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“The Guide says there is an art to flying, or rather a knack. The knack lies in

learning how to throw yourself at the ground and miss.”

— Ford Prefect, The Hitchhiker’s Guide to the Galaxy



RESUMO

Neste trabalho de conclusdo de curso sdo expostas as etapas de projeto de um foguete com carga-paga
de tipo "CanSat". O foguete é baseado nos requisitos da competicdo de CanSats da Agéncia Espacial
Europeia. O trabalho inclui o projeto do motor a propelente sélido, a escolha da geometria do foguete, a
estimativa de pardmetros aerodindmicos e parametros de trajetéria. Além disso, a teoria e metodologia
aplicada também sao apresentadas. Os resultados obtidos t&ém excelente correlacdo com as ferramentas

consolidadas e o método se mostra adequado a missdo proposta.

PALAVRAS-CHAVE: projeto de foguete. can sat. foguete amador. foguetemodelismo. motor a

propelente sélido.



ABSTRACT

This undergraduate thesis presents all the relevant design steps of an experimental rocket (sometimes
referred as a “High-Powered Rocket”) carrying a “CanSat” payload. The rocket is based on guidelines
from the European Space Agency CanSat Competition. The thesis also presents the design of the
solid-propellant engine, selection of rocket geometry, estimation of aerodynamic parameters and
trajectory parameters. Furthermore, the theory and metodology used are also be presented. The results
have excellent correlation with the consolidated tools and the method is shown to be adequate for the

mission proposed.

KEYWORDS: rocket design. can sat. amateur rocket. rocket model. high-powered rocketry.
solid-propellant engine.
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1 INTRODUCAO

Foguetes sdo maquinas projetadas para levarem cargas ao espaco. Essa curta afirmacdo sintetiza
bem sua missao primordial, mas omite diversos detalhes acerca de sua diversidade, aplicabilidade e
complexidade. Ao longo de quase 70 anos, desde o langcamento da Sputnik 1, o setor aeroespacial
cresceu exponencialmente. Até 2040, espera-se que a industria aeroespacial atinja uma receita de

I ~ ‘o .
, com uma reducgdo dréstica do custo por quilograma transportado, como

um trilhdo de ddlares
evidenciado na Lancamentos de satélites de comunicagdo, de captura de imagens ou
de exploracdo, viagens tripuladas ou de abastecimento a Estagdo Espacial Internacional, veiculos
robdticos destinados a planetas ou asteroides e até mesmo viagens tripuladas para civis sio alguns

exemplos de operagdes ja realizadas.

Figura 1.1 — Redugdo dos custos de lancamento até 2040

$1,600 $1,500

$1,400

$1,200 -19%

$1,000
$800

$600
-48%
$400
$200 “24%, ~$100
oy
$0 A% 4%
Current Increasing Reusable Reusable Dropin  Dropin  Launch

Launch Reuse of Second Faring/ Materials Operating Costs in
Costs First Stage Stage Payload Costs Costs 2040

Fonte:

No entanto, respeitadas as propor¢des, os foguetes que viabilizam essas operagdes ndo diferem
fundamentalmente de um foguete de pequena escala; ambos estdo presentes na chamada “Ciéncia
de Foguetes”m. Assim, de um ponto de vista didético, o projeto de um “minifoguete” se apresenta
como uma importante base na formagdo de novos engenheiros e cientistas do setor (neste trabalho,
minifoguete ou foguete experimental de escala reduzida sao considerados sindnimos). Com esse
objetivo em mente, o projeto de um minifoguete que abriga uma carga-paga de tipo “CanSat” serd
elaborado, detalhando os principais desafios que permeiam a ciéncia de foguetes. A carga-paga de
um foguete € exatamente o que deve ser levado por ele até o destino; satélites, médulos ou até mesmo
pessoas sdo exemplos de carga-paga. Para delimitar o projeto, as diretrizes da Competicao de CanSats

B3] serdo utilizadas.

da Agéncia Espacial Europeia
Respeitados os topicos interdependentes, o desenvolvimento do projeto em si € feito de forma

segmentada em cada drea de relevancia: propulsdo, aerodinamica, estabilidade e trajetéria, porém



17

ndo antes da delimitac@o dos requisitos da missao. Neste caso, a missdo é meramente realizar um
voo de baixa altitude carregando uma carga-paga de tipo “CanSat”, mini-satélite em formato de lata;
isso implica em uma altitude minima a ser atingida pelo foguete e um espaco interno adequado para
abrigar a carga-paga. Com essas restrigdes fixadas e as informacdes do “CanSat” disponiveis, o
desenvolvimento do foguete pode comecar.

A metodologia apresentada tem valor didatico, destinada a outros estudantes de graduagdo que
queiram adentrar no estudo de projeto de minifoguetes. Ela é mais simples e direta se comparada
a outras metodologias de projetos de foguetes, como metodologias de Engenharia de Sistemas ou
metodologias de Engenharia Simultaneal®!, que oferecem projetos muito bem otimizados em detrimento
da simplicidade. Este projeto apresenta um método menos generalista, fornecendo ndo somente
métricas de desempenho dos sistemas como também instrucdes de projeto. Aqueles que querem
construir seus proprios motores, por exemplo, encontrardo neste trabalho um caminho completo para
tal, desde teoria propulsiva até a confeccao de desenhos mecanicos.

A validagdo do projeto de um foguete sé acontece, de fato, quando varios lancamentos bem-
sucedidos sdo realizados. Entretanto, por serem testes custosos, com fabricacdo complexa, a validacao
do foguete projetado serd feita apenas através de comparacdo técnica entre os dados estimados
pela metodologia utilizada e os dados obtidos de simulagcdes de software. Se os resultados forem

compativeis, assume-se que o projeto estd validado.
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2 OBJETIVOS

* Objetivos gerais
O objetivo central do trabalho é disponibilizar um método vidvel de projeto de um foguete
propulsionado por um motor a propelente sélido, focando ndo somente nas qualidades técnicas a

serem atendidas mas também na metodologia de projeto.

* Objetivos especificos

Expor a base tedrica empregada no projeto;

Expor a filosofia de projeto empregada;

Expor, detalhar e justificar o projeto de um motor a propelente sélido;

Escolher e justificar a geometria do foguete;

Estimar dados aerodinamicos e dados de estabilidade do foguete;

Estimar e simular a trajetéria do foguete.
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3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Antes de iniciar o projeto em si, € imprescindivel compreender os mecanismos fisicos que regem
o funcionamento do foguete; nesse capitulo, a base tedrica relevante para propulsio, estabilidade,

aerodinamica e trajetdria serd apresentada.

3.1 PROPULSAO

3.1.1 Mecanismos fisicos e escolha do sistema propulsivo

Etimologicamente, a propulsdo € definida como “o ato de empurrar para frente”. O objetivo central
do sistema propulsivo, é, portanto, empurrar o foguete para uma dire¢do de interesse. As trés Leis de

Newton explicam perfeitamente o “problema” da propulsdo e sua solugao:

1. 1* Lei de Newton: Principio da inércia
Segundo a primeira lei de Newton, em um sistema fechado com forg¢a resultante nula a variagao
de velocidade também € nula. Essa € a lei que ilustra o problema: tem-se um objeto (foguete)

com velocidade nula que precisa adquirir velocidade. Matematicamente:

av
F=0s2 =0 3.1
2 F=0e7 G.1)

2. 2% Lei de Newton: Principio fundamental da Dinamica
Segundo a segunda lei de Newton, uma relagdo matematica existe entre a for¢a resultante do
sistema fechado com a variacdo da quantidade de movimento daquele sistema, o que permite

avaliar quantitativamente o comportamento dindmico do problema:

~ dp
F == 2
D F=— (3:2)

3. 3? Lei de Newton: Principio da Acao e Reacao
Segundo a terceira lei de Newton, para toda forca aplicada em um corpo existe uma forca
contrdria a esta; a for¢a contraria € igual em magnitude e dire¢do porém com sentido contrario.
Essa € a lei que ilustra a solucdo: para que haja uma forca resultante nao-nula no foguete (e,
portanto, variacdo de velocidade), uma for¢a contraria deve existir. Tipicamente, essa forca

contrdria acelera os gases expelidos pelo motor. Matematicamente:

Fy=—Fp (3.3)

Intimeros tipos de sistemas propulsivos podem ser utilizados em um foguete; a[Figura 3.1 mostra

uma classificacio geral destes sistemas.
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Figura 3.1 — Classificacao dos sistemas propulsivos
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Fonte: El—Sayed[SJ

Um modelo propulsivo ideal ndo existe; cada tipo de sistema tem seu escopo de aplicacao e suas
desvantagens, mas todos atuam de forma semelhante: fornecendo uma variagdo de momento ao foguete
(mesmo os sistemas sem ejecao de massa, como o solar sail, laser sail, dentre outros). O modelo
propulsivo de interesse deste trabalho € o motor a propelente s6lido. Evidentemente, uma justificativa
dessa escolha se faz necessdria; em primeiro lugar, eliminam-se os sistemas que nao ejetam massa
através de reagdes térmicas: apesar de possuirem um impulso especifico (definido na sec¢io [3.1.6)
consideravelmente maior, o empuxo fornecido ndo seria suficiente para o foguete proposto[6].

Os sistemas propulsivos que ejetam massa através de reacdes térmicas nao-quimicas também
podem ser descartados, haja vista sua complexidade. Os sistemas propulsivos nucleares, por exemplo,
ndo tiveram muito desenvolvimento nas ultimas décadas, e é improvavel que se tornem utilizdveis
nesta década[6]; em foguetes experimentais de escala reduzida, a chance € ainda mais remota.

Entre os sistemas propulsivos de monopropelentes e bipropelentes, opta-se pelos de bipropelentes
devido ao ganho de desempenho (impulso especifico) e estabilidade dos reagentes[6].

Finalmente, resta escolher entre bipropelentes liquidos, hibridos ou air-breathing. O uso de
bipropelentes s6lidos garante um empuxo mais que suficiente, com impulso especifico aceitavel e
complexidade reduzida quando comparado as outras opgées[6]. De fato, por esses motivos, o uso do

motor a propelente sélido por equipes de foguetemodelismo € bem mais popular que as alternativas.
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3.1.2 Visao geral do motor a propelente solido

O motor a propelente solido atua acelerando particulas de gases (produtos da combustdo do
propelente) através de seu bocal (ou nozzle). Na [Figura 3.2) uma vista em corte de um motor a

propelente sélido:

Figura 3.2 — Motor a propelente solido tipico
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Fonte: El—Sayed[5 I

Partindo do topo do motor até sua parte inferior, listam-se os seguintes componentes € suas

respectivas fungdes:

* Ignitor (Igniter): o ignitor € responsavel por dar inicio a combustdo do propelente. Apds sua

atuacdo, a camara de combustao € rapidamente pressurizada e a queima se torna autossuficiente;

* Invélucro (Casing): o “invélucro” ou simplesmente tubo € a estrutura fisica responsavel por
conter a pressdo desenvolvida durante a combustdo, ou seja, € a estrutura que envelopa a cimara

de combustio;
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* Revestimento (Liner): o revestimento € utilizado quando a transferéncia de calor entre os gases
da camara de combustdo e o invélucro € considerdvel. O aumento de temperatura do invélucro
muda as caracteristicas mecanicas do material, reduzindo sua capacidade de conter a pressao da
combustdo. Em geral, para minifoguetes, o tempo de queima é pequeno o suficiente para que a

transferéncia de calor entre a cAmara de combustao e a parede do motor seja desprezivel;

* Propelente (Propellant): o propelente € o material a ser consumido no processo de combustao.
Quando o propelente estd num formato moldado e segmentado, dd-se o nome de “grao de

propelente”, ou simplesmente “grao’;

* Bocal (Nozzle): o bocal € a ferramenta utilizada para acelerar os gases resultantes da combustao.
Tipicamente, possui uma secdo convergente que acelera os gases até o regime sonico € uma
secdo divergente que acelera os gases a velocidades acima do regime sdnico. A menor se¢ao do

bocal é chamada de “garganta”.

A vista em corte do motor a propelente s6lido nos permite ressaltar, imediatamente, suas duas
maiores desvantagens em relagdo ao motor a propelente liquido. Em primeiro lugar, como a camara de
combustdo e o propelente estio no mesmo ambiente, interromper a combustdo se torna impraticavel.
Além disso, ndo € possivel controlar o empuxo gerado pelo motor a propelente sélido em voo: o
empuxo possui uma relagdo direta com a pressao desenvolvida, que € escolhida durante a fase de
projeto do motor. O modo como a pressao da cdmara de combustdo afeta a curva de empuxo de um
motor serd apresentado nas se¢oes[3.1.6|e[3.1.7]

Os motores a propelente s6lido podem conter graos com perfis especificos ou podem ser macigos.
Estes tltimos s@o chamados de “end-burners”, e os primeiros de “internal burners”. Por possuirem
uma drea exposta pequena, os end-burners ndao sao muito empregados em motores para geracao de

empuxo (uma boa aplicagdo para eles, no entanto, é na caracterizacdo dos parametros de propelentes).

Figura 3.3 — Propelente na configuracdo a) internal-burner e b) end-burner
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3.1.3 Hipoéteses adotadas

Antes de prosseguir com a fundamentacao tedrica dos motores a propelente sélido, algumas
premissas e simplificacdes 18] gevem ser adotadas para facilitar a modelagem dos complexos processos

fisico-quimicos envolvidos durante a operagdo, tais como:
* A combustdo dos propelentes é completa.
* Os produtos da combustdo obedecem a Lei dos Gases Ideais.
* Nio existe fric¢do no escoamento dos gases da combustao.

* A combustdo e o escoamento no motor e bocal sdo adiabéticos, ou seja, ndo trocam calor com o

meio externo.

* A combust@o ocorre em regime estaciondrio, no qual os processos e condi¢des ndo se alteram

com o tempo (para uma dada condi¢do geométrica).

* A expansdo dos gases da combustio no bocal ocorre de forma isentropica e uniforme, sem ondas

de choque ou descontinuidades.
* O escoamento dos gases dentro do motor € unidimensional e irrotacional.

* A velocidade, pressdo e densidade do escoamento sdo uniformes em qualquer corte de se¢do

transversal.
* O equilibrio quimico € alcangado na cAmara de combustao e nao se altera.
* A queima do propelente ocorre sempre na direcdo normal (perpendicular) a superficie do grao.

Exceto quando explicitado o contrdrio, essas serdo as hipoteses adotadas. Embora parecam

restringir a abordagem tedrica, elas refletem satisfatoriamente o comportamento real observado na

operagdo dos motores!®.
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3.1.4 Bocal (nozzle)

O bocal de um motor de foguete (ou bocal de Laval) € o instrumento utilizado para converter
energia térmica, produzida na combustdo do propelente, em energia cinética. Seu objetivo é, portanto,

6]

aumentar a velocidade do escoamento em troca de temperatura e pressao” . Quanto maior for o

aumento de velocidade, maior serd o desempenho do motor, haja vista que o empuxo produzido é

func¢do da velocidade de escape dos gases e do fluxo de massa.
Figura 3.4 — Bocal de Laval
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Fonte: 8

Um bocal supersdnico € composto de trés regides de interesse: a se¢do convergente, a se¢cao
divergente e a regido da “garganta”. A secdo convergente € responsavel por acelerar o escoamento
até a velocidade local do som (ou seja, até um nimero de Mach igual a 1). Entre a parte final da
secdo convergente € a parte inicial da secdo divergente situa-se a “garganta”. J4 a secdo divergente €
responsdvel pelo aumento da velocidade do escoamento acima de Mach 1, até que ele atinja o plano de
saida do bocal.

A modelagem fisica do bocal pode ser feita através da conservagdo de energia e de massa entre
dois pontos quaisquer do bocal. Considerando o escoamento adiabdtico entre os pontos x; € x5, a
variacdo de entalpia de um bocal é dada pela variacdo de energia cinética - que, para um gés ideal,

pode ser escrita em termos do calor especifico e sua temperatura absoluta’®':

1
hi — hy = 3 (v; —v7) = Cp(Th — Tp) (3.4)

Os primeiros dois termos da equagdo [3.4] mostram que o decréscimo de entalpia entre z; e xo
acarreta no aumento de velocidade do fluido. O terceiro termo mostra que essa variacdo também
acarreta na diminuicdo da temperatura absoluta de x5 em relacdo a x;.

Adotando v, = 0 na equago [3.4]é possivel obter T, a temperatura de estagnacdo do fluido:

—v? v?
T = Op(Tl — Tg) =Ty = Z—CYP +T (35)

Para processos isentrdpicos, as seguintes relacdes de propriedades termodinamicas sdo validas:
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k-1 .
Lo _ (B k& _(m)
7_<P> _(p> G0

Em que £ € o coeficiente de expansdo adiabdtica, dado por k = C,/C, = C,/(C, — R). Tanto C,
como R sdo propriedades determinadas pela composicao dos produtos da combustdo, e sdo tidos como
aproximadamente constantes ao longo de todo o bocall®l. R ¢ calculado a partir da constante universal
dos gases R' e da massa molar efetiva dos produtos da combustao W: R = R'/W.

A velocidade local do som e sua relacdo com o nimero de Mach € dada por:
a=VERT, M=1 3.7)
a

Utilizando as equagdes e[3.7]é possivel relacionar a temperatura de estagnacéo T, com o
nimero de Mach M e o coeficiente de expansao adiabética k:
T kE—1
=14+ —M 3.8
T + 2 (3.8)

Analogamente, a pressao e densidade de estagna¢do em relagdo ao nimero de Mach sao dados por:

1

PO k—1 9 kE—1

U R 3,

P ( T ) 3-9)
ko

P _ (1 n Ew) k—1 (3.10)

p 2

As equacoes [3.8] [3.9)e[3.10] sao tteis a modelagem, ja que permitem a obtengdo das propriedades
T, P, p tendo conhecimento do nimero de Mach do escoamento e das propriedades estagnadas (totais).
Na camara de combustio, assume-se que os produtos da combustdo estao inicialmente em repouso, o
que nos permite obté-las de forma répida[z]: Ty € a temperatura de combustao do propelente, ) € a
pressdo na camara de combustdo e py € a densidade dos produtos da combustdo dentro da camara.

A conservacdo de massa entre pontos arbitrarios 1 e 2 do bocal € dada por:

p1A1v = paAsvg = cte (3.11)

Em que A é a drea da secdo transversal do bocal e v € a velocidade avaliada naquela secdo. Essa

relacdo pode ser reescrita em termos da razdo de dreas A, /A;, e v pode ser substituido pela equagio

B
é _pr - piMhag

= = (3.12)
A1 pava palMaas
Substituindo as equacdes e em , tem-sel®l:
Ay My | (14 [k = 120003 .
A M, 1+ [(k—1)/2]M? '
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Como A; denota um ponto qualquer do bocal, neste momento € de interesse fixd-lo na regido
critica do bocal, na qual o nimero de Mach € igual a 1. Adotando o sobrescrito * para essa regido,
omitindo o subscrito 2 e substituindo M; = 1 na equagdo , tem-sel?!:

k+1
g (re e\ 20—
yeiab vl R e (3.14)
L+ ——

A equagdo[3.14] permite a obtencdo da razdo entre a drea de se¢do transversal em um ponto qualquer
do bocal em relacdo a area da regido critica, sabendo o nimero de Mach daquela secdo e o coeficiente
de expansdo adiabdtica k. Essa relagdo é mostrada na[Figura 3.5] na qual fica evidente que uma redugéo
até uma drea minima € requerida para acelerar o escoamento até M = 1; posteriormente, um aumento
dessa area minima € requerido para acelerar o escoamento a M/ > 1. Disso decorrem duas importantes
consequéncias: o escoamento supersonico s € atingido na secao divergente de um bocal, e M = 1

ocorre na regido da garganta do bocal.

Figura 3.5 — Razao de dreas em termos do nimero de Mach, k = 1.4 (ar)
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Fonte: autor

Alternativamente, a razao de dreas pode ser dada em termos da razdo de pressdo entre um ponto

[6]
N
1—|(— 1
(Po) G-15)

qualquer e a pressao da regido critica

A (kYD pNYE e
A\ 2 Py k—1
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Se o ponto qualquer escolhido for no final do bocal (subscrito e, de exit), obtém-se a chamada

razdo de expansdo de drea do bocal calculando o inverso da razdo da equag@o [3.16}

e ke 1\ YD s pNE | sk P\ (b=1/k
A _ (kL Le ) - (= (3.16)
A, 2 P k—1 Py
A condig¢do de projeto ideal, na qual o empuxo € maximizado, é encontrada com um bocal que
(21

expande sua drea até que a pressao de saida seja igual a pressdo ambiente, ou seja, P. = P,

Para obten¢do da velocidade de saida, a equagdo [3.11]pode ser reescrita adotando o subscrito 2 no

final do bocal':

k—1

k P\ k
Ve = 2TOR (m) 1-— <FO) (317)

Em suma, v, é determinado a partir do coeficiente de expansao adiabdtica dos produtos da com-
bustao (k), da constante especifica do gas (R), da temperatura de combustao do propelente (1), da
pressdo da camara de combustado (F) e da pressdo de saida do bocal (F.).

Voltando a equagdo[3.9)e adotando M = 1 para a condigéo critica, tem-se:

P, 9 k/(k-1)

LA 3.18
Py k+1 (3.18)

O lado direito da equagdo [3.18]depende somente do coeficiente adiabatico dos produtos da combus-
tdo; se um determinado motor apresentar uma razio de presséo P,/ P, maior que o da eq. o fluxo
de massa (72) ndo estd maximizado e o escoamento ndo é sdnico na garganta[6]. Do contrério, quando
a razdo de pressdo P,/ P, é menor que o da eq. diz-se que o escoamento esta “sufocado” (choked
flow): uma diminuica@o na pressao a jusante nao aumentard o fluxo de massa por unidade de drea. A
mostra os trés possiveis tipos de bocal, dos quais apenas o supersonico € de interesse para o
projeto por maximizar a velocidade de saida v.:

Figura 3.6 — Tipos de bocal
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Fonte: Sutton e Blblarz
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A condi¢cdo em que a pressdo de saida do bocal € igual a pressdo ambiente define a configuragcdo
ideal para o motor. Quando a pressdo ambiente P, é mais baixa que a pressdo de saida F,, diz-se que o
bocal estd subexpandido, e ondas de expansao externas sao formadas apds a saida do bocal !, Quando
a pressdo ambiente P, é suficientemente mais alta que a pressao de saida F,, ondas de choque surgem
apos a saida do bocal™ na solucao superexpandida. Em casos extremos, a separacdo do escoamento
ocorre na secao divergente do bocal. A ilustra estes comportamentos em um foguete de
trés estagios que trafega pela atmosfera e que, portanto, estd submetido a uma variagcao de pressao

ambiente.
Figura 3.7 — Condig¢des de bocais de um foguete de trés estagios
During flight During sea level static tests
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29

3.1.5 O grao de propelente

O propelente que alimenta a combustdo do motor € composto, principalmente, de duas substancias:
o combustivel e o comburente. No caso de propelentes “composite”, outras substancias podem
aparecer, como agentes de cura, estabilizadores, solventes e outros aditivos. No entanto, o propelente
utilizado neste projeto (KNSB) de fato apresenta apenas um combustivel (o adocante poliol sorbitol)
e um comburente (nitrato de potassio, KNO;). Resumidamente, este propelente é escolhido por
possuir desempenho aceitdvel sem maiores restricdes de compra, armazenamento ou fabricacao, sendo
ligeiramente superior ao propelente tradicional de ag¢icar-nitrato (KNSU).

Independentemente da composi¢do, o propelente € processado e moldado em uma forma geométrica
util ao motor, denominada de grao. Como regra, o formato externo dos graos € cilindrico, a fim de
maximizar sua eficiéncia volumétrica. O motor pode ter um tnico grao de propelente ou varios graos
segmentados entre si. Internamente, o grao tipicamente apresenta uma se¢do perfilada, que altera
profundamente a curva de empuxo-tempo do motor. A ilustra esse efeito em vérios perfis de
grdo diferentes.

Figura 3.8 — Secdo transversal do grao e curva de empuxo-tempo resultante
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Fonte: Nakkal“!

O perfil da secdo do grao de propelente influencia na curva de empuxo-tempo do motor devido a
relacdo direta entre trés termos instantaneos: 0 empuxo, a pressdo na camara de combustdo e a drea
superficial exposta.

A relacdo matematica entre esses parametros serd apresentada na secdo mas € crucial
compreender de imediato que a configuracdo inicial do grao de propelente ird definir como a drea

exposta se altera durante a queima (ja que se assume uma queima normal a superficie do propelente)
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e, consequentemente, também define como a pressao e o empuxo se alteram durante a queima. Na

Figura 3.9 tem-se um exemplo de como um grao de formato “estrela” regride durante a queima.

Figura 3.9 — Regressao tipica de um grao “estrela”
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Fonte: Nakkal“!

Os graos perfilados sdo classificados com base em trés comportamentos, decorrentes da sua queima:

* Queima regressiva: quando o somatorio das areas superficiais de propelente expostas a queima

diminui durante a queima.

* Queima neutra: quando o somatério das dreas superficiais de propelente expostas a queima
permanece aproximadamente neutro durante a queima, tipicamente com uma variagdo maxima
de 15%.

* Queima progressiva: quando o somatorio das dreas superficiais de propelente expostas a queima

aumenta durante a queima.

Evidentemente, cada comportamento ird resultar em uma curva de empuxo-tempo diferente; os
graos que apresentam uma queima progressiva tém empuxo inicialmente pequeno, que € incrementado
até seu valor maximo logo antes do final da operag@o. Graos neutros comecam com um determinado
valor de empuxo que é mantido aproximadamente constante ao longo de toda operacdo, e graos
regressivos comecam com um empuxo inicialmente alto que é decrementado até o final da operacao.
Esses comportamentos estdo demonstrados na Cabe ao projetista do motor escolher com
cautela qual comportamento é o mais adequado para a missdao desejada: em alguns casos, um empuxo
inicial alto é necessdrio devido ao peso total do foguete. Em outros, um empuxo final alto € preferivel
para reduzir o efeito do arrasto sobre o foguete (ja que a densidade do ar atmosférico reduz com a
altitude). Por fim, o empuxo neutro € o que fornece a maior eficiéncia propulsiva, ja que o bocal opera

~ . 2
numa pressao aproxmladamente constante [ ].
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Figura 3.10 — Curvas de empuxo-tempo ou pressao-tempo
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Fonte: Sutton e Biblarz!°!
Levando em conta apenas a drea de queima interna, o grio “estrela” demonstrado na

apresenta um comportamento neutro: as pontas da estrela sdo queimadas até que se tornem bordas

suavizadas, com menor area superficial.

3.1.6 Parametros do motor

As dreas delimitadas pela curvas de empuxo por tempo da fornecem uma métrica
crucial para avaliar a quantidade de for¢a disponivel em um motor: o impulso total, com unidade de

Newton-segundo. Matematicamente, é dado por:

tq
I, :/ E dt (3.19)
0

Em que ¢, € o tempo de queima total do motor e E' € o valor instantineo do empuxo fornecido. Os
motores a propelente sélido sdo classificados, principalmente, com base em seu impulso total. A tabela
[[|mostra as primeiras 14 classes deste tipo de classificagdo.

Tabela 1 — Classificagdo de motores a propelente sélido com base no impulso total

Classe Impulso total (/Vs) Classe Impulso total (V - s)

A 1.26-2.50 H 160.01-320
B 2.51-5.0 I 320.01-640
C 5.01-10.0 J 640.01-1280
D 10.01-20.0 K 1280.01-2560
E 20.01-40.0 L 2560.01-5120
F 40.01-80.0 M 5120.01-10240
G 80.01-160.0 N 10240.01-20480
Fonte: autor
Partindo de uma curva de empuxo-tempo qualquer, como a ilustrada na alguns outros

parametros de interesse podem ser obtidos.
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Figura 3.11 — Curva genérica de empuxo por tempo
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Em primeiro lugar, nota-se que o comportamento deste motor € progressivo: o empuxo tende a

Fonte: autor

aumentar durante sua operagdo. O impulso total /; é dado pela drea em amarelo; 0 empuxo maximo
Enq € 0 ponto mais alto da curva, de interesse para o projeto para estabelecer a MEOP (maximum
expected operating pressure); o empuxo médio E,,.q € o valor de empuxo que, se multiplicado pelo
tempo de queima ¢, fornece exatamente o impulso total /;:

I
Erneq = t—t (3.20)

q

De forma simplificada, pode-se supor que toda massa de propelente 1/, € expelida uniformemente

durante o tempo de queima ¢,, 0 que define uma vazao mdssica média para o motor:

Mimed = t_p (321)
q

Partindo da equagdo de empuxo, determina-se a velocidade média de ejecao dos gases U, com a
defini¢ao [3.21}
F =1mv. = Fned = Mined * Ve (3.22)
Isolando v, e substituindo os termos conhecidos, tem-se:

Emed o ]t'tq . ]t

- — 3.23
Timea  tg- M, M, (5.23)

Ve =

O impulso especifico I, € uma medida de eficiéncia crucial para motores de foguetes, e mostra
0 quao eficiente € a geragdo de impulso. Em outros termos, o I, indica quantos segundos um dado
propelente, combinado a um dado motor, consegue acelerar sua propria massa inicial a 1g. Quanto

mais tempo o motor conseguir acelerar sua propria massa, mais variagdo de momento (AV') serd
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entregue ao sistema inteiro. E calculado pela expressio [3.24, que pode ser reescrita em termos da

velocidade média de ejecdo dos gases.

I, = _ L (3.24)
g g

3.1.7 Superficie exposta e empuxo

A forca de empuxo instantanea ideal produzida por um motor de propelente sélido pode ser obtida
através da equacdo a seguir, fruto das simplificagdes aplicadas. Pelo desenvolvimento de [Sutton e
Biblarz!!:

k+1 k—1

22 [ 2 \*1 P\~
F=AFo| 7 (k—H) 1— (E) + (P, — P)A, (3.25)

em que A; € drea da secdo transversal da “garganta” do bocal, P, é a pressdo na cdmara de combustio,
P, é a pressao na saida do bocal, P, € a pressdo ambiente fora do bocal, k € o coeficiente de expansao
adiabdtica e A, € a area da sec@o de saida do bocal. A equagdo € uma forma modificada da expressao
para o empuxo[6], substituindo a velocidade de saida dos gases obtida na equacao m

Analisando-a, vemos que a for¢a produzida é diretamente proporcional a drea da garganta e quase
diretamente proporcional a pressao na camara de combustio. Isso significa que, mantendo os outros
parametros constantes, duplicar a drea da garganta ou duplicar a pressao da camara de combustao
acarreta no dobro ou quase o dobro do empuxo, respectivamente. No entanto, a pressao na camara de
combustdo estd intimamente ligada com a drea da garganta, de forma que uma outra relacio precise ser
estabelecida: a razdo de areas K.

A pressao na camara de combustdo durante a operacao do motor pode ser modelada através da

equagdo a seguir, partindo da equacdo de fluxo de massa L6,
A
P, = K,p,rc* = Xbpprc* (3.26)
t

em que K, € arazdo entre a drea superficial do grao exposta a queima e a area da secdo transversal da
garganta (A,/A;), p, é a densidade do propelente, r € a taxa de queima do propelente em uma dada
pressdao de combustio e c* € a velocidade caracteristica dos gases resultantes. Sabendo que a drea
da garganta permanece tipicamente constante durante a operacdo de um motor (salvo em condi¢des
erosivas ou motores com mecanismos de redu¢do/aumento da se¢do da garganta) e que 0s termos pj, €
c* sdo constantes ou aproximadamente constantes para um dado propelente, chegamos a conclusdo
de que a pressdao da cidmara é diretamente proporcional a area exposta de propelente, A;, e a taxa
de queima r. Em suma, o empuxo gerado pelo motor €, também, proporcional a drea exposta de
propelente, fato que nos permite controlar a curva de empuxo-tempo na fase de projeto do motor

através da variacao dessa drea no tempo de operacgao.
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3.1.8 Taxa de queima

A taxa de queima, apresentada na se¢do anterior, ndo € constante para todas as pressdes da camara
de combustdo. Ela, na verdade, € tipicamente modelada através da lei de Saint Robert (ou lei de Vieille)
1.

r=aP! (3.27)

em que P, é a pressdo na camara de combustao, a € o coeficiente de taxa de queima e n € o expoente
de pressdo. Esses ultimos dois parametros sdo obtidos empiricamente para cada propelente, através da
sua caracterizacao.

A taxa de queima estd relacionada a pressao desenvolvida na cAmara de combustdo, dado que é
ela que regula a velocidade com a qual os produtos da combustao do propelente estdo sendo gerados.
Existem diversos outros pardmetros que alteram a taxa de queima do propelentelz], além da pressdo da

camara, como:
* Tamanho das particulas de comburente.
* Porcentagem de comburente/combustivel (O/F ratio).
» Uso de catalisadores ou supressores.

Portanto, no calculo dos pardmetros de propulsdo, € importante recalcular a taxa de queima em
cada iteracdo da fase estaciondria de operagao - ja que a pressao desenvolvida provavelmente terd sido
alterada ap6s um certo passo temporal.[m]

A mostra a variagdo da taxa de queima em fungéo da pressido da cAimara de combustdo
para o propelente utilizado no projeto, KNSB. Os dados foram obtidos da caracterizaciao do propelente,

feita por Nakkal!:

Figura 3.12 — Taxa de queima vs pressdo da cAmara (KNSB)
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3.1.9 Queima erosiva

A queima erosiva se refere ao aumento da taxa de queima de um propelente devido ao escoamento
em alta velocidade dos gases provenientes da combustdo. Um aumento local na taxa de queima pode
aumentar severamente a drea de propelente exposta e, por conseguinte, aumentar a pressdo da cadmara
até niveis imprevisiveis, como ilustrado na A queima erosiva ocorre principalmente no
“furo” dos graos de propelente, e € mais provavel de acontecer se a razdo entre a area do “furo” e a
area da garganta for menor que um valor critico. “Furo”, neste contexto, refere-se a drea de secdo

transversal na qual o escoamento consegue trafegar em dire¢do ao bocal.

Figura 3.13 — Efeito da queima erosiva na curva de empuxo-tempo
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Fonte: Sutton e Biblalrz[6J

Segundo Nakkam, o valor minimo da razdo Ay,,,/A* para evitar a queima erosiva € 2, enquanto
Sutton e Biblarz!® fornecem um valor miimo de 4. Um modelo utilizado para quantificar a queima
erosiva foi proposto por Lenoir e Robillard!® em 1956, que une a taxa de queima nominal 7,,,,, (se¢do

[3.1.8) com a taxa de queima erosiva r.:

7= Tnom + Te = aP + aGP8D—02=Bra/G (3.28)

Em que G € o fluxo de massa por unidade de érea do furo (em kg/s - m?), D é a dimensdo
caracteristica do furo (dada por D = 4Ay,,,/S, em que S é o perimetro do furo), p, é a densidade do
propelente ndo-queimado (kg/m?), € a, 3 sdo constantes empiricas[6].

O modelo de Lenoir e Robillard € apresentado apenas por completude e ndo sera utilizado no
projeto deste trabalho. Ao invés disso, um valor conservador da razdo Ay,,,/A* serd adotado na se¢do
de desenvolvimento. O fluxo de massa maximo GG também serd minimizado a fim de evitar a queima

erosiva.
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3.2 ESTABILIDADE

Um foguete lancado verticalmente tende a manter sua atitude até que surjam perturbagdes, como
rajadas de vento lateral, desbalanceamentos de massa, empuxo desalinhado com o eixo central do
foguete, dentre outros. Apds a atuacao delas, a linha de centro do foguete deixa de ser paralela a
sua trajetdria; ou seja, o foguete passa a voar com um angulo de ataque ndo-nulo, que ird aumentar
consideravelmente o arrasto e alterar a atitude originalmente vertical. Como ndo € possivel garantir um
cendrio isento destas perturbagdes, deve-se projetar o foguete para que quaisquer distirbios gerados

sejam prontamente corrigidos pelos sistemas de estabilidade!!, apresentados a seguir.

3.2.1 Sistemas estabilizadores

Existem dois principais tipos de sistemas estabilizadores: sistemas passivos e sistemas ativos.
Sistemas passivos sdo convencionalmente compostos apenas por um conjunto de aletas fixas, enquanto
os sistemas ativos fazem uso de aletas méveis, motores secundarios ou possuem controle vetorizado
do empuxo (thrust vector control, ou TVC). Sistemas ativos sacrificam simplicidade e custo reduzido a

M1 O sistemas TVCs, por exemplo,

fim de obter algum ganho de desempenho ou de funcionalidade
estabilizam o foguete em voo e também o colocam em uma atitude desejada para o cumprimento da
missdo (como um gravity turn para Orbita). Os sistemas passivos, entretanto, sao ideais para projetos

de baixa complexidade e custo reduzido!™!!

. O dimensionamento correto das aletas permite uma
correcao rapida do angulo de ataque, dado que o foguete possua velocidade suficiente. Além disso,
mesmo que um sistema TVC fosse implementado no foguete experimental, ele sé funcionaria como
controle de atitude durante o periodo de queima do motor, que € muito pequeno; o resto do voo seria
desestabilizado. Por esses motivos, o sistema estabilizador apresentado serd de tipo passivo, com o0 uso
de aletas.

Historicamente, os sistemas passivos tém dominado o cendrio de foguete-modelismo, enquanto
os sistemas ativos sdo a regra para foguetes comerciais modernost™!. No entanto, a popularizacdo de
microcontroladores como o Arduino na ultima década criou novas perspectivas para sistemas ativos de

custo reduzido.

3.2.2 Aletas (ou fins)

Nesta secdo, o mecanismo fisico que permite a estabiliza¢do de foguetes com o uso de aletas fixas
serd explorado. Em primeiro lugar, deve-se saber que aletas sdo, essencialmente, pequenas asas com
aerofdlios simétricos acopladas radialmente no foguete. As aletas geram sustenta¢ido apenas quando
submetidas a um angulo de ataque nao-nulo, e essa for¢a é sempre aplicada no chamado centro de
pressao (CP) do foguete. Ja os movimentos rotacionais do foguete - neste caso, frutos das perturbacoes
- ocorrem em torno do centro de gravidade (CG) do foguete. Assim, um deslocamento angular gerado
por forcas externas pode ser cancelado pela atuacdo da forca de sustentacao das aletas, desde que o
centro de pressdo esteja localizado “abaixo” do centro de gravidade (considerando o foguete com coifa

para cima). O valor da distancia entre estes pontos tem grande relevancia para a estabilidade, e sera
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discutido na se¢@o [3.2.5] Os métodos para localizar esses pontos serdo discutidos nas secdes [3.2.3]e
Assim, é possivel definir trés condi¢des de estabilidade!!! para um corpo nessas condigdes,
ilustradas na [Figura 3.14]e definidas a seguir. Apenas uma delas, a estabilidade positiva, é adequada a

um foguete.

1. Estabilidade positiva: o centro de pressdo se encontra atrds do centro de gravidade. Quando
submetido a uma perturbacgdo, sua trajetéria permanece praticamente inalterada. Na presenca
de vento durante langcamento, o foguete tende a virar em dire¢do ao vento, deixando de ter
orienta¢do vertical, mas permanecendo estdvel (fendmeno chamado de weathercocking“ 1]);

2. Estabilidade neutra: o CP e o CG estdo exatamente no mesmo ponto. Assim, quaisquer
perturbacdes acarretam em movimentos puramente translacionais, mas nao existem forcas
restauradoras. Qualquer variagdo na posi¢do do CG (devido ao consumo de propelente, por
exemplo) ou do CP (devido ao aumento do dngulo de ataque, por exemplo) tornara o foguete

estavel ou instavel;

3. Estabilidade negativa: o centro de pressio se encontra na frente do centro de gravidade. Quando

submetido a uma perturbac¢do, tende a rotacionar completamente.

Figura 3.14 — Condicdes de estabilidade
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Fonte: Stine e Stinel1]

Na|[Figura 3.15| um caso de foguete com estabilidade positiva estd exemplificado. Os pontos CG
e CP, bem como as forgas atuantes no foguete durante a fase propulsada (periodo no qual o motor
estd ligado), estdo demarcados. O caso 1A denota o foguete em condi¢do nao-perturbada: todas as
forgas sao exercidas no CG, e o foguete tem aceleragdo puramente linear. No caso 1B, entretanto,
uma rajada de vento causa uma forga lateral no foguete, Fy ;v p. Esta forca, de origem aerodinamica,

atua no CP, rotacionando levemente o foguete e causando o aumento do angulo de ataque «. Essa
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mudanga no angulo de ataque do foguete (e, consequentemente, nas aletas) gera imediatamente a
forca de sustentacdo £ ;pr, cujo momento em relacdo ao CG tende a estabilizar a perturbagao inicial -

preservando a trajetéria vertical desejada.

Figura 3.15 — Foguete com estabilidade positiva
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Fonte: Nakkam

Na o caso de foguete com estabilidade negativa estd exemplificado. Novamente,
tem-se em 2A o foguete em condi¢do nao-perturbada, mas com uma diferenca crucial: o CG esta
abaixo do CP. Em 2B, a rajada de vento lateral ocasiona o aumento do angulo de ataque «, que,
denovo, gera uma forca de sustentacdo. Entretanto, neste caso, a disposi¢do dos pontos de aplicacio
de for¢a aerodinamica (CP) e rotagdo (CG) faz com que ambas as forgas estejam no mesmo sentido.
Assim, a rotacdo causada pela perturbac¢do ndo é corrigida e, na verdade, € ainda amplificada pela
forca de sustentacdo favordvel. O foguete tende a virar totalmente, e com a atuacdo do empuxo, acaba

espiralando fora de controle.
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Figura 3.16 — Foguete com estabilidade negativa
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E evidente que o posicionamento adequado do centro de pressdo e do centro de gravidade €
imprescindivel no projeto de foguetes estaveis. As se¢des seguintes apresentam definicdes formais

breves e métodos para determinar a localiza¢ido dos pontos.

3.2.3 Centro de gravidade (CG)

O centro de gravidade € definido como o ponto no qual a forca peso de um corpo estd concentrada.
Em um campo gravitacional uniforme, este ponto € idéntico ao ponto de centro de massa. Assumindo
que um foguete seja composto de varios componentes k, a posicdo em x do centro de gravidade € igual

a.

N
1
Toe = 3 ’; 2x My, (3.29)

em que M é a massa total dos componentes, z; € o centro de massa de um componente em relagdo a
uma linha de referéncia qualquer (a mesma de x¢¢) € M) € a massa de um componente. A equacao
[3.29 nos permite obter de forma simplificada o centro de gravidade de um foguete tendo conhecimento
da localizacdo dos centros de massa dos seus componentes e suas massas individuais. Como a maior
parte dos componentes € simétrica, possui distribuicdo de massa uniforme e € projetada em softwares
de desenho mecénico, a obtencdo da localiza¢do do centro de massa € trivial. De forma generalizada, o
centro de gravidade de um objeto imerso num campo gravitacional ndo-uniforme, com distribuicao de

massa nao-uniforme € dado por[m:

:fffyc-g-pd:vdydz
My

Toag (330)
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com g(z,y, z) e p(x, y, z).
A |Figura 3.17|mostra um foguete com as posicoes do centro de gravidade e massas individuais
dos seus principais componentes. Assim, adotando subscritos n, r, b, e, f para os componentes nose,

recovery, body, engine, fins, respectivamente:

d Wy + d, W, + dyWy + deW, + d; W,
W + W, + Wy, + W, + W

Tog = (3.31)

Figura 3.17 — Exemplo para obtencdo da localizacdao do CG
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Fonte: Rocket. . . L

Duas observagdes pertinentes devem ser feitas quanto ao CG: uma delas é que z¢ serd dado em
relacdo a linha de referéncia escolhida - tipicamente na coifa do foguete. A segunda € que, durante a
queima de propelente, a massa do componente de motor serd reduzida, fazendo com que o CG caminhe

para cima no foguete, aumentando a estabilidade.

3.2.4 Centro de pressao (CP)

O centro de pressao € definido como o ponto no corpo no qual a forca aerodinamica resultante
atua. A obtencdo tedrica da sua localizacao é muito mais desafiadora que a do centro de gravidade,
J& que possui relacao direta com a distribuicao de pressdo em torno do foguete[13 I, Além disso, essa
distribuic@o se altera com o aumento do angulo de ataque, fazendo com que o CP também varie.
Felizmente, uma técnica simplificada que fornece com acuricia a localiza¢do do centro de pressao em
foguetes subsonicos foi formalizada em 1966 por James S. Barrowman" 14| desde que o angulo de
ataque seja nulo.

O procedimento para determinacdo do centro de pressdao envolve separar o foguete em trés tipos
principais de componentes: coifa, transi¢cdes conicas (partes com variagdes no didmetro da superficie
imersa no escoamento) e aletas; seus subscritos sdo, respectivamente, n, t, f. Para cada um desses
componentes, serdo calculados os termos de distancia relativa do centro de pressao (Xn, X1, Xrp)eos
coeficientes de forca normal ((Cx)n, (Cn)7, (Cn)F), que dardo a posicao do centro de pressdo do
foguete em relacao a uma linha de referéncia escolhida™. A mostra todas as distancias

relativas necessdrias para o calculo do centro de pressao em um foguete qualquer.



Figura 3.18 — Distancias relativas do método de Barrowman
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Para o célculo dos termos da coifa, tem-se um valor constante para o coeficiente de forca normal,
independentemente do formato da coifa: (Cy )y = 221 J4 a distancia relativa do centro de pressdo da
coifa, X, depende unicamente de sua geometria. As geometrias tipicamente utilizadas em coifas de

foguetes estdo listadas a seguir na tabela com seus valores de X yH1Ol:

Tabela 2 — Distancias relativas dos centros de pressdo para geometrias tipicas de coifas

Formato da coifa Xy
Coénico L/3
Parabdlico (Power-series) L/2
Ogival 0.534L, para L > 6R
Eliptico 3L/2
LV-HAACK 0.437L
von-Kdrmdn 0.500L
Fonte: [Sr!10]

Em que L é o comprimento ou altura da coifa do foguete e R € o raio da base da coifa. Uma
observagdo importante ha de ser feita: as distancias relativas da tabela tomam a linha de referéncia
como sendo a base da coifa, diferentemente da[Figura 3.18] que utiliza a ponta da coifa como referéncia.
Assim, a distincia com a linha de referéncia na ponta da coifa sera dada por L — Xy.

Para os termos de transi¢@o conica, as expressoes [3.32] e [3.33] fornecem o coeficiente de forga

<GmT=2[C%){—C%>1 (3.32)

(3.33)

normal e a distancia relativa:

— L
Xr=Xp+ L |14 — 0
3 ) dp
dn

Em que dg,dr, Xp, L7,d sdo distdncias ou comprimentos caracteristicos, denotados na
0 8

Para os termos das aletas, as expressdes [3.34] e [3.35| fornecem o coeficiente de for¢ca normal e a

distancia relativa:

2
. 4N(§>
— |1 34
(Cn)F {+R+S} oL = (3.34)
1 1+ (===
+ +(CR+CT)
—_— XR (CR + QCT) 1 |: CRCT :|
Xp=Xp+ SBRT 2T (Op + Cp) — 221 3.35
r=Ap+ g (Cr + Cr) 5 (Cr +Cr) Cr+ Cr (3.35)

Emque R, S, Lr,Cg,Cr, X, X s@o distincias ou comprimentos caracteristicos, também deno-
tados na[Figura 3.18] NV € o niimero total de aletas instaladas. Finalmente, calculados estes termos, a
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distancia do centro de pressido em relaco a linha de referéncia é dada pela expressao [3.36

X - (CN)NXN + (CN)rXr + (Cn)pXF
TP =T T Cn + (C)r + (O

Outras duas observagdes devem ser feitas quanto ao z¢p: em primeiro lugar, deve-se dar atencdo a

(3.36)

linha de referéncia utilizada nos cdlculos dos termos dos componentes; assim como z¢, a utilizagdao
da linha de referéncia incorreta ird acarretar no posicionamento incorreto do CG e CP, levando o
foguete a instabilidade. Além disso, enfatiza-se que as expressdes do chamado “método Barrowman”
sao vélidas apenas para angulo de ataque nulo. Com o aumento do angulo de ataque, o centro de
pressdo se desloca para cima no foguete, o que diminui sua estabilidade. Assim, o caso em que o = 0

denota a condicao de projeto menos conservadora possivel“sl.

3.2.5 Margem estatica

Com a ajuda das se¢des anteriores, é possivel calcular com acurdcia satisfatéria os pontos relativos
ao centro de gravidade e centro de pressdo de um foguete em dngulo ataque nulo. No entanto, até o
momento sabe-se apenas que o centro de pressdo deve ficar abaixo do centro de gravidade, tomando o
foguete com a coifa para cima como referéncia. A distancia que esses pontos devem possuir entre si nao
foi discutida; historicamente, um parametro denominado “margem estética” € utilizado para determinar
intervalos aceitdveis de distancia entre 0 CG e o CP. Um padrao ndo oficial entre foguete-modelistas é
utilizar de 1.5 a 2 calibres de distancia (calibre sendo o maior didmetro do foguete)lz].

A distancia entre estes dois pontos de interesse tem relacdo direta com o momento corretivo
gerado pelas aletas: um foguete pode possuir estabilidade positiva mas, devido a pequena distancia
entre CG e CP, a correcdo das perturbacdes pode se mostrar insuficiente. Similarmente, um foguete
com margem de estabilidade considerada suficiente em condi¢des normais pode se tornar totalmente
instivel sob condi¢des de vento lateral: o aumento do angulo de ataque fard com que o CP se desloque
para cima do CG. O intervalo de 1.5 a 2 calibres para a margem estética dara resultados positivos
para a grande maioria dos casos, mas apenas uma analise ou simulacdo dindmica levando em conta
todos os graus de liberdade aplicédveis fornecera o comportamento real do foguete em vool™. Para o
foguete desenvolvido, uma margem estética entre 1.5 a 2 calibres serd utilizada, a fim de simplificar as

simulagdes de trajetoria.
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3.3 AERODINAMICA

A aerodinamica estuda, principalmente, a influéncia do escoamento em corpos imersos por ele -
como o efeito do ar atmosférico que trafega ao redor de uma asa de aeronave. No ambito da ci€ncia
de foguetes, o conceito fundamental a ser estudado € o arrasto, sentido por foguetes ao percorrerem
as diferentes camadas da atmosfera. Para um foguete experimental a preocupagdo é a mesma - ou
até maior, visto que foguetes comerciais passam apenas uma pequena parcela da sua trajetdria sob
efeito considerdvel do arrasto. O arrasto, sendo uma for¢a contrdria a dire¢ao de movimento, influencia
profundamente na capacidade de atender uma missao, ja que demanda maior empuxo do foguete e,
consequentemente, mais propelente e/ou capacidade propulsiva para um mesmo alcance ou carga-paga.
Essa secdo ird discorrer sobre métodos de obtencio do coeficiente de arrasto e pardmetros que o
influenciam (com foco no regime subsonico, dado o apogeu requisitado na segio@.I).

Os metddos apresentados utilizam dados empiricos coletados em tineis de vento aliados a dados
tedricos para estimar os parametros aerodinamicos. Esta ndo € a unica técnica disponivel ao projetista:
se métodos mais acurados estiverem disponiveis no cendrio e aplicacdo do leitor, sugere-se que as

modelagens sejam feitas de acordo com tais.

3.3.1 Modelagem da forca de arrasto e os coeficientes de arrasto
A forga de arrasto € tradicionalmente representada pela expressao

1
p=, 2V2SC) (3.37)

Em que D ¢ a forca de arrasto, p € a densidade do escoamento, V' é a velocidade com que o
escoamento percorre o objeto, S € a drea relativa e C'p € o coeficiente de arrasto. Em uma simulagao,
todos os parametros do lado direito da equag@o sdo conhecidos, com excecio de C'p; 0 maior desafio
para o calculo da forca de arrasto €, portanto, determinar este coeficiente.

Algumas consideracdes podem ser feitas: em primeiro lugar, destaca-se que a velocidade esta
elevada ao quadrado, sendo portanto o termo de maior efeito no arrasto. O coeficiente de arrasto é
afetado pela geometria do objeto, pelo angulo de ataque, pelo acabamento das suas superficies, pelo
regime do escoamento (laminar ou turbulento) e pelo nimero de Mach"7!
da altitude.

A técnica abordada para o projeto consiste em dividir o coeficiente de arrasto em quatro tipos

, € a densidade ¢ uma funcao

(arrasto de friccdo, arrasto de pressao, arrasto de base e arrasto parasita), calculd-los separadamente e
entdo encontrar a contribui¢do total dimensionada; quando presente nas equagdes, o simbolo subscrito
“e” indica que o coeficiente em questio ainda nio foi dimensionado em relacdo a drea de referéncia
correta. Na se¢do[3.3.11] todos os coeficientes ndo dimensionados serdo dimensionados na sua forma
final para utiliza¢do na expressao O arrasto de fric¢do € o tnico coeficiente que ja é calculado
na sua forma dimensionada ao final da se¢do [3.3.3] Finalmente, a forga de arrasto instantinea ¢é
utilizada nos cdlculos de trajetdria. Essa € a técnica empregada pelo software OpenRocket, validada

por inimeros langamentosm].
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3.3.2 Camada-limite e tipos de escoamento

Na parte frontal de um corpo de contorno suave (streamlined body) o fluido percorre suavemente
sua superficie em “camadas” que diferem quanto a velocidade do escoamento. A camada mais proxima
da superficie deste corpo “gruda” no objeto, uma condi¢do de contorno que garante velocidade nula

(17

naquela camada: a condi¢do de ndo-deslizamento'”!. A medida que se distancia do objeto, cada

camada aumenta de velocidade gradualmente, até alcancar a velocidade do escoamento livre. Esse tipo
de escoamento € chamado de escoamento laminar, ao qual € associado uma camada-limite laminar™,
A espessura desta camada-limite aumenta com a distancia percorrida pelo fluido ao longo da parede,
até um ponto no qual a transi¢ao para o regime turbulento ocorre. No regime turbulento, a espessura
da camada-limite aumenta consideravelmente e nela estdo presentes redemoinhos ou turbilhdes, que
aumentam o arrasto de fricgﬁoml, O ponto de transi¢ao existird no corpo imerso caso o nimero de
Reynolds, que relaciona as forcas inerciais com as forgas viscosas do fluido, seja alto o suficiente; do
contrdrio, o corpo inteiro estard imerso em uma camada-limite laminar™®. A ilustra os
dois comportamentos possiveis, e a[Figura 3.20| mostra o crescimento da camada-limite ao longo de

uma parede.

Figura 3.19 — Formacgdo da camada-limite em regime de a) Reynolds baixo e b) Reynolds alto
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Figura 3.20 — Crescimento da camada-limite (fora de escala)
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Para simplificar a obten¢@o do coeficiente de arrasto, assume-se neste trabalho que todo o foguete
estd no regime turbulento: em uma velocidade de 100 m/s, a transi¢ao ocorre em aproximadamente
7 cm da ponta da coifa, e em uma velocidade de 60 m/s qualquer protuberancia ou imperfeicao
maior que 0.05 mm ird causar a transicao para o regime turbulento, tornando o efeito do segmento
laminar desprezivel por cobrir apenas uma pequena parte da superficie total do foguete. Em sua

[@", mas quando implementados, a

existéncia da camada laminar alterou o apogeu em menos de 5% em todos os testes! 7],
A ilustra a transi¢do da camada-limite em um foguete e apresenta os diversos tipos de

arrasto que ocorrem em suas imediacdes - os quais serdo explicados na subsecdo seguinte.

tese, o método de Barrowman prevé cdlculos para os dois regimes

Figura 3.21 — Tipos de arrasto e transicdo da camada-limite em um foguete
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3.3.3 Arrasto de friccao

O arrasto de friccdo € a mais notdvel fonte de arrasto em um foguete experimental no regime
subsoOnico, seguido do arrasto de pressdo. E causado pela friccdo da superficie do foguete com
o escoamento viscoso. O coeficiente de arrasto de friccdo depende do nimero de Reynolds do

escoamento, da rugosidade superficial do objeto e do nimero de Mach, e pode ser generalizado como:

Oy = Diriction (3.38)
3P0 Awet
Em que A,.; € a drea superficial do foguete exposta ao escoamento, v, € a velocidade do escoamento
livre, p € a densidade do escoamento € D ¢,;ction € a forga de arrasto de fricgdo. Existem vérias formas
de estimar o coeficiente de arrasto de fric¢do, a depender do niimero de Reynolds do escoamento.
Para um escoamento totalmente turbulento mas com uma subcamada laminar que cobre a rugosi-

dade superficial, C'y ndo € func¢do da rugosidade, apenas do nimero de Reynoldsm]:

1
Cf = 2
(1.50In R — 5.6)

Esta equacgao € valida até um nimero de Reynolds critico, no qual a rugosidade superficial passa a

(3.39)

ter influéncia sobre o arrasto de fric¢do. O nimero de Reynolds critico € dado por[m:
R\ 0%
Rerie = 51 (f) (3.40)

Em que R.,;; ¢ o nimero de Reynolds méximo para aplica¢do da equacdo[3.39 L ¢ o comprimento
total do foguete e R, € a altura média da rugosidade superficial. A tabela[3|relaciona alguns materiais

e acabamentos com suas alturas médias estimadas.

Tabela 3 — Tamanho médio aproximado da rugosidade superficial

Tipo de superficie Altura aproximada [pm]
Superficies espelhadas 0
Vidro convencional 0.1
Superficies acabadas e polidas 0.5
Chapas de metal aerondutico 2
Pintura perfeita com spray 5
Placas de madeira aplainada 15
Pintura de aeronaves comerciais 20
Chapeamento de aco 50
Cimento liso 50
Revestimento em asfalto 100
Superficie metalica galvanizada 150
Pintura incorreta em aeronave 200
Ferro fundido, sem tratamento 250
Placas de madeira, sem tratamento 500
Concreto convencional 1000
120]

Fonte: Hoerner
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Para valores de Reynolds acima de R..;;, C'y pode ser calculado como uma fung¢io apenas da altura
média da rugosidade superficial R e do comprimento do foguete. Diz-se, nesse caso, que o arrasto é

limitado pela rugosidade (roughness—limited)[m:

R\ 2
Cy =0.032 <f> (3.41)

Para valores de Reynolds muito pequenos (Re < 10%), considera-se que o coeficiente de arrasto de
fric¢do € constante e igual ao valor do coeficiente calculado para Re = 10* na equacdo De forma

resumida, o coeficiente de fric¢do de arrasto € dado por:

1.482-1072, se Re < 104
Cy = { Eq.339 se 10* < Re < Reqpir (3.42)
Eq.[3.41] se Re > Reit

Ap6s o cdlculo inicial de C'y, € necessdrio aplicar os fatores de correcdo devido a compressibilidade

no regime subsonico para obteng¢io do coeficiente corrigido, C¥,:

Cp. = Cp(1—0.1M?) (3.43)

Em que M € o nimero de Mach do escoamento - a razdo entre a velocidade do escoamento livre v
e a velocidade local do som a.
Finalmente, € preciso dimensionar corretamente o coeficiente em relagdo as dreas de referéncia do

foguete. O coeficiente de arrasto de friccao final serd dado por:

1 2t
1 — - A et.bo 1 - 'Aw ins
( +2fB> wt,bdy+( +E) et,f

(CD)friction = C’fC Aref

(3.44)

Em que fg € a “proporcdo de finura” (fineness ratio) do foguete (comprimento total do foguete
dividido pelo seu maior raio), Ayt pody € a drea molhada do corpo do foguete, A, fins € a drea
molhada das aletas (considerando os dois lados) e A,.; € a drea de referéncia, adotada como a maior

area de sec¢do transversal do foguete.
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3.3.4 Arrasto de base

O arrasto de base € causado pela dificuldade sentida pelo escoamento ao tentar contornar uma
regido de baixa pressdo - tipicamente gerada na parte inferior do foguete, ou em regides cujo diametro

do componente reduza de forma abrupta. A [Figura 3.22]ilustra esse efeito em um aerofélio cujo bordo

[2

de fuga foi cortado. O arrasto de base pode ser modelado de forma empirica 1 a depender do nimero

de Mach do escoamento, como mostra a equagao [3.45}

0.12+0.13M2, se M < 1
(Cpe)base = (3.45)
0.25/M se M > 1

Figura 3.22 — Arrasto de base causado pelo fim abrupto de aerofélio
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O arrasto de base na parte inferior do foguete pode deixar de existir ou ter seu efeito reduzido
durante a operacdo do motor devido a exaustdo de gases naquela regido. Uma forma simplificada de

tratar este caso é subtrair>}

a drea de saida do motor da drea de referéncia quando o dimensionamento
do arrasto de base for feito. Se a area do motor for proxima a drea de referéncia da parte inferior do
foguete, considera-se que nenhum arrasto de base é gerado; do contrério, se a drea de saida do motor
for desprezivel em relacdo a drea da secdo transversal inferior, considera-se que o efeito dos gases €
negligenciavel e, portanto, ha arrasto de base em sua totalidade.

O efeito do arrasto de base na parte inferior do foguete € reduzido quando ha uma transi¢ao boattail,
devido a curva mais suave que o escoamento deve realizar e também devido a drea de referéncia
reduzida. Nesses casos, calcula-se o arrasto de base normalmente, utilizando a drea final da transi¢do

boattail para dimensionar o coeficiente.
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3.3.5 Arrasto de pressao - mecanismo fisico

O arrasto de pressdo € causado pela dificuldade do escoamento em contornar um objeto. Em
objetos com contornos grosseiros (blunt bodies), o arrasto de pressdo possui a maior contribui¢cdo para
o arrasto total. Nesta secdo serdo apresentados métodos semi-empiricos para estimar o coeficiente de

arrasto de pressdo da coifa, das transicdes de corpo e das aletas.

3.3.6 Arrasto de pressao em coifas

No comeco do regime subsonico, a contribui¢do do arrasto de pressdo em coifas é substancialmente
menor que a contribuicao do arrasto de friccdo. Em alguns casos, o coeficiente € até mesmo negativo,
produzindo uma pequena diminui¢do de arrasto. A mostra uma série de coifas e seus
respectivos coeficientes de arrasto de pressao.

Figura 3.23 — Coeficientes de arrasto de pressao para algumas geometrias de coifa em regime subso-

nico
V
Cp —0.05 0.0l 0.2 0.2 0.4 0.8

Fonte: Niskanen!)

Em M = 0, o coeficiente de arrasto de pressao € aproximadamente proporcional ao quadrado do
seno do angulo de juncdo ¢, indicado na parte direita da|Figura 3.23|como o angulo entre a superficie

reta do tubo com a superficie da coifal®:

(Cperi=0)p = 0.8 - sin’ ¢ (3.46)

Isso significa que, para qualquer coifa com uma transi¢ao suave para o corpo do foguete, o arrasto
de pressdo serd nulo™ no comeco do regime subsdnico. Para mapear o regime subsonico até o regime

transOnico, um interpolador que se assemelha ao método de Prandtl-Glauert é utilizado!!:

(Cpe)p = aM® + (Cpe rr=o)p (3.47)

Em que (Cp. ), € 0 coeficiente de arrasto de pressao valido para todo regime subsonico, (Cpe ar—o)p
€ o coeficiente de pressdo em M = 0 e a e b sdo constantes do interpolador; para toda coifa cujo
coeficiente de arrasto de pressdo no comego do regime transonico € zero, tem-se (Cpe ), = (Cpe p—0)p-

A modelagem do regime transdnico e supersonico depende da geometria da coifa; em geral, trés

interpolagdes sdo necessdrias para a obten¢do do coeficiente:

1. Interpolacdo de parametro geométrico (n): caso o formato de coifa permita variagdo de um

pardmetro geométrico (como a coifa de série de poténcia, mapeada por y = R (x/L)", em que o
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parametro n pode variar de 0 a 1), este deve ser obtido através da interpolacdo de coifas cujo

intervalo dos parametros inclua n e cujos dados empiricos estdo disponiveis;

2. Interpolagdo de proporg¢éo de finura de coifa (fy): os dados empiricos utilizados no calculo do
coeficiente de arrasto de pressdo estdo disponiveis apenas para fy = 3, logo, para um valor de

projeto diferente, outra interpolacio serd necessdria;
3. Interpolag¢do no nimero de Mach (M): interpolagdo final, dada pela equagdo|3.47

Como exemplo, a modelagem completa do arrasto de pressao da coifa de formato elipsoidal serd
feita. Como seu coeficiente de arrasto de pressdao nao € nulo no comeco do regime transonico, hd de
se realizar as interpolacdes. Outras modelagens sdo mais simples e podem ser realizadas seguindo as

[L7)

expressoes de Niskanen™ ™, nos apéndices A e B, e acoplando-as ao interpolador da expressao

Modelagem de arrasto de pressao para coifa em formato elipsoidal

A coifa elipsoidal ndo possui parametros geométricos para Variagﬁo[mj

, portanto, a primeira
interpolacdo ndo € necessdria.

Para montar o segundo interpolador, é necessdrio determinar Cs - o coeficiente de arrasto de pressao
para uma proporgdo de finura da coifa (nose fineness ratio, fx) igual a 3l e Cp, que € 0 mesmo que o

coeficiente de arrasto de pressdo de um cilindro com extremidade reta.

* (5 encontrado a partir de dados empiricos dos graficos da Os pontos da curva
podem ser extraidos por uma ferramenta de extragcdo de pontos em imagens, como o WebPlotDi-

gitizer;

e Cy: uma coifa com fy nula é, essencialmente, um cilindro com extremidade reta. No regime
subsoOnico, é dado pela equacdo 2 Essa expressao também € vdlida para o cdlculo do
arrasto de base, ja4 que ambos dependem da pressao de estagnagdo das dreas perpendiculares ao

escoamentoml .
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Figura 3.24 — Coeficientes de arrasto de pressao para coifas em regime transdnico e supersonico, com
fn=3
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M? M*
Co = (C’D.)swg = 0.85 (1 + T + 4—0) (3.48)

Obtidos C'3 e Cy, o coeficiente de arrasto de pressdo para um valor de fy qualquer é obtido pelo

segundo interpolador, descrito na equagdo [3.49]

C logy (fn+1)
3) (3.49)

Co

O numero de Mach do comecgo da regido transOnica serd chamado de M;. No caso da coifa

(Cpe)p = Cp - (

elipsoidal em regime subsonico, apenas do coeficiente no comego da regido transonica € necessario,
que ja foi obtido, e o valor da derivada neste ponto para montar o terceiro e dltimo interpolador. A
derivada € obtida seguindo os mesmos passos, porém adicionando um valor infinitesimal ao valor de
M,, interpolando linearmente com o segundo ponto obtido da extragao de dados e obtendo o valor do

coeficiente neste ponto. A equagio[3.50|realiza esse procedimento para um incremento arbitrério:
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Cps
(Cpar), = g_”(;gi'“l)p (3.50)

Finalmente, as constantes a e b do dltimo interpolador sdo encontradas derivando a equagdo[3.47
(Cpa)l, = abM"™! (3.51)

O valor da derivada é conhecido em M, logo, substituindo as expressoes, tem-se as seguintes

equagdes para a obtengdo das constantes:

Mt : (CD. M )/
h— P 3.52
Coorn)o— (Coenio) (3.52)

(CDO,Mt) - (CDO,MZO)
a= P M P (3.53)

Em que M, é o nimero de Mach que denota o comego da regido transdnica (primeiro ponto em
que os dados empiricos estdo disponiveis), (Cpe a1, )p € (Cpe, Mt); sdo, respectivamente, o valor do
coeficiente de arrasto de pressdo em M, e sua derivada, e (Cpe r—0), € 0 valor do coeficiente em
M = 0, dado pela equacao O interpolador final é encontrado utilizando os valores de a € b na

equagio e dd os valores do coeficiente de arrasto para todo regime subsonico.
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3.3.7 Arrasto de pressao em transicoes shoulders

Os segmentos chamados de “shoulders” sdo transi¢des nas quais o didmetro do corpo do foguete
aumenta. Nestes casos, 0 escoamento encontra uma superficie que deve ser contornada de forma
similar a coifa. Estas transicoes sao utilizadas quando € necessdrio comportar sistemas maiores, cOmo

o acoplamento de um foguete de dois estdgios ou um motor maior. Na[Figura 3.23] duas transi¢des (A
e B) do foguete Saturn V estdo ilustradas.

Figura 3.25 — Transi¢des de tipo shoulder do Saturn V

125]

Fonte: \Saturn. . .

No regime subsonico, essas transicdes podem ser modeladas da mesma forma que as coifas,
mudando apenas a drea de referéncia utilizada nos calculos: neste caso, a drea de referéncia serd em
relacdo a drea frontal do tronco de cilindro formado pelo didmetro antes e depois da transi¢do. O
efeito da transi¢ao nao-suave de uma superficie para a outra € ignorado, ja que a variacao de pressao €

positiva e nao ha descolamento do escoamento!™.
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3.3.8 Arrasto de pressao em transicoes boattail

Os segmentos chamados de “boattails” sdo transi¢Oes nas quais o didmetro do corpo do foguete

diminui. Sao utilizadas, principalmente, na parte traseira/inferior do foguete para diminui¢@o do arrasto
de base, discutido na se¢do[3.3.4]

(a) Vista em software CAD (b) Acoplada ao foguete

Figura 3.26 — Transi¢des boattail

Fonte:

A transicdo boattail de comprimento nulo corresponde a um fim abrupto de uma superficie - o que
estd relacionado ao arrasto de base causado pela regido de baixa pressao. Por outro lado, uma transi¢ao
gradual causa uma variacdo de pressdo suave, gerando nenhum arrasto de pressﬁo. A equagdo m

mostra a modelagem deste comportamento para o regime subsonico.

1, sey <1
(CDo>p = (CDo>base : (3 — ’}/)/2, sel < v < 3 (354)
0, sey >3

O parametro de finura 7y é definido como o comprimento da transi¢ao dividido pela diferenca entre
o didmetro das suas duas se¢des, 7 = [/(d; — ds).

Nos dois extremos, se a propor¢ao -y for alta o suficiente, considera-se que nao ha arrasto de pressao
na transicdo. Se for muito pequena, considera-se que o arrasto de pressao é equivalente ao arrasto
de base, apenas dimensionado para a drea de referéncia menor. O arrasto de base da equacdo[3.54]¢
calculado através da expressdo [3.45] e a drea de referéncia da transigdo € a drea frontal do tronco de

cilindro.
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3.3.9 Arrasto de pressao em aletas

O arrasto de pressao em aletas € altamente dependente do perfil de aleta utilizado™ . Trés tipos

serdo considerados e analisados:
1. Aletas de perfil retangular (3.27a);

2. Aletas com bordo de ataque (leading edge, LE) e bordo de fuga (trailing edge, TE), arredondados
(3.27b);

3. Aletas com perfil de aerofdlio (3.27c]).

(a) Retangular (b) Com LE e TE arre- (c) Aerofdlio
dondados

Figura 3.27 — Perfis de aletas
Fonte: elaborada pelo autor

Os coeficientes de arrasto de pressdo serdo calculados separadamente para o bordo de ataque (LE)

e bordo de fuga (TE). O coeficiente de arrasto de pressdo final para as aletas, ndo dimensionado, é

dado pela equagéo

(Cpe)p = (Cpe)rE + (Cpe)rE (3.55)

Para o bordo de ataque de uma aleta com perfil retangular, o arrasto de pressao serd igual ao arrasto

de pressdo por estagnagﬁo[m

, J4 que o escoamento encontra uma parede de contornos grosseiros. A
equacio pode ser utilizada para o regime subsonico.
O bordo de ataque de uma aleta com perfil de cantos arredondados (incluindo aqui a aleta com

171

perfil de aerofélio) pode ser modelado como um cilindro circular sem arrasto de base !, através da

expressao empirica proposta por Barrowman!™! (equacao .

(1 — M?)~047 1 se M < 0.9
(Cpe)reL = 1 —1.785(M — 0.9), se 0.9 < M < 1 (3.56)
1.214 — 0.502/M? + 0.1095/M*, se M > 1
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O subscrito L indica o escoamento perpendicular ao bordo de ataque, que € corrigido com o angulo

de enflechamento do bordo de ataque, '} g, definido na equagdo [3.57

(Cpe)re = (Cpe)rEL - cos’ 'z (3.57)

Para o bordo de fuga do perfil retangular, considera-se que a regido reta gera uma zona de pressao

reduzida e, entdo, tem-se que o arrasto do bordo de fuga € o préprio arrasto de base.

(CDO)TE = (CDo)base (358)

Para os perfis arredondados considera-se que o arrasto do bordo de fuga € equivalente a metade do
arrasto de base, e para perfis de aerofdlio o arrasto de pressdo do bordo de fuga é nulo™. A drea de

referéncia destes coeficientes € a area frontal total das aletas.
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3.3.10 Arrasto parasita

O arrasto parasita € causado por imperfei¢cdes e/ou protuberancias no foguete[17]. A principal fonte
de arrasto parasita em um foguete-modelo ou foguete experimental € o encaixe da guia de lancamento
(launch guides). Os trés tipos mais convencionais de encaixes estdo ilustrados na[Figura 3.2§]

Figura 3.28 — Encaixes da guia de lancamento

oI

Launch lug Wire loop Rail pin

Fonte: Niskanen!™"!
O arrasto parasita dos encaixes € modelado considerando o caso de um cilindro sélido préximo ao
corpo do foguete e o caso de um fio circular disposto perpendicularmente ao escoamento. Segundo

il

Niskanen ', a equacdo fornece o coeficiente ndo-dimensionado da guia de lancamento, e a

equagdo [3.60|fornece a drea de referéncia que deve ser utilizada.

(CDo)parasitic = Inax (13 - l/d, 1) : (CDo)stag (359)

(A>parasitz’c = 7”"3 7TT - max (1 — l/d 0) (3.60)

Em que [ é o comprimento da guia de lancamento (no caso do fio circular, igual a sua espessura),
d é o diametro externo da secdo circular, e r.;; € r;,; SA0 0s raios externos e internos da guia de

lancamento.
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3.3.11 Dimensionamento dos coeficientes de arrasto

O coeficiente de arrasto total em angulo de ataque nulo € obtido dimensionando os coeficientes de
arrasto individuais para uma drea de referéncia comum e entdo somando-os. Note que o arrasto de

fricgdo ja foi dimensionado separadamente[3.44] A equagdo[3.61] mostra a expressdo para obtengdo do
Chy-

A
Cp, = r

= Cpe)r +Chp, ... 3.61
Aref ( D )T Dfrzctzon ( )
T

Em que o subscrito 7" denota algum tipo de arrasto (pressdo, base ou parasita), Ay € a drea de
referéncia aplicdvel ao tipo de arrasto considerado e A,.; € a drea de referéncia comum; em angulo de
ataque nulo, € igual a drea da se¢do transversal do foguete.

A obten¢do de Cp, nos permite calcular a forca de arrasto aplicada sobre o foguete, ja que a
densidade do escoamento, velocidade do foguete e drea de referéncia sdo termos conhecidos dentro de

uma simulacdo.
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3.4 TRAJETORIA

O estudo da trajetéria do foguete experimental € crucial para o cumprimento de sua missao. Neste
tépico, uma modelagem mecanica simplificada de um grau de liberdade (adotado como sendo a
translacdo vertical do foguete) serd feita analiticamente para um foguete atuando no vacuo, e em

seguida o caso com arrasto aerodinamico em um grau de liberdade € apresentado.

3.4.1 Etapas de voo de foguete experimental

A[Figura 3.29 mostra um foguete de estdgio tnico e suas fases de voo.

Figura 3.29 — Etapas de voo de foguete

Flight of a Model Rocket

#
Coasting Ejection
Flight Charge
i Powered
Ascent Slow
Descent
Launch
Recovery oo

Fonte: [Flight. . . [27)

1. Lancamento (launch): esta é a primeira etapa de voo de qualquer foguete. O ignitor é acionado e o
foguete € propulsionado pelo motor. Como a velocidade ainda ndo € suficiente para estabilizacio,
a guia de lancamento € utilizada para manter a trajetéria do foguete retilinea. Assumindo que a
guia de lancamento mantenha o foguete com angulo de ataque nulo, as forcas envolvidas sao

arrasto, empuxo € peso;

2. Subida propulsada (powered ascent): o foguete continua com o motor em operagao, mas ja
livre da restricao da guia de lancamento. As forgas aplicadas sobre o foguete sdo o empuxo do
motor, o arrasto aerodindmico, o peso do foguete e, em caso de dngulo de ataque ndo-nulo, a

sustentacao aerodindmica;

3. Voo livre ascendente (coasting flight): o motor € desligado, mas o foguete ainda possui energia

cinética. As forcas aplicadas sdo as mesmas da fase anterior, com exce¢do do empuxo;
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4. Apogeu (apogee): o foguete gastou toda sua energia cinética decorrente da queima do propelente.

Neste momento, a velocidade vertical do foguete € nula;

5. Voo livre descendente: o foguete estd em trajetdria balistica até o acionamento do médulo de

recuperacao.

6. Carga de ejecao (ejection charge): se no foguete houver um sistema pirotécnico de ejecdo de
paraquedas, ele serd ativado neste momento. Normalmente, o momento de ativagcdo € suficiente
para reduzir a velocidade do foguete mas ndo exagerado para evitar um pouso distante do local

de lancamento;

7. Descida lenta (slow descent): o paraquedas estd totalmente acionado, gerando forca de arrasto

suficiente para desacelerar a queda do foguete a um nivel seguro.

3.4.2 Altitude de foguete sem arrasto

A modelagem da trajetdria de foguete em um grau de liberdade, sem considerar o arrasto, pode ser
feita analiticamente através da andlise separada da fase propulsada e da fase balistica. As aproximacoes
feitas nas equagdes [3.23]e[3.21]sdo utilizadas nessa se¢@o e na se¢do [3.4.3] caso a curva de empuxo-
tempo ndo seja conhecida. A secao apresenta as equacdes para quando a curva de empuxo-tempo
¢é conhecida.

Na fase propulsada, em um instante ¢ qualquer, o momento total do sistema € dado pela equagdo
3.62]

Py = Mo (3.62)

Em que m é a massa total do foguete e v € a sua velocidade. Apds um instante infinitesimal dt, a
massa do foguete decresce por conta do consumo de propelente, a velocidade do foguete € incrementada
por conta da ejecao das particulas de gases, e a particula de gis € ejetada a uma velocidade em relagao

ao foguete. Matematicamente, a equagao mostra 0 momento total em ¢ + dt.
Diyar = (m —dm)(v + dv) — udm (3.63)

Em que (m — dm) é a variacdo de massa do foguete, (v + dv) € a variacdo de velocidade do
foguete em relacdo a particula de gas e udm é o momento da particula de gis, com u em relagdo ao
solo e portanto negativo (contrdrio ao sentido de v). Rearranjando, tem-se:

DPirqr = MU + mdv + vdm — dmdv — udm (3.64)
A variacdo de momento dp € calculada subtraindo as duas expressoes, e ¢ dada pela equacgdo(3.65
dp = P, 4 — Py = (mv +mdv +vdm — dmdv —udm) — (mv) = mdv —dm(u+v +dv) (3.65)
E possivel definir uma velocidade relativa V,.; entre o foguete e a particula de gds:

Vie=u—(—v—dv) =u+v+dv (3.66)
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Substituindo a equagio [3.66]em [3.65] tem-se:

dp = mdv — V,gdm (3.67)
Pela segunda lei de Newton (3.2)):
_dp  mdv—Vigdm  dv dm
Fext = - di = ma Wel% (3.68)

Em que F,.,; é o vetor de forcas externas (neste caso, apenas a forca gravitacional), V.. € a

velocidade de ejecdo dos gases em relacdo ao solo e d_T: ou 7 € a variacdo de massa do foguete.
Utilizando as simplificagdes [3.23|e[3.21] € possivel reescrever a equagdo [3.68|de forma que o empuxo
médio [, /t, apareca:
dv I, M, dv I,
F., — m — EZ =mo = E (3.69)

Idealmente, o valor instantaneo de empuxo do motor estd disponivel e as simplificagdes nao sao
necessdrias - no sistema propulsivo desenvolvido, por exemplo, este ¢ um dado conhecido. No entanto,
por completude, a equacdo [3.69)é uma aproximagcao razodvel para motores comerciais cuja informagao
de vazdo mdssica ou curva empuxo-tempo nado estdo disponiveis.

Para a modelagem sem arrasto, pode-se substituir o vetor F,; pela simples forca gravitacional
atuante no foguete, de modo que F,.,; = P = —mg. Substituindo, rearranjando e removendo a
notacdo de vetor, tem-se:

dv L dv I

m—=———mqg - — =
it t, T AT me,

—yg (3.70)

A massa instantdnea m pode ser modelada em termos da massa inicial, massa de propelente e

tempo de queima do motor:

M
m:Mi—Mt:Mi—t—p~t (3.71)
q

Em que M, € a massa inicial total do foguete, M, € a massa de propelente a ser consumida e ¢, € o

tempo de queima do motor. Substituindo na equagéo [3.70}

dU_ It
dt  M;-t,— M, -t

—g (3.72)

A equagdo fornece a aceleracdo instantanea do foguete para um instante de tempo ¢ qualquer
durante a fase propulsada. Integrando a expressao de 0 até ¢,, obtém-se a velocidade adquirida no final
da fase propulsada - que € a maior velocidade atingida por foguetes de estdgio Gnico. A variacdo de

velocidade na fase propulsada é, entdo, dada por:
t
! I I M;
AV:/ ( —g)dt:—ln——gt (3.73)
o \M;-t,—M,-t M, M;— M, I
A expressido ¢ muito similar a equacdo de Tsiolkovsky (3.74), porém com o efeito do campo

gravitacional terrestre e com a simplificacdo de v, em termos dos parametros de motor.
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AV = v, In — (3.74)

Se a integral for refeita na forma indefinida, obtém-se a velocidade em um instante de tempo ¢

qualquer durante a fase propulsada:

I I M, -1,
V(t) = dt = —1n — gt 3.75
(®) /(Mi.tq—M,,.t ) M, (M t Mp-t) g (373)

Integrando a expressdo novamente em um ¢ qualquer da fase propulsada, obtém-se a altura em

func¢ao do tempo:

I M; -t M;t,I Myt Mt Myt t?
0= g (i)~ = S (O ) (0
M, M -t,—M,-t M; M;t, M;t, M;t, 2

(3.76)

Tomando ¢ = ¢, na equagdo obtém-se a altitude adquirida durante a fase propulsada -

assumindo altitude inicial nula no langamento:

s M; — M, k2 t?

p
As equacdes e fornecem, respectivamente, a velocidade e a altitude no final da fase
propulsada. Agora, resta utiliza-las para modelar o voo até o apogeu. Nele, sabe-se que a velocidade

final € nula. Utilizando a equagdo horéaria da velocidade V' = Vj + at, tem-se:

I, M;
0= M In (M i ) gty — gt (3.78)

Em que ¢. € o tempo de coasting, ou seja, o tempo decorrido entre o final da queima do motor

(engine burnout) e o apogeu. Rearranjando:

I, M,
t. = 1 —t 7
. Mgn(Mi_Mp) . (3.79)

p

Obtido ¢., usa-se a equagdo hordria dos espagos S = Sy + Vot + %~ para obter a altitude de apogeu
do foguete:

Nz

Ahapogee = Ahl + M

M; gt?
( T ) gtety — L° (3.80)

As equagdes [3.75] [3.76] [3.79| ¢ [3.80] podem ser implementadas em uma simulagdo temporal para

obtencdo das curvas de espaco e velocidade por tempo.
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3.4.3 Altitude de foguete com arrasto

A modelagem com arrasto € feita retornando a expresso [3.69, mas adotando o vetor de forgas

externas como a soma da for¢a gravitacional e for¢a de arrasto, ou seja, F.,y = P+ D = —mg —
1
§pv20DOS:
1 2 dv It
—-mg — —pv°Cp,S =m— — — 3.81
YT PU D = T (3:81)

q
A equagio diferencial ordindria[3.81| ndo possui solugdo em forma fechada. A alternativa é recorrer

a solucdo numérica. O método de Runge-Kutta de quarta ordem (RK4) resolve expressdes no formato

d
d—i = f(t,y), desde que o valor inicial y(ty) = yo seja conhecido. Neste caso, tem-se:

dv v?pCp,S I
dv__ _ V(0) = 3.82
at ~ 9T oM, — oM, T M, — Mt (0)=0 (3.:82)

O método RK4 consiste em calcular o valor da expressao para um passo de tempo arbitrdrio n e, com a
ajuda deste valor e da média ponderada de quatro incrementos, calcular o valor da expressdo para o
passo de tempo n + 10280,

1

Em que
.

f(Tn, yn),

f(@n + 2h,y, + $hiy)
f(@n + Sh, yn + $hks)
| ka = f(@n + b,y + hks)

Ky
ks

(3.84)
ks

Em suma, as curvas de aceleragdo vertical, velocidade vertical e altitude em funcdo do tempo

levando em conta o arrasto aerodinamico podem ser obtidas da seguinte forma:
1. Determinar as constantes S, I, M;, M, t,, g;
2. Determinar a velocidade inicial v(0);
3. Determinar a densidade na altitude atual p,,;
4. Determinar o coeficiente de arrasto C'p, para o nimero de Mach da simulagao;
5. Determinar a velocidade no passo de tempo n + 1 com o método de Runge-Kutta;
6. Determinar o deslocamento vertical com base em v,, 1 € 0 passo de tempo h;

7. Repetir os passos 3 a 6 até que a variacdo de altitude seja negativa, ou seja, até que o foguete

atinja o apogeu.
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A modelagem do voo livre descendente € feita de forma similar ao voo livre ascendente: basta
utilizar as equacdes horérias da velocidade e dos espagos tendo conhecimento do tempo até a ativagdao
do sistema de recuperacao.

A modelagem da descida lenta € feita aplicando a segunda lei de Newton no foguete: as tinicas
forcas atuando agora sdo a for¢a-peso e o arrasto aerodinamico, e ndo hé variacdo de massa no sistema.

O coeficiente de arrasto aplicdvel € o do conjunto foguete-paraquedas, Cp,

1
F=ma=— mg — épUQODfpS =m— = — =g (3.85)

O método de Runge-Kutta pode ser aplicado novamente na equagdo [3.85|para modelar a fase final

de descida lenta do foguete, até que h = 0.

3.4.4 Altitude de foguete com curva de empuxo-tempo

A altitude de um foguete sem e com a atuacgdo do arrasto pode ser obtida também através dos dados
da curva de empuxo-tempo. Nas equagoes e [3.81], basta substituir o empuxo médio It/t, pelo

empuxo instantdneo F£'; respectivamente:

dv E

= _ = 3.86

g Y (3.86)
dv E  pv*Cp,S
a_ = _ Y ~Do¥ 3.87
dt 9+ m 2m ( )

Em seguida, basta integrar numericamente utilizando a mesma estratégia apresentada na secao
E importante destacar que a curva de empuxo-tempo nio é analitica; normalmente, ela é obtida
de testes estaticos com um sensor que captura os dados de empuxo a uma taxa de atualizacio pré-
determinada, ou € obtida através da solucdo numérica das equacdes da secdo Isso significa que,
para obtencdo dos dados de empuxo em ¢,, com ¢, entre dois instantes de tempo t; e o, aplica-se uma

interpolacao linear com os dados de £ e Fs:
E,=FE) + (t, — tl)ﬂ (3.88)

lo —1

O erro associado a interpolacdo linear pode ser reduzido com uma taxa de atualizagdo maior nos

sensores do teste estatico ou com um passo temporal menor na simulagdo numérica.
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4 DESENVOLVIMENTO

4.1 REQUISITOS E FILOSOFIA

Como mencionado na introdugdo, os requisitos deste projeto serdo dados pela carga-paga de tipo
CanSat. Das diretrizes da competicdo “ESA CanSat Competition”, realizada pela Agéncia Espacial

Europeia, tem-se duas principais restrigéesm:

* Volume disponivel: igual ao de uma lata de refrigerante (115 mm de altura por 66 mm de
diametro), com espaco extra de 4.5 cm para componentes externos como sistema de recuperacao

ou antenas;
* Massa minima de 300g e maxima de 350g.

Sabe-se que o langador utilizado pela competi¢do atinge um apogeu de 1000m™!, que serd o objetivo
do foguete desenvolvido. A [Figura 4.1]ilustra o lancamento de um CanSat.

Figura 4.1 — Lancamento de CanSat

Fonte: (CanSat. .. 3]
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A filosofia de projeto adotada € baseada nas filosofias tradicionais de projetos de aeronaves, mas
simplificada. Inicialmente, um protétipo que atenda as condi¢des minimas de volume, massa e apogeu
serd formulado em uma etapa andloga ao projeto conceitual de uma aeronave. Posteriormente, em uma
etapa andloga ao projeto preliminar, esse protétipo serd otimizado. Os objetivos de otimiza¢ao sao:
acurdcia do apogeu, reducdo de massa do foguete, diminui¢do do custo total do projeto e simplicidade

de projeto. O fluxograma da mostra os passos seguidos durante desenvolvimento do trabalho.



Figura 4.2 — Fluxograma de projeto
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4.2 PROJETO CONCEITUAL

Antes de adentrar as dreas especificas de projeto, é conveniente descrever o foguete e apresentar um
panorama geral do projeto. Resumidamente, para o lancamento do C'anSat, as seguintes capacidades

técnicas devem ser atendidas:

 Sistema propulsivo capaz de levar o foguete e uma carga-paga de 350g a uma altitude de pelo

menos 1000 metros;
* Estrutura com arrasto total pequeno, massa reduzida e estabilidade estatica entre 1.5 e 2 calibres;
 Estrutura com volume suficiente para abrigar o CanSat e seus componentes externos;
* Voo inteiramente no regime subsonico (M < 0.8);

* Sistema de recuperacio capaz de reduzir a velocidade de queda do foguete até o intervalo de 8 a

11 metros por segundom;

* Avidnica capaz de: registrar posicao, velocidade, aceleracdo e orientacdo durante operagao;

ejetar o CanSat e o paraquedas no apogeu;

Os ultimos dois itens ndo serdo desenvolvidos neste trabalho. As outras capacidades técnicas

devem ser atendidas até o final da etapa de projeto conceitual.
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4.2.1 Propulsao

Em primeiro lugar, serd necessario estimar o impulso-total /; necessario para atingir um apogeu
proximo de 1000m. No entanto, o apogeu atingido tem relagdo direta com a massa total do foguete
(se¢do[3.4.3)), que ndo estd disponivel nessa etapa de projeto. Esse valor deve ser, portanto, estimado
coerentemente com base na carga-paga e em outros foguetes similares. O foguete utilizado oficialmente

pela ESA na competigdo é o PML Intruder, que possui as caracteristicas listadas na tabela [}

Tabela 4 — Parametros do Intruder da ESA

Parametro Valor
Massa total 3kg
Massa do foguete 1.531 kg
Diametro do encaixe do motor 38 mm
Tamanho do paraquedas 122 cm
Comprimento 1.5m
Diametro 79.4 mm
Envergadura 232 mm
Apogeu ~1000 m
Tempo de voo ~140 s
Massa de propelente 280 ¢g
Material da coifa pléstico
Material das aletas fibra de vidro
Material do tubo pléstico
Fonte: 2! 2]

O Intruder, entretanto, carrega de 2 a 3 CanSats por langamento; portanto, o volume necessario
para o foguete e a massa de propelente serdo necessariamente menores. Outra informacao crucial é
que o acoplamento do motor possui 38mm, valor padronizado que permite avaliar quais motores sao
acopldveis ao foguete. A tabela [5 mostra os motores da empresa Aerotech que sdo compativeis ao
acoplamento de 38mm:

O motor Aerotech que mais se aproxima da massa de propelente usada pelo foguete da ESA € o
I500T, motor da classe I com 312g de propelente. Entretanto, a massa de propelente de 280g € relativa
ao lancamento de 2 a 3 CanSats. Isso significa que, se o impulso total do motor ISO0T for utilizado
como base para o projeto conceitual do motor, o projeto estard sendo muito conservador. Portanto, o
“chute inicial” para a primeira iteracio de projeto serd igual a 70% do impulso total do IS00T: 434Nss.
Outro parametro que ja pode ser fixado € o didmetro externo do motor, a fim de seguir o padrao dos
motores comerciais: 18mm, 24mm, 29mm, 38mm, bdmm.

Para gerar e simular o motor, um script escrito em Python foi elaborado (apéndice |[A)) com base
nas defini¢oes da se¢do 3.1} O perfil de grao BATES (Balistic and Test Evaluation System) é um perfil
circular com queima na superficie interna e nas pontas, e foi escolhido pela facilidade de fabricacdo e

curva de empuxo-tempo aproximadamente neutra'.
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Tabela 5 — Motores Aerotech 38mm

Motor Tempode  Impulso Empuxo Massade Comprimento

queima (s) total (Ns) méximo (N) propelente (g) (mm)
H283ST-15 0.7 201 325 97 155
H100W 2.3 234 131 121 155
H219T-14 1.1 234 267 109 155
H45W-P 6 320 87 180 203
H550ST 0.6 320 667 145 213
I175WS 1.9 333 260 168 203
1140W 2.4 336 181 183 203
1280DM 1.9 561 386 355 356
1500T 1.2 620 613 312 356
J425R 1.6 676 452 364 356
1270W 2.6 703 356 381 356
J435R 1.7 774 696 352 356

Fonte:

Figura 4.3 — Grao BATES

I INHIBITED
Fonte: Nakkal®

A[Figura 4.3]mostra dois gréos de tipo BATES. D é o didmetro externo do grdo, dy é o didmetro
interno inicial do grdo e Ly € o comprimento inicial do grdo. As superficies nas quais a queima €
inibida estdo demarcadas. A [Figura 4.4 mostra como a queima progride neste tipo de grdo. As dire¢des
de queima estdo em amarelo, e os contornos tracejados mostram o grao em um instante de tempo

pequeno apds a queima.

Figura 4.4 — Dire¢do de queima - grio BATES

Fonte:
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A érea instantanea da superficie de propelente exposta ao escoamento e disponivel para queima é
dada por:

1
Ay =7N (5 [D* —d°] + Ld) 4.1)
Durante a queima, d e L variam de acordo com a coordenada = da da seguinte forma:
d = dy+ 2z, L=1Ly—2z (4.2)

As equacdes B.1] e 4.2 também foram implementadas no script do apéndice [Al Uma simulagéo
temporal € feita, na qual um passo de tempo € utilizado para queimar a superficie do grdo continuamente
até que d ~ D ou L =~ 0, condicdes que indicam o esgotamento do propelente disponivel.

Para realizar uma simulacao, os seguintes parametros sao necessarios:

* Geometria do grio BATES (didmetro externo, interno e comprimento: D, d e L)
* Numero de graos (V)

* Diametro da garganta (d*)

* Razdo de expansio (A./A*)

» Parametros do propelente (c*, p, k)

Os parametros do propelente KNSB sdo constantes durante a queima, e dados empiricos estdao
disponiveis para uso no script.

A razdo de expansdo A./A* pode ser obtida adotando a razdo de expansio ideal, ou seja, P. = P,.
Neste caso, basta fixar uma pressdo da cimara de combustdo para aplicacdo da equacao[3.16] Como
a pressdo na camara de combustdo varia durante a queima, para maximizar o desempenho a pressao
média de operacdo € escolhida. Se em um determinado momento a pressdo F, for menor que a pressao
média para a qual a razdo de expansao ideal foi projetada, o bocal estard expandindo até uma pressao
de saida P, menor que a pressao ambiente. Do contrério, se I, for maior que a pressdo média para a
qual a razdo de expansdo ideal foi projetada, o bocal estard expandindo até uma pressao de saida P,
maior que a pressdo ambiente. Assim, se 0 grao possuir uma varia¢do de pressdo aprecidvel, como nos
perfis progressivos ou regressivos, hd uma perda de desempenho associada a variagao da pressao da
camara de combustdo, discutida na se¢do [3.1.5] Como o grado BATES apresenta uma caracteristica
de queima neutra, a média de pressdo pode ser utilizada para obtencao da razdo de expansdo. Ainda,
como os motores estudados t€m um tempo de queima muito reduzido, a pressdo ambiente € adotada
como constante e igual a pressdo a nivel do mar.

O diametro da garganta deve ser pequeno suficiente para que uma alta pressiao seja mantida na
camara de combustdo, mas grande o suficiente para geragdo de empuxo (eq. [3.25). Se o didmetro da
garganta escolhido for grande demais e a pressdo na cimara de combustao decair, a area superficial
exposta a queima deve ser aumentada (a relacdo entre pressdao na camara de combustdo, drea de queima

e drea superficial exposta a queima ¢ dada pela eq. [3.26).
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Evidentemente, existem restricdes quanto a pressdo de operagdao maxima esperada (MEOP), ja que
o tubo/casing deve ser robusto o suficiente para conté-la; além disso, os dados da taxa de queima do
KNSB estao disponiveis até aproximadamente 1550 psi, tornando simulacdes acima desta pressao de
operacdo imprecisas. Para cargas de pressdo cuja falha possa colocar em risco pessoas ou a plataforma

de lancamento, um fator de seguranca maior que 1.33 deve ser adotado!!!

. Assim, a pressdo de
operacdo maxima esperada (MEOP) escolhida para projeto multiplicada por 1.33 nao deve ser maior
que 1550 psi, o que nos dd uma MEOP limite de 1165 psi. Foguetes experimentais operam tipicamente
no intervalo de 1000 psi a 1600 psi[z], validando esta escolha.

O numero de graos e geometria do grao sao escolhidos de modo a gerar um impulso total proximo
do escolhido (434 Ns) e uma &rea superficial exposta adequada para manter a pressdo média de
operacdo proxima do limite de 1165 psi. O diametro externo do motor esté fixo, 38mm, e o didmetro
externo do grdo € obtido subtraindo duas vezes a espessura da parede deste valor. A espessura da

parede € encontrada através da teoria de vaso de pressdo cilindrico com parede finall;

By -d
20

Em que ¢ € a espessura do cilindro, F} € a pressdo na camara de combustdo com o fator de seguranga

t= 4.3)

de 1.33, d é o didmetro interno do cilindro (que pode ser aproximado pelo didmetro externo se D >> t)
e o € a tensao de escoamento do material utilizado. Se o material utilizado for o agco AISI 1020, de

facil obtengdo e com o, = 50800 psi, tem-se:

. 1550 - 38
~ 250800

Subtraindo duas espessuras do didmetro externo, tem-se o didmetro interno do tubo: 36.84 mm.

= 0.58 mm 4.4)

Normalmente, entre a parede do tubo e o grido existem uma ou mais camadas de papel inibidor.
Considerando uma espessura de 0.1 mm para o papel, com uma camada o grdo terd o didmetro externo
igual a 36.64 mm. A tabela [6] mostra de forma resumida os pardmetros escolhidos para o projeto do

motor

Tabela 6 — Parametros iniciais do motor para o projeto conceitual

Parametro Valor
Impulso total ~434 Ns
Diametro externo do motor 38 mm
Espessura da parede do motor 0.58 mm
Didmetro interno do motor 36.84 mm
Didmetro externo do grao 36.64 mm
Pressdo de operagdo médxima esperada (MEOP) ~1165 psi
Material do tubo Aco AISI 1020

Fonte: autor

Os parametros a serem variados na simulacdo para otimizagao sao:
* Comprimento do grao L;

* Ndmero de graos N;
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Diametro da secdo da garganta d*;

Diametro interno do grio d.

E as restri¢des de projeto sao:

Pressdo média na camara de combustdo proxima de 1165 psi (desvio maximo de 145 psi);

Razdo Ay,,,/A* maior que 2 (para evitar queima erosiva);

Fluxo de massa maximo de 2 1b/sqin/s (para evitar queima erosiva);

Pressdo de operacdo médxima esperada (MEOP) de 1165 psi;

Varia¢do de Kn maxima de 15% (para manter uma queima de perfil neutro);

* Didmetro interno do grao nao maior que 60% do didmetro externo, por perigo de tornar o grao

quebradico/fragil.

O script escrito implementa as funcdes de simula¢do do motor e de otimizacao do motor, utilizando
as funcdes de otimizacdo da biblioteca scipy.optimize. Neste caso, o objetivo é aproximar o impulso
total do motor projetado ao objetivo de 434 Ns, respeitando as restricdes impostas € os limites
dimensionais. Os pardmetros que resultaram desta otimizagdo estdo disponiveis na tabela 7] agregados

aos parametros da tabela[6] O motor foi apelidado de “Sunrise”.

Tabela 7 — Propriedades do motor Sunrise

Parametro Valor (SI)
Impulso total 434.13 Ns (classe I)
Diametro externo do motor 38 mm
Espessura da parede do motor 0.58 mm
Diametro interno do motor 36.84 mm
Diametro externo do grao 36.64 mm
Diametro interno do grao 18.59 mm
Comprimento do grao 54.63 mm
MEOP 7.45 MPa
Pressao de operacao média 7.10 MPa
Material do tubo Aco AISI 1020
Tempo de queima 0.83s
Razao de expansao ideal 10.38
Diametro da garganta 7.56 mm
Diametro de saida 24.35 mm
Coeficiente de empuxo ideal 1.64
Fluxo de massa maximo 1330 kg/m?s
Angulo da secdo divergente 1008l
Angulo da secio convergente 30°t!
Numero de graos 4
Massa de propelente 299 g

Fonte: autor
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Os angulos de contragdo e expansao do bocal sdo escolhidos de forma a minimizar a perda de
eficiéncia e reduzir a massa total do bocal. Para a se¢do convergente, um angulo de 30 a 45 graus
¢ tipicamente utilizado; para a secao divergente, utiliza-se de 10 a 20 graus. Uma explicacdo mais
detalhada € dada por Sutton e Biblarz!, secdo 3.4.

A fim de comparar a acurécia dos resultados, as dimensdes do motor foram importadas para outros
dois softwares de simulagao de motores a propelente sélido: METEOR, ferramenta web feita por
Jordan Content e Jérdme Bise e openMotor, ferramenta open-source escrita por Andrew Reilley. As

curvas de empuxo por tempo foram geradas para ambas, e plotadas junto ao resultado obtido pelo
apéndice

Figura 4.5 — Curvas de empuxo-tempo do motor Sunrise
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Fonte: autor

As curvas mostram boa correlagdo, indicando que a modelagem da secao [3.1] foi corretamente

implementada no apéndice[A} a pequena discrepancia entre as curvas pode ser atribuida a valores dife-
rentes dos parametros do propelente KNSB, como densidade, taxa de queima, velocidade caracteristica,
coeficiente de expansao adiabdtica ou a constante dos gases.

Em seguida, o motor elaborado foi desenhado na ferramenta SolidWorks, para visualizacdo e
obtencdo da massa vazia do motor. A montagem do motor contém as partes do bocal, casing, bulkhead
(a “tampa” do motor) e os graos de propelente. As figuras a seguir mostram seus desenhos mecénicos.

A espessura das paredes do bocal € arbitraria; o grande espacamento entre os graos € feito de maneira
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a reduzir a imprevisibilidade de queima do KNSB, como notado por .
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(a) Vista em corte (b) Vista inferior

Figura 4.6 — Bocal do motor Sunrise
Fonte: autor



(38,00

$ 36,84

290,00

? 36,84

@ 38,00

(a) Vista em corte

(b) Vista inferior

Figura 4.7 — Casing do motor Sunrise

Fonte: autor
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Figura 4.8 — Bulkhead (tampa) do motor Sunrise
Fonte: autor
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(a) Vista isométrica

Figura 4.9 — Grao de propelente do motor Sunrise
Fonte: autor
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(b) Vista em corte

ing transparente

(a) 3D com cas

Figura 4.10 — Montagem do motor Sunrise

Fonte: autor
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A tabela[§|mostra a relacdo de componentes, seus materiais e massas individuais. Os componentes

de fixacdo e selamento serdo desprezados neste projeto por nao contribuirem de forma relevante com o

peso total.

Tabela 8 — Lista dos componentes do motor Sunrise

Componente Material Massa
1x Bocal Aco AISI 1020 110.68 g
1x Tubo Aco AISI 1020 156.21 g
4x Grao de propelente KNSB 29940 ¢
1x Tampa Aco AISI 1020 29.12 ¢
Total 59541 ¢

Fonte: autor

Com os dados de empuxo por tempo, massa total, massa de propelente, comprimento e didmetro,

jé € possivel realizar simulagdes com o motor Sunrise.
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4.2.2 Estruturas

O projeto estrutural conceitual do foguete deve visar, principalmente, a reducio do arrasto e reducdo
de massa, mas sem sacrificar a facilidade de fabricacdo. Essa se¢do serd segmentada em coifa, corpo
(fairing, transicdo e tubo) e aletas. Apds detalhar individualmente a escolha de cada segmento, a
estimativa do coeficiente de arrasto C'p, e margem estética ¢ feita com ajuda dos scripts dos apéndices
e[Cl A visualizagdo dos componentes serd feita com vistas 2D e 3D do OpenRocket e do SolidWorks.

422.1 Coifa

A coifa a ser empregada no projeto conceitual € a coifa da série Haack com pardmetro geométrico
igual a zero, também conhecida como a coifa de von Kdrman ou LD-Haack. A coifa de von Kdrman

minimiza o arrasto para valores de comprimento e didmetro da base fixos! 9.

Figura 4.11 — Coifa de von Karman

Fonte:

O diametro da base da coifa serd igual ao didmetro minimo necessario para abrigar o CanSat com
pequena folga de 1 mm; assim, o didmetro interno da base serd igual a 68 mm. Como a coifa de von
Karman segue um formato especifico, o método de fabricagdao mais simples e eficaz a ser empregado é
a impressao 3D com filamentos de f4cil obteng¢do (PLA ou ABS). O filamento ABS € menos denso
(1.04g/cm3 vs 1.24g/cm?), e pode ser utilizado com seguranga adotando uma espessura de parede
igual a 1 mmB3, Assim, o didmetro externo serd igual a 70 mm. Esse didmetro serd igual a se¢ao do
foguete que abriga o CanSat para evitar descontinuidades no foguete, mas uma transicao boattail sera
utilizada para reduzir este didmetro at€ um valor préximo do didmetro do motor: a reducdo da area
transversal reduzird o arrasto.

A coifa ird abrigar a avionica do foguete, bem como o sistema de recuperagdo do foguete, e portanto

deve possuir um comprimento suficiente para tal. Nesta etapa de projeto, adota-se o0 comprimento
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como sendo igual a 15 cm, valor que pode ser alterado caso a baia eletronica, paraquedas ou carga de
ejecdo necessitem de mais espago.

(a) Vista 2D (b) Vista 3D

Figura 4.12 — Coifa do projeto conceitual no OpenRocket
Fonte: autor

4.2.2.2 Corpo

O corpo do foguete serd composto por trés principais se¢oes: o fairing (carenagem) do CanSat,
seguido de uma transicao cOnica até o corpo principal do foguete no qual o motor esta abrigado e no
qual as aletas estdo acopladas. A transicao cOnica € importante para reduzir a drea de secdo transversal
do foguete, ja que o motor possui apenas 38 mm. Isso garante uma redugdo de arrasto de fric¢ao e

arrasto de base, ja que o didmetro final do foguete € menor e o escoamento tem menor dificuldade em
contorné-lo.

\

—

(a) Vista 2D (b) Vista 3D

Figura 4.13 — Transi¢@o do projeto conceitual no OpenRocket
Fonte: autor

A carenagem € utilizada para abrigar o CanSat, e possui didmetro interno de 68 mm; assim, o
CanSat tem 1 mm de folga ao longo de seu perimetro. O comprimento da carenagem € igual a 160
mm, para abrigar tanto o CanSat (com tamanho de 115mm) como os acoplamentos do CanSat (antenas

ou paraquedas, por exemplo, que ocupam 45 mm segundo as diretrizes da competi¢do).
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(a) Vista 2D (b) Vista 3D

Figura 4.14 — Carenagem do projeto conceitual no OpenRocket
Fonte: autor

O corpo principal une as aletas, motor e a transi¢do conica, mantendo a integridade estrutural do
foguete durante a aplicacdo das forgas inerciais, de empuxo e aerodinamicas. O empuxo do motor é
transferido até o resto do foguete através do acoplamento corpo-motor, que deve ser robusto o suficiente
para ndo ceder durante a opera¢do do motor. O comprimento do corpo também € importante: ele deve
possuir, no minimo, 290 mm, tamanho do motor desenvolvido. Um espaco interno entre a transicao
e o motor também pode ser necessdrio para abrigar alguma carga de ejecdo, componente eletronico
ou pecas de acoplamento do motor; assim, o comprimento do corpo principal serd de 400 mm. O
diametro interno do corpo principal precisa ser ligeiramente maior que o diametro do motor de 38 mm,;
adotando folga de 0.5 mm ao longo do perimetro, tem-se um didmetro interno de 39 mm. A parede
do corpo principal terd 2 mm de espessura, o dobro da carenagem, devido aos esforcos aos quais estd

submetida, resultando em um didmetro externo de 43 mm.

(a) Vista 2D (b) Vista 3D

Figura 4.15 — Corpo principal do projeto conceitual no OpenRocket
Fonte: autor

O material da carenagem, da transi¢ao cOnica e do corpo principal serd fibra de vidro, escolhida
pelas boas propriedades mecanicas, densidade reduzida e relativa facilidade para lamina¢do em

(34]

formatos cilindricos™™. Alternativamente, fibra de carbono ou aluminio podem ser utilizados, a

depender do or¢camento e facilidade de obten¢@o nos formatos desejados.

4.2.2.3 Aletas

Existem indmeras considera¢des quanto ao formato das aletas. Assim como em asas, o formato, a
razdo de aspecto, o aerofdlio e sua espessura ao longo da envergadura sdo fatores a serem considerados

e escolhidos com cuidado.
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A aleta com formato elipsoidal é, teoricamente, a aleta com melhor desempenho, ja que possui
arrasto induzido menor que as aletas trapezoidais, retangulares ou em delta®. No entanto, possuem
complexa fabricagdo, e o ganho de desempenho s6 serd notado quando o arrasto induzido existir, ou
seja, quando o foguete estiver com um angulo de ataque diferente de zero. Como o foguete passa
grande parte da sua missdo em um angulo de ataque nulo ou quase nulo, os ganhos provenientes de
uma aleta elipsoidal sdo minimos. Assim, opta-se pela aleta trapezoidal, que alia desempenho em
angulo de ataque ndo-nulo com facilidade construtiva.

Aletas com perfil de aerofdlio possuem desempenho superior as aletas de perfil quadrado ou
arredondado. Entretanto, sdo mais dificeis de construir; além disso, a razdo entre corda e espessura do
aerofdlio deve ser mantida constante ao longo do afilamento para que o aerofélio seja 0 mesmo ao
longo de toda envergaduram. Com a impressdo 3D, as aletas podem ser fabricadas de modo a garantir
o perfil de aerofdlio e a reducio de espessura. O perfil de aerofdlio escolhido deve ser simétrico.

O aumento da razao de aspecto estd intimamente ligado a reducdo de arrasto induzido. Entretanto,
aletas com razdes de aspecto altas aumentam o momento de inércia do foguete e também trazem
problemas de resisténcia mecanica. Portanto, pelos mesmos motivos da escolha da aleta trapezoidal,
opta-se por aletas de razdo de aspecto baixa. A mostra a geometria de aleta escolhida para
0 projeto conceitual.

Figura 4.16 — Aleta trapezoidal com perfil de aerof6lio constante

Fonte:

As dimensdes de envergadura, corda na raiz e corda na ponta sdo escolhidas com base em outros
foguetes, e entdo avaliadas com o script do apéndice[C| a fim de manter a margem de estabilidade
estatica do foguete entre 1.5 e 2 calibres. Se esse critério nao for atingido com 3 aletas, configuracdo

que possui menor arrasto, o script serd executado novamente para a configuracao de 4 aletas.

4.2.2.4 Guias de lancamento

O ultimo componente externo do foguete sdo as duas guias de lancamento cilindricas, presentes no
corpo principal do foguete para garantir que o angulo de ataque nos primeiros instantes do lancamento

ndo seja diferente de zero.
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Figura 4.17 — Encaixe da guia de langcamento

Fonte: autor

4.2.2.5 Visao geral

Todos os componentes externos do foguete foram desenhados no SolidWorks para melhor visu-
alizacao e obtencdo das massas e centros de massa individuais, necessdrios ao cdlculo da margem
estatica de estabilidade. As figuras [4.18al [4.18b|e [4.18c| mostram a montagem final do foguete do

projeto conceitual, com motor j4 instalado.




(b) Vista inferior 3D

(a) Vista lateral 3D

(c) Vista superior 3D

Figura 4.18 — Projeto conceitual no SolidWorks

Fonte: autor

Figura 4.19 — Projeto conceitual no OpenRocket, com componentes internos

Fonte: autor
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4.2.3 Parametros aerodinamicos e de estabilidade

O foguete foi replicado no OpenRocket para comparagdo da posi¢do do centro de gravidade e centro
de pressdo e para ilustrar os componentes internos. A tabela 9] mostra a relagdo dos componentes, suas
massas e centros de massa calculados pela ferramenta “Propriedades de Massa” do SolidWorks, que

serdo alimentados ao apéndice[C| junto aos pardmetros calculados pelo OpenRocket.

Tabela 9 — Lista dos componentes do projeto conceitual

Componentes externos . Massa Massa

(SolidWorks) (OpenRocket)
Coifa 18.82 ¢ 223¢g
Carenagem 64.16 g 642 ¢g
Transicao 2581¢g 262 ¢
Corpo principal 191.76 g 1910 ¢g
Aletas (conjunto) 21.63 g 368 ¢
Motor (carregado) 59542 ¢ 595¢
Guias 098 ¢ 098 ¢
Total 918.58 g 936.48 g

Fonte: autor

Os componentes internos foram adicionados ao projeto conceitual da [Figura 4.19| para generalizar
os requisitos de avionica e recuperacdo. Na coifa foi adicionado um componente de 300g representando
a avidnica ou carga de ejecdo do paraquedas do foguete, e um componente de 38g representando o
paraquedas dobrado. Na carenagem estdo o CanSat e seus componentes externos, com 350g e 200g,
respectivamente. Finalmente, a transi¢do conica possui outro componente de 200g, simbolizando outra
carga de ejecao para o CanSat.

Determinados todos os componentes externos e internos, bem como a massa individual de cada um
e posi¢do dos centros de massa em relacdo a linha de referéncia na coifa, foi possivel obter o centro de
gravidade e de pressdo do foguete e a margem de estabilidade estdtica. A tabela[I0relaciona os dados

obtidos pelo apéndice [C]com os dados do OpenRocket.

Tabela 10 — Parametros de estabilidade

Método Centro de gravidade Centro de pressio Margem estatica
Apéndice C 37.78 cm 49.66 cm 1.696 cal
OpenRocket 36.8 cm 49.8 cm 1.850 cal

Fonte: autor

Os dados de estabilidade calculados estdo de acordo com os fornecidos pelo OpenRocket, com
pequena variacdo no centro de gravidade. A explicagdo para a discrepancia € no método como o
OpenRocket trata a espessura das paredes da coifa e das aletas, componentes que tiveram maiores
variagOes de massa. Outro ponto importante a se destacar € que o bocal do motor estd parcialmente
fora do motor, como denotado na Figura.18a] o que faz com que a margem estatica real do foguete

seja menor que a calculada, devido ao deslocamento do centro de gravidade do motor para baixo. De
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qualquer maneira, o foguete projetado possui margem de estabilidade estatica igual a 1.696 calibres, e
portanto atende as condi¢des minimas de projeto impostas.

Em seguida, a obtengdo do coeficiente de arrasto em angulo de ataque nulo foi obtida através do
script do apéndice [B] exposto na tabela[[T|junto aos resultados do OpenRocket para alguns valores de
Mach.

Tabela 11 — Coeficientes de arrasto total

. Cb Cp
Nimero de Mach (OpenRocketO) (Apéndice B(;
0 0.638 0.639
0.1 0.251 0.251
0.3 0.257 0.257
0.6 0.281 0.281
0.8 0.319 0.319

Fonte: autor

Os dados de arrasto calculados estdo praticamente idénticos aos apresentados pelo OpenRocket.
A tabela [[2] mostra a contribui¢ao individual de cada componente para o arrasto total, bem como as
contribuicdes parciais dos diferentes tipos de arrasto (na tabela, o arrasto parasita dos encaixes da guia

de lancamento estd incluso no arrasto de pressdao). O nimero de Mach para estes dados € igual a 0.3.

Tabela 12 — Contribui¢des individuais do arrasto (Mach 0.3)

Componente Arrasto de pressao  Arrasto de base  Arrasto de fric¢ao \ Total
Coifa 0.0000 (0%) 0.0000 (0%) 0.0277 (11%) | 0.0277 (11%)
Carenagem 0.0000 (0%) 0.0000 (0%) 0.0445 (17%) | 0.0445 (17 %)
Transicao 0.0015 (0%) 0.0000 (0%) 0.0182 (7%) 0.0197 (8%)
Corpo principal 0.0000 (0%)  0.0497 (19%) 0.0683 (26%) | 0.1180 (46%)
Aletas (conjunto) 0.0035 (1%) 0.0000 (0%) 0.0263 (10%) | 0.0298 (12%)
Encaixes (guia) 0.0174 (6%) 0.0000 (0%) 0.0000 (0%) 0.0174 (6%)
Total 0.0244 9%)  0.0497 (19%) 0.1850 (72%) \ 0.2570 (100%)

Fonte: autor

Como esperado, o componente com maior contribui¢do para o arrasto € o corpo principal, com
46% do arrasto total. Além disso, como comentado na se¢@o [3.3.3] o arrasto de friccdo é o principal
tipo de arrasto atuante, com 72% do arrasto total. Nota-se que o arrasto de base na parte inferior
do corpo principal corresponde a quase um quinto de todo o arrasto, motivo pelo qual a insercao de
uma transicao boattail seria vantajosa. A transi¢do ird diminuir o arrasto de base, mas ainda terd um
arrasto de pressdo e fric¢do associada a ela. Outro problema a ser estudado no projeto preliminar é
que a transicao pode diminuir severamente a margem estatica de estabilidade, por trazer o centro de
pressao para tras. Caso isso ocorra, o corpo principal do foguete teria que ser estendido ou as aletas
redimensionadas, o que aumentaria as outras componentes de arrasto.

Outra andlise interessante a ser feita € comparar o arrasto de friccao, de pressao e base ao longo

do regime subsonico. Na|[Figura 4.20} nota-se que o arrasto de fric¢do € consideravelmente maior ao
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longo de todo o regime, mas com um aumento expressivo do arrasto de pressdo entre Mach 0.6 e 0.8.

O arrasto de base também aumenta com o nimero de Mach, mas de forma menos relevante.

Figura 4.20 — Curvas de arrasto em fun¢@o do nimero de Mach
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Fonte: autor
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4.2.4 Trajetoria

As equagdes da secdo [3.4.4] foram implementadas no script do apéndice [D| para avaliar o cum-
primento da missdo através dos dados de velocidade e altitude. A mostra a curva de
velocidade vertical por tempo obtida pelo script junto da curva obtida pelo software OpenRocket, e a

mostra a curva de altitude por tempo dos dois métodos.

Figura 4.21 — Curvas de altitude por tempo
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Fonte: autor
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Figura 4.22 — Curvas de velocidade vertical por tempo
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Novamente, ha excelente correlacdo entre as curvas, com leve discrepancia na velocidade vertical
maxima atingida devido a diferenca das curvas de empuxo-tempo (Figura 4.5). A maior velocidade
atingida pelo foguete foi de 225 m/s; o voo inteiro ocorreu no regime subsdnico, com niimero de Mach
maximo igual a 0.66. A altitude de apogeu € igual a 1548 metros, 54.8% acima do objetivo de 1000

metros. A obten¢do dos dados de trajetdria finalizam a etapa de projeto conceitual, ja que o foguete

atingiu todos os requisitos estabelecidos.
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4.3 PROJETO PRELIMINAR

O objetivo do projeto preliminar € otimizar o foguete concebido na se¢do 4.2l O pardmetro de
otimizacdo mais importante é o impulso total do motor: como o apogeu a ser atendido é de 1000
m, um motor superdimensionado apenas encareceria o projeto. Por isso, nesta secdo o motor sera
redimensionado de modo que o apogeu final previsto seja mais préximo de 1000 metros, com variagao
maxima de 50 metros. Se isso resultar em uma reducio do didmetro ou comprimento do motor, o
corpo principal deverd ser redimensionado para comporti-lo adequadamente. Além disso, a adi¢dao da
transicao boattail na parte inferior do foguete serd avaliada a fim de reduzir o arrasto de base.

No final do projeto preliminar, o coeficiente de arrasto C'p, e a margem estitica serdo recalculados,

e a nova simulagdo de trajetdria apresentada.

4.3.1 Redimensionamento do motor

O motor Sunrise mostrou-se superdimensionado para o cumprimento da missdo de apogeu de
1000 metros, logo, uma reducao no impulso total de 434 Ns se faz necessaria. O apogeu alcancado
anteriormente foi de 1548 metros; apesar de ndo possuirem relacao diretamente proporcional, o impulso
total do projeto preliminar pode ser estimado com uma regra de trés simples. Com um apogeu de 1050
metros, o impulso total requerido seria de 294 Ns. O apogeu do foguete sera reavaliado para verificar
essa suposi¢ao.

O script do apéndice[A]foi utilizado novamente para otimizar pardmetros de grao e bocal, mudando
apenas o objetivo de otimizagdo (agora, com impulso total objetivo de 294 Ns). O novo motor,
apelidado de “Sunrise-II", possui o mesmo didmetro externo e interno, espessura de parede e diametro
externo do grdo. O comprimento de cada grdo, entretanto, foi alterado, bem como o nimero de grios

do motor e o didmetro interno do grao. A tabela[I3]mostra os pardmetros do novo motor.



Tabela 13 — Propriedades do motor Sunrise-11

Parametro

Valor (SI)

Impulso total

Diametro externo do motor
Espessura da parede do motor
Diametro interno do motor
Diametro externo do grao
Diametro interno do grao
Comprimento do grao

MEOP

Pressdo de operacao média

Material do tubo

Tempo de queima

Razdo de expansao ideal
Diametro da garganta
Didmetro de saida
Coeficiente de empuxo ideal
Fluxo de massa mdximo
Angulo da secio divergente
Angulo da se¢iio convergente
Numero de graos

Massa de propelente
Impulso especifico

301.87 Ns (classe H)

38 mm

0.58 mm
36.84 mm
36.64 mm
21.18 mm
56.32 mm
7.66 MPa
7.43 MPa
Aco AISI 1020
0.70 s

10.75

6.68 mm
21.90 mm
1.65

835.45 kg/m?s
10°L!

30°1¢)

3

207.59 g
148.24 s

Fonte: autor

94

Ap6s obtengdo das propriedades do novo motor, os desenhos em CAD foram atualizados para

a nova configuragdo de trés graos e mudanc¢a no tamanho da garganta do bocal. As figuras a seguir

sintetizam o motor final do projeto. O unico componente que ndo sofreu alteracdes foi a tampa do

motor.
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Figura 4.24 — Casing do motor Sunrise-11

Fonte: autor
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Figura 4.25 — Grao de propelente do motor Sunrise-11
Fonte: autor
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A tabela[I4]mostra a relagido de componentes, seus materiais e massas individuais. Os componentes
de fixacdo e selamento serdo desprezados neste projeto por nao contribuirem de forma relevante com o

peso total.

Tabela 14 — Lista dos componentes do motor Sunrise-11

Componente Material Massa
1x Bocal Aco AISI 1020 105.77 g
1x Tubo Aco AISI 1020 12389 ¢
3x Grao de propelente KNSB 207.51¢g
1x Tampa Aco AISI 1020 29.12 ¢
Total 466.29 g

Fonte: autor

Com os dados de empuxo por tempo, massa total, massa de propelente, comprimento e didmetro,
as simulacdes de trajetdria e estabilidade feitas no projeto conceitual serdo reexecutadas com o motor

Sunrise-11.

4.3.2 Curvas do motor Sunrise-11

As curvas de pressdo ao longo do tempo, Kn ao longo do tempo e empuxo ao longo do tempo
foram plotadas ao lado das curvas obtidas no METEOR e openMotor na[Figura 4.27| [Figura 4.28| e
Figura 4.29] A curva de Kn mostra excelente correlagdo, ja que € apenas uma proporcao de areas. Ja

as curvas de pressdao e empuxo possuem leve discrepancia, atribuida aos mesmos motivos citados na

se¢dod.2.1|e [Figura 4.3]




Figura 4.27 — Curvas de pressdo na camara de combustao por tempo
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Figura 4.28 — Curvas de Kn por tempo
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Figura 4.29 — Curvas de empuxo por tempo
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4.3.3 Redimensionamento do foguete

O redimensionamento do corpo principal do foguete, devido a redu¢do do comprimento do motor,
acarretard em uma leve diminui¢do do arrasto de fric¢do, em detrimento da margem estitica de
estabilidade. O espacamento entre a transicdo e o motor deve ser mantido constante em relacdo ao
projeto conceitual, igual a 60 mm. Somado ao comprimento do motor Sunrise-1I, tem-se 0 comprimento
minimo do corpo principal: 335 mm.

Adicionar uma transi¢ao boattail reduziria o arrasto de base do corpo principal, porém também
em detrimento da margem estética de estabilidade (por trazer o centro de pressdo total para cima e o
centro de gravidade total para baixo); caso fosse adicionada, a envergadura das aletas ou o nimero de
aletas provavelmente sofreria um aumento, causando por sua vez um aumento no arrasto de fric¢do
e pressdao do conjunto de aletas. Neste caso, para o projeto preliminar, optou-se por abrir mao da
potencial reducao de arrasto com a transi¢ao boattail em prol da estabilidade.

Outra pequena mudanga que deve ser realizada € o posicionamento do encaixe superior da guia de
lancamento: no projeto conceitual, este encaixe estad praticamente no final da guia de langcamento, ja
que o foguete possui uma transi¢ao e a guia nao pode “perfurar” o foguete. Trazendo este encaixe para
baixo, aumenta-se o tempo em que o foguete voa com angulo de ataque nulo.

A.30a] [4.30b| e 4.30c| mostram as vistas finais do projeto preliminar, apés as corre¢des citadas.
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(b) Vista inferior 3D

(a) Vista lateral 3D

(c) Vista superior 3D

Figura 4.30 — Projeto preliminar no SolidWorks

Fonte: autor

Figura 4.31 — Projeto preliminar no OpenRocket, com componentes internos

Q_

Fonte: autor
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4.3.4 Parametros aerodinamicos e de estabilidade

Como o peso dos componentes do motor e o corpo principal do foguete mudaram, € necessario
recalcular os parametros aerodindmicos e de estabilidade feitos para o projeto conceitual. A tabela[I5]

mostra a relacdo de componentes externos do projeto preliminar.

Tabela 15 — Lista dos componentes do projeto preliminar

Componentes externos . Massa Massa

(SolidWorks) (OpenRocket)
Coifa 18.82 ¢ 223¢
Carenagem 64.16 g 642 ¢
Transi¢ao 2581 ¢g 262 ¢
Corpo principal 160.8 g 160.0 g
Aletas (conjunto) 21.63 g 368 g
Motor (carregado) 466.29 g 466.0 g
Guias 098 ¢g 098¢
Total 758.49 ¢ 766.5 g

Fonte: autor

Os componentes internos permanecem iguais em relagio ao projeto conceitual; a tabela[I6] mostra

os parametros de estabilidade para o projeto preliminar.

Tabela 16 — Parametros de estabilidade do projeto preliminar

Método Centro de gravidade Centro de pressdo Margem estatica
Apéndice C 33.6 cm 44.46 cm 1.551 cal
OpenRocket 33.5cm 44.6 cm 1.58 cal

Fonte: autor

O coeficiente de arrasto total em angulo de ataque nulo e a distribuic@o individual do arrasto entre
os componentes externos sofreu variagdo minima, apenas referente a reducdo do arrasto de friccao do
corpo principal: antes, o Cp, calculado pelo apéndice [B|era igual a 0.257; com a reducdo do corpo

principal, o valor foi para 0.249.

4.3.5 Trajetoria

As curvas de altitude por tempo e velocidade por tempo foram recriadas com o foguete resultante

do projeto preliminar, e estdo dispostas na[Figura 4.32]e [Figura 4.33|no mesmo formato da se¢do4.2.4]
Além disso, a curva de nimero de Mach em fungéo da altitude foi adicionada a[Figura 4.34] para avaliar

como a velocidade do foguete e a velocidade local do som variam ao longo do percurso.
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Figura 4.33 — Curvas de velocidade vertical por tempo
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Figura 4.34 — Curvas de nimero de Mach por altitude
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A correlacdo entre as curvas se manteve, com um apogeu exato de 1000 metros. A velocidade
méxima atingida reduziu de 225 m/s para 162 m/s (Mach 0.48). Assim, todos os objetivos da secdo §.2]

foram atingidos.
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5 CONCLUSAO

A teoria apresentada na secdo [3| refletiu com acurécia os resultados do software de simulacao de
foguetes OpenRocket. Tanto os parametros de estabilidade (centro de pressao, centro de gravidade e
margem estdtica) como os parametros aerodinamicos (coeficientes de arrasto de pressdo, de friccdo e de
base) foram estimados com erros percentuais pequenos. Além disso, os pardmetros do motor condizem
com os resultados de softwares de simulagdo de motores a propelente sélido, como o openMotor € o
METEOR.

O objetivo principal de disponibilizar um método viavel de projeto de um foguete propulsionado
por um motor a propelente solido foi atendido, bem como os objetivos especificos da se¢dao

E evidente que o processo de fabricacdo do foguete e do motor induz uma série de imperfeigdes ao
projeto; o apogeu estimado com o projeto preliminar € altamente sensivel a variacdes de massa e de
empuxo. Uma fabricacdo nio-ideal de graos, por exemplo, pode facilmente reduzir o apogeu estimado.
A rugosidade superficial das estruturas também pode afetar significativamente os resultados estimados.
N3o obstante, essas estimativas s@o o inico caminho em direcdo a um projeto de sucesso. Os testes
estaticos e lancamentos irdo fornecer, posteriormente, novas informacgdes acerca do projeto e novas
perspectivas.

Antes de partir para fabricacdo, o foguete idealizado no trabalho deve passar por uma udltima etapa
de projeto - o projeto detalhado. Nele, elementos como anéis de vedagdo, anéis de fixacao, parafusos,
acopladores, juncdes e outros componentes menores sio inseridos. E importante verificar, também, a
disponibilidade comercial de cada peca escolhida para o foguete, balanceando desempenho tedrico
com exequibilidade.

5.1 CONSIDERACOES FINAIS

A ciéncia de foguetes abrange topicos extensos, que ndo puderam ser apresentados em sua totalidade
neste trabalho. A lista a seguir cobre alguns tépicos de interesse, consideragdes gerais ou possiveis

melhorias que o autor julgou pertinentes:

* Os modelos de queima erosiva sdo pouco aplicados nos softwares de simulacao de motores.
Novas modelagens devem ser implementadas para prever corretamente esse comportamento, que

pode levar a falha catastréfica de motores;

* A simulacdo em um grau de liberdade (altitude) fornece bons insights ao projeto, mas nao é
suficiente para um projeto competitivo. Andlises dindmicas em seis graus de liberdade (translacdo
e rotacdo nos trés eixos) sdo necessdrias para avaliar as forcas corretivas em meio a perturbagdes

como vento lateral;

* Os meios de fabricagdo dos componentes do motor e do foguete foram quase que totalmente

omitidos neste trabalho, mas sdo tdo importantes quanto o projeto tedrico aqui desenvolvido. A
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reducdo de massa, integridade estrutural e custo reduzido sdo resultados de uma fabricacdo bem

planejada;

* As modelagens propulsivas e aerodinamicas podem ser avaliadas por estudos em CFD (Compu-
tational Fluid Dynamics) através da construcao de malhas bem definidas, modelos de turbuléncia

adequados e condi¢des de contorno;

* Como explicado na secao a simulacao aerodinamica do OpenRocket ndo leva em conta a
pequena se¢ao de escoamento laminar por considerd-la desprezivel. Durante o desenvolvimento
desse trabalho, uma proposta de implementacdo dessa secdo foi formalizada em seu GitHub
(feature request #1400).
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APENDICE A - PROPULSION.PY

1 import matplotlib.pyplot as plot

2 import numpy as np

3 import Utils as utils

4 from statistics import mean

5 from scipy import optimize

6 import random

7

8 def get_burn_rate (pressure, is_optimizing = False):

9 a=0

10 b =20

11 if pressure <= 103000:

12 return 0.0026

13 elif pressure >= 103000 and pressure < 807000:

14 a = 10.71

15 b = 0.625

16 elif pressure >= 807000 and pressure < 1500000:
17 a = 8.763

18 b = -0.314

19 elif pressure >= 1500000 and pressure < 3790000:
20 a = 7.852

21 b = -0.013

22 elif pressure >= 3790000 and pressure < 7030000:
23 a = 3.907

24 b = 0.535

25 elif pressure >= 7030000 and pressure < 10670000:
26 a = 9.653

27 b = 0.064

28 elif is_optimizing:

29 a = 9.653

30 b = 0.064

31 else:

32 raise Exception("Press&o na camara acima do intervalo conhecido")
33 return (ax* (pressure/1000000)*xb) /1000

34

35 def get_bates_burning_area (inner_diam, outer_diam, length,no_grains = 1):
36 return no_grains*np.pix (0.5% (outer_diam**2 - inner_diamx*2) + length=

inner_diam)

37

38 def get_kn (throat_area, surface_area):

39 return surface_area/throat_area

40

41 def get_chamber_pressure (Kn, propelant_density, burn_rate, c_star):
42 return Kn*propelant_density*burn_ratexc_star

43

44 def get_optimal_expansion_ratio (chamber_pressure,

k,

ambient_pressure) :

110



45
46
47

48
49
50
51
52

53
54
55

56

57
58
59
60
61
62
63
64
65
66
67
68
69

70
71
72
73
74
75
76
77
78
79
80
81
82
83

84

111

if chamber_ pressure < le-8 or chamber_ pressure == ambient_pressure:

return 0
return 1/ (((k+1)/2)xx(1/(k-1)) =*(ambient_pressure/chamber_pressure) * (1/k) *
np.sqrt ((k+1)/(k=1) =(1 - (ambient_pressure/chamber_pressure) = ((k-1)/k))))

def get_exit_pressure (throat_area, exit_area, k, chamber_pressure):

if exit_area < le-8:

return 0O
return optimize.fsolve (lambda x: (throat_area/exit_area) — (((k+1)/2)**(1/(k
-1)) *(x/chamber_pressure) ** (1/k) *np.sqrt ( ((k+1)/(k=1)) (1 - (x/
chamber_pressure) ** ((k=-1)/k)))), 0)[0]

def get_coef_thrust (k, exit_pressure, chamber_pressure, exit_area,
ambient_pressure, throat_area):
return np.sqrt ((2+xkxx2)/(k=1) * (2/(k+1))»* ((k+1)/(k=1))*(1 - (exit_pressure
/chamber_pressure) =+ ((k-1) /k))) + (exit_pressure — ambient_pressure) x

exit_area/chamber_pressure/throat_area

def get_thrust (thrust_coef, throat_area, chamber_pressure):

return thrust_coefxthroat_areaxchamber_pressure

def get_mass_flux(burn_rate, surface_area, d, rho):

return burn_ratexsurface_areaxrho/ (utils.get_circ_area(d))

def get_propellant_mass(D, d, L, N, rho):
return N*np.pi * (Dx*x2 — d*x*2)+*L *rho/4

# Pardmetros do motor

N = 3 # Numero de
graos
# Didmetro externo no grdo
D = 0.03664
# Pardmetros do propelente

knsb = {’r0” : 0.0026, ’'c_star’ : 885, 'rho’ : 1750, "k’ : 1.1361}

# Outros pardmetros

ambient_pressure = 101325 # Pressdo a nivel do mar (Pa)

def simulate_motor (params, is_optimizing = False):
cur_diam, cur_length, d_t = params
prop_mass = get_propellant_mass (D, cur_diam, cur_length, N, knsb[’rho’])
A_t = np.pix (d_t/2)x«2
# Calcular drea da garganta partindo do didmetro
it =0
# Iteracdo
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burning_area = [get_bates_burning_ area(cur_diam, D, cur_length, N)]
# Dados de superficie exposta

kn = [burning_area[0]/A_t]

# Dados de Kn

chamber_pressure = [ambient_pressure]

# Dados de pressdo na cdmara

timestep = 0.001

# Passo de simulagdo

mass_flow = [0]

[knsb["r0’]]

burn_rate
# Loop de queima
while (True):

cur_diam += 2xburn_rate[-1l]xtimestep

cur_length —-= 2xburn_rate[-1]xtimestep
if (D - cur_diam) < le-8 or cur_length < le-8:
break

burning_area.append(get_bates_burning_area(cur_diam, D, cur_length, N))

kn.append(get_kn(A_t,burning _areal-11))

chamber_pressure.append (get_chamber_pressure (kn[-1], knsb[’rho’],
burn_rate[-1], knsb[’c_star’]))

mass_flow.append (get_mass_flux (burn_rate[-1], burning_area[-1], cur_diam
, knsb[’rho’]))

burn_rate.append (get_burn_rate (chamber_pressure[-1], is_optimizing))

it = it + 1

# Listas de plot
time = np.linspace (0, itxtimestep, it + 1)

pressure = np.linspace (103000, 1le7, 500)

# Cadlculo da pressdo média, razdo de expansdo ideal e drea de saida

chamber_avg = mean (chamber_pressure)

ae_at = get_optimal_expansion_ratio (chamber_avg, knsb[’k’], ambient_pressure
)

ae = ae_at x A_t

# Calculo da pressdo de saida, coeficiente de empuxo e empuxo ao longo da
simulagdo
pe = []
thrust_coef = []
thrust = []
for i,k in enumerate (chamber_ pressure):
if i ==
# Condig¢bes de contorno
pe.append (ambient_pressure)
thrust_coef.append (0)
thrust.append(0)
continue
pe.append (get_exit_pressure(A_t, ae, knsb[’k’],k))
thrust_coef.append(get_coef_thrust (knsb[’'k’], pel[-1]1, k, ae,
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ambient_pressure, A_t))

thrust.append (get_thrust (thrust_coef[-1], A_t, k))

burn_time = timestepxit

total_impulse = mean (thrust)+timestepxit

print ("RESULTADOS DA SIMULAGAO: ")

(
print ("Tempo de queima: ", burn_time,"s")
print ("Razdo de expansdo ideal: ",ae_at)
print ("Didmetro de saida: ", utils.get_circ_diam(ae)*1e3, "mm")
print ("Didmetro da garganta: ", d_tx1le3, "mm")
print ("Coeficiente de empuxo ideal: ", get_coef_thrust (knsb[’'k’],

ambient_pressure, chamber_avg, ae, ambient_pressure, A_t))

print ("Impulso total: ", total_impulse,"Ns" )

print ("Fluxo de massa max.: "

, max (mass__

flow), "kg/ (sxm"2)" )

(
(
print ("MEOP: ", np.max(chamber_pressure)/le6, "MPa")
print ("Pressdo média: ", chamber_avg/le6, "MPa")
print ("Massa de propelente: ", prop_massx*le3, "g")
print ("Impulso especifico: ", total_impulse/prop_mass/9.81, "s")
print ("--———"—"—""-+"1-1-—-—1-"1-"--—-"17"-"-—"-"-----"--"-""""""""" ")

return burning_area, chamber_pressure, kn, pe, thrust_coef, thrust,

burn_time, total_impulse, mass_flow, time, pressure, burn_rate

## Func¢cbées de otimizagdo

def

def

def

def

optimize_total_impulse (params) :

v v —_r —_r _yr _y _, total_impulse,_, _,
# Projeto conceitual objetivo —> 434 Ns
# Preliminar —-> 294

impulse_goal = 294

return abs (total_impulse - impulse_goal)

restraint_mean_pressure (params) :
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_, _= simulate_motor (params, True)

_, Chamber_pressure, _, _,_,_4_v—v—_v_s_, _ = simulate_motor (params,
mean_chamber_pressure_goal = 8.03e6

max_deviation = leb6

return max_deviation - abs (mean_chamber_pressure_goal - mean (

chamber_pressure))

restraint_peak_ pressure (params) :
_, chamber_pressure, _, _,_ 1 1 1 _1_r_1_»
max_chamber_pressure_goal = 8.03e6

return max_chamber_pressure_goal - max(c

restraint_kn_variation (params) :

= simulate_motor (params,

hamber_pressure)

.y _y kn, _,_,_,_,_,_,_,_,_ = simulate_motor (params, True)
max_kn_variation_goal = 0.15
return max_kn_variation_goal - (max(kn) - min(kn))/ (max(kn))

True)

True)
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def

d, _, d_t, = params

port_area = np.pixdxx2/4
throat_area = np.pixd_t**2/4
min_port_throat_ratio_goal = 2

return (port_area/throat_area - min_port_throat_ratio_goal)

restraint_mass_flux (params) :

v —4 —4 —t—r—y_y_ymass_flux,_,_,_ = simulate_motor (params, True)
max_mass_flux_goal = 1406
return max_mass_flux_goal - max(mass_flux)

# Otimiza um motor com um impulso total como objetivo e restrigédes

def

optimize_for_ impulse() :
constraint = [{’type’ : ’'ineqg’, ’'fun’ : restraint_mean_pressure},
# Restricdo de design #1 pressdo média prox de 8.03e6 Pa
{"type’ : ’"ineq’, ’fun’ : restraint_port_ratio},
# Restrigdo de design #2 Port/Throat > 2
{"type’” : "ineqg’, ’fun’ : restraint_peak_pressure},
# Pressdo max. < 8.03e6 Pa
{"type’ : ’"ineq’, ’fun’ : restraint_kn_variation},
# Restrigcdo de Kn no max 15%
{"type’ : ’"ineq’, ’"fun’ : restraint_mass_flux}]

# Restrigdo de design #3 fluxo de massa mdx. 2 1lb/sqin/s

bounds = ((0.01, 0.03664x0.6), (0.03, 0.15), (0.005, 0.02))
# Limites dimensionails
it = 0

while (True):
# Chute inicial aleatdrio
initial_guess = [random.uniform(0.01, 0.03664x0.6), random.uniform
(0.03, 0.15), random.uniform(0.005, 0.02)]
a = optimize.minimize (optimize_total_ impulse, initial_guess, bounds=
bounds, constraints=constraint )
if a.success and a.fun < 10:
return a.x, it
elif it > 100:
global N
if N > 8:
print ("Nenhuma configuragao adequada foi encontrada.")
break
N += 1
it +=1

# Plotar curvas do METEOR, OpenMotor juntas:

210 def compare_curves () :

211
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212 burning_area, chamber_pressure, kn, pe, thrust_coef, thrust, burn_time,
total_impulse, mass_flow, time, pressure, burn_rate = simulate_motor
([0.02118, 0.05632, 0.006681])

213

214 METEOR_DATA =[]

215 OPEN_MOTOR_DATA = []

216

217 METEOR = open ('meteor_data_prelim.csv’, 'r’)

218 OPEN_MOTOR = open (' open_motorpreliminar.csv’, ’'r’)

219

220 for line in METEOR:

221 METEOR_DATA.append (np.array (line.split (), dtype=np.float32))

222 for line in OPEN_MOTOR:

223 OPEN_MOTOR_DATA.append (np.array (line.split (), dtype=np.float32))

224

225 METEOR_DATA_TIME = list (list (zip (*METEOR_DATA)) [0])

226 METEOR_DATA_THRUST = list (list (zip (*METEOR_DATA)) [1])

227 METEOR_DATA_KN = 1list (list (zip (*xMETEOR_DATA)) [2])

228 METEOR_DATA_PRESSURE = list (list (zip (*METEOR_DATA)) [3])

229

230 OPEN_MOTOR_DATA_TIME = list (list (zip (xOPEN_MOTOR_DATA)) [0])

231 OPEN_MOTOR_DATA_KN = list (list (zip (*OPEN_MOTOR_DATA)) [1])

232 OPEN_MOTOR_DATA_PRESSURE = list (list (zip (*OPEN_MOTOR_DATA)) [2])

233 OPEN_MOTOR_DATA_THRUST = list (list (zip (*OPEN_MOTOR_DATA)) [3])

234

235 # Curvas de empuxo

236 f= plot.figure ()

237 ax = f.gca()

238 plot.plot (METEOR_DATA_TIME, METEOR_DATA_THRUST, ’'--g’,label = "METEOR’)

239 plot.plot (OPEN_MOTOR_DATA_TIME, OPEN_MOTOR_DATA_THRUST, ’'—-.r’, label ="'
openMotor’)

240 plot.plot (time, thrust, label = ’'Apéndice A’)

241 ax.set_ylim(ymin=0)

242 plot.xlabel ("Tempo (s)")

243 plot.ylabel ("Empuxo (N)")

244 plot.legend(loc = ’"best’)

245 plot.grid()

246

247 # Curvas de pressdo

248 f= plot.figure ()

249 ax = f.gcal()

250 plot.plot (METEOR_DATA_TIME, 1list (map(lambda x: xxle5, METEOR_DATA_PRESSURE))
, '"-—g’,label = "METEOR’)

251 plot.plot (OPEN_MOTOR_DATA_TIME, OPEN_MOTOR_DATA_PRESSURE, ’'-.r’, label ="'
openMotor’)

252 plot.plot (time, chamber_ pressure, label = ’"Apéndice A')

253 ax.set_ylim(ymin=0)

254 plot.xlabel ("Tempo (s)")

255 plot.ylabel ("Pressdo (Pa)")
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plot.legend(loc = ’'best’)
plot.grid()

# Curvas de Kn
f= plot.figure ()

ax = f.gcal()

plot.plot (METEOR_DATA_ TIME, METEOR_DATA KN, ’'--g’,label = "METEOR’)

plot.plot (OPEN_MOTOR_DATA_TIME, OPEN_MOTOR_DATA_KN,
openMotor’)

plot.plot (time, kn, label = ’'Apéndice A')
ax.set_ylim(ymin=0)

plot.xlabel
plot.ylabel

(
("Tempo (s)")
("Kn")
plot.legend(loc = 'best’)
plot.grid()

plot.show ()
# Salvar arquivo do motor (RASP) para o OpenRocket
file = open('motor.txt’, ’'w’)
for i, time in enumerate (time) :

file.write ("\t%s\t%s\n" % (time, thrust[i]))
file.close()

def mach_curve () :
# Curva de numero de mach vs eixo x do nozzle.

burning_area, chamber_pressure, kn, pe, thrust_coef,

total_impulse, mass_flow, time, pressure, burn_rate =

([0.02118, 0.05632, 0.00668])

if name == "_ _main__ ":

# Descomentar a linha abaixo na etapa de otimizagdo.
#data, it = optimize_for_impulse ()

compare_curves ()

-.r", label ="'

thrust, burn_time,

simulate_motor
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APENDICE B - AERODYNAMICS.PY

import numpy as np
import Utils as utils

import matplotlib.pyplot as plot

##### Definicdo das funcdes de arrasto
def get_reynolds(V, L, h):

isa = utils.get_real_ atmosphere (h)
rho = isa[’rho’]
mu = isal[’mu’]

return rhoxVx*L/mu

def get_friction(reynolds, surface_roughness, rocket_ref_ length):
Re_crit = 51« (surface_roughness/rocket_ref_length)*(-1.039)
#a = 1.0/(((1.5+np.log(reynolds))—-5.6) +x2)
#b = 0.032%* (surface_roughness/rocket_ref_length) %0.2
#return np.maximum(a,b)
if reynolds < le4:
return 1.48e-2
elif reynolds >= led4 and reynolds < Re_crit:
return 1.0/ (((1.5*np.log(reynolds))—5.6)**2)
else:

return 0.032« (surface_roughness/rocket_ref_length)x%0.2

def get_friction_compressed(friction_coefficient, mach):

return friction_coefficient* (1-0.1l*mach*x*2)

def get_scaled_friction_coef (friction_coefficient_compressed, param, wet_area,

ref_area) :

return friction_coefficient_compressedx ((1+ param) *wet_area) /ref_area

def get_von_karman_nosecone_friction_drag(length, base_diam, rocket_length,

rocket_ref_diam ,mach = 0.3, h = 0, surface_roughness = 20e-6):

117

# Arrasto de fricg¢do de uma coifa de Von Karman, com base no seu comprimento

e didmetro.
# Integragcdo numérica para area molhada:
n = 5000
dx = length/n
x = np.linspace (0, length, n)
theta = np.arccos(l - 2xx/length)
y = base_diam/2 * np.sqrt(theta - np.sin(2+theta)/2)/np.sqgrt (np.pi)
wet_area = 0
for i,k in enumerate (x, start = 0):

if i ==

continue

wet_area += np.pix(y[i-1]+y[i])*np.sqgrt ((y[i-1]1-y[1i])**2 + dxxx2)
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def

def

utils.get_real_atmosphere(h) ["a’]

machx*a
Re = get_reynolds (v, rocket_length, h)

fineness_ratio = rocket_length/ (base_diam/2)

coefl get_friction(Re, surface_roughness, rocket_length)

coef2 = get_friction_compressed(coefl, mach)
param = 1/ (2«fineness_ratio)
coef3 =

(rocket_ref_diam))

return coef3

get_transition_friction_drag(length, diam_1, diam_2, rocket_length,
rocket_ref_diam ,mach = 0.3, h = 0, surface_roughness = 20e-6):

# Arrasto de fricgdo para uma transig¢do, com base nos dois didmetros.

# Area molhada de um tronco cdnico:

118

get_scaled_friction_coef (coef2, param, wet_area, utils.get_circ_area

wet_area = np.pi * (diam_1/2 + diam_2/2)xnp.sqrt((diam_1/2 - diam_2/2)**2 +

length**2)
#

a = utils.get_real_atmosphere(h) [’a’]

v machx*a

Re = get_reynolds (v, rocket_length, h)

fineness_ratio = rocket_length/ (rocket_ref_diam/2)
coefl = get_friction(Re, surface_roughness, rocket_length)
coef2 = get_friction_compressed(coefl, mach)

param = 1/ (2«fineness_ratio)

coef3 = get_scaled_friction_coef (coef2, param, wet_area, utils.get_circ_area

(rocket_ref _diam))

return coef3

get_fins_friction_drag(chord_root, chord_tip, span, thickness,

,rocket_ref diam, mach = 0.3, no_fins = 1, h = 0, surface_roughness

# Arrasto de fricgdo para o conjunto de aletas

# Area molhada de uma aleta trapezoidal

taper = chord_tip/chord_root

mac = 2/3 *chord_rootx (taper**2 + taper + 1)/ (taper + 1)
mac = chord_tip/2 + chord_root/2

wet_area = no_fins * 2 x mac * span

a = utils.get_real_atmosphere(h) ["a’]
v = mach+a

Re = get_reynolds (v, rocket_length, h)

coefl = get_friction(Re, surface_roughness, rocket_length)
coef2 = get_friction_compressed(coefl, mach)

param = 2xthickness/mac

rocket_length
20e-6)
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coef3 = get_scaled_friction_coef (coef2, param,
(rocket_ref_diam))

return coef3

def get_body_friction_drag(length, diam, rocket_length,

0.3, h = 0, surface_roughness = 20e-6):

119

wet_area, utils.get_circ_area

# Arrasto de fricgdo para uma transig¢do, com base nos dois didmetros.

# Area molhada de um tronco cdnico:
wet_area = 2 * length *np.pi » diam/2
#

a = utils.get_real_atmosphere(h) [’a’]

v machx*a

Re = get_reynolds (v, rocket_length, h)

fineness_ratio = rocket_length/ (rocket_ref_diam/2)
coefl = get_friction(Re, surface_roughness, rocket_length)
coef2 = get_friction_compressed(coefl, mach)

param = 1/ (2«fineness_ratio)

coef3 get_scaled_friction_coef (coef2, param,
(rocket_ref _diam))

return coef3

def get_base_cd(mach) :
if mach < 1:
return 0.12 + 0.13xmach=*%*2
else:
return 0.25/mach
def get_stag_cd(mach) :
return .85x (1 + mach**2/4 + mach*x4/40)

def get_von_karman_pressure_drag(length, base_diam,

rocket_ref_diam ,mach

wet_area, utils.get_circ_area

rocket_ref diam):

# Para a coifa de Von Karman, temos coef. de arrasto de pressdo nulo no

comeg¢o da regido transdénica

# Portanto, basta usar a eq. para o regime subsdénico

dx = 0.00001
theta_1l = np.arccos(l - 2xlength/length)

y_1 = base_diam/2 x np.sqrt(theta_l - np.sin(2+«theta_1)/2)/np.sqrt (np.pi)

theta_2 = np.arccos(l - 2+ (length-dx)/length)

y_2 = base_diam/2 x np.sqgrt(theta_2 - np.sin(2*theta_2)/2)/np.sqrt (np.pi)

phi = np.arctan((y_1l-y_2)/dx)

unscaled_coef = 0.8xnp.sin (phi)**2

scaled_coef = unscaled_coefxutils.get_circ_area (base_diam) /utils.

get_circ_area (rocket_ref_diam)

return scaled_coef

def get_boattail_pressure_drag(length, diam_1, diam_2, rocket_ref_diam,

0.3):

aft_diam = np.minimum(diam_1, diam_2)

mach
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fore_diam = np.maximum(diam_1,diam_2)
gamma = length/np.abs(diam_1 - diam_2)
param = 0O
if gamma <= 1:
param = 1
elif gamma > 1 and gamma < 3:
param = (3-gamma) /2
boattail_area = np.pi* (fore_diam/2)**2 — np.pi*(aft_diam/2) x*2
cd = get_base_cd(mach) *boattail_areaxparam/utils.get_circ_area (
rocket_ref diam)

return cd

def get_end_base_drag(end_diam, rocket_ref diam, mach = 0.3):

return get_base_cd(mach) *np.pi* end_diamx+2/4/utils.get_circ_area (

rocket_ref diam)

0.3, no_fins = 1, type = 'square’):

cd_le =0
cd_te =0
cd_le_perp = 0
if type == "airfoil’ or type == ’rounded’:
cd_le_perp = (l-machxx2)**(-0.417) - 1
cd_le = cd_le_perp*np.cos (np.deg2rad(sweep_angle) ) x*2
cd_te =0
if type == ’rounded’:

cd_te = get_base_cd(mach) /2
else:
cd_le_perp = get_stag_cd(mach)
cd_le = cd_le_perp*np.cos (np.deg2rad(sweep_angle) ) x*2
cd_te = get_base_cd (mach)
return (cd_le + cd_te)*no_fins*spanxthickness/utils.get_circ_area (

rocket_ref diam)

diam_2)/2) %2 x np.maximum(l - 1d, 0))

return cd * area/utils.get_circ_area (rocket_ref_diam)

#H###### Fim de definicbes de fungdes

## Funcdo a ser chamada na simulag¢do:

def get_rocket_cd(mach, h = 0, only_total = True):

# Pardmetros do foguete

def get_fins_pressure_drag(span, thickness, sweep_angle, rocket_ref_diam ,mach

120

def get_launch_lug_drag(length, diam 1, diam 2, rocket_ref _diam, mach = 0.3):
1d = length/np.maximum(diam_1,diam_2)
cd = np.maximum(l.3 - 1d, 1)=xget_stag_cd(mach)
area = np.pix (np.maximum(diam_1, diam_2)/2)**2 - (np.pix(np.minimum(diam_1,
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178
179
180
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188
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191
192
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194
195
196
197
198
199
200
201
202
203
204
205
206
207
208
209
210
211
212

213
214
215
216

217

218

# Coifa
nose_length = 0.
nose_diam = 0.07

nose_roughness =

15

6

Oe-6

# Fairing (corpo da carga-paga)

fairing length =

0

.16

fairing diam = 0.07

fairing_roughnes

S

= 60e-6

# Transi¢do Fairing->Corpo

transition_lengt
transition_diam_

transition_diam

h
1
2

0.08
0.07
= 0.043

transition_roughness = 60e-6

# Corpo

body_length = 0.335

body_diam = 0.04

body_roughness =

# Aletas

fin _count = 3
fin_chord_root =
fin_chord_tip =

fin_sweep_angle

3
6

0
0.

Oe-6

11
03
41.6

fin _type = "airfoil’

fin_roughness =
fin span = 0.045

fin_thickness =

60

0.

e—6

0044

# Encaixes da guia de langcamento

launchlug_count
launchlug_diam_ 1
launchlug_diam_ 2

launchlug_length

# Foguete inteiro

rocket_ref diam

transition_diam_2,

rocket_length =
body_length

no

2
0.007
0.005
0.025

np.max ([nose_diam, fairing_diam, transition_diam 1,
body_diam])
se_length + fairing_length + transition_length +

## Arrasto da coifa

nose_pressure_cd
rocket_ref_ diam)

nose_friction_cd

get_von_karman_pressure_drag (nose_length, nose_diam,

get_von_karman_nosecone_friction_drag(nose_length,

121



122

nose_diam, rocket_length, rocket_ref diam, mach, h, nose_roughness)

219

220

221 ## Arrasto do fairing

222 fairing_friction_cd = get_body_friction_drag(fairing_length, fairing_diam,
rocket_length, rocket_ref_diam, mach, h, fairing_roughness)

223

224

225 # Arrasto da transicdo fairing —> corpo

226 transition_pressure_cd = get_boattail_pressure_drag(transition_length,
transition_diam_1, transition_diam_2, rocket_ref_diam, mach)

227 transition_friction_cd = get_transition_friction_drag(transition_length,
transition_diam_1, transition_diam 2, rocket_length, rocket_ref diam, mach, h

, transition_roughness)

228

229

230 # Arrasto do corpo

231 body_friction_cd = get_body_friction_drag(body_length, body_diam,
rocket_length, rocket_ref_diam, mach, h, body_roughness)

232 body_base_cd = get_end_base_drag(body_diam, rocket_ref_diam, mach)

233

234 # Arrasto das aletas

235 fins_friction_cd = get_fins_friction_drag(fin_chord_root, fin_chord_tip,
fin_span, fin_thickness, rocket_length, rocket_ref diam, mach, fin_count, h,
fin_roughness)

236 fins_pressure_cd = get_fins_pressure_drag(fin_span, fin_thickness,
fin_sweep_angle, rocket_ref_diam, mach, fin_count, fin_type)

237

238 # Arrasto dos encaixes

239 launchlug_pressure_cd = get_launch_lug_drag(launchlug_length,
launchlug_diam_1, launchlug_diam_2, rocket_ref_ diam, mach)

240

241 total_friction_cd = nose_friction_cd + fairing_friction_cd +
transition_friction_cd + body_friction_cd + fins_friction_cd

242 total_pressure_cd = nose_pressure_cd + transition_pressure_cd +
fins_pressure_cd + launchlug_count » launchlug_pressure_cd

243 total_base_cd = body_base_cd

244 total_cd = total_friction_cd + total_pressure_cd + total_base_cd

245

246 if only_total:

247 return total cd

248 else:

249 return total_friction_cd, total_pressure_cd, total_base_cd

250

251

252

253 def compare_curves () :
254 mach_range = np.linspace (0, 0.8, 50)
255 f= plot.figure ()
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256 ax = f.gcal()

257 pressure_cd = [get_rocket_cd(M,only_total = False)[l] for M in mach_range]
258 friction_cd = [get_rocket_cd(M,only_total = False) [0] for M in mach_range]
259 base_cd = [get_rocket_cd(M,only_total = False) [2] for M in mach_range]

260 plot.plot (mach_range, pressure_cd, '--g’, label = ’'Arrasto de presséao’)
261 plot.plot (mach_range, friction_cd, ’'-.r’, label = ’'Arrasto de fricgéo’)
262 plot.plot (mach_range, base_cd, ’'.b’, label = ’"Arrasto de base’)

263 plot.xlabel ("Numero de Mach")

264 plot.ylabel ("Coeficiente de arrasto")

265 plot.legend()

266 plot.show ()

267

268 if _ name_ == "_ _main_ ":

269 compare_curves ()
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APENDICE C - STABILITY.PY

1 import numpy as np

2

3 # Pardmetros da coifa

4 m_nosecone = .0152 # Massa da coifa (kg)

5 1_nosecone = 0.15 # Comprimento da coifa (m)

6 d_nosecone = 0.07 # Didmetro da base da coifa (m)

7 xcg_nosecone = (2/3)*1_nosecone # Distdncia do CG da coifa em
relacdo a ponta da coifa (m)

8 cn_n = 2 # Coef. para a coifa

9 x_n = 1_noseconex (1l - 0.500) # Distdncia relativa, coifa
Von Karman

10

11 # Pardmetros da carenagem

12 m_fairing = .0642

13 1_fairing = 0.16

14 d_fairing = 0.07

15 xcg_fairing = 0.5%1_fairing

16 xcg_fairing_ref = 1_nosecone +xcg_fairing

17 r_fairing_end = d_fairing/2

18 # Pardmetros da transicdo

19 m_transition = 0.0262

20 1_transition = 0.08

21 d_fore_transition = 0.07

22 d_aft_transition = 0.043

23 x_p = 1l_nosecone + 1_fairing

24 xcg_transition = 0.03676

25 xcg_transition_ref = 1_nosecone + 1_fairing + xcg_transition

26 cn_t = 2x((d_aft_transition/d_nosecone)**2 - (d_fore_transition/d_nosecone)x*2 )

27 x_t = x_p + 1_transition/3 * (1 + (1 - d_fore_transition/d_aft_transition)/ (1 -
(d_fore_transition/d_aft_transition) **x2))

28

29 # Pardmetros do corpo principal

30 m_body = .160

31 1_body = 0.335

32 d_body = 0.043

33
34
35
36
37
38
39
40
41
42

xcg_body = 0.5%1_body
xcg_body_ref = 1_nosecone + 1_fairing + 1_transition + xcg_body
r_body_end = d_body/2

# Pardmetros do motor

m_motor = 0.46629
1_motor = 0.275
d_motor = 0.38

xcg_motor 0.5«1_motor

xcg_motor_ref = 1 _nosecone + 1_fairing + 1_transition + 1_body - 1_motor +
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xcg_motor

# Pardmetros da aleta

n_fins = 3

m_fin = 0.00557

s_fin = 0.045

1f_fin = 0.045

cr_fin = 0.11

ct_fin = 0.03

xcg_fin = 0.5%cr_fin

xcg_fin_ref = 1_nosecone + 1_fairing + 1_transition + 1_body - cr_fin + xcg_fin

x_r = (cr_fin - ct_fin)/2

x_b = 1_nosecone + 1_fairing + 1_transition + 1_body - cr_fin

cn_f = (1 + (r_body_end/ (r_body_end + s_fin)))*( (4xn_fins* (s_fin/d_nosecone)
*%x2) /(1 + np.sqrt (1l + (2+x1f_fin/ (cr_fin+ct_fin))*x2)))

x_ f =x_Db + (x_r/3) *x((cr_fin + 2xct_fin)/(cr_fin + ct_fin)) + (1/6) * ((cr_fin

+ ct_fin) - (cr_fin*ct_fin)/(cr_fin + ct_fin))

## COMPONENTES INTERNOS

# Pardmetros dos eletronicos
m_bay = 0.3

1l _bay = 0.025

xcg_bay = 1_bay/2

xcg_bay_ref = xcg_bay + 0.033

# Paraquedas
m_parachute = 0.038
1_parachute = 0.075

xcg_parachute = 1_parachute/2
xcg_parachute_ref = xcg_parachute + 0.07
# CanSat (externo)

m_cansat_external = 0.2
1_cansat_external = 0.025
xcg_cansat_external = 1_cansat_external/2

xcg_cansat_external_ref = 1_nosecone + xcg_cansat_external + 0.013

# CanSat (interno)

m_cansat_internal = 0.35

1_cansat_internal = 0.115

xXcg_cansat_internal = 1_cansat_internal/2

xcg_cansat_internal_ref = 1_nosecone + xcg_cansat_internal+ 0.045
# Carga

m_charge = 0.2

1_charge = 0.055
xcg_charge = 1_charge/2

xcg_charge_ref = 1_nosecone + 1_fairing + xcg_charge + 0.01
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# Centro de gravidade

XCg = (m_nosecone * xXcg_nosecone + m_body * xcg_body_ref + m_transition =
Xcg_transition_ref + m_motor * xcg_motor_ref +\

n_finsxm_fin » xcg_fin_ref + m_bayxxcg_bay_ref + m_parachutex
xcg_parachute_ref + m_cansat_internalsxcg_cansat_internal_ref + \
m_cansat_external*xcg_cansat_external_ref + m_charge*xcg_charge_ref)/ \
(m_nosecone + m_body + m_transition + m_motor + n_finsxm_fin + m_bay

+ m_parachute + m_cansat_internal + m_cansat_external + m_charge)

xcp = (cn_t * x_t + cn_fxx_f + cn_n+*x_n)/(cn_t + cn_f + cn_n)

static_margin = (xcp-xcg)/d_fairing

print ("Xcg em
print ("Xcp em

print ("Margem

relagcdo a ponta da coifa: ", xcg, "m")
relagdo a ponta da coifa: ", xcp, "m")
de estabilidade estética: ", static_margin, " cal")



O 00 9 N Lt AW N~

[N I N e e e e e e
SO O 00 N N kWD = O

21
22
23
24
25
26
27
28
29
30
31
32
33
34

35
36
37
38
39
40
41
42

127

APENDICE D - TRAJECTORY.PY

import Aerodynamics as aero

import Propulsion as prop

import Utils as utils

import matplotlib.pyplot as plot
import numpy as np

import scipy.interpolate as terp

# Pardmetros do foguete

m_empty = 0.75849 + .350 + .200 + .300 + .200 + 0.038 - .207
m_propellant = .207

m_full = m_empty + m_propellant
d_ref = 0.07

area_ref = utils.get_circ_area(d_ref)

burn_time = 0.7

# Outros pardmetros

g = 9.81

current_height = 0

current_mass = m_full

average_mdot = m_propellant/burn_time

burning_area, chamber_pressure, kn, pe, thrust_coef, thrust, burn_time,
total_impulse, mass_flow, time, pressure, burn_rate = prop.simulate_motor
([0.02118, 0.05632, 0.006681)

valores_Cd = [aero.get_rocket_cd(0)]
valores_V = [0]

[0]

valores_S

def get_thrust_at_time(t):
if t == 0 or t>=max(time) :
return 0O
else:
# Interpolag¢do linear
max_t = time[time > t].min()
min_t = time[time < t].max()
d = time.tolist ()
return thrust([d.index(min_t)] + (t - min_t)*(thrust[d.index (max_t)] -
thrust [d.index (min_t) ])

def drag_dv_dt(t, v):
if v < 0:
return 0
thrust = get_thrust_at_time (t)

rho = utils.get_real_atmosphere (valores_S[-1]) [’ rho’]
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a = utils.get_real_atmosphere (valores_SI[-1])["a’]

mach = v/a

drag_coef = aero.get_rocket_cd(mach)

if t <= burn_time:

accel = —-g + thrust/current_mass —-0.5xvxx2+drag_coefxarea_ref+rho/

current_mass
return accel

elif t > burn_time:

return -g -0.5xvxx2+drag_coef*area_refxrho/current_mass

def rungeKutta (t0, VO, h):

VvV = V0
k1 = h » drag_dv_dt (t0, V)
k2 = h % drag_dv_dt ((t0 + h/2), (V + k1/2))
k3 = h * drag_dv_dt ((t0 + h/2), (V + k2/2))
k4 = h % drag_dv_dt(t0 + h, V + k3)
V =V + (k1 + 2xk2 + 2%k3 + k4)/6
if V < 0:
return 0O

128

valores_Cd.append (aero.get_rocket_cd(V/utils.get_real_atmosphere (valores_S

[-11)["a"]1))
return V

def solve_trajectory() :

global h, current_height,

stopFlag = False

i=0

timestep = 0.01

while stopFlag is False:

current_mass

if valores_V[-1] < 0.01 and ixtimestep > burn_time:

stopFlag = True

valores_V.append (rungeKutta (ixtimestep, valores_V[-1],timestep))

valores_S.append(valores_S[-1]+ valores_V[-1]*timestep)

if ixtimestep < burn_time:

current_mass —-=

i=i+1

average_mdot+timestep

valores_t = np.linspace (0,

return valores_t

ixtimestep,

# Plotar curvas do OpenRocket juntas:

def compare_curves () :

valores_t = solve_trajectory()

OPEN_ROCKET_DATA = []

i+1)

OPEN_ROCKET = open (' openrocket_sim2.csv’, 'r’)
OPEN_ROCKET2 = open (' openrocket_sim3.csv’, 'r’)

OPEN_ROCKET_MACH_DATA =
for line in OPEN_ROCKET:

[]
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90 OPEN_ROCKET_DATA.append (np.array (line.split (), dtype=np.float32))

91 for line in OPEN_ROCKET2:

92 OPEN_ROCKET_MACH_DATA.append (np.array (line.split (), dtype=np.float32))

93

94 f= plot.figure ()

95 ax = f.gcal()

96 plot.plot (list (1list (zip (xOPEN_ROCKET_DATA)) [0]), list (list (zip(~
OPEN_ROCKET_DATA)) [1]), "—-—-g’,label = ’OpenRocket’)

97 plot.plot (valores_t, valores_S, '—-.r’, label = ’'Apéndice D’)

98 ax.set_ylim(ymin=0)

99 ax.set_xlim(xmax=max (valores_t), xmin = 0)

100 plot.xlabel ("Tempo (s)")

101 plot.ylabel ("Altitude (m)")

102 plot.grid()

103 xmax = valores_t [np.argmax (valores_S) ]

104 ymax = max(valores_S)

105 text= "t={:.3f}, h={:.3f}".format (xmax, ymax)

106 bbox_props = dict (boxstyle="square,pad=0.3", fc="w", ec="k", 1lw=0.72)

107 arrowprops=dict (arrowstyle="->", connectionstyle="angle,angleA=0,angleB=60")

108 kw = dict (xycoords=’'data’,textcoords="axes fraction",

109 arrowprops=arrowprops, bbox=bbox_props, ha="right", va="top")

110 ax.annotate (text, xy=(xmax, ymax), xytext=(0.9,0.7), *x*kw)

111

112 xmax = list (list (zip (xOPEN_ROCKET_DATA)) [0]) [np.argmax (list (list (zip (*
OPEN_ROCKET_DATA)) [11)) 1]

113 ymax = max (list (list (zip (xOPEN_ROCKET_DATA)) [1]))

114 text= "t={:.3f}, h={:.3f}".format (xmax, ymax)

115 bbox_props = dict (boxstyle="square,pad=0.3", fc="w", ec="k", 1lw=0.72)

116 arrowprops=dict (arrowstyle="->", connectionstyle="angle, angleA=5, angleB=-60")

117 kw = dict (xycoords='data’,textcoords="axes fraction",

118 arrowprops=arrowprops, bbox=bbox_props, ha="right", va="top")

119 ax.annotate (text, xy=(xmax, ymax), xytext=(0.65,0.95), xxkw)

120 plot.legend(loc = ’"best’)

121 plot.show ()

122

123 f= plot.figure ()

124 ax = f.gcal()

125 plot.plot (list (1list (zip (xOPEN_ROCKET_DATA)) [0]), list (list (zip (*
OPEN_ROCKET_DATA)) [2]), '--g’,label = ’OpenRocket’)

126 plot.plot (valores_t, valores_V, ’'—.r’, label = ’'Apéndice D’)

127 plot.xlabel ("Tempo (s)")

128 plot.ylabel ("Velocidade vertical (m/s)")

129 xmax = valores_t[np.argmax (valores_V) ]

130 ymax = max (valores_V)

131 text= "t={:.3f}, v={:.3f}".format (xmax, ymax)

132 bbox_props = dict (boxstyle="square,pad=0.3", fc="w", ec="k", 1lw=0.72)

133 arrowprops=dict (arrowstyle="->",connectionstyle="angle, angleA=170, angleB=60"

)

134 kw = dict (xycoords='data’,textcoords="axes fraction",
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149
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arrowprops=arrowprops, bbox=bbox_props, ha="right", va="top")

ax.annotate (text, xy=(xmax, ymax), xytext=(0.65,0.9), xxkw)

ax.set_ylim(ymin=0)

ax.set_xlim(xmax=max (valores_t), xmin = 0)
plot.legend(loc = ’'best’)

plot.grid()

plot.show ()

f = plot.figure ()

ax = f.gcal()

plot.plot (list (list (zip (*OPEN_ROCKET_MACH_DATA)) [0]), list (list (zip(~*
OPEN_ROCKET_MACH_DATA)) [1]), ’'--g’, label = ’"OpenRocket’)

plot.plot (valores_S, [v/utils.get_real_atmosphere(S) [
valores_V, valores_S)], '—-.r’,label = ’'Apéndice D’)
plot.xlabel ("Altitude (m)")

plot.ylabel ("Numero de Mach")

(
ax.set_ylim(ymin=0.1)
ax.set_xlim(xmax=max (valores_S), xmin = 0)
plot.legend(loc = ’'best’)
plot.grid()

plot.show ()

157 compare_curves ()

"a’l for v,S in zip(

130
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APENDICE E - UTILS.PY

import numpy as np

def

def

def

get_circ_area(diam) :

return np.pix* (diam/2) **2

get_circ_diam(area) :

return 2+ ((area/np.pi)*+0.5)

get_real_atmosphere (h, deltaT = 0):
# Propriedades atmosférias com base na altura e variagdo de temperatura
HO0O=0

p_0 = 101325

rho_0= 1.225

T_0= 288.15

g_0 = -9.80665

a0 = 340.294

R 287.058

L -0.0065

gamma = 1.4

mu_0 = 1.783e-5

T_tropopausa = T_0 + 11000xL

# Calcular a temperatura real:
T ISA =0
if h <= 11000:
T _ISA = T_0 + L+*h
elif 11000 < h <= 20000:
T_ISA = T_tropopausa
T real = T_ISA + deltaT

# Calcular pressdo real: igual a variag¢do da pressdo ISA (U.S. Standard
Atmosphere 1976)
if h <= 11000:
p_p0 =(T_ISA/T_0)**(g_0/(LxR))
p_real = p_p0 « p_0
elif h > 11000 and h <= 20000:
p_p0 = ((T_tropopausa)/ (T_0))+x (g_0/(LxR))
p_real = p_pO0* p_0 * np.exp((11000-h)/6342)

# Calcular densidade real:

rho_real = p_real/T_real/R

# Calcular velocidade local do som:

a_real = np.sqrt (gamma*R+xT_real)
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# Calcular visocidade real:

S = 113 # para o ar seco
mu_mu0 = (T_real/T_0)x*x1.5 «*
mu_real = mu_muO * mu_0

return {'T’':

a_real}

T_real,

"rho' :

((T_0 + S)/(T_real + S))

rho_real,

Ip’:

p_real,

"mu

r .

mu_real,

IaI:
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