolvido.

1.2 Objetivos especificos

Devem ser projetados, construidos e testados os seguintes subsistemas:

Armadura do foguete;
Tubeira;

Combustivel;

Bancada de testes estaticos;

Deve ainda ser analisada a influéncia de diferentes escolhas de materiais no projeto,
levando em conta a viabilidade de seu uso. Por fim, devem ser executados testes estaticos do
foguete, medindo seu empuxo, a fim de avaliar sua capacidade de atingir 0s objetivos de seu
projeto.



2. REVISAO BIBLIOGRAFICA

A ciéncia dos foguetes é, para os padr@es cientificos, relativamente jovem. Tsiolkovsky
(1903) escreveu o primeiro artigo sobre viagem espacial tripulada, onde descreveu equagdes
fundamentais para o desenvolvimento da area. A assim chamada “equagdo dos foguetes de
Tsiolkovsky”, utilizada nesse trabalho, recebe seu nome e descreve a relagdo mais importante
para qualquer sistema de propulsdo por reacdo. Seu trabalho foi utilizado principalmente
dentro da Unido Soviética, mas ndo atingiu atencdo internacional.

O estudo conduzido por Greenwell et al. (2018), feito em tunel de vento, revisa diferentes
configuracBes de cones de nariz. O estudo de Crowell (1996) indica a performance de
diferentes tipos de cones de nariz em outros regimes de velocidade, inclusive supersonica. O
relatorio técnico de Gregorek (1970) fornece relacdes empiricas para o arrasto de foguetes
modelo, incluindo cone, corpo principal e aletas.

O monografo da NASA (WHITFIELD, 1970) fornece principios para a selecdo de
materiais metalicos para a casca do motor. Rajesh (2017) apresenta uma revisao sobre a
aplicacdo de materiais compdsitos nesse mesmo contexto. Para o calculo da espessura do
casco do motor e de seu tampo, é utilizada a norma ASME VI1I1-D1 (ASME, 2010).

Para desenvolver um estudo das condicdes térmicas do casco do motor, Avallone e
Baumeister (1996) fornecem um coeficiente de conveccéo para os gases dentro do motor. O
comportamento do calor dentro do motor pode ser modelado por um sistema de resisténcias
térmicas, conforme detalhado por Incropera et al. (2011). Wiberg e Lior (2004) fornecem
relacBes para a transferéncia de calor de um cilindro em escoamento axial, utilizadas para o
calculo da perda de calor do foguete durante sua ascensdo. Finalmente, os calculos
relacionados a combustdo sdo encontrados no livro de Sutton e Biblarz (2001).

Todo o processo de design de cada elemento do motor é apoiado nos estudos de Robert
Nakka (2024), que lanca foguetes amadores desde 1972. Sua pagina (nakka-rocketry.net)
fornece relacbes matematicas, instrucbes de preparo, informacgdes sobre construcéo,
aerodinamica, testes e todos os outros aspectos de foguetes de modelo. Suas contribuigdes sao
a base de quase todos 0s aspectos deste projeto. A tese de conclusdo de curso de Nakka
(1984) detalha de maneira aprofundada seu projeto de um motor utilizando combustivel
solido, bancada de testes e os modelos utilizados.

Correia (2016), em seu relatdrio, estuda os efeitos da variacdo da razdo entre agucar e
nitrato de potassio no combustivel. Seus resultados indicam que uma proporc¢do de 65% de
KNOs em massa proporciona o maior impulso médio nos testes executados. Nakka (2023)
estuda diferentes combustiveis em conjunto com o oxidante, incluindo aglcar, dextrose e
sorbitol. Cada material possui uma curva de taxa de queima diferente, com o sorbitol
apresentando certas vantagens na temperatura de fusdo. Por fim, Rui (2020) executa um
estudo analitico e numérico para o dimensionamento de um motor e sua armadura. Seus
resultados sdo entdo avaliados a partir de testes estaticos. Seu estudo também usa o software
Open Rocket para identificar o apogeu do foguete, comparando seu motor a uma versao
anterior usada pela equipe Phoenix Rocket Team.

3. FUNDAMENTACAO TEORICA
3.1 RelacGes unidimensionais para foguetes

Um sistema de propulsdo deve produzir empuxo. Em motores de combustéo tradicionais,
esse empuxo é gerado ao expelir gases em alta velocidade no sentido oposto ao da aceleracdo
desejada. O impulso I, em Ns, é dado pela integral da forca no tempo de funcionamento do
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3
motor. O impulso especifico I,, dado em s, € uma medida do impulso gerado dividido pelo
peso do combustivel queimado, considerando a aceleracdo da gravidade na superficie da
Terra. As Equacdes 1 e 2 apresentam o calculo dessas grandezas, respectivamente.

1= [["Fdt (1)
1
Isp = M (2)

O impulso especifico mede a eficiéncia de um dado conjunto motor-combustivel em
produzir empuxo. Para motores modernos que utilizam combustiveis liquidos, esse valor
geralmente varia entre 300 e 450 segundos. Para os que usam combustiveis solidos,
geralmente varia entre 200 e 300 segundos (ENCYCLOPEDIA ASTRONAUTICA, 2019). O
impulso especifico é utilizado para calcular a velocidade maxima atingida por um foguete ao
consumir seu combustivel em um ambiente sem outras forgas atuantes. Essa grandeza, AV, em
m/s, é dada pela Equacéo 3.

me+me

AV = I, goln 3)

me

Essa velocidade pode ser utilizada na equacédo de conservacédo de energia de forma simples
caso 0 arrasto seja considerado nulo e a alteracdo de velocidade seja aplicada
instantaneamente. Entretanto, é preciso levar em conta a acdo da gravidade e do arrasto
durante toda a ascensdo do foguete. Essas duas forcas geram redugdes na velocidade final
atingida, quando considerando a sua ascensdo. A Figura 1 apresenta um diagrama de corpo
livre do foguete em voo vertical. O Glossario apresenta a nomenclatura das partes
fundamentais do foguete.

D

F

4N

Figura 1: Diagrama de corpo livre do foguete. As forcas de empuxo, peso e arrasto agem durante a trajetéria
do foguete, com o empuxo se tornando nulo e o arrasto invertendo o sentido ap6s cruzar os tempos de queima
total ¢, e de topo ¢, respectivamente.
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As perdas por gravidade G, e as perdas por arrasto D;, também dadas em m/s, sdo
calculadas através das Equacdes 4 e 5, respectivamente. Essas perdas descrevem a quantidade
de combustivel consumido sem gerar alteracdo na velocidade ou altitude do foguete.

tg W

GL = quF'g dt (4)
t¢ D

DL = fot; dt (5)

As perdas por gravidade podem ser reduzidas aumentando o empuxo do motor, pois iSso
reduz o tempo total de queima t, e aumenta o denominador da fracdo da integral. Entretanto,
0 aumento do empuxo também aumenta as perdas por arrasto, visto que o foguete acelera em
um espaco de tempo mais curto, gastando mais energia lutando contra o arrasto na regido da
atmosfera com maior massa especifica. A razdo empuxo-peso frequentemente é tratada como
uma grandeza a parte, TWR. Seu calculo ¢ demonstrado na Equacdo 6. Pode-se ainda
explicitar o papel dessa razdo nas perdas por arrasto, conforme apresentado na Equacéo 7.

F
TWR = (6)

_ (tq_1
GL - f() TWR'g dt (7)

Dessa forma, existe um TWR ideal para uma dada razdo massica e impulso especifico, de
maneira que as perdas por gravidade e por arrasto sejam minimizadas. Vale notar que o TWR
de um foguete aumenta conforme ele queima combustivel, pois o peso do foguete reduz
enquanto 0 empuxo se mantém aproximadamente constante.

3.2 Projeto da camara de combustdo

O processo que produz empuxo em um foguete é a combustdo de seu combustivel e
oxidante, produzindo um gas quente. Esse gas passa por um canal convergente-divergente em
uma peca denominada tubeira, onde o escoamento atinge Mach 1 na regido de menor area. Ao
sair da estriccdo, em uma tubeira bem projetada, o gas reduz sua massa especifica,
aumentando sua velocidade e atingindo um escoamento supersénico. A Equacdo 8 mostra o
empuxo F em N produzido por um motor como funcédo das propriedades do fluido. A Figura 2
mostra os pontos onde as propriedades sdo tomadas.

F=mV, + (p, —p3)A; (8)

A parcela de empuxo que origina-se da diferenca de pressdao € muito pequena quando
comparada a do termo cinético (SUTTON; BIBLARZ, 2001). Além disso, as tubeiras sdo
projetadas para possuirem pressao de saida igual a atmosférica em motores que operam no
nivel do mar. Isso é feito para evitar problemas com superexpansao e subexpanséo, efeitos
que reduzem o impulso especifico do motor. Esse também € o caso neste projeto.

Alternativamente, o empuxo F pode ser especificado como fungdo do impulso especifico,
conforme mostra a Equagéo 9.

F= spgom + (p2 — p3)A; 9)

Resta agora relacionar 0 empuxo as caracteristicas da tubeira. A Equacdo 10 apresenta o
empuxo F como funcdo das propriedades do escoamento e sua geometria. O volume

4



5
especifico na garganta v, em m3/kg e as velocidades na garganta V, e na saida V,, ambas em
m/s, estdo apresentadas nas Equacdes 11, 12 e 13, respectivamente. Todas as equacOes
utilizadas partem de relacGes adiabaticas e gases ideais.

Atmosfera (3) Secao convergente da tubeira
be Regiao divergente da tubeira
| } T T i T ? f ? | l g l g

® ®

Figura 2: Regides de um motor de foguete. A presséo atmosférica varia com a altitude e as outras variaveis so
possuem gradientes ao longo do motor. Fonte: Adaptado de Sutton e Biblarz, 2001.

F =iV, = —V,AV, (10)
t
1
_ RT (k¥1)ET
ve=4 () (11)
k—1
V= |ZRTy|1- (&) " (13)
2 k-1 1 P1

A Equacdo 14 apresenta o calculo da temperatura na garganta T;, em K.

=2 (14)

£ kt1

Por fim, torna-se necessario determinar o impulso especifico do motor. 1sso pode ser feito
de forma simples através da Equacéo 15.

V.
Iy, = i (15)

O valor do coeficiente de expansdo adiabatica k é tomado do trabalho de Nakka (2023).
3.3 Projeto mecanico

Para calcular as tensGes existentes na armadura do motor, foi adotado um método
simplificado utilizando a teoria de cascas. Em secdes cilindricas, a espessura da armadura b,
em m, pode ser calculada atraves da Equacdo 16.



b= p1D (16)

T 20-0,6p4

Segundo a norma ASME VIII-D1 (2010), um termo de eficiéncia de solda deveria ser
incluido no primeiro termo do denominador da Equacéo 16. Esse termo foi negligenciado.

Outra consideracdo importante no projeto é a pressdo interna ndo ser uniforme no tempo.
Sabe-se que a pressdo dentro da cdmara de combustdo pode passar por um pico em tempos
diferentes dependendo do tamanho da carga de ignicdo utilizada (NAKKA, 2022). A Figura 3
mostra a curva de pressdo em funcdo do tempo para dois testes com cargas diferentes.

A figura mostra um pico de cerca de 1750 psi com a carga maior, com um aumento

rapido no inicio do processo de combustdo. O teste com a carga menor, em comparacéo, teve
um inicio bem mais lento, atingindo uma pressao média de cerca de 1100 psi.

2000
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2 @ ~ ()
= 500 500

0 : e L J [\ 1 _ 1 - ]
0,5 1,0 1,5 2,0 g 0,5 1,0 1,5
t [s] t[s]
(a) Carga de ignicéo de 3g. (b) Carga de ignicéo de 15g.

Figura 3: Pressdao em fung¢do do tempo para um teste com mesma carga de combustivel e carga de ignicdo de 3
g e 15 g, respectivamente. Nota-se um pico de pressdo no estagio final da queima na primeira curva e no
estagio inicial na segunda. Essa pressdo pode exceder o valor de regime permanente, que é determinado na
fase de projeto. Fonte: Adaptado de https://www.nakka-rocketry.net/igniter.html. Acesso em 19/08/2024.

A pressao dentro da camara passa por estagios diferentes, com o céalculo de combustdo
levando em conta apenas o valor médio, considerado de regime permanente. Outro efeito
importante dessa variacdo ¢ a alteracdo do tempo total de queima. Patamares mais elevados de
pressao resultam em uma queima mais curta e um empuxo mais elevado. Devido a pressao
méaxima (e consequentemente 0 empuxo maximo) ser atingida mais rapidamente, o impulso
total do motor aumenta, assim como seu impulso especifico.

4. METODOLOGIA
4.1 Cdodigo integrador

Devido ao nimero de variaveis que devem ser analisadas simultaneamente nesse projeto,
optou-se por desenvolver um programa capaz de calcular o efeito de diferentes configuracoes
no comportamento do foguete como um todo. O codigo foi desenvolvido em Python,
utilizando a biblioteca matplotlib para gerar figuras. Foram elaborados gradualmente médulos
capazes de executar o projeto de tubeira, variar a pressdo da camara de combustdo, variar 0s
materiais da armadura, dimensionar seu comprimento e espessura, calcular sua temperatura
durante o voo e simular a trajetéria do foguete.

O cddigo parte da definicdo do didmetro externo e comprimento maximo da armadura.
Supondo que todos os modulos estejam ligados, o programa segue 0s passos listados abaixo.

e Definicao de valores da pressao interna p;;

e Dimensionamento da tubeira de acordo com p; e o0 empuxo desejado F, utilizando as

Equacdes 10 até 14;
6
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e Dimensionamento da espessura da armadura de acordo com a Equacdo 16 e um
coeficiente de seguranca de 2;

e Calculo da massa da armadura por unidade de comprimento m,. e massa do
combustivel por unidade de comprimento my através das EquacGes 18 e 19;

e Determinacdo do comprimento da armadura como funcdo da razdo maéssica FR
desejada através da Equacéo 17;

e Simulacdo do lancamento do foguete, assumindo empuxo e impulso especifico
constantes;

e Célculo da evolucédo da temperatura em funcéo do tempo.

O Apéndice A entra em detalhes sobre o funcionamento do cddigo, assim como
disponibiliza seu arquivo e dependéncias através de um link para o GitHub. O langcamento do
foguete é simulado integrando as equac¢des da dinamica com o método de Euler, calculando a
aceleracao, velocidade e posicdo como fungdes do tempo. O empuxo do foguete, assim como
sua vazdo maéssica, é considerado constante. O arrasto € modelado com um coeficiente de
arrasto constante. Em foguetes modelo, esse valor geralmente é da ordem de grandeza de 0,5
(GREGOREK, 1970). Foi executada uma simulagdo com o foguete no software ANSYS
Fluent com a licenca de estudante para confirmar esse resultado, retornando valor de 0,28.
Foram utilizadas condi¢cfes subsénicas Devido ao cédigo desenvolvido ndo ser capaz de
simular efeitos de compressibilidade, adotou-se um valor de 0,5 para estabelecer margem de
segurancga nos resultados obtidos. O coeficiente de arrasto é adimensionalizado a partir da
area da secdo transversal do foguete.

As propriedades utilizadas para o calculo de resisténcia e massa linear foram obtidas no
site MatWeb (2024). A Tabela 1 apresenta os valores utilizados.

Tabela 1: Materiais e propriedades utilizados no simulador.

Material Aco AISI | Ago AlSI Alclad | Fibrade | Fibrade
1020 1045 2014-T6 vidro carbono
Tensdo
admissivel [MPal] 350 530 203 2415 3000
Massa especifica | 757 7850 2800 2110 | 2000
[kg/m®]
Condutividade
térmica[W/m K] 56,7 56,7 186 0,36 0,63
Calor especifico
[J/kg K] 486 486 875 787 750

Ao dimensionar a armadura, busca-se atingir uma razdo de combustivel FR (isto é, entre
peso de combustivel e peso total) adequada, para maximizar o AV da missdo. A razdo de
combustivel é dada pela Equacdo 17. A massa por unidade de comprimento da armadura m,. e
por unidade de comprimento do combustivel m; sfo dadas pelas Equacbes 18 e 19,

respectivamente.

FR = mg+me N l(m}+mé)+mp+mn (17
my = %(D —d)*ps = %(D — 2b)%py (18)
m; ==[D? — (D — d)?]p, (19)
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Para poder dimensionar a armadura sem conhecer exatamente a massa da tubeira, aletas,

cone de nariz ou paraquedas, assumiu-se que tubeira e aletas teriam massa total m,, de 2 kg e

a massa dos equipamentos no cone do foguete m,, somaria 2 kg. O comprimento maximo da

armadura foi limitado em 700 mm por consideracdes de transporte. O céalculo do

comprimento da armadura buscando atingir uma dada razdo massica é realizado através da
Equacéo 20.

FR(mp+my) (20)

- m}—FR(mé+m})
4.2 Modelo térmico

Os célculos térmicos do foguete foram executados mediante algumas simplificacdes.
Parte-se da primeira lei da termodindmica aplicada em um volume de controle, dada na
Equacdo 21 (BERGMAN et al., 2011).

dEy . . .
F = Q - W+ Eg (21)
O volume de controle selecionado € a armadura do foguete. N&do ha qualquer trabalho
dentro volume, fazendo com que o termo possa ser negligenciado. Também ndo ha geracdo de
energia interna a armadura. O termo de transporte de calor pode ser tratado como trés termos
separados: calor transferido ao volume pelos gases dentro da armadura, calor liberado ao
ambiente na forma de radiacdo e calor transportado por convecgdo externa a armadura. Por
fim, a energia dentro do volume é dada pela sua energia interna, que por sua vez é dada pelo
produto do calor especifico da armadura com sua massa e temperatura. A Equacdo 22 mostra
o resultado das simplificacbes executadas.

d(cm Ty)
TW = Gcomb t Qconv T Grad (22)

A massa da armadura é constante. Seu calor especifico é assumido constante, apesar da
grande variacdo de temperaturas possivel. A Equacdo 23 apresenta o resultado obtido.

dT
cme d_:V = qcomb T 9eonv T Qrad (23)

As expressdes para a taxa de transferéncia de calor podem entéo ser substituidas, obtendo
uma expressao que deve ser integrada nas areas interna e externa da armadura, conforme
mostra a Equacdo 24. A taxa de transferéncia de calor da combustéo € dividida em um termo
de conveccao e outro de radiacéo.

dT R " " e,
cme d_:V = fAint CIconv,idA + fAint CIrad,idA + fAext CIconv,edA + fAext qrad,edA (24)

Assume-se simetria azimutal na transferéncia térmica na armadura. Além disso, para
simplificar a modelagem do problema, assume-se que ndo ha gradientes térmicos axiais. 1sso
resulta em uma expressao simples para a evolugédo temporal da temperatura na armadura, dada
na Equacdo 25.

14

dT "
me d_:V = Aint(Qconv,i + CIrad,i) + Aext(qgonv,e + Q;‘Iad,e) (25)
8
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As expressdes para a transferéncia de calor por radiagdo assumem que 0 gas quente e a
armadura sdo corpos negros. O coeficiente convectivo interno é dado por Avallone e
Bergmeister (1996). A conveccao externa é calculada com um coeficiente dado por Wiberg e
Noah (2004). Apesar do artigo tratar apenas de escoamentos com numeros de Reynolds entre
89.000 e 600.000, neste trabalho, os resultados do artigo foram extrapolados para valores
superiores a isso. Atraves das simulacdes elaboradas, verificou-se escoamento com nimero de
Reynolds de cerca de 1.500.000. A temperatura dos gases dentro do foguete é a de combustéo
adiabatica (NAKKA, 2000). O aquecimento do ar externo devido a efeitos de
compressibilidade ndo foi modelado. A Figura 4 apresenta um diagrama esquematico do
modelo utilizado para calcular a transferéncia de calor no foguete.

TW Tex t

144
qrad,e

14
Qconv,e

Figura 4: Transferéncia de calor no dominio. O calor entra na parede através da conveccao e radiagdo da
combustdo, sendo liberado também por convecgdo e radiagdo. A temperatura externa T,,; € conhecida, variando
com a altitude. T,,, a temperatura na parede, é a varidvel de interesse.

A Equacao 25 € integrada e resolvida utilizando o método de Runge-Kutta. Esse método
foi adotado apds uma versdo inicial, utilizando o método de Euler, apresentar problemas de
convergéncia.

4.3 Ensaios de combustéo

O combustivel selecionado foi nitrato de potassio (66% massico) e aglcar. Ambos 0s
ingredientes sdo de facil aquisicdo, com o combustivel possuindo preparo rapido. Entretanto,
h& uma grande variedade de acucares, mais e menos adequados a combustdo. Para verificar a
melhor combinacdo, alguns tipos de acgUcares comerciais foram analisados: impalpéavel,
demerara, xilitol, mascavo, refinado e cristal. Amostras de 5 g de combustivel foram
compostas e acesas com um magcarico. Os resultados foram comparados com base no tempo
de combustdo e intensidade visual da chama produzida.

4.4 Testes estaticos
Para mensurar o empuxo gerado pelo motor, foi elaborada uma bancada de testes. A
Figura 5 mostra um diagrama esquematico do sistema, assim como uma foto dele montado.
Inicialmente, foi utilizada uma balanga anal6gica para medir o empuxo produzido.
Devido a problemas de calibracéo, ela foi posteriormente substituida por uma balanga digital,
da marca Benod, de modelo EB7011-05. Ela possui limite de peso de 180 kgf e resolucdo de
100 gf. Apos o video do visor da balanca ser gravado, os valores lidos foram exportados
manualmente para uma tabela, onde foram lidos por um script em Python que produz as
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curvas de forga no tempo e integra numericamente os dados obtidos com o método
trapezoidal para calcular o impulso gerado pela queima do combustivel.

E— Mancais de concreto
| Balanca

Carrinho

Trilhos de
aluminio
o0 |

a) Diagrama esquematico. » b) Bancada real.
Figura 5: Bancada de testes. Dois tijolos de concreto atuam como mancais radiais, impedindo
gue o foguete escape de seu caminho. O foguete é montado sobre um carrinho que anda sobre
trilhos de aluminio. Na ponta da bancada, é fixada uma balanca digital para medir o empuxo gerado.
Uma camera fica voltada para o visor da balanga, gravando seu valor. A tabua superior serve como
apoio para uma cobertura que tapa a luz solar.

10
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5. RESULTADOS

5.1 Projeto preliminar

As primeiras simulagdes executadas visavam identificar o TWR ideal para uma FR de 2/3.
Esse valor estd dentro da realidade de um projeto de foguetes amador. Foram executadas
simulacdes definindo um empuxo que gerasse 0 TWR desejado, mantendo o impulso
especifico constante e alterando a vazdo massica de combustivel do foguete de acordo com a
Equacdo 9. Foi assumido um impulso especifico de 130 s, valor realista para um foguete
utilizando nitrato de potassio e aglicar como combustivel. A Figura 6 mostra os resultados
obtidos. Conforme o previsto na Subsecdo 3.1, as perdas gravitacionais reduzem com o
aumento do TWR, e as por arrasto aumentam. O foguete com razdo empuxo-peso de 1,5
atingiu a maior altitude, por possuir o0 menor valor de perdas totais. Outras configuracdes,
com TWRs maiores, atingiram altitudes préximas. Todos os foguetes com TWR menor que
3,5 ultrapassaram os 5 km, e nenhum foguete ficou abaixo de 4 km em seu apogeu. As perdas
por arrasto, com excecdo das sofridas pelo teste com TWR de 1,0, foram superiores a 600
m/s. As perdas por gravidade foram inferiores a 600 m/s em todos os testes. Isso indica que,
na regido atmosférica em que o foguete opera, o principal gerador de perdas € o arrasto para
todos os casos, exceto o de TWR 1,0.
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(a) Altitude em funcédo do tempo. (b) Perdas totais em fungdo do tempo.
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Figura 6: Resultados das simulagdes com TWR variados. A legenda do item (a) se aplica a todas as subfiguras. O
foguete com menores perdas totais é o com TWR 1,5, resultando na maior altitude atingida. As perdas por
arrasto crescem monotonamente com o0 aumento dessa razdo, enquanto as por gravidade diminuem.

Apesar do foguete com TWR de 1,5 possuir os melhores resultados, outra consideragao
de projeto deve ser levada em conta. Devido ao foguete ndo possuir nenhuma forma de
controle, em um lancamento real, ele estara sujeito a fugir de sua trajetoria por qualquer
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desequilibrio no centro de massa, em sua geometria ou até mesmo por combustdo assimétrica.
Esse problema ja foi resolvido nos primeiros foguetes de sondagem, construidos na década de
40: durante a decolagem, eles possuiam um estagio inferior com TWR elevado, para acelerar
rapidamente de tal forma que as forcas aerodindmicas se tornassem o fator principal no
equilibrio da sonda. Devido ao foguete em questdo possuir apenas um estagio, adotou-se o
TWR mais elevado possivel que ainda atinge uma altitude de 5 km, isto €, de valor 3,0.

Foram simuladas armaduras feitas dos materiais listados na Tabela 1. Foi utilizado um
TWR de projeto de 3. Os resultados iniciais, utilizando apenas um comprimento limitado pela
Equacéo 20, mostraram-se insatisfatdrios. Por limitar o comprimento da armadura, materiais
mais leves como a fibra de carbono e fibra de vidro ndo eram capazes de tomar vantagem da
massa seca reduzida associada a seu uso. Foram elaboradas novas simulagdes onde o
comprimento maximo de armadura (700 mm) foi utilizado. A Figura 7 apresenta os resultados
obtidos. Pela Figura 7(a) percebe-se que a mudanca de material gera pouca alteracdo na
altitude maxima atingida pelo foguete com uma pressédo interna baixa. Com o aumento dessa
presséo, o0 peso da armadura comeca a dominar o peso vazio do foguete, dando vantagem aos
materiais compadsitos, conforme a Figura 7(b).
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(a) Pressdo interna de 1 MPa. (b) Presséo interna de 6 MPa.
Figura 7: Altitude em fung&o do tempo para foguetes com armaduras de diferentes materiais. Na legenda, o
primeiro valor indica a espessura da armadura, e o segundo, o0 comprimento total do foguete, considerando o
cone de nariz projetado. TWR inicial de 3 e fator de seguranca 2.

Foi analisada a viabilidade da construcdo do foguete com cada material. Os materiais
compositos apresentam maior altitude maxima. Entretanto, a construcdo de motores de
compositos normalmente envolve uma fabricacdo especial, onde os filamentos sdo enrolados
sobre um mandril construido para esse proposito. Devido as limitacGes de escala desse
projeto, seria necessario construir a armadura com tubos e tampos pré-fabricados, unindo-os
com alguma resina. Devido & resisténcia das resinas comerciais comuns cair drasticamente
com o0 aumento da temperatura, optou-se pelos designs metélicos, que podem ser soldados.

Por fim, estudou-se a viabilidade econdémica da construcdo do foguete. Devido a diferenca
de custos entre tubulagbes de aco e de aluminio, optou-se pelo primeiro, apesar da
performance reduzida do foguete.

O estudo da temperatura dentro do foguete também forneceu resultados satisfatorios. A
temperatura da armadura praticamente ndo se altera durante o langcamento. A Figura 8 mostra
esse resultado para diferentes materiais. 1sso pode também indicar coeficientes convectivos
incorretos. No segundo teste estatico, constatou-se que a temperatura na armadura nao passou
de 100°C, apesar de possuir conveccdo externa praticamente natural. Esse resultado foi
tomado como aceitavel para o seguimento do projeto.

12
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Figura 8: Resultados da evolugéo da temperatura da armadura para cada material, considerando uma presséo
interna de 6 MPa.

5.2 Testes de combustéo

Os resultados dos testes de combustdo de amostras de agUcar estdo apresentados na Tabela
2.

Tabela 2: Testes de combustdo executados. O tempo de combustdo é medido do inicio do ruido de combustéo até
0 desaparecimento da chama visivel.

Acticar Tempo de Intensidade

combustao [s] da chama
Impalpével 9 Alta
Demerara 8 Baixa
Xilitol 7 Baixa
Mascavo 10 Baixa
Refinado 8 Alta
Cristal 7 Alta

Dentre os acgucares escolhidos, os de tipo impalpavel, refinado e cristal se destacaram pela
intensidade da chama produzida. Para compor os primeiros testes do foguete, escolheu-se
utilizar o aclcar impalpavel, por possuir a granulometria mais fina de todos. Apds alguns
testes com blocos de combustivel, foi constatado que o acgUcar cristal apresentava fundicdo
melhor que o impalpavel, sendo menos viscoso. Isso ocorre pois 0 agucar impalpavel
selecionado continha amido de milho, que possui papel de espessante na culinaria. Todas as
composicdes posteriores utilizaram agucar cristal.

5.3 Testes estaticos

Um bloco de 1,3 kg de combustivel foi preparado para o primeiro teste estatico do
foguete. A Figura 9 mostra as curvas de empuxo e impulso desse teste. O empuxo produzido
foi abaixo do esperado, assim como o impulso. O impulso especifico observado de 5419 s
foi abaixo do projetado, de 150 s. Durante o teste, foi observado um vazamento severo na
volta da tubeira, liberando combustivel e reduzindo o empuxo mensurado. O Apéndice B
apresenta fotos dos testes executados.
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Figura 9: Empuxo e impulso do primeiro teste estatico.

Em virtude dos vazamentos ocorridos no primeiro teste, o sistema de vedacdo foi
reprojetado. Foi adicionado um anel de vedacdo e a unido entre tubeira e armadura foi selada
com massa epOxi bicomponente. Além disso, a balanca analdgica apresentou um problema
onde sua leitura inicial era de 0 kg e a final de 3 kg, gerando a incerteza de 15 s presente na
medicao do impulso especifico.

O foguete foi novamente montado na bancada de testes. A balanca analdgica foi
substituida por uma digital, do modelo descrito na se¢do 4.3. A curva de empuxo e impulso
resultante do teste novo pode ser visualizada na Figura 10. Com a selagem adequada do
motor, 0 empuxo ma&ximo atingido aumentou em mais de 60%, chegando a 61,5 kgf. O
impulso especifico também pdde ser medido com maior precisdo devido a resolucdo da

balanga digital e por ndo possuir desvio de 3 kg como a analdgica. O impulso especifico

observado possui valor de 61f8;8§ s. Entretanto, o teste atingiu 0 empuxo de projeto e perdeu

sua pressao. Dessa forma, ndo é possivel identificar se a pressdao dentro do motor atingiu sua
pressdo de regime permanente ou ndo, 0 que poderia acarretar em um empuxo maior. Um
valor de pico muito elevado também poderia romper a armadura. Além disso, 0 motor ndo
estd em suas condicBes de projeto até atingir essa pressdo e, portanto, o calculo de impulso
especifico ndo é representativo da verdadeira capacidade do sistema de propulséo projetado.

Outro problema verificado no teste estatico do foguete foi no periodo inicial de seu
funcionamento. A balanca digital utilizada desliga-se automaticamente ap6s um periodo de 20
segundos quando ndo esta medindo nenhuma forca. No teste estatico desenvolvido, apés a
ignicéo, ela passa um breve periodo de tempo mostrando um valor nulo. E possivel que, no
periodo inicial de operacdo do motor, a balanca estivesse sendo empurrada pelo motor sem
mensurar seu empuxo.

14
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Figura 10: Empuxo e impulso do segundo teste estatico.

6. CONCLUSOES E SUGESTOES DE TRABALHOS FUTUROS

O projeto do foguete obteve sucesso parcial. Foi possivel projetar uma tubeira capaz de
gerar o empuxo de projeto de 600 N, apés uma falha inicial da vedacdo. Apesar disso, 0
impulso especifico medido, de 61 s, foi menor que o esperado, de 150 s. Isso pode ter
ocorrido devido a um teste muito curto, no qual ndo foi possivel atingir a pressdo de regime
permanente, ou calculo inadequado das condicdes internas ao foguete. A bancada de testes,
apos trocar sua balanca, foi capaz de medir o empuxo com maior precisao.

O projeto mecénico da armadura obteve sucesso, mantendo a estrutura intacta apds dois
testes. O combustivel produzido é de facil manuseio e combustdo. O projeto térmico do motor
mostrou-se adequado, mantendo a temperatura da armadura dentro de limites mecanicamente
aceitaveis, garantindo a resisténcia do material. O simulador de lancamento ndo obteve
comprovacdo experimental, embora tenha apoiado o desenvolvimento do protétipo do
foguete.

O trabalho desenvolvido demonstrou que a simulacao de diferentes aspectos do projeto de
maneira simultanea levou a um prot6tipo adequado, otimizando multiplas varidveis. O projeto
final possui prototipagem rapida e baixo custo se comparado as alternativas apresentadas.

Em trabalhos futuros, devem ser verificadas a veracidade do projeto mecanico e de
propulsdo, executando testes estaticos com carga total de combustivel. Uma instrumentacao
adequada da camara de combustdo também permitiria comparagdo com o projeto executado.
O uso de uma controladora em conjunto com superficies de controle permitiria uma reducao
no empuxo do foguete durante a decolagem, permitindo maior altitude méaxima na trajetoria
do foguete. Por fim, o projeto deve ser avaliado a partir de um langcamento real, comparando
os dados obtidos do simulador de voo com a instrumentacdo implementada no foguete.
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APENDICE A - CODIGO DO SIMULADOR DE VOO

Uma versdo completa do codigo implementado nesse trabalho estd disponivel em
https://github.com/brastempcereja/RocketSim. Alguns modulos e funcbes do programa seréo
descritos brevemente.

Al - Interpolagéo linear

Frequentemente € necessario interpolar varidveis como a atracdo gravitacional, massa
especifica do ar ou viscosidade do ar. Isso é feito através da funcdo linintrp, que toma duas
grandezas relacionadas (como massa especifica e altitude) e as interpola linearmente. Essa
funcdo pode ser utilizada para relacionar outras grandezas, como o coeficiente de arrasto e 0
namero de Reynolds do escoamento.

A2 — Runge-Kutta

A fungdo RKT utiliza 0 método de Runge-Kutta com 4 inclinag¢des. Sua implementacéo é
usada exclusivamente para calcular a evolucdo da temperatura no tempo na armadura.

A3 - TEMPSIim

Esse modulo é utilizado para estudar a evolucdo no tempo da temperatura na armadura. A
temperatura interna é constante, dada pela temperatura de combustdo adiabatica do
combustivel. A temperatura externa é calculada pela interpolacéo linear de dados obtidos da
The Engineering Toolbox (?). O coeficiente convectivo interno é calculado de acordo com a
Equacéo 26, obtida de Avallone e Bergmeister (1996).

4m
_ pf mqZ a\9%7
h= 3,075—d[1 + (Z) ] (26)

do,2

O coeficiente convectivo externo € calculado a partir da expressao do artigo de Wiberg e
Lior (2004), dado na Equacao 27.

Nu = 0,14Re 686 (27)
Por fim, a temperatura é calculada pelo método de Runge-Kutta.
A4 —trajSim

A funcdo trajSim calcula a trajetoria do foguete ao longo do tempo. O empuxo do motor é
considerado fixo. Em cada passo de tempo, é calculada a forca peso do foguete e a do arrasto.
O arrasto € considerado como tendo médulo negativo se a velocidade for positiva e modulo
negativo se a velocidade for negativa. Fazendo o somatorio das forgas, o programa entéo
divide seu resultado pela massa do foguete no passo de tempo, obtendo sua aceleracdo. A
velocidade e altitude séo entdo obtidas a partir de uma integracéo pelo méetodo de Euler.

Sédo calculadas também as variadveis derivadas do voo. O nimero de Reynolds e de Mach
sdo registrados em funcao do tempo, considerando as propriedades variaveis da atmosfera. As
perdas por arrasto sdo também calculadas através das Equacdes 4 e 5. A Figura 11 apresenta a
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evolucdo do numero de Mach do foguete, considerando presséo interna de 6 MPa. Verifica-se
que o foguete passa por velocidades supersonicas na simulacéo.

-@— AISI 1020253 mm 1.1 m
1.75 1 W~ AISI 1045 1.66 mm 1.1 m
=~ Glass Fiber 0.36 mm 1.1 m
1.50 - - Alclad 2014T6 4.40 mm 1.1 m
! —@— Carbon Fiber 0.29 mm 1.1 m
1.25 A
I 1.00
s
0.75 1
0.50 A
0.25 A
0.00 A
0 25 50 75 100 125 150 175
t[s]

Figura 11: Namero de Mach de foguetes de diferentes materiais, considerando pressdo interna de 6 MPa.

APENDICE B - FOTOS DOS TESTES

Essa secdo visa apresentar algumas imagens dos testes executados. A Figura 12 mostra a
bancada de testes em sua fase inicial, utilizando uma balanca analdgica. O nivel da bancada
também ndo foi considerado adequadamente, levando a um leve desnivel no equipamento. A
Figura 13 mostra o foguete em funcionamento durante o primeiro teste estatico, onde pode-se
ver um vazamento pela lateral da tubeira.

A Figura 14 mostra o segundo teste estatico do foguete. Nao foi registrado nenhum
vazamento na tubeira, levando a conclusdo de que a vedacdo foi bem-sucedida. A Figura 15
mostra 0 mesmo teste estatico de outro angulo, com a tubeira em seu instante de maior
temperatura.

Figura 12: Primeira versdo da bancada de testes. Ela ainda ndo possuia apoio fixo nem teto, e seu nivelamento
foi feito de maneira inapropriada.



20

2\

rﬂ
8
g
g

Figura 13: Motor em pleno funcionamento. Ocorre vazamento no motor e a garganta atinge temperaturas
elevadas.

igura 15: Segundo teste estatico apos aquecimento da tubeira.
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