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SUMARIO

Os objetivos deste trabalho sao o de projetar um sistema de recuperacao para foguetes de pequeno
porte. Para tanto, a metodologia segue com o dimensionamento do corpo, projeto do sistema de
empenagem, analise de estabilidade, simulacio numérica de dinamica do voo e finalmente projeto
do para-quedas. Também foram avaliados modelos de propulsores, optando-se pela utilizacao de
motores “solidos’’, dada sua relativa simplicidade e baixo custo. As caracteristicas da missao foram
delineadas segundo um critério baseado na possivel utilizacio do foguete como sonda para
experimentos na atmosfera. Para tanto, o projeto considera um foguete com peso (massa) bruto de
decolagem na faixa de 7.5 a 8 kg. O motor deste foguete deve possuir um empuxo de 22.5 a 45 N, e
um impulso total menor que 130 N. sec. Este motor deve levar o foguete a uma altitude de 1200 m,
porém mais importante que esta altitude é a capacidade de prever a altitude que o conjunto
motor/foguete pode alcancar. No projeto do motor, uma formulacdo para os propelentes foi
encontrada com base em experiéncias anteriores. Esta formulacao foi entdo usada para determinar
as propriedades balisticas e geometria do grao que permitiriam alcancar os objetivos da missao.
Uma vez que a estrutura do foguete foi definida, uma simulacaio em MATLAB foi executada com o
objetivo de determinar o envelope de voo do foguete. Esta simulacio permitiu que o processo
iterativo de escolha do motor fosse realizado de maneira mais eficaz e que atendesse as necessidades
da missao.

INTRODUCAO

O projeto preliminar de um projétil basico (entenda-se missil ou bomba) pode ser
classificado em trés categorias: condicdes iniciais, tal como peso, tracdo e fase de
descida, etc.; cdlculo e avaliacdo da trajetéria e dados de desempenho do projétil; e
desenho preliminar e “layout” basico.

A andlise de um missil ou bomba em vdo € uma aplicacdo direta da teoria da dinamica
de corpos solidos. O envelope de voo completo de um foguete pode ser descrito por seis
equagoes diferenciais relacionadas com os seis graus de liberdade. O projétil pode se
mover em trés dimensdes ou seis graus de liberdade, como um ponto material
localizado em seu centro de massa. O foguete também pode se mover em trés
dimensdes rotacionais ou angulares, em torno de seu centro de gravidade e na dire¢ao
de arfagem (tangagem), guinada e rolamento (bancagem). E possivel escrever as
equagdes que descrevem o movimento em seis graus de liberdade, que conduzem as seis
equagoes diferenciais que podem ser integradas simultaneamente por algum método
numérico. Estas equacdes sao de fato complicadas e o método utilizado para solucdo €
trabalhoso e dificil. E usual separar o movimento do centro de massa do movimento do



projétil ao longo de seu CG. Isto divide o célculo do movimento em duas fases: (1) uma
que considera o foguete como um ponto material, determinando seu movimento por
apenas trés “direcoes translacionais™; e (2) a que considera os momentos € 0 movimento
ao redor do centro de gravidade. Estas fases sdo comumente nomeadas como fase de
andlise de trajetoria e fase de estabilidade e controle. Nesta etapa, o foguete serd
estudado apenas como um ponto material (ponto — massa) e a segunda fase serd
analisada mais tarde.

O problema de andlise de trajetéria pode ser consideravelmente simplificado pela
restricdo do movimento em apenas duas dimensdes. Para a etapa inicial de projeto e
avaliacdo, essa andlise se mostra satisfatdria, ou seja, € razodvel assumir que a trajetdria
de voo permanece em apenas um plano, definido pelo raio vetor do centro da Terra até o
ponto de lancamento e a direcdo do azimute (altura) inicial. HA pequenas forcas que
tendem a desviar o projétil do referido plano. As for¢as “virtuais” devido a rotacdo da
Terra, Coriolis e forcas centrifugas, resultam em um desvio da trajetdria a partir de um
plano fixo na Terra, mas nao tem efeito no “plano inercial”. Forcgas perturbadoras
oriundas do achatamento da Terra também tendem a um pequeno desvio do plano de
trajetéria, considerado ideal. No entanto, como estas forcas perturbadoras sao
relativamente pequenas € o periodo de ascensdo é também muito curto, estas forcas
serdo aqui desconsideradas.

EQUACOES DO MOVIMENTO. As equacdes do movimento de um missil sdo
desenvolvidas a partir da conhecida Mecanica Newtoniana, que estabelece que o
produto da massa pela aceleracdo € igual a soma das forcas agindo sobre o projétil. As
equagdes do movimento podem ser escritas em forma vetorial; no entanto para solug¢ao
do problema de trajetéria, um sistema de coordenadas deve ser adotado.

FORCAS AGINDO NO FOGUETE. A maioria das forcas agindo no projétil durante
ascensdo ou descida através da atmosfera é dependente de dados atmosféricos, que
variam de acordo com a altura acima da superficie da Terra. Os parametros atmosféricos
necessarios para avaliacdo das forcas agindo no foguete sdo: a massa especifica, a
velocidade do som, e a pressdo atmosférica. Todos estes parametros mais a aceleragao
da gravidade sdo funcdes da altitude. As forcas agindo no missil ou bomba sdo as
seguintes:

1) Tracdo ou Empuxo: A tragdo proveniente do sistema de propulsdo é expressa como
uma equacao contendo um termo de momento e um termo de pressdo. Ou:

F=mv, +Ae'(pe -p) (1)

A integral do empuxo no tempo é o chamado Impulso Total I;. Um parametro muito util
na determinacio de desempenho € o Impulso Especifico I, que € a tracdo produzida
pela queima de um kg de propelente por segundo, ou ainda o impulso total dividido pela
vazao em peso de propelente.

=t )
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i1) Forgas aerodinamicas: Forcas aerodinamicas t€m efeito considerdvel nos dados de
trajetéria de um foguete, especialmente na fase de voo propelido, quando sdo atingidas



as maiores velocidades. As forcas aerodindmicas sdao dependentes do formato do
veiculo, da massa especifica do ar, da velocidade relativa ao projétil e o tamanho ou
area de referéncia. Forcas aerodindmicas sdao comumente expressas em termos da
pressdo dindmica, que € definida a seguir:

q=—pv’ 3)

1
2
As forcas aerodindmicas podem ser definidas com respeito a direcdo de velocidade
relativa do missil, ou ainda com respeito ao eixo longitudinal do projétil em questdo.
Forcas perpendiculares e paralelas ao voo sio definidas como sustentac@o e arrasto, ou
melhor, como for¢ca normal e axial, respectivamente. O arrasto e sustentacdo sao
eXpressos como segue:

D=gA,C, 4)
L=gA,C, =qA,C na (5)

As forcas axiais e normais sdo expressas da seguinte forma:

X =qA,Cy (6)
N=qA,C, =4A,C'\, (7

A forca de sustentacdo ou normal € usualmente calculada como uma funcao do declive
do coeficiente de forca normal C’y, ou do declive do coeficiente de sustentagdo C’r,
nimero Mach e o angulo de ataque o.

O coeficiente de arrasto Cp € uma funcdo do nimero de Mach M. Em um projeto
preliminar e avaliacdo de um missil, em que vérias configuracdes devem ser testadas,
uma func¢do analitica para o coeficiente de arrasto € muito desejavel. Por exemplo,

C, =k, (subsonico)0<M <M, (8)

k
Cp,=k +—=

2

k
—M—34M0 <M <o (9)

z

Assume-se que o coeficiente de arrasto subsOnico k, € constante. O coeficiente de
arrasto subsonico normalmente ndo é considerado constante; no entanto um valor médio
pode ser escolhido para k,. As constantes k e M, é determinado como segue:

a*(B-C,)
kl :B_ 2 2.2 (10)
(a® —A,")
k,=2A,"(B-k,) (11)
ky =%A32k2 (12)



M02 _ kz _\/k22 _4k3 (ko _k1) (13)
2(k, —k,)

Para aplicagdo da fun¢do analitica, uma série de curvas de arrasto deve ser plotada como
uma funcao do nimero Mach para condi¢des variadas, ou seja, valores diferentes de Ag,
B,aeC,.

FORCA GRAVITACIONAL OU PESO. O peso total de um missil determina, em
grande parte, os requerimentos do sistema propulsor, jd4 que o empuxo deve ser maior
que o peso. A razao entre o empuxo inicial e o peso de langcamento ou o fator de carga
axial inicial € um parametro importante no desempenho do v6o. O peso do foguete

durante o voo decresce continuamente, gracas a exaustdo de propelente. O peso do
foguete € expresso por esta equagio:

W=W, -W(-t,) (14)

Ou ainda, em termos da massa:

m=m, —m(t—1,) (15)

A massa € necessdria para escrever as equacoes de movimento de acordo com a segunda
lei de Newton.

Em adicdo a variagdo de peso com a queima de propelente, ha também a variacdo de
peso com a altitude. Esta estd de acordo com a lei de gravitacdo de Newton, ou seja,

W =mg = ¢ (16)

OUTRAS FORCAS. O movimento do projétil na atmosfera pode ser consideravelmente
afetado pelo vento. Certamente o efeito mais agravante é aquele proveniente de rajadas
ou mudangas bruscas de direcdo ou intensidade do vento. O vento altera a magnitude e
direcdo das forcas aerodinamicas, que sdo funcdes do vento relativo. A influéncia do
vento pode ser incluida no cdlculo de desempenho se a velocidade do vento for
adicionada vetorialmente a velocidade relativa, o que resulta em um novo vetor
velocidade relativo ao foguete. A fase de estabilidade e controle é mais severamente
afetada por rajadas de vento, sendo seu efeito computado nas equacdes diferenciais dos
momentos agindo no projétil, em conjunto com o sistema de controle.



CAPITULO 1 ANALISE DA TRAJETORIA EM DUAS DIMENSOES
1.1 INTRODUCAO

As equacdes representativas da dinamica do voo em duas dimensdes e com relagdo a um
sistema inercial sdo dadas abaixo:

%ZL(FT_FD)cose (17)
m
%:%(FT—FD)sinéwg (18)

Onde FT e FD sado tracdo e arrasto agindo no foguete, respectivamente. A forca
gravitacional também € considerada como a outra forca externa. As aletas estabilizam o
missil, por isso € assumido que o eixo longitudinal deste sempre aponta na dire¢do do
vetor velocidade, ou seja, o foguete voa sob angulo de ataque nulo. Desta consideragao
parte a seguinte conclus@o: apenas uma coordenada angular € necessaria para descrever
a trajetéria: 6. O angulo O traduz a inclinacdo do vetor velocidade com respeito a
horizontal, no sistema inercial. As varidveis u e v sdo as componentes de velocidade nas

diregdes x e y do sistema inercial, respectivamente.

<

v

Figura 1: Sistema de coordenadas.

1.2 SIMULACAO

A simulag¢do foi conduzida fazendo-se variar uma série de parametros, mantendo-se 0s
outros constantes.



1.2.1 Condicoes Iniciais

Velocidade de Lancamento 2,00 m/s
Angulo de Lancamento 45,00 graus
Area de Referéncia 0,0127 m2
Massa do Foguete (vazio) 22,00 kg
Massa da Ogiva 12,00 kg
Massa do Motor 10,00 kg
Tempo de Queima 4,00 S
Altitude inicial 1000,00

Tabela 1: Parametros iniciais de simulacio.

A curva empuxo-tempo utilizada na simulagdo é mostrada abaixo (foi considerada
queima neutra, ver Rocket Propulsion Elements, Sexta Edicao, pagina 390):

Thrust

35000
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25000 ¢ *
20000 I \
|

15000 -
10000
5000

Thrust [N]

0,000 0,500 1,000 1,500 2,000
Time [s]

Figura 2: Curva de tracio versus tempo.

1.2.2 Variacao dos dados

O objetivo da simulacdo estd em verificar como se d4 a variacao nos seguintes dados:
1) Tempo de voo;
ii) Alcance horizontal;
1i1) Altura maxima atingida;
1v) Sensibilidade (variacdo de tracdo e coeficiente de arrasto).
Os resultados sdo analisados nos capitulos seguintes.

1.3 SIMULACAO COM VARIACOES DA ACELERACAO DA GRAVIDADE

Fixando altitude e velocidade iniciais e estabelecendo um angulo de lancamento
conforme a Tabela 1, pretende-se verificar o comportamento em vdo do projétil de
acordo com uma variagdo paramétrica de g. Para esta situagdo os seguintes resultados
foram obtidos:



1.3.1a Resultados para g = 0 m/s’
Inicialmente, serd simulada a situacdo de gravidade zero.

1.3.2a Analise da Dinamica do Voo

ALTITUDE RANGE
6000
5000
— — 4000
E E
§ “g’, 3000
£ g
< 2000
1000
0
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
Figura 3: Curva altitude versus tempo para g = 0 m/s’. Figura 4: Curva distancia versus tempo para g = 0 m/s’.
THETA MACH
50,00 3,000
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40,00 2,500
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F 15,00 1,000
10,00 0,500
5,00
0,00 0,000
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
Figura 5: Curva da variacao do angulo de lancamento Figura 6: Variaciao do nimero Mach com o tempo.

com o tempo.




1.3.3a Foguete

THRUST DRAG COEFFICIENT
35000 0,600
30000 0,500
25000 _ 0400
= 20000 z
= = 0,300
o 15000 s
3 a
£ 10000 0,200
5000 0,100
0 0,000
-50000’ 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
Figura 7: Variacao do empuxo com o tempo. Figura 8: Variacdo do coeficiente de arrasto com tempo.
MASS
50,00
45,00
40,00
35,00
g 30,00
» 25,00
7]
¢Eu 20,00
15,00
10,00
5,00
0,00
0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s]
Figura 9: Curva da massa versus tempo de simulacio.
1.3.4a Atmosfera

Obviamente, a massa especifica do fluido que envolve o projétil diminui com a altitude
(ou com o tempo de voo, ja que o foguete experimenta ascensdo) como fica evidente
pelo grafico abaixo:
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Density
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0,800
0,600

0,400
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0,000
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Time [s]

Figura 10: Curva da massa especifica pelo tempo de voo.

1.3b Analise de sensibilidade

THRUST DRAG COEFFICIENT

£ £

o o

=) <)

c €

© ©

4 o

-30% -20% -10% 0% 10% 20% 30% -30% -20% -10% 0% 10% 20% 30%
Thrust (%) Drag (%)
(a) (b)

Figura 11: Distancia [km] versus coeficientes de tracio (a) e arrasto (b).
SPECIFY WARHEAD
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Figura 12: Distancia maxima [km] versus massa da cabeca de guerra.
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1.3.1 Resultados para g = 9,81 m/s

A andlise segue agora para a situacdo de gravidade “normal” ou terrestre.

1.3.1a Analise da Dinamica do V6o

ALTITUDE THETA
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Altitude [m]
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2000

1000

0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00

Time [s] Time [s]

RANGE MACH
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0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00

Time [s] Time [s]

Figura 13: Curvas mostrando a variacao com o tempo de altitude, angulo de lancamento, distancia e nimero Mach,
respectivamente.



1.3.2a Foguete

THRUST DRAG COEFFICIENT
35000 0,600
30000 0.500
25000 0400
= 20000 z
= = 0,300
@ 15000 g
2 [=]
£ 10000 0,200
5000 0,100
0 0,000
-5000° 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]

Figura 14: Curvas de traciio e arrasto versus tempo.

1.3.3a Atmosfera

A massa especifica é ligeiramente afetada pela gravidade local, como mostrado no
P . P . 2

grifico abaixo e comparando-se com o grafico anterior (para g = 0 m/s”). Para uma

discussao mais detalhada sobre esta variacdo, ver Apéndice A.
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Figura 15: Curva de massa especifica versus tempo de voo.
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1.3b Analise de Sensibilidade

THRUST DRAG COEFFICIENT

Range [km]
Range [km]

-30% -20% -10% 0% 10% 20% 30% -30% -20% -10% 0% 10% 20% 30%
Thrust (%) Drag (%)

Figura 16: Curvas de distiancia [km] versus traciio e arrasto, respectivamente.

SPECIFY WARHEAD

22000
21800
21600
21400
21200
21000
20800
20600
20400
20200
20000
19800

10,00 15,00 20,00 25,00
Warhead Mass [kg]

Maximum Range [km]

Figura 17: Curva de distincia maxima versus massa da cabeca de guerra.

Com respeito as curvas acima geradas, tanto para a condi¢do de gravidade nula como
para a condi¢do de gravidade normal, observa-se que o empuxo nao € afetado por estas
variacdes (basta verificar a equacdo 1) - como obviamente era de se esperar. O angulo
teta permanece constante durante todo o tempo para a condi¢do g = 0 m/s%; em outras
palavras, as velocidades nas direcdes x e y sdo iguais durante todo o periodo de
simulag@o (caso o angulo ndo fosse 45°, ter-se-ia, portanto, uma relagio constante entre
u e v). Na condi¢do normal, o angulo feta diminui com o tempo, como esperado.
Importante notar que o nimero Mach ndo € afetado pela variacdo da aceleracdo da
gravidade, por ser uma relacdo entre a velocidade do projétil e a velocidade do som
local (sendo, portanto, funcdo da temperatura,ver grafico abaixo). O alcance e altitude
para a condi¢do de acelera¢do normal € ligeiramente inferior, porque neste caso a forca
peso € atuante.

Digno de nota € a curva do coeficiente de arrasto pelo tempo. Sabe-se que as primeiras
ondas de choque, de pequena intensidade, causam aumento de espessura da camada
limite. Com a elevacdo do nimero de Mach, elas provocam descolamento de filetes.
Estes dois efeitos produzem uma nova parcela de arrasto denominado Arrasto de Onda
ou de Compressibilidade. Seu crescimento € lento apds o Mach critico, inicialmente
devido apenas ao aumento da camada limite. Mas quando as ondas de choque produzem
descolamento de filetes, o aumento é mais rdpido, até chegar ao Mach de Divergéncia
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de Arrasto (Drag divergence Mach number), a partir do qual o crescimento do
coeficiente de arrasto é muito mais acentuado. Nota-se, nas figuras 3.6 e 3.12 que o
coeficiente de arrasto atinge seu valor mdximo em Mach = 1. Nas décadas de 30 e 40,
essa velocidade era chamada de “barreira do som”, e sé foi superada em 14 de Outubro
de 1947, quando Charles “Chuck” Yeager alcangou Mach 1,05 pilotando o Bell XS-1.

Velocity of Sound

350,00
340,00
330,00
320,00
310,00
300,00

Velocity of Sound [m/s]

290,00
0 5000 10000 15000 20000 25000

Altitude [m]
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1.4 SIMULACAO COM VARIACOES DO COEFICIENTE DE ARRASTO

1.4a Primeiro Caso: Coeficiente de Arrasto Nulo

Considerar em todos os casos, g = 9,81 m/s%.

1.4.1a Analise da Dinamica do Voo

ALTITUDE RANGE
7000
6000
_ 5000
E E 4000
[ o
'g o
£ 5 3000
< 2000
1000
0
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
THETA MACH
42,00 3,000
41,00 2,500
40,00
S 39,00 2/000
T K=
S 38,00 S 1,500
= =
Q
£ 8700 1,000
36,00
35,00 0,500
34,00 0,000
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]

Figura 18: Curvas de altitude, distancia, angulo de lancamento e niimero Mach versus tempo.
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1.4.2a Foguete

DRAG COEFFICIENT

THRUST
35000 1,000
30000 0,900
0,800
25000 0,700
= 20000 Z 0,600
= = 0,500
3 15000 £ 0400
£ 10000 0,300
5000 0,200
0,100
0 0,000
-500(‘P' 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
Figura 19: Curvas de tracio e arrasto versus tempo para o Primeiro Caso.
1.4.3a Atmosfera
Density
1,200
1,000
)
£ 0,800
(=]
=3
> 0,600
2 0,400
a
0,200
0,000
0,00 5,00 10,00
Time [s]

Figura 20: Curva de massa especifica versus tempo.

z

Esta situacdo € interessante porque mostra como o nimero Mach é afetado pela

auséncia de atrito aerodinamico. Na fase propelida, o foguete experimenta um

crescimento de Mach, e, apds a queima total, o nimero Mach permanece constante, ou

seja, a velocidade do projétil aumenta (j4 que a velocidade do som diminui com o

aumento da altitude).
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1.4b Analise de Sensibilidade: Coeficiente de Arrasto Nulo

Range [km]

-80% -20% -10% 0%

Thrust (%)

10%  20%

30%

DRAG COEFFICIENT

Range [km]

-30% -20% -10% 0%

Drag (%)

10%  20%

30%

Figura 21: Curva de tracio e coeficiente de arrasto para Cd = 0.
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SPECIFY WARHEAD

15,00
Warhead Mass [kg]

20,00 25,00

Figura 22: Distancia maxima versus “Warhead Mass”.

1.4a Segundo Caso: Coeficiente de Arrasto constante (Cd = 1.2)

1.4.1a DinaAmica do Voo
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2500
2000
1500
1000

500

0,00

5,00

10,00 15,00

Time [s]
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THETA MACH
45,00 3,000
40,00
2,500
35,00
§ 30,00 2,000
25,00 =
= S 1,500
5 20,00 =
£ 15,00 1,000
10,00
0,500
5,00
0,00 0,000
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
Figura 23: Curvas de altitude, distincia, angulo de lancamento e niimero Mach versus tempo.
1.4.2a Foguete
THRUST DRAG COEFFICIENT
35000 1,400
30000 1,200
25000 1,000
Z 20000 Z 0,800
- f=2)
g 15000 g 0,600
£ 10000 0,400
5000 0,200
0 0,000
-500(9 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
Figura 24: Tracao e coeficiente de arrasto em funcio do tempo.
1.4.3a Atmosfera
Density
1,200
1,000
1)
£ 0,800
(=2
X
> 0,600
g 0400
a
0,200
0,000
0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s]

Figura 25: Massa especifica versus tempo de simulacao.

No caso de Cd constante, a velocidade do projétil obviamente decresce apds a queima
total.
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1.4b Analise de Sensibilidade: Coeficiente de Arrasto constante

THRUST DRAG COEFFICIENT

£ £

:

] £

-30% -20% -10% 0% 10% 20% 30% -30% -20% -10% 0% 10% 20% 30%
Thrust (%) Drag (%)

Figura 26: Curvas de tracio e coeficiente de arrasto (sensibilidade) para Cd = 1.2.

SPECIFY WARHEAD

10200
10100
10000
9900
9800
9700
9600
9500
9400

10,00 15,00 20,00 25,00

Warhead Mass [kg]

Maximum Range [km]

Figura 27: Curva para especificacao da cabeca de guerra, com Cd = 1.2.

1.4a Terceiro Caso: Coeficiente de Arrasto segundo funcao tabelada
Neste caso as células do programa foram preenchidas de forma que o Cd tivesse o
comportamento mostrado no grafico abaixo:

Drag Coefficient

1,320
1,300
1,280
1,260
1,240
1,220
1,200

1,180
0,00 0,50 1,00 1,50 2,00 2,50 3,00 3,50
Mach

Drag Coefficient

Figura 28: Comportamento do coeficiente de arrasto para o Terceiro Caso.
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1.4.1a Dinamica do Voo

ALTITUDE RANGE
4500
4000
3500
E T 3000
P o 2500
2 g 2000
Z 1500
1000
500
0
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
THETA MACH
45,00 3,000
40,00
2,500
35,00
-§; 30,00 2,000
© 25,00 =
- S 1,500
% 20,00 =
£ 15,00 1,000
10,00
0,500
5,00
0,00 0,000
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
Figura 29: Curvas de altitude, alcance, dngulo teta e nimero Mach, para o Terceiro Caso.
1.4.2a Foguete
THRUST DRAG COEFFICIENT
35000 1,300
1,290
30000 1280
25000 1,270
= 20000 g 1,260
< o 1,250
g 15000 £ om0
£ 10000 1,230
5000 1,220
1,210
0 1,200
-500d) 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]

Figura 30: Curvas de tracio e coeficiente de arrasto versus tempo.
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1.4.3a Atmosfera

Density [Kg/m3]

Density

1,200
1,000
0,800
0,600
0,400
0,200

0,000

0,00 5,00 10,00

Time [s]

15,00

Figura 31: Massa especifica versus tempo de simulacao.

1.4b Analise de Sensibilidade: Coeficiente de Arrasto tabelado

THRUST

Range [km]

-30% -20% -10% 0%

Thrust (%)

10%

Range [km]

20%  30% -30% -20%

DRAG COEFFICIENT

-10% 0%
Drag (%)

10%

20%

30%

Figura 32: Curvas de sensibilidade para tracao e coeficiente de arrasto.

Maximum Range [km]

SPECIFY WARHEAD

9900
9800
9700
9600
9500
9400
9300
9200

9100
10,00

15,00

20,00
Warhead Mass [kg]

25,00

Figura 33: Especificacdo da cabeca de guerra, de acordo com o alcance.
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1.5 SIMULACAO PARA VARIACOES DE MASSA ESPECIFICA
1.5.1a Massa Especifica constante

Para este primeiro caso, considerar-se-4 a massa especifica do ar constante e igual a
1.225 kg/m’.

1.5.2a Dinamica do Voo

ALTITUDE RANGE
4000 4000
3500 3500
3000 3000
E 2500 ' 2500
$ 2000 2 2000
2 c
5 1500 & 1500
1000 1000
500 500
0 0
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
THETA MACH
45,00 3,000
40,00
2,500
35,00
§ 30,00 2,000
- 25,00 <
= S 1,500
3 20,00 =
£ 15,00 1,000
10,00 0,500
5,00 ’
0,00 0,000
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
Figura 34: Curvas de altitude, alcance, teta e nimero Mach versus tempo.
1.5.3a Foguete
THRUST DRAG COEFFICIENT
35000 1,300
1,290
30000 1.280
25000 1,270
= 20000 Zz 1.260
s = 1,250
3 15000 £ 120
£ 10000 1,230
5000 1,220
1,210
0 1,200
-5000°: 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]

Figura 35: Curvas de tracio e arrasto versus tempo.
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1.5.4a Atmosfera

A situacdo de massa especifica constante estd retratada no grafico abaixo:

1,400
1,200
1,000
0,800
0,600
0,400

Density [Kg/m3]

0,200

0,000
0,00

Density

5,00 10,00 15,00

Time [s]

Figura 36: Massa especifica versus tempo.

1.5b Analise de Sensibilidade: massa especifica constante

Range [km]

-30% -20%

-10%

0%
Thrust (%)

10%  20%

DRAG COEFFICIENT

Range [km]

0%
Drag (%)

30% -30% -20% -10% 10%

20%

30%

Figura 37: Empuxo e coeficiente de arrasto segundo o alcance em [Km].

8700
8600
8500
8400
8300
8200
8100
8000
7900
7800

10,00

Maximum Range [km]

SPECIFY WARHEAD

15,00
Warhead Mass [kg]

20,00 25,00

Figura 38: Alcance maximo versus massa da cabeca de guerra.




1.5.1a Massa Especifica tabelada

Neste caso, a queda de massa especifica serd supostamente linear com a altitude. Para
tanto, o grafico abaixo foi gerado:

Density

1,226
1,224
1,222
1,220

1,218

Density [kg/m3]

1,216

1,214
0 5000 10000 15000 20000 25000 30000

Altitude [m]

Figura 39: Massa especifica versus altitude (linear).

1.5.2a Dinamica do Voo

ALTITUDE RANGE
4000 4000
3500 3500
3000 3000
E 2500 E 2500
$ 2000 2 2000
2 c
£ 1500 S 1500
1000 1000
500 500
0 0
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
THETA MACH
45,00
40,00
35,00
= 30,00
3, 25,00 s
£ 20,00 2
£ 15,00
10,00
5,00
0,00
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]

Figura 40: Graficos de altitude, alcance, angulo teta e nimero Mach versus tempo.
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1.5.3a Foguete

THRUST DRAG COEFFICIENT
35000 1,300
1,290
30000 1.280
25000 1,270
= 20000 Z 1,260
= o 1,250
g 15000 g 1,240
£ 10000 1,230
5000 1,220
1,210
0 1,200
-500(9 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
Figura 41: Tracdo e arrasto por tempo de simulacio.
1.5.4a Atmosfera
Density
1,225
1,224
g 1,224
S 1,224
X
> 1,224
G 1,224
A 1,223
1,223
1,223
0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s]
Figura 42: Massa especifica pelo tempo.
1.5b Analise de Sensibilidade: massa especifica tabelada
DRAG COEFFICIENT

Range [km]

-10% 0%
Thrust (%)

-30%

-20%

Range [km]

-30% -20% -10% 0%

Drag (%)

10% 20%  30%

20%

30%

Figura 43: Alcance em [km] versus variacio de empuxo e coeficiente de arrasto.




Maximum Range [km]

SPECIFY WARHEAD

8700
8600
8500
8400
8300
8200
8100
8000
7900
7800

10,00 15,00 20,00 25,00

Warhead Mass [kg]

Figura 44

: Selecdo da cabeca de guerra, de acordo com o alcance maximo.
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1.6 AVALIACAO PARA A CONDICAO “BOMBA”

A condicao de bomba € atingida basicamente com a alteracao dos parametros Tragdo ou
Empuxo e Angulo de Lancamento:

Thrust
Aceleracao da Gravidade 9,81 m/s®
= Velocidade de Lancamento 50,00 m/s
g Angulo de Lancamento 0,00 graus
£ Area de Referéncia 0,0127 m°
Massa da Bomba (vazia) 22,00 kg
Massa da Ogiva 12,00 kg
0,000 0,500 1,000 1,500 2,000 | | Altitude Inicial 1000,00 m
Time [s]

Figura 45: Empuxo e parametros para a condi¢io ‘“bomba”.

A velocidade de lancamento € referenciada quanto a superficie da Terra, considerada
plana. O angulo de langamento é aquele do “pod” instalado sob a asa do lancador.

1.6.1 Dinamica do Voo: Bomba

ALTITUDE RANGE
1200 500
450
1000 400
350
= 800 —_
E £ 300
S 600 8 250
= c
£ &u 200
< 400 150
200 100
50
0 0
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
THETA MACH
0,00 0,300
0,
-10,00 0,250
-20,00 0,200
E K=
$ 3000 S 0150
£ -40,00 =
o Y 0,100
- -50,00
’ 0,050
60,00 0,000
-70,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]

Figura 46: Graficos de altitude, alcance, teta e niimero Mach para a condicdo de bomba.
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1.6.2 Bomba

DRAG COEFFICIENT MASS
1,213 40,00
1,212 85,00
30,00
1,211 _
g 3 25,00
= 1,210 % 20,00
g 8
S | 08 £ 15,00
10,00
1,208 5,00
1,207 0,00
0,00 5,00 10,00 15,00 0,00 5,00 10,00 15,00
Time [s] Time [s]
Figura 47: Variacio do coeficiente de arrasto e massa com o tempo.
1.6.3 Atmosfera
Density
1,225
1,225
)
£ 1,225
(=
X
> 1,225
g 1225
a
1,225
1,224
0,00 5,00 10,00 15,00

Time [s]

Figura 48: Massa especifica versus tempo de simulacao.

A figura 6.4 retrata a variagdo de massa especifica com o tempo. Como a variagdo é
pequena (menor que 0,001 kg/m’) o eixo das ordenadas ndo explicita tal ocorréncia; isto
é resultado do arredondamento utilizado.

1.6.4 Analise de Sensibilidade: Bomba

THRUST DRAG COEFFICIENT

£ £

e &

-30% -20% -10% 0% 10% 20% 30% -30% -20% -10% 0% 10% 20% 30%
Thrust (%) Drag (%)
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Figura 49 :

Curvas de sensibilidade para empuxo e coeficiente de arrasto.

Maximum Range [km]

SPECIFY WARHEAD

247
246
246
245
245
244
244

243
10,00 15,00 20,00 25,00

Warhead Mass [kg]

Figura 50 : Alcance maximo versus massa da ogiva.
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CAPITULO 2 A PROPULSAO E O PROJETO DE FOGUETES

2.1 INTRODUCAO

O objetivo primeiro deste capitulo € apresentar os fundamentos teéricos do
funcionamento de motores foguete a propelente s6lido. A énfase obviamente é dada aos
motores de pequeno porte — comumente chamados de “amadores” — que sdo tipicamente
de baixo desempenho e eficiéncia.

O segundo objetivo € o de estabelecer bases e ferramentas para o projeto de motores de
pequeno porte. Serd seguida uma seqii€ncia 1dgica, com um tdpico ou se¢do levando a
seguinte se¢do e assim por diante. A Secdo 2.2 estabelece as suposi¢des bdsicas que
devem ser feitas com o intuito de simplificar a natureza complexa do funcionamento de
foguetes solidos. Na Secao 2.3 € entdo discutida a questdo do propelente, embora
focando em aspectos condizentes com a teoria de motores foguete. Por exemplo,
propelentes sdo constituidos de um combustivel/aglomerante e o oxidante,
desconsiderando uma férmula particular. A forma com que o propelente € distribuido (o
grdao) tem direta importancia no desempenho do motor. Como é fundamental para a
operacdo do foguete que o propelente seja queimado, a Secdo 2.4 trata do processo de
combustdo. Em outras palavras, a conversio do grdo em gases a alta temperatura e
particulas condensadas (fumaca). Esta combustdo deve ocorrer de maneira que seja
possivel obter os parametros desejados para uma dada missdo — certo perfil de tracdo em
um tempo de queima determinado, enquanto operando dentro de certos limites fisicos
tal como pressdo da camara e temperatura. Portanto, taxa de queima, temperatura de
combustdo e os produtos da combustdo t€ém fundamental importancia no desempenho
do motor. Certamente o componente mais critico de um foguete é o bocal. Mas o que
exatamente faz um bocal? Qual o significado do perfil convergente e divergente? Estas
questdes estdo na Secao 2.5 sobre teoria de bocais.

2.2 CONSIDERACOES INICIAIS

Os vérios processos fisicos e quimicos que ocorrem em um foguete sélido sdo altamente
complexos. Estes processos incluem as reagdes quimicas que ocorrem durante a
combustdo; a maneira com a qual o propelente é consumido durante a queima; o
comportamento do fluxo de gases de exaustdo a medida que estes se formam na
superficie de queima, “viajam” pela cadmara e sdo expelidos pelo bocal; a interacdo entre
os gases de exaustdo e particulas condensadas (fumaca).

A modelagem de um motor foguete s6lido — tendo em vista sua aplicacdo em projéteis
amadores e de pequeno porte — requer certas simplificacdes, ou seja, considerar-se-4 um
foguete ideal.

Em um foguete sélido ideal assume-se o seguinte:

e A combustdo de propelente é completa e nao varia de acordo com o estabelecido
(assumido) pela equacdo de combustao;

e Qs produtos da combustdo obedecem a lei dos gases perfeitos;

e Nao ha atrito impedindo ou dificultando o fluxo dos gases da combustao;
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e A combustdo e o fluxo no interior do motor e bocal sdao adiabéticos, ou seja, nao
ha perda de calor para o exterior;

e A menos que seja estabelecido o contrédrio, condi¢cdes de regime permanente
existem durante a operacao do motor;

e A expansdo do fluido de trabalho ocorre de maneira uniforme e sem a presenca
de choques ou descontinuidades;

e O fluxo através do bocal é unidimensional e ndo-rotacional;

¢ O fluxo em massa, a pressdo e massa especifica € uniforme através de qualquer
secdo transversal normal ao eixo do bocal;

e Equilibrio quimico é estabelecido na camara de combustdo e ndo se altera
durante o fluxo através do bocal. Isto é conhecido como “condi¢do de equilibrio
congelada” (fixa);

e A queima do grao do propelente sempre ocorre perpendicular a superficie de
queima, e ocorre em uma maneira uniforme sobre toda a superficie exposta a
combustao.

Embora muitas simplificagcdes devam ser feitas, de fato estas sdo razodveis e refletem
aproximadamente o comportamento real do motor.

2.3 GRAO DE PROPELENTE

O propelente utilizado em motores de pequeno porte € relativamente simples em
formulacdo, sendo composto por dois principais constituintes — combustivel e oxidante.
Este € o caso de propelentes a base de “aguicar”. Propelentes a base de compdsitos, por
outro lado, podem possuir uma composi¢do um tanto complexa, com diferentes
oxidantes e combustiveis, inclusive metalicos.

Para qualquer propelente, aditivos podem controlar a taxa de queima, tanto no sentido
de aumenta-la quanto de diminui-la. Sem considerar a composicao, todos os propelentes
sao processados de maneira similar em termos de geometria — referida como o grao de
propelente. Como regra, os graos de propelente sdo cilindricos com o intuito de
maximizar a eficiéncia volumétrica. O grao pode consistir de um udnico elemento
cilindrico (Figura 1), ou pode conter varios segmentos. Comumente, um nticleo central
que se estende ao longo de todo o comprimento do grao € introduzido, de modo a
aumentar a area de queima exposta inicialmente 4 combustao.

I : i

Figura 1 - Grao cilindrico oco.
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O nidcleo pode possuir uma infinidade de se¢des — circular, “estrela”, cruz, etc., no
entanto para pequenos motores, o formato mais comum € o circular. O formato do
nucleo tem profunda influéncia no perfil tracdo-tempo, como mostrado na Figura 2.

Progressive
I Mevtral
i
] \_
Tine Time
| Meutral
= Dual Thrust
2
=
Time Time
Regressive ‘,ITWD Step Thrust
g :
E b
Double Anchor Time Dual Compasition Tims

Figura 2 — Formatos de niicleo e influéncia na curva de tracao.

A tragdo (e a pressdo da camara) que um motor foguete gera é proporcional a drea de
queima a um instante de tempo qualquer. Esta € referida como a drea instantinea de
queima. A superficie de queima em qualquer ponto retrocede em uma direcao normal a
superficie naquele ponto, resultando em uma relagdo entre a superficie de queima e a
distancia queimada que depende quase que exclusivamente do formato do grio inicial e
de seus limites restritos ou inibidos. Este conceito é mostrado com mais detalhes na
Figura 3, onde as linhas de contorno representam o formato do niicleo em instantes
sucessivos de queima. Notar que a curva de tracdo-tempo altera seu formato, com as
linhas verticais correspondendo aos mesmos instantes sucessivos de queima. Como
pode ser visto, o grao em estrela produz uma queima aproximadamente neutra, ja que a
superficie de queima permanece praticamente constante € uniforme ao longo da queima.
Uma queima neutra é usualmente preferida porque esta provém a maior eficiéncia em
termos de devolugdo do impulso total, j& que um bocal opera de forma otimizada
quando em presenca de uma pressao constante na camara.
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Figura 3 — Regressao do grao.

E importante reconhecer que a drea de queima de um propelente é a chave para
determinagdo do desempenho de um motor sélido. A fun¢do principal de um griao de
propelente € produzir gases de combustao a uma determinada vazao definida por:

m=A,p,r
Onde p, € massa especifica do propelente, Ay, € a drea de queima, r € a taxa de queima

do propelente. A area total de queima consiste de toda a superficie exposta a combustao.
A érea de queima do propelente é dependente de:

e Geometria do grdo, como descrito anteriormente;
e Uso de inibidores.

Um inibidor é um material que € suficientemente resistente ao calor de forma que
nenhuma superficie protegida pelo inibidor é queimada quando exposta a combustio.
Os inibidores mais utilizados em foguetes de pequeno porte por amadores sao
tipicamente papel ou papeldao, ou um recobrimento do tipo poliéster ou epoxy. Para o
projeto de um motor, estamos mais interessados na mixima drea de queima, ja que é
esta drea que determina a maior pressao na camara que o motor pode experimentar. A
maxima pressdo na camara € utilizada para o dimensionamento do compartimento do
grao.

Um importante parametro do grao de propelente € a densidade, que € usada para cdlculo
de desempenho. Se um propelente € composto por dois constituintes, um oxidante e um
combustivel, a massa especifica ideal é dada por:

p. = 1
p fo . ﬁ
P, Py
Onde o simbolo p designa a densidade, f € a razdo de massa, para oxidante e
combustivel.
A relagdo entre uma dada area de propelente e a drea da garganta da tubeira é:

A4, _a*A-V)
A 4A

1 t
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Onde V| representa a fracdo de volume de griao de propelente pelo volume disponivel na
camara. A, € a drea do grdo e A a drea da garganta do bocal. A velocidade do gas ao
longo do comprimento € muito influenciada pela magnitude desta relacao.

2.4 COMBUSTAO DO PROPELENTE

Um motor opera segundo o principio bésico de conversao de energia, através de reagcdes
quimicas. Em outras palavras, a energia na forma de calor liberada pela combustao de
propelente fornece esta energia; os gases de exaustio adquirem energia cinética. E por
1sso que os gases de exaustdo experimentam uma queda dréstica na temperatura a
medida que flui através do bocal. A combustdo € simplesmente uma reacdo quimica
exotérmica. Para dar inicio a esta, um agente externo deve fornecer energia suficiente,
até um nivel adequado. Este agente é o ignitor. Por exemplo, para um propelente com
65/35 O/F KN/Sacarose a equag@o de combustado é dada por:

C12H22011 + 6.29 KNO3 — 3.80 CO2 + 5.21 CO + 7.79 H20 + 3.07 H2 + 3.14 N2 +
3.00 K2CO3 + 0.27 KOH

A derivacdo da equacdo completa de combustdo € potencialmente a mais complexa
tarefa na analise de um motor foguete. O propelente € queimado, a pressdo constante, e
forma um conjunto de produtos moleculares que estdo em equilibrio térmico e quimico
entre eles. O primeiro passo € assumir quais os possiveis produtos da combustio. Para
propelentes contendo carbono, oxigénio, hidrogénio e nitrogénio, ha pelo menos doze
possibilidades de produtos — carbono, diéxido de carbono, monéxido de carbono,
hidrogénio, vapor, oxigénio, nitrogénio, oxido nitrico assim como os produtos
dissociados, H, O, N e OH. Se o propelente contém elementos metalicos tais como
potdssio, sodio, ou aluminio, ou ainda contém cloro, isto resulta em particulas
condensadas na exaustdo, tanto solidas como liquidas.

Uma vez que se tenha determinado os possiveis produtos, o préximo passo € definir
quais as fragdes molares de cada componente. A determinacdo dos nimeros de mol de
cada componente € conseguida pela resolucio simultanea das seguintes equacgdes:

® Balan¢o de massa
¢ (Condig¢des de equilibrio quimico
e Balango de energia

O balanco de massa € trivial, e refere-se ao principio de conservacdo de massa. O
nimero de moles de qualquer elemento antes da reac@o deve ser igual depois da reagao.
Muitos reagentes, quando misturados em quantidades definidas, reagem para formar
somente produtos, nas chamadas reacdes irreversiveis. Numa reacdo reversivel, no
entanto, o processo ocorre em ambos os sentidos. Reagentes se convertem em produtos
ao mesmo tempo em que produtos se convertem em reagentes. Este € o tipo de reagcao
em que o equilibrio quimico toma lugar.

O que determina a tendéncia de uma reacao? Um parametro importante que traduz esta
tendéncia € a constante de equilibrio K, associada a reag@o. Esta constante € fun¢do da
temperatura na qual a reacdo ocorre, e € essencialmente independente de outros
pardmetros fisicos, tal como a pressdo. Os valores de K, podem ser encontrados em
tabelas termoquimicas. Para a reacao reversivel:
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V,A+v,Bsv.C+v,D

a equacao de equilibrio quimico esta na forma de:

VetVp=Vai—Vp

_ yCVC yDVu ﬁ
yAVA yBVB Po

K

P

Onde y € a fracdo molar de equilibrio de A, B, C e D, v é coeficiente de cada
constituinte e o termo P/P, representa a razdo de pressdo na qual a reacdo ocorre e a
referéncia (estado padrdo) ocorre. Deve ser notado que o equilibrio quimico dos gases
de combustido é muito sensivel a temperatura. Produtos expelidos a uma temperatura
alta sao bem diferentes daqueles expelidos a uma temperatura inferior. Em altas
temperaturas, acima de 3000K, a dissociacdo dos produtos ocorre, jd que a energia faz
com que os produtos caiam para niveis monoatdmicos. A uma temperatura baixa,
quantidades despreziveis destes constituintes sdo formadas. A dissociacdo consome
energia que poderia em ser convertida em energia cinética; isto tende a diminuir a
temperatura de combustao.

Com as condicdes de combustdo adiabdtica e a conservacdo de energia potencial e
cinética, pode-se estabelecer com base na Lei de conservacdo de energia, que a entalpia
dos reagentes € igual a entalpia dos produtos:

Hr = Hp
A entalpia pode ser encarada como a energia envolvida em uma reagdo quimica.
Considerando uma reagcdo envolvendo n moles de cada reagente e n moles de cada
produto:

Snln, +An) =3 n[n, +an]
R P

A equacgdo acima estabelece que a soma da entalpia de formacdo mais a variacdo de
entalpia, vezes o nimero de moles de cada constituinte, € igual tanto para reagentes
como produtos. Notar que a variacdo de entalpia refere-se a uma temperatura de
referencia de 298 K. A equagdo acima € especialmente util na determinacdo da
temperatura de combustido, que € usualmente referida como a temperatura da chama
adiabdtica. Também, a partir desta equacdo, pode ser visto que um grande calor de
formacao dos reagentes € desejado, da mesma forma que um calor de formacao pequeno
para os produtos seria o ideal.

Tem-se agora uma série de parametros desconhecidos e equacdes que teoricamente
permitem encontrar a solucao deste processo. Em suma, as varidveis desconhecidas sao:

O ndmero de moles (coeficientes) no balanco de massa

As fragdes molares na reacdo de equilibrio

A temperatura de chama adiabatica

Variagdo de entalpia, sendo fun¢do da temperatura.

A pressdo (da cadmara) na qual a reacd@o ocorre.

Desnecessdrio dizer, encontrar estas incégnitas ndo € uma tarefa facil. O tnico método
pratico de se resolver o problema € através de computadores, ou seja, utilizando um

Nk L=
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meio iterativo. Isto envolve em primeiro assumir uma pressao na qual a reagdo ocorre.
As iteracdes da resolucdo comecam no estabelecimento de uma temperatura de chama
adequada. Estas duas suposicdes permitem que o nimero de moles e a fracdo molar
inicial sejam encontrados. Eventualmente, convergéncia € atingida e a solucdo final é
encontrada.

2.5 TEORIA DE BOCAIS

O bocal pode certamente ser considerado ou descrito como 0 mecanismo que incorpora
uma elegante simplicidade e engenhosidade. A funcdo primeira de um bocal € a de
canalizar e acelerar os produtos da combustdo provenientes da queima do propelente de
uma maneira tal que maximize a velocidade de exaustdo para supersonica. O bocal,
também conhecido como tubeira deLaval, atinge este feito simplesmente pela sua forma
geométrica. Em outras palavras, a variacdo de drea ao longo de seu comprimento € a
chave para a aceleracdo dos gases.

A andlise de bocal envolve o conceito de “permanente, unidimensional e compressivel
fluxo de gas”. De forma sucinta isto significa que:

¢ O fluxo de fluido € constante e ndo varia com o tempo

¢ Fluxo unidimensional implica que a dire¢do considerada estd ao longo de uma
linha. Para um bocal, a vazao € assumida ser ao longo de seu eixo de simetria.

e O fluxo é compressivel. O conceito de fluido compressivel € usualmente
empregado para gases se movendo a altas velocidades.

® O conceito de gés perfeito € uma consideracdo simplificadora, que permite o
uso direto de relagdes entre pressdo, densidade e temperatura, que sao
propriedades particularmente importantes na analise do bocal.

As propriedades do fluido, tal como velocidade, densidade, pressdo e temperatura, em
fluxo compressivel, sdo afetadas por:

1. Variagao de secdo transversal
2. Atrito
3. Perda de calor para a vizinhanga

O objetivo do bocal € o de acelerar os gases de exaustdo para a maior velocidade
possivel. Isto é conseguido projetando-se a geometria de acordo com fluxo isentrépico
(adiabatico e reversivel). Um bocal tipico € mostrado na Figura 4.

Figura 4 - Bocal tipico
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A analise de fluxo compressivel envolve quatro equacdes de particular interesse:

Energia

Continuidade

Quantidade de movimento
Equacdo de estado

s

A equacdo de energia advém do principio de conservacdo de energia. Para um fluxo
adiabdtico entre dois pontos quaisquer, X; € X, esta € dada por:

h—h, =1/20," =v?)=c, (1, -T,)

Onde h representa a entalpia do fluido (que pode ser considerada a energia disponivel
para a transferéncia de calor), v € a velocidade na direcdo x, c, € calor especifico a
pressao constante e T € a temperatura do fluido. Esta equagdo mostra exatamente como
um bocal funciona. Em outras palavras, calor do fluido estd sendo usado para acelerar o
fluxo para uma grande velocidade. Fica aparente que as propriedades do fluido
(temperatura) s@o uma funcao da velocidade do fluido. Quando se descreve o estado do
fluido, é conveniente considerar o estado de estagnacdo como um estado de referencia.
As propriedades de estagnacdo podem ser consideradas como as propriedades que
resultariam caso o fluxo fosse desacelerado até velocidade nula. A temperatura de
estagnacdo, To, é encontrada a partir da equacdo de energia (colocando v, = 0):

2
T,=T+——

2cp

Para um processo isentrOpico, as seguintes relacdes entre as propriedades para
temperatura, pressao e densidade ficam:

Onde k € o razdo entre os calores especificos, também conhecidos como coeficiente da
politrépica, definido como:

Tanto ¢, como R (a constante de um dado gas) sdo propriedades determinadas a partir
da composicdo dos produtos da combustdo, onde R = R’/M, onde R’ é a constante
universal dos gases e M € a massa molecular efetiva dos produtos de combustdo. Se os
produtos da combustao contém uma porcentagem apreciavel de fases condensadas, o
valor de M deve levar isto em conta. A velocidade do som local, a, € o nimero de Mach,
sao dados por:
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a=kRT e M =~
a

Das equagdes acima, a relagdo entre a temperatura de estagnacdo e o nimero de Mach
pode ser escrita como:

T —
To _j K=ty
T 2

Pode ser mostrado que, para qualquer fluxo isentrépico:

P
— =cons tante

0

Das equacdes acima, e da equacdo dos gases perfeitos, a relagdo entre a pressdo de
estagnacdo, massa especifica e Numero Mach podem ser expressos pelas equacdes
seguintes:

P(): 1+k_1M2E
P 2

—_

&:(1+EM2jk_
P 2

As duas equagdes acima s@o particularmente tteis, ja que elas permitem que qualquer
propriedade seja conhecida, desde que se tenha o nimero Mach e uma propriedade de
estagnacdo. As propriedades totais ou de estagnacao T,, P, e p, sdo simplesmente as
propriedades presentes no bocal quando a velocidade dos gases € nula. Em outras
palavras, T, € a temperatura da chama adiabdtica do propelente, P, € a pressdo na
camara e p, a densidade dos produtos da combustio. Outra propriedade importante € a
entalpia de estagnacdo, ou a entalpia que seria alcangada caso o fluxo em algum local do
bocal fosse levado a zero:

2

h, = h+
2

Importante notar que a entalpia de estagnacdo € constante ao longo do fluxo no bocal.
A segunda das quatro equacdes de interesse € a da continuidade, dada por:

PAV = constante=p A’V

Esta equagdo simplesmente estabelece que a massa fluindo através do bocal deve ser
constante. O asterisco significa que hd uma condig¢ao critica, onde o numero de Mach é
unitario, M=1. Desta forma fica possivel estabelecer uma relacdo entre uma 4rea
qualquer e a area critica, em termos do numero de Mach:
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k=1.4 (air)

ASAT
D = W = h 3

M 1+—k_1
2

Quando um gréfico € feito entre a razdo de dreas e o Numero de Mach, fica claramente
mostrado que uma passagem com se¢ao convergente-divergente com uma secdo minima
€ necessdria para acelerar o fluxo de subsonico para supersdnico. O ponto critico onde o
fluxo € sonico reside na garganta da tubeira. Isto mostra a importancia de se ter uma
secdo divergente, caso contrdrio a velocidade de ejecdo jamais seria supersonica. Das
ultimas equacdes, a velocidade de ejecdo dos gases na saida da tubeira pode ser
expressa como:

v, =2, —h)+v,

Esta equacgdo pode ser colocada de forma mais ttil com a ajuda da equagdo de energia e

a defini¢do de k:
"Nt k=l
v, 2Z,[5jk [1-(% k }
M P,

Esta equacdo € umas das mais uteis, porque permite o cdlculo da velocidade de saida
dos gases. Em suma € necessdrio saber

e k, razdo dos calores especificos dos produtos de exaustdo, obtidos da andlise da
combustao.

e R’ constante universal dos gases [8314 J/kmol-K].

¢ M ¢é a massa molecular dos produtos de exaustdo.

e T, ¢é a temperatura de combustdo do propelente, também obtida por andlise da
combustao.

e P.eP, sdo as pressdes na saida e na cAmara, respectivamente. E usual dizer que
P. € igual a pressao atmosférica local.
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Das equacdes anteriores, pode-se estabelecer a seguinte anélise:

® A velocidade maxima de exaustdo é obtida no vécuo.

e Aumentar a pressdo na camara nio necessariamente aumenta a velocidade de
ejecdo. Se k = 1.2, entdo encontramos que dobrando a velocidade P, de 35 atm
para 70 atm, aumenta a velocidade de apenas 7%.

e Uma alta temperatura de combustdo e um baixo peso molecular sdo
significativos e benéficos.

e Alteracdo de k ndo altera significativamente a velocidade.

A razdo entre a drea da garganta e qualquer drea a jusante do bocal, na qual a pressao
uma pressdo Py prevalece pode ser convenientemente escrita como fun¢do da razdo de
pressoes, Py/P,, e k. Entdo:

1 1 k=1
A (k+1\et [ PO (k] AL
A, 2 P, k-1 P

Esta equagdo permite que se calcule a pressdo na saida do bocal, simplesmente fazendo
Py = P. =1 atm. Esta é conhecida como a condi¢@o de projeto do bocal.
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CAPITULO 3 PREVISAO TEORICA DO CENTRO DE PRESSAO
3.1 INTRODUCAO

O projeto aerodinamico de um foguete envolve uma série de compromissos entre peso,
desempenho, capacidade de carga, entre outras. No entanto, o cdlculo do centro
aerodindmico com relacdo ao seu centro de gravidade, € essencialmente o mais
relevante para o amador, tendo em vista a margem de estabilidade do foguete. Neste
capitulo serd apresentado o método de calculo empregado na andlise de estabilidade de
foguetes de pequeno porte. Para mais detalhes, verificar referéncia [3].

3.2 0 METODO BORROWMAN

Este método foi desenvolvido em meados da década de 60, e consiste essencialmente no
computo de todas as contribui¢des dos componentes do foguete. A equagdo 3.1 a seguir
descreve este fato:

CNa = (CNa )ogiva + (CNa )aletas + (CNa ) redugdo + (CNa )cuuda (3 1)

Onde Cy, € o declive do coeficiente de momento normal, em o = 0. Com isto, tem-se
(equacdo 3.2):

_ (CN(I )ogiva X ‘xogiva + (CN(I )aletas X ‘xaletas + (CN(I )redugdo X ‘xredugdo + (CNO! )c‘auda X ‘xcauda
Xep = ) .
Na
Portanto é conveniente arranjar estes valores em uma tabela, conforme a seguir:

Tabela 1: Calculo de estabilidade estatica.

(C{EdeX x,

Ogiva
Cilindro 2,00 116,50 233,00
Reducao 0 - -

— 1,56 802,40 | 1251,70
Cilindro 0

Cauda 267 | 149440 | -3990.20

Aletas 25,80 1212,50 | 312825

Total 26,70 29277,04

Segue, portanto, que o centro de pressdo sera:

D (Crp)i Xx

Xep = = Ne T T 096,52 mm (a partir donariz) .

(Cye)
Conforme estipulado pela configuracdo do foguete, o centro de gravidade varia de
534,3< X, < 876,7 mm (a partir do nariz), ou seja, o foguete serd estdvel em todas as

situagdes, ja que seu centro de pressdo fica localizado atrds do centro de gravidade
esteja o foguete carregado ou vazio.
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CAPITULO 4 SISTEMA DE RECUPERACAO
4.1 INTRODUCAO

O sistema de recuperagdo € o responsavel pela desaceleracdao do foguete e sua carga até
uma velocidade segura e que ndo danifique o experimento. Tendo em vista a
complexidade do sistema, este foi subdividido em trés subsistemas, quais sejam: para-
quedas, temporizador e sistema de ejecao.

4.2 PROJETO DO PARA-QUEDAS

O projeto do pdara-quedas consiste essencialmente em determinar sua drea. Neste
trabalho foi considerado o para-quedas do tipo cross, por sua simplicidade e baixo
custo. Baseando-se em uma velocidade terminal de 8 m/s, adequada para a preservagao
da carga, obtém-se de acordo com as equacdes a seguir, a drea do pdra-quedas. Da
segunda Lei de Newton:

mdv

—=dt 4.1

Integrando, tem-se:

m
v, 0

mge dv t
k

E a velocidade em qualquer instante subseqiiente seréd (equagdo 4.3):

— v=_["8 cinhl ¢ ks +tanh ™| v, * v, < JE . Tomando um tempo longo a
k m mg k

partir do disparo do para-quedas, conclui-se:

m
Vrerminal = Tg (44)

Onde k = % PAC . Portanto, a drea sera:

Az 2k (4.5)
pC,
4.3 TEMPORIZADOR

O temporizador € o responsdvel pelo acionamento da carga que dispara o para-quedas.
Neste trabalho, foi considerado o tempo para que o foguete atingisse o dpice (15
segundos), ajustando-se desta forma o capacitor do circuito do temporizador. Ver figura
1 abaixo:
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Figura 1: Esquema do circuito do temporizador.
4.4 SISTEMA DE EJECAO

O sistema de ejecdo € o que efetivamente libera o para-quedas, apds o disparo dado pela
carga, em conseqiiéncia do tempo ajustado no temporizador. A figura 2 abaixo ilustra a
configuragdo proposta para a ejecao do para-quedas:

T

Figura 2: Sistema de Ejecio.
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CAPITULO 5 DESENHOS

ALETAS
/

Figura 1: Configuracao final do foguete.

Figura 2: Vista em corte mostrando o compartimento de carga e para-quedas.

Figura 3: Vista em corte do motor, mostrando o grio de propelente, bocal e cimara.
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CAPITULO 6 CONCLUSOES

O projeto de um foguete incorporando um sistema de recuperagdo foi apresentado. Para
tanto, a metodologia segue com o dimensionamento do corpo, projeto do sistema de
empenagem, andlise de estabilidade, simulacdo numérica de dindmica do voo e
finalmente projeto do pdra-quedas. As caracteristicas da missdo foram delineadas
segundo um critério baseado na possivel utilizacdo do foguete como sonda para
experimentos na atmosfera. No projeto do motor, uma formulac@o para os propelentes
foi encontrada com base em experi€ncias anteriores. Esta formulacdo foi entdo usada
para determinar as propriedades balisticas e geometria do grdo que permitiriam alcangar
os objetivos da missd@o. Uma vez que a estrutura do foguete foi definida, uma simulagdo
em MATLAB foi executada com o objetivo de determinar o envelope de v6o do
foguete. Esta simulacdo permitiu que o processo iterativo de escolha do motor fosse
realizado de maneira mais eficaz e que atendesse as necessidades da missao.
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APENDICE A

VARIACAO DE MASSA ESPECIFICA COM A ALTITUDE.

Sendo P, p, T = respectivamente, pressiao, massa especifica, e temperatura da atmosfera;
z = altura acima da superficie;

k = Constante de Stefan-Boltzmann;

g = aceleracao da gravidade;

m = peso molecular da atmosfera.

Portanto, a expressdo de equilibrio hidrostético torna-se:

dP = —pgdz

A equacgdo de estado, P = ('%1 )kt , pode ser combinada com a equa¢do acima de modo

a estabelecer uma relagdo entre peso molecular, pressdo, temperatura e massa
especifica:

lnﬁ - _J'%dz
P kt

o

Se as variagdes de temperatura sdo despreziveis, a equagdo acima € equivalente a
seguinte expressao:
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—(z1—22)/H H = kt

mg

Py = pe

H também é definido como a altura da atmosfera.
APENDICE B CODIGO MATLAB

O cd6digo abaixo foi definido em MATLAB e serviu para que o processo iterativo de
escolha do motor e grao de propelente se tornasse mais eficaz.

%DEFINE GLOBAL VARIABLES
global dt;

global tm;

global F;

global m;

%*********************************************************************
skoskeskokskok

%DEFINE CONSTANTS AND INITIAL CONDITIONS, AND GET DATA FROM
IBTEST.M

ibtest; %run internal ballistics code to get data
ml=m./14.5939 J%convert to slugs

F1=F./4.44822 Joconvert to 1bf

Cd=0.15; %Drag Coefficient

Dr=7.9; 9 Diameter of rocket (in)

Ar=((Dr)"2)/(4)*pi*(1/144); %x-sect. area (ft"2)

rh=0.002216; Poair density (slug/ft"3)

g=32.2; Pograv. accel. (ft/s"2)

t(1)=0; Yoinitial time (s)

V(1)=0; Yinitial rocket vel. (ft/s)

Z(1)=0; Yoinitial altitude (ft)

Mo=0.46875; %Initial total mass of rocket (slug) (15 Ibm)
Mtm=max(m1l); %Initial total mass of propellant (slug)
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Mor=Mo-Mtm; %Dry mass of rocket (slug)

Olp ™k 3t st st st st st s s s s e e e e e e e e e e e e e she st she she st shesfe sfe st st sfe st sfestestestestestestesteste st st st st st s s skt st st sloslostoskoskokoskokok
skeskoskoskoskosk

%RUN HUEN'S TIME-STEPPING PROCEDURE

for i=1:3338, %start Huen's time step integ. method loop
if t(i)<=tm J%mass of rocket before B.O. (defined by
M(@1)=Mor+ml(i); %internal ballistics code)
elseif t(i)>tm
F1(1)=0; Yosets thrust to zero after B.O.
M(i)=Mor; %sets rocket mass to dry mass after B.O.
end
if M(1)<0
F1(1)=0;
M(1)=M(i-1);
end

D(1)=Cd*(0.5)*rh*((V(1))*2)*Ar; %Drag force with time (Ib)

G(@1)=(F1(1)-D(1)-M(1)*g)/M(1); %accel of rocket (ft/s"2)

t(d+1)=t(i)+dt; Jonext time to evaluate at (s)

Ms(1)=M(1);

Fs(i)=F1(i); %thrust at star time step (1b)

if t(i)>tb
Fs(1)=0; Yosets thrust to zero after B.O.
Ms(i)=Mor; Josets rocket mass to final mass after B.O.

end

%if Ms(1)<0

% Fs(1)=0;

% Ms(1)=Ms(i-1);

Yoend

Vs()=V(Q)+dt*G(); %Velocity of rocket at star time step (ft/s)

%rel. vel. at star time step
Ds(1)=Cd*(0.5)*rh*((Vs(1))"2)* Ar; %drag at star time step

Gs(1)=(Fs(1)-Ds(1)-Ms(1)*g)/Ms(1); %accel. at star time step
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V(i+1)=V(1)+(dt/2)*(G(1)+Gs(1)); % Velocity of rocket at next time step (ft/s)

Z(1+1)=Z(1)+(dt/2)*(V(1)+V(i+1)); %altitude at next time step (ft)

if Z(i+1)<0 & t(i+1)>tm %statement to stop loop when alt is
break %less than 0, and after B.O.;hits grnd.
end
end
Zm=max(Z) %Max hieght (ft)

Ofp ¢ 7 3 s st st sfeshe ke e s s st sheshe ke e s s st sfesheshe e s st st sfeshe ke e s st st sfesheshe s s st st sfesheshe s s st st sfesheste s s st st sfesfeste st st st sfesfeskeoskosk sk
sesfeoskoskoskosk

%PLOT ALTITUDE VS. TIME

tb

figure(10);

plot(t,Z,'b");

title('Rocket Altitude vs. Time (Modified Model)');
xlabel('Time (s)");

ylabel('Altitude (ft)");

grid;

axis([0 35 0 4500]);

screen2jpeg(‘altitude.jpg’);
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