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RESUMO

Nesse projeto foram abordados alguns dos principais conceitos e subsistemas de um foguete de sondagem
com propulsdo hibrida, onde teve-se como o foco principal o desenvolvimento de uma ferramenta para
andlises preliminares da trajetografia desses foguetes, utilizando o software Engineering Equation Solver
(EES). Foram introduzidos métodos e pardmetros para o célculo das forcas de arrasto, gravitacional e
empuxo durante o voo, assim como métodos para a estimagdo de massa dos componentes e a modelagem
de um sistema de recuperagado por paraquedas. A ferramenta foi validada utilizando uma solucéo analitica
para voo de foguetes verticais e através da simulacdo de um voo real, utilizando os parametros disponiveis
para esse voo, onde obteve-se erros relativamente baixos em ambas as valida¢des. Por fim, foram feitas
as simulagdes de dois modelos de foguetes tedricos baseando-se nas especificacdes de duas categorias
da competicdo Intercollegiate Rocket Engineering Competition (IREC), onde ambos cumpriram com os
seus objetivos. No geral, os resultados obtidos nas simula¢des obtiveram coeréncia com a metodologia e
conceitos tedricos abordados, comprovando a eficdcia da ferramenta.

ABSTRACT

In this project, some of the main concepts and subsystems of a sounding rocket with hybrid propulsion
were adressed, where the main focus was the development of a tool for preliminary analysis of the tra-
jectory of these rockets, using the Engineering Equation Solver (EES) software. Methods and parameters
for calculating drag, gravitational and thrust forces during flight were introduced, as well as methods for
estimating component mass and modeling a parachute recovery system. The tool was validated using an
analytical solution for vertical rocket flight and by simulating a real flight, using the parameters available
for that flight, where relatively low errors were obtained in both validations. Finally, simulations of two
theoretical rocket models were carried out based on the specifications of two categories of the competition
Intercollegiate Rocket Engineering Competition (IREC), where both fulfill their missions. Overall, the re-
sults obtained in the simulations were consistent with the methodology and theoretical concepts discussed,

proving the effectiveness of the tool.
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1 INTRODUCAO

1.1 CONTEXTO E MOTIVAGCAO

Foguetes de sondagem, as vezes chamados de foguetes de pesquisa, sdo foguetes portadores de instru-
mentos projetados para fazer medicdes e realizar experimentos cientificos durante seu voo suborbital, na
alta atmosfera, no espaco préximo e/ou em condi¢des de microgravidade (IAE , 2010). Nos dias atuais,
pesquisas/aplicacdes espaciais e tecnologia de foguetes/voos espaciais, pertencem a uma drea de tecnologia
de ponta, que abriu novas oportunidades técnicas, econdmicas e socioldgicas, nas quais um pais moderno

e industrializado ndo pode avancar sem (Seibert e Battrick , 2006).

O sistema de propulsdo hibrida em foguetes de sondagem, devido ao seu baixo custo, seguranca
de operacdo e ampla gama de pares propelentes disponiveis, ¢ um dos preferidos nos meios académi-
cos e amadores, muitas vezes apresentando um desempenho superior aos modelos liquidos e sélidos
(Altman e Holzman , 2007). No entanto, os projetos atuais de foguetes de sondagem, apresentam diversas
desvantagens, como por exemplo, o alto custo operacional e, muitas vezes, a incapacidade de reutilizacdo
de alguns componentes. Essas desvantagens limitaram significativamente a capacidade de estudantes, pes-
quisadores e empresas para conduzir experimentos e pesquisas no alto-atmosférico e regides proximas ao
redor da Terra (Pillai , 2018).

A necessidade do desenvolvimento de foguetes mais simples, de facil construcdo, com alta eficiéncia
e bom custo-beneficio é de extrema importancia para questdes cientificas e comerciais. A busca por au-
tonomia para lancamentos de foguetes permitindo o acesso eficiente a regides nos arredores da linha de
Karman tem sido alvo de universidades e institutos de pesquisa de todo o mundo, principalmente devido

ao mercado emergente para voos espaciais.

O grupo estudantil HyEND, da Universidade de Stuttgart na Alemanha, langou, em margo de 2016, o
foguete com propulsdo hibrida HEROS 3, atingindo 32,5 km de altitude e estabelecendo o recorde mundial
de altitude de foguetes com propulsdo hibrida desenvolvido por estudantes naquela época. O HEROS 3,
representado na Figura 1, usa o propelente composto de parafina e NoO para produzir 10 kN de empuxo,

alcancando uma velocidade médxima de 720 m/s.

Figura 1: Lancamento do HEROS 3. (Hyend. R , 2016)



As competi¢des académicas que sdo realizadas por universidades e institutos de pesquisa de todo o
mundo, tem um grande papel nesses avancos. Tais competi¢cdes possuem o potencial de inspirar solugdes
a problemas relevantes, resultando em grandes avangos cientificos. A SpacePort America Cup (SA Cup),
evento onde ocorre a competicdo Intercollegiate Rocket Engineering Competition (IREC), reconhecida
atualmente como a maior competi¢do de foguetes estudantis do mundo, é realizada anualmente nos Estados
Unidos. Sediada pela Experimental Sounding Rocket Association (ESRA), essa competicdo tem como
objetivo impulsionar o desenvolvimento, a pesquisa e a constru¢do de foguetes de sondagem, utilizando
todos os tipos de propulsdo quimica, sendo a propulsdo hibrida uma das mais utilizadas na competi¢do. Em
2019, cerca de 122 equipes de escolas e universidades de todos os continentes participaram da competicdo,

apresentando diversos modelos de foguetes, com diferentes tipos de inovagdes tecnoldgicas (ESRA , 2019).

i1 Brasil, 4

N
/ . Canada, 17

Estados Unidos, 81 Reino Unido, 4

Figura 2: Paises que participaram da SA Cup 2019 . Adaptado de (ESRA , 2019)

Na Figura 2, que representa os paises e o seus respectivos numeros de equipes participantes da SA
America Cup 2019, € possivel observar que, embora o nimero de equipes participantes seja menor do que,
por exemplo, os Estados Unidos com 81 equipes e o Canad4 com 17 equipes, 4 equipes de universidades
Brasileiras participaram da competi¢cdo em 2019 (ESRA , 2019).

No projeto de um foguete de sondagem, os custos para a fabricacdo e langcamento de protétipos podem
ser, na maioria das vezes, bastante elevados, se nao houver o auxilio de uma boa estimativa do desempenho
esperado para foguete a ser construido. Uma das maneiras mais eficientes de avaliar o desempenho de um
foguete a ser projetado para atingir uma determinada altitude antes da fabricagdo € através da utilizagdo
de softwares para simular e analisar a sua trajetéria de voo. Dessa forma, é possivel avaliar e ajustar
os principais pardmetros que influenciam no desempenho de um foguete teérico durante o voo, obtendo-
se assim uma boa aproximacao do foguete real a ser projetado. A sequéncia de projetar o modelo usando
softwares reduz o custo de fazer varios protétipos para testes e também o tempo para completar a fabricagdo
do modelo real (Olalekan et al. , 2014).

Antes que houvessem simuladores de trajetéria de foguetes, era necessario confiar na experiéncia e
aproximacoes para prever a trajetéria de foguetes em condi¢des especificas. Iniciantes no ramo que ndo
tivessem essas habilidades, ndo conseguiam encontrar uma maneira de prever seus lancamentos e alcangar
seus objetivos. Hoje em dia, esses problemas foram superados devido ao desenvolvimento de softwares



capaz de simular trajetérias de foguetes dentro de vdrias condicdes diferentes. Dois dos simuladores de
voo de foguete comumente usados, principalmente por incluirem ferramentas de design de foguetes, sdo o
OpenRocket e 0 RockSim (Gil e Pinto , 2017).

O OpenRocket € um simulador grétis desenvolvido por Sampo Niskanen (Niskanen et al. , 2009) em
sua tese de mestrado, que possibilita a modelagem completa do foguete antes da simulacdo, a determinagdo
da massa através do volume e densidade do material, a possibilidade de simular foguetes multiestagios e
definir os instantes de ejetar o sistema de recuperacdo. O RockSim é um simulador usado em modelos de
foguetes desenvolvido pelo programador Paul Fossey (Fossey , 2003). Assim como o OpenRocket, nesse
simulador € fornecido recursos como: interface para a modelagem, multiestdgio, estimativa automadtica
de massa (ou definida pelo usudrio), entrada das condi¢des atmosféricas ao nivel do solo. Apesar da
existéncia de simuladores comerciais, o desenvolvimento de uma ferramenta prépria possibilita estender

limites impostos por estes, assim como o custo para a utilizacao de alguns deles.

1.2 OBJETIVOS

Nesse projeto sdo abordados alguns dos principais subsistemas, componentes € pardmetros que com-
pdoem um foguete de sondagem com sistema de propulsdo hibrida, assim como a dindmica de voo de
foguetes desse tipo, tendo como foco principal a determinagao e anélise da trajetografia. O objetivo princi-
pal é desenvolver uma ferramenta para obter uma anélise preliminar da trajetéria de foguetes de sondagem
mono-estdgio, a fim de contribuir para futuros projetos de foguetes a serem utilizados em competi¢des

estudantis.

Dessa forma, os objetivos especificos desse projeto sdo: Utilizar o software Engineering Equation
Solver (EES) para resolver numericamente as equagdes do movimento de foguetes de sondagem; validar
a solucdo numérica da trajetoria através de uma solugdo analitica para o langamento de foguetes verticais
e da simulacdo da trajetéria de um foguete real; implementar sub-rotinas para estimar a massa de um
foguete bdsico e o dimensionamento de um sistema de recuperagdo por paraquedas; e, por fim, definir dois
modelos de foguete tedricos e simular suas respectivas trajetdrias utilizando como base duas categorias da

competicdo IREC.



2 FUNDAMENTACAO TEORICA

Nesse capitulo serdo abordados conceitos tedricos relevantes para o entendimento da propulsao hibrida,
assim como uma abordagem inicial dos principais subsistemas de um foguete de sondagem estudantil,

conforme definidos pela IREC.

2.1 FOGUETES MOVIDOS A PROPELENTES HIiBRIDOS

Os foguetes que operam com sistema de propulsdo hibrida consistem na separa¢do e armazenamento
dos componentes do propelente em uma fase liquida e outra fase s6lida. Nos modelos de motores de fogue-
tes hibridos mais cldssicos, o sistema comumente empregado utiliza um oxidante liquido e o combustivel
s6lido armazenados em diferentes tanques, que podem ou ndo estar na mesma estrutura. Neste conceito,
o oxidante liquido € injetado em uma camara de combustdo onde estd localizado o grdo de combustivel

s6lido (Sutton e Biblarz , 2001). A Figura 3 apresenta um esquema genérico de um foguete hibrido.

Ignitor

Tanque de oxidante Valula Gréo combustivel Bocal

. Camara de combustéo
Injetor

Figura 3: Esquema de foguete hibrido . Adaptado de (Waikato , 2011)

No esquema da Figura 3, temos o tanque de oxidante, onde estd contido o oxidante liquido que estd
separado da cAmara de combustido por meio de uma valvula de retengdo. Todo o grdo combustivel estd
contido dentro da cAmara de combustio, onde ocorre o local para a combustio do propelente. A alimenta-
¢o do oxidante para dentro da cAmara de combustdo € feita através do injetor, que geralmente € um placa
com orificios para a passagem do oxidante liquido. A injec@o pode ocorrer de forma direta ou o oxidante
pode ser injetado primeiro para dentro de uma pré-cimara de combustdo. O primeiro caso € mais indicado
para motores de pequeno porte, com apenas uma porta de combustdo. Para motores maiores, envolvendo
diversas portas de combustio, é vidvel a utilizacdo de uma pré-cAmara de combustido para vaporizar o
oxidante e fornecer uma condicio de entrada uniforme nas diversas cdmaras combustdo. A combustao é
iniciada através do ignitor e o bocal € utilizado para acelerar os gases na saida. O bocal é um dos principais
componentes do motor, visto que sua fun¢do € converter a energia térmica dos gases de saida da cAmara de

combustdo em energia cinética e empuxo.

As principais vantagens dos foguetes que utilizam um sistema de propulsdo hibrida em comparacdo

aos foguetes que utilizam sistemas de propulsdo liquida ou sélida sdo em comparagdo com outros tipos de



foguetes sdo descritas a seguir (Altman e Humble , 1995).

Em comparagdo com os liquidos:

* Maior simplicidade mecanica - Utiliza-se apenas um tnico propelente liquido, resultando em menos

encanamentos, menos valvulas e operacdes mais simples.

* Combustivel mais denso - Combustiveis na fase sélida geralmente tém densidade mais alta do que

os da fase liquida, reduzindo o volume geral do sistema.

* Menor instabilidades na combustao - Foguetes hibridos normalmente ndo exibem as instabilidades

de combustdo de alta frequéncia que afetam os foguetes liquidos.

* Pressurizagdo do propelente - O sistema de pressurizagdo pode ser através de um sistema de purga,
o que ficaria muito pesado em foguetes liquidos devido a quantidade de fluido, ou através do uso de

oxidantes auto-pressurizados, como por exemplo , o 6xido nitroso (N2O).

* F4cil adigdo de aditivos de metal - Metais reativos como aluminio, magnésio, litio ou berilio podem
ser facilmente incluidos no grao de combustivel, com a finalidade de aumentar propriedades como

impulso especifico (I,,) e densidade.

* Maior seguranga - Tanto durante a fabricacdo, como no armazenamento ou operacdo, sem qualquer

possibilidade de explosao ou detonacao.

 Custo relativamente baixo, tanto de fabricacdo como de operagao.

Em comparagdo com os sélidos:

* Maior simplicidade quimica - Geralmente os ingredientes utilizados em foguetes s6lidos sdo incom-
pativeis quimicamente e termicamente. Mudancas repetidas de temperatura podem causar distor¢ao
do grdo, sendo necessdrio a utilizacdo de antioxidantes e revestimentos para evitar que o grio se

quebre ou se decomponha.

* Menor risco de explosdo - O grdo combustivel possui maior tolerincia a erros de producéo e fabrica-
¢do0. Uma vez que a taxa de queima depende da taxa de fluxo de massa do oxidante, o grao propelente
ndo pode ser inflamado por carga elétrica dispersa e é muito insensivel a autoignicao devido ao calor.
Os motores de foguete hibridos podem ser transportados para o local de lancamento com o oxidante

e o combustivel armazenados separadamente, aumentando a seguranca.

* Maior impulso especifico tedrico - Possivel devido aos limites dos oxidantes s6lidos conhecidos em

comparagdo com os oxidantes liquidos usados com frequéncia.

* Maior controle - Capacidade de parat/reiniciar e controlar o fluxo na maioria dos projetos, assim

como mudar suavemente o impulso do motor em uma ampla faixa sob demanda.

* Menor impacto ambiental.



Segundo (Altman e Humble , 1995), foguetes hibridos também apresentam algumas desvantagens quando

comparados com foguetes liquidos e s6lidos. Algumas dessas desvantagens sdo:

* Baixa taxa de regressdo (taxa com que o combustivel s6lido regride) de alguns combustiveis - Nesses
casos, geralmente, sdo utilizados graos de combustivel multi-portas. Os graos de combustivel multi-

portas possuem baixa eficiéncia volumétrica e, frequentemente, deficiéncias estruturais.

* Mudanca na razdo de mistura de oxidante e combustivel (O/F) - Com uma taxa de fluxo do oxidante
constante, a razdo O/F mudaréd conforme o grdo regride. Isso leva a uma operagdo fora do pico do

ponto de vista do desempenho quimico.

* Em comparacdo com a propuls@o liquida, reabastecer um foguete hibrido parcialmente ou total-
mente esgotado poderia apresentar desafios significativos, ja que o propelente sélido ndao pode ser

simplesmente bombeado para um tanque de combustivel.

Em geral, foram realizados mais trabalhos e pesquisas voltadas ao desenvolvimento de foguetes sélidos
e liquidos em comparag¢do com os hibridos. Dessa forma, algumas dessas desvantagens provavelmente

podem ser corrigidas através de avancos na drea, através investimentos em pesquisas € experimentos.

2.1.1 Combustao em foguetes hibridos

No projeto de foguetes movidos a propelentes hibridos a principal questdo que deve ser observada é
a vaporizacio e entrada do combustivel na porta de combustdo, assim como a velocidade com que esse
processo ocorre. Na cadmara de combustdo de um foguete hibrido, um liquido atomizado ou vaporizado
reage proximo a superficie do combustivel s6lido. Os pardmetros responsaveis por controlar a combustdo

s@o a taxa de calor transferida para o combustivel sélido e o vapor de calor da fase sélida do combustivel.
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Figura 4: Combustido em foguete hibrido. Adaptado de (El-Sayed 2016)

Na figura 4, observa-se que no processo de combustdo hibrida a zona de chama € estabelecida como
uma camada limite estreita, que aumenta ao longo do grao. Nesse processo, oxidante atomizado € transpor-
tado para a zona de combustao por um processo de uma difusio turbulenta, enquanto que no combustivel
vaporizado ocorre um processo de convecgdo. A combustdo ocorre na razao estequiométrica, ou seja,
quando ocorre o encontro dos dois fluidos, formando a zona de chama ou combustio (El-Sayed 2016).

Nessas condicdes, a taxa de transferéncia de calor da chama para a superficie do grio (Q),,) é balanceada



pela taxa de fluxo de massa de combustivel vaporizado (M,,) e calor de gaseificacdo (h,), dado pela Eq.
2.1.

Qw = Mcv hv (21)

Em que h, inclui o calor necessario para aquecer o sélido a temperatura de vaporizaco, a energia de
despolimerizagdo e o calor de vaporiza¢do. Os mecanismos de transferéncia de calor para a superficie do

grao de combustivel na combustdo hibrida sdo a convecgao e radiagdo.

Em um grido de combustivel sem a adicdo de aditivos metdlicos, em pressdes e niveis de fluxo de
interesse para aplicagdes de propulsdo, o calor transferido por conveccio € considerado muito maior do
que aquele transferido por radiacdo. Como resultado, as caracteristicas basicas de regressdo de graos de
combustivel podem ser exploradas por meio de uma andlise de transferéncia de calor convectivo em uma
camada limite turbulenta. Considerando um balango de energia na superficie do grdo de combustivel,
pode-se derivar uma expressdo para a taxa de regressdo do combustivel (7), representada pela Eq. 2.2
(Sutton e Biblarz , 2001).

0,8

_ GY 0,2

;= 0,036-2 (B) 5023 2.2)
Pc T

Em que G, € o fluxo de massa do oxidante, p. € a massa especifica do combustivel, i € a viscosidade

do vapor do combustivel, x é a posicdo axial dentro da cAmara de combustéo e [ é coeficiente de insufla-

mento. Agregando os efeitos dos pardmetros (3, x, p. € ;& em um Unico pardmetro denominado a, tem-se

um modelo simplificado da taxa de regressdo dado pela Eq. 2.3.

P =aG", 2.3)

Em que a e n sdo constantes experimentais. O fluxo de massa do oxidante por unidade de area G, é

definido pela Eq 2.4, onde IV, € o niimero de portas e A, é a drea da porta de combustao.

Moy

Goo = 74,

2.4)

O processo de combustdo em motores hibridos tende a produzir caracteristicas um pouco mais duras
do que em motores de foguetes liquidos ou sélidos, em relagdo a pressdo versus tempo. No entanto, um
motor hibrido bem projetado serd capaz de limitar esse efeito de combustao bruta em aproximadamente 2

a 3% da pressdo média da camara.

2.1.2 Propelentes hibridos

Segundo (Loh 2012), o combustivel de um motor de foguete hibrido de tamanho bésico €, em sua forma
mais simples, um tubo de material combustivel conhecido como grao combustivel, onde o orificio no centro

do tubo € conhecido como porta do combustivel. Para um motor de foguete hibrido maior, geometrias de



graos de multiplas portas sdo comuns, onde oxidante € injetado por dentro de cada porta. A parafina é um
dos combustiveis mais utilizados atualmente devido algumas de suas principais caracteristicas, tais como

a alta taxa de regressdo, baixo custo, ndo toxidade e auséncia caracteristicas explosivas.

Alguns dos combustiveis mais comuns sdo:

Polietileno (PE)

Polibutadieno terminado em hidroxila (HTPB)
¢ Polimetilmetacrilato (PMMA)

¢ Parafina

Nas figuras 5 e 6 observa-se a taxa de regressdo da parafina e do HTPB com o fluxo de massa de
oxigénio gasoso feito em diferentes estudos. Comparando os graficos observa-se que a parafina apresenta
uma taxa de regressao superior ao HTPB para os mesmas condicdes de fluxo de oxidante. Também observa-

se que a taxa de regressdo da parafina varia quase linearmente com o fluxo de massa de oxidante.
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Figura 5: Taxa de regressdo da parafina com oxigénio gasoso . Adaptado de (Kumar 2014)
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Tanto em foguetes de alta poténcia, quanto em foguetes académicos ou amadores, o oxidante mais
utilizado em sistemas de propulsdo hibrida é o 6xido nitroso (N20). Isso se deve as principais vantagens
da utilizacdo desse oxidante em temperatura ambiente, tais como estabilidade, capacidade de auto pressu-
rizacdo e a facilidade de obtenciao, visto que esse oxidante nao é inflamdvel e possui poucas restricdes de
compra (Larson, Henry e Humble , 1995).

Alguns dos oxidantes mais comuns S3o :

* Oxido nitroso (IN20)
 Peréxido de hidrogénio (H20>)

* Oxigénio liquido (LO;)

2.2 VISAO GERAL DA ARQUITETURA DO SISTEMA

Seguindo defini¢des propostas pela a IREC, um foguete de sondagem estudantil geralmente é composto
pelos seguintes subsistemas: Propulsao, aeroestruturas, recuperacdo e carga ttil (ESRA , 2019). Nessa
secdo, alguns dos principais componentes desses subsistemas sdo abordados, assim como os principais

conceitos tedricos por trds de cada um deles.

2.2.1 Subsistemas de propulsao

O subsistema de propuls@o do foguete € responsavel por fornecer o empuxo do foguete, sendo com-
posto composto pelo tanque de oxidante, injetor, cAmara de combustio e bocal, conforme visto anterior-
mente na Figura 3. A modelagem completa do subsistema de propulsdo ndo serd adicionada a ferramenta
desenvolvida nesse projeto, onde serd introduzido posteriormente um modelo para estimagdo de um motor
para as simulagdes. No entanto, achou-se interessante a adicdo da metodologia para o dimensionamento
de um sistema de propulsao real, descrita a seguir, a fim de se ter uma base no assunto e contribuir para a
adi¢d@o desses conceitos na ferramenta em trabalhos futuros. Alguns dos parametros de eficiéncia do motor

serdo utilizados nas simulagdes.

2.2.1.1 Tanque de oxidante

O tanque de oxidante de um foguete hibrido geralmente é um tubo, comumente de aluminio ou ou-
tros materiais metdlicos. As tampas do tubo podem ser usinadas utilizando diferentes tipos de materiais,
sendo necessdrio também a verificacdo da compatibilidade desses materiais com o oxidante a ser utili-
zado. Na Tabela 1 apresenta alguns materiais compativeis com o N2O, onde a letra A representa aceitavel
(BOC, 2019). A letra C representa condicional, em que o material pode ser incompativel sobre determi-

nadas circunstancias e condi¢des (Praxair , 2018).



Metais N->O

Aluminio A
Latao A
Cobre A

Aco inoxidavel | A/C
Aco carbono A
Tabela 1: Tabela de compatibilidade do NoO com alguns metais. Adaptado de : (BOC , 2019) e (Praxair , 2018)

Devida a alta pressao interna, a espessura das paredes do tanque de oxidante devem ser modeladas pra
suportar tal pressdo. As dimensdes do tanque sio definidas a partir do volume de oxidante que se deseja

utilizar.
Compressibilidade de oxidante

Os motores de foguetes com sistemas de alimentac@o de press@o constante contam com turbomaquinas
complexas ou cilindros de gés altamente pressurizados cheio de gases inertes, como nitrogénio ou hélio, e

os associados dispositivos pneumadticos necessarios para fornecer propelente (Whitmore e Chandler , 2010).

O fator de compressibilidade do N>O pode ser calculado através da Eq 2.5. Um fluido com um fator
de compressibilidade de 0 ou 1 poderia ser modelado utilizando a suposi¢ao de liquido incompressivel ou

gds ideal.

g P
pRoT

(2.5)

Calculando (Z) para o liquido e vapor saturado do N2O, (Whitmore e Chandler , 2010), comprovou
que as suposi¢des de fluido incompressivel ou gds ideal para o NoO sdo altamente imprecisas para modelos
analiticos quantitativos. Além disso, como as temperaturas normais de operagdo para NoO estdo perto do
ponto critico do fluido, o0 N2O nido pode ser assumido como sendo apenas um gés ou liquido, mas deve
ser tratado como uma mistura de duas fases. A Figura 7 apresenta um diagrama de um tanque de oxidante

com as duas fases do fluido.

Parade do tanque (lado do vapor)

Vapor

Liquido

Parade do tanque (lade do liquido)

Figura 7: Diagrama de um tanque de oxidante. Adaptado de (Zimmerman et al. , 2013)
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A capacidade de auto-pressurizagdo em temperatura ambiente de alguns propelentes, como por exem-
plo o N2O, permite a utilizagdo de um sistema de alimentagdo do tipo blowdown, onde o esvaziamento do
tanque se deve puramente a prépria pressio do oxidante, reduzindo a massa, o tamanho e a complexidade
requerida para implementar um sistema de pressurizagdo. Por outro lado, as propriedades desses propelen-
tes variam durante o esvaziamento do tanque, tornando a modelagem do sistema de alimentacdo bastante

complexo.
Vazao massica de oxidante

Um aspecto importante de qualquer modelo de tanque é a descricdo da vazdo mdssica de saida do
tanque (7iv), representada pela seta na Figura 8, que em um sistema de propulsio € estabelecido pela
configuragdo do injetor e a pressdo da cAmara. Na alimentacdo de sistemas de 6xido nitroso, a previsio e
modelagem de injetores é um tépico de pesquisa em andamento e ndo existe universalmente um método

aceito para prever a taxa de fluxo (Zimmerman et al. , 2013).

B |
P2, p2, ha
R

Figura 8: Vazdo maéssica de um fluido através de um orificio (Solomon , 2011).

A seguir serdo abordados os principais modelos para a determinag¢do da vazdo madssica de oxidante
através dos orificios de um injetor. Todos os conceitos serdo explicados com base na Figura 8.

Modelo de fluido viscoso incompressivel (INC)

Em um projeto tipico de injetor de pressdo constante, os propelentes sdo geralmente considerados
liquidos quase incompressiveis, logo a vazado madssica do fluido incompressivel que passa pelo injetor

(Minc), pode ser definida pela Eq 2.6.

Mine = CiesAc\/2p1(P1 — Pa) (2.6)

Em que :

Mine € a vazdo massica de fluido incompressivel;
Clges € o coeficiente de descarga;

p1 € massa especifica do fluido;

P € a pressdo do fluido antes do injetor;
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P € a pressdo do fluido depois do injetor.
A, € a drea da secdo transversal do orificio.

Esse modelo prevé a vazao massica do fluido incompressivel com precisdao, quando o coeficiente de

descarga € caracterizado corretamente.
Modelo de equilibrio homogéneo (HEM)

Nessa condicdo de fluxo, a fase liquida e o vapor do propelente sdo consideradas em equilibrio de fase,
onde ndo h4 diferenca de velocidades entre a fase liquida e o vapor, e as mudancas de fase ocorrem de
maneira isentrépica. Dessa forma, a vazdo mdssica no injetor pode ser escrita através da queda de entalpia

do fluxo através da porta, representada na Eq 2.7.

maEM = Cdes Ac p2 \/2(h1 — ha) 2.7

Em que :

mpgeym € a vazido mdssica em equilibrio homogénico;
p2 € massa especifica total do fluido (duas fases);

h € a entalpia especifica antes do injetor;

ho € a entalpia do fluido depois do injetor;

Modelo Nao-homogénio Nao-Equilibrio (NHNE)

Esses modelo, inicialmente proposto por (Dyer et al. , 2007), foi desenvolvido para prever a taxa de
fluxo de massa através do orificio de um injetor, usando a média ponderada dos dois modelos de taxa de

fluxo de massa vistos anteriormente. A Eq 2.8 representa o modelo.

. 1 ) 1
MNHNE = Cdes Ac Kl - 1+k:> Mine + {3 MHEM (2.8)
Onde k € um parametro de ponderagdo, dado pela Eq 2.9, em que P, € a pressdo de vapor saturado do

fluido na temperatura de saida.

PP

2.9
Pvl,sat - P2 ( )

Através de dezenas de dados experimentais de foguetes de que utilizam o 6xido nitroso coletados por
(Dyer et al. , 2007), foi comprovado que esse método tem um bom desempenho em prever a vazio méssica
de oxidante de um fluido auto pressurizante. Nesse modelo nao foram incluidas as transferéncias de calor
entre o fluido e as paredes do tanque. A modelagem do tanque de oxidante pode ser feita utilizando os

conceitos abordados acima.
Esvaziamento do tanque de oxidante

Alguns modelos para a dindmica de esvaziamento de tanques que utilizam propelentes auto pressu-
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rizantes foram analisados por (Zimmerman et al. , 2013), onde o modelo do equilibrio provou-se o mais
simples e utiliza apenas as propriedades do fluido na saturacdo. No modelo original ndo foram incluidas
as trocas de calor entre o fluido e as paredes do tanque, enquanto que na andlise feita esses efeitos foram
incluidos. O modelo de equilibrio assume que todo o propelente no tanque permanece em equilibrio de
fase. Fisicamente isso ¢ equivalente a assumir que o fluxo para fora do tanque € lento em comparagdo com
a transferéncia de calor e massa entre o liquido e o vapor, permitindo que a transferéncia de calor e massa

entre as fases sejam ignoradas.

Na auséncia de fluxo de massa para dentro do tanque, permitindo apenas fluxo de massa na saida do
tanque, considerando que ndo hé realizacdo de trabalho sobre ou pelo fluido, as equacgdes de conservacao

de massa (2.10) e energia (2.11) para o fluido podem ser dadas da seguinte forma :

dmtotal .

GMtotal _ _ 2.10
7 m (2.10)

dUtotal
dt

= —Msailisai + Qent 2.11)

Onde riv44; € dado pela Eq. 2.12 e para hs,; € assumido que liquido saturado esté saindo do tanque.

kE (Mine + mpEm)
1+k

2.12)

Mgai =

O calor sendo transferido para dentro do tanque Qent 6 obtido através de conveccao natural, por meio
de relacdes padrdes com o nimero de Nusselt V.

Qent = heonv AAT (2.13)
k
hent = Nu —L- (2.14)
Lct

Em que AT € a diferenga de temperatura proxima e distante da parede do tanque , hcony € O coefici-
ente de transferéncia térmica por convecgio, k; € a condutividade térmica do fluido e L.; € comprimento
caracteristico. Como s6 ocorre transferéncia de calor por convecgdo entrando no tanque, tem-se que a

temperatura na parede do tanque (7,,) pode ser dada pela Eq 2.15.

@ — Qent
dt My Cp

(2.15)

Todo tanque permanece saturado e, portanto, um Unico valor de temperatura ou pressio seria suficiente
para descrever as propriedades do liquido e do vapor, onde a temperatura € frequentemente a variavel mais
conveniente. Para um determinado determinado momento das varidveis myqiq; € Ugoral, tem-se que volume

do tanque V; e o titulo da mistura (x;) podem ser dados por pelas Equacdes 2.16 e 2.17.
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1 _
Vi = mger [ Tty xt} (2.16)
Pliq Pvap
Utotal — U
!
wy = Dot M 2.17)
Uyap — Ulig

Onde p e u para o vapor e liquido s@o calculados para 7' em condi¢des de saturacdo e x; é derivado da
defini¢do de myota; € Uporar- Dessa forma, determinando-se um valor de temperatura 7', todas as proprie-

dades do fluido podem ser obtidas.

2.2.1.2 Injetor

Em sistemas de propulsao hibrida, os injetores devem introduzir e medir o fluxo de propelente liquido
que flui para a cAmara de combustio, fazendo com que este se quebre em pequenas gotas (atomizagio)
ao serem injetados (Loh 2012). Para uma combustio ripida e eficiente do fluido injetado na camara de
combustio em foguetes hibridos, uma injecio homogénea de goticulas atomizadas é requerida. A injecao
de pequenas goticulas aumenta a drea para o processo de mistura do propelente e, portanto, acelera o

processo de combustao (Gamper e Hink 2013).

Esses componentes geralmente sdo placas usinadas de materiais ndo reagentes com o propelente se-
lecionado, onde o sistema de alimentacdo de oxidante na camara de combustdo € feito por meio de orifi-
cios/furos na placa. A medida que o fluxo de oxidante flui pelas bordas dos furos, ocorre uma perda de
pressd@o. Um coeficiente de descarga adimensional € utilizado para representar a perda de pressado total
devido a perdas/turbuléncia viscosas. No caso de fluidos que ndo sdo considerados incompressiveis, como
o N>0, o liquido vaporiza ao passar pelos orificios, devido a queda da sua pressao estatica. Dessa forma,
o que flui através do injetor € uma espuma de liquido, bolhas, e, principalmente, vapor. Assim, tabelas
tradicionais de coeficientes de perda ou coeficientes de descarga nao funcionam para esse fluido misturado
(Newlands , 2012). Conhecendo a vazao mdssica de oxidante (m,,) que deve passar pelos orificios do

injetor, é possivel determinar a dimensdo e o nimero de orificios necessdrios para essa determinada vazao.

2.2.1.3 Camara de combustao

Sabendo que a cAmara de combustio deve conter todo o grdo combustivel, suas dimensdes geométricas
sdo determinadas, principalmente, pela configuracdo e quantidade de combustivel que se deseja utilizar.
Quanto mais longa for a cdmara, mais estdvel serd a combustdo, uma vez que o propelente poderd se
misturar melhor. A pré-camara e a pds-cdmara, caso seja necessdrio utiliza-las podem ser estimadas com

comprimentos variando de 0,5 a 1 didmetro interno segundo (Altman e Humble , 1995).
Analise preliminar do grio combustivel

A geometria do grao combustivel e o nimero de portas influéncia na taxa de regressao do combustivel,
como visto em 2.1.1 . A geometria de grdo mais simples € a cilindrica com apenas uma porta, onde

o dimensionamento do grdo combustivel pode ser feito a partir dos passos que serdo descritos a seguir.
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Através da razdo de mistura entre o oxidante e o combustivel (O/F) e da vazdo maéssica de propelentes

(rhp), a vazdo mdssica de combustivel (7i.) pode ser determinada utilizando a Eq 2.18.

(2.18)

A partir da vazdo massica de combustivel e do tempo de queima de propelente (t,), o volume de grao
combustivel (V) pode ser determinado através da Eq. 2.19.
V, = 2.19)
Pc tq

Em que p. € a densidade do combustivel e a razdo 1. /t, ¢ a massa do combustivel (m.). A equagdo
2.20 representa a variagdo do raio do grao em fungdo do tempo de queima e da vazdo massica de oxidante,
onde R; € o raio inicial da porta, N, € o numero de portas e ng € um parametro de ajuste.

1

Y 0 2ng+1

R(t)Z[a(Qno—Fl) (;”N> tq+Ri2"°“] ’ (2.20)
p

Dessa forma, o comprimento da grao pode ser determinado através da Eq 2.21, onde A é drea da base do

combustivel.

7
_Abc

L. (2.21)

O dimensionamento de geometrias mais complexas para obter melhor eficiéncia pode ser feito, por

exemplo, com o auxilio da impressdo 3D.

2.2.1.4 Bocal

O bocal € responsdvel por converter a energia obtida através da combustdo na cAmara em energia ciné-
tica. Em outras palavras, isso € feito variando a drea da secfo transversal (ou didmetro) de uma forma exata
(Nakka , 1997). Em motores foguete hibridos, geralmente, o bocal utilizado € do tipo supersonico, formado
por uma zona convergente, em que a velocidade do fluxo é sdnica (Mach = 1), e uma zona divergente, onde
a velocidade dos gases € aumentada. A seguir temos algumas estimativas para o desenvolvimento de bocais
em condi¢des de um foguete ideal.

* Os produtos da reagdo quimica sdo homogéneos e puramente na forma de vapor;

* O vapor obedece a lei dos gases ideais;

* O fluxo ¢ adiabdtico, ndo havendo transferéncia de energia através das paredes do foguete;

* Nao h4 a presenca de atritos e efeitos de camada limite sdo desconsiderados;

* O fluxo do propelente é estdvel e constante. A expansdo do fluido de trabalho € uniforme e estavel,

sem vibracdo;

15



* A velocidade dos gases de saida tem dependéncia axial;

* A velocidade, pressdo, temperatura e densidade dos gases sdo uniformes através de qualquer se¢ao

da tubeira;

* O equilibrio quimico é estabelecido dentro da cAmara do foguete e 0 a composicdo do gis ndo muda

no bico (fluxo congelado);

* Os propelentes armazenados estdo em temperatura ambiente;

Para foguetes com propulsdo quimica, o desempenho real medido é geralmente entre 1 e 6% abaixo
do valor ideal calculado. Ao projetar novos foguetes, tornou-se uma pratica usar parametros de foguete
ideais, que podem entdo ser modificados por corre¢des apropriadas. Os motores de foguetes de grande
escala normalmente usam bocais em forma de sino, mas devido ao aumento dos custos de fabricacdo e o
ganho marginal de desempenho, um bocal convergente-divergente com um angulo de divergéncia de 15°,
oferece 98,3% do desempenho de um bocal do tipo sino equivalente (O’Leary e Beck , 1992). A figura 9

representa um esquema de um bocal convergente-divergente.

1D
\ BO
Figura 9: Esquema de um bocal do tipo cdnico. Adaptado de (Singh et al. , 2019)

Em que 3 e oy s@o os dngulos de convergéncia e divergéncia, respectivamente, ¢ D; é o didmetro da
garganta. Um dos principais parametros de dimensionamento do bocal € a razdo de expansado de area (¢),

dada pela razdo da 4rea de saida do bocal e a drea da garganta.

A
e=-2 (2.22)
Ag
Os comprimentos das se¢des divergente e convergente podem ser obtidos através de relagdes trigono-
métricas.
2.2.1.5 Ignitor

Existem vdrios métodos de igni¢cdo de motores hibridos. Em motores de foguete hibridos menores,
onde uma mangueira € usada para encher o tanque oxidante, uma variedade de métodos de ignicdo sdo
usados, como por exemplo, usando ignitores pirotécnicos ou enchimento de oxigénio gasoso da camara de

combustdo combinado com ignicdo elétrica de alta corrente. Ignitores feitos com impressdo 3D, utilizando
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propelentes sélidos feitos , por exemplo, de acticar e potdssio tem sido bastante utilizado por equipes nas
ultimas competi¢des (ESRA , 2019).

2.2.1.6 Parametros de desempenho do motor

A capacidade determinar e comprovar experimentalmente a eficiéncia de um motor de um foguete, para
qualquer tipo de aplicacgdo, é essencial em um projeto. Nesse topico sdo introduzidos os equacionamentos
dos principais pardmetros de eficiéncia de um motor de foguete com propulsao hibrida, seguindo a mesma
metodologia desenvolvida e testada experimentalmente por (Sutton e Biblarz , 2001) e (El-Sayed 2016).

Velocidade de exaustio

Em um bocal convergente-divergente, uma grande fracdo da energia térmica dos gases na cimara é
convertida em energia cinética. A temperatura e pressio dos gases decaem dramaticamente e a velocidade
dos gases na saida atinge valores altissimos. Desconsiderando perdas no escoamento, essa velocidade

exaustdo pode ser determinada através da Eq 2.23 .

Ver =AI T =1 M,

-1
oT Ry T. P\ T
Fo 1— ( ) (2.23)

Em que R, € a constante universal dos gases, M é a massa molar dos gases, T, é a temperatura na
camara de combustdo, I' é o coeficiente de expansdo adiabdtica, obtido através da razdo entre os calores
especificos a pressdo e a volume constante, e por fim, P, e P sdo as pressdes na cdmara de combustio e

na saida do motores, respectivamente.
Empuxo

O empuxo total (Fr) pode ser definido como a for¢a produzida pelo sistema de propulsdo do foguete,
responsavel por acelerar toda a massa do foguete a partir do repouso. Para um sistema de propulsio de
foguete em operacdo constante, movendo-se através de uma atmosfera homogénea, o empuxo total € dado
pela Eq 2.24.

Fr = 1ty v + (Ps — Pa)Ag (2.24)

O primeiro termo da Eq 2.24 representa a parcela do empuxo advinda da quantidade de movimento
produzida através do produto da vazdo mdssica de propelente (m,,) € a velocidade de exaustdo dos gases
(Vez), € 0 segundo termo representa a quantidade de empuxo devido a pressdo, advindo do produto da drea
da secdo transversal da saida do bocal (As) e a diferenca entre a pressao dos gases na saida do motor (Ps)

e a pressdo atmosférica (FP,).
Impulso total

O impulso total (I;) pode ser definido como uma grandeza fisica que mede a variagdo de quantidade
de movimento de sofrida por um corpo ao qual uma forga estd sendo aplicada. No conceito de foguetes, o
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impulso total pode ser obtido integrando o empuxo F7 no tempo de queima. Para um empuxo constante, o

impulso total é dado pela Eq 2.25.

I, = Frt, (2.25)

Onde t, representa o tempo de queima do motor.

Impulso especifico

O impulso especifico (I,,) pode ser definido como o a razdo entre o impulso total (I;) e o peso efetivo
total do propelente. Para um empuxo e uma vazao mdssica de propelente constantes, o impulso especifico

pode ser dado pela Eq. 2.26

Fr

mp g

Iy = (2.26)

Onde g € a gravidade. Esse parimetro ¢ um dos mais importantes na avaliacdo de motores de foguetes.

Um valor alto de I, indica alta performance do motor.
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Figura 10: Curva teérica de I, versus O/F da parafina - N2O e Parafina-O3 com P, = 6 atm. Adaptado de
(Gany , 2014)

Através da Figura 10, que apresenta uma curva tedrica do impulso especifico (/) versus os pares
Parafina- N2 O e Parafina-O», observa-se que para razdes O/F maiores o I, do par parafina-NoO apresenta

desempenho melhor.
Velocidade caracteristica

A velocidade caracteristica (C*) é usada na comparac¢@o do desempenho relativo de diferentes projetos
de sistemas de propulsdo de foguetes quimicos e propelentes. Esse pardmetro pode ser definido pela Eq

2.27.
P Ay

mp

Cc* (2.27)
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A velocidade caracteristica (C™*) se relaciona com a eficiéncia de combustio e é essencialmente inde-
pendente das caracteristicas do bocal.

2200 -
2000 4
1800 -
1600 { = Tl s o —— —
1400 + i ——

1200 -~ = Parafina e N20
1000 - «+++ Parafina e 02

Velocidade caracteristica (m/s)

800 4

600 T T T T T T T T 1

Figura 11: Curva tedrica de C* versus O/F da parafina-N2O e Parafina-Os com P. = 6 atm. Adaptado de
(Gany , 2014)

Através da Figura 11, que apresenta uma curva tedrica da velocidade caracteristica (C*) versus os pares
Parafina- N> O e Parafina-Os, observa-se que para razdes O/F maiores a C* do par parafina- NoO apresenta
desempenho melhor.

Velocidade efetiva de exaustao

Em um bocal, a velocidade de exaustdao dos gases ndo € uniforme por toda a secdo transversal da saida
e ndo representa a magnitude completa do empuxo. Além disso, o perfil de velocidade é bastante complexo
e dificil de ser medido com precisdo. Por conveniéncia, assume-se uma velocidade de exaustdo constante,
para descrever problemas de uma dimensdo. Essa velocidade efetiva de exaustio (c), definida pela Eq. 2.28

é a velocidade equivalente média em que o propelente é ejetado do motor.

Fr
mp

c (2.28)
Observa-se que c difere de I, por apenas uma constante (g), dessa forma apenas um dos parimetros
pode ser usados para medir a performance de um foguete.

Coeficiente de empuxo

O coeficiente de empuxo ideal (C'r) pode ser considerado como a representacdo da amplificacdo do
empuxo devido expansio dos gases no bocal supersdnico em comparagdo ao empuxo que seria exercido

se a pressdo da cAmara atuasse apenas sobre a drea da garganta. Esse pardmetro pode ser definido pela Eq
2.29.

(2.29)
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Em que A, € a drea da garganta do bocal. Esse parametro é bastante importante nas consideracdes do

projeto do bocal.

2.2.2 Subsistemas de Aeroestruturas

Uma das principais fungdes dos componentes do subsistema de aeroestruturas ¢ diminuir as forgas de
arrasto e garantir a estabilidade do foguete durante o voo. Segundo a IREC, esse subsistema é constituido

por uma fuselagem, um cone de nariz e as aletas.

2.2.2.1 Fuselagem

A fuselagem, as vezes chamada de tubo do corpo, fornece a estrutura principal para o foguete, su-
portando o cone de nariz e as aletas. Durante voo, a fuselagem é comprimida a partir de duas direcdes:
o motor empurra de baixo para cima durante o empuxo, € o cone de nariz empurra para baixo devido ao
arrasto o ar. Se o foguete virar para o lado durante o voo, a estrutura pode ser atingida com resisténcia do ar
lateral, sendo necessdrio suportar esses esforgos também (Newton , 2012). Na parte interna da fuselagem
estdo presentes todos os outros componentes do foguete, tais como sistemas de recuperagdo, propulsdo e
carga tutil. Diversos materiais podem ser usados para o dimensionamento, projeto e constru¢do de uma

fuselagem, sendo necessdria andlises estruturais para que todos os esfor¢os sejam suportados.

A maioria dos tubos usados em fuselagens podem ser comprados comercialmente, onde o material
utilizado depende da poténcia do foguete. Para foguetes mais simples, ou seja, alguns dos materiais mais
utilizados sdo: papel, papeldao ou plastico fino (Beach, T., 2018). Para foguetes com motores de alta
poténcia, é preferivel utilizar materiais mais resistentes, tais como fibra de carbono, fibra de vidro, aluminio
e outros metais leves, com baixas espessuras (TMR, T. , 2021). A utilizagdo de materiais compdsitos, com
o intuito de melhorar a qualidade estrutural e diminuir o peso do sistema, tem sido o foco de diversos

estudos e aplicacdes de fuselagens de foguetes (Davies , 2008).
Parametros para analise estrutural

Visto que tanto o tanque de oxidante como a fuselagem em foguetes possuem a forma de um tubo,
foi introduzido nesse tépico alguns conceitos relacionados a materiais compdsitos, que como mencionado
anteriormente estio sendo cada vez mais utilizados no ramo de foguetes, e o c6digo ASME para projeto de
vasos de pressao. No projeto real de um foguete € de extrema importincia determinar as tensdes envolvidas
em cada um deles, assim como em elementos de fixacdo, para garantir a estabilidade do foguete durante o

voo e evitar falhas na estrutura.
Compésitos estruturais

A necessidade da utiliza¢do de materiais com alto desempenho mecénico tem levado, principalmente
as industrias automotiva e aeroespacial, a diversas pesquisas voltadas para o desenvolvimento e criagdo
de novos materiais. Um material comp0dsito estrutural consiste na combinacdo de materiais para obter
caracteristicas especificas para uma determinada aplicacdo. Uma das principais estruturas de materiais

compositos € o painel sanduiche, representado pela Figura 12.
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(a) Nicleo de polimero (b) Nicleo em (c) Nicleo em fios de I
expandido honeycomb mineral

Figura 12: Exemplos de elementos estruturais em sanduiche. Adaptado de (Davies , 2008).

A estrutura dos painéis sanduiche sempre segue o mesmo padrao basico (Davies , 2008). Dois reves-
timentos, que sdo relativamente finos e de alta resisténcia, englobando um nicleo, que é relativamente
espesso, leve e que tem rigidez adequada em uma dire¢do normal para as faces do painel. Como visto na
12, diferentes combinagdes de painéis do tipo sanduiche podem ser obtidos variando o material das faces

e do nicleo. Segundo (Davies , 2008), algumas das principais vantagens dos painéis sanduiche sao:

Alta capacidade de carga com baixo peso;

Isolamento térmico excelente e duravel;

Barreira absoluta de dgua e vapor

F4cil reparo ou substituicdo em caso de danos

Excelente hermeticidade

O primeiro pouso bem-sucedido de uma nave espacial na lua em 20 de julho de 1969 foi o resultado da
aplicacdo bem-sucedida de uma série de novas tecnologias, incluindo foguetes, computadores e a constru-

¢80 de materiais compositos em sanduiche. A Figura 13 apresenta um esquema das estruturas usadas.

honeycomb plastico

Escudo térmico
b,

Casca externa
painel sanduiche de aco

Casca intema
painel sanduiche de aluminnio

Figura 13: Construcdo em sanduiche da cdpsula Apollo. Adaptado de (Davies , 2008).

Coédigo ASME para projeto de vasos de pressao

A American Society of Mechanical Engineers (ASME) publicou, no inicio do século XX, a secdo VIII
do cédigo ASME, que trata do projeto e construg@o de recipientes para conter fluidos em altas pressoes,
conhecidos como vasos de pressdo. A necessidade dessa norma surgiu devido ao aumento de explosdes
decorrentes da construcdo incorreta desses equipamentos, principalmente em caldeiras. Dentre as 3 divi-
soes presentes na secao VIII do codigo ASME, a Divisdo 1 € a mais utilizada e abrange todas as exigéncias

a recomendagdes necessarias para o projeto desses componentes (Telles , 2005).
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Secio VIII do codigo ASME

A Divisdo 1, da se¢ao VIII, do cédigo é a norma de vasos de pressdo com o uso mais difundido no
Brasil e no mundo, abrangendo vasos de pressdo de qualquer classe (Telles , 2005). Algumas das exce¢des

dessa divisdo sdo:

* Vasos sujeitos a chama e vasos para ocupacdo humana;
* Vasos com didmetro de 6” ou menores.

* Vasos com pressdes de operacdo maiores que 3000 psig (20 MPa);

Essa norma abrange exigéncias sobre materiais, materiais, projetos, cdlculo, fabricacdo e inspecao de

vasos de pressao.

Na Divisdo 2, da se¢do VIII do cédigo ASME, estdo incluidos todos os tipo de projetos de vasos de
pressdo, sem limites de pressdo maxima, menores espessuras e didmetros, resultando em menor peso. No
entanto, sdo necessdrias andlises matematicas mais rigorosas do que na Divisdo I, resultando e maiores
custos de projeto (Telles , 2005).

Espessura da parede de um vaso de pressao
Seguindo a metologia da ASME descrita em (Telles , 2005), a espessura minima de um casco cilindrico de
paredes finas para tensdes circunferenciais (e.) e longitudinais (e;), em funcdo da pressdo interna do vaso

de pressado (F;), podem ser dada pelas Eqs 2.30 e 2.31, respectivamente.

Pire
_ K 2.30
=S E_06b (2.30)
P.
e i Te LK 2.31)

" 2 8,amE +0,4P,
Em que :

P;. € apressdo interna;

r. € oraio interno do cilindro;

Sadm € atensdo admissivel do material;

E € o coeficiente de eficiéncia de solda ( E = 1 para cilindros sem costura);
K ¢é margem para corrosao e/ou erosao ou usinagem.

A ASME nio estabelece valores ou critérios para o parametro K, sendo muitas vezes sendo despreza-
das nos célculos. As Eqs 2.30 e 2.31 sdo vilidas para e < 1/2r;, ou quando P; > 1,25 SE.

Pressao de trabalho maxima admissivel
A pressdo de trabalho médxima admissivel (PMTA) para cascos cilindricos de pequena espessura é dada
pela Eq 2.32.
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PMTA= —F"——
riv +0,6 e

(2.32)

A tensdo admissivel (S,4,,,) pode ser relativa a temperatura de projeto ou a temperatura ambiente, e a
espessura (e) pode incluir ou ndo margem para corrosdo (Telles , 2005).

Tensoes circunferenciais e longitudinais

As tensdes circunferencial (o) e longitudinal (o;), podem ser obtidas, respectivamente, através das Eq 2.33
e 2.34, onde r;, representa o raio interno do casco.

a,

o, = LiTiv (2.33)
€

oy = Liliw 2.34)
2e

2.2.2.2 Cone de nariz

O cone de nariz de um foguete € desenvolvido para minimizar o arrasto, provocado pelo atrito com
ar, sobre o foguete. Existem diversos tipos de cones de nariz, onde cada um apresenta formatos diferentes
que podem ser adaptados para vdrios tipos de aplica¢des. No geral, todos os tipos de cone de nariz partem

dos mesmos pardmetros inciais, onde a variagdo desses parametros definem a forma do cone final desejado
(Charlesworth, P. , 2015).

A Figura 15 apresenta as dimensdes gerais de um cone de nariz genérico. Enquanto que na modelagem
de cones praticos, geralmente, inclui-se um ombro para montagem em um tubo, esse aspecto é ignorado

aqui, uma vez que ndo tem efeitos aerodindmicos, e sua massa e contribui¢des inerciais sdo facilmente
adicionados separadamente (Crowell , 1996).

o
[ —
Li
X
x=0 x=DLy
y=0 y=R

Figura 15: Dimensoes gerais de um cone de nariz. Adaptado de (Crowell , 1996)
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Em que :

L., é o comprimento total do cone

R, € o raio do cone;

x é comprimento em qualquer ponto do cone;
y € o raio em qualquer ponto do cone;

¢/ L é alinha de centro.

Dessa forma, diversos modelos de cone de nariz podem ser dimensionados com base no desempenho
desejado. Alguns dos materiais utilizados na fabricagcdo de cones de nariz sdo plastico, fibra de vidro,
madeira balsa, papel (para foguetes menos potentes) e outros. A figura 16 apresenta um estudo feito por
(Crowell , 1996) comparando o desempenho de diferentes tipos de cones de nariz em relacdo a diferentes
nimero de Mach, enquanto que na Figura 17 apresenta um estudo feito por (Apogee , 2014) a respeito do

coeficiente de arrasto para alguns modelos de cone.

Ogiva @
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. . .
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Figura 16: Comparagdo das caracteristicas de arrasto de vdrios formatos de cone de nariz nas regides de Mach
transdnico-baixo. Rank: (1) Superior (2) Bom (3) Regular (4) Inferior. Adaptado de (Crowell , 1996)
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Figura 17: Coeficiente de arrasto para de diferentes cones de nariz. Adaptado de (Apogee , 2014).

O cone de nariz no formato parabdlico € bastante utilizado em foguetes de sondagem estudantis, devido

a sua boa eficiéncia, ficil construcdo e baixo arrasto nas regides de Mach menor que 1 . Em muitos projetos
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de cone de nariz, a maior preocupacdo é o desempenho de voo na regido transdonica de Mach 0,8 a Mach
1,2. No entanto, foguetes de sondagem gastam pouco de seu tempo de voo na regido transdnica, acelerando

rapidamente para nimeros de Mach mais elevados (Crowell , 1996).

Na Figura 16 observa-se que os cones LV-HAACK, parabélico, Von Karman e z(1/2) Power sdo clas-
sificados com desempenho superior na regido subsonica, ou seja, de Mach menor que 1, sendo o cone
parabdlico os mais simples de ser modelado. Na regido supersdnica, o cone do tipo Von Karman apre-
sentado um desempenho superior. Na Figura 17, tem-se que o coeficiente de arrasto apresenta valores
baixissimos para a maioria dos cones regido subsonica, e valores razodveis na regido supersdnica de Mach
2, com exceg¢do do cone tipo conico, que o coeficiente de arrasto aumenta significamente em relagdo aos

outros tipos.

2.2.2.3 Aletas

O objetivo de colocar aletas em um foguete € fornecer estabilidade durante o voo, ou seja, permitir que
o foguete mantenha sua orientacdo e trajetéria de voo pretendida. Se um foguete tipico fosse langado sem
aletas, tombaria logo apds o langamento, devido a forma como as forcas aerodindmicas e o vento atuam
sobre o foguete, em relacdo as forcas que sdo exercidas sobre o foguete pelo motor e pela gravidade. Nesse
caso, o centro de pressao (CP) do foguete, local onde as forcas aerodinamicas estdo concentradas, estaria a
frente de seu centro de gravidade (CG) (Nakka , 1997).

A Figura 18 apresenta alguns dos tipos de aletas mais comuns em foguetes de sondagem. Geralmente
todos os tipos de aletas possuem os mesmos pardmetros de geometria basicos, como a corda da raiz, altura

e dica da corda e a espessura.

a
Angu lo de vamredura

Corda da raiz
Corda da raiz

Dica da corda Dica da corda

I"— Alura —‘I fe Aum o

Aleta cortada em delta Aleta de varredura

Dica da corda

B I-—Auura ‘—‘ - |__mm 4_‘

Aleta trapezoidal Alsta triangular

Figura 18: Tipos de aletas comuns e parametros de dimensdo. Adaptado de (Pektas et al. , 2019)
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Alguns dos materiais mais utilizados para a fabricacdo das aletas em foguetes simples, sdo o pléstico,
fibras de vidro e carbono, madeira compensada e, materiais de impressdo 3D (TMR, T., 2021). O nimero
de aletas, em foguetes, geralmente € de 3 ou 4, ndo havendo uma regra especifica para isso. Segundo
(Nakka , 1997), trés aletas sdo melhores ao projetar um foguete de alto desempenho e baixo arrasto. Isso
permite que o arrasto de interferéncia (arrasto causado pela interferéncia do fluxo de ar sobre o corpo e

termina na jun¢do) seja reduzido em 25 por cento.

2.2.3 Subsistemas de Carga util

A carga til de um foguete € aquilo que se deseja levar a uma determinada altitude durante o voo, bem
como quaisquer subsistemas necessdrios para o funcionamento do componente principal contido nesse
segmento. Em foguetes de sondagem, o principal tipo de carga til sdo satélites e equipamentos de medi¢ao
para a realizacdo de experimentos (NASA , 2004).

Em foguetes de sondagem estudantis e amadores, diferentes tipos de carga ttil sdo utilizadas, sendo
bastante comum em competicdes o uso de pequenos satélites feitos de componentes comerciais de prate-
leira (COTS), ou seja, componentes que j4 estdo disponiveis no mercado e sdo adaptados de acordo com
a missdo ou experimento proposto (ESRA , 2019). Alguns desses satélites foram inicialmente propostos
como projetos académicos, com o objetivo de possibilitar estudantes a simular missdes e experimentos

espaciais reais, em um curto periodo de tempo e um custo relativamente baixo (Twiggs , 2008).
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3 TRAJETOGRAFIA

Neste capitulo est@o especificadas as revisdes da literatura referentes a dindmica do movimento de
foguetes, assim como as equacdes para a modelagem da trajetoria de foguetes de sondagem e pardmetros
importantes para a sua compreensdo e implementagdo. Também estdo especificados os conceitos principais
referentes ao um sistema de recuperacdo por paraquedas e estimagdo da massa dos componentes de um

foguete.

3.1 DINAMICA DE UM FOGUETE

O movimento de um foguete pode ser explicado através da Terceira lei do Movimento de Newton, que
diz que para toda acdo existe uma reacdo de mesma intensidade e dire¢do, mas com sentido oposto. O
motor do foguete produz gases quentes na combustio, que fluem para fora pela parte traseira do motor,
gerando uma forca devido a pressao exercida por estes gases sobre uma drea de abertura. Em reacio, uma
for¢a de empuxo de mesma intensidade é produzida no sentido oposto, como pode ser visto no exemplo da

Figura 19 .

Forga no foguete
(Empuxo)

Forga nos gases

Figura 19: Terceira lei de Newton aplicada a foguetes. Adaptado de (QsStudy , 2018)

Um foguete expele parte de sua massa devido a queima do propelente, sendo essa a base da conservagao
de momento linear (Young et al. , 2012). Seja a massa inicial do foguete m e a velocidade de exaustio
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relativa ve;. Em um intervalo de tempo dt, a massa do foguete diminui dm,,, como resultado da combustao
do propelente. A forca de empuxo (Fr) em um foguete pode ser definida igual a taxa de mudanca de

momento na exaustdo, representada pela Eq.3.1.

dm
Fr = ”“dTp 3.1

A Eq. 3.1 caracteriza o empuxo advindo da variacdo da quantidade de movimento do foguete na
exaustdo dos gases. No esquema da Figura 19 e na Eq. 3.1 apresenta um caso ideal, desprezando as forcas

de arrasto e gravitacional, que serdo introduzidas posteriormente.

3.2 TRAJETORIA DE UM FOGUETE DE SONDAGEM

A trajetéria de um foguete € o conjunto de pardmetros que caracteriza a cada instante o percurso do
foguete entre o seu ponto de decolagem até o ponto em que sua missdo € concluida. O foguete é desen-
volvido para percorrer uma trajetéria ideal ou nominal, onde ndo sio considerados fatores perturbadores,
tais como ventos e assimetrias devidas a imprecisdes de producdo, no cilculo dos pardmetros da trajetoria.
A trajetdria real é aquela percorrida pelo foguete e € especifica de cada voo, porque depende dos ventos
atuantes e das dispersdes inerentes aquele veiculo (Palmerio , 2017). No caso dos foguetes de sondagem,

a trajetéria nominal € projetada de modo a satisfazer as seguintes demandas principais:

* Altitude alcancgada pela carga util;
* Ponto de impacto a ser atingido pela carga titil;

* limitagdes da 4rea sobre a qual o foguete pode voar.

Os foguetes de sondagem seguem trajetdrias parabdlicas ou "em forma de U", fornecendo caminhos
quase verticais ao longo de sua subida e descida que podem ser expressos em uma dnica dimensao. De
modo geral, o voo de um foguete de sondagem é composto por trés partes principais, sendo elas a fase pro-
pulsada ou de voo propulsado, a fase balistica ou de voo livre e a fase de reentrada, que serdo especificadas
a seguir (NASA , 2004).

1. A fase de voo propulsado constitui a parte da ascensdo do foguete com os motores ligados, até o
fim da queima, onde os motores sdo desligados. Nessa fase, a maior parte do voo propulsado ¢ feito

dentro da atmosfera e o foguete estd sob maior estresse estrutural devido as forcas resistivas externas.

2. A fase balistica ou de voo livre corresponde a parte do voo em que o foguete ndo possui mais o
empuxo de seus motores e, no caso de foguetes de sondagem, vai até o impacto com o solo. Durante
essa fase do voo, as tnicas forcas atuando no foguete sdo a gravidade e a forgca de arrasto do ar.
O sistema de recuperacdo do foguete garante que este ndo seja acelerado descontroladamente até o

impacto com o chio.
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3. A fase de reentrada representa a parte final do voo, na qual os destrogcos do foguete reentram na
atmosfera terrestre € podem, ou ndo, atingir o solo. O cdlculo e modelagem dessa fase leva em
consideracdo modelos de balistica e estatistica altamente avangados para a obten¢do de boas andlises.
Dessa forma, esta fase ndo serd abordada nesse projeto.

A Figura 20 apresenta um esquema das duas fases da trajetéria do foguete que serdo analisadas nesse
projeto. A fase propulsada corresponde a primeira etapa do voo, em seguida temos o inicio da fase balistica,
que foi divida em duas partes, ascendente e descente, apenas para uma melhor visualizacio e entendimento.
O apogeu € o ponto mais alto da trajetdria, ou seja, a altitude maxima do foguete. Esse ponto é definido

pela fase propulsada e, geralmente, é o ponto mais importante no projeto de foguetes de sondagem.

Fase Balistica

Fase Balistica
(Descendente)

(Ascendente)

Fim de queima

Fase Propulsada

Decalagem Impacto

Solo

Figura 20: Fases principais da trajetéria de um foguete. Adaptado de (Foltran , 2014)

A cada instante do célculo da trajetéria, ocorrem varia¢des nos principais pardmetros de voo,como por
exemplo, a massa do foguete, empuxo, velocidade, aceleragao, altitude e as forcas aerodinamicas. A ejecao
ocorre em algum momento desejado apds o apogeu, onde o sistema de recuperagdo € ativado, disparando

o paraquedas.

3.2.1 Analise das forcas atuando em um foguete de sondagem durante o voo

Como visto na Figura 20, o voo do foguete de sondagem que serd abordado nesse projeto é divido em
duas fases, a fase propulsada e a fase balistica. Para uma melhor compreensdo do modelo para o célculo
de trajetéria que serd introduzido posteriormente, ¢ importante a compressao das principais forcas atuando
no foguete durante o seu voo. A Figura 21 apresenta um esquema resumido das for¢as atuando em cada

etapa do voo.
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Figura 21: Forcas em cada fase do voo de um foguete de sondagem.
Adaptado de (Rgnningen, J.E , 2018)

Através da Figura 21, observa-se que no estagio inicial a for¢a resultante F'(¢) sobre o foguete é nula,
pois o foguete estd em repouso. Na fase propulsada, a for¢a resultante € caracterizada pelo somatério ve-
torial do empuxo Fr(t), da forca gravitacional local Fy(t), que é fungdo da altitude e, consequentemente,
funcdo do tempo, e da forca de arrasto aerodindmico Fy,q4(t), que € funcdo da velocidade e, consequen-
temente, também é funcdo do tempo. Na fase balistica ndo hd a presenca da forca de empuxo, apenas
das forcas de arrasto e gravitacional, cujos sentidos variam conforme a dire¢do da velocidade. A forcga
gravitacional ou peso do foguete F(t) é caracterizada pelo produto da aceleragdo da gravidade local g(t)
pela massa total do foguete m(t), que varia com o tempo durante a fase propulsada, enquanto que na fase
balistica, a massa final do foguete m € constante. Assim, nessa etapa do voo, a for¢a gravitacional po-
derd variar apenas devido as varia¢des da aceleracdo da gravidade. As grandezas V' (t) e h(t) representam,

respectivamente, velocidade e altura em fun¢do do tempo.

3.3 MODELO DE TRAJETORIA

Geralmente, a modelagem do voo de um foguete € feita por dindmica de particulas ou por dindmica de
corpos rigidos. Na modelagem por dindmica de particulas, € considerado que toda a massa do foguete esta
concentrada em um Unico ponto, assim a dindmica de voo pode ser obtida aplicando as for¢as e momentos
no centro de massa. Na modelagem utilizando a dindmica de corpos rigidos, considera-se o sistema de

forgas aplicadas em um corpo ndo deforméavel, que possui massa e momento de inércia.

Para esse projeto, utilizou-se como base principal para a modelagem da trajetografia, o sistema de
equacoes diferenciais do movimento de foguetes descritas em (Miele e Mancuso 1998), que utiliza a dina-
mica de particulas para obter uma aproximacao da trajetéria. Foram feitas simplificacdes para a obtencdo
de resultados que se adéquem ao modelo de foguete abordado no projeto, assim como também foram utili-
zadas outras referéncias, que serdo especificadas no decorrer do projeto, a fim de complementar o modelo

escolhido. A seguir, temos algumas consideragdes feitas por (Miele e Mancuso 1998) para a elaboracdo e
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funcionamento do modelo:

* O voo ocorre em um plano vertical.
* A rotagdo da Terra é negligenciada.
* O campo gravitacional é central e obedece a lei do inverso do quadrado.
* O empuxo € direcionado ao longo da linha de referéncia da espagonave;

* O angulo de ataque deve ser nulo ou estar entre -3° e 3°.

Seguindo o foco desse projeto, foi feita uma simplificacdo do sistema de equagdes para a aplicagdo
em trajetorias de foguetes de sondagem, onde a trajetdria de voo € vertical. A forga de sustentagcdo, que
embora seja usada para ajudar a estabilizar um foguete e controlar sua altitude, tem um efeito minimo na
posicdo do foguete em relacdo ao tempo em um voo vertical. Para andlise e simula¢do de voo badsicas,
nas quais queremos uma determinacio geral da trajetéria, a sustentacdo geralmente pode ser ignorada
(Braeunig, R.A , 2020). Dessa forma, foi definido que, para esse projeto, o angulo de ataque foi anulado e

o dngulo de lancamento foi definido como constante e igual 90°, caracterizando um voo totalmente vertical.

Com as consideragdes citadas acima, o modelo base que descreve o movimento de um foguete € intro-

duzido através do sistema de equacdes diferenciais (3.2 - 3.4), para a altitude (%), velocidade (%)’ ea

massa instantanea total (%), onde os demais parametros ja foram definidos anteriormente.

dh

=V (3.2)

V. _ FPr Farag

dt my my (33)
dmy .

Devido a presenga da forga de arrasto (Fy;.q4), 0 sistema de equagdes (3.2 - 3.4) ndo pode ser integrado
analiticamente e, dessa forma, deve-se recorrer a integracdo numérica para resolver-lo. Visto que cada
for¢a atuante no foguete durante do voo possui suas consideracdes, aproximagdes e pardmetros, resolveu-
se abordar cada uma delas separadamente, a fim de manter a organizacio e garantir que todos os parametros
necessdrios para a modelagem e simulago estejam devidamente especificados. E importante ressaltar que
o efeito da velocidade do vento atmosférico € negligenciado no modelo de trajetdria e ndo serd abordado

nesse projeto.

3.3.1 Modelo de empuxo

Conforme foi comentado brevemente na se¢do 2.2.1, nfo foi possivel a modelagem completa de um

sistema de propulsdo para esse projeto. Dessa forma, optou-se para as simulacdes a utilizacdo de valores
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de empuxo médio, que serdo introduzidos nas simula¢des por meio de uma curva tedrica. Utilizando uma
relacdo de empuxo-peso do foguete igual a uma constante X, é possivel estimar um valor do empuxo

médio de um motor através pela Eq.3.5.

?g =X (3.5

Segundo a (NASA , 2004), para um foguete comecar a acelerar verticalmente a razdo empuxo-peso
deve ser maior do que 1. Geralmente, a relacdo empuxo-peso minima para foguetes dessa proporcao €
tipicamente de, no minimo, 5:1, podendo ser aumentada conforme a necessidade de um empuxo maior. O
grifico da Figura 22 apresenta o modelo de curva teérica simplificada para a introdu¢@o do empuxo nas
simulagdes. No primeiro segundo, o empuxo cresce linearmente até atingir o seu valor maximo, que sera
igual ao valor do empuxo médio do motor definido pela Eq.3.5. Logo ap6s o tempo de queima, o empuxo

decai linearmente durante um intervalo de tempo At.

Empuxo (N)

0 1 g tosat

Figura 22: Curva teérica de empuxo médio simplificada.

Essas aproximacgdes foram feitas com o objetivo de se obter uma melhor estabilidade e precisdo nas
simulagdes. Para simulacdes mais precisas, também & possivel a utilizacdo de curvas de empuxo de
um motor de foguete real. Dados de curvas de empuxo de motores comerciais estdo disponiveis em
www.thrustcurve.org/, podendo ser utilizados na ferramento para simulagdes com motores comerci-

ais.

3.3.2 Modelo de arrasto

O arrasto é uma forga significativa no voo de foguetes e deve ser considerado até mesmo nas andli-
ses e simulacdes de voo mais basicas. Seguindo o artigo de (Miele e Mancuso 1998), a forca de arrasto
aerodindmico pode ser expressa pela Eq.3.6.

1
Firag = 5 Ca(M) p(h) Sv? (3.6)
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Em que :

Cq(M) € o coeficiente de arrasto em fun¢ao do nimero de Mach M
p(h) é a massa especifica do ar em fungdo da altitude h;

S € a drea da secdo transversal exposta ao escoamento;

V' é a velocidade de fluxo ao redor do foguete.

Como visto anteriormente na Figura 21, durante a fase balistica do voo o sinal da forca de arrasto
(D) muda conforme a direcdo velocidade do foguete (V') varia. Assim, seguindo (MIT , 2006), V2 foi

substituido por V' |V|. Dessa forma, a forca de arrasto aerodindmico sempre estard no sentido correto para
V>00uV <0.

3.3.2.1 Determinagao do Coeficiente de arrasto

O coeficiente de arrasto aerodindmico (Cj) € uma medida da eficiacia de uma forma aerodinimica na
reducdo da resisténcia do ar ao movimento de avango de uma aeronave. Um baixo coeficiente de arrasto
implica que a forma aerodindmica da aeronave permite que ela se mova facilmente através do ar viscoso
circundante com o minimo de resisténcia; reciprocamente, um alto coeficiente de arrasto implica em uma
alta resisténcia do ar quando a aeronave estd em movimento (Heisler , 2002).

Devido ao fato de coeficientes de arrasto serem raramente publicados, € 1til ter valores tipicos que
possam ser utilizados como uma estimativa na auséncia de dados mais completos. Dessa forma, através de
estudos, (Braeunig, R.A , 2020) utilizou valores experimentais do coeficiente de arrasto de dois veiculos,
sendo eles o0 Mercury Atlas e Apollo Saturn, e obteve uma curva de Cz; em func¢io no nimero de Mach, for-
necendo uma estimativa do coeficiente de arrasto para ser usado em casos onde valor real € desconhecido.

O grifico da Figura 23 apresenta a curva de Cd variando com o nimero de Mach.

08

06

04

Coeficiente de Arrasto (Cd)

02

o1
0.0 05 10 15 2.0 25 3.0 35 4.0 45 5.0

Nimero de Mach

Figura 23: Gréfico de Cd em fun¢ido de Mach. Adaptado de (Braeunig, R.A , 2020)

A curva de coeficiente de arrasto descrita anteriormente pode ser definida pelo conjunto de equacgdes

listadas na Tabela 2, que relaciona o coeficiente de arrasto para diversas regides de nimero de Mach.
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M<0,6 0,2083333 M2 -0,25 M + 0,46
0,6 <M <0,8 1,25 M3 -2,125 M? + 12 M+ 0,16
0,8 <M <0,95 10,37037 M3 —22,88889 M2 +16,91111 M — 3,78963
0,95 <M <1,05 —30 M?> +88,5 M? —85,425 M +27,51375
1,05 <M <1,15 —20 M3 +60 M? —58,065 M + 18,587
1,15 <M<1,3 11,85185 M3 — 44,88889 M? + 56,22222 M —22,58519
1,3 <M<2 —0,04373178 M? + 0,3236152 M? —1,019679 M + 1,544752
2<M <325 0,01024 M3 —0,00864 M? —0,33832 M + 1,08928
3,25<M < 4,5 —0,01408 M3 +0,19168 M? —0,86976 M + 1,53544
M >4.5 0,22

Tabela 2: Equagdes de Cd em funcdo de Mach. Adaptado de (Braeunig, R.A , 2020)

3.3.2.2 Massa especifica do ar

Como pode ser verificado na Figura 24, a massa especifica do ar (p) varia conforme a altitude varia,
aumentando exponencialmente com a diminui¢do da altura. Por esse motivo, a massa especifica do ar deve

ser calculada para cada instante.

500 l
400 = \
t’ Moléculas de ar
1
300 [ \
E B
3 \ Massa especifica do ar
E 200 = :
= i
| \
\\
100 = \-\
15 \\\W
~—
0 —
Baixa Alta
Aumentand0

Figura 24: Curva de variacdo da massa especifica do ar com a altitude. Adaptado de (NVU , 2007)

O "U.S. Standard Atmosphere”"é um modelo atmosférico de como a pressdo, temperatura, densi-
dade e viscosidade da atmosfera da Terra mudam com a altitude, desenvolvido pela NASA em 1962
(Engineering ToolBox , 2003). Dessa forma, (Dias , 2018) separou a altitude em zonas, utilizando uma
aproximacdo exponencial para o modelo de variacdo da massa especifica do ar com a altitude. A Tabela 3

apresenta duas dessas zonas e as equagdes para o cilculo de p.

Zona Altitude Massa especifica
1 Om — 10km | p=1,2541 * exp(-1 x 10 * * h)
2 10km — 50km | p=1,8898 *exp(-2x 10" * * h)
Tabela 3: Tabela de massa especifica do ar. Adaptado de (Dias , 2018)
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As equagdes determinadas para p na Tabela 3 foram ajustadas utilizando o coeficiente de determinagdo
(R?), comumente usado para avaliar a utilidade de um modelo de regressdo linear multipla. Apesar de
ser mais recomendado para regressdes lineares, o coeficiente de determinag¢do também pode ser calculado
para regressdes nao lineares (Quinino, Reis e Bessegato 1991). Segundo (Dias , 2018), as equacdes de
massa especifica obtiveram um percentual de acerto de aproximadamente 99%, em comparagdo aos dados

experimentais fornecidos pelo U.S Standard Atmosphere.

Com o auxilio de alguns testes de validacao, foi definido que para as simulagdes que serdo feitas no
projeto o modelo adotado € satisfatério, principalmente devido ao fato do apogeu méximo desejado estar
dentro da primeira zona. As duas zonas foram adicionadas a ferramenta, a fim de ter uma margem de
simulag¢do maior. Assim, considerando a forca de arrasto, a ferramenta podera ser usada para foguetes com
apogeu alvo de até 50 km, o que engloba ambas as categorias da IREC usadas como base e possibilita uma

margem de simulagdo maior.

3.3.3 Modelo gravitacional

A modelagem da aceleracdo da gravidade local na Eq.3.3 serd feita através da Lei da gravitacdo uni-
versal de Newton, que diz que cada particula do universo atrai qualquer outra particula com uma forca
diretamente proporcional ao produto das respectivas massas e inversamente proporcional ao quadrado da
distancia entre as particulas (Young et al. , 2008). Matematicamente, a forca gravitacional no foguete pode

expressada através da Eq.3.7:

F, = 3.7)

Em que:
F, € aforga gravitacional aplicada no foguete;

e € um parametro constante gravitacional da Terra, cujo seu valor varia de acordo com as unidades de

medida utilizada;
m € a massa do foguete;
r € a distancia radial desde o centro de massa da Terra até o centro de massa do foguete.

Usando a Segunda Lei de Newton, ou seja, dividindo Fj, pela massa do foguete, tem-se que a aceleragdo
da gravidade g aplicada sobre foguete é dada pela Eq. 3.8.

e
== 3.8
S (3.8)
Em que:
r=re+h 3.9

Onde 7, € o raio da Terra e h a altitude do foguete. A grafico da Figura 25 mostra o comportamento da
aceleracdo da gravidade em func¢ao da altitude. Para baixas altitudes a variagdo da aceleracdo da gravidade
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é baixa, podendo muitas vezes ser desconsiderada. No entanto, para altitudes elevadas, essa variagdo pode
ser significativa nos célculos.

Aceleracao Gravitacional da Terra Vs. Altitude
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Figura 25: Aceleragdo gravitacional Vs. Altitude. Fonte: Elaborado pelo autor (2021).

Visto que a aceleracdo da gravidade aplicada no foguete varia com a altitude, entdo esta deverd ser
calculada para cada instante de tempo. Para o apogeu alvo dos foguetes abordados nesse projeto essa
varia¢do ndo serd muito significativa, mas foi definido que seria importante utilizar-la na implementacdo,

a fim de obter uma uma ferramenta mais completa.

3.4 SISTEMA DE RECUPERACAO

O sistema de recuperacdo de um foguete abrange todos os componentes necessarios para trazer-lo de
volta para a altitude inicial de lancamento de uma maneira segura. Geralmente, esse sistema é composto
por uma avidnica, que € o componente responsdvel pela parte eletrdnica do foguete, e um sistema de

paraquedas, que tem a funcio de auxiliar no pouso durante da aterrizagem.

Segundo a organizacdo cientifica Nation Association of Rocketery (NAR), que participa da elabora-
¢do da IREC, algumas das fun¢des que um sistema de recuperacdo de foguetes deve executar para ser
considerado bem-sucedido sao:

» Garantir a seguranga do local de langcamento e areas aos arredores do local de langamento;
* Minimizar a distincia de recuperacao do local de langamento inicial;
* Prevenir impactos prejudiciais que possam danificar a estrutura do veiculo ou subsistemas internos;

* Recuperar o veiculo sem que sejam causados danos na fuselagem ou outros componentes.

No final da parte do voo propulsado, o foguete esgota todo o combustivel, o motor € desligado e o

36



empuxo chega a zero. O foguete entdo desliza para cima até que a velocidade vé a zero e a altitude méxima
seja alcancada. Como o peso ainda estd atuando no foguete, ele imediatamente comeca a cair de volta a
terra. Para desacelerar a descida, uma carga explosiva é usada para acionar um paraquedas. A medida
que o foguete cai, apenas duas forcas agem sobre ele, o peso do foguete e a resisténcia aerodindmica do
paraquedas. A Figura 26 mostra um desenho esquemaético do balanco de forga em um paraquedas e as suas

principais medidas.

Velame

Figura 26: Balanco de forcas em um paraquedas. Adaptado de (Baker, G. , 2017)

Assim, para uma dada velocidade terminal de descida (V}) € possivel determinar a 4drea de referéncia

do paraquedas (S, ) através da Eq. 3.10.

2 go Mseca

3.10
Po Cde Vi ( )

Sref =

Em que : S, € a drea de referéncia;

go € a aceleracdo da gravidade ao nivel do mar;
Msecq € @ massa do foguete sem combustivel;
po € a massa especifica do ar ao nivel do mar;
Cap € o coeficiente de arrasto do paraquedas;
Vi é a velocidade terminal de descida.

A partir da drea de referéncia do paraquedas, € possivel determinar o seu didmetro de referéncia (d)
para um dos tipos mais comuns, o paraquedas de secao transversal redonda. Assim, temos que o didmetro
¢é dado pela Eq.3.11.
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/4 Sref
dref - T

3.11)

Uma vez que o coeficiente de arrasto de um paraquedas depende da forma do seu velame, a Tabela 4

contem varias faixas de valores para projetos comuns de paraquedas, assim como a relacio entre o didmetro

projetado quando o paraquedas estd inflado dy,,; € o didmetro de referéncia d,. .

Formato dproj/dres Cap
Circular Plano | 0,67 a0,70 | 0,75 a 0,80
Conico 0,7 0,75 a 0,90
Biconico 0,7 0,75a0,92
Tric6nico 0,7 0,80 a0,96
Hemisférico 0,66 0,62 a0,77
Annular 0,94 0,85a0,95

Tabela 4: Relagado de diametros de paraquedas de tecidos sélidos e seus respectivos coeficientes de arrasto. Adaptado

de (Knacke , 1991).

Os coeficientes de arrasto da Tabela 4 sdo para paraquedas de tecido sélido, onde o velame é fabri-

cado principalmente com materiais como o nylon, que é um tipo de tecido muito forte e leve, e o processo

de fabricagdo € relativamente facil (Utah,U , 2015). Tipicamente, as linhas de suspensdo Ls sdo determi-

nadas através de relagcdes com o didmetro de referéncia, sendo uma das mais comuns Lg/d,cf = 1 a 2

(Knacke , 1991).

Para um melhor entendimento de um voo com paraquedas, temos na Figura 27 um desenho esquemético

representando a simulacdo de voo de um modelo de foguete de sondagem.
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Decolagem
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i
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V
[ A
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V = -y

Figura 27:
(Waterloo Rocketry , 2019)
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Geralmente, imediatamente apds o apogeu ocorre a abertura de um paraquedas menor, denominado
drogue, tendo como fung¢do principal a diminuicdo e estabilizacdo da velocidade de descida do foguete. O
paraquedas principal € aberto aberto quando a altitude do foguete for igual ou inferior a um valor estipulado
h, onde a velocidade terminal de descida se estabilizard em um valor constante para que o foguete chegue

ao solo com seguranga.

3.5 MODELO PARA A ESTIMATIVA DE MASSA

Como mencionado na secdo 3.3, a modelagem da trajetografia abordada nesse projeto é baseada na
dindmica de particulas. Dessa forma, obter uma boa estimativa da massa dos componentes de um foguete
¢é de extrema importancia para a simulagdo. Serd adicionada uma massa extra de 10% da massa estrutural
na massa total do foguete, representando a massa de outros componentes estruturais ou de fixacdo, tais
como parafusos, colas e outros, assim como cordas, paraquedas e avidnica, visto que as massas de tais

parametros sdo dificeis de serem estimadas.

3.5.1 Massa estrutural

A massa de cada componente estrutural serd definida através do volume e a densidade do material de

cada componente, conforme descrito na da Eq.3.12.

Meomp = V:zomp Pcomp (3.12)

Fuselagem
O volume (V;) de uma fuselagem de um foguete bésico, pode ser definido como o volume de um tubo

cilindrico vazado. A Figura 28 apresenta um cilindro vazado e suas principais dimensdes.

—— De — 5

|
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Figura 28: Cilindro vazado. Adaptado de (Cengage, L. , 2010)

O volume do tubo representando a fuselagem pode ser obtido pela Eq. 3.13, em fun¢@o do didmetros

externo (D) e interno (D;) e do comprimento do tubo (L;).



(DZ - DP)

L 3.13
4 3 ( )

Vip=m
O diametro externo do tubo € definido como o didmetro do foguete dy, que serd ser utilizado posteri-

ormente em relagdes para auxiliar nas dimensdes dos outros componentes.

Cone de nariz
Como visto em 2.2.2.2, existem diversos tipos de cone de nariz, onde cada um deles podem ser usados
para aplicacdes diferente, visando na obtencdo de melhores resultados. Para fins de testes e simulagdes,
definiu-se que serd utilizado como base um cone de nariz do tipo parabdlico, devido a sua facil modelagem

e alta eficiéncia em foguetes dessa proporcao.

e

y

df

Figura 29: Cone de nariz parabdlico. Adaptado de (NASA , 2004)

O volume (V},.) de um cone de nariz parabdlico pode ser determinado pela Eq. 3.14, onde dy € o

diametro do foguete e L., € o comprimento do cone de nariz.

270d f Lne
e = L1 14
1% i (3.14)

Segundo (Apogee , 2014), a altitude do foguete aumenta com o aumento da razdo entre o comprimento
do cone e o didametro do foguete (L,./d ). No entanto, para razdes maiores que 5:1 o ganho de desempenho
€ muito pouco. Assim, definiu-se que serd utilizada uma razio (L,./d) padrio de 4:1 para fins de célculos

nesse projeto, podendo ser ajustada conforme a necessidade.

A Eq. 3.14 ndo leva em consideracdo o ombro para a montagem do cone de nariz no tubo, que serad
aproximado como um cilindro vazado de comprimento igual ao dy e didmetro de dy — 2 esmm, onde
es € a espessura do ombro, que foi estabelecida um valor padrao de 2mm. Também serd diminuido do
volume do cone de nariz o volume de um cilindro, com o didmetro igual ao didmetro interno do ombro, e
comprimento igual ao tamanho do comprimento ombro somado a um ter¢o do comprimento do cone. Essa
ultima modificagdo serve para obter uma aproximacao melhor da massa do cone de nariz, visto que nos

projetos reais esse componente, geralmente, ndo € macico.

Aletas

Analogamente aos componentes anteriores, foi definido que seria utilizado como base nesse projeto aletas
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em formato delta. Na Figura 30 tem-se algumas relacdes entre as dimensdes das aletas e o didmetro do
foguete, em que C representa a dica da corda, C, representa a corda da raiz e S, representa a altura da

aleta.

| Ct=di _y

—

Sa=2df

Cr=2dr

|(—&—>|<—

Figura 30: Relacoes de dimensdes de aleta em delta. Adaptado de (Sarradet, T. , 2009)

O volume de uma aleta pode ser definido pela Eq. 3.15.

(Ct + Cr) Sa

Vo, = 5 €q

(3.15)

A espessura das aletas geralmente € definida pelo projetista, muitas vezes sendo utilizada uma relacdo
eq = 0,01C,. Para determinar a massa de todas as aletas deve ser levar em considera¢do o niimero de
aletas (IV,).

3.5.2 Massa de propelente

A massa do propelente serd estimada através da Eq. 2.26, que relaciona impulso especifico (/) com
o empuxo (Fr), vazdo massica de propelente () e aceleragdo da gravidade ao nivel do mar (gg). A
partir da especificacdo de um empuxo médio e um impulso especifico para um determinado propelente,
determina-se a vazao madssica de propelente. Definindo-se o tempo de queima a massa de propelente pode

ser estimada pela Eq. 3.16

my, = iy, t (3.16)
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4 FERRAMENTA PARA A SIMULACAO DA TRAJETORIA
DE FOGUETES

4.1 DESCRICAO DA FERRAMENTA

A ferramenta para a simulacdo e andlise da trajetoria de foguetes de sondagem foi desenvolvida uti-
lizando o EES, que é um programa geral de resolucdo de equagdes que pode resolver numericamente
milhares de equagdes algébricas e diferenciais ndo lineares acopladas. O programa também pode ser usado
para resolver equacdes diferenciais e integrais, fazer otimizagdo, fornecer andlises de incerteza, executar
regressdo linear e ndo linear, converter unidades, verificar a consisténcia da unidade e gerar graficos com
qualidade de publicagdo (F-Chart, S. , 2003).

O software EES foi escolhido para ser usado no projeto principalmente pelas diferengas principais que
este proporciona, em relacdio a solucdio de equagdes numéricas existentes em outros programas. Primeira-
mente, o EES identifica automaticamente e agrupa as equagdes que devem ser resolvidas simultaneamente.
Este recurso simplifica o processo para o usudrio e garante que o solucionador sempre operard com eficién-
cia ideal. Em segundo lugar, o EES fornece muitas fun¢des de propriedade matemética e termofisica tteis

para célculos de engenharia.

4.1.1 Funcionamento do cédigo

A ferramenta foi desenvolvida para funcionar de forma bem simples e intuitiva, onde a maioria das
funcdes desenvolvidas e parAmetros de entrada necessérios estdo bem especificados. O cédigo foi divido
em 3 partes, sendo elas a parte principal cddigo principal para o calculo da trajetéria e duas cédigos
auxiliares, um para a estimacao da massa dos componentes e cdlculo do empuxo médio e outro para para

dimensionar a drea e didmetro dos paraquedas. A ordem de funcionamento da ferramenta pode ser vista na

Estimar massa
e Empuxo médio

Figura 31.

Paraquedas

/

Trajetoria

Figura 31: Fluxograma de funcionamento da ferramenta de simulag@o.

O primeiro passo € inserir os dados de entrada no cddigo auxiliar para a estimacao de massa e empuxo,
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assim determinando a massa dos componentes e um empuxo médio. Feito isso, utiliza-se o segundo cédigo
auxiliar para calcular a 4rea e o didmetro do paraquedas. Por fim, utiliza-se os resultados de massa, empuxo

e paraquedas, no cédigo principal e determina a trajetéria do foguete.

A parte principal do cédigo, denominada Trajetéria, contem todas as equacdes diferenciais e relagdes
auxiliares para a determinagdo da trajetéria. Essa parte recebe todos as entradas relacionadas a trajetoria,
calcula todas as relacdes necessarias e integra as equagdes diferenciais, utilizando a fungdo de integragdo do
EES. Essa funcao utiliza métodos numéricos para a realizar integracdo de equacdes ndo lineares e gera uma
tabela que contém os valores intermedidrios das varidveis especificadas que ocorrem durante o processo de

integracdo numérica.

Por fim, na parte denominada Saidas estdo contidos todos resultados obtidos apds a simulagdo da
trajetéria. O EES fornece uma janela de solugdes, onde podem ser vistos todos os resultados finais para
cada pardmetro calculado. Para os resultados referente a integragdo, como mencionado anteriormente, uma
tabela € criada e armazena todos os resultados das varidveis durante a integracdo numérica. A partir dessa

tabela, é possivel plotar os graficos desejados e analisar os resultados.

4.2 VALIDACAO DA FERRAMENTA

O coédigo desenvolvido requer que seja feita uma validagdo, a fim de assegurar que as simulagdes ofe-
recam uma boa aproximacao do resultados esperados, tomando como base a teoria e valores experimentais.
Isso pode ser feito através de comparacdes dos resultados obtidos com uma solucéo analitica conhecida

para modelos de foguetes de sondagem, em conjunto com dados de foguetes que ja foram lancados.

A altitude de um foguete de sondagem langado com um angulo v = 90°, desprezando os efeitos do
arrasto atmosférico do vento, os efeitos da rotacdo da Terra e a variacao da aceleracdo da gravidade com a
altura, para um empuxo F constante, foi definida por (Curtis , 2013) para as duas fases do voo abordadas

nesse projeto.
Durante o voo propulsado, onde ¢t <= t,, temos que altitude varia com o tempo seguindo a Eq. 4.1.

Vex . mo—mpt . 1 2
H(t) = —= — t) 1 _— tl — = got 4.1
0 m[<m mp>n( — >+m] Lo @

Na fase de voo livre, onde t > 1, a altitude do foguete varia com tempo seguindo a Eq. 4.2

exr 1
H(t) = L [mo In <mf> +mg — mf] 4 Veg tIn <m0> — = got? 4.2)
mo

My my 2
Onde v, = Iy go, mo € a massa inicial do foguete € m ¢ € a massa final. Assim, utilizando como base
o foguete, citado anteriormente, HEROS 3, que utiliza um motor com propulséo hibrida que fornece 10k N
de empuxo durante 20 s e especificando as mesmas consideracdes feitas na solucdo analitica no c6digo,

comparou-se as solugdes analiticas e numéricas especificadas na Figura 32.
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Figura 32: Solugdes analitica e numérica da altitude do HEROS 3 em fungdo do tempo.

Analisando a Figura 32 observa-se que, embora o apogeu registrado seja muito maior do valor real de
aproximadamente 32 km especificado anteriormente, principalmente devido aos efeitos de arrasto aerodi-
namico e variacdo gravitacional terem sidos desconsiderados, as solu¢des analitica e numérica apresentam
resultados bastante semelhantes e coerentes com o esperado pela teoria. A Figura 33 apresenta o percentual

do erro relativo entre as solucdes analitica e numérica encontrada.

Erro Relativo (%)

O 1 1 1
0 100 200 300 400
t(s)

Figura 33: Erro relativo entre as solu¢des analitica e numérica da altitude .

Analisando a figura 33, observa-se que nos 3 primeiros segundos o erro relativo chega em torno de

5%, possivelmente devido ao empuxo constante. Apos os 3 s iniciais, o erro relativo comega a diminuir,

44



ficando abaixo de 1% até o tempo de queima ¢, e em torno de 0, 1% durante praticamente toda a fase de
voo livre, variando apenas nos segundos finais, onde atinge valores préximos é 4,5%. O apogeu medido
entre as duas solucdes apresentou um erro de aproximadamente 0, 14%. Dessa forma, temos que a solugido
numérica obtida através da ferramenta apresenta resultados razodveis para a determina¢do do apogeu de

um foguete de sondagem, para as dadas condi¢des.

A fim de fazer um teste mais completo, levando em consideragao as principais forcas atuando sobre o
foguete durante o voo, utilizou-se para uma nova simulacio os dados fornecidos por (Kobald et al. , 2018)
a respeito dos parametros de langcamento do HEROS 3. A Tabela 5 apresenta os dados obtidos.

Parametro Valor
Empuxo méaximo 10 kN
Massa seca 75 kg
Massa de propelente 86 kg
Tempo de queima 20s
Didmetro do foguete | 223 mm
Angulo de lancamento 90°
Apogeu nominal ~ 32km

Tabela 5: Parametros HEROS 3

Visto que s6 foi disponibilizado o valor nominal do empuxo médximo do motor, entdo aproximou-se
a variacdo do empuxo com o tempo através de uma curva simples, comumente empregada em foguetes
de sondagem com propulsdo hibrida. O modelo de curva adotado apresenta semelhanca com o grafico da
curva de empuxo do HEROS 3, disponivel em (Kobald et al. , 2018). A Figura 34 apresenta a curva de

empuxo modelo adotada.
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Figura 34: Modelo de curva de empuxo do HEROS 3 em fun¢do do tempo.

Dessa forma, foi feita uma nova simulacdo, com os dados descritos anteriormente, e obteve-se uma
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aproximagdo da trajetéria do HEROS 3, representada pelada Figura 35.
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Figura 35: Trajetéria do HEROS 3 em fung¢ao do tempo.

Analisando a Figura 20, observa-se que o apogeu medido durante a simulagado foi de aproximadamente
33,30 km. O valor do apogeu simulado apresenta um erro de 3, 1% em relagdo ao valor nominal. Essas
variacdes acontecem, principalmente, devido a falta de pardmetros mais precisos, pois muitos sdo apro-
ximados. Dessa forma, observa-se que a ferramenta apresentou uma boa aproximacdo para esse caso.
Os resultados dos testes apresentados nesta secdo parecem indicar que o ferramenta se comporta como

esperado, levando em consideracao as respectivas consideracdes para cada exemplo.
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5 RESULTADOS E DISCUSSOES

Visto que a ferramenta desenvolvida apresentou resultados coerentes na validacio, foram estimados
parametros para a simulagdo do apogeu de dois foguetes de sondagem, onde cada foguete foi definido para
uma respectiva categoria da competicio. Em geral, as equipes que competem na IREC devem projetar,
construir e langcar um foguete carregando, no minimo, 8,8 Ib de carga til (aproximadamente 4 kg) para
um apogeu alvo de 10.000 ft ou 30.000 ft (aproximadamente 3km ou 9 km) acima do nivel do solo. A
capacidade do foguete em atingir a altitude desejada e retornar para o solo com seguranca sdao os dois

principais pardmetros a serem avaliados durante a competi¢ao.

5.1 ESPECIFICACOES DOS FOGUETES DE SONDAGEM MODELO

Para formulacdo dos modelos de foguetes que foram simulados, utilizou-se algumas recomendacdes
e sugestdes da IREC como base para as estimativas dos pardmetros estruturais do foguete. Segundo a
(ESRA , 2019), tipicamente, os foguetes usados na competi¢do ficam na margem de aproximadamente
101,6 mm a 203,2 mm em didmetro e aproximadamente de 2,4m a 6 m em comprimento. Também
verificou-se que, embora nio exista nenhuma regra especifica, hd uma tendéncia das equipes na utiliza-
¢do de razdes de comprimento da fuselagem do foguete e seu didmetro (L ¢/d¢) de 1:20 e 1:30. Nao foram
feitas verificacdes de estabilidades aerodinamica e estrutural dos modelos estimados nesse projeto. Para a
simulagdo da trajetdria, utilizou-se apenas o modelo de arrasto descrito em 3.3.2 e o coeficiente de arrasto

do paraquedas.

5.1.1 Modelo 1

O Modelo 1 foi desenvolvido para a categoria da competi¢cdo com o apogeu de aproximadamente 3km
de altitude. A estrutura externa do modelo é composta por uma fuselagem no formato de um tubo de
aluminio 6061-T6, com didmetro de 101,6 mm, comprimento de 3048 mm e 3 mm de espessura; um cone
de nariz parabdlico de plastico ABS e 3 aletas em delta de fibra de carbono. Na determinagao das dimensoes
da fuselagem foi levado em consideracdo dimensdes de tubos comerciais e as sugestdes da IREC citadas
anteriormente. A Tabela 6 apresenta os materiais escolhidos para estimar a massa da estrutura externa do

modelo e suas respectivas densidades.

Material Densidade (g/cm®)
Aluminio 6061-T6 2,7
Fibra de carbono 1,55
Plastico ABS 1,05

Tabela 6: Materiais dos componentes estruturais e suas densidades.

Para a massa do propelente, foi definido que seria utilizado como base o par parafina e NoO. Dessa
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forma, foi estipulado um impulso especifico de 200 s para o motor do modelo 1, tomando como base
valores tedricos de motores de foguetes dessa mesma propor¢do. O empuxo médio foi definido através de
uma relacio de empuxo-peso, que foi ajustada para que o modelo cumpra com objetivo proposto, tomando

como base os valores tipicos encontrados na literatura comentados anteriormente.

5.1.2 Modelo 2

O Modelo 2 foi desenvolvido analogamente ao Modelo 1, mantendo 0os mesmos materiais ¢ sendo
alterado apenas as dimensdes do componentes estruturais € os parametros para a determinacao do empuxo,
visto que € necessario um empuxo maior para alcangar o apogeu alvo da categoria de aproximadamente 9
km. O aumento da estrutura foi apenas por consisténcia, levando em consideragcao que serd necessario uma

quantidade de propelente maior, implicando em dimensdes maiores para o motor tedrico.

Dessa forma, definiu-se que a estrutura do Modelo 2 é composta por uma fuselagem no formato de
um tubo, com 4572 mm de comprimento, 152,4 mm de didmetro e 3 mm de espessura; um cone de nariz
parabdlico e 3 aletas em delta. A determinacdo da massa de propelente e do empuxo médio do Modelo 2
também foi feita analogamente ao Modelo 1, em que foi definido um impulso especifico de 250 s para o

motor do Modelo 2 .

5.2 RESULTADOS DAS SIMULAGCOES

Nessa secao sdo apresentados os resultados das simulagdes feitas para os dois foguetes modelo defini-
dos. Foram obtidos nas simulagdes, tanto a trajetéria de voo, como também foram analisados os efeitos
das forcas aerodindmica e gravitacional e as variacdes da velocidade, aceleragcdo e massa do foguete com

o tempo.

5.2.1 Massa e empuxo médio

Primeiramente, determinou-se a massa de cada componente estrutural, a massa do propelente e o em-
puxo médio para o foguete modelo. Para o Modelo 1, foi utilizada uma relacdo empuxo-peso de 5:1 para a
determinagdo do empuxo, visto que é uma relacio bastante utilizada para foguetes desse porte na competi-
¢d0, e um tempo de queima de 7s para a determinacdo da massa de propelente. Na Tabela 7 estdo contidos

os resultado dos parametros de massa e empuxo estimados do Modelo 1.

Parametro Valor
Empuxo médio 6122 N
Massa estrutural 6,3 kg
Massa de propelente 2,18 kg
Massa da carga qtil 4 kg
Massa da decolagem | 12,48 kg
Tempo de queima 7s
Diametro do foguete | 101,6 mm

Tabela 7: Parametros Modelo 1
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Utilizou-se a curva de empuxo médio simplificada descrita em 3.3.1 para uma melhor simulacdo da
trajetéria, onde no primeiro segundo o empuxo aumentou linearmente com o tempo, até que atingiu o valor

do empuxo médio, e apds o tempo de queima, decaiu linearmente durante 0,5 segundos. A Figura 36

apresenta a curva de empuxo para o Modelo 1.
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Figura 36: Curva de empuxo em func¢do do tempo Para Modelo 1 .
Para o Modelo 2, foi utilizado uma relagdo empuxo-peso de 7:1, onde também foi verificado que essa

relacdo € bastante utilizada para foguetes desse porte, e um tempo de queima de 14s. Na Tabela 8 estdo

contido os resultados dos parametros de massa e empuxo para Modelo 2.

Parametro Valor
Empuxo méximo 2093 N
Massa estrutural 14,54 kg

Massa de propelente 11,95 kg
Massa da carga qtil 4 kg
Massa da decolagem 30,5 kg
Tempo de queima 14s
Diametro do foguete | 152,4 mm

Tabela 8: Parametros Modelo 2

A Figura 37 apresenta a curva de empuxo médio que foi utilizada para a simulacdo da trajetéria do

Modelo 2, feita de forma andloga a curva do Modelo 1.
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Figura 37: Curva de empuxo em fun¢do do tempo para o Modelo 2.
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5.2.2 Paraquedas

Para ambos os modelos, foi definido a utilizacdo de um drogue e um paraquedas principal do tipo
circular plano, visto que sdo os mais utilizados por serem de fécil fabricagdo e alta eficiéncia. Da Tabela 4
tem-se que o coeficiente de arrasto para esse tipo de paraquedas € 0,75. Assim, o resultado das dimensdes
de referéncia do drogue e do paraquedas principal para as determinadas velocidades de descida e terminal

estdo apresentados na Tabela 9, assim como o momento de abertura de cada um deles.

Abertura Parametro | Modelo 1 | Modelo 2
Apogeu Videscida 15 m/s 20 m/s
Sref 1 m? 1 m?
Progue dyes Lim I2m
Altitude <= 500 m Vierminal 5m/s 5m/s
L Sref 9 m? 16 m?
Paraquedas principal dros 34m i5m

Tabela 9: Dimensdes do drogue e paraquedas principal.

Os valores de velocidade de descida logo apds o apogeu e velocidade terminal foram definidos levando
em consideracdo recomendagdes de seguranca. Foi verificado que tais valores sdo comumente utilizados

em foguetes dessa magnitude.

5.2.3 Trajetoria do Modelo 1

A simulagao da trajetéria do Modelo 1 teve uma duracdo de 301, 2 s, onde o foguete atingiu um apogeu
de 3266 m em um tempo ¢t = 27,7 s. O apogeu simulado apresenta um desvio de aproximadamente 6%
do valor nominal desejado, o que é um valor razodvel, principalmente devido as diversas aproximacdes

realizadas. O grafico da Figura 38 apresenta o perfil da variagdo da altitude do com o tempo.
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Figura 38: Gréfico de altitude em func¢io do tempo para o Modelo 1.

50



Como pode ser visto no gréfico da Figura 38, o drogue foi aberto logo apds o apogeu, em ¢ = 27, 8 s.
A velocidade de descida do foguete foi se estabilizando, até se estabelecer em um valor constante de apro-
ximadamente 15,6 m/s, o que é bem préximo do valor nominal que foi estipulado inicialmente para essa
etapa do voo. Na abertura do paraquedas principal, que ocorreu em ¢t = 201, 2 s quando a altitude do
foguete chegou em 499, 5m, a velocidade terminal do foguete se estabilizou em um valor de aproximada-
mente 4,85 m/s, o que também € bem préximo do valor nominal que foi estipulado inicialmente. Outra
observagao importante € a respeito do perfil da curva de trajetéria, onde do inicio da fase de voo propulsado
até o apogeu, a curva apresentou o mesmo comportamento descrito 3.2. Apds o apogeu, observa-se que
o comportamento da curva mudou, devido a descida com paraquedas acontecer em regime de velocidade

constante.

Além da altitude, outras grandezas importantes também puderam ser determinadas e analisadas através
da simulacdo da trajetéria de voo do modelo. No grifico da Figura 39, temos a variacdo da velocidade
do foguete com o tempo. Observou-se que nos primeiros segundos, a velocidade aumentou até atingir o
pico méaximo de 247, 1 m/s, pois o foguete esta sendo acelerado durante a fase do voo propulsado. Apds
o tempo de queima, iniciou-se a fase de voo livre, onde o foguete ndo estava mais sendo acelerado, o
que provocou o decaimento da velocidade devido as forgas de arrasto e gravitacional. Em ¢ = 27,7 s a
velocidade registrada foi nula, o que era esperado pois este é o ponto em que o foguete chegou no apogeu.
Ap6s 0 apogeu, ocorreu a abertura dos paraquedas na sequéncia estipulada, onde as varia¢des da velocidade
ja foram explicadas. O valor negativo da velocidade de descida apds a abertura do drogue e da velocidade
terminal apds a abertura do paraquedas principal no grafico estd relacionado apenas a dire¢dao do vetor

velocidade, visto que nessa etapa do voo o foguete esta descendo.
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Figura 39: Gréfico de velocidade do Modelo 1.

No gréfico da Figura 40, tem-se o nimero de Mach, que € uma medida adimensional de velocidade,
variando com o tempo. Observa-se que o comportamento da curva do nimero de Mach em funcdo do
tempo € similar ao comportamento da curva de velocidade. Tal comportamento era esperado, devido ao
fato do Mach ser definido como uma razao entre a velocidade do foguete e a velocidade do som. Durante

0 voo, o Modelo 1 atingiu um Mach méaximo de 0, 74, caracterizando um voo em regime subsonico.
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Figura 40: Gréfico do nimero de Mach Modelo 1.

No grafico da Figura 41, temos a variagdo da massa do foguete em funcdo do tempo. Durante a fase de
voo propulsado, observa-se que ocorreu um decaimento linear da massa total do foguete, com uma vazao
madssica de aproximadamente 0,31kg/s. Esse decaimento era esperado, devido a massa de propelente
estar sendo consumida para fornecer o empuxo e acelerar o foguete. Apds o tempo de queima, a massa de
propelente jé foi toda consumida, restando apenas a massa seca do foguete. Dessa forma, a massa final do

foguete permaneceu constante e igual 10, 3 kg durante o restante do voo.

Massa (kg)

t (s)

Figura 41: Grafico da massa do Modelo 2 em func¢do do tempo.

Por fim, temos nas Figuras 42 e 43 os gréficos das forcas e aceleracdo do foguete durante o voo. No
gréifico da Figura 42, tem-se as trés principais forcas atuando no foguete durante o voo, onde nos primeiros
segundos até o tempo de queima, o empuxo foi a for¢a dominante sobre o foguete, atingindo o valor médio
estipulado de 612,2 N. Logo apds o tempo de queima, a forca de empuxo decaiu até se tornar nula,
caracterizando o fim da fase de voo propulsado. A forca gravitacional apresentou uma pequena variagdo

durante a fase de voo propulsado, devido a diminui¢do da massa do foguete com a queima do propelente,
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mas logo apds o tempo de queima, estabilizou-se em 100, 8 N e manteve-se constante durante o restante

do voo.

A forca de arrasto, como esperado, atuou contra 0 movimento do foguete durante a fase de voo propul-
sado, crescendo e desacelerando o foguete até atingir o seu pico de 111,3 N no tempo de queima, onde
comegou a diminuir em médulo. Essa diminui¢do da forca de arrasto apds a fase propulsada aconteceu
devido a diminui¢do da velocidade, pois o foguete ndo estava mais sendo acelerado na fase de voo livre.
No instante em que o foguete atingiu o apogeu, a for¢a de arrasto registrada era nula, pois a velocidade do
foguete € nula nesse ponto. Logo apds o apogeu, o foguete passou descer em queda livre, onde o drogue
foi aberto a fim de frear essa queda. Nesse instante, a for¢a de arrasto voltou a crescer e, dessa vez, atuou
em direc@o oposta a forga gravitacional, com o objetivo de frear a queda do foguete e estabilizar a veloci-
dade de descida. A partir desse ponto, a forca de arrasto manteve-se constante e igual a for¢a gravitacional
em modulo, mas com sentidos opostos, até a abertura do paraquedas principal em ¢ = 201,2 s. Nesse
instante, observa-se uma oscila¢do na forca de arrasto que chegou a um pico de 221, 6 [V, devido instabi-
lidades numéricas na abertura do paraquedas principal. Isso ocorreu por causa da mudanca repentina nas
condicdes de voo, o que fez com que os célculos oscilassem. No entanto, observa-se que rapidamente essa
instabilidade foi corrigida e a forca de arrasto voltou a se estabilizar e se equilibrar com o peso do foguete

durante o restante do voo.
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Figura 42: Grafico das forgas durante o voo do Modelo 1.

Em relag@o a acelerag@o do foguete durante o voo, observa-se na Figura 43 um comportamento similar
ao apresentado nas forgas, o que era esperado, visto que a aceleragdo foi calculada a partir das forgas e de
massa do foguete. Durante o voo propulsado, observou-se que a aceleracao devido ao empuxo atingiu um
valor de 57,69 m/s?, enquanto que a aceleracdo devido ao arrasto atuou em diregdo oposta e atingiu um
valor méximo em médulo de 10,8 m/s2, o que é aproximadamente 5 vezes menos em médulo do que a
aceleracdo do empuxo. Embora tenham sido consideradas as variagdes de altura no modelo gravitacional
descrito em 3.3.3, observa-se que para a altitude simulada a aceleragdo da gravidade permaneceu pratica-
mente constante, variando bem pouco em torno de valores préximos a 9,8 m/s%. A mesma instabilidade

numérica citada anteriormente pdde ser vista no grafico de aceleracao.
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Figura 43: Gréfico da aceleragdo do Modelo 1.

5.2.4 Trajetoria do Modelo 2

A simulacdo da trajetéria do Modelo 2 teve uma duragdo de 605,1 s, em que o o foguete atingiu
um apogeu de 9018m em um tempo de 43,4 s. O valor do apogeu simulado apresentou um desvio de

aproximadamente 1,4% do valor nominal desejado. O gréfico da Figura 44 apresenta o perfil de variagdo

da altitude do Modelo 2 com o tempo.
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Figura 44: Gréfico de altitude em func¢io do tempo para o Modelo 2.
A partir do grafico da Figura 44, observa-se que o drogue foi aberto logo apds o apogeu, em t = 43,4 s.
A velocidade de descida foi se estabilizando até se estabelecer um valor constante de aproximadamente

20,6 m/s, o que é bem préximo do valor nominal que foi estipulado inicialmente. Em ¢ = 506, 1 s ocorreu

a abertura do paraquedas principal, pois nesse ponto a altitude do foguete atingiu 499, 3 m. A velocidade
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terminal de descida do Modelo 2 foi estabilizada em aproximadamente 4,96 m/s, o que também é bem

préximo do valor nominal estipulado.

No grafico da Figura 45, tem-se a variacdo da velocidade do Modelo 2 em fun¢do do tempo. Analoga-
mente ao modelo 1, temos que a velocidade aumentou durante o voo propulsado, até atingir o pico maximo
de 506,7 m/s. Apds o fim do voo propulsado, ocorreu o decaimento da velocidade. Em ¢t = 43,3 s
a velocidade registrada foi nula, o que também era esperado visto que o foguete chegou no apogeu. Na
fase final do voo, ocorreu a abertura dos paraquedas, onde as variacdes de velocidade ocorreram de forma
andloga ao que foi comentado no Modelo 1.
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Figura 45: Gréfico de velocidade do Modelo 2.

No gréfico da Figura 46, tem-se o nimero de Mach variando com o tempo durante o voo do Mo-
delo 2, onde, diferentemente do Modelo 1, para esse voo o foguete atingiu um Mach maximo de 1,51,

caracterizando um voo em regime supersonico.
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Figura 46: Gréfico do nimero de Mach Modelo 2.
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No gréfico da Figura 47, tem-se a variagdo da massa do Modelo 2 em funcio do tempo. Assim como no
Modelo 1, foi observado um decaimento linear da massa total do foguete durante a fase de voo propulsado
com uma vazao Vazdo madssica de aproximadamente 0,85 kg/s. Como comentado anteriormente, esse
decaimento ocorreu devido a massa de propelente estar sendo consumida para fornecer o empuxo e acelerar
o foguete. Apds o término da fase propulsada, a massa final do foguete permaneceu constante e igual

18, 54 kg durante o restante do voo.
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Figura 47: Gréfico da massa do Modelo 2 em funcio do tempo.

Finalizando as simulacdes, tem-se nas Figuras 48 e 49 os graficos das forcas e aceleracdo durante
0 voo do Modelo 2. No gréfico da Figura 48, observa-se que durante o voo propulsado o empuxo foi
a forca dominante sobre o foguete, atingindo o valor médio estipulado de 2093 N. Apés o fim do voo
propulsado, a for¢a de empuxo decaiu até se tornar nula, onde permaneceu-se assim até o final do voo. A
forga gravitacional apresentou uma variagdo na fase de voo propulsado, mas estabilizou-se em 181,5 NV

durante o resto do voo.
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Figura 48: Gréfico das forgas durante o voo do Modelo 2.
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A forga de arrasto atuou contra o movimento do foguete durante a fase do voo propulsado, até atingir
o seu pico de 1270 N até o tempo de queima, onde decaiu em seguida. No instante em que o foguete
atingiu o apogeu, a forca de arrasto registrada foi nula, pois a velocidade do foguete era nula nesse ponto.
Apbs 0 apogeu, ocorreram os mesmos fendmenos explicados na forca de arrasto do Modelo 1. Primeiro
houve a abertura do drogue, onde a forca de arrasto se igualou a forca peso. Em ¢ = 501, 6 s o paraquedas
principal foi aberto, causando oscilagdes na curva de arrasto devido as instabilidades numéricas com pico
de 310,4N. Assim como no Modelo 1, tais instabilidades foram corrigidas rapidamente, onde a forca de

arrasto estabilizou-se e igualou-se a forca gravitacional durante o restante do voo.

A aceleracao do Modelo 2 durante o voo também apresentou um comportamento similar ao apresen-
tado nas forcas para esse modelo, como pode ser visto no grafico da Figura 49. Durante o voo propulsado,
observou-se que a aceleragdo devido ao empuxo atingiu um valor de 102, 6 m /s2, enquanto que a acelera-
¢ado devido ao arrasto atuou em dire¢do oposta ao movimento, onde atingiu um valor maximo em médulo de
62,67 m/s%. Para a altitude simulada, a aceleragiio da gravidade variou bem pouco, onde permaneceu-se
torno de valores préximos a 9, 79 m /s
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Figura 49: Grifico da aceleragdo do Modelo 2.
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6 CONCLUSAO

Este projeto foi constituido no intuito de se obter uma abordagem inicial de foguetes de sondagem com
propulsdo hibrida, tendo como foco principal o desenvolvimento de uma ferramenta para a simulagcdo da

trajetoria desses foguetes utilizando o software EES.

O trabalho se iniciou com uma revisao bibliografica, onde foram introduzidos, de forma simplificada,
alguns dos principais conceitos sobre a teoria da propulsdo hibrida, seguindo de uma abordagem simpli-
ficada dos principais componentes de um foguete de sondagem estudantil, conforme especificados pela
competicao IREC. Também foram abordados alguns dos principais pardmetros e conceitos tedricos relaci-
onados a modelagem e andlise estrutural preliminar de alguns desses componentes. Embora esses conceitos
tedricos tenham sido abordados de forma simplificada, foi possivel obter uma ideia geral sobre foguetes de
sondagem hibridos, assim como o papel de cada um desses componentes no funcionamento e desempenho

desses foguetes.

Posteriormente, introduziu-se os principais elementos e conceitos tedricos necessarios para a compre-
ensdo da dindmica, andlise de voo e do sistema de recuperacdo de um foguete de sondagem, assim como
métodos para a estimacdo dos pardmetros principais dos foguetes simulados. Foi definido um modelo
de foguete versatil, que também ¢é funcional para a realizacdo de outras simulacdes. Outras entradas de

foguetes podem ser definidas de acordo com as necessidades de cada usuério.

O modelo introduzido para o célculo da for¢a de arrasto durante o voo, que é um pardmetro bastante
complexo, principalmente devido as variacdes da massa especifica do ar com a altitude e a escassez de
dados de coeficiente de arrasto mais completos, apresentou coeréncia com o esperado pela dindmica de
voo de um foguete. O calculo do arrasto é de extrema importancia em simulag¢des, principalmente durante
o voo ascendente, onde essa forca atua em direcdo contrdria a0 movimento e, consequentemente, tende a

reduzir a velocidade e altitude méxima alcancgada pelo foguete.

A ferramenta desenvolvida foi validada utilizando uma solugéo analitica para algumas condicdes de
voo especificas e através da simulacdo da trajetéria de um foguete real. Os resultados obtidos na validacdo
da ferramenta com a solucdo analitica apresentaram um erro relativo em torno de 0,1% durante a maior
parte do voo, incluindo na determinagdo do apogeu do foguete. Em relacdo a validacdo utilizando parame-
tros de um voo real, o resultado da validaga@o apresentou um erro de aproximadamente 3,1 %, possivelmente

devido a falta de dados mais completos.

Duas simulacdes de foguetes modelo foram realizadas para averiguar a funcionalidade ferramenta,
onde um dos foguetes tinha como objetivo atingir um apogeu de aproximadamente 3 km e outro um apogeu
de 9 km, utilizando um sistema de recuperagao por paraquedas para retornar ao solo com seguranca. Ambos
os foguetes atingiram os seus objetivos propostos. A ferramenta também possibilitou a determinacdo
e andlise da velocidade, aceleracdo, forcas de empuxo, gravitacional e de arrasto, nimero de Mach e
a variacdo de massa dos foguetes em func¢do do tempo, onde todos os resultados obtidos apresentaram

coeréncia com a metodologia tedrica abordada.

Dessa forma, tem-se que o projeto obteve &xito no desenvolvimento de uma ferramenta que possibilita
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uma andlise preliminar da trajetografia de foguetes de sondagem e todos os pardmetros relevantes envol-
vidos durante o voo. Embora seja praticamente vertical, o movimento de foguetes de sondagem pode ser
usado como uma linha de base para o entendimento e simulagdo de foguetes que realizam trajetérias mais

complexas.

6.1 TRABALHOS FUTUROS

Sugere-se para trabalhos futuros, a inclusdo de outras geometrias e forma dos componentes na ferra-

menta, assim como a implementacio do equacionamento tedrico para o sistema propulsivo.

59



REFERENCIAS BIBLIOGRAFICAS

Altman e Holzman , 2007 ALTMAN, D.; HOLZMAN, A. Overview and history of hybrid rocket
propulsion. Progress in Astronautics and Aeronautics, IAAA; 1992, v. 218, , 2007.

Altman e Humble , 1995 ALTMAN, D.; HUMBLE, R. Hybrid rocket propulsion systems. Space
Propulsion Analysis and Design, McGraw-Hill New York, , 1995.

Apogee , 2014 Apogee. Deciding which nose cone shape to use for a high altitude rocket. , 2014.
<https://www.apogeerockets.com/education/downloads/Newsletter376.pdf>. Acesso em: 26 out. 2021.

Baker, G., 2017 Baker, G. Bottle Rocket Project. , 2017. <https://www.cusd80.com/cms/lib/
AZ01001175/Centricity/Domain/3929/Bottle%20Rocket%20Project%20Parameters.pdf>. Acesso em: 13
out. 2021.

Beach, T., 2018 Beach, T. Parts of a Model Rocket. , 2018. <http://www.unm.edu/~tbeach/IT145/
week05/parts.html>. Acesso em: 10 nov. 2021.

BOC, 2019 BOC. Material Compatibility. , 2019. <https://www.boconline.co.uk/en/images/
sp-material-compatibility_tcm410-39394.pdf>. Acesso em: 20 nov. 2021.

Braeunig, R.A , 2020 Braeunig, R.A. Rocket and Space Tecnology - Aerodynamics. , 2020.
<http://www.braeunig.us/space/aerodyn_wip.htm>. Acesso em: 11 out. 2021.

Cengage, L., 2010 Cengage, L. Cdlculo de Volumes por Cascas Cilindricas. , 2010. <http:
/Iprofessor.ufop.br/sites/default/files/santostf/files/aula6_-_volumes_-_part2.pdf>. Acesso em: 10 nov.
2021.

Charlesworth, P. , 2015 Charlesworth, P. Materials for Model Rockets. , 2015. <http://ukra.org.uk/docs/
youth/MaterialsforModelRockets.pdf>. Acesso em: 10 nov. 2021.

Crowell , 1996 CROWELL, S. G. A. The descriptive geometry of nose cones. URL: http://www. myweb.
cableone. net/cjcrowel/NCEQN?2. doc, , 1996.

Curtis , 2013 CURTIS, H. Orbital mechanics for engineering students. [S.l.]: Butterworth-Heinemann, ,
2013.

Davies , 2008 DAVIES, J. M. Lightweight sandwich construction. [S.1.]: John Wiley & Sons, , 2008.
Dias, 2018 DIAS, J. Andlise da trajetéria de foguetes. Universidade Federal de Minas Gerais, , 2018.

Dyeretal., 2007 DYER, J.; ZILLIAC, G.; SADHWANI, A.; KARABEYOGLU, A.; CANTWELL, B.
Modeling feed system flow physics for self-pressurizing propellants. In: 43rd AIAA/ASME/SAE/ASEE
Joint Propulsion Conference & Exhibit. [S.1.: s.n.], , 2007. p. 5702.

El-Sayed 2016 EL-SAYED, A. F. Fundamentals of aircraft and rocket propulsion. [S.1.]: Springer, 2016.

Engineering ToolBox , 2003 Engineering ToolBox. US. Standard Atmosphere. , 2003. <https:
/Iwww.engineeringtoolbox.com/standard-atmosphere-d_604.html>. Acesso em: 13 out. 2021.

ESRA , 2019 ESRA. 2019 Spaceport America Cup. , 2019. <http://www.soundingrocket.org/
2019-sa-cup.html>. Acesso em: 16 nov. 2020.

60


https://www.apogeerockets.com/education/downloads/Newsletter376.pdf
https://www.cusd80.com/cms/lib/AZ01001175/Centricity/Domain/3929/Bottle%20Rocket%20Project%20Parameters.pdf
https://www.cusd80.com/cms/lib/AZ01001175/Centricity/Domain/3929/Bottle%20Rocket%20Project%20Parameters.pdf
http://www.unm.edu/~tbeach/IT145/week05/parts.html
http://www.unm.edu/~tbeach/IT145/week05/parts.html
https://www.boconline.co.uk/en/images/sp-material-compatibility_tcm410-39394.pdf
https://www.boconline.co.uk/en/images/sp-material-compatibility_tcm410-39394.pdf
http://www.braeunig.us/space/aerodyn_wip.htm
http://professor.ufop.br/sites/default/files/santostf/files/aula6_-_volumes_-_part2.pdf
http://professor.ufop.br/sites/default/files/santostf/files/aula6_-_volumes_-_part2.pdf
http://ukra.org.uk/docs/youth/MaterialsforModelRockets.pdf
http://ukra.org.uk/docs/youth/MaterialsforModelRockets.pdf
https://www.engineeringtoolbox.com/standard-atmosphere-d_604.html
https://www.engineeringtoolbox.com/standard-atmosphere-d_604.html
http://www.soundingrocket.org/2019-sa-cup.html
http://www.soundingrocket.org/2019-sa-cup.html

F-Chart, S., 2003 F-Chart, S. EES Overview. , 2003. <https://www.fchartsoftware.com/ees/>. Acesso
em: 20 out. 2021.

Foltran , 2014 FOLTRAN, A. C. Minicurso “calculo de trajetoria de foguete com aplicativo trajetoria
2.0”.,2014.

Fossey , 2003 FOSSEY, P. Rocksim program guide. Apogee Components, , 2003.

Galvio , 2018 GALVAO, M. Projeto estrutural de um motor-foguete académico a combustivel sélido.
Dissertacdo (B.S. thesis) — Universidade Federal do Rio Grande do Norte, , 2018.

Gamper e Hink 2013 GAMPER, E.; HINK, R. Design and test of nitrous oxide injectors for a hybrid
rocket engine. [S.1.]: Deutsche Gesellschaft fiir Luft-und Raumfahrt-Lilienthal-Oberth eV, 2013.

Gany , 2014 GANY, A. Parametric investigation of a hybrid motor using paraffin and nitrous oxide. ,
2014.

Gil e Pinto , 2017 GIL, P. J.; PINTO, T. M. Sounding rockets modelling and simulation with
mathematica. April, 06-07, Universidade do Minho, p. 143, ,2017.

Heisler , 2002 HEISLER, H. Advanced vehicle technology. [S.1.]: Elsevier, , 2002.
Hyend. R, 2016 Hyend. R. Hyend Rockets. , 2016. <https://hyend.de/>. Acesso em: 15 nov. 2021.

IAE, 2010 IAE. Instituto de Aerondutica e Espago - Sounding Rockets. , 2010. <https://www.iae.cta.br/
prospecta/l1g_sounding_rockets.html>. Acesso em: 23 nov. 2020.

Knacke , 1991 KNACKE, T. W. Parachute recovery systems design manual. [S.1.], , 1991.

Kobald et al. , 2018 KOBALD, M.; FISCHER, U.; TOMILIN, K.; PETRAROLO, A.; SCHMIERER,

C. Hybrid experimental rocket stuttgart: a low-cost technology demonstrator. Journal of Spacecraft and
Rockets, American Institute of Aeronautics and Astronautics, v. 55, n. 2, p. 484-500, , 2018.

Kumar 2014 KUMAR, R. Regression rate studies using wax as a hybrid fuel. Tese (Doutorado) —
Indian Institute of Technology Madras India, 2014.

Larson, Henry e Humble , 1995 LARSON, W. J.; HENRY, G. N.; HUMBLE, R. W. Space propulsion
analysis and design. [S.1.]: McGraw-Hill, , 1995.

Loh 2012 LOH, W. H. Jet, rocket, nuclear, ion and electric propulsion: theory and design. [S.1.]:
Springer Science & Business Media, 2012. v. 7.

Miele e Mancuso 1998 MIELE, A.; MANCUSO, S. Optimal ascent trajectories and feasibility of
next-generation orbital spacecraft. Journal of optimization theory and applications, Springer, v. 97, n. 3,
p. 519-550, 1998.

MIT , 2006 MIT. Trajectory Calculation. , 2006. <https://ocw.mit.edu/courses/
aeronautics-and-astronautics/16-01-unified-engineering-i-ii-iii-iv-fall-2005-spring-2006/
systems-labs-06/spl2.pdf>. Acesso em: 12 out. 2021.

Nakka, 1997 NAKKA, R. Richard nakka’s experimental rocketry web site. Google Search, , 1997.

NASA , 2004 NASA. What is a Sounding Rocket ? ,2004. <https://alen.space/basic-guide-nanosatellites/
>. Acesso em: 26 out. 2021.

Newlands , 2012 NEWLANDS, R. Modelling the nitrous run tank emptying. Aspire Space - Tecnical
papers, , 2012.

61


https://www.fchartsoftware.com/ees/
https://hyend.de/
https://www.iae.cta.br/prospecta/1g_sounding_rockets.html
https://www.iae.cta.br/prospecta/1g_sounding_rockets.html
https://ocw.mit.edu/courses/aeronautics-and-astronautics/16-01-unified-engineering-i-ii-iii-iv-fall-2005-spring-2006/systems-labs-06/spl2.pdf
https://ocw.mit.edu/courses/aeronautics-and-astronautics/16-01-unified-engineering-i-ii-iii-iv-fall-2005-spring-2006/systems-labs-06/spl2.pdf
https://ocw.mit.edu/courses/aeronautics-and-astronautics/16-01-unified-engineering-i-ii-iii-iv-fall-2005-spring-2006/systems-labs-06/spl2.pdf
https://alen.space/basic-guide-nanosatellites/
https://alen.space/basic-guide-nanosatellites/

Newton , 2012 NEWTON, M. Rocket anatomy 101. URL: https://www.nar.org/wp-
content/uploads/2014/03/NAR-Rocketry-Basics.pdf, , 2012.

Niskanen et al. , 2009 NISKANEN, S. et al. Development of an Open Source model rocket simulation
software. Dissertacdao (Mestrado), , 2009.

NVU, 2007 NVU. Vertical Profile of Density. , 2007. <https://apollo.nvu.vsc.edu/classes/met130/notes/
chapterl/vert_dens2.html>. Acesso em: 13 out. 2021.

Olalekan et al. , 2014 OLALEKAN, A. H.; ATTAH, O. C.; BISOLA, O.; JIMOH, H.; ATINUKE, O.
3dof flight trajectory simulation of a single stage sounding rocket. International Journal of Scientific and
Engineering Research, v. 5, n. 11, ,2014.

O’Leary e Beck , 1992 O’LEARY, R.; BECK, J. Nozzle design. Threshold, n. 8, p. 3443, , 1992.

Palmerio , 2017 PALMERIO, A. F. Introducdo a tecnologia de foguetes. [S.1.]: SindCT Sao José dos
Campos, , 2017.

Pektas et al. , 2019 PEKTAS, A.; DEMIRCAN, Z.; HACIABDULLAHOGLU, U.; EIDER, N_;
TOLA, C. Effects of different fin shapes on apogee and stability of model rockets. In: IEEE. 20719 9th
International Conference on Recent Advances in Space Technologies (RAST). [S.1.], , 2019. p. 193-199.

Pillai , 2018 PILLAI E. T. Space-capable sounding rocket design for collegiate teams. In: IEEE. 2018
IEEFE Aerospace Conference. [S.1.], , 2018. p. 1-13.

Praxair , 2018 Praxair. Materials Compatibility. , 2018. <https://www.ualberta.ca/chemistry/
media-library/safety/gasmaterialcompatability.pdf>. Acesso em: 20 nov. 2021.

QsStudy , 2018 QsStudy. Working of Rocket and Jet Plane in terms of Newton’s Third Law. , 2018.
<https://gsstudy.com/physics/working-of-rocket-and-jet-plane-in-terms-of-newtons-third-law>. Acesso
em: 11 nov. 2021.

Quinino, Reis e Bessegato 1991 QUININO, R. C.; REIS, E. A.; BESSEGATO, L. F. O coeficiente de
determinagdo r2 como instrumento didético para avaliar a utilidade de um modelo de regressao linear
multipla. Belo Horizonte: UFMG, 1991.

Rgnningen, J.E , 2018 Rgnningen, J.E. Rocket Trajectories. , 2018. <www.rocketconsult.no>. Acesso
em: 12 out. 2021.

Sarradet, T. , 2009 Sarradet, T. The model rocket. , 2009. <https://slideplayer.com/slide/4406026/>.
Acesso em: 15 nov. 2021.

Seibert e Battrick , 2006 SEIBERT, G.; BATTRICK, B. T. The history of sounding rockets and their
contribution to European Space Research. [S.1.]: ESA Publications division Noordwijk, , 2006.

Singh et al. , 2019 SINGH, J.; ZERPA, L. E.; PARTINGTON, B.; GAMBOA, J. Effect of nozzle
geometry on critical-subcritical flow transitions. Heliyon, Elsevier, v. 5, n. 2, p. €¢01273, , 2019.

Solomon , 2011 SOLOMON, B. J. Engineering model to calculate mass flow rate of a two-phase
saturated fluid through an injector orifice. , 2011.

Sutton e Biblarz , 2001 SUTTON, G. P.; BIBLARZ, O. Rocket propulsion elements. [S.1.]: John Wiley
& Sons, , 2001.

Telles , 2005 TELLES, P. S. Vasos de pressao. Editora LTC, 2° ed., Rio de Janeiro, , 2005.

62


https://apollo.nvu.vsc.edu/classes/met130/notes/chapter1/vert_dens2.html
https://apollo.nvu.vsc.edu/classes/met130/notes/chapter1/vert_dens2.html
https://www.ualberta.ca/chemistry/media-library/safety/gasmaterialcompatability.pdf
https://www.ualberta.ca/chemistry/media-library/safety/gasmaterialcompatability.pdf
https://qsstudy.com/physics/working-of-rocket-and-jet-plane-in-terms-of-newtons-third-law
www.rocketconsult.no
https://slideplayer.com/slide/4406026/

TMR, T., 2021 TMR, T. Best materials to make Model Rockets. , 2021. <https://themodelrocket.com/
best-materials-to-make-model-rockets/>. Acesso em: 10 nov. 2021.

Twiggs , 2008 TWIGGS, R. Origin of cubesat. Small Satellites: Past, Present, and Future, Eds:
Helvajian H., Janson SW, The Aerospace Press, El Segundo, California, , 2008.

Utah,U , 2015 Utah,U. Recovery Systems: Parachutes 101. , 2015. <http://mae-nas.eng.usu.edu/MAE_
6530_Web/New_Course/launch_design/Section3.5.pdf>. Acesso em: 13 out. 2021.

Waikato , 2011 WAIKATO, U. of. Hybrid Rocket Engine. , 2011.

Waterloo Rocketry , 2019 Waterloo Rocketry. Shark of the Sky Hybrid Rocket. , 2019. <https:
/Iwww.waterloorocketry.com/pdfs/2019_project_report.pdf>. Acesso em: 10 nov. 2021.

Whitmore e Chandler , 2010  WHITMORE, S. A.; CHANDLER, S. N. Engineering model for
self-pressurizing saturated-n2o-propellant feed systems. Journal of propulsion and Power, v. 26, n. 4, p.
706-714, , 2010.

Young et al. , 2008 YOUNG, H. D.; FREEDMAN, R. A.; SEARS, E. W.; ZEMANSKY, M. Sears e
Zemansky fisica 1I: Termodindmica e Ondas. [S.1.]: Pearson Addison Wesley, , 2008.

Young et al., 2012 YOUNG, H. D.; FREEDMAN, R. A.; SEARS, F. W.; ZEMANSKY, M. Sears e
Zemansky fisica I: mecdnica. [S.1.]: Pearson Addison Wesley, , 2012.

Zimmerman et al. , 2013 ZIMMERMAN, J. E.; WAXMAN, B. S.; CANTWELL, B.; ZILLIAC,
G. Review and evaluation of models for self-pressurizing propellant tank dynamics. In: 49¢h
AIAA/ASME/SAE/ASEE Joint PropulsionConference. [S.1.: s.n.], , 2013. p. 4045.

63


https://themodelrocket.com/best-materials-to-make-model-rockets/
https://themodelrocket.com/best-materials-to-make-model-rockets/
http://mae-nas.eng.usu.edu/MAE_6530_Web/New_Course/launch_design/Section3.5.pdf
http://mae-nas.eng.usu.edu/MAE_6530_Web/New_Course/launch_design/Section3.5.pdf
https://www.waterloorocketry.com/pdfs/2019_project_report.pdf
https://www.waterloorocketry.com/pdfs/2019_project_report.pdf

7 APENDICES

7.1 APENDICE A - CODIGOS EES

#4444 Massa e Empuxo #####

mwwwn Tnputs"""""
"Density of the materials"
rho_nc = 1 [g/cm”3] » convert (g/cm”3;kg/m”3) "Nose cone material density"
rho_fins = 1 [g/cm”3] * convert (g/cm”3;kg/m”3) "Fins material density"

rho_bt = 1 [g/cm”3] * convert (g/cm”3;kg/m”3) "Body tube material density"
"Rocket body tube"

d_r = 1 [in] » convert (in;m) "Rocket body tube diameter (external)"
e_t = 1 [mm] » convert (mm;m) "Body tube thickness"

L_bt =1 [ft] » convert (ft;m) "Lenght of the body tube"

N_fins = 1 "Number of fins"

"Propellant"

i_sp = 1 [s] "Specific Impulse"

T/W = 1 "Thrust/Weight ratio"

t_burn = 1 "Burn time"

"Payload "

m_pay = 1 [kg] "Payload mass"
"nnnrRocket Mass Estimation"""""
"Clipped delta fins mass"

h_fins = 2 « d_r "Fins height"

C_root = 2 = d_r "Fins root chord"

C_tip = d_r "Fins tip chord"

e_fins = (1/8) [in] * convert (in;m) "Fins thickness (Large Rockets)"
A_fins = ((C_root + C_tip) / 2 ) * h_fins "Fins Area"

vol_fins = A_fins » e_fins "Fins Volume"

m_1_fin = vol_fins * rho_fins " Mass of 1 fin"

m_fins = N_fins * m_1_fin "Fins total mass"
"Nose cone mass"

L_nc = 4 x d_r "Parabolic nose cone lenght "

L_s = d_r "Length of the shoulder"

e_ss = 2 [mm] * convert (mm;m) "Space between shoulder and the body tube "

e_s = 2 [mm] * convert (mm;m) "Shoulder thickness"

ds =d.r - 2 % e_ss "Shoulder diameter"

vol_s = (pi# * (d_s/2)"2 % d_r) "Shoulder volume"

vol_extra = ((pi# * ((d_s - (2% e_s))/2)"2) = (d_r + (1/3) » L_nc)) "Extra volume to remove"
vol_nc = (2+pi#xd_r"2 % L_nc)/15 +vol_s - vol_extra "Parabolic nose cone volume"

m_nc = vol_nc % rho_nc "Nose cone mass (Parabolic)"
"Body tube mass"

vol_bt = pi# / 4 » (d_r"2 - (d_r - 2 * e_t)"2) » L_bt "Body tube volume"
m_bt = vol_bt x rho_bt "Body tube mass"
vol_teste = (1/2) » pi# » (2 = d_r — e_t) * L_bt » e_t

"Propellant mass"

m dot_p =T / (i_sp % g#) "Propellant mass flow ratio"

m_p = m_dot_p x t_burn "Propellant mass"

"Rocket total mass and Length"

m dry_p = m pay + m_fins + m_nc + m_bt "Parcial dry mass of the rocket"
m_extra = m_dry x (0,1) "Extra mass "

m_dry = m_dry_p + m_extra "Rocket dry mass (+ 10%)"

m_t = m_dry + m_p "Rocket Total Mass"

W = m_t x g# "Rocket total weight"

L_r = L_bt + L_nc "Rocket total length"

###4## PARAQUEDAS #####

"Parachute"

"Inputs"

Cdp =1 "Parachute drag Coefficient”
V_t_d =1 [m/s] "Drogue descent Velocity"
V_t_p =1 [m/s] "Parachute descent Velocity"
m_dry = 1 [kg] "Final Rocket Mass"
"Constants"

g =1 [m/s"2] "Gravity Acceleration"
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rho_0 1 [kg/m"3]
"Parachute Size"
S_ref_d = (2 » g » m_dry)
S_ref p (2 » g » m_dry)
"Parachute Diameter"

"Air density at t

/
/

(rho_0 =
(rho_0 =

D_ref_drogue = ((4 » S_ref_d) / pi#
D_ref_p = ((4 » S_ref_p) / pi#) ~ (1
#4444 TRAJETORIA ###4#

Function thrust(t ; t_burn ; T_max;
T_t = 0,0

if(t<= 1,0 ) Then T_t = T_maxst

if(t > 1,0 ) and (t <= t_burn ) Then
If ((t > t_burn ) and ( t<= ( t_burn
if(t>t_end) Then T_t = 0,0

if(T_t < 0 ) Then T_t = 0,0

thrust = T_t

End

Procedure drag(dhdt; h ; v ; f_1 ;
FF_drag = —(1/2)*f_1xf_2+S*f_3
FF_pdrag = 0,0

If (dhdt < 0) Then

FF_drag = 0,0

FF_pdrag = (1/2)*C_dp*S_ref_d*f_2xV"
If (h <= 500 ) Then FF_pdrag = (1/2)
Endif

End

Function cd (M)

If (M<= 0,6) Then dragC = 0,2083333«
If (M>0,6) and (M<=0,8) Then dragC
If (M>0,8) and (M<=0,95) Then dragC
If (M>0,95) and (M<=1,05) Then dragC
If (M>1,05) and (M<=1,15) Then dragC
If (M>1,15) and (M<=1,3) Then dragC
If (M>1,3) and (M<=2) Then dragC = -
If (M>2) and (M<=3,25) Then dragC =
If (M>3,25) and (M<=4,5) Then dragC
If (M>4,5) Then dragC = 0,22

cd = dragC

End

Function airdens (h)

rho_f = 1,2

If (h >= 0,0) and (h < 10000) Then
If (h >= 10000) and (h < 50000) Then
airdens = rho_f

End

Function dmdt (t ; t_burn; dmdt_0)

mt = dmdt_0

if(t > t_burn) Then mt = 0,0

dmdt = mt

End

Function checkp (m_prop)

ck= 1,0

if (m_prop <= 0,0) Then ck = 0,0
checkp = ck

End

Function checkh (h)

ck= 1,0

if(h < 0,0) Then ck = 0,0

checkh = ck

End

mwwwwwww I INPUTS WIwwwmwwmwmwwwmwmnmn
"Rocket motor parameters"

T_max = 1 [N] "Nominal max thrust"
D_rct = 1 [mm]xconvert (mm;m) "Rocke
m_dry = 1 [kg] "Rocket dry mass"
"Parachute parameters"

Cdp =1 "Parachute drag coeffici
S_ref_ d =1 [m"2] "Drogue referent
S_ref_ p =1 [m"2] "Parachute refer

"Flight Simulation Parameters"

f_

he sea leavel"

C_dp = v_t_d"2) "Drogue Parachute Area"

C_dp » V_t_p"2) "Parachute Area"

) N (1/2)

/2)

delta_t; t_end)

T_t = T_max

+ delta_t))) Then T_t = T_max - (T_max/delta_t)*(t - t_burn)
2; S; £_3 FF_drag ; FF_pdrag)

2
*C_dp*S_ref_pxf_2+V"2

MA2 - 0,25%M + 0,46
= 1,25«M"3 — 2,125+M"2 + 1,2+«M + 0,16
10,37037«M"3 — 22,88889«M 2 + 16,91111«M — 3,78963
~ 30%M~3 + 88,5+M"2 - 85,425+«M + 27,51375

~ 20%M"3 + 60%M*2 — 58,065+M + 18,587
=11,85185+M"3 — 44,88889%M"2 + 56,22222+«M — 22,58519

0,04373178*M"3 + 0,3236152%M"2
0,01024+M"3 — 0,00864%«M 2 — 0,33832+M + 1,08928
- 0,01408%M"3 + 0,19168+M*2 — 0,86976+M + 1,53544

rho_f 1,2541xexp (-le—-4xh)
rho_f = 1,8898«+exp (-2e-4xh)

t diameter"

ent"
ial Area"
ential Area"
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t_burn = 1[s] "Burntime"
delta_t =1 [s] "Delay before engine completly turn off"
[

alpha = 1 [degree] "Angle of attack"

gamma = 1 [degree] "Path angle"

"Initial Conditions"

time = 1 [s] "Simulation time"

h 0 =0,0 [m] "h initial condition"

V_0 =0,0 [m/s] "V initial condition"

m_prop_0 = 1 [kg] "Initial propellant mass condition"
mwww TRAJECTORY S IMULATION Wwwwwwmwwnwnnn
"Constants"

r_e = 6378e+3 [m] "Earth Radius "

mu_e = 3,9860043543609598e+14 [m"3 / s”2] "Gravitational Constant "
"Auxiliary Equations"
t_end = t_burn + delta_t "Final time - Engine turn off complete - Thrust = 0 "

P_atm = 1 [atm]*convert (atm; Pa) "Atmospheric Pressure"
S = (1/4)xpi#+D_rct”2 "Rocket cross sectional area"
SS = soundspeed (Air;T=280 [K]) "Speed of the sound"

M = abs(V)/SS "Mach Number"

"Thrust Force"

F_T = thrust(t ; t_burn ; T_max; delta_t; t_end) "Thrust Force"
"Gravitational Force"

g = (mu_e) / (r_e + h) "2 "Gravity acceleration"

F_grav = - m_t*g*sin(gamma) "Gravitational Force"

"Drag Force"

f_1 = cd(abs(M)) "Drag coefficient Cd function"

f 2 airdens (h) "Air density function"

f 3 V*+VxV/abs (V+0,001)

Call drag(dhdt; h ; v ; f£.1 ; f_2; S; £.3 : F_drag ; F_pdrag)
"Mass equations"”

m_t = m_dry + m_prop "Total Mass of the Rocket"

dmdt_0 = (m_prop_0 / t_burn) "Mass flow rate"

"Differential Equations"

dhdt = V * sin(gamma)

dmdt = dmdt_0

m_txdvdt = F_T + F_grav + F_drag + F_pdrag

"Integral functions"

V = checkh(h) *(V_0 + integral(dvdt; t ; 0; time)) "Velocity"

h = checkh(h)+ (h_0 + integral (dhdt; t; 0; time)) "Altitude"

m_prop = checkp (m_prop) x (m_prop_0 - integral(dmdt ; t ; 0 ; time)) "Propelent Mass"

"Other variables"
F_drag_total = F_drag + F_pdrag

a_T = (F_T) / m_t
a_drag = (F_drag_total) / m_t
a_g = (F_grav)/ m_t

Sintegraltable$ t: 0,1 ; h ; V; m_t; F_T; F_drag; F_pdrag; F_grav; M; dvdt; F_drag_total;
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