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NAGASAKA, C. S. Metodologia para analise estrutural de envelopes motores de
foguetes de propulsdo solida desenvolvida pela avibras. 2015. 47 f. Trabalho de
Graduacdo (Graduacgdo em Engenharia Mecénica) — Faculdade de Engenharia do Campus
de Guaratinguetd, Universidade Estadual Paulista, Guaratinguetg, 2015.

RESUMO

O foguete é um veiculo cujo movimento é causado pela ejecdo de gases provenientes da
combustdo de um grao propelente sélido. Estes gases sao comprimidos e expandidos por
um convergente-divergente a fim de converter a pressdo interna em um escoamento de
velocidade supersonica. Assim dando origem ao empuxo, que ¢ a forca responsavel pelo
movimento. No projeto de motores-foguete o envelope-motor deverd suportar essa
pressao interna como esforco estrutural predominante. O envelope-motor tipico para estes
tipos de foguetes é composto basicamente por um cilindro e dois domos esféricos em suas
extremidades, essencialmente um vaso de pressdo de paredes finas. Nesta monografia
serda demonstrada uma metodologia de estudo que determinara a espessura do cilindro
que compde o envelope-motor a partir do calculo da pressdo interna determinada por meio
de parametros propulsivos da combustdo de um propelente sélido. Assim como as devidas
consideracdes e restricdes que definem a aplicabilidade desse método.

PALAVRAS-CHAVE: Envelope-motor. Foguete propulsdo sélida. Vaso de pressdo de
paredes finas.



NAGASAKA, C. S. Metodology for structural analysis of solid rocket motor case
developed by avibras. 2015. 47 f. Graduate work (Graduate in Mechanical Engeneering)
— Faculdade de Engenharia do Campus de Guaratingueta, Universidade Estadual Paulista,
Guaratingueta, 2015.

ABSTRACT

The rocket obtains moviment through ejection gases. Those gases come from the
combustion of a solid propellant which are expanded and compressed through a nozzle.
This process turns the intern pressure of combustion into a flow with supersonic velocity.
Creating thrust, the force responsible for the moviment. In rocket motor design, the case
should tolerate this internal pressure as the main stress agent. The typical motor case has
one cylinder and two espheric domes at both ends, essencially it is a thin-walled pressure
vessel. This work show a study metodology for determination of motor case wall
thickness by calculating the combustion chamber internal pressure based on propulsives
parameters of solid propellant. In addition, the restrictions of the applicability of this
method.

KEYWORDS: Motor case. Solid propulsion rocket. Thin-walled pressure vessel.
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1 INTRODUCAO
1.1 Aempresa: AVIBRAS

“A AVIBRAS INDUSTRIA AEROESPACIAL S/A atua no setor aeroespacial e
recebeu destaque ao equipar as Forcas Armadas brasileiras e nagOes parceiras com
sistemas avancados de defesa, além de foguetes espaciais. Atualmente é reconhecida
internacionalmente na area de defesa por sua exceléncia em engenharia e tecnologia
avancada, produzindo sistemas de defesa ar-terra, terra-ar e terra-terra; veiculos aéreos
ndo tripulados e misseis, com software e hardware desenvolvidos, desde o projeto até a
integracdo na propria empresa.

Pioneira na pesquisa e producdo de misseis brasileiros, atualmente desenvolve
missel de cruzeiro para langamento a partir da plataforma ASTROS 2020. Industrializa e
desenvolve motores-foguete para misseis da Forca Aérea Brasileira e da Marinha do
Brasil. Entre outros programas, desenvolve em conjunto com a Africa do Sul o missil de
quinta geracdo denominado A-DARTER, a ser langado nos novos cagas recentemente
adquiridos pela Forca Aérea Brasileira - GRIPEN.™

1.2 Objetivos

Nesta monografia foi demonstrada uma metodologia de estudo que determinara a
espessura do cilindro que compde o envelope-motor a partir do calculo da pressao interna
determinada por meio de de parametros propulsivos da combustdo de um propelente
solido. Assim como as devidas consideragdes e restricdes que definem a aplicabilidade
deste método.

1.3 Justificativas

O envelope-motor ndo apenas contém o grdo propelente, mas também ¢é utilizado
como um vaso de pressao de paredes finas carregado. A combustdo do propelente sélido

originara gases em altas temperaturas que sdo pressurizados dentro de uma camara,

! Disponivel em: <https://www.avibras.com.br/site/pt/programasmilitares/misseis.html> Acesso
em 6 de julho de 2015.
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espressao serd convertida em uma forca propulsiva a partir da passagem desses gases
porum bocal DeLaval (tubeira).

Além de exercer funcéo estrutural, o envelope-motor também serve como uma
estrutura primaria que moldara o foguete. Portanto faz-se necessaria a andlise criteriosa

da resisténcia estrutural deste componte.

1.4 Exequibilidade

Por meio da metodologia de célculos analiticos que serd apresentado pode-se
estimar as dimensoes iniciais deste vaso de pressdo. A simulacdo por elementos finitos
deve ser utilizada para verificar os esforcos criticos no projeto a fim de identificar as
zonas concentradoras de tensdo. O modelo inicial portanto, deve ser redesenhado
conforme o feedback do passo anterior. Esta etapa deve ser iterativa de modo a obter um
vaso de pressao otimizado. Por fim, o prot6tipo deve passar ensaio hidraulico estatico
para validacdo do projeto.

1.5 Aplicabilidade

A metologia apresentada nesta monografia se baseia no conceito de foguete ideal
de propulséo soélida. O envelope-motor é dimensionado segundo a pressdo na camara de
combustdo (esforgco predominante). N&o sdo considerados os esfor¢os dinamicos,
estaticos e térmicos o qual o foguete estara sujeito ao longo de sua vida atil. Somente a
parede do cilindro é dimensionada, o projeto dos domos dianteiro e traseiro fogem do
escopo deste trabalho.
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3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

3.1 Principios da propulsdo

“Os lancamentos de foguetes se tornaram um espetaculo na midia. Em jornais,
revistas, filmes e televisdo frequentemente observamos imagens dos primeiros segundos
de lancamento, no qual uma grande quantidade de gases € emanada do veiculo que
comeca a ganhar velocidade (Figura 1). Sob uma Otica técnica esse movimento é uma
simples relagdo do principio de acao e reacdo estabelecida por Sir Isaac Newton em sua
obra mais notdria, “Philosophiee Naturalis Principia Mathematica” (Figura 2).”
(DAVENAS, 1988).

Tal relagdo é expressa matematicamente pela Equacéo 1.

F=m-9, Equacéo (1)
F = Forca de reacdo (Empuxo) [N]
m = vazao massica de gas [kg/s]
9J,= velocidade dos gases de combustdo [m/s]

Todo o volume de gés é originado da queima de um combustivel de massa sélida.

Este é o conceito basico de um foguete de propulsdo solida.
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Figura 1 — Missil EXOCET MM40

Fonte: MercoPress South Atlantic News Agency.?

Figura 2 — Forca de reagdo causada pela exaustiao dos gases
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Fonte: DIY Space Exploration3

“Disponivel em: <en.mercopress.com/2012/05/11/brazilian-navy-successfully-tests-exocet-missile-
with-engine-manufactured-in-the-country> Acesso em 6 de julho de 2015.

*Disponivel em: < www.diyspaceexploration.com/understanding-rocket-thrust/> Acesso em 6 de
julho de 2015.
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3.2 Principais componentes do motor foguete

“O motor foguete de propulsdo sélida tipico (Figura 3) é projetado para suportar a
pressao derivada da combustdo do grao propelente. Os gases resultantes sdo expandidos
por um bocal convergente-divergente (tubeira), de modo a converter essa pressdo em
velocidade de exaustdo. O motor-foguete é composto por cinco componentes principais.”
(DAVENAS, 1988).

Figura 3 - Componentes do Foguete de Propulsédo Sélida Tipico

Ignitor _am

o Envelope Motor

; ¢
Tubeira Gréo Propelente

Fonte: Design & Analysis of Solid Rocket Motor Casing for Aerospace Applications

“Quase todos os motores-foguete sdo utilizados uma Gnica vez. Assim que 0s
objetivos da missdo sdo atingidos e a queima completada do propelente, todos os
componentes residuais — tubeira, envelope motor e dispositivo de controle empuxo
vetorial — ndo sdo reutilizaveis. Os processos de recuperacdo, limpeza, revalidacdo da
integridade mecanica e recarregamento destes dispositivos, tornam o projeto do motor
muito mais complexo, apesar de representarem uma redugao no custo.

Esses componentes ndo podem ser testados, uma vez que o teste representaria um

ensaio destrutivo. Portanto, a confiabilidade de cada motor-foguete deve ser avaliada
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individualemente, de modo a garantir a integridade estrutural e a qualidade no processo
de manufatura de cada componente.” (SUTTON, 2001).

3.21 ENVELOPE-MOTOR

“Produzido em aco de alta resisténcia ou por materiais compostos ( fibra de vidro,
aramida, fibra de carbono), o envelope-motor deve suportar a pressdo interna do motor
(3~25 MPa). O coeficiente de seguranca usual € de 1,4.

Deve-se citar que os problemas usualmente aparecem quando o entendimento dos
requisitos de projeto sdo mal interpretados; resultando no uso de material incorreto,
dimensionamento ndo apropriado e processos de controle ndo adequados.

A Tabela 1 resume os diversos tipos de esforgos e suas respectivas fontes, que
devem ser consideradas em qualquer estudo de caso. As condi¢cbes ambientais de
manuseio e de transporte devem ser cuidadosamente consideradas. Tipicamente: ciclo de
variagdo de temperatura durante o armazenamento, tensGes devido a dilatacdo ou

contracdo do material, corroséo por fatores ambientais.” (SUTTON, 2001).
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Tabela 1 - Principais tensfes no Motor-Foguete

Fonte Causadora

Tipo de Tenséo

Presséo interna

Empuxo axial

Bocal convergente-divergente

Atuadores de controle de empuxo
Equipamento na se¢do de saida do motor
Superficies de controle aerodindmicas

Estagios de propulsdo

Manobras de voo

Massa do veiculo e forga dos ventos na
plataforma de langamento

Cargas dindmicas oriundas da oscilagéo do
veiculo

Pressdo de saida

Manuseio de carregamento e integracéo
mecanica

Transporte terrestre

Tenséo axial, vibragdo

Tensdo axial, momento fletor, cisalnamento
Tensdo axial, momento fletor, cisalhamento
Tensdo axial, momento fletor, cisalhamento
Tensdo axial, momento fletor

Tensdo, compresséo, momento fletor,
cisalhamento, torcéo

Momento fletor, cisalhamento

Tensdo axial, momento fletor, cisalhamento,
torcéo

Tensdo axial, momento fletor, cisalhamento

Tensdo axial, momento fletor, cisalhamento

Tens&o axial

Tracéo, compressdo, momento fletor,
cisalhamento, torcéo

Tragdo, compresséo, cisalhamento, vibragéo,

tensdo axial, momento fletor, cisalhamento

Fonte: (SUTTON, 2001)

3.2.1.1 Envelope-motor metalico

“Diversos tipos de aco podem ser utilizados para esta finalidade (ex. AMS 6487 ou

AMS 6520); a resisténcia mecanica depende da pressdo na cdmara de combustéo, que por

sua vez varia de motor para motor, Figura 4. Normalmente os envelopes metalicos devem

ter uma das extremidades desmontéveis, para possibilitar o carregamento do propelente.

Essa jungdo demostavel constitui a regido de maior dificuldade do projeto e qualificac&o.

A conexao do envelope aos outros modulos do veiculo pode se fazer por parafusos, cintas

ou caveletes.
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Para a confecgdo de um corpo cilindrico, dois métodos s&o utilizados:

Chapas de metal calandradas com corddo de solda no sentido ou longitudinal, ou
helicoidal. Os domos de fechamentos sdo obtidos por usinagem de calotas forjadas
soldados ao cilindro.

Conformacéo do aco forjado por rotacdo, que elimina o corddo de solda, oferece a

possibilidade de uma espessura varidvel.”(SUTTON, 2001)

3.2.1.2 Envelope-motor de material composto

“Este tipo de material é utilizado quando os requisitos de massa minima sao
determinantes, além de apresentar massa final menor do que um tubo metalico, ainda ndo
apresenta corrosdo. Filamentos de material composto ( fibra de vidro, fibra de carbono ou
aramida), sdo bobinados e combinados com uma matriz termoconsolidante (polyamina,
polyester, epoxi). Neste caso um mandril de ago é recoberto com um isolante térmico
destinado ao motor-foguete e em seguida sdo trangadas as fibras impregnadas com a
resina. O conjunto é curado em uma autoclave com temperatura entre 60°C~150°C por
aproximadamente 20 horas, dependendo do material. Por fim o mandril é removido.
(Figura 5).” (SUTTON, 2001)

Figura 4 — Envelope-motor Metélico

Fonte: Central Intelligence Agency*

4Disponivel em:
<www.cia.gov/library/reports/generalreportsl/irag_wmd_2004/images/ch3_img07.jpg/image.jpg>
Acesso em 6 de julho de 2015.
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Figura 5 — Envelope-motor de Material Composto

Fonte: NASA Space Flight®

® Disponivel em: < www.nasaspaceflight.com/wpcontent/uploads/2013/10/Z773.jpg> Acesso em 6
de julho de 2015.
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3.2.2 GRAO PROPELENTE

“O propelente é constituido de uma resina que tem as seguintes funcdes:
e Dar forma ao propelente apds a cura;
e Abrigar o oxidante (usualmente o perclorato de aménio), o aluminio em pé
(para aumento de energia de combustéo) e aditivos;
e Queimar sob acdo oxidante.

O propelente portanto, apresenta propriedades mecéanicas peculiares, devido a
dominéncia da presenca do material ligante, também conhecido por Binder. Estes
materiais sdo sensiveis a temperatura e a agdo do tempo, a0 mesmo tempo que 0s metais
sdo relativamente insensiveis. O peso do préprio bloco de propelente pode ser afetado
pelas seguintes situacoes:

e Pressurizagao interna;

e Aceleracdes observadas durante o v0o;

e Vibragdes encontradas durante o vOo e o transporte;
e Envelhecimento em longos periodos de estocagem.

A iniciagdo de trincas em um bloco de propelente pode leva-lo a explosao, uma vez
que as frente de chamas podem se propragar por elas de forma a elevar a pressdo da
camara de combustéo de forma abrupta, provocando a ruptura do envelope-motor. Aqui
vale ressaltar que a presséo interna na cdmara de combustido possui uma relagdo direta
com a area da superficie de queima, de modo que, se a superficie de queima encontra uma
trinca, a sua area é acrescida elevando-se a pressdo sobre o propelente. Com 0 aumento
da pressdo interna a trinca evolui e este processo desencadeia rapidamente para uma
operacdo catastrofica do motor-foguete.

O propelente é produzido sob forma pastosa e é vertido dentro do envelope-motor,
ja equipado com as prote¢des térmicas. O conjunto é curado a vacuo, para a eliminagdo
de bolhas.” (PALMERIO, 2001).

A geometria é definida conforme os requisitos de desempenho do veiculo. A Figura
(6) mostra um grdo propelente com perfil estrela de 6 pontas e o propelente sélido antes

da polimerizacéo, respectivamente.
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Figura 6 — Grao Propelente

Fonte: Wired®

3.2.3 ISOLANTE TERMICO

“O envelope e os domos de fechamento ndo poderiam resistir ao contato com 0s
gases quentes oriundos da queima do propelente. A temperatura de combustdo do gréo
varia aproximadamente de 1500K a 3500K, para proteger o envelope-motor utiliza-se
uma manta de isolante térmico na superficie interna. Para a sele¢do do material do isolante
deve-se avaliar:

e A natureza (propriedades) dos gases de combust&o;
e O fluxo de calor em diferentes se¢cdes do motor;
e Propriedades mecanicas do isolante.

As protecdes rigidas, obtidas por prensagem de asbesto e resinas, sdo mais
utilizadas na regido traseira do motor, onde os gases quentes sdo mais velozes. As
protecOes térmicas flexiveis, de material elastomérico, recobrem as prote¢des rigidas,

para dar melhor interface com o propelente, ou sdo utilizadas diretamente sobre o

® Disponivel em: < www.wired.com/2011/12/to-build-a-diy-spacecraft-is-a-daunting-task/> Acesso
em 6 de julho de 2015.
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envelope, no domo dianteiro. E usual a protecio flexivel ser bipartida, para permitir a
expansao diferencial entre o propelente e o envelope, quando pressurizados. Na regido
cilindrica, é aplicada uma fina camada de borracha, ndo necessitando de uma espessura
maior, uma vez que o proprio propelente atua como isolante térmico.” (PALMERIO,
2001)

3.24 TUBEIRA

“A tubeira é elemento essencial para que a queima do propelente seja eficiente e
deve ser constituido de material que resista ao escoamento de gases com elevada carga
térmica, e a erosdo por particulados solidos. A esse processo da-se 0 nome de Ablacéo.
Quanto maior for a vazdo de massa, maior a solicitagéo. Tipicamente para esta aplicacédo
utiliza-se o grafite de alta densidade devido ao custo beneficio do material. Em casos
criticos utiliza-se o carbono-carbono, apesar de apresentar desempenho melhor em
relacdo ao grafite, seu custo de producdo (US$ 6000,00 por kilograma) inviabiliza a
utilizacdo do material em larga escala. A tubeira (Figura 7) tem em seu interior 0s
seguintes componetes:

e Convergente: cone de entrada dos gases de combustéo;

e Garganta: secdo de menor diametro, é a interface entre o convergente e 0
divergente. Suas dimensdes determinam o ponto de operagéo do motor;

e Divergente: cone de saida dos gases de combustdo, aumenta a velocidade
de saida dos gases na sua fase de expansao, consequentemente aumenta o

efeito propulsivo.
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O perfil interno do divergente é conico, com semiangulo na faixa de 15 graus, para
motores de baixo desempenho. Motores de melhor desempenho trabalham com maior
pressao de cAmara e, portanto, maior taxa de expanséo (relacdo entre a pressao de camara
e pressdo ambiente). Nesta situacdo, a geometria conica levaria a divergentes muito
longos. Isto traria dois inconvenientes: o peso seria alto, aumentando a massa estrutural,
a inércia também aumentaria, dificultando a atuacdo de sistemas de controle do vetor
empuxo. Como alternativa, existem perfis curvos (bell shape), quase parabolicos que
produzem uma rapida expansao dos gases, logo apds a garaganta e mais lenta perto da
saida. A definicdo deste perfil é bastante elaborada, e se baseia no método das

caracteristicas, resultando num divergente mais curto que o conico.” (SUTTON, 2001).

Figura 7 — Tubeira em corte

Fonte: Experimental Rocktry Association of Arizona’

" Disponivel em: < www.ahpra.org/sounding.htm > Acesso em 6 de julho de 2015.
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3.25 IGNITOR

“O ignitor é o elemento responsavel pela iniciacdo da queima do bloco propelente.
Trata-se de um dispositivo composto por pastilhas pirotécnicas; quando acionado por uma
corrente elétrica, gera uma chama com energia necessaria para que toda a superficie

interna do bloco inicie a queima simultaneamente.” (SUTTON, 2001)

Figura 8 — Ignitor pirotécnico

e

IGNITER -

:-J L 0
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Fonte: Defence Research & De\)eloprhent Organisation Ministry of Defence, Govt. Of India®

3.3 O foguete ideal

“O conceito de foguete ideal sera apresentado considerando os principios basicos
da termodindmica. RelacBes matematicas descrevem um escoamento quase
unidimensional por um bocal (tubeira), que corresponde a idealizacdo e
simplificagdo de um modelo tridimensional com comportamento termoquimico
real. Esta abordagem permite obter solucbes para sistemas de propulsdo de
diferentes aplicabilidades. Para foguetes de propulsdo quimica, o desempenho real
apresenta variacdo de 1% a 6% em relagdo aos resultados obtidos analiticamente
adotando o conceito de foguete ideal. Para tal as seguintes hipdteses sdo validas:

& Disponivel em: < www.drdo.gov.in/drdo/pub/techfocus/oct2001/images/pyrogen.jpg > Acesso em
6 de julho de 2015.
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1. O propelente (combustivel e oxidante) e os produtos da combustdo sdo
homegéneos;

2. Todos os produtos da combustdo sdo gasosos. Qualquer fase condensada (liquido
0u gasoso) sera desconsiderada, uma que vez que representam uma porcentagem minima
da massa total.

3. O fluido de trabalho é um gas ideal.

4. Ndo ha transferéncia de calor pelas paredes do foguete. Logo, o escoamento é
adiabético.

5. Todos os efeitos de camada limite serdo desconsiderados;

6. No bocal ndo ha ondas de choque ou descontinuidades no escoamento;

7. A combustdo do propelente é continua e uniforme. A expansdo do fluido de
trabalho é continua, uniforme e sem vibragGes;

8. Todos os gases da combustdo possuem velocidade com direc¢do axial;

9. A velocidade, pressdo, temperatura e densidade do gas sdo uniformes por
qualquer secdo transversal do envelope motor;

10. O equilibrio quimico da combustéo ocorre dentro da cdmara de combust&o, e a
composicdo dos gases se mantém durante o escoamento pela tubeira (escoamento
congelado);

11. Propelentes se encontram a temperatura ambiente.” (DAVENAS,1988)

3.4 Calculo propulsivo

“O grédo propelente é a massa de consumivel sélido com uma forma pré-definida
dentro do motor-foguete representando tipicamente de 82% a 94% da massa total do
motor. As propriedades termofisicas do propelente e suas caracteristicas geométricas
determinam o desempenho do motor. O gréo propelente semelha-se a uma borracha dura
ou a um plastico que pode ser moldado (polimero). Uma vez ignitado, a reacdo de
combustdo consumira toda sua superficie, gerando gases quentes que serdo acelerados
pela tubeira.

O desempenho do motor-foguete depende da velocidade caracteristica do
propelente, da taxa de queima, superficie de queima e da geometria do gréo.

A combustdo do grdo propelente ocorre a partir de suas superficies expostas, sendo

consumida numa direcdo normal a essas faces. Na Figura 9 pode-se visualizar a mudanca
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da geometria do gréo representado pelas linhas sucessivas que formam o contorno das
superficies de queima espacadas por um intervalo de queima constante.” (SUTTON,
2001).

Figura 9 - Diagrama de contornos de sucessivas superficies de queima

Fonte: (SUTTON, 2001)

3.41 IMPULSAO TOTAL

“A impulsdo total, I, é proporcional a energia total liberada pelo propelente durante
a combustdo. Matematicamente é a integral da forca de empuxo F durante o tempo t de
gueima.” (SUTTON, 2001).

Essa relacdo é expressa por:

I, = fOtF dt Equacéo (2)

3.4.2 TAXA DE QUEIMA

“A taxa de queima é fungdo da composi¢do quimica do propelente e também dos
seguintes fatores:
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e Presséo na camara de combustéo;
e Temperatura inicial do propelente;
e Temperatura dos gases de combust&o;
e Movimento do motor (aceleracédo e rotacao).
A taxa de queima pode ser relacionada portanto pela Equacéo (3), em funcdo da

vazao massica dos gases de combustdo.

Mg = Ap-pp'T Equacdo (3)
mi, . vazdo massica dos gases de combustéo [ka/s]
A, area da superficie de queima do gréo propelente [m?]
pp- Massa especifica do propelente [kg/m]
r: taxa de queima [m/s]

Modelos analiticos da taxa de queima e do processo de combustdo sdo utilizados
para célculos preliminares, extrapolacéo de dados e entendimento dos fenémenos fisicos.
Para avaliacdo e refinamento deste célculo sdo necessarios ensaios com boa

instrumentacao para aquisi¢do de dados.” (SUTTON, 2001).

3.4.3 INFLUENCIA DA PRESSAO NA TAXA DE QUEIMA

“A Equacdo 4 obtida empiricamente relaciona a taxa de queima com a pressao na
camara de combust&o.” (SUTTON, 2001).

r=a-P" Equacéo (4)

r: taxa de queima [m/s]
a: coeficiente da taxa de queima [-]
P;: pressdo na camara de combustdo [MPa]

n: expoente de pressio [-]
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3.4.4 INFLUENCIA DA TEMPERATURA NA TAXA DE QUEIMA

“A temperatura influencia diretamentenas taxas de reagdes quimicas. A sensividade

da taxa de queima devido a temperatura pode ser expressa funcdo de dois coeficientes:

_1<6T)
%° =7 8T/,

-(57)
T, =—|—
* p1 \6T /g

Com g, definido como sensibilidade da taxa de queima com a temperatura, dada
por porcentagem de mudanga da taxa de queima por grau de temperatura a uma dada
pressdo na camara de combustdo. E m;, como sensiblidade da temperatura com a presséo,
dada por porcentagem de mudancga da pressdao na camara de combustdo por grau de
temperatura do propelente para um determinado valor de K. Por sua vez, € arazdo entre

superficie de queima e superficie da garganta da tubeira.” (SUTTON, 2001)

3.45 ESCOAMENTO ISOENTROPICO PELA TUBEIRA

“No bocal convergente-divergente, a energia térmica dos gases na camara de
combustdo € convertido em energia cinética. A pressao dos gases e temperatura sofrem
uma reducdo ao passo que a velocidade se torna supersdnica. Este € um processo
essencialmente isoentropico. A relacdo é estabelecida pela Equacao (5) e Figura 10 como
referéncia.

A Equacdo (5) é valida para as seguintes hipdteses:

e Combustdo e expansédo dos gases de exaustdo séo dois fendmenos separados
gue ocorrem na camara de combustao e na tubeira, respectivamente;

e A expansdo na tubeira é um fenbmeno isoentrdpico, ou seja, adiabatico e
reversivel,

e A velocidade dos gases na entrada da tubeira é muito baixa, de forma que a
energia cinética nessa secao é desprezivel;

e Escoamento unidimensional;

e Escoamento pela tubeira ocorre sem descolamento das paredes.”
(SUTTON, 2001)



Figura 10 - Diagrama da Tubeira

* . Garganta

Convergente Divergente

Fonte: (DAVENAS,1988)

(k+1)
/ ®=1)
m = A Ak N[2/Ck+ DI

A JKRT;

A, &rea na se¢do transversal 1

v, velocidade dos gases na garganta

V;: volume especifico dos gases na garaganta
k: taxa de calor especifico

R: constante dos gases

T, : temperatura na secdo 1
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Equacdo (5)

[m?]
[m/s]
[m°/kg]
[-]
[J/kg-K]

[K]
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3.4.6 VELOCIDADE CARACTERISTICA

A velocidade caracteristica, c*, é utilizada para comparar o desempenho de

diferentes propelentes e é obtida a partir de m, P,, A;.

¢t =— Equacado (6)

c*: velocidade caracteristica [m/s]

3.47 EQUACAO DA CONSERVACAO DE MASSA

A partir da conservacgdo de massa pode-se deduzir:

, (kD

d k T ~
Aprpp = 3 (V) + 7 G Equacéo (7)

O termo a esquerda da Equacgdo (7) € a vazdo massica de gases da combustdo
(Equacdo (3)). O primeiro termo a direita é a taxa de variagdo da massa de gases do
propelente na cdmara de combustdo. O ultimo termo a direita € a equacdo de escoamento
pela tubeira (Equacéo (5)).

3.4.8 PRESSAO NA CAMARA DE COMBUSTAO

“Rearranjando e simplificando os termos das Equacdes (4) e (5) obtém-se a pressao
na camara de combustéo dada por:

1

p1 = (Kap,c*)a-m Equacao (8)

A pressdo na camara de combustdo é de fundamental importancia para o sucesso da

misséo a qual o foguete foi projetado. Este parametro ndo apenas determina as tensoes
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estruturais que o envelope motor estard submetido, mas também influencia diretamente
na taxa de queima do propelente e na eficiéncia termodinamica.

Sabe-se experimentalmente que a pressao na camara de combustdo assumira um
dos perfis apresentados da Figura 11. Observa-se o comportamento da pressdo em dois
regimes. No regime transiente a pressao varia substancialmente com o tempo tanto no
inicio da queima que representa o espalhamento da frente de chama sobre a superficie do
gréo propelente. Quanto no fim da queima, com o consumo total do propelente, a presséo
interna da camara de combustdo tende a se igualar a pressdo atmosférica. No regime
permanente a pressdo deve-se manter constante desconsiderando os efeitos de erosdo na
garganta e de instabilidades de combustdo.” (SUTTON, 2001).

3.5 Projeto do gréo propelente

“As caracteristicas quimicas e a configuracdo geométrica do propelente sdo os
parametros que determinardo o desempenho do motor-foguete.

Existem dois métodos de carregamento do propelente no envelope-motor:

O envelope motor é utilizado como molde e o propelente é despejado e curado
diretamente no case. Este processo oferece custo reduzido, e melhor desempenho. A
massa total do foguete é reduzido, uma vez que ndo sdo necessarios suportes de apoio
nem entre grao e o envelope-motor.

O grdo propelente é produzido em um molde a parte e posteriormente montado no
envelope-motor. Esse processo apresenta a vantagem de fécil substituicdo do gréo caso

haja alguma ndo-conformidade, no entanto agrega maior custo.

Definigdes e classificacbes de grdo propelente:
e Geometria do gréo: a forma ou geometria da superficie inicial de queima.
Ver figura 12.
e Queima neutra: empuxo, pressao e superficie de queima constante durante
a queima, tipicamente aceita-se variagéo de + 15%. Ver Figura 11;
e Queima regressiva: empuxo, pressao e superficie de qgueima diminuem com

a queima. Ver figura 11,
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e Queima progressiva: empuxo, pressdo e superficie de queima aumentam

com a queima. Ver Figura 11.

Figura 11 - Classificacdo do Grao conforme a Curva Presséo x Tempo

Regy,.. .
egr(sSlVo
o
’S Neutro
7] gsivo
5] progre
—
a @)

Tempo

Fonte: (SUTTON, 2001)

O efeito da superficie de queima se torna evidente quando sao adicionadas formas
geométricas simples como pontas, tubos e cavidades, como observado na Figura 12.

H4& ainda configuracGes que combinam a queima radial e a queima longitudinal.
(Figura 13)

A queima cigarro (End burning) ocorre somente na direcdo axial por uma das
extremidades do grdo propelente, sua geometria Unica € que possibilita a maior
quantindade de propelente em um motor foguete cilindrico.
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Figura 12 - Exemplos de Geometria do Gréo Radial

Estrela Roda de Trem Multi-perfurado

Osso de Cachorro Dendritico

Fonte: (SUTTON, 2001)

Figura 13 - Exemplos de Geometria de Grao com Queima Longitudinal e Radial

] = i s s vl
O @
%////////4@ Motor bi-propelente com queima cigarro

Fonte: (SUTTON, 2001)
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“O projeto do grdo propelente deve atender aos seguintes requisitos:

a) A missao de voo é aquela que define os requisitos do motor-foguete. Assim
definidos o impulséo total, a curva de Empuxo x Tempo, a massa do motor,
as temperaturas limites de operacao e estocagem, o volume disponivel para
0 propelente e as aceleragcdes do veiculo devido a vibracdes e cargas
aerodinamicas, deve-se iniciar o projeto do gréo propelente;

b) A geometria deve ser otimizada de forma a ocupar todo o volume do
envelope-motor de modo compacto. Em outras palavras, deve ter uma curva
apropriada de Superficie de Queima x Tempo de modo que atenda 0s
requisitos da missdo como a impulséo total e curva de Empuxo x Tempo;

c) O propelente deve ser selecionado com base em suas caracteristicas
propulsivas (ex. Velocidade de queima), propriedades mecanicas (ex.
Dureza), propriedades balisticas (ex. Taxa de queima), caracteristicas de
producdo, propriedades dos gases de combustdo e propriedades de
envelhecimento. Se necessario, a formulacdo do propelente pode ser
alterada para atender aos requisitos da missao;

d) A integridade estrutural do propelente deve ser analizada de modo a evitar
0 aparecimento de trincas e rachaduras no grdo devido a carregamentos,
aceleragdes e ciclos térmicos;

e) A cavidade central do grdo propelente deve ser inspecionada por
ressonancia ou raio-x.

f) O processo de fabricagcdo do grdo propelente deve ser simples e de baixo
custo.” (PALMERIO, 2001).

3.6 Analise de tensdo e deformacéao no gréo propelente

“O objetivo da analise de tensdo no motor-foguete é averiguar se o grao propelente
ndo ird ceder e originara trincas e rachaduras que possam comprometer seu
funcionamento. Cargas estaticas e dindmicas sao impostas no grdo propelente durante a
fabricacéo, transporte, armazenagem e operagéao.

Estruturalmente, o motor-foguete é uma casca metalica (envelope-motor)

preenchido por um material viscoelastico (propelente) que representa de 80% a 94% da
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massa do motor. A natureza viscoelastica do propelente faz com que suas propriedades

mecanicas sejam fungdo do tempo e do tipo de carregamento ao qual foi submetido.

Sdo formas comuns de falhas:

Rachaduras superficiais se formam quando as deformacdes sdo excessivas.
Essas rachaduras originam novas superficies de queima a qual a frente de
chama ir& se propagar, aumentando a pressao na camara e 0 empuxo do
foguete. Consequentemente o veiculo voara numa trajetoria diferente para a
qual foi especificada, comprometendo os objetivos da misséo;

As rachaduras superficiais se propagam originando trincas profundas no
propelente aumentando de forma descontrolada a superficie de queima e
assim a presséo na camara de combustdo, de modo a originar uma explosao
do motor;

O isolamento de uma das faces do grdo propelente apresenta ndo
conformidade, de forma a possibilitar o espalhamento da frente de chama e
assim culminar em um dos dois casos anteriormente descritos.

Bolhas, porosidades, densidade irregular do propelente.

A anélise estrutural deve levar em consideracdo todos os materiais (ex.: case motor-

foguete, isolante térmico, etc...) que interagem estruturalmente com o grao propelente sob

varias condi¢des de carregamento listadas na Tabela 2.”(SUTTON, 2001)
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Tabela 2 - Fontes e Descri¢do do Carregamento

Fonte do Carregamento Descricdo do Carregamento

Resfriamento rapido depois da cura Diferencas de temperatura no motor
do propelente foguete originam tensdes de tracdo e

compressdo em diferentes regides.

Ciclo térmico devido ao Rachaduras e trincas no propelente

armazenamento e transporte

Manuseio indevido e vibracGes de Rachaduras, trincas e fraturas do

transporte propelente

Friccdo devido ao escoamento dos Tens&o axial no grdo propelente
gases de combustdo por uma

cavidade

Aceleragéo de langamento ou de voo Tensdo de cisalhamento  nos
componentes do motor foguete

Manobras de voo Distribuicdo de tensdo assimétrica

originando rachaduras

Forgas centrifugas Deformacgfes na superficie interna
do propelente originando rachaduras

Gravidade durante armazenagem Deformagéo do propelente

Fonte: (SUTTON, 2001)

A anélise estrutural se baseia nas caracteristicas do material e no critério de falha
para predizer a tensdo e a deformacdo maxima que podem ser aceitos dentro de uma
margem de seguraca sob diversas condi¢des de carregamento. Esta anélise pode se tornar

iterativa se 0 material e a geometria do grdo néo atenderem aos requisitos de seguranca.
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3.7 Vasos de pressao

“Os vasos de pressao deverdo ser dimensionados levando-se em consideragéo todos
os ciclos de pressdo, temperatura e cargas externas a que serdo submetidos, bem como a
agressividade quimica dos meios a que serdo expostos, de modo que uma possivel
degradacéo da sua resisténcia em funcdo destas a¢des seja devidamente coberta.

Nesta avaliacdo devem ser considerados como pre-existentes defeitos do material
ou devidos a fabricacdo e manipulacdo, compativeis com as inspec¢des programadas e a
capacidade de deteccdo de defeitos destas inspecfes. Os vasos de pressdo metalicos
deverdo ser analisados pelos métodos de mecénica da fratura, com o intuito de avaliar que
um defeito inicial ndo detectado se propague até sua dimensao critica durante a vida Util
do vaso.

Nos casos em que esta analise ndo é vidvel, deverdo ser realizados ensaios que
simulem, tdo bem quanto possivel, a variacdo com o tempo das pressdes, temperaturas,
cargas externas e agressividade do meio.

Em alguns casos, as especificacdes relativas a rigidez das interfaces do vaso
poderdo ser mais criticas do que 0s requisitos puramente estruturais, e o0 dimensionamento
devera ser feito para cumprir estas especificacoes.

Os vasos de pressdo deverdo ser dimensionados para suportar a pressao limite sem
apresentar vazamento superior ao limite estabelecido na sua especificagdo.”
(PALMERIO, 2001).

3.8 Analise de tensdes e deformagdes

“Considera-se um vaso de pressdo de paredes cilindricas e finas de raio r [m] e

espessura t [m] conforme segue na Figura 14.
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Figura 14 - Vaso de presséo cilindrico

Fonte: (BEER, 2001)

As tensOes as quais o elemento da parede do vaso esta sujeita sdo respectivamente:
paralela e perpendicular ao eixo do cilindro (o € o). Devido a simetria radial do objeto,
fica claro que ndo h4 tensdes de cisalhamento. As tensdes principais sdo facilmente
calculadas a partir das equaces de equilibrio: ZF = 0. As devidas rela¢fes sdo mostradas
pelas Equacéo (9) e Equacéo (10). “ (BEER, 2001).

o, = % Equag&o (9)
14
o, = 22t Equacéo (10)
2ty
No qual:
o, = tenséo circunferencial [Pa]
o, = tensdo longitudinal [Pa]
p; = presséo interna ao cilindro [Pa]
r; = raio interno do cilindro [m]

t, = espessura da parede [m]
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“O dimensionamento estrutural, na grande maioria das situagdes, implicara num
processo iterativo envolvendo a selecdo do material e definicdo da geometria, por um
lado, e a anélise de tensBes e deformagbes por outro.

Inicialmente, devera ser feita uma estimativa das dimensdes e do material
necessario, a partir de métodos manuais muito simplificados, mas que procurem levar em
consideracdo todos os requisitos estruturais aplicaveis. A partir desta definicdo sera
gerada, normalmente, uma primeira malha para o calculo por elementos finitos para se
ter uma confirmacdo da distribuicdo geral das tensdes e deformagdes na estrutura.
Regibes fracas ou excessivamente flexiveis deverdo ser modificadas até que a estrutura
em geral cumpra com todos os requisitos aplicaveis. A partir deste ponto, poderao ser
feitas idealizacGes mais refinadas da estrutura ou de suas partes, até o ponto em que se
julgue que o comportamento da estrutura foi avaliada um nivel de detalhamento suficiente
para que se possa ter confianga de que ela satisfaz a todos os requisitos aplicaveis.”
(PALMERIO, 2001).

3.9 Teoria da energia de distor¢gdo maxima

“A teoria da energia de distor¢do méxima se baseia no fato de qualquer material
elastico sujeito a um determinado estado de tensdes sofrer uma pequena variagdo de
forma, de volume ou ambas. A energia necessdria para produzir essa variacdo é
armazenada no material na forma de energia eldstica. Os materiais utilizados em
engenharia podem suportar grandes pressdes hidroestaticas sem sofrerem danos. Assim,
postulou-se que um determinado material tem uma capacidade limitada de absorver
energia de distorcdo (isto €, a energia reponsavel pela variacdo apenas da forma, e ndo
das dimensoes), e ao ser submetido a uma quantidade maior do que esse limite, ele escoa.

Ao se utilizar essa teoria é conveniente trabalhar-se com uma tensdo equivalente,
0., definida como o valor da tensdo de trabalho uniaxial que produziria 0 mesmo nivel de
energia de distorcdo que as tensdes envolvidas.” (JUVINALL, 2013).

A Equacéo 11 estabelece essa relacéo.
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7 = 2@ = 07 + (32 + (@)7 Equacio (11)

3.10 Simulagdo Estrutural — Teoria de Elementos Finitos e Aplicagdes com
ANSYS Mechanical

“A simulacdo estrutural possibilita o estudo do comportamento de componentes ou
montagens submetidos as condicdes e carregamentos de uso para analise e otimizacao.
Este processo fornece agilidade no desenvolvimento e modificagbes de projetos,
garantindo a qualidade, eficiéncia e seguranca do produto final.”®

O software ANSYS Mechanical fornece o comportamento dos elementos,
materiais e solu¢Bes numéricas para diversos casos de analise estrutural. Conforme ilustra

a Figura 15, observa-se as areas com esforgos mais criticos de uma colheitadeira.

o Disponivel em: <http://library.esss.com.br/curso_simulacao_estrutural_i> Acesso em: 08 de
dezembro de 2015.
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Figura 15 —Anélise estrutural de uma colheitadeira utilizando o software
ANSYS Mechanical

Fonte: ANSYS™

19 Disponivel em: <http://www.ansys.com/Products/Simulation+Technology/Structural+Analysis/
ANSY S+Mechanical> Acesso em: 08 de dezembro de 2015.
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4 METODOLOGIA

“O projeto do sistema propulsivo de um foguete se inicia com a definicdo dos
objetivos da misséo. Estes sdo: carga util, regime de voo, opcOes de trajetoria, cenarios
de langamento e probabilidade de sucesso da misséo.” (PALMERIO, 2001)

Como apresentado na Secdo 2, muitos dos dados adquiridos e as proprias relagdes
expostas neste trabalho sdo obtidos de forma empirica, posteriormente relacionados e
extrapolados matematicamente conforme as leis da termodinamica. Estes fatores devem
ser avaliados e reavaliados em um calculo iterativo para se atender a todos 0s requisitos
da missao definindo a composi¢do quimica do propelente e a geometria interna do gréo
propelente.

Com base nestas definicGes, estima-se a pressdo maxima na camara de combustdo
de forma analitica, e assim, portanto, define-se 0 material e a espessura inicial do
envelope-motor. Utiliza-se a andlise estrutural por elementos finitos para identificagéo de
areas criticas no case e assim otimiza-lo de modo a eliminar ou minimizar tensées que
possam comprometer 0 sucesso da missao.

Propde-se a metodologia representada pela Figura 16 para o calculo da espessura
do envelope do motor-foguete.
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Figura 16 - Diagrama para Dimensionamento, Predicdo de Balistica Interna e
Célculo de Espessura de um Envelope-Motor
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7'}
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Fonte: (AUTOR, 2015)

1
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5 RESULTADOS E DISCUSSOES

Estabelecida a metodologia de calculo propGe-se aplica-la a um estudo de caso real.

As curvas oriundas de simulagdo computacional e obtidas por meio de medigdo em
ensaio para o empuxo em fungéo do tempo do motor-foguete analisado neste estudo de
caso estdo apresentadas no grafico da Figura 17.

Figura 17 - Curva de Empuxo [Kgf] x Tempo [s]

Curvas de empuxo Simulagdo x Ensaio (@+25°C)

F(Kgf)
14000
12000
— SIMULACAO
ENSAIO
8000
FP’““/': Q\
6000 x \
4000
Itt ~ 38.500 kgf.s \
&2 , - ; : - ' t[s]
0 2 4 6 8 10 12 14

Fonte: (AUTOR, 2015)

O gréafico acima apresenta em azul o comportamento da curva de empuxo no tempo
obtida por meio de simula¢des computacionais. Esta curva é obtida a partir das Equages
(2), (3), (4), (5), (6) e (7). No qual, para cada instante de tempo é determinado a area de
queima do propelente. Em cojunto com suas propriedades propulsivas é obtido a vazdo
maéssica dos gases de combustdo pela tubeira e por fim o empuxo em func¢éo do tempo. A
impulsdo total, que representa a area do grafico é um pardmetro essencial para a
determinacdo do alcance do foguete, foi determinada para este motor e é de

aproximadamente 38.500 kgf.s.
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A curva de cor vermelha pode ser observado o comportamento do parametro
empuxo obtido em ensaio de queima realizado com o motor-foguete em temperatura
ambiente em um banco de provas.

Por comparacéo visual, nota-se que o calculo analitico apresenta similaridade em
relacdo aos resultados do ensaio. As divergéncias decorrem das suposic¢des adotadas para
o célculo e da dificuldade de modelamento matematico para a combustéo.

As informac0es referentes a formulacéo do propelente ndo sdo apresentadas devido
a restrigdo ditada por rigidas normas internas de segredo industrial que a AVIBRAS, por

ser uma empresa do ramo de defesa, se reserva o direito de ndo divulgar.

Limitagcbes Dimensionais:
Diametro externo do motor-foguete ndo deve ultrapassar: Dmsx: 0,450 [m]

Diametro externo do grao propelente: Dprop: 0,440 [m]

Determina-se a Pressdo na Camara de Combustdo utilizando a Equacao 8.

1
p1 = (Kapyc*)1-1) = 11 [MPal]

As Equacgdes 9 e 10 sdo utilizadas para determinar as tensdes circunferencial e
meridional respectivamente, para uma espessura de parede estimada em t = 3 [mm].
p-r
0, = —— = 785[MPal]

t
o, = % = 392 [MPa]

A tensdo equivalente é calculada pela Equacao 11:

00 = 2101 = )2 + (0 + (0)2] = 679 [MPal

Coeficiente de Seguranca adotado: CS=1,4

A simulagdo por elementos finitos no software ANSYS Mechanical é utilizada para
identificar as areas criticas do vaso de pressdo conforme seguem as Figuras 18 e 19. Nelas,

observa-se que a tensdo assume valor médio de 684,255 MPa, valor proximo ao estimado

analiticamente (o, = 679 MPa); e se distribui uniformemente na parede cilindrica do
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motor foguete (em amarelo), ndo apresentando regides concentradoras de tensdo. Essa
distribuicdo favordvel da tensdo se justifica pela simetria radial do vaso de pressao. Foram
inclusos na simulagéo os domos dianteiros e traseiros com a finalidade de tornar o modelo
numerico mais preciso. Apesar do projeto destas pegas ndo constar nesta monografia, €
valido analisar a tensdo média de 395,0 MPa, ndo se tratando de um valor critico, também
ndo apresentam &reas a serem retrabalhadas. Destacam-se alguns pontos vermelhos
(tensdo na ordem 900 MPa) na calota direita, ainda dentro da margem de seguranca
admitida. No entanto prop6e-se o estudo aprofundado desta regiéo.

Os anéis ressaltados s&o interfaces de ligacdo entre o envelope motor-foguete e
outros elementos do subsistema. Na abertura da calota direita conecta-se o ignitor; e na

abertura da calota esquerda, a tubeira.

Figura 18 - Simulagéo Estrutural Envelope Motor-foguete Vista em Corte

949.36

870.30

o 79123
— 71247
63310
- 55403
474.97
 395.90
316184
237.77
158.70
79.64

Units = N/mm”"2(MPa)

Fonte: (AUTOR, 2015)
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Figura 19 - Simulacéo Estrutural Envelope Motor-foguete Vista Completa

949.36 Node 673008
684.255 N/mm*2(MPa)
870.30 =

B 791.23

71217
= 633.10

[ 554.03

474 .97
: 395.90
o
237.77
158.70
954
4-51
lst,

Units = N'mm*2(MPa)

Fonte: (AUTOR, 2015)
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6 CONCLUSAO

Nesta monografia foi proposta uma metodologia de estudo que determina a
espessura do cilindro que compde o envelope-motor a partir do calculo da pressdo na
camara de combustdo a partir de pardmetros de balistica interna de um propelente sélido.

Limitando —se ao conceito de foguete ideal de propulsdo sélida e de escoamento
isoentrdpico definiram-se os pardmetros e as equagdes necessarias para a elaboracdo da
metodologia de calculo. Estes pard@metros — velocidade caracteristica, constante da taxa
de queima e expoente da taxa de queima sdo obtidos de forma empirica, posteriormente
relacionados e extrapolados matematicamente conforme as leis da termodindmica. Para
projeto do grdo propelente e a escolha do propelente em si, esses fatores devem ser
avaliados e reavaliados para se atender a todos os requisitos da missdo. Definido as
propriedades do motor-foguete se obtém a pressdo na cdmara de combust&o.

O dimensionamento estrutural do envelope motor-foguete implicara num processo
iterativo envolvendo a selecdo do material, defini¢do das dimensdes e anélises de tensdes,
por um lado, e a identificagdo por analise estrutural de elementos finitos para a
minimizacdo e eliminagdo de regides criticas por outro.

Conclui-se que a metodologia apresentada é valida para caso apresentado.
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