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RESUMO

Materiais utilizados em componentes de veiculosa@afs, como em tubeiras ou
superficies expostas a reentrada atmosférica, \§&dos a ambientes termicamente
agressivos. Este trabalho apresenta estudos endolve desempenho de materiais
compdésitos utilizados em sistemas de protecao ¢armi partir da exposicao a jatos de
plasma, onde os fluxos de calor sdo comparaveisdaoseentrada atmosférica de
componentes de veiculos espaciais. Amostras de Gsitop ablativos de
carbono/fendlica foram ensaiadas no tunel de pladmaaboratorio de Plasmas e
Processos do ITA (Instituto Tecnoldgico de Aeroiwa)f por meio de uma tocha de
plasma alimentada por uma fonte de energia elégczorrente continua de 50kW. Os
parametros de operacdo do tunel de plasma foramizatios para reproduzirem as
condicBes proximas do ponto critico de reentradecdegas Uteis dos veiculos espaciais
desenvolvidos pelo IAE (Instituto de AeronautickEspaco). As amostras em estudo
foram desenvolvidas e fabricadas no Brasil, ampdgetimateriais de especial interesse do
IAE. Para comparacao, foi também ensaiado outr@nmhicom propriedades ja bem
estabelecidas como o teflon, sob as mesmas cosdabietivas. Foram determinadas as
perdas de massa e as taxas de perda de masséiespdas amostras, as temperaturas
radiométricas superficiais e termométricas intereas funcdo do tempo de exposi¢do
ao fluxo térmico. Foi realizada também a avaliadaoevolucdo das interfaces por
comparacdo entre simulagdo e a amostra apds ooer@ai resultados obtidos
permitiram estimar as propriedades do comportamedvittivo dos materiais testados e
validar o modelo teérico usado na simulagdo congpatal para sua utilizacdo em
geometrias proximas as dos sistemas de protecanicéérutilizadas no setor

aeroespacial.

PALAVRAS-CHAVE: Ablacdo, Plasma, Compositos Ablativos, Sistem&agecao
Térmica, Reentrada.



ABSTRACT

Materials used in space vehicles components, ssatoazles or surfaces exposed to
atmospheric reentry, are subjected to thermallyresgive environments. This work
presents studies involving the performance of casitpomaterials used in thermal
protection systems, through the exposure to plag@tsa where the heat fluxes are
comparable to atmospheric reentry of space veluafeponents. Samples of ablative
carbon/phenolic composites were tested in the @asmnel of ITA's (Aeronautics
Institute of Technology) Plasma and Process Laboraty a plasma torch with a
50kW DC power source. The plasma tunnel operatamgmeters were optimized to
reproduce the conditions close to the critical meye point of the space vehicles
payloads developed by the IAE (Aeronautics and Sprastitute). The samples in study
were developed and manufactured in Brazil, fromemals of special interest to IAE.
For comparison, another material with well estdigld properties such as teflon was
also tested under the same ablative conditions.nfdmses loss and the specific mass loss
rates of the samples, the surface radiometric atednal thermometric temperatures, as
a function of the exposure time to the thermal flovere determined. The evolution of
the interfaces was also performed by comparisowd®t simulation and the sample
after the test. The results allowed to estimatepttoperties of the ablative behavior of
the materials tested and to validate the theotetrmadel used in the computational
simulation for its use in geometries close to thermal protection systems used in the

aerospace sector.

KEYWORDS: Ablation, Plasma, Ablative Composites, Thermal &ton System,
Reentry.
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1 INTRODUCAO

1.1 CONSIDERACOES GERAIS

Muitas sdo as contribuicdes do desenvolvimentoedor @ieroespacial para a ciéncia e
tecnologia em diversos setores e para a socieatese tratando de um assunto relacionado
a defesa e seguranca de uma nacao, € natural tgdesegesta area sejam mantidos entre o
grupo que os desenvolve, ndo sendo compartilhaddsutgados, fazendo-se necessario
entdo que uma nagdo que deseja alcancar soberanégspaco aéreo e em tecnologias
relacionadas busque o desenvolvimento nesta areanthe@cimento de maneira independente.

Veiculos espaciais e sub-orbitais atingem graneééscidades dentro da atmosfera, o
gue acarreta o aquecimento aerodinamico de seupocmmtes. No caso de veiculos
recuperaveis, o aquecimento se dé tanto na fasengamento quanto na reentrada. A
temperatura no ponto de estagnacdo da aeronaveamdeente ultrapassar 2000 °C nesses
casos. Nos ultimos 40 anos, o Instituto de Aerocaw Espaco (IAE) tem atuado no projeto
e desenvolvimento de veiculos sub-orbitais e aghitmmo foguetes de sondagem, o Veiculo
Lancador de Satélites - VLS, a Plataforma SARAreemutros, em que as velocidades

supersodnicas sao rapidamente superadas duraafetarta (DA COSTA, 2003).

Além dos efeitos das altas temperaturas sobre engesho estrutural, é preciso
considerar o transporte de uma carga util, que dewg@rotegida por um escudo térmico. O
dimensionamento desse escudo é um dos aspeciosscdb projeto de sistemas espaciais,
pois protecdes térmicas subdimensionadas podemdgverda da carga util comprometendo
todo o projeto, e o superdimensionamento acarteteeato de peso e custo, inviabilizando o
mesmo. Torna-se entdo imprescindivel uma selec#eriesa, definindo-se parametros
relacionados a temperatura de utilizagdo, ao a#oablacdo, ao fluxo de calor incidente,
entre outras caracteristicas dos materiais termuestis a serem utilizados (MACHADO,
PESSOA FILHO, 2007).

Um dos sistemas mais comuns usados na protecaizdélm veiculos espaciais € o de
materiais ablativos. A ablacdo € um processo eendle mudanca de fase e reacfes quimicas
sofridas pelo material, onde o calor produzido pelaversao da energia cinética do veiculo é

eliminado através da perda de massa do escudo @BVE, 2003).
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Em geral, o célculo do processo ablativo € reatizagartir de modelos simplificados,
gue consideram um processo de mudanca de fasepartgara constante. Tal aproximacao
nem sempre é aplicavel, e pode se tornar impregigan disso, é dificil caracterizar as
propriedades ablativas de um material dentro dsitaplificacdo, uma vez que apresentam
valores dispares, de acordo com as condi¢des erfoigue avaliadas. O efeito de erosdo da
camada queimada, exercida pelo escoamento, tamBéne rconsiderado em simulagcdes
(MACHADO, PESSOA FILHO, 2007).

Dentro deste contexto, o conhecimento do desempaahnateriais ablativos permite
dimensionar, de forma precisa, o Sistema de Pmté¢iimica (SPT) usado nos veiculos
desenvolvidos pelo IAE para o Programa Espacialsi®ieo. Para uma avaliagcdo de
desempenho eficaz a partir de um modelo, € ne@@sséa qualificagdo do mesmo por meio
de comparacdes entre propriedades e condi¢cbesrealsuladas, que se podem fazer através
de simulacdo em laboratério, simulacdo computatienansaios de voo, sendo o ultimo
dispendioso e, consequentemente, desnecessatm,que ao se simular as condicdes em
laboratério e compara-las a simulacdo computaciobht#m-se resultados relevantes. Neste
trabalho utiliza-se um tanel de plasma que repradiezantes parametros de reentrada, para
colher dados a serem trabalhados junto ao modeiputacional.

Todo o trabalho foi desenvolvido em um programangstrado com apoio da equipe e
recursos disponiveis na Divisdo de Mecéanica (AM&)Imstituto de Aeronautica e Espaco
(IAE), dentro do campus do Departamento de Ciéaci@cnologia Aeroespacial (DCTA) e
também da equipe e dos equipamentos do LaboratériBlasma e Processos do Instituto

Tecnologico de Aeronautica (ITA).

1.2 OBJETIVO DO TRABALHO

O objetivo deste trabalho foi avaliar o desempendbs materiais compdsitos de
protecdo térmica ablativa selecionados, a partiemsios de ablacdo por plasma térmico
dentro de um tunel em vacuo, em amostras de matégianoestruturais a base de fibra de
carbono e resina fendlica, em configuracbes comwgiaticom a utilizacdo em veiculos

espaciais e sub-orbitais, visando condi¢cdes préxiden operacdo, buscando o estudo do
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comportamento ablativo do material em uma geomegebde protecdes térmicas submetidas

a reentrada.
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2 REVISAO DA LITERATURA

2.1 ESPACO, TECNOLOGIA E O PROGRAMA ESPACIAL BRASILEIRO

Ao longo dos Ultimos anos, a tecnologia espaciah impactando os rumos do
desenvolvimento de nagBes motivadas por aplicag@ssatégicas, sendo apoiada e
incentivada por diversos governos, 0s quais promoymra esta finalidade politicas
diferenciadas, devido ao nivel de sofisticacdo, pieridade, renovacdo constante de
produtos e rapida atualizacdo da fronteira cieatifecnolégica. Um grande beneficio, que
também é utilizado como argumento para a buscarpecimento neste setor, decorre do fato
de que as inovacdes geradas por esta area do coeh&xr sdo rapidamente transferidas e
aproveitadas para uso em setores diferentes, @iqumove avancos significativos para o
bem-estar da sociedade. Estas inovacOes estamfgesmje no dia-a-dia das pessoas tais
como a tendéncia na obtengdo de componentes étesorada vez menores; a difusdo de
diversos tipos de dispositivos informatizados; Betténica embarcada”’; como também as
maquinas de usinagem por controle numerico, sigelaalesenho, engenharia e manufatura
computadorizados, e 0os materiais compdésitos, sestedolltimo exemplo tema deste trabalho.
Muitos avancos observados em energia, transpoéjcma e telecomunicacdes ilustram
essas aplicacbes (BARTELS, 2011).

Sendo considerado como um dos pioneiros na ingtitatizacdo da pesquisa espacial,
o Brasil iniciou formalmente suas atividades néséa em 1961, com a criagcdo da Comissao
Nacional de Atividades Espaciais (CNAE), localiz&a S&o José dos Campos, Sao Paulo,
com o foco de constituir competéncias em ciénctasosféricas, observacdo da Terra e
meteorologia. Com o0s recursos reduzidos, previarsa cooperacdo com a NASA para
execucado de lancamentos de pequenos foguetes denesiptos. As décadas de 60 e 70
marcaram a formacédo de mestres e doutores, espenial em parceria com a Alemanha e
Franca, visando diversos lancamentos de foguetastemdo-se ainda a cooperagdo com 0s
Estados Unidos em experimentos envolvendo fogudeessondagem até 1988. Nestas
décadas, desenvolveram-se os foguetes de sondageopwsdo solida, sem controle de
altitude Sonda Il e Sonda lll, conforme ilustrad® Rigura 1, utilizando os propulsores
sélidos S20 e o até hoje utilizado S30. Neste prompatamar de crescimento da area
espacial brasileira, foram desenvolvidos, dentverdas tecnologias necessarias, 0s sistemas
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de protecBes térmicas rigidas, utilizando matedaimpoésitos (PANTOJA; KASEMODEL,
2011; BRASIL, 2009; MAZZONI; PESSOA; MACHADO, 2005)

Em 1971, foi criada a Comissdo Brasileira de Aades Espaciais (COBAE), com o
objetivo de disciplinar as atividades espaciais Pais. Este oOrgdo de coordenacdo
interministerial foi, na época, presidido pelo Mindo Chefe do Estado-Maior das Forcas
Armadas (EMFA). Neste contexto, o programa brasilde pesquisa e desenvolvimento de
foguetes para utilizagdo pacifica encontrava-seaemndo com a situagdo social e econémica
do pais e crescia rumo ao lancamento de satébitdmal da década. O maior passo para o
primeiro lancador de satélites estava na qualiicago programa Sonda IV, no qual o
estabelecimento de materiais, sistemas de contet&Onica, propulsdo e engenharia de
sistemas auxiliou o desenvolvimento do Veiculo lealog de Satélites (VLS). O Sonda 1V,
como pode ser observado na Figura 1, consistianemeiculo que utilizava como 2° estagio
o propulsor S30, o primeiro estagio do Sonda ldu rimeiro estagio era o S40, hoje
utilizado em outros veiculos, possuindo 1m de difone mais complexo que seus
antecessores, pois possuia sistema de controliitddeanos trés eixos (BARTELS, 2011;
PANTOJA; KASEMODEL, 2011).

Entre 1980 e 1996, com o desenvolvimento do VLStaswutras tecnologias foram
alcancadas visando a utilizacdo em sistemas esseinsis deste veiculo, como os propulsores
S43 e S44, utilizados nos 3° e 4° estagios do mesradelamentos em aerotermodinamica,
redes pirotécnicas, sistemas de controle, tratamel@rmicos para envelopes motores em
300M e estruturas em materiais compositos por peosede bobinagem e moldagem. O VLS
foi projetado para promover a insercédo de satélitmm massa entre 100 e 350 kg, em orbitas
circulares de 250 a 1000 km, utilizando 43 tondad@ propelente sélido (SILVA, 2015,
PANTOJA; KASEMODEL, 2011).

No inicio dos anos 90, a conjuntura internaciondiversas mudancas internas levaram
ao fim da COBAE para a criagdo de uma nova inglitwique demonstrasse claramente o
carater pacifico das atividades espaciais brasileglém de exercer uma atuacao mais ampla:
a Agéncia Espacial Brasileira (AEB), criada em 1984 é uma autarquia de natureza civil,
vinculada a Presidéncia da Republica. Desta déeaddiante buscou-se a capacitacdo em
propulséo liquida, com o desenvolvimento dos psagek liquidos L5, L15 e L75. Outros
veiculos de sondagem foram desenvolvidos tais ami8-30, o VS-40, que em suas fases

abrange a plataforma SARA, e o VSB-30 (Figura lie gem sendo muito utilizado no
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Programa Europeu de Microgravidade, além do Veitaleador de Microssatélites (VLM),
ainda em desenvolvimento (BARTELS, 2011; PANTOJASEMODEL, 2011).

Figura 1 — Veiculos espaciais do programa esplaalleiro.

1K

i i 1}

L 1 B 1l i

Sondall Sondalll VS-30 WVSB-30 Sonda IV VS-40M/SARA VLM

Fonte: Adaptada de Brasil (2012)

Atualmente, a partir do Programa Nacional de Atdiels Espaciais (PNAE), o Brasil
da fomento a formacado, captacdo e fixacdo de edigtas qualificados, dinamizam as
atividades espaciais do pais e reconhece a neagssid dominio das tecnologias criticas e
de acesso restrito, com apoio da industria, dasersidades e institutos de pesquisa
nacionais, promovendo a utilizacdo daquilo quedesenvolvido até hoje para expansao
tecnoldgica desta area do conhecimento. As metas bs&eadas na necessidade de
substituicdo dos propulsores solidos por motonepelente liquido nos veiculos langcadores
de satélites, para o aumento da capacidade de madrelusdo e estudo de novos materiais,
na condicdo de tecnologia critica, para impedir guavestimento pesado, depositado nas
tecnologias espaciais, seja considerado perdidtutooo, e para alcancar a capacidade de

lancar satélites a partir do territdério nacionagndo sequéncia a familia de veiculos
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lancadores, composta por cinco veiculos denominadgando as estrelas do Cruzeiro do
Sul: VLS Alfa, VLS Beta, VLS Gama, VLS Delta e VLEpsilon, ilustrados na Figura 2
(BRASIL, 2012; CAIRO, 2011; SANTANA JUNIOR, 2011).

Figura 2— Familia de veiculos langadores.

20m

m— { .

VLS-1 ALFA BETA GAMA DELTA EPSILON
Fonte: Santana Junior (2011).

2.2 MATERIAIS COMPOSITOS

Os materiais compositos sdo materiais multifasooms fases quimicamente diferentes,
separadas por uma interface distinta com o objelesee obterem propriedades especiais, as
quais seus constituintes ndo possuem isoladamatitgindo melhor desempenho nas
condi¢des que sera utilizado (sinergia). Uma ds fases, denominada matriz, tem a funcao
principal de distribuir os esforgos internos derfarhomogénea, protegendo o material contra
a deterioracdo ambiental e também de fixacdo da dase, denominada fase dispersa, ou
refor¢o. (CALLISTER, 2008; LEVY NETO; PARDINI, 2006

Os compasitos reforcados com fibras continuas séamgente utilizados com objetivo
de apresentar maior resisténcia e rigidez em mlagh peso (resisténcia e modulo de

elasticidade especificos). A fibra de carbono éeforco mais comumente utilizado em
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compositos avancados de matriz polimérica, poisyosiaior médulo de elasticidade e
resisténcia especificos comparado as outras fifkeaseforco. Outra vantagem da fibra de
carbono consiste em sua resisténcia quando é ddbmat temperaturas elevadas.
(CALLISTER, 2008).

Devido a grande gama de possibilidades de comhonags compdsitos avancados
possuem um grau de complexidade maior em relacgionateriais tradicionais. A Tabela 1
apresenta diretrizes de utilizacdo de fibras rigielaiesistentes como reforgos de matrizes de
menores rigidez e resisténcia, relativamente. Tanfibra quanto a matriz podem ser um
polimero, um metal ou uma ceramica (BAKER, 2004ZREDE; BOTELHO, 2000).

Tabela 1 — Resumo da abordagem para obtencéo g@sios de alto desempenho

Fibra Matriz Compaosito

* Rigida / Resistente / Fragil /» Baixa rigidez e ¢ Tenacidade a partir da
Baixa densidade; resisténcia, ductil ou fragil; interacéo entre as fases;

» Utilizavel a altas temperaturas; « Pode ser polimero,s Alta resisténcia e

e Capaz de receber maiometal ou ceradmica; rigidez na direcéo da fibra,
solicitagéo; * Transmite as fragil em @&angulos dos
* Usualmente continua; solicitacdes entre as fibras; eixos das fibras;

 Orientada na direcdo das Da forma e protege ae Fibras direcionadas para

tensdes principais. fibra. aperfeicoar propriedades.

Fonte: Adaptada de Baker (2004).

A relacéo entre comprimento e diametro das fiboakepvariar desde cerca de 10 até um
valor indefinidamente grande, quando as fibras @#idinuas. A ordem de grandeza das
fibras, em relagdo ao material completo, pode watéa didmetro microscopico (fibras de
carbono em uma matriz de resina fendlica) para asadpico (barras de aco de 25 mm de
diametro no concreto). No interior do composito fiagas podem estar na forma de fibras
continuas, fibras descontinuas, whiskers,que sao cristais unitarios muito finos com
comprimento da ordem de 100 a 1Q08@ e diametros da ordem de 1 a i e podem ser

alinhados em diferentes graus ou orientados alaatente (BAKER, 2004).
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Na industria aeroespacial, os materiais tradiciroeate utilizados sdo os compdsitos
avancados. Estes materiais tém refor¢os de altargenho, de diametros finos, numa matriz

tal qual a de resina epdxi ou fendlica (KAW, 2006).

2.2.1Resina fendlica

Apesar do surgimento de varias novas classes dezesatermorrigidas, polimeros de
alto desempenho e varios outros materiais de nevacgo que Sao superiores em alguns
aspectos, a resina fendlica continua sendo insaresindustrial e comercialmente, mesmo ja
tendo sido introduzida no mercado ha mais de uml@éAs resinas fenodlicas séo utilizadas
como matérias-primas e materiais de construcdo pafadustria aeroespacial de alta
tecnologia devido principalmente a suas variasctarigticas desejaveis, tais como elevada
resisténcia mecanica, resisténcia ao calor, estathd dimensional, elevada resisténcia a
diversos solventes, acidos e agua, resisténcia@as) baixa emissdo de fumaca quando o
material € incinerado, excelentes propriedadestiaida e baixo custo (PAJU; PEHK;
CHRISTJANSON, 2009; GOSH; KISKAN; YAGCI, 2007; REGNADHAN NAIR, 2004).

Conforme representado na Figura 3, as resinasidas@ao formadas a partir da reagéo
de policondensacdo que ocorre entre o fenol e mdldeido, resultando em cadeias com
grupamentos fendlicos intercalados com radicaisilénetos. Nesta reacdo ocorre a
eliminacdo de agua, podendo também ocorrer ligagiizadas de grupamentos metilénicos
entre as cadeias, caso exista um excesso de faiohaldnde também ocorre a eliminacao de
agua (PONTAROLLI, 2006; BOTELHO, 1999).
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Figura 3- Estégios de formacéao da resina fendlica.

meio dcido
excesso de fenol
agente de cura
aquecnnento oH OH
resina tipo novolaca, fusivel e sohivel aquecmlenm 1::}[1‘Q(3H1
5

aquecimento

aquecm'lento / 2 )
OH <
meio bas1co resina no estado termorrigido
H,0H estagio C

nCe H 3 =-0OH
+ mHCHO

excesso de aldeido

resina tipo resol
estagios A ou B

Fonte: Adaptada de Knop; Pilato (1985).

As resinas fendlicas & base de resol e a base vtdana dominam o mercado das
resinas. O valor do pH em que ocorre esta reacéataise e a definicdo da razdo molar séo
parametros que definem qual dos dois tipos serdsoltado da reacdo entre o fenol e o
formaldeido, podendo estes processos de obtencée sen ou dois estagios. No primeiro, 0
fenol reage com o formaldeido, que se encontra)amseo, até que a razao molar entre os
dois (P/F) seja menor que um, sendo a mistura atpuea presenca de catalisadores alcalinos
(ambnia ou hidréxido de so6dio), obtendo-se o red. segundo, de dois estagios,
interrompe-se a reacdo em seu inicio, de maneraagpolicondensacao ocorra até que a
resina alcance os estagios A ou B. No estagio Agsma possui menor massa molar e
apresenta solubilidade em solucdes alcalinas. tdgiesB, a resina possui maior massa molar
e é insoluvel em solucbes alcalinas e soluvel ewestes organicos. As ligacdes cruzadas
destas duas fases, quando aquecidas, formam wlo sigfido, insolavel e infusivel, o estagio
C. Nesta reacgédo, o formaldeido se encontra em nueramtidade, tornando a razdo molar P/F
maior que um, obtendo-se a resina do tipo novolseado necessaria também, além do
aguecimento, a adicdo de aproximadamente 9,5% eateagle cura conhecido como
hexametilenotetramina (HTMA) para completar a reagé polimerizacdo, fornecendo as
pontes metilénicas necessarias ao processo dg RARBOSA, 2004; REGHUNADHAN
NAIR, 2004; BOTELHO, 1998; MANO; MENDES, 1991; KNOPILATO, 1985).
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2.2.2 Fibras de carbono

As fibras de carbono foram obtidas pela primeira e 1880, quando Thomas Edson
converteu fibras de algodéo e fibras de bambu keradide carbono, visando utiliza-las como
filamentos de lampadas incandescentes. A parti®86, com o desenvolvimento da industria
aeronautica na area de propulséo a jato, as fidwasarbono passaram a ser produzidas em
escala comercial pela Union Carbide Company, atilio fibras de celulose como material
precursor (SAVAGE, 1993).

Os materiais precursores mais comuns destinadasaganoducao das fibras de carbono
sao as fibras de celulose (rayon), de poliacritdai{PAN), ou de piche. Esta variedade faz
com que as fibras de carbono possuam morfologiearacteristicas especificas diferentes
entre si. A PAN é o precursor mais utilizado conadneente para produzir estas fibras, pois
além de permitir uma producédo continua, as propdes de resisténcia mecanica obtidas das
fibras obtidas deste precursor ficam dentro de petuena faixa de valores. Na década de
1960, tornou-se possivel a producdo de fibras demna com propriedades superiores as das
fibras de rayon devido a descoberta da estabilizdadstrutura da PAN a partir do processo
de oxidacdo, que se denomina estabilizacdo oxalafivprocesso de obtencdo das fibras de
carbono se inicia no primeiro estagio, com o easinato controlado, que é o lento
tracionamento das fibras que passam a ter de amber vezes seu comprimento original,
orientando as cadeias poliméricas e melhorando pugiedades mecéanicas. A etapa
seguinte de sua obtencdo consiste na estabilizagdativa, realizada entre 200°C e 300°C
na presenca de oxigénio visando estabilizar suaserdibes durante 0s processos
subsequentes a altas temperaturas. Ap0s a estghdioxidativa, a PAN se torna PANOX
(poliacrilonitrila oxidada), fibra esta que posbkaixas resisténcia e rigidez, sendo impropria
para aplicacfes estruturais, porém muito utilizaalea componentes de protecao térmica. O
segundo estagio do processo € composto pelo tratart&rmico de carbonizacdo, onde o
material € submetido ao processo de pirdlise enpsiara inerte. No Ultimo processo,
denominado grafitizacdo, o material é aquecidaptéximadamente 2800°C. No final deste
processo, as fibras sdo tratadas superficialmeari gesenvolver sua adesdo e aumentar a
resisténcia ao cisalhamento laminar quando foreiizadas no material compdsito, e
finalmente s&o recolhidas em uma bobina. A Figurapdesenta esquematicamente o
processamento da fibra de carbono a partir da PR, 2006; DONNET et al. 1998;
MASSON, 1995; SAVAGE, 1993; THOMAS, 1993).



Figura 4 — Esquema da obtengédo de fibras de carbono a partir de poliacrilonitrila.
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Primeiro Estagio Segundo Estagio Terceiro Estagio
Pré-tratamento de cstabilizagio / Carbonizacao até 1700°C Grafitizagdo até 2800°C
oxidacdo até 300 °C i
PAN Atmosfera Atmosfera
_ Inerte (N>) Inerte (Ar,N>)
Estiramento MMMNNMMMMM Carbonizagao Grafitizacao
90-190°C L g ¢ —»{ PANOX |— 1rat. Termico ——» 17090c.2800°C
i 5 Estiramento 800°C-1700°C
(Vapor agua) =
180-300°C v
Fibra de Carbono
Tipo I
& (Alto Modulo)
Produtos Fibra de Carbono
Volateis Tipo II | > Tratamento
Secundarios (Alta Resisténcia) Superficial

Fonte: Adaptada de Donnet et al. (1998).
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O processo de obtencéo das fibras de carbonoiag@mrayon é similar ao processo a
partir da PAN. Esta obtencéo processa-se basicareantrés etapas:

» Estabilizacdo ou decomposicdo em baixa temperabade ocorre o encolhimento
térmico das fibras devido a reducédo de massa pelegso de decomposicado extensiva em
atmosfera inerte entre 200 e 380 °C.

» Carbonizacdo, que se refere ao processo onde s@wid®s todos os elementos
guimicos que nao sejam carbonosos, em faixas a°tsde temperatura, €;

» Grafitizacdo: etapa que é realizada opcionalmeata pperfeicoar as propriedades
da fibra, em temperaturas de até 2500 °C, onderode carbono das fibras normalmente
aumenta para mais de 99% em massa e a densidafileragsaumenta.

As fibras de rayon ainda sao utilizadas principaliteedevido ao seu baixo custo
(PARK, 2015; PONTAROLLI, 2006).

As fibras podem apresentar uma orientacdo defmad@rma de tecidos. Os tecidos sé&o
estruturas fibrosas, obtidas a partir do entrelagdon de filamentos no processo de
tecelagem. Até o século XIX o processo ocorria daegira manual, entdo se desenvolveram
teares parcialmente automatizados, precursoresedoss que sao utilizados atualmente de
forma computadorizada (BARBOSA, 2004).

As maquinas de tecelagem geralmente produzem teaiduartir dos padrbes de tela
como apresentados na Figura 5, que sao: tecido,plecido cetim e tecido lago diagonal
(plain, satin e twill, respectivamente), porém outros processos sadagkts, como o tric6,
gue pode ser realizado em teares similares aos@dagem comercial, utilizados nas
confec¢cdes de acessorios de vestuario e cortinagxpmplo. Os tecidos tricotados possuem
uma natureza altamente deformavel, o que viabdizzbtencdo de compdsitos com maior
complexidade de formas e maiores tolerancia a dentenacidade a fratura. A Figura 5

mostra também exemplos de tecidos tricotados (BARSQ004).
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Figura 5 — (a) Tipos de tecidos planos (b) tiposed&los tricotados.
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Fonte: Adaptada de Thomas (1993) e Bucley; Edi63)L9

Os primeiros compasitos utilizavam tecidos unidoeais em camadas empilhadas que
orientavam seu formato, porém este método passapresentar falhas interlaminares ou
delaminag0des, o que impossibilitava a utilizacastelépo de material em componentes cujas
solicitacbes mecanicas sejam elevadas. Desta fopassou-se a empregar as fibras
multidirecionais, cuja disposicao das fibras deteana isotropia e suas propriedades térmicas
e mecanicas (GONCALVES, 2008; LEVY NETO; PARDINQGB).
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O prepreg ou pré-impregnado consiste no resultado de umic@acédo de fibras ou
tecidos com resinas poliméricas parcialmente cgtgmtantas para moldagem. Estes refor¢os
possuem razdes ja definidas entre resina e refercaracteristicas ja conhecidas previamente
antes da sua utilizacédo, como relacdo de escoareergiocidade de cura. Estes sdo obtidos a
partir da impregnagdo das fibras com resinas giagtA resina é soluvel em solventes
organicos, e durante a impregnacdo, que normalngeféda por aguecimento, a mesma é
polimerizada parcialmente. O material resultanteréado em placas, pequenos pedacos, tiras
ou entdo é bobinado para uso posterior. Esta fofarece os meios para que o material seja
utilizado para a fabricacdo de componentes de fawm@matizada, que pode ser realizada em
um padrdo unidirecional, como fitas, ou para gemar efeito de cruzamento (KNOP;
PILATO, 1985; LUBIN, 1982).

2.2.3 Propriedades térmicas dos compositos

As propriedades térmicas sdo caracteristicas quenaterial possui que abrangem as
formas de resposta a aplicacdo de calor, deterainansua qualidade e possibilidades de
aplicacdes. Estas caracteristicas sdo de extremparténcia, pois estes materiais, muitas
vezes, sd0 sujeitos a altas cargas térmicas, com8igtemas de Protecdo Térmica (SPT)
utilizada no setor aeroespacial. Os SPT envolvéissahas cargas térmicas que necessitam
serem transportadas ou dissipadas em curto esjgatgngbo para a protecdo dos sistemas,
produtos, experimentos ou pessoas embarcadas. opsiqutades térmicas dos compdésitos
estruturais sdo, similarmente as suas propriedadeénicas, dependentes dos parametros sob
0s quais estes materiais foram fabricados, taiocomentacdo das fibras; tipos de fibras de
reforgo utilizadas; propor¢ao entre reforco e magitemperatura de tratamento térmico final
do composito sendo possivel, a partir da manipalag&ontrole destes parametros, obter
compositos com propriedades térmicas adequadapliaacées termoestruturais desejadas
pelo projeto. Algumas propriedades de maior intepara aplicacdo em projetos
termoestruturais sdo: calor de ablacédo; condutiédadifusividade térmica; calor especifico;
coeficiente de expansao térmica e resisténcia agueh térmico (CALLISTER, 2008;
THORNTON, 1996).
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2.2.4 Utilizacdo de materiais compa@sitos na Industria Aevespacial

Com o desenvolvimento de novos materiais e comneeato do rigor dos requisitos
para o voo de aeronaves e veiculos espaciais, wsiamm compadsitos de alto desempenho
entraram definitivamente na industria aeroespaxiphrtir da década de 60, em aplicagbes
gue demandam alta confiabilidade, sob intenso®flugrmicos, gradientes de temperatura e
pressédo, esforcos mecanicos e vibracdes. A apticdg&ompositos cresceu amplamente por
consequéncia do desenvolvimento de novas fibrasctemo o carbono, o boro, aramida, e
com a introducdo de matrizes metélicas e ceran(icasv, 2006; REZENDE; BOTELHO,
2000).

Os compositos avangados distinguem-se dos matedaipdsitos mais comuns por sua
elevada resisténcia especifica, muitas vezes eenvtbva utilizagdo de fibras de alta rigidez,
podendo desta forma, ser até 70% mais leves gquaomdparados aos materiais tradicionais,
além de apresentarem elevadas resisténcias a fadagaorrosao, o que eleva a tendéncia
atual ao aumento de sua utilizacdo. A utilizacdond¢eriais pré-impregnados na fabricagédo
de componentes estruturais na industria aeroe$@a@mente é o dobro da utilizacdo na
industria em geral. O aumento de sua utilizacapsgéica pela facilidade de concepcéo de
pecas mais complexas e de estruturas integradalR(I;A2011; REZENDE; BOTELHO,
2000; JONES, 1998).

A industria espacial brasileira vive nos dias dghona ampliagdo de sua experiéncia
na utilizacdo de compdsitos estruturais, utilizamdte tipo de material em componentes
externos e internos de foguetes, por meio de estgde abrangem além do desgaste frente a
condicOes severas de escoamento, a reducéo ddgeeseiculos, que é algo crucial devido o
enorme investimento necessario para impulsionaa cathponente do veiculo ou carga util
da Terra ao espacgo. Nos foguetes de propulsdocas@#l compdsitos carbono/fendlica séo
utilizados em componentes como no suporte da gargda tubeira de foguete em
carbono/carbono, na protecdo térmica na saida dessgde queima do propelente e nas
regides anterior e posterior a garganta, confolostrado na Figura 6, além de protecdes
térmicas internas aos motores (PETRACONI et allD2BAKER, 2004).
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Figura 6 — Desenho esquemético de uma tubeira erpasito do VLS.
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Fonte: Adaptada de Silva (2015).

Nos anos 80, o IAE comecgou a trabalhar com magert@mpositos durante o
desenvolvimento do veiculo Sonda IV, que utilizavaterial compdsito em sua coifa, com
uma protecdo térmica em sua extremidade de fibread®ono com matriz de resina epoxi.
Em seguida, o estudo destes materiais proporcigmuexemplo, o desenvolvimento de um
envelope motor de material compdsito de fibra ddrovicom resina epéxi utilizando a
tecnologia de filamentos bobinados. Buscando migfigrara a aplicacdo desta tecnologia,
passou-se a utilizar compaositos de fibra de aramiggsina epoxi utilizando 0 mesmo método
de fabricacdo. Apods alguns testes, concebeu-setor r'8d4 (Figura 7), ultimo estagio do
VLS. O primeiro voo ocorreu em 1993, com o veicdé sondagem VS40 (DA COSTA,
2003).

Figura 7 — Propulsor S44 em corte.

Fonte: Da Costa, (2003).
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Atualmente, o IAE desenvolve pesquisas neste topioon enfoque no uso de
diferentes matrizes poliméricas, geometrias dasgdgusca por processos mais enxutos e
melhoria das propriedades mecéanicas para a ufiizaagn componentes de veiculos de
sondagem e lancadores de satélites, tais comogdiviers, saias, envelopes-motores, coifas,
empenas, entre outros. Para algumas destas Wi#za@ necessario suportar condi¢cdes
severas de temperatura, durante um determinadmtaempgual o componente é exposto ao
atrito com a atmosfera. Estas temperaturas chegdweis elevados, na ordem de até 3000°C
e fluxos térmicos préximos a 2 MW/m2 (BARCENA, 20FILVA, 2016; SILVA, 2015).

2.3 SISTEMAS DE PROTECAO TERMICA

A necessidade pela compreensédo das cargas aewagrena concepcao de estruturas
térmicas tiveram sua origem na década de 1940.ejarfla Guerra Mundial, as velocidades
atingidas por aeronaves se tornaram suficientemaltess para que fendmenos de
compressibilidade passassem a ter um papel sigiinvicno desempenho do voo. A partir de
1947, as aeronaves X-1 e X-1B fizeram voos trippdachais rapidos que a velocidade do
som, em missdes de pesquisa para a NACA (Comitéohalcpara Aconselhamento sobre
Aeronautica dos Estados Unidos da América), estimlans efeitos do aquecimento
aerodinamico, utilizando aluminio em grande pante sdla estrutura. Nesta ocasido, as
dificuldades causadas pelas elevadas temperaticasamh conhecidas como barreiras
térmicas (THORNTON, 1996).

ApoOs o lancamento do Sputnik, em 1957, estudosaftaram para voos de alta
velocidade e alta altitude, buscando o desenvohionde estruturas de reentrada a partir da
utilizacdo de escudos térmicos externos para isplaeiculo das altas temperaturasd(-
structurg e estruturas internas que suportariam tempespn@imas a da superficibag-
structurg. De 1950 a 1960, em missOes espaciais tripulaogsyeiculos de reentrada
passaram a utilizar escudos térmicos ablativosgiasipar o aguecimento aerodindmico. Nas
décadas de 1970 e 1980 foi desenvolvidBpace Shuttledbnibus espacial americano, onde
um dos gargalos no projeto foi o desenvolvimento ST, necessario para que as
temperaturas estruturais fossem mantidas a menapield 75°C. Neste veiculo, os SPTs
eram de fibra de silica e revestimento de carbanbdno na superficie frontal e das asas,
onde as temperaturas excediam 1260 °C. Hoje, msrss hipersonicos em desenvolvimento

se dividem em duas categorias: os veiculos “deseas’, projetados para apenas uma
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missdo, 0s quais tém sido os alvos atuais parass®@s espaciais brasileiras, e os veiculos
reutilizdveis (THORNTON, 1996).

Os SPTs sao projetados para evitar que o calofiglamiestruturas, equipamentos ou
afete pessoas. Seu desempenho depende das cstiaatede sua utilizacdo: intensidade de
fluxo térmico, caracteristicas quimicas da atmastercondi¢cdes de contorno, entre outros
aspectos. Estes sistemas se baseiam no princigiaeda energia transmitida pelo fluxo de
calor através da camada limite deve ser absoruidejeitada (SILVA, 2015; ANDERSON
JR, 1992).

A partir deste principio, um SPT projetado par@entrada atmosférica de um veiculo
espacial pode ser desenvolvido a partir de quignios tle tecnologias mais utilizadas: pogo ou
sorvedouro de calohéat sink, que enfrenta a reentrada com a grande inéraoiids do
material; sistema ativo, que utiliza a circulacdé® dm fluido pela estrutura para o
resfriamento, mais utilizado em veiculos reutilgidy sistema reradiativo, que devolve parte
da energia absorvida ao ambiente através da ragiac@® sistema ablativo, geralmente

utilizado em veiculos projetados para apenas unta @mssao (DA COSTA, 2003).

No Brasil, o desenvolvimento de SPTs eficientesexgyu com o sistema desenvolvido
para o veiculo Sonda I, utilizando compésitos @rin fendlica com reforcos de tecidos de
fibras de algoddo, sendo posteriormente substgupdo tecidos de fibras de amianto, que
proporcionam propriedades ablativas superiores. @smestrices a utilizacdo do amianto,
buscou-se, anos depois, a utilizacdo de fibrag@edd de silicio e, principalmente, de fibras
de carbono, sempre procurando desenvolver umaltggamacional para a obtencdo das
matérias-primas dentro do pais, como ocorre atudémeonde ogprepregse pecas dos
sistemas de protecdo térmica utilizadas no IAE m@&auzidos pela Plastflow Ltda., em
Curitiba, no estado do Parana (PONTAROLLI, 2006).

2.4 ABLACAO

O fendmeno de ablacédo pode ser definido como unamsno de protecdo ao calor
baseado no principio de absorcdo de energia téameatir de fendbmenos endotérmicos, tais
como: fusdo, sublimacdo e carbonizacdo, resultamaloisolamento térmico, que é a
caracteristica desejada, mas também no consumo ateriah que ocorre de forma

progressiva com a combinacdo do fluxo de calorreafde cisalhamento resultantes do
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escoamento turbulento dos gases sobre a supeiticieaterial, vibracdes acusticas e ondas
de choque. Para materiais de SPT, pode-se ddfilaic@ como um processo de transferéncia
simultanea de calor e massa, balanceado pelo fliexa@alor incidente e o desgaste do

material. Os principais tipos de ablacdo s&o: ablagor fusdo, por sublimacdo e por

carbonizacgao (SILVA, 2015; BARBOSA, 2004; THIMOTEI®R86).

A ablacéo por fusdo resulta na mudanca de fase aderiad ablativo. Forma-se uma
camada de liquido que escoa devido ao arrastondiastdra aonde o material se encontra,
ocorrendo um transporte convectivo de energia,qaidd absorve o calor devido sua

vaporizacao e injecao dos gases na camada linttid @, 1999).

A ablacao por sublimacéo culmina no consumo pregresdo material quando a sua
superficie atinge a temperatura de sublimacdo. Aamga de fase do material ablativo e a
injecdo de gases na camada limite resulta na @imtEgmica da superficie, 0 que aumenta a
espessura da camada limite, e, consequentement@yiacdo de temperatura entre o
escoamento e a superficie de protecao térmicauddoglo do fluxo de calor. O teflon
(PTFE), material utilizado nos experimentos desébalho, sofre este tipo de ablacéo
(LEITE, 1999).

Outro processo, a ablacdo por carbonizacdo, oeonreompositos de resina fendlica,
reforcados com fibra de carbono. O material é stidmeo fluxo de calor gerado por um
aquecimento, como o aerodindmico, que aumentaesyaetatura até sua decomposicao. Isto
causa a pirolise da resina formando uma camadamadaa (mantida aglutinada pelas
fibras), que aumenta progressivamente para oanteéa protecao. A pirélise gera volateis que
contém vapor d’dgua, e materiais organicos ressdoaioligbmeros de baixa massa molar,
como apresentado na Tabela 2. Estes gases atmavassamada carbonizada, que se torna
cada vez mais porosa, absorvendo energia por saf@ivel, sendo finalmente injetados na
camada limite, provocando o bloqueio do fluxo déorcgroveniente do aquecimento
aerodindmico, aumentando a espessura da camata Ikntamada carbonizada € composta
por materiais carbonaceos que possuem propriedademfisicas diferentes do material
original, suportando altas temperaturas e atuandoocuma barreira térmica, pois rejeitam
grande quantidade de calor por radiacédo. Esta Gaseatbrna cada vez mais porosa devido as
contracdes durante a emissdo dos volateis, quengerssdes internas e consequentemente,
microtrincas, conforme ilustrado na Figura 8 (RIOCet al., 2017; LI et al., 2016; LEITE,
1999).



Figura 8 — Desenho esquemético de material solgadhla
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Fonte: Adaptado de Silva (2015).

Tabela 2 — Produtos volateis gerados da pirolisesiaa fendlica.

% em massa do material / Temperatura

Volateis gerados na pirolise 500 °C 800 °C 1200 °C
Acetileno - - 1,9
Acetona 17,6 - -
Benzeno 2,5 0,7 9,0
Butano - 6,8 -
Ciclopentadieno - - 0,9
Didxido de carbono 0,6 0,6 1,2
Etileno - 1,8 1,6
Hidrogénio - 5,2 2,8
Metano 4,3 11,8 4,9
Monoxido de carbono 3,5 9,4 2,2
Propanol 11,1 - -
Propileno - 0,8 0,8
Tolueno 4,7 1,2 1,5
Outros componentes de alta massd9,9 59,9 72,8
molar

Massa molar de todos os 76,0 24,0 41,0

componentes volateis

Fonte: Thimoteo (1986).
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2.5 CATALICIDADE

Durante a fase de projeto e desenvolvimento de ateral utilizado em sistemas de
protecdo térmica, a contribuicdo devido a recongdioale tipos atbmicos que se encontram
na superficie deve ser levada em consideracdocemievse as taxas de aguecimento sobre as
partes quentes do veiculo. Durante sua reentraxig€roo e nitrogénio presentes na
atmosfera podem colidir com a superficie do veictdoombinando-se e formando espécies
moleculares volateis @ON,, NO) por reacdes exotérmicas, 0 que aumenta aetramopa na
superficie e pode prejudicar a integridade fisiea rdaterial. A eficiéncia catalitica
apresentada por um material com relagdo a estanb#cacdo devido a reatividade quimica
de valéncias nao saturadas de atomos na supeéfidefinida como catalicidade, que
juntamente com a emissividade do material, vaaiémitiar nos fluxos de calor e nos valores
de temperatura superficial dos veiculos espaciais ambiente de reentrada (KOVALEV;
KOLESNIKQV, 2005).

2.6 COMPOSITOS ABLATIVOS

Materiais denominados ablativos possuem as seguim@acteristicas: baixa
condutividade térmica; elevado calor especific@jstem a erosdo e a altas temperaturas,
dissipam o maximo de energia em sua degradacasigtera ao choque térmico. Sao
desenvolvidos para serem consumidos lentamentenateira prevista, tal que a energia
térmica possa ser eliminada pelos gases geradosppetesso ablativo e, mantendo sua
geometria em atmosferas extremas (ERZINCANLI; ASNOHAZOT, 2010; THIMOTEO,
1986).

No entanto, algumas caracteristicas devem serdmyasias nos projetos. Por exemplo,
a geometria (angulo e raio) do escudo térmico deulas espaciais deve ser cuidadosamente
projetada para evitar um “achatamento” com a pedelanassa por ablacdo, aumentando o
angulo de ataque, o que, apesar de gerar uma dhssgpacao do fluxo de calor incidente por
ser sobre uma maior superficie, prejudicaria maitaerodindmica. Outras caracteristicas
levadas em consideracdo para os materiais compa@sitsistem em sua resisténcia especifica
as diversas solicitacdes e durabilidade (DANIEIQZBHORTLAND; TSAI, 1995).
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As caracteristicas ablativas dos compdsitos sdiaaatas principalmente em SPTs de
veiculos espaciais, nos casos gue envolvem ahl@setaturas e choques térmicos, além de
alta incidéncia de gases em alta velocidade. Osriast desenvolvidos com matrizes
fendlicas possuem alta resisténcia a temperats@ecalmente em condicbes oxidativas.
Outras resinas geralmente geram uma camada caaldaninais sensivel e ndo isolam o
material tanto como a resina fendlica. Isto tormapfria a utilizacdo do material
carbono/fendlica para os fins estudados nestelt@BAKER, 2004; THIMOTEO, 1986).

Segundo Silva (2015), ensaiando corpos de provdluxss térmicos de 0,626, 0,903,
1,376 e 1,725 MW/mz2 (faixas de valores que abrangeiftuxos térmicos para ambientes de
reentrada) nos periodos de 30, 50, 70 e 90s, deselyue com aparatos experimentais, como
tochas de plasma, para os materiais compésitostda gle massa cresce linearmente com o
tempo de exposicao ao jato de plasma gerado p#la,te depende fortemente da temperatura
da superficie da amostra. A comparacao destestadssl experimentais a uma simulacao
numeérica para dois valores extremos de condutieidédnica do material, baixa e alta, torna
possivel observar que no caso de baixa condutigjdarhiores gradientes de temperatura
ocorrem na regiao de material virgem, o que remrttdemperaturas mais baixas em regides
mais distantes da superficie exposta ao plasmaallo de alta condutividade, praticamente
nao ocorre gradiente de temperatura no materigénir o que resulta numa temperatura mais
alta nesta regido. Estes resultados sdo imporiavid® que um dos objetivos de SPTs
ablativos € assegurar que as temperaturas dadisigseinternas se mantenham abaixo dos

limites de operacéao.

Conforme concluido por Silva (2015), a regido detrimadas amostras sofre um
processo de erosdo mais intenso que a regido @ fidodepende da direcdo do fluxo de
plasma em relagdo ao eixo da fibra. Também é palseévificar a ocorréncia do efeito de
corrosao anisotrépica produzida na regido de fileracarbono, deixando-as em formato de
“agulhas”. Paglia et al. (2015), conduzindo testesn fluxo de 2,4MW/m2 por 70 segundos
verificaram que a pirdlise atingiu uma profundidagiee variou de 5 a 8 mm, atingindo

temperaturas superficiais 2320°C.

2.7 REENTRADA ATMOSFERICA

Meteoros sdo 0s Unicos objetos naturais que papsansituacdes comparaveis aos

componentes de veiculos espaciais sujeitos a aglentitmosférica, e neste caso podem ser
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citados dois tipos de meteoros: ferrosos e rochdsossar de sobreviverem a reentrada, o0s
meteoros ferrosos geralmente apresentam cavidagegas profundos, por onde o calor
atravessou a superficie e queimou a parte metdllsameteoros rochosos mostram um
recobrimento preto, sem os furos vistos nos mefglie o interior praticamente intacto, por
causa da dissipacédo do calor por meio do matessdsyp resultante da vaporizagdo de sua
superficie. Isto mostra que 0s meteoritos rochgsassam pelo processo de ablagéo
(PEEBLES, 2011).

A reentrada atmosférica € uma importante fase dtegto de lancamento de veiculos
espaciais, no que tange a recuperacdo de cargss langadas para as mais diversas
finalidades. Para reentrada na atmosfera da tpegjeto considera uma reentrada balistica,
gue é aquela onde a forca de frenagem € sempréaapdisha de voo, que é uma forca de

arrasto. O coeficiente balistigopode ser representado pela equacao 2.1.
_ P
ﬁ_QA

SendoP o peso do veiculd;, o coeficiente de arrastofea area de referéncia usada na

(2.1)

definicdo do coeficiente de arrasto. O coeficidrdbisticof é o parametro mais importante
para controlar a trajetoria de reentrada. O aquadione a frenagem sdo menos intensas para
um menor valor d¢ e estudos recentes mostram que a eficacia dosntemtos com relagéo

a trajetéria melhora ao se aumentar o valor Sdeutilizando-se geometrias esféricas,
aumentando a velocidade de impacto, diminuindeeiicefle ventos na fase final da reentrada
(AILOR; RASKY; ZELL, 2005).

A maior preocupacdo da reentrada € encontrar umairaade suportar o aquecimento
aerodinamico. Acreditava-se que atravessar estcamento seria impossivel e rotularam-no
como “barreira térmica”, analogamente a “barremesdm”, a qual era também rotulada pela
geracdo anterior como sendo o fator que impodsitidi voos que ultrapassassem a
velocidade do som. Esta elevada quantidade de €dtansferida para o ar e para o material,
simultaneamente. A ablacao, explicada anteriormextare a partir do calor transferido para
o material (MACHADO; VILLAS BOAS, 2006; DA COSTA,0D3; HANKEY, 1988).

2.7.1 Simulacdo Computacional

O modelo de ablagdo para um material compoésitzadid neste trabalho considera a

presenca de duas camadas: 0 material virgem e adeacarbonizada que aparece apés a
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frente (superficie) de pirdlise. Sdo consideradass drentes moéveis: a frente de pirdlise e a
frente de ablagéo da camada carbonizada, ambagismdo a temperaturas constantes. Sao
admitidas as seguintes hipéteses na construcaamdelonmatematico (MACHADO, 2009):
* Os materiais solidos sdo considerados isotropama propriedades constantes;
« A zona de pirdlise é considerada uma frente capessura desprezivel. A
temperatura e entalpia de pirdlise sdo consideramastantes;
* A recessao da camada carbonizada se da por éridacsublimacdo a temperatura
constante. A retirada da camada por efeitos agiodaos € desprezada;
* Auséncia de camada fundida;
* Reacdo completa dos gases e mistura perfeita@@n na camada limite, com
influéncia desprezivel sobre as propriedades figieste Ultimo;
» O ar se comporta como gas ideal,
O campo de escoamento ao redor da superficieénafetado pela mudanca de
geometria e injecéo de gas;

» Aradiacéo é absorvida ou emitida pela superégterna, mas ndo transmitida.

2.7.1.1Modelo Matematico

A equacao da conservagdo da energia é represguetal@quacédo 2.2 (MACHADO,
2009):
d(pC,.T)
ot

SendoK, a condutividade térmica @, um termo que leva em conta a troca de calor

=0OKOT +Q (2.2)

liguida na interface, representado pela equac¢éo 2.3

Q= J- q6(x — xp)dA (2.3)
A
Sendox, a posi¢cao no sistema de coordenadas;termo fonte de energia por unidade

de area na interface, de acordo com o modelo figioposto para o fluxo de calor em cada
interface. O termo e o significado do delta de Dirac sdo explicada@snadiante. Na

superficie externa da camada ablativa, tem-se acéql.4:
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q = pLV + eo[T7(t,xp) — Tet] (2.4)
SendoV, a velocidade da interfacele o calor de ablacdo da camada carbonizada. Na
frente de pirdlise, esta é simplificada para a ego&.5, por ndo haver radiacdo na interface,
desprezando o fluxo de massa dos gases de injecao:

q = pLpV (2.5)
SendoLp 0 calor de pirdlise p a massa especifica da interface, obtida a partinédia
entre as massas especificas das duas camadas. ézntuer a temperatura de ablagédo é
atingida, a condicao na interface se torna a eqQuAGA

Tp—T, =0 (2.6)
Uma condi¢do de salto semelhante aparece na flerp@dlise, onde a temperatura de
pirdlise, Tp, entra no lugar déx (MACHADO; ORLANDE, 2016).

2.7.1.2Método de Solucao

O problema de transferéncia de calor de fronteitevaingerado pelo processo de
ablacéo foi resolvido pelo Método de Captura derfate. Nesse método, € gerada uma
malha Euleriana fixa e regular sobre todo o domiAianterface age como um referencial
Lagrangeano, onde € construida uma malha movehcaAlitacdo instantanea da interface
ocorre através de seu constante deslocamento resteagiio. Cada regido do dominio (solido
ou ar) é caracterizada a partir da Funcéo Indieaéisse método permite a representacéo da
gualquer geometria usada no sistema de protegaiceée a discretizacdo de cada camada da
parede (estrutura juntamente ao sistema de protegauca) separadamente. Qualquer
alteracdo desses parametros pode ser realizad@raeate esforco computacional, e como
uma malha regular é usada no dominio, ndo é neessdhum tipo de pré-processamento
(geracao de malha nao-estruturada ou transforndg@mordenadas). Neste caso, o0 método
pode ser empregado para estimar o desempenho daldRivo, considerando um problema
bidimensional na conducdo de calor e no problemafroeteira movel (MACHADO;
ORLANDE, 2016).

A interface é representada por uma curva pararagfi@u), de onde os vetores normal
e tangente e a curvatura sdo extraidos. Os pomtosterface sdo interpolados por um

polindmio de Lagrange, que permite obter as infgdea e reconstruir a curva, mantendo a



42

distanciad entre estes dentro do intervalo 0,9 < d/h < kfigde h a distancia entre os pontos
fixos da malha Euleriana, como apresentado na &i@UMACHADO; ORLANDE, 2016).

Figura 9 — Malhas Euleriana e Lagrangeana.

A

Ponto de
Interface

‘/
L] I L] ‘] L] L] L) ‘
* / Lagrangear
~ /.

X

Fonte: Adaptado de Machado; Orlande (2016).

A Funcao Indicadora varia de 1 (para o ar) a zpeva( s6lido) e é numericamente
construida usando a interface para determinarmot&(x). O salto através da interface é
distribuido sobre os pontos da malha fixa, geramdocampo gradiente na malha tal qual a
equacao 2.7, que deve ser zero exceto sobre #ac#ecomo representado pelo Delta de
Diracé.

G(x)=VI= f n5(x — xf)dA (2.7)
A

Esta representacdo ndo € conveniente para um nudisereto de pontos. A Funcéo
Distribuicdo € usada para representar este saltmeSma é similar a uma distribuicéo
Gaussiana e seu valor depende da distancia enprentss Lagrangeanos e Eulerianes ;-

Xk,|, como representado pela equacao 2.8

fGo = x)/h)- flye = y)/] 2.8)
hZ
SendoDj; a Fungéo Distribuicdo para um ponto k na malha dreggana, relativo a um

Dij(xi) =

ponto (i, j)qualquer da malha Euleriana. Nota-se que qualqumeato no valor h torna a
interface mais espessa. A Funcéo Distribuicdo Pibbtca f € relacionada com a distancia

h a partir das equacdes 2.9 e 2.10:
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fi(x) para |x| <1
1

fx) = E_fl(z — |x|) paral < |x| <2 (2.9)
0 para |x| =2

3 —2|x| ++/1 + 4]x| — 4x2
filx) = 3

O divergente do campo gradiente € encontrado ar mitsolucdo da equacédo de

(2.10)

Poisson (2.11). As propriedades dentro do domérndyora consideradas constantes em cada
fase, devem ser tratadas como variaveis na for@olagma propriedade genérigap, u, Cp

OUK) é expressa tal qual a equacgéo 2.12:
V2] = VG (2.11)

¢(x) = ¢y + (dy — P (x, ) (2.12)

A partir da funcédo distribuicdo é realizado o aaopnto entre as malhas mével e fixa
em cada instante. Esta funcéo representa o temte fas equacdes de balanco e interpola a
descontinuidade infinitesimal como uma regido deessura finita sobre a interface. De
maneira similar, essa funcdo € usada para intergslavaridveis dos campos da malha
Euleriana para a interface. As equacdes 2.13 esad 4isadas para distribuir o termo fonte no

campo e interpolar as variaveis na interface:

Qij = Z qi Dy j (x ) Asy (2.13)
%

Tk = z hzTi,jDi,j(xk) (214)
ij

SendoAs,, a média das distancias em linha reta entre copRia 0os pontos adjacentes,
e corresponde a area relativa ao potaa superficie da interface. A equacao 2.13 érador
discreta da equacao 2.3, onde a funcéo Delta @& Bor substituida pela funcao distribuicéo
Di,j (MACHADO; ORLANDE, 2016).

A forma inicial da interfaceR(u), € especificada e o campo da Funcao Indicadora &
construido. A temperatura da interface fora do qoeriablativo se mantém abaixo da
temperatura de ablagéo e a equacao da energiaciosalda com um problema de conducao
de calor, a partir do método dos Volumes Finitosipeegando um método explicito

marchante no tempo.
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Quando a temperatura da interface atinge a temparde ablacdo em um dado ponto,
inicia-se um processo iterativo para a determinagieelocidade da interface em cada passo
de tempo, a qual deve satisfazer a condicdo de salponto Lagrangeano, representado pela

equacao 2.6.

1. Com o valor corrente de V, 0s pontos Lagrangeafiosransportados para a nova posicao
da interface, calculada explicitamente a partiegaacad’™ = (dx;/dt)n;

2. Calculam-se a densidade e o calor especifico papaaposicao da interface;

3. Estima-seV™*! pelo método de iteracdes de Newton, usando umnsistle relaxacao
numerica;

4. O fluxo de calor g cruzando a interface é calculatilzando-se as equacbes 2.4 e 2.5 e
distribuido na malha fixa.

5. A equacédo da conservacdo da energia (2.2), deacord as condi¢cbes de contorno, é
utilizada para que se obtenha o campo de tempanatupasso de tempo n+1;

6. Interpola-se a temperatura para se athara interface;

7. Testa-se a condicdo de salto e se o residuo é myeroa tolerancia, atualizam-se os
campos de viscosidade e condutividade para a nosgdm, avancando um passo no
tempo, assumindo-se que 0 processo convergiu. €assiduo ndo seja menor que a
tolerancia, uma nova estimativa pafd*! é calculada, conforme a equacédo 2.15 e o

processo retorna para o passo 3.
yntl =y — wR(T) (2.15)

Na equacdo anterioy € uma constante R(T) é o residuo para a condi¢do de salto da
temperatura na interface. Repetem-se as itera¢éepua 0 residuo em todos 0s pontos seja
menor que a tolerancia prescrita. No inicio dasgi#es estima-se um valor de para que
seu valor 6timo seja encontrado (MACHADO; ORLANIZD16).

Este procedimento identifica duas interfaces: aligie externa (ar €har), e a zona
de pirdlise ¢har —material virgem). Neste caso, modifica-se o métddosolucdo, sendo
necessdria a caracterizacdo de cada regido entreedaces individualmente para o célculo
das propriedades. Desta forma, em uma regi@alquer, uma propriedade genérica sera dada
pela equacéo 2.16, sendo NFC o numero de regifipsad-uncao Indicadora Global de uma
determinada regido, obtida pela equacéo 2.17, epregenta a funcdo indicadora para cada
interface. Os valores dee krc S@0 1 e 0, respectivamente.
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NFC

b= dilg (2.16)
i=1

lgi =11 —1 (2.17)
O termog da equacgéo 2.4 passa a ser definido para cadf@aoae conforme a equacgéo
2.18 enquanto o termo fon€@ da equacado 2.3 é distribuido conforme anterioteneitado.
Da mesma maneira, o critério de convergéncia erag@ da velocidade de cada interface
movel sdo feitos seguindo as equacdes ja desita&HADO; ORLANDE, 2016).

0= | anit=moaa (2.18)

Com o avanco da interface e sua velocidade, teadmsspropriedades de cada fase
definidas, determina-se a taxa de perda de mastmianeamente a partir da integracdo em
cada passo de tempo, enquanto o método experinmoséia a resultado final apds o periodo
determinado.

2.7.2 Influéncia da Geometria do Sistema de Protecéo Térica

Em geral, a reducdo do raio da ponta da protegauci#, e o aumento do indice de
esbeltez do corpo resultardo em efeitos mais sewkrambiente para uma reentrada a uma
determinada velocidade e trajetéria de voo, par msateriais ablativos de alta densidade sao
usados nas regides de estagnacao e nas bordamyjde, giois sdo adequados para satisfazer
estas exigéncias. Além do aquecimento, as cargagueais, tais como aquelas produzidas
por momentos fletores no angulo de ataque deversoseideradas, bem como as tensdes
térmicas (CHANNON; BARRY, 1967).

Desde os anos 60, estudos variando parametrosameetfea como raio e angulo de
ataque, espessura, sec¢do transversal e tipos fleapeartir da otimizacdo por métodos
iterativos s&o conduzidos para dimensionamentofiaigho destas medidas (HAMMOND,
1999).

Durante a reentrada, o material ablativo da poattbguete passa por uma mudanca de
forma em resposta ao agressivo ambiente térmieoogliaamico. Esta ponta tende a diminuir
devido ao maior fluxo de calor na regiao de este@mé@BOYD; PADILLA, 2003).
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Santos (2005) conclui que, a medida que as formaapsoximam de perfis mais
afiados, apresentam um melhor desempenho, umaueeapyesentam menores distancias de

separacao de choque.

Segundo Welsh Jr (1969), os materiais ablativos @mntorno circular tém o
comportamento de acordo com a Figura 10, devidoefaitos de recessao. Katte, Das e
Venkateshan (2000) concluiram que o efeito da tursaé bastante significativo em se
tratando de materiais ablativos.

Conforme afirmado por Sutton (1970), para geongthamisféricas (circulares) de
materiais de carbono/fendlica, ha a remocaohde na superficie dependendo da presséo do
ar, mas nao o suficiente para remocao desta caswdpleta. Durante 0 aquecimento o
material mostra alguma expanséo, que tende a caapanrecessao devido a remocdo de
produtos quimicos. Materiais com fibras paralelascidéncia de calor apresentam maior
recessao do que materiais com fibras perpendicul&stes efeitos de remocéo der,
expansado e degradacdo do material durante o rasfita podem gerar divergéncias quando

0s resultados sdo comparados a simulagdes conymaaci

Figura 10 — Contorno superficial de acordo com mex de Mach.

A: Contorno Inicial: Superficie circular
B: Contorno estavel apés teste a um baixo nimero de Reynolds (Mach 6)
C: Contorno estivel apés teste a um alto nimero de Reynolds (Mach 2)

Fonte: Adaptada de Welsh Jr (1969).
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2.8 PLASMA

Plasma é um dos estados fisicos da matéria, siavlagas, no qual certa por¢cao das
particulas é ionizada. Consiste em uma misturalékeors, ions e particulas neutras. A
mistura destas particulas no estado fundamentpbcies excitadas e fétons, pode ser
designada como plasma somente se as cargas negafpasitivas se equilibrarem, ou seja,
sobretudo, o plasma deve ser eletricamente ndtsta.propriedade € conhecida como quase
neutralidade. Em contraste com o gas a temperaupessao ambiente, o plasma é
eletricamente condutor devido a presenca de podsadde carga livre, podendo atingir
condutividades elétricas superiores as dos met@mperatura ambiente. O comportamento
dindmico do plasma €é geralmente muito complexo dmuaomparado ao comportamento de

sistemas gasosos e fluidos (BOULOS; FAUCHAIS; PFERD2016, STURROCK, 1994),

2.8.1 Tochas de Plasma

Com a “corrida espacial’, na segunda metade dolsésX, houve aumento na
demanda de novas tecnologias para simular reesti@daosféricas, reproduzindo grandes
fluxos de gases a altissimas velocidades e tenupayaiabilizando a simulagdo da “barreira
térmica” através da formacédo de plasma em tornobgitos. Portanto, foram desenvolvidas
as tochas de plasma, também chamadas de plasmajuensonsistem em dispositivos que
convertem energia elétrica em energia térmicay@drde descargas elétricas estabilizadas de
maneira geral por um fluxo de gas confinado a ues&icdo de dimensdes reduzidas. Estes
dispositivos sdo capazes de produzir e manter wuoassento direcionado com grande
entalpia, obter temperaturas que chegam a mais0O8@ B com facilidade e apresentar
eficiéncia de conversdo de energia elétrica emit¢érracima de 70%, de maneira rapida,
podendo utilizar diversos tipos de gases com menossao de poluentes em comparacao
com outros processos (AUWETER-KURTZ; KURTZ; LAURE1996; REGAN;
ANANDAKRISHNAN, 1993).

As tochas de plasma atualmente sdo utilizadasquate, fusdo e solda de metais em
atmosfera inerte, pirdlise de residuos téxicosxe hospitalar, decomposicdo térmica de
gases, deposicdo de camadas de protecéo supgedidia outras aplicagdes. A classificacao
das tochas de plasma pode ser conforme o tipo loka@im ou conforme o principio basico
de conversdo de energia elétrica em energia térrAgaochas de plasma sdo consideradas

como dispositivos de baixa temperatura pela liegatpois comparadas a outros tipos de
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plasma, tal como de fusdo nuclear que chegam adesillde Kelvin, chegam a baixas
temperaturas (CALIARI et al., 2016; BOULOS; FAUCHAIPFENDER, 1994).

2.8.2 Classificacéo das Tochas de Plasma

A classificagédo das tochas de plasma pode serdgtatir do tipo de fonte de poténcia,
posicdo dos eletrodos, método de estabilizacaoran elétrico e tipo de catodo utilizado.
Pelo tipo de fonte de poténcia, as tochas saoifitastas como tochas de arco elétrico com
corrente continua e arco elétrico com corrente rreltla, que podem chegar a
aproximadamente 12000 K; radio frequéncia, que modeegar a aproximadamente 10000
K; e alta frequéncia e ultra-alta frequéncia, gbegam a temperaturas em torno de 6000 K
(ZHUKOV; ZASYPKIN 2007; BOULOS, 2001).

As tochas de arco elétrico, utilizadas neste thahgbossuem maior facilidade para
obtencéo deste tipo de descarga a partir das fdetesergia utilizadas, e ndo dependem de
muita sofisticacdo e tecnologia, tais como geradale micro-ondas e radio frequéncia,
oferecendo maior poténcia com menor cuftorém, apesar de suas vantagens, tochas de
plasma ndo oferecem uma simulagdo completa dasi¢céesdde reentrada devido as
dificuldades quanto a estabilidade e das restrigégsressao do arco, gerando dispersdes no
fluxo térmico, pressdo e direcdo da tocPRara reproduzir escoamentos com elevadas
entalpias, geralmente se utiliza tocha a arco rdwsfierido, pois a descarga elétrica ocorre
apenas entre eletrodos internos, dentro da toclpdadma. A Figura 11 mostra os elementos
basicos construtivos de dois tipos de tochas a mécotransferido com catodo frio (a) e
catodo quente (b) (ESSIPTCHOUK, 2009; ZHUKOV; ZASMR 2007; AUWETER-
KURTZ, 2002).
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Figura 11 — Desenho esquematico de tochas de pldsm@igco ndo transferido (a) com

catodo frio e (b) com catodo quente.

(a)

i HTJI

b b

9

—— =

| (b)
g

Fonte: Adaptada de Zhukov, Zasypkin (2007).

A partir da Figura 11 pode ser observado que osemisrelencam 0s componentes da
seguinte forma:
1- Insercéo termibnica;
2- Suporte do catodo;
3- Tubo de cobre que forma o catodo frio;
4- Anodo;
5- Suporte do anodo;
6- Arco elétrico;
7- Entrada de gas;
8- Jato de plasma,;

9- Agua de refrigeracéo.

Tomando como exemplo uma descarga elétrica tipicaaro, formada na pressao
atmosférica entre dois eletrodos idénticos, senmunantipo de refrigeracdo, normalmente a
temperatura alcancada pelo catodo chega a valotes 2200 K e 3600 K e no anodo entre
3600 K e 4200 K. Neste trabalho é utilizada umahdode plasma a arco elétrico néao
transferido que utiliza um sistema de refrigeragée retira o calor absorvido nas paredes
internas, restringindo a elevacao de temperatusaetiirodos, mantendo a temperatura bem
abaixo do ponto de fuséo, a fim de preservar @jiltke@de de seus componentes (ZHUKOV;
ZASYPKIN 2007).
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2.8.3 Estabilizacdo da Coluna de Arco

Um modelo basico de uma tocha linear consiste emaiodo axial e um anodo oco no
mesmo eixo de simetria. A estabilizacdo da columaaito consiste em submeter o arco
elétrico a forcas longitudinais e radiais, de m@ngue o arco permaneca centralizado com o
eixo do sistema, sendo forgcado a retornar a essiggomoquando sofrer qualquer tipo de
desvio, evitando uma prematura ruptura do arco parparedes metalicas do canal, e uma
consequente diminuicdo do comprimento do arco, e garante a estabilidade no
funcionamento da tocha e contribui para a dimiruiga erosdo dos eletrodos (FRIDMAN,
2008; ZHUKOV; ZASYPKIN 2007).

O mecanismo fisico que estabiliza o arco no cedreletrodo encontra-se baseado na
equacao de Elenbaas-Heller, a qual foi simplificadlp modelo proposto por Steenback-
Raizer, para a distribuicdo radial de temperataraaluna positiva de arcos em alta presséao.
Conforme este modelo, a condutividade esta reladimicom a temperatura alta no interior do
canal. No centro da descarga, a temperaturas mmague 4000 K, a condutividade é
drasticamente elevada, isolando termicamente e@aodd a descarga na regiao central em
um fio fino de plasma com elevada taxa de ionizazdte alta temperatura, denominada
coluna de arco térmico. Assim, quando coluna de secdesvia do eixo central do sistema, a
borda mais proxima a parede é resfriada e a bqvdat® do canal se aquece corrigindo a
posicdo do arco (FRIDMAN, 2008).

Alguns mecanismos sdo empregados no anodo paraneatar o fechamento do arco e
evitar sua fixacdo em um ponto fixo. Geralmentataaela do fluxo de gas é feita em vortice,
fazendo o arco girar no plano azimutal ao fechammodo. A coluna do arco permanece
estavel no eixo central do sistema porque a veddeictircular deste vértice estabelece um
perfil de pressdo menor nesta regido. O comprimem&mo que a coluna de arco iréa
desenvolver dependera da tensao da fonte, poiemgpranento do arco varia linearmente
com a tenséao elétrica. A fixacdo deste compriméntoportante para a obtencdo de um fluxo
térmico estavel na saida da tocha. Fatores aemitiod do fluxo de gas também definirdo a
distdncia maxima que a coluna de arco se mantesbilesada no centro do canal
(FRIDMAN, 2008).
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2.8.4 Caracteristicas da tocha

Para que se possam analisar os resultados de dgaablacdo, é necessario que se
conhecam as caracteristicas de eficiéncia térmiearéscimo de entalpia e a curva de fluxo
térmico por distancia da tocha de plasma.

A energia efetivamente utilizada no aqueciment@és, a energia elétrica fornecida
para o arco e a eficiéncia térmica da tocha dernaague consiste na relacdo entre os dois
valores anteriores), sdo obtidos a partir das émsa@.19 a 2.21, sendp a eficiéncia
térmica,Pes a poténcia efetiva de aquecimento do §asr a poténcia total fornecida ao arco,
V a tensao| a corrente €5 a poténcia absorvida pelas paredes dos eletroddldKDV,
1994):

Py =PBor = Pas (2.19)
Bor=Va (2.20)
Pe
=9 (2.21)
Pror

A poténcia efetiva de aquecimento do gas € igugdotncia total fornecida e
transformada em fluxo de calor pelo arco menos téng@ absorvida pelas paredes dos
eletrodos, conforme a equacédo 2.19. Esta potébsm@rnada pelos eletrodos é igual ao fluxo
de calor para a agua de refrigeracdo que passagobia Qu20), que pode ser calculada por
meio da equacédo 2.22, sen@m@0 a vazado da 4gud; a temperatura da agua que entra na

tocha, T, a temperatura da agua que sej  calor especifico da agua (ZHUKOV, 1994):
Pae = Quzo = Ghizo [Chh,0) [(Tz _Tl) (2.22)

O acréscimo de entalpia do gas na tocha pode kmrao como a razdo entre a
poténcia efetivaHes) e a vazdo massica do g&) conforme a equacgéo 2.23:

AH :F)_e‘c (2.23)
G

Os fluxos térmicos da tocha sao calculados pelaagégs 2.24 e 2.25:
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q=—— (2.24)

a=— 2.25
o (2.25)

Nestas equacOes, considera-se a medicao por meianddisco de espessuta
percorrida pelo calor, colocado em frente a umaplde plasma estavel e definida, onde um
fluxo térmico constante incide em um lado até @ lagosto, gerando perfis de temperatura
T1eT2respectivamente nestas superficies. As superficiesido estdo expostas a tocha sao
protegidas por um isolante térmico de modo que stame fluxo incidente leve calor ao
disco. Medindo-se o perfil de temperatdia na superficie oposta ao de incidéncia quando
apos um tempo de estabilizacdo, o crescimentondaet@tura se torna linear e a diferenca de
temperatura entre as superficies do disco € cdestdfi/dt). Os coeficientek ea sao,

respectivamente, a condutividade e a difusividadmdterial do disco (ZHUKOQOV, 1994).
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3 MATERIAIS E METODOS

Este capitulo aborda os tipos de materiais utiizads respectivos processos de
obtencdo, preparacéo de corpos de prova, e mépadaobtencéo e avaliacdo dos resultados
obtidos. De maneira resumida, a sequéncia do trali&bpresentada a partir do fluxograma

apresentado na Figura 12:

Figura 12 — Fluxograma basico da sequéncia doltraba

1
. Analises
Obtencio do Analise . R
e L. dimensionais e
material Termogravimeétrica
= pesagem
Usinagem dos , Simulacdo
T Ensaios de Ablagédo 2
CDPs Computacional
Analises
dimensionais e MEV
pesagem

Fonte: Producéo do préprio autor.

3.1 MATERIAIS UTILIZADOS

No desenvolvimento deste trabalho foi testado ern@tcompdosito de fibra de carbono
reforcado com resina fendlica prensado, que verdcsetilizado em diversos sistemas de
protecao térmica de foguetes, como protecdes tasnia regido das tampas dos motores S40
e S43 e da entrada dos divergentes que equipambeisas, além do teflon (PTFE), material
com propriedades ja bem estabelecidas, utilizadterteabalho como validacdo do método,

gue foi adquirido da Empresa Feira da Borracha.Ltda
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O compésito de carbono/fendlica foi fornecido patapresa Plastflow Ltda. O material
utilizado como refor¢o foi um tecido de carbonwmtiRayon UVIS T-22 R ECHO, com as
seguintes caracteristicas:

e Largura (mm): 550 + 50;

e Espessura (mm): 0,45 - 0,65;

» Padréo de tecelagem: 2x2 Twill;

e Gramatura (g/m?): 350 % 35;

* Teor de carbono (min.): 95%;

* Teor de cinzas (max.): 0,5%;

* Massa especifica do fio (g/cm3): 1,5 - 1,6;
e Resisténcia da fibra (MPa): 1600;

* Mobdulo de elasticidade (GPa): 70 — 80;

» Elongacéao até a ruptura (%): 2,1;

» Diametro da fibraym): 8,5.

O polimero utilizado como matriz foi uma resinatgm fendlica, com as seguintes
caracteristicas:
e Tipo: Resaol,
* Solvente: Etanaol,
* Teor de solidos: 55% a 65%;
» Viscosidade Brookfield a 25 °C: 0,2 a 0,5 Pa.s;
* Massa especifica a 20°C: 1,05 a 1,15 g/cm3.

O teflon (Politetrafluoretileno PTFE, -(GEF,),-), possui as seguintes caracteristicas
(CALLISTER, 2008; PADILHA, 2000):
» Condutividade Térmica: 0,25 W/mK;
* Massa especifica: 2,16 g/cms;
» Calor especifico a presséo constante: 1,050 J/gK;
* Temperatura de fuséo: 327 °C;

« Coeficiente de expanséo térmica linear: 126 - 216%C".
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3.1.1 Métodos e processos utilizados

O processo de impregnacao dos tecidos de carbanaeasina fendlica foi executado
pela empresa Plastflow, que produziu o tecido mErégnado grepreg com contetdo em
massa de resina de aproximadamente 45%. A FiguradkBa o processo utilizado para a
obtencao dos pré-impregnados utilizados nestellvaloe@ pesquisa.

Figura 13 — Processo de pré-impregnacédo na Plastflo

B3
B

Fonte: Silva (2015).

Na sequéncia, estes tecidos foram cortados em fdenf@étalas” e dispostos em um
molde metélico no formato de um disco, como apteslenna Figura 14, de maneira que as
emendas fossem defasadas durante o empilhameraprdaxsmadamente 70 camadas.
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Figura 14 — Processo de corte do “prepreg” e disgosio molde.

i3-ere

Fonte: Producéo do préprio autor.

Figura 15 — Prensa similar a utilizada na curaatzap

Fonte: Silva (2015).
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Na sequéncia do processo, fecha-se o molde e oiah@eolimerizado pelo processo
de moldagem por compresséo a quente. Neste proggszm-se uma prensa hidraulica com
capacidade de 200 toneladas, que possui duasgpiatef aquecidas por resisténcias elétricas
providas de um controlador de temperatura cada Anfagura 15 apresenta um modelo de

prensa similar a utilizada no processo de curagsteatrabalho.

A resina fendlica que compde o material pré-impaelgnobtido em forma de tecido
apresenta as caracteristicas que configuram oi@&ate cura, conforme Reghunadhan Nair
(2004). Para unprepregde fibra de carbono e resina fendlica, desejabser @s seguintes
caracteristicas: indice de resina entre 40 a 586#cd de volateis de 3 a 6%; e indice de
fluidez “flow” de 4 a 9%. O ciclo de cura consiste em uma sexgméle 2 horas a 100 °C, 2
horas a 120 °C, 2 horas a 140 °C e 30 horas a @pSdb pressédo de aproximadamente 7
MPa. Ao ser retirado do molde, o material se emaoatm um estado fisico denominado
blank conforme apresentado na Figura 16, com 38,5 mesjpessura.

Figura 16 -Blankde protecédo térmica da tampa do motor S40,

Fonte: Producé&o do préprio autor.

Na sequéncia, retiram-se as amostras padronizaias qontrole de qualidade do
material pos-curado por meio de analise conformeeggiintes requisitos: massa especifica

(g/cm?3): 1,4 a 1,5, medida conforme norma ASTM D®82teor de resina em massa: 35% a
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40%, medido conforme norma ASTM D3171-76; teor datemial ndo curado: < 0,5%,
medido conforme norma ASTM D494-46.

3.1.2 Obtencao, analise dimensional e pesagem dos corgasprova
Para a realizacdo deste trabalho de pesquisa, fextmidos e usinados Varios corpos
de prova da protecdo térmica da tampa do motor ®d8cando manter o recorte

perpendicular ao plano da peca.

Figura 17 — Extracdo dos corpos de prova da protEgénica da tampa do S40.

Fonte: Producéo do préprio autor.

Os corpos de prova da protecdo térmica da tamjgt@ddoram usinados nas dimensdes
de®10 mm, uma meia esfera em uma das pontas de 5 maiode distancia entre pontas de
13mm, conforme desenho apresentado na Figura s Esrpos de prova foram preparados
nas dependéncias da oficina da Divisdo de MecdaluclAE. Este diametro corresponde ao
nacleo central do jato de plasma que tem uma hiis¢do de entalpia mais uniforme,
conforme resultados obtidos na caracterizac¢do cleatd® comprimento foi estabelecido de
acordo com o porta-amostra disponivel para os @ngaa curvatura da ponta foi determinada
para uma maior facilidade de usinagem, a fim dart&r a influéncia da geometria na
ablacéo para que se aplicassem estes resultaanslaciio computacional.
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Figura 18 — Desenho dos corpos de prova.

o
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Fonte: Producéo do préprio autor.

Durante a usinagem, todas as operacOes foram agasizsem utilizacdo de fluidos
lubrificantes e/ou refrigerantes, pois até mesm@3mura nao € permitida, pois, pelo fato do
material compdsito ser poroso, 0 mesmo absorveidofl contaminando-se e modificando
suas caracteristicas. Devido a grande quantidage diberado durante o processo, alguns
cuidados especiais devem ser tomados como utibzdedsistema de aspiracdo acoplado ao
torno ou fresadora, pois as fibras de carbono eédutoras elétricas, e 0 pé gerado durante
as operacbes de usinagem pode causar sérios danasroelitos eletroeletrdnicos das
magquinas.

Figura 19 — Usinagem dos corpos de prova.

Fonte: Producéo do préprio autor.
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Durante a realizacdo deste trabalho, cada amastriadntificada e pesada em uma
balanca de preciséo marca Ohaus modelo Precisieh T 4KD. Uma nova pesagem do
corpo de prova também foi realizada logo apos eg@osao fluxo térmico, para determinar a
taxa de massa removida por unidade de area e pdmlablacdo das amostras nha mesma
balanca. As amostras também foram medidas anteerd@asos na Divisdo de Garantia do
Produto (AGP) do IAE, com paquimetro digital e ptoj de perfil marca Hexagon modelo
Optiv Classic vm 3020.

3.2 ANALISE TERMOGRAVIMETRICA

O material foi analisado por meio de amostrasagsis da mesma peca com massa
média de 15,086 +0,046 mg com a utilizacado do Aadlbr Térmico Simultaneo SDT Q-600,
na Divisdo de Quimica do IAE, sob as condi¢cdesd®eraturas minima e maxima de 10 °C
e 30 °C, respectivamente e umidade relativa mingnandxima de 20% e 80%,

respectivamente. As amostras foram armazenadasssaahdor até a realizacdo dos ensaios.

No procedimento, as amostras foram aquecidas empout@a-amostra de platina a uma
taxa de aquecimento de 10 °C/min, a partir da teatpea ambiente até a estabilizacdo da
temperatura do forno, em 550 °C, sob atmosferaitdegénio (50 mL/min). As amostras

foram mantidas em isoterma por 60 minutos.

3.3 ANALISE DE ABLACAO EM TOCHA DE PLASMA

Para os ensaios de ablacéo, foi utilizado o tuegdlasma disponivel no Laboratorio de
Plasma e Processos (LPP) do Departamento de Fikicdnstituto Tecnolégico da
Aeronautica (ITA). O sistema é composto de sistdmaontrole, sistema de vacuo, camara
de testes, fonte de poténcia, sistema de injec&@mskes, sistema de refrigeracdo, gerador de

plasma (tocha), e o conjunto de porta-amostrasi{&sg20 e 21).
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Figura 20 — Estrutura do tunel de plasma.

Sistemade
Controle

Sistemade Vacuo

—A Fontede Poténcia Camarade testes

Sistemade injecdo Geradorde Plasma Conjuntode
de gases I (Tocha) | porta-amostras

Sistemade
Refrigeragdo

Fonte: Producéo do préprio autor.

Figura 21 — Identificacao da estrutura do tungbldsma.
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Fonte: Producéo do préprio autor.

A camara de testes no vacuo (tunel) possui voluer® 2in3, construida em aco inox de
15 mm de espessura, possui forma cilindrica de H@&rdiametro e 1,8m de comprimento,
duas portas do tipo calota, por onde é acessadueoior da camara e por onde sao
monitorados 0s experimentos, por meio de janela;sigecdo. A lateral do tlinel possui

flanges para insercdo de acessorios como termopaaegueiras de agua e cabos elétricos.
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O sistema de vacuo € composto por um conjunto debés de vacuo, sensores de
pressdo e valvulas pneumaticas, garantindo quatanor da camara a pressao seja baixa o
bastante para a simulacdo do ambiente de reerdtauzsférica (aproximadamente 70 Pa).
Para este processo séo utilizadas duas bombas inaec&2M80 de capacidade de 80m3/h,
que realizam o pré-vacuo anterior a partida daetercbomba utilizada, EH-500, de
capacidade de 500m?3/h. A operacdo deste sisterna @gio de um painel de controle com
controlador l6gico programavel, que aciona as Jatssomente quando 0s niveis de pressao
estdo adequados, de maneira a proteger os semE@EEsSSao e as bombas de vacuo de

operacdes inadequadas.

A fonte de poténcia fornece corrente continua @artacha de plasma, sendo esta
composta por seis transformadores e uma unidaifieadbra que utiliza diodos de poténcia.
A tensdo de saida com circuito em aberto é de 78@\orrente pode ser ajustada entre 25 e
120 A (BARROS, 2008).

O sistema de injecdo de gases € composto por urpressor de ar marca Schulz

modelo SCL40BR e mandmetros.

O sistema de refrigeracdo possui um reservatéoriagd@ de 4000 L e bomba d’agua
para refrigerar a tocha de plasma, o bocal supes@porta-amostras. Estes componentes
sao interligados por meio de mangueiras de podacee tubos de PVC.

O sistema de controle conta com instrumentos decé@@ém todos os sistemas citados
(termopares, mandmetros, fluxostatos, controlagoesstre outros equipamentos para
monitorar e controlar as condi¢cdes do tunel pamsguobtenham as caracteristicas desejadas

de fluxo, pressao e temperatura nos ensaios).

3.3.1 Tocha de plasma

A tocha de plasma utilizada neste trabalho € do kipear com arco elétrico ndo
transferido auto estabilizado. O catodo consisteirda insercdo termidnica constituida por
um pino de héafnio do tipo utilizado no catodo dehts de plasma para corte de metais. A
Figura 22 mostra uma imagem da versao final deatathzada em operagéao.
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Figura 22 — (a) Tocha de plasma e (b) Conjuntadea de plasma acoplada em bocal
supersonico.

Fonte: Producéo do préprio autor.

A Figura 22 apresenta:
1 — Entrada de gas para a camara de vortice;
2 — Entrada de agua de refrigeracao do catodo;
3 — Saida de 4gua do catodo;
4 — Entrada de agua de refrigeracdo do anodo;

5 — Catodo;
6 — Saida de agua do anodo;
7 — Anodo;

8 — Saida do jato de plasma e encaixe no bocatsiupeo;
9 — Entrada e Saida de agua de refrigeracao dé fagmersonico;

10 — Bocal supersonico.

O bocal supersodnico no qual a tocha é acoplada@irado Bocal De Laval, utilizado
para acelerar o jato de plasma, aumentando a ientddp mesmo como apresentado na
caracterizacdo da tocha. O conjunto € acopladon@areé (tinel) de vacuo por meio de
adaptacdo em uma das janelas de inspecao da Esead da camara (CHARAKHOVSKI,
2008).
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3.3.2 Conjunto de porta-amostras

As amostras sdo posicionadas em uma estruturarnigrainterna a camara de vac
gue suporta até oito amostras, confolFigura 23a. Os portamostras sao refrigerados ¢
agua durante todo o ensaio, e a amostra € monégadanta do por-amostra, para recebe
tocha de plasma nmsaio, como mostraFigura 23b.

Figura 23 (a) Conjunto com por-amostras antes da montagem na camara; (b) DesBr
de porta amostra montado.

Fonte: Producao do préprautor.

3.3.3 Caracterizacao da tocha de plasn

Para a caracterizacdo da eficiéncia térmica e @oregle entalpia da tocha de plasi
realizouse a medicao das temperaturas de entrada e sadgaaele refrigeracao do sistel
variandose a vazdo de gas dntrada no sistema, varrende-os limites do sistema
ensaios e de estabilizacdo do arco na tochTabela 3apresenta os valores médios
resultados obtidos em trés medi¢cOes por cada vdeayas, e o célculo ¢ poténcias total,
absorvida e efetiva, e eficiéncia térmica, utildana vazdo de 6 L/min de agua
refrigeracdo na tocha e o valor de calor especifecdgua de 4186 J/Kg°C e a equacao,
2.22,2.19 e 2.2espectivament
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Tabela 3 — Dados e resultados de caracterizacéficifncia térmica da tocha

Vazao de gas de entrada 183,05 192,67 204,64

L/min L/min L/min
Tenséo 232,33V 340,00 V 340,00 V
Corrente 109,33 A 105,00 A 104,67
Poténcia Total 35351,00 W 35700,00 W 35586,70 W
Temperatura de entrada de agua da tocha 23,73°C ,33 22 22,43 °C
Temperatura de saida de agua da tocha 35,15°C 2338 32,16°C
Poténcia absorvida pela tocha 4781,84 W  4392,88 W7256 W
Poténcia efetiva da tocha 30569,27 W 31307,12 W 1812 W
Eficiéncia térmica 86% 88% 89%

Fonte: Produgéo do préprio autor.

O acréscimo de entalpia é calculado utilizando-sazéio de gas fornecido a tocha de
plasma. Para calcular este valor de vazao meders-galores de vazao de gas de entrada e o
valor de gas descartado pelo sistema. A subtragstesivalores resulta na vazao desejada. O
valor de vazdo volumétrica foi corrigido pelo fame correcdo de 0,998 fornecido pelo
fabricante do medidor de vazdo de marca Brooksuim&nts modelo 0254. A Tabela 4
apresenta estes valores e os resultados de acésdeientalpia em funcdo da vazao de gas de

entrada, calculados por meio da equacao 2.30

Tabela 4 — Dados e resultados de caracterizacdordscimo de entalpia

Vazao de gas de entrada corrigido | 182,68 L/min | 192,28 L/min | 204,22 L/min

Vazao de gas descartado pelo sistema 155,37 L/mir67,0Z L/min 183,05 L/min
Vazao de gas da tocha 0,00052 Kg/s  0,00047 Kg/s 00B®Kg/s
Acréscimo de entalpia 7,9 MJ/Kg 7,69 MJ/Kg 7,29 K&y/

Fonte: Producao do préprio autor.

A partir destes resultados foram definidas as q@edi de ensaio relacionando o melhor
acréscimo de entalpia com a melhor eficiéncia t&amportanto, definiu-se o valor de vazao

de gas de entrada de 190 L/min como o valor deémde& para 0os ensaios a serem realizados.

O fluxo térmico foi medido ao longo da linha axd jato em diversas distancias

medidas a partir do bocal da tocha de plasma, cobjetivo de determinar um perfil de fluxo
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térmico por distancia da tocha, utilizando-se urdorgaetro com disco de cobre isolado
termicamente nas demais extremidades e um termgpark posicionado a 3 mm da
extremidade exposta do calorimetro. As medicOeangemma curva que, durante a exposicao,
tende a se tornar uma reta, que possui um codfciangular,dT /dt. Primeiramente,
efetuaram-se medidas de temperatura em funcdongmoteas distancias de 100, 200, 300,
400, 500 e 600 mm do bocal. Com célculos prelingimanotou-se que trés dos quatro fluxos
térmicos desejados (Silva, 2015) seriam obtidosee®® e 200 mm. Portanto, novamente,
foram realizadas medidas de 60, 80, 100, 120, 1680emm. Com a utilizacdo de um
software especifico, foram obtidos os coeficieraegulares(dT/dt) de cada curva de

temperatura em funcao do tempo, utilizando-se aageps 2.24 e 2.25.

Os valores de k ec,, segundo a bibliografia, variam de acordo cormgptratura, e,

se colocadas em formas de gréfico, geram as ludésndéncia como apresentadas na Figura
24,

Figura 24 — Curvas de k,ec,, de acordo com a temperatura.
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Fonte: Producéo do préprio autor.

Desta forma, para cada temperatura dos graficasmdperatura em funcdo do tempo
foram calculados os valores degke c,, viabilizando o calculo de um fluxo térmigopara
cada temperatura. Consideraram-se os valores xie dlas temperaturas que fazem parte da
reta de onde se retirou o coeficiente angdlBfdt e se obteve a média destes valores de

fluxo para cada distancia da tocha.
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A partir destes valores médios, se obteve a cuevdluko térmico em funcéo da
distancia da tocha conforme apresentado na Fidgura 2

Figura 25 — Grafico de fluxo térmico em funcéo dsdéhcia.
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Fonte: Producao do préprio autor.
A partir desta curva, foram calculadas as dist&np&a 0s ensaios a serem efetuados
utilizando-se fluxos térmicos disponiveis na litera (Silva, 2015) para a comparacdao,

conforme apresentado na Tabela 5.

Tabela 5 — Tabela de fluxo término x distancia

Fluxo térmico (MW/m?) | Distancia (mm)

0,626 275,602
0,903 198,873
1,376 122,701
1,725 84,860

Fonte: Produgéo do préprio autor.

3.3.4 Ensaios

Para a realizacdo dos ensaios, primeiramente sdtados oS oito porta-amostras
contendo as amostras desejadas na estrutura girdifmda internamente ao tunel. Os
mesmos sao posicionados a distancias determinada® fluxo térmico desejado e ligados a

um sistema de refrigeracdo (mangueiras azuis na&d&@6). Posteriormente, os termopares
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sao conectados (cabos amarelos na Figura 26) @tasgmostras sao alinhados, utilizando-se

um sistema a laser, de maneira que as amostras fficaixo do jato de plasma

Figura 26 — Porta-amostras ligados a refrigerag@msesensores.

Fonte: Produgéo do préprio autor.

Os termopares tipo K coletam a temperatura da Saigendo exposta do corpo de
prova e enviam 0s sinais para o sistema de aqoisieddados, que é composto por um
modulo de controle da ICP COM, série I-700, ligadoam computador com os softwares
DCON Utility e EZ Data Logger, que compilam os dadbtidos em planilhas e graficos. Os
termopares tipo K possuem um limite de erro de2#@, A temperatura superficial € coletada
por um pirbmetro Optico PYROFIBER Lab, ligado a womputador com o software
OT.VB.REMOTE.225, préprio do pirdbmetro, juntamemtem o valor de emissividade. O
pirdbmetro gera resultados com + 3 °C de incertPzaia esta medicdo utilizam-se espelhos
para que o visor do pirdbmetro esteja alinhado cosupeerficie da amostra. Os espelhos séo
alinhados utilizando-se laser ligado ao visor, e grojeta o laser exatamente no local onde o

visor se encontra alinhado.
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Figura 27 — Alinhamento do pirbmetro optico.

Fonte: Produgéo do préprio autor.

Entre o visor do pirdmetro 6ptico e a amostra etraomse localizados dois espelhos e
uma janela de observagdo de vidro, por isso, anteente aos ensaios, foi medida a
interferéncia destes itens na medicao de temparatyerficial e emissividade, utilizando-se
uma lampada alégena, e medindo-se sua temperatura £om a interferéncia destes itens,
variando-se a tensdo da lampada. Os resultadakslitiram utilizados para a elaboracao das
equacles de temperatura e emissividade corrigrdasiggdo da temperatura e emissividade

medidas, respectivamente, conforme as Equacoes32t
1,312

T
Teorr = 556,36 (sorzegz) 3-1)
E,yrr = 22,75E, .4 — 2177,63 (3.2)

Para dar continuidade ao procedimento do ensaids apalinhamento dos porta-
amostras e espelhos com o laser, iniciam-se osste refrigeracdo, com um aumento
progressivo da vazao de agua na tocha, bocal a-agorstras, até que alcancem 6, 16 e 7,5
L/min, respectivamente, de maneira a evitar vazémsemas conexdes durante os ensaios, 0
gue prejudica a pressao interna do sistema. Fecbaimel e liga-se o sistema de vacuo. Se

nao houver nenhum vazamento de agua ou mal fummiemta no vacuo, pode se dar inicio
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aos ensaios quando a pressao interna da camaea aproximadamente 70 Pa. A vazao de ar
regulada para a tocha é de 190 L/min como explicedidem anterior e a pressdo de ar na
entrada da tocha é de 0,9 Kgf/cm2. Na saida detaado do bocal o mandmetro deve

mostrar 0,9 Kgf/cm2 e o0 medidor de vazéo, em tolen@70 L/min.

Antes do inicio do ensaio, sdo testados os softwdeZ Data Logger e

OT.VB.Remote.225 para verificacdo das coletas desldos termopares e pirdbmetro éptico.

Primeiramente a tocha € ligada e, posteriormendsicipna-se 0 porta-amostra em
frente a tocha, como representado na Figura 28st®ns de posicionamento possui um
volante externo, que permite ao operador girartaitesa interna que comporta os porta-
amostras e um atuador, que limita o curso da estrujuando distendido, garantindo o
posicionamento correto da amostra em frente aod@tplasma. O tempo de exposicao a ser
avaliado para o carbono/fendlica € de 30, 50,90 e 5, 10, 20 e 25 s, para o teflon (PTFE)
para cada fluxo térmico. Estes tempos foram presiaen selecionados, com o intuito de

comparar estes resultados com os disponiveis eratiira cientifica (SILVA, 2015).

Apés a exposicao, a tocha é desligada, o atuadkraddo e abre-se o ar comprimido da
propria tocha, para que o sistema resfrie maislaapente. Da mesma maneira, repete-se este
ciclo até que todas as amostras no tunel sejaniaeiasaPor fim, as amostras séo retiradas e

guardadas para a pesagem e andlise dimensionah@guoscopia eletrénica de varredura.

De maneira resumida, 0s ensaios de ablagéo podespsesentados esquematicamente
pelo fluxograma disponivel na Figura 29.
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Figura 28 — (a) Interacéo entre tocha e porta-amesfb) esquema de posicionamento de
porta amostra e tocha.

Fonte: Producéo do proprio autor.



72

“10ine oudoid op oESTMpOI] (21U

SE1]SOTIE-ELIod

SOp waEwuowsA(]

i

Fun
Op BEInU-qy

i

BUI31SIS Op
DSBS I[Sa(]

opdejqe ap oesuy

OEMN

olesua
OAON

JE oD

opdeIaBuay

L]

B Ep
opessac]

[

sopep
pER[OD

1

Op 0JUIUIENOIINIS0 ]

BljSotE-gL0d

t

24201 ¥p
O UIRUOIY

____F
EI01 TP

sorjaurered

sop aisnly

t
S2IEM1JOS

OEN

OJUILIEZEA

onaeA
pIsa]
¥

[Juni op
USR]
oF
OJUILBTEN

wig

opderafugal

apsasa]
¥

[2un) ou

sersonure-gpod sop —

CIUIWBUOINSO

sopa1saL

U1 op

s

ewse[d ap eyo0]
Bp ORdRZUIORIR)

By

sensowe-eued

SOp WABeIUoy

"OBSB[QE 2P SOIBSUR SOP BWRISOXN] ] — 67 BINSI]

isis op
opsenbapy




73

3.4 TAXA DE PERDA DE MASSA

A taxa de perda de massa especifitia das amostras submetidas ao jato de plasma
pode ser obtida por meio da Equacéao 3.3, ondevgied valor de perda de massa no ensaio
pela area projetada e pelo tempo de exposicadadggplasma.

. _ (Am/nr?)
=’

: (3.3)

ej
A incerteza na determinacdo da taxa de perda deangéasxpressa pela Equacao 3.4:

1 4Am? Am?
— 2
O = \/(tznzr‘* o2 + 22,6 o? + pr oy of > (3.4)

3.5 MICROSCOPIA ELETRONICA DE VARREDURA

As andlises das superficies submetidas ao fluxaidérdas amostras ap0s o0s
ensaios de ablacdo foram realizadas no Departantentdlateriais e Processos do ITA,
utilizando-se o microscépio eletrdnico de varredii&V) da marca Tescan, modelo Vega 3
XMU, operando com espectrometria de energia dispersivmarca Oxford. As amostras

foram investigadas sem haver necessidade de rewaiio condutor.

3.6 SIMULACAO COMPUTACIONAL

A selecdo do modelo para simulacdo computacionahldacdo levou em conta as

caracteristicas mais desejaveis nesse tipo deagflo dentre os requisitos listados:

* Precisdo: € necessario que se possa avaliar ooddssi resultados em cada caso, e
determinar se sua utilizacéo é plausivel, e sesepta adequadamente o fendbmeno;

» Confiabilidade: os modelos de engenharia séo ¢aftkis de equacfes que representam 0s
fendmenos fisicos.

» Facil aplicacéo: é necessario manter o modelo emmivel de complexidade que permita
sua solucdo com baixo custo.

* Flexibilidade de aplicacdo ersolvers numeéricos: é desejavel que em modelos de
engenharia os resultados sejam obtidos sem o usecdesos matematicos muito custosos,

como transformacéo de coordenadas, geracao despatttee outros;
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» Condicdes de trabalho e exigéncias técnicas do IAE.

Neste trabalho o método descrito no Item 2.7.1 doipregado para estimar o
desempenho do SPT ablativo, considerando um prabiédimensional na conducgéo de calor
e no problema de fronteira mével. Para comparagére eos dados experimentais e a
simulacdo, o parametro selecionado foi a taxa ddapde massa, descrita no Item 3.4 e
avaliada instantaneamente pelo modelo a partintégracdo em cada passo de tempo.

Para este trabalho, foi utilizada uma malha de Z% yontos, em um dominio de 50
mm x 150 mm. O problema foi considerado axissiro@tri

Para o material de carbono/fendlica, foram utilasacs propriedades descritas na
Tabela 6, retiradas de referéncias de literatura.

Tabela 6 — Propriedades do material de carbondifendtilizadas na simulacéo.

Material | Propriedade \ Valor
Calor especifico 1197 JAQ
Condutividade térmica 0,867 Wim
L Massa especifica 1398 kgim
Material virgem .
Calor de pirolise 0,465 MJ/kg
Temperatura de pirolise 48Q
Emissividade 0,78
Calor especifico 1587 JHQ
Condutividade térmica 1,58 Wi@
Char Massa especifica 1135 kgim
Temperatura de sublimagéao 1665
Calor de ablacao (char) 20,88 MJ/kg
Emissividade 0,70

Fonte: Adaptada de Williams, Curry (1992); Suttd®10) e Sykes (1967).

A temperatura de sublimagdo da camada carbonizadsstimada a partir das médias
das temperaturas medidas nos ensaios, ja que naoncdentrado um valor de referéncia na
literatura.

Para o teflon foram utilizados os valores de dedsréncias de literatura, conforme
apresentado na Tabela 7. Na primeira, onde contidas as propriedades, a temperatura
prevista de sublimacédo € muito menor do que a teahpa da superficie exposta medida nos
ensaios. Na segunda fonte, esse dado ndo consaadofse, entdo, por utilizar-se o valor

médio das medidas, da mesma maneira como se procenieo material de carbono/fendlica.
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Tabela 7 - Propriedades do teflon utilizadas naikig&o.

Referéncia \ Propriedade | Valor
Calor especifico 1256 J/KQ
Condutividade térmica 0,22 W@
Referéncia 1 Massa especifica 1922 kgim
(SILVA, 2001) Calor de ablag&o 2,326 MJ/kg
Temperatura de ablagao
Emissividade 0,85
Calor especifico 963 J/kQ
. Condutividade térmica 0,25 Wi@
Referéncia 2 -
_ Massa especifica 2189 kgim
(WILLIAMS; T de ablaca 19713
CURRY, 1992) emperatura de ablagéo
Calor de ablacédo 2,186 MJ/kg
Emissividade 0,85

Fonte: Adaptada de Silva (2001) e Williams, Cufr992).

Posteriormente a comparacdo dos resultados expegaimee dos resultados da
simulacao, foi possivel obter-se o valms (root mean squade que € o desvio dos resultados

da taxa de perda de massa especifica. Este valiid® a partir das equagdes 3.5 e 3.6.

rms:\/M (3.5)
N

2k, = (kk_ kmjxloc.‘% (3.6)

m

Senddk; 0 valor calculado &, 0 valor medido.
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES
4.1 ANALISE DIMENSIONAL DOS CORPOS DE PROVA

Apos a usinagem do material, os corpos de prowarfonedidos conforme descrito no
item 3.1.2, e apresentaram as dimensdes descagaBatelas 8 e 9, para o Teflon (PTFE) e o

compoésito de carbono/fendlica, respectivamentecdedo com a Figura 30.

Figura 30 — Dimensdes do corpo de prova.

b

<—ﬂ .

(O

Fonte: Producéo do préprio autor.

Tabela 8 — Dimens6es dos corpos de prova de TEPORE).

CDP | a [mm] | b [mm] | c [mm]
1 10,04 7,94 5,002
2 10,03 7,92 5,014
3 10,04 7,94 5,019
4 10,03 7,94 5,023
5 10,02 7,95 5,005
6 10,02 8,00 5,004
7 10,03 7,93 5,008
8 10,03 7,93 5,012
9 10,04 7,93 4,009
10 9,95 8,03 4,968
11 10,02 7,92 5,011
12 10,00 8,00 5,007
13 10,02 7,90 5,028
14 10,03 7,88 5,012
15 10,00 7,98 4,996
16 10,01 7,97 5,019

Média 10,026 7,938 5,008

Desvio Padrao 0,032 0,080 0,023

Fonte: Producao do préprio autor.
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Tabela 9 — Dimensdes dos corpos de prova de Caffamaica

CDP | a [mm] | b [mm] | c [mm]
1 10,07 7,18 5,079
2 9,87 8,15 4,923
3 10,00 7,78 5,297
4 10,06 8,19 5,027
5 10,03 7,53 5,397
6 10,12 7,84 5,335
7 10,00 7,74 4,993
8 10,04 7,94 5,131
9 10,03 7,68 5,027
10 9,97 8,53 4,680
11 9,99 8,87 4,941
12 10,01 8,97 5,06
13 9,99 8,11 5,05
14 10,01 8,12 491
15 9,94 8,37 4,64
16 10,04 8,08 5,04
17 10,08 8,83 4,94
18 10,01 7,89 4,89
19 10,01 8,20 4,93

Média 9,951 8,028 5,053

Desvio Padrao 0,149 0,462 0,304

Fonte: Producéo do préprio autor.

Figura 31 — Corpos de prova de (a) teflon e (Daan/fendlica, sem e com isolamento
térmico para montagem no porta-amostra.

Fonte: Producao do préprio autor.
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Os corpos de prova de teflon (PTFE) apresentam eswia padrdao nas dimensdes
muito menor que o0s corpos de prova de carbonoiendlsso se explica pela menor
usinabilidade do material de carbono/fendlica camanea a do teflon, o que dificultou a
precisdo dimensional dos corpos de prova. No psocds usinagem, varios corpos de prova
foram perdidos devido a trincas e quebras enquameca sofria esforcos da ferramenta de

corte.

4.2 PESAGEM DOS CORPOS DE PROVA ANTES DOS ENSAIOS

Conforme também descrito no item 3.1.2. Os corpespdova foram pesados
anteriormente aos ensaios, trés vezes de manebitena média das pesagens, apresentando
os resultados conforme observados na Tabela 10.

Tabela 10 — Massa das amostras antes dos ensaios.

CDP PTFE Massa [g] | CDP Carbono/Fendlica Massa [g]|

1 1,900 1 1,180

2 1,910 2 1,220

3 1,900 3 1,260

4 1,900 4 1,333

5 1,890 5 1,320

6 1,887 6 1,230

7 1,900 7 1,140

8 1,910 8 1,290

9 1,900 9 1,250
10 1,883 10 1,250
11 1,900 11 1,260
12 1,893 12 1,287
13 1,893 13 1,253
14 1,897 14 1,25
15 1,903 15 1,21
16 1,903 16 1,31
17 1,263

18 1,253

19 1,283

Média 1,899 Média 1,255

Desvio Padrao 0,007 Desvio Padrao 0,047

Fonte: Producé&o do préprio autor.

Os corpos de prova de teflon (PTFE) apresentammétia de massa de 1,899 g e um

desvio padréao d¢ 0,007g enquanto os corpos de prova de carbontifarapresentam uma
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meédia de massa de 1,255 g e um desvio padr&o@e47g, bem maior que o do teflon. Isso
se explica pela menor usinabilidade do materiatatbono/fendlica compara a do teflon, o
gue dificultou a precisao dimensional dos corpoprdga, como visto no item 4.1, resultando

na variacao de massa observada.

4.3 ANALISE TERMOGRAVIMETRICA DO COMPOSITO CARBONO/FENGCA

A analise termogravimétrica do compaésito carbomdfiea foi realizada na Diviséo de
Quimica do IAE. A Tabela 11 contém os valores déagdo de massa e o resultado final
obtido para o material e a Figura 32 mostra a cdevanalise termogravimétrica e a derivada
desta mesma curva. O residuo final do material ésitgpé composto pelo residuo rico em

carbono da resina fendlica e o teor de fibra dearar presente inicialmente.

Tabela 11 — Resultados do TGA.

Medida Média Desvio Padrao
Residuos (%) (ap6s 80 min) 85,0 10,3
Fibra (%) 57,0 +1,0

Fonte: Producéo do préprio autor.

A curva referente ao perfil de decomposicdo do rnizdtde carbono/fendlica mostra a
partir da Figura 32, que a perda de massa se acenpartir de 30 minutos de ensaio
(aproximadamente 375 °C), sendo que a perda deangassaxima entre 40 e 60 minutos
(aproximadamente 425 °C até 550°C), como indicaco da curva derivada (DTG). Isto
ocorre devido ao fato que parte da massa de residacompde até a temperatura de 550 °C,
ja a fibra se decomp8e muito pouco até esta tertuparaA partir de 60 minutos, com a
temperatura estabilizada, a taxa de perda de rdassaui € 0 que se encontra a partir deste
periodo € o residuo da matriz decomposta e asfibano citado no paragrafo anterior. A

perda de massa final do material compdésito é dexapadamente 15%.
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Figura32 — Curvas de TGA e DTG do material

Sample: Amostra 2

Size: 15.1370 mg DSC-TGA
Method: amb/552 rp 10 Run Date: 2016-08-29 13:13
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Fonte: Producao do préprio au

4.4  ENSAIOS DE ABLACAC

Neste item serdoapresentadosos resultados experimentais temperaturas
radiométricas superficiais e termométricas interpasda de massa e taxas de perda de r

especifica das amostras em funcéo do tempo deiedpasdo fluxo térmic

4.4.1 Curvas de temperatura em funcao do tempo dos flux

Nos proximos itenserdo apresentadas as curvas de temperatura eio fm¢empo d

acordo com o fluxo térmico para cada mate

4.4.1.1Fluxo 0,626 MW/m=- Carbono/Fendlica

As Figuras 33 e 34 apresen 0s primeiros ensaios em amostras de carbono/fer

no fluxo térmico de 0,626 MW/mz2, que foram realazadem o alinhamento com o laser e
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a amostra e a tocha. Neste caso foi realizado gemeainhamento visual, comparando-se as
posicdes dos dois. Apds os quatro primeiros engajdy 3 e 4), verificou-se que as amostras
nao apresentavam o mesmo alinhamento, o que |l®goudros trés ensaios (CDP’s 5, 6 e 7),
gue também foram montados somente com o alinhamental, gerando 0s mesmos tipos de

resultados, com grande variacdo nos coeficientesida da Figura 33 e nos niveis da Figura

34.
Figura 33 — Curva de temperatura da superficieta@osicidéncia.
800,00
— = CDP 1 - 30s
O 600,00
r e CDP 2 - 505
=]
& e CDP 3 - 70s
g 400,00
()
= - e CDP 5 - 305
200,00 ——CDP 6-70s
CDP 7 - 90s
,7<’/
0,00
0,00 20,00 40,00 60,00 80,00
Tempo (s)
Fonte: Producéo do préprio autor
Figura 34 — Curva de temperatura da superficiacldéncia.
2500
2000
—~ conane o o ———CDP 1 - 30s
& —-+¢=====._..
'® 1500 I v__,. ; CDP 2 - 50s
=
& e CDP 3 - 705
[}
g 1000 e CDP 4 - 905
[ )]
= e CDP 5 - 305
500 e CDP 6 - 705
CDP 7 - 90s
0
0,00 20,00 40,00 60,00 80,00
Tempo (s)

Fonte: Producéo do préprio autor.
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4.4.1.2Fluxo 0,903 MW/m? - Carbono/Fendlica

As Figuras 35 e 36 apresentam os resultados desosn®alizados nas amostras de
carbono/fendlica no fluxo térmico de 0,903 MW/mesghes ensaios foi utilizado o laser para
realizar o alinhamento entre a tocha e as amosirgage, nitidamente, tornou os resultados
tanto de temperatura da superficie oposta quansuplarficie de incidéncia mais préximos

um do outro, dando maior confiabilidade aos redoka

Figura 35 - Curva de temperatura da superficietapgcidéncia.

800,00
& 600,00
©
5 e CDP 8 - 305
®
g 400,00 e CDP 9 - 505
£ CDP 10 - 70s
[t

200,00 ——CDP 11 - 90s

0,00
0,00 20,00 40,00 60,00 80,00
Tempo (s)

Fonte: Producéo do préprio autor.

Figura 36 — Curva de temperatura da superficiacldéncia.

2500
2000
Z_‘; 1 M'—E‘:S—-l
© 1500 rﬂ
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m ]
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@ CDP 10 - 70s
[t
0
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Tempo (s)

Fonte: Producao do préprio autor.
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4.4.1.3Fluxo 1,379 MW/m2 - Carbono/Fendlica

Da mesma maneira, nas Figuras 37 e 38 sao apréserda resultados provenientes
dos ensaios realizados nas amostras de carbor@éeroénsiderando o fluxo térmico de
1,379 MW/m2. Nestes ensaios também € observadmsjuesultados foram mais proximos
uns dos outros devido ao alinhamento com laserpesas de apresentar uma pequena
dispersdo nos valores encontrados, as curvas,dartemperatura da superficie de incidéncia

como a da superficie oposta apresentam um mesmpoctamento, tendendo as mesmas

temperaturas.
Figura 37 - Curva de temperatura da superficietappscidéncia.
800,00
& 600,00
£ ———CDP 12 - 30s
®
E’_ 400,00 CDP 13 -50s
g ——CDP 14 - 70s
[t
200,00 e CDP 15 - 905
0,00
0,00 20,00 40,00 60,00 80,00
Tempo (s)
Fonte: Producé&o do préprio autor.
Figura 38 - Curva de temperatura da superficimdééncia.
2500
2000
o
£ 1500 ———CDP 12 - 30s
=]
©
8 1000 e CDP 13 - 505
5 CDP 14 - 70s
[t
500 e CDP 15 - 905
o ! 1 1
0,00 20,00 40,00 60,00 80,00
Tempo (s)

Fonte: Produgéo do préprio autor.
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4.4.1.4Fluxo 1,725 MW/m? - Carbono/Fendlica

As curvas apresentadas nas Figuras 39 e 40 mosagpectivamente, as temperaturas
da superficie oposta e da superficie de incidéfasaamostras com relacdo ao tempo. A curva
proveniente da amostra 19 evidencia que o comperteindeste material foi diferente das
outras amostras, que apresentam curvas mais pxamas das outras. Na medigdo por
pirdbmetro Optico, a amostra 16 apresentou problefeatesalinhamento na medicéo, afetando
diretamente os valores provenientes desta amostiguanto as amostras 17 e 18

apresentaram um comportamento similar, diferergqeela encontrado para a amostra 19.

Figura 39 - Curva de temperatura da superficietappcidéncia.

800,00 b\
o
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©
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®
§_ 400,00 CDP 17 - 50s
§ ———CDP 18 - 70s
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Fonte: Producao do préprio autor.

Figura 40 - Curva de temperatura da superficieddéncia.
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Fonte: Producao do préprio autor.
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4.4.1.5Fluxo 0,626 MW/m? - Teflon (PTFE)

As Figuras 41 e 42 apresentam 0s primeiros resdtatbs ensaios de ablacéo
realizados em corpos de prova de teflon (PTFE)siderando o fluxo térmico de 0,626
MW/m?2. Nestes ensaios nota-se que nao houve grafitlyencas entre as temperaturas
medidas, da mesma forma que, visualmente, tambérho@e diferencas no alinhamento, o
gue gerou maior confiabilidade nos resultados emados. A amostra ensaiada por 30 s foi
consumida a ponto de oferecer riscos ao aparateriexgntal, o que levou a mudanca dos

tempos de ensaio dos fluxos térmicos maiores pdr@,35 e 20s.

Figura 41 — Curva de temperatura da superficietagosicidéncia.

120,00
100,00
o
< 80,00
[¢]
5 e (CDP 1 - 55
® 60,00
g CDP 2 -10s
§ 40,00 ——CDP3-15s
20,00 e CDP 4 - 205
0,00
0,00 10,00 20,00 30,00
Tempo (s)
Fonte: Produgéo do préprio autor.
Figura 42 - Curva de temperatura da superficimdééncia.
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Fonte: Produgéo do préprio autor.
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4.4.1.6Fluxo 0,903 MW/m? - Teflon (PTFE)

As Figuras 43 e 44 apresentam os resultados damsngalizados nos corpos de prova
de Teflon (PTFE) considerando o fluxo térmico d@08, MW/m2. A partir destes resultados
pode ser observada a ocorréncia de problemas n&édueda temperatura do termopar
(superficie oposta a incidéncia) da amostra 5,eviguiabiliza a utilizagdo deste resultado de
temperatura. A temperatura do termopar da amost@présentou um comportamento
diferente das temperaturas encontradas a patrtitildaacéo dos termopares nas amostras 7 e
8. Isto ndo inviabiliza a medida da ablacdo destastra pois a perda de massa apresentou
comportamento dentro do esperado como sera desmitbadiante e sera comparada com a
simulacdo computacional. A partir deste fluxo t@wnias amostras foram ensaiadas até 20s

somente, como explicado no item 4.4.1.5.

Figura 43 — Curva de temperatura da superficietagoscidéncia.
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Fonte: Producéo do préprio autor.

Figura 44 — Curva de temperatura da superficiacidéncia.
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Fonte: Producéo do préprio autor.
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4.4.1.7Fluxo 1,379 MW/m?2 - Teflon (PTFE)

As Figuras 45 e 46 apresentam os resultados d@sosn®alizados nas amostras de
Teflon (PTFE) no fluxo térmico de 1,379 MW/m?2. Asriperaturas permaneceram na mesma

faixa, com as mesmas tendéncias, com pequenassdispeno comportamento.

Figura 45 — Curva de temperatura da superficietagosicidéncia.
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Fonte: Producé&o do préprio autor.

Figura 46 — Curva de temperatura da superficiacdéncia.
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Fonte: Producé&o do préprio autor.
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4.4.1.8Fluxo 1,725 MW/m? - Teflon (PTFE)

As Figuras 47 e 48 mostram as curvas, também rispeente, das temperaturas da
superficie oposta a incidéncia e das temperatwasiperficie de incidéncia das amostras de
Teflon (PTFE) no fluxo térmico de 1,725 MW/mz2. Asriperaturas também apresentam os
mesmos comportamentos, porém a medida da tempemlbtida pelo pirbmetro Optico na
amostra 17 nao foi efetuada devido a problemasdalidhamentos na montagem do aparato
experimental, o que ndo inviabiliza a medida dagi® desta amostra, pois a perda de massa

foi medida corretamente.

Figura 47 — Curva de temperatura da superficieta@oscidéncia.
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Figura 48 — Curva de temperatura da superficiacidéncia.
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4.4.2 Curvas de perda de massa em funcéo do tempo de egjpéo ao jato de plasma
Para a verificacdo da variacdo da massa antesogsdys ensaios e para o calculo da
taxa de perda de massa especifica, foi realizada pesagem dos corpos de prova, que

apresentou os seguintes resultados:

Tabela 12 — Massas dos CDPs antes e depois dassnsa

CDP Massa Massa CDP Massa Massa
PTFE antes [g] | depois[g] | Carbono/Fendlica | antes [g] | depois [g]]
1 1,900 1,730 1 1,180 1,000
2 1,910 1,680 2 1,220 0,853
3 1,900 1,303 3 1,260 0,920
4 1,900 0,810 4 1,333 1,100
5 1,890 1,610 5 1,320 1,116
6 1,887 1,446 6 1,230 0,943
7 1,900 4,233 7 1,140 0,913
8 1,910 1,006 8 1,290 0,993
9 1,900 1,627 9 1,250 0,880
10 1,883 1,503 10 1,250 0,863
11 1,900 1,150 11 1,260 0,883
12 1,893 0,830 12 1,287 0,977
13 1,893 1,550 13 1,253 0,770
14 1,897 1,420 14 1,250 0,700
15 1,903 1,170 15 1,210 0,587
16 1,903 1,033 16 1,310 1,190

17 1,263 0,860

18 1,253 0,803

19 1,283 0,557

Fonte: Producéo do préprio autor.

4.4.2.1Carbono/Fendlica

As Figuras 49a, 50a, 51a e 52 apresentam as cdevpsrda de massa dos corpos de
prova em funcao do tempo de exposicao aos fluxosdés de 0,626 MW/mz, 0,903 MW/m?2,
1,379 MW/m2 e 1,725 MW/m?2, respectivamente, enquastFiguras 49b, 50b e 51b mostram
os resultados da literatura (SILVA, 2015) para assmms condi¢cdes térmicas, porém
utilizando materiais de carbono/fendlica com oaebes diferentes de fibras, conforme

apresentado na Figura 53. A Figura 52 ndo aprepardielo na literatura citada.



Figura 49 — Perda de massa em funcao do tempopdsiesio — 0,626 MW/m?
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Figura 50 — Perda de massa em funcao do tempopdsie&o — 0,903 MW/m?
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Figura 51 — Perda de massa em funcao do tempopdsie&o — 1,379 MW/m?
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Figura 52 — Perda de massa em funcao do tempopdsie&o — 1,725 MW/m?
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Figura 53 — Orientacao das fibras com relacao»amasntral do jato de plasma.

Tocha de plasma Tocha de plasma Tocha de plasma
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(a) bobinagem paralela (b) bobinagem paralela (c) bobinagem inclinada
corte lateral - angulo de 0° corte topo - angulo de 68° angulo de 48°

Fonte: Adaptado de Silva (2015).

Analisando as Figuras 49, 50 e 51, nota-se umallsanga entre os resultados obtidos
experimentalmente e aqueles disponiveis em litxd&ILVA, 2015), porém os resultados de
perda de massa obtidos experimentalmente sdo nserore0,2 g, aproximadamente, nas
Figuras 49 e 50. Esta diferenca existe porque dsriais possuem métodos de fabricacéo e
geometrias diferentes. Na Figura 51, a curva ddapde massa experimental se aproxima

muito da perda de massa da amostra de materiaddbrpor bobinagem inclinada obtida na
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literatura (SILVA, 2015), cujo angulo de orientagdas fibras é 48°, formando um maior
angulo entre o eixo central do jato de plasmaféess, conforme apresentado na Figura 53.

4.4.2.2Teflon (PTFE)

A Figura 54 apresenta os resultados de perda deanpas tempo de exposicdo do
teflon (PTFE) para os fluxos térmicos avaliados.cAsras mostram 0 aumento da perda de
massa com o tempo de exposi¢cdo ao jato de plassomme» aumento dos fluxos térmicos,
respeitadas as respectivas incertezas, e aumenperda de massa quanto maior o fluxo

térmico.

Figura 54 — Comparacao das curvas de perda de m@&askacdo do tempo de exposicao.
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Fonte: Producao do préprio autor.

4.4.3 Curvas de taxa de perda de massa especifica em fénglo tempo de exposicédo ao

jato de plasma

Apobs os ensaios, determinou-se a taxa de perdaseanespecifica dos corpos de prova

utilizando-se as equacdes descritas no item 3.4.
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4.4.3.1Carbono/Fendlica
A Figura 55 apresenta a curva de taxa de perdaadsanespecifica em funcéo do tempo
de exposicdo dos fluxos térmicos utilizados.

Figura 55 — Taxa de perda de massa especificaegondo x tempo de exposicéo —
Carbono/fendlica
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Como pode-se observar na Figura 55, a taxa de mlErdaassa especifica apresenta
uma reducdo com o tempo de exposicao ao jato deplaNo inicio do processo ha somente
material virgem. Com a exposi¢ao ao fluxo térmidé,se inicio a degradacdo do material,
gue envolve processos endotérmicos que absorvemdegraarte do calor incidente,
impedindo-o de passar para o restante do matArigdrtir deste ponto, inicia-se a formacao
do char, que é uma camada de residuo rigido e poroso, popriedades termofisicas
diferentes do material original. Apesar da conddéisle térmica dehar ser maior que a do
material virgem, a taxa de perda de massa espedfieduzida com o tempo porque, no
inicio, h4 a ablacdo do material virgem na superfi@a amostra, que esta em contato direto
com o fluxo térmico, a uma temperatura proxima @18C. Com o tempo, ha a formacéo e

aumento da camada dbar na superficieque possui uma temperatura de fusdo maior e que
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diminui a temperatura do material virgem, poisuxd térmico ndo o atinge mais diretamente,

devendo atravessar a camadalugr, que é cada vez maior, para atingi-lo.

A curva referente as amostras ensaiadas a partilugo térmico de 1,725 MW/m?2
apresenta um comportamento diferente, que seracadpl mais adiante, juntamente aos

resultados provenientes da simulagéo, no item.2.5.1

Comparando-se os resultados obtidos experimenttdnesss resultados obtidos por
Silva (2015, Figura 56), novamente, nota-se umab®mnca dos resultados dos materiais de
carbono/fendlica obtidos por prensagem e os obfwsbobinagem inclinada, confirmado
que, quanto maior o angulo entre a orientacaoibdessfe o fluxo térmico, menor sera a taxa
de perda de massa especifica. No caso do matesala€o, as fibras sdo desorganizadas
devido ao processo de fabricacdo, por isso, essedtaidos possibilitam a afirmacéo que, da
mesma maneira, a menor anisotropia do materialddesua estrutura irregular, faz também

com que a taxa de perda de massa especifica sega.me

Figura 56 — Taxa de perda de massa especificaegondo x tempo de exposi¢céo das
amostras de material fabricado por bobinagem iadan
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4.4.3.2Teflon

A Figura 57 apresenta os pontos de taxa de peranadea especifica em funcdo do

tempo de exposicao dos fluxos térmicos utilizados.

Figura 57 - Taxa de perda de massa especificaegando x tempo de exposicao — Teflon
(PTFE).
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Na Figura 57 é possivel notar que, ao invés dandiigdo dos valores da taxa de perda
de massa especifica, estes valores aumentam,dmwlsana formacéo dthar, por se tratar de
outro tipo de ablacédo, a ablacdo por sublimac&@oepor carbonizacdo. Este fenbmeno sera

explicado mais adiante, juntamente aos resultad@saulacdo, no item 4.4.2.1.

4.5 SIMULACAO COMPUTACIONAL

Neste item serdo apresentados os resultados daagémucomputacional para
temperaturas, taxas de perda de massa especifeasugdes das interfaces para os dois

materiais abordados neste trabalho.
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Para o material de carbono/fendlica, a temperatarsuperficie de incidéncia utilizada

na simulacdo computacional foi a apresentada nald@@b Os outros resultados da simulacao

computacional sdo descritos nos proximos itens.

4.5.1.1Temperatura da superficie oposta a incidéncia

As temperaturas das superficies opostas a incaléociluxo térmico obtidas a partir da

simulacdo computacional sdo mostradas na Figura 58.

Figura 58 — Curvas da simulacdo computacional mi@éeatura da superficie oposta a
incidéncia dos fluxos térmicos de: (a) 0,626 MW/(h3;0,903 MW/mz; (c) 1,379 MW/m?; e
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(d) 1,725 MW/m2.
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A partir da Figura 58, é possivel verificar queesgy das discrepancias decorrentes de
possiveis problemas na medicdo, a curva da sinulpg€inaneceu, em todos os casos, na
meédia das temperaturas. Na Figura 58a, as curvasagstras 1, 2 e 3 tiveram um
comportamento fora do esperado pelo que foi exgidigeo item 4.4.1.1, enquanto as curvas
das outras amostras permaneceram com comportasignil@r aquele encontrado a partir dos
resultados da simulacdo. Na Figura 58b os resdtatiidos foram proximos a simulagao.
Na Figura 58c os resultados permaneceram préxinsoawacao até o tempo de 70s, quando
a curva da amostra 15 passa a evoluir para vataes distantes da simulacao. Isto também
ocorre na Figura 58d, onde, até os 50s os ressltpdomaneceram préximos aqueles
encontrados pela simulacdo, quando a curva da empatsa a apresentar saltos. Estes
comportamentos nao lineares medidos pelo termaséifigam-se por turbuléncias geradas
pelo proprio aparato experimental, que contém pegasmaterial compdsito, como
quartzo/fendlica, que também sofrem ablacdo, geranthteis que influenciam nas medidas

de alguns experimentos.

4.5.1.2Taxa de perda de massa especifica

A Figura 59 mostra as curvas de taxa de perda dearespecifica obtidas a partir da
simulacdo computacional. Na Figura 59a, o resulagmwerimental de 50s esta muito acima
da curva da simulagdo, o que também se justifita gee foi explicado no item 4.4.1.1,
enquanto 0s outros pontos estdo proximos da cansntulacdo de maneira que suas barras
de erro a cruzam. Nas Figuras 59b e 59c, os rdssltde simulacdo foram proximos aos
resultados obtidos experimentalmente, de maneig api barras de erro dos resultados

cruzassem a curva da simulacéo.

Na Figura 59d, o resultado experimental de 30s ssi#o abaixo da curva da
simulacao. Este fato se explica pelo que podeistr ma Figura 40, onde a curva da amostra
16 apresenta um comportamento inesperado, pasgamdemperaturas muito menores do
gue a temperatura de sublimacdoadthar. Analisando a amostra apds o ensaio, € possivel
verificar o desalinhamento que ocorreu devido a degradacéo do porta-amostra utilizado
para este corpo de prova, conforme apresentadgneaf60. Os resultados experimentais de
50 e 70 s estdo proximos da curva da simulacaénpaéo o suficiente. Analisando a Figura
40, as curvas de temperatura dos dois casos afesenmesmo comportamento, onde a
temperatura superficial comeca a cair, diferentéen€lo esperado. Foi realizado MEV na

superficie lateral destas amostras por este maemajo possivel verificar a contaminagéo das
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amostras pela presenca de formatos estranhos ddwalae carbono e da resina fendlica.
Este material, conforme pode ser visto na Figuraééa silica, proveniente dos anéis de
quartzo/fendlica utilizados como protecao térmica @nsaios, como foi conferido por analise
de Energia Dispersiva (EDS).

Figura 59 — Curvas da simulacdo computacionalxtada perda de massa especifica para os
fluxos térmicos de: (a) 0,626 MW/mz; (b) 0,903 MW/ift) 1,379 MW/mz; e (d) 1,725

MW/m2.
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Figura60 — Amostra 16 apds o0 ensaio.
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4.5.1.3 Evolugao das interfaces
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Neste item, é apresentada a evolucdo das interta@dgumas comparagdes entre 0s

perfis reais e obtidos a partir da simulagdo coamohal, onde em azul esti delineada a

frente de pirélise e em vermelho a frente de ablagihar.

Figura 62 - Evolucao das interfaces para0 s, 80 s, 70 s e 90 s de exposic¢do: (a) 0,626
MW/mz; (b) 0,903 MW/m2; (c) 1,379 MW/mz; e (d) 17 RAW/m2,
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A partir destes resultados, € possivel compargedss obtidos experimentalmente e os

perfis obtidos a partir da simulacdo, como mostrado Figura 63. Na Figura 63a €

apresentada uma comparacédo para o fluxo de 0,626n¥\por 30 s. Na Figura 63b é

mostrada a comparacéo para o fluxo de 0,626 MWIM5P s. A Figura 63c apresenta uma

comparacao para o fluxo de 1,379 MW/m?2 por 70 sHggara 63d mostra uma comparacao

para o fluxo de 1,725 MW/mz2 por 70 s. Com estesliados, verifica-se que a simulacao das

interfaces resulta em perfis muito proximos aosdoBt experimentalmente, mesmo para o

caso da amostra da Figura 63d, que € o caso querfziminado com silica.
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Figura 63 — Comparacao de evolucéo das interfaces.
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Ao final da analise da simulagcdo computacionalcuwdahdo-se o valorms total,

conforme descrito no item 3.6, obtém-se a Tabela 13

Tabela 13 — Valoresnspara o material de carbono/fendlica.

Medida rms
Fluxo 0,626 MW/m? 0,4109
Fluxo 0,903 MW/m2 0,2436
Fluxo 1,379 MW/m2 0,0991
Fluxo 1,725 MW/m2 0,9992

Total 0,5357

Total sem o Fluxo 1,725 MW/m?2 0,0369

Fonte: Producao do préprio autor.
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A partir da Tabela 13, nota-se que, considerandvat@es ensaiados para o fluxo
térmico de 1,725 MW/m?2, obtém-se um desvio muiange nos resultados, enquanto que,
sem estes, 0 desvio total para o caso do materiahkbono/fendlica resulta em 0,03686 ou
3,686%. E razoavel, portanto, a partir da analestesd valores juntamente com as incertezas
experimentais descritas anteriormente, descartaneabdas do ultimo fluxo térmico. Desta
maneira, a simulacdo computacional é validada, nanudb-se eficaz na finalidade para a qual

foi desenvolvida.

4.5.2 Teflon (PTFE)

Para o teflon, a temperatura na superficie de @mcid utilizada na simulacao
computacional foi a descrita na Tabela 7. Os outessltados da simulacdo computacional

séo descritos nos proximos itens.

4.5.2.1 Temperatura da superficie oposta a incidéncia

As temperaturas das superficies opostas a incaléociluxo térmico obtidas a partir da
simulacdo computacional com dois tipos de dadarertiais, como especificado no item
3.6, sdo apresentadas na Figura 64. Conforme aompar Laub e Curry (2004), a diferenca
de valores entre as temperaturas de ablacdo dm,tefbnsiderada e real, que geraram estes
resultados esta condicionada a diversos outrosnfen@s fisicos que ocorrem durante a
exposicdo a chama, além da sublimacdo do matertaho a liberacdo de gases e
decomposicao, por isso os resultados, tanto deet@typa como de taxa de perda de massa
especifica e evolucao das interfaces diferiramvdtmes reais, pois levaram em consideracao
apenas a sublimacdo do material. Este fato é esimbibm na Figura 64, onde as curvas da
simulagdo comecam a aumentar o valor apos 40 saetwnos experimentos as temperaturas
chegavam a atingir temperaturas proximas a 10@rit€s dos 30 s. A simula¢do passou a ser
mais préoxima dos resultados experimentais na Fi§gdcae na Figura 64d, que é o caso do

maior fluxo térmico.
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Figura 64 - Curvas da simulacdo computacional aigéeatura da superficie oposta a
incidéncia dos fluxos térmicos de: (a) 0,626 MW/(h3;0,903 MW/mz; (c) 1,379 MW/m2; e

(d) 1,725 MW/m2.
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Fonte: Producé&o do préprio autor.

4.5.2.2 Taxa de perda de massa especifica

tempo de exposicéo, s

A Figura 65 mostra as curvas de taxa de perda dearespecifica obtidas a partir da

simulacdo computacional. Naturalmente que, comterperaturas simuladas comecam a

aumentar depois das temperaturas medidas, comoachosio item 4.5.1.2, a taxa de perda
de massa especifica simulada sera menor. A Figiara & Figura 65b mostram os resultados
para os fluxos térmicos de 0,626 MW/m2 e 0,903 M¥/fms quais a taxa de perda de massa

especifica medida evolui com relacdo ao tempo, artqua simulada diminui, para as duas
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referéncias. Nestes casos, a simulacdo mais praxamaesultados experimentais foi a que

utilizou a Referéncia 1. A Figura 65c mostra o ltesio da simulag&o para o fluxo térmico de

1,379 MWm?, onde é possivel notar que os resultegpsrimentais estdo mais proximos da

simulacdo, especialmente a que utiliza a Referéhcisto ocorre porque a temperatura

simulada esta mais proxima da medida experimentaémé&sta proximidade também ocorre

na Figura 65d, que apresenta o resultado da sidfzgra o fluxo térmico de 1,725 MW/mz.

Figura 65 - Curvas da simulagdo computacional xka de perda de massa especifica para os
fluxos térmicos de: (a) 0,626 MW/mz; (b) 0,903 MW/ift) 1,379 MW/mz; e (d) 1,725
MW/mz2,
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Como os dados das Referéncias 1 e 2 foram extraiadgeratura (SILVA, 2001,
WILLIAMS; CURRY, 1992, respectivamente) optou-se pwaliar o valormstotal para que
se compreenda qual a referéncia mais valida p&acaso, calculando-se o mesmo conforme

descrito no item 3.6. Desta forma, tem-se a Tab&la

Tabela 14 - Valoreemspara o teflon.
Referéncia Medida rms
Fluxo 0,626 MW/m?2 0,2956
Fluxo 0,903 MW/m?2 0,2895

Referéncia 1 Fluxo 1,379 MW/m2 0,1901
Fluxo 1,725 MW/m? 0,2805

Total 0,2392

Fluxo 0,626 MW/m2 0,5765

Fluxo 0,903 MW/m2 2,918

Referéncia 2 Fluxo 1,379 MW/m2 0,2264
Fluxo 1,725 MW/m? 0,1662

Total 0,3650

Fonte: Producé&o do préprio autor.

A partir da Tabela 14, nota-se que a simulacadzaritlo a Referéncia 1 obtém um
menor desvio do que quando se utiliza a ReferéAciBesta maneira, entende-se que a
simulacdo computacional utilizando a Referénciaodspi um desvio de 0,2392 ou 23,92%

guando aplicada para o caso do Teflon.
4.5.2.3Evolucao das interfaces
Neste item, sdo apresentadas a evolugédo das cgemraalgumas comparacgdes entre 0s

perfis reais e obtidos a partir da simulacédo coapanal utilizando a Referéncia 1, onde em

vermelho encontra-se delineada a frente de abtig#caterial.
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Figura 66 - Evolucao das interfaces para os flagosicos de (a) 0,626 MW/mz, (b) 0,903
MW/m2, (c) 1,379 MW/m? e (d) 1,725 MW/m?2.
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A partir destes resultados, é possivel compargreoiss obtidos experimentalmente e
aqueles obtidos a partir da simulacéo, por meibigara 67. Na Figura 67a € apresentada a
comparacao para o caso de 0,903 MW/mz por 20 a,Fégura 67b € mostrada a comparacao
para o caso de 1,379 MW/m2 por 5 s. Nestes casssnalacdo mostra uma geometria
diferente da amostra ao final do ensaio, poréréreas sobressalentes para a simulacdo e para
0 caso real se igualam de maneira aproximada. d¥3acasos da Figura 67c, que mostra a
comparagao para o caso de 1,379 MW/m? por 20 sa €&igura 67d, que apresenta a
comparacao para o caso de 1,725 MW/m2 por 15 gnalagdo mostra uma “ponta” no
centro, a amostra real apresenta um vao formado gelosicdo ao calor. Estes perfis se
tornam similares no caso da troca de posicdo pargparacao. Os vaos sdo representados
pelas linhas tracejadas nas figuras.
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Figura 67 - Comparacao de evolucéo das interfaces.
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Fonte: Producao do préprio autor.

4.6 MICROSCOPIA ELETRONICA DE VARREDURA

Os corpos de prova de carbono/fendlica sujeitosnsaio de ablacdo foram analisados
conforme apresentado na se¢do 3.5. Desta analisartia das imagens, pode-se verificar
detalhes do material para que se fosse possivaluiortom relacdo ao objetivo deste
trabalho.
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Figura 68 — MEV de amostra virgem com aproximagida) 44x; (b) 500x; (c) 500x; e (d)
3000x.

Fonte: Producéo do préprio autor.

A Figura 68a mostra a superficie de uma amostgenir apos a usinagem. E possivel
verificar as diversas orientacfes das fibras naréigge, devido primeiramente ao tipo de
fabricacdo, que propicia a fibora uma orientacdosnadéatoria, e também a usinagem que
forneceu a amostra um formato de meia esfera emdasma&xtremidades. Comobtank do
qual as amostras foram obtidas foi fabricado comackas de tecido paralelas, a usinagem de
um corpo de prova concavo faz com que a supenfiagse por diversas camadas, 0 que
influencia ainda mais na aleatoriedade da direg&dfibras, fazendo com que a superficie do

material passasse por varias camadas do tecidéigigs 69b e 68c mostram resina sobre as
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fibras, que se destaca por sua coloracdo mais éleFigura 6& mostra as fibras cortad
pelo processo de usinagem, com residuos na supeHipossivel verificaa interface entre

reforco e a matriz, que continua intacto apos Bag&m

Figura 69 -MEV da Amostra 1 com aproximacac: (a) 44x; (b) 1000xe (c) 500x.
(a) Y

\&l ’
N -

Fonte: Produgé do pr(’)pio autor.

\4 -

A Figura 6% mostra a superficie da Amostra 1, apos exposigafluxo térmico de
0,626 MW/m?2 por um tempo de 30 s. E possivel naaios e poros gerados pela pir¢ da
matriz fendlica. A Figuras 69b e 6 mostram o formato de “agulhas” das fibras apt
exposicdo ao fluxo térmico decorrente da oxidagofibras de carbo, conforme tambér
verificado por Silva (2015)a variacdo das direcbes das fibras e tambérelas de matriz

fendlica ndo pirolisadas.
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u'll
3

Fonte: Producéo do préprio autor.

Na Figura 70a é possivel verificar uma trinca rsineefendlica, resultante da exposicéo
ao fluxo térmico. A Figura 70b mostra fibras cormédas de matriz ndo pirolisadas, que

permanecem aderidas as fibras, mesmo apds a ekpasidluxo térmico.

A Figura 71 mostra a microscopia eletronica deedara da Amostra 15, a qual foi
exposta a um fluxo térmico de 1,379 MW/mz2, por wmpo de 90 s, sendo a amostra que
ficou mais tempo exposta ao calor, das amostrasogam expostas ao segundo maior fluxo
térmico ensaiado. Na Figura 71a € possivel verifigandes espacos vazios gerados pela
gueima, ou, pirdlise da matriz fendlica. Comparaséa Figura 71a com a Figura 69a é
possivel notar grande diferenca com relacdo aalesia material, verificando-se maior
guantidade de vazios e maiores tamanhos dos mesarasterizando a maior agressao ao
material remanescente, havendo menor quantidadantelas de matriz ndo pirolisada na
Figura 71a. As Figuras 71b e 71c mostram as fitbeasarbono apds o ensaio, sendo possivel
verificar com aproximacgéo de 15000x o formato Beafi caracteristica da fibra obtida a partir
do Rayon, que possui uma geometria irregular, d&ipieste tipo de fibra. A fibra obtida a
partir da PAN possui um perfil circular mais regulBambém é possivel observar na Figura
71c que as lamelas de matriz ndo pirolisadas resnantes permanecem aderidas as fibras,

mesmo apoés a exposicdo a um grande fluxo térmico.
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Figura 71 — MEV da Amostra 15 com aproximacao de44x; (b) 1000x; e (c) 15000x.

Fonte: Producéo do préprio autor.

A Figura 72 mostra a superficie da Amostra 17 ap@&xposicdo ao fluxo de 1,725
MW/m2 por um tempo de 50 s. Além das mesmas carsiitas de aleatoriedade na
orientacdo do reforco e formato das fibras semé&thao de agulhas, nota-se que, este tempo
de exposicdo nédo foi o suficiente para que a matiEsasse por um processo intenso de
pirélise, como ocorreu para a amostra apresentad&igura 71. E possivel verificar a
presenca de residuos de resina e fibras na supedficmaterial, possivelmente devido a
intensidade do fluxo térmico. Também é possivadfigar na Figura 72d que a interface entre
reforco e matriz permaneceu sem rupturas, mesneHp6 de exposicdo a um fluxo térmico

elevado.
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Figura 72 -MEV da Amostra 1

com aproximacac: (a) 44x;(b e c) 500; e (d) 3000x.

As Figuras 73 e 7:mostram imagens de microscopia eletronica de varaeda
Amostra 19, que foi submetida a um fluxo térmicald&25 MW/mz2 por 90 s. Apesar de r
poder ser visto nas imagens, a Amostra 19 aprasemadmr desgaste em comparacao a t
as outras amostraEm toda a sua superficie, é possivel verificar esgmca de poros, ¢
vazios, gerados pela pirolise da matriz fenélicane pode seobservad a partir da Figura
73c, entre grupos de fibras em diferentes direcdm#eado ao redor destes grupos, lam
de matriz fenodlica ndo pirsadas. Na Figura d3 possivel verificar que, sob a superfici
uma determinada profundidade dentro do vazio mistreaFigura73c, a interface entre o
reforco e a matriz ainda estéo intactos, sem simmcarupturas. /Figura74 apresenta uma
parte da superficie desta amostra em que as fédst@i® organizadas na mesma diregi
mantém a caracteristica da semelhanca a agulhasanapds a exposicdo a um elev
fluxo térmico.
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Figura 73 — M da Amostra 19 com aproximacac: (a) 44x; (b) 100x(c) 500»; e (d)

Fonte: Producao do préprio autor.

Figura 74 -NIEV da Amostra 19 com aproxmagao de 10

Fonte: Prduc;o do préprio au
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5 CONCLUSAO

A partir dos resultados obtidos no presente trahghbodem ser listadas as seguintes

conclusoes:

Foram implementados procedimentos experimentaiiinel de Plasma do LPP (ITA),
como levantamento de curva de fluxo térmico em donga distancia da tocha e
implementacdo de mecanismos que viabilizaram emsamo lotes de amostras, onde as
temperaturas da superficie de incidéncia e da Bajgeoposta a incidéncia eram medidas.
Estas melhorias ddo apoio para o desenvolvimentdedamentas de qualificacdo e

certificacdo de materiais de protecao térmica paetor aeroespacial.

A menor usinabilidade do material de carbono/feadjuando comparada a do teflon
dificulta a precisdo dimensional dos corpos de gr@orém isto ndo inviabiliza a avaliagdo
do material feita por perda de massa e taxa degkranassa especifica.

A partir dos resultados provenientes das analise3 @A em atmosfera inerte, conclui-
se que, no material de carbono/fendlica, a fibrdessmpde muito menos que a matriz até

temperaturas proximas a 550°C.

Com os ensaios de ablacao, conclui-se que € impdésel um bom alinhamento entre
a tocha e os corpos de prova, manutencéo da todbs gorta amostras, de maneira a manté-
los alinhados, e substituicdo dos itens de quéetzdlica, para que se evite flutuagcdes nos
resultados das temperaturas medidas no termopar.

As curvas de perda de massa crescem linearmente tempo de exposi¢cao ao jato de
plasma. Ha, também, um aumento nos valores de perdsssa do material com o aumento
do fluxo térmico, o que eleva a temperatura dar$igpe exposta. A perda de massa medida
experimentalmente das amostras de carbono/fend@jica,foram obtidos pelo processo de
prensagem, se aproxima muito da perda de massiaqiir Silva (2015), em amostras de
material de carbono/fendlica fabricado por bobimageclinada, cujo angulo de orientacao

das fibras € 48°, formando um maior angulo engxo central do jato de plasma e as fibras.

Este resultado é confirmado pela comparacdo estresultados experimentais e da
literatura (SILVA, 2015) da taxa de perda de masgzecifica, onde também se notou uma
semelhanca. No caso do material ensaiado, as Si@slesorganizadas devido ao processo
de fabricagcdo por prensagem, por isso, estes adssltpossibilitam a afirmacdo que quanto
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menor anisotropia do material, ou, quanto maist@i@aa orientacdo da fibra, devido sua
estrutura irregular, menor a taxa de perda de nessecifica, ou seja, melhor desempenho

como protecao térmica.

Quanto maior o fluxo térmico, maior a taxa de petdamassa especifica, porém este
valor apresenta uma reducado com o tempo de exposic@to de plasma. Isto ocorre devido
a formacéo de camada carbonizada na superficieatieriad, ouchar, decorrente da pir6lise

do material, criando uma barreira térmica.

Conclui-se que o modelo de simulagcdo computacimn&klidado, mostrando-se eficaz
na finalidade para a qual foi desenvolvido, quandilizado para materiais de
carbono/fendlica utilizados em sistemas de proté€émnica para o setor aeroespacial com

geometrias bidimensionais variadas, pois:

* Ao simular a temperatura das superficies opostagsultados obtidos permanecem
préximos a simulacao, levando-se em conta dispesdgcertezas experimentais;

* Ao simular a taxa de perda de massa, os resultilssnulacdo foram proximos aos
resultados obtidos experimentalmente, de maneim agi barras de erro dos resultados
cruzassem a curva da simulagéo, obtendo um xalede 3,686% de desvio;

* Ao simular os perfis de pirdlise e ablacdo, notaisea grande proximidade aos
perfis obtidos experimentalmente;

* Quando comparados os casos do material de carboobdéa e do teflon, que possui
caracteristicas previamente conhecidas, nota-se qaorrms do carbono/fendlica € ainda

menor.

Para o caso do Teflon, conclui-se que a considerdgadue o material sofre puramente
ablag&o por sublimagéo gera desvios, de maneir@ aqoenor valorms encontrado foi o de
23,92%, sinalizando que a Referéncia 1 (SILVA, 26®1Lma opcdo que apresenta menores
desvios médios para ser utilizada em simulacdepuetanionais. A simulacdo dos perfis para
0 caso do teflon se mostrou valida para que senéata perda de massa e de volume do
material com a ablagdo, de maneira que a geonstrialada é um pouco proxima da

geometria real apos 0s ensaios.
Com os resultados do MEV no material de carbonOlies é possivel concluir que:

* A exposicdo ao fluxo térmico gera vazios porosreas na superficie do material,

como consequéncia da pirélise da matriz;
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* A matriz aparece apos a ablacdo em residuos déakm&o pirolisadas aderidas as
fibras. Estas lamelas se tornam menores quanta mdiioxo e maior o tempo de exposicao,
bem como, com estes aumentos, 0S poros e vazi@sriese maiores;

* Durante a exposicdo ao fluxo, a matriz tem maimygdste que o refor¢co, assim
como notado a partir dos resultados proveniente3 @é,

» As fibras possuem um desgaste preferencial, agegsinmformato de “agulhas” apés
a exposicdo ao fluxo térmico, consequéncia da g&mlaa fibra, diferentemente de quando a
fibra é usinada, ou cisalhada, onde a mesma apaasenaspecto plano em sua extremidade;

* O residuo da matriz que permaneceu ap0s a queimaam&senta rupturas na

interface com a fibra, mesmo apds a exposicao grande fluxo térmico.

Desta maneira, 0 objetivo deste trabalho, que dwaliar o desempenho dos materiais
compositos de protecdo térmica ablativa seleciaadopartir de ensaios de ablacédo por
plasma térmico dentro de um tunel em vacuo, em wmasode materiais termoestruturais a
base de fibra de carbono, em configuracbes congimticom a utilizacdo em veiculos
espaciais e sub-orbitais, visando condi¢cdes prdxide operacdo, buscando o estudo do
comportamento ablativo do material em uma geomedebde protecdes térmicas submetidas
a reentrada”, foi cumprido, pois o modelo de simatacomputacional utilizado foi validado,
com estes resultados, para reproduzir o comportamem ablacdo de materiais de

carbono/fendlica em diferentes geometrias, atermlantecessidade do setor aeroespacial.

5.1 SUGESTOES DE TRABALHOS FUTUROS

» Desenvolvimento de analises comparativas de tasteizados em atmosferas
controladas para verificar a influéncia de ambemggefeitos na ablacdo, ampliando a faixa

de validacao para aplicacdes em altas altitudes.

» Extensdo da validacdo da simulacdo computacioni@antdo o mesmo aparato
experimental para outros materiais utilizados ersteBias de Protecdo Térmica, como
material de carbono reforcado com fibras de carpbdeauartzo/fendlica e de carbono/epoxi,
por exemplo, com diferentes geometrias, para afiip do modelo bidimensional. Neste
trabalho, seria possivel também testar diferenges tde isolamentos térmicos usados no

aparto experimental, variando-se o tipo de matedat mesmos e verificando-se a
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contaminacdo das amostras, além de aperfeicoaamtapexperimental utilizado no LPP
(ITA), com simplificacdo dos porta-amostras e degemas de refrigeracao e alinhamento.

* O modelo mateméatico pode ser empregado de maneiim ecomplexa, incluindo
efeitos como os dos processos de fabricacdo nagodas interfaces, incluindo-se o efeito
na anisotropia do material, da espessura da fréatgirdlise e da retirada da camada

carbonizada por efeitos aerodinamicos, por exemplo.
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