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RESUMO

SANTOS, Vitor Hugo Ramos. Analise De Diferentes Materiais Constituindo A Camada
Ablativa De Um Motor A Propelente Solido De Uma Equipe De Foguetemodelismo.
2023. 96 paginas. Trabalho de Conclusdo de Curso — Centro Federal de Educacao
Tecnologica Celso Suckow da Fonseca. Rio de Janeiro. Rio de Janeiro, 2023.

Este trabalho estuda e modela a transferéncia de calor dentro da cdmara de combustdo de um
motor de foguetemodelismo com propelente solido. O foco central ¢ analisar diferentes
materiais para proteger a parte interna da camara contra as altas temperaturas e pressoes
geradas durante a combustdo, se forma a assegurar a integridade da camara para possibilitar
sua reutilizagdo em voos subsequentes do mesmo foguete, dado que a temperatura de
combustdo dos graos propelentes utilizados nos motores solidos podem atingir valores entre
1500 K e 3000 K, acompanhados de elevadas pressdes. O estudo utilizard modelagem
matematica para comparar as capacidades de diferentes materiais em resistir a essas condi¢oes
de elevadas pressodes e temperaturas. Os materiais comparados foram Poliuretano, Poliestireno
Fibra de Vidro, La de Rocha, Resina Epoxi, PVC, PLA e ABS, encontrando que os materiais
que apresentaram a menor temperatura na superficie externa da cadmara de combustdo,
julgando também a viabilidade de operagdo dos referidos materiais, foram o Poliuretano e o
Poliestireno com bons resultados, e a Fibra de Vidro e Lda de Rocha com resultados
satisfatorios.

Palavras-chave: Foguetemodelismo. Prote¢ao Térmica. Transferéncia de Calor. Materiais.
Camada Ablativa.



ABSTRACT

SANTOS, Vitor Hugo Ramos. Analysis of Different Materials Comprising the Ablative
Layer of a Solid Propellant Rocket Engine by a Rocket Modeling Team. 2023. 96 pages.
Final Course Project - Federal Center of Technological Education — Rio de Janeiro. Rio de
Janeiro, 2023.

This work studies and models heat transfer within the combustion chamber of a solid
propellant rocket engine for rocket modeling. The central focus is to analyze different
materials to protect the internal part of the chamber against the high temperatures and
pressures generated during combustion, aiming to ensure the chamber's integrity for potential
reuse in subsequent flights of the same rocket. This is particularly crucial given that the
combustion temperature of the propellant grains used in solid motors can reach values
between 1500 K and 3000 K, accompanied by high pressures. The study employs
mathematical modeling to compare the capabilities of different materials in resisting these
conditions of high pressure and temperature. The materials compared include Polyurethane,
Polystyrene, Fiberglass, Rock Wool, Epoxy Resin, PVC, PLA, and ABS. The findings
indicate that the materials exhibiting the lowest temperature on the external surface of the
combustion chamber, while also considering the operational viability of these materials, were
Polyurethane and Polystyrene with promising results. Fiberglass and Rock Wool also
demonstrated satisfactory outcomes.

Keywords: Rocket Modeling. Thermal Protection. Heat Transfer. Materials. Ablative Layer.
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1 INTRODUCAO

Desde os primérdios da humanidade, o desejo de desbravar os céus tem sido uma
constante em nossa histéria. Ao longo dos séculos, diferentes formas de exploracdo aérea
foram desenvolvidas, impulsionando avangos tecnologicos significativos para a ciéncia.

Uma dessas areas ¢ o foguetemodelismo, uma atividade apaixonante que envolve o
projeto, construgdo e lancamento de foguetes de pequeno porte. O foguetemodelismo, como
hobby e campo de estudo, atrai cada vez mais entusiastas ¢ académicos interessados em
explorar os limites da ciéncia, engenharia e tecnologia. Além de ser uma atividade
emocionante e desafiadora, o foguetemodelismo oferece uma oportunidade unica para o
aprendizado pratico e a experimentagao cientifica.

Uma das areas mais importantes no desenvolvimento de projetos de foguetemodelismo
¢ a propulsdo. Sistemas de propulsdo fornecem for¢as que movem corpos inicialmente em
repouso ou alteram sua velocidade, ou que superam forcas de retardo quando os corpos sdo
impulsionados através de um meio viscoso, ou seja, no foguetemodelismo ¢ a area
responsavel por projetar e construir os motores dos foguetes experimentais (SUTTON;
BIBLARZ, 2017).

Nessa area, sdo realizados diversos estudos sobre a combustdo do propelente do
foguete, e consequentemente, sobre a mecanica dos fluidos e transferéncia de calor durante o

processo de queima do motor.

1.1 MOTIVACAO

Atualmente, um dos grandes desafios para quem realiza a atividade do
foguetemodelismo ¢ garantir a eficiéncia maxima do motor, levando em conta principalmente
a seguranga ¢ o custo do projeto, visto que ¢ essencial que tanto o foguete, quanto o motor
dele, retornem ao ponto inicial com os menores danos possiveis, € consigam serem
reutilizados posteriormente.

Dessa forma, ¢ intuitivo que o desenvolvimento de um motor de foguetemodelismo
deve considerar o uso de mecanismos de seguran¢a, garantindo um ambiente seguro para os
técnicos que estardo em contato com o funcionamento do motor, e garantindo ainda a
reutilizagdo das partes mecanicas dele.

Considerando que a temperatura de combustdo para os graos propelentes, usados nos
motores solidos, que serdo falados mais a frente no estudo, alcangam temperaturas entre 1500

K a 3000 K e trabalham com elevadas pressoes, fica clara a necessidade de se utilizar uma



protecdo térmica na parede da cdmara de combustdo com a finalidade de reduzir os efeitos
causados pela exposicdo a altas temperaturas e pressoes (DAVENAS, 1992).
Além de proteger dos choques das particulas gasosas, geradas pela queima do

propelente, contra a parede do motor, o que pode gerar danos a mesma.

1.2 FOGUETEMODELISMO

A historia do uso de foguetes na humanidade remonta a muitos séculos, dessa forma,
os foguetes tém desempenhado um papel crucial em diversas areas, desde a exploragdo
espacial até a guerra e a ciéncia.

Um dos primeiros exemplos desse fato sdo os registros mais antigos do uso de
foguetes, que remontam a China antiga, por volta do século IX. Os chineses utilizavam
foguetes em cerimonias religiosas, como festivais e eventos festivos. Eles desenvolveram pds
de pdlvora, que eram usados como propelente para langar foguetes primitivos. E, logo em
seguida, os mongois, no século XIII, adaptaram a tecnologia chinesa de foguetes para fins
militares, utilizando-os como armas durante suas campanhas de conquista (VOGT, 2011).

Contudo, foi na virada do século XX que houve um marco crucial na historia da
tecnologia de foguetes, quando o cientista russo Konstantin Tsiolkovsky (1857-1935),
frequentemente chamado de "pai da astronautica", desenvolveu teorias fundamentais sobre o
voo espacial, incluindo o conceito de uso de foguetes para alcangar o espaco. Suas equagoes e
ideias sobre a propulsdo de foguetes foram essenciais para o desenvolvimento posterior da
tecnologia espacial. E logo apods, o cientista americano Robert Goddard (1882-1945) construiu
e langou com sucesso o primeiro foguete de combustivel liquido em 1926, em que suas
experiéncias contribuiram para o desenvolvimento de motores de foguete mais eficientes
(RIBEIRO, 2013).

Mas foi durante a Segunda Guerra Mundial que os alemaes desenvolveram o foguete
Vergeltungswaffe 2, mais conhecido como V-2, o qual foi um dos primeiros misseis
balisticos, tendo sido usado principalmente como arma durante a guerra.

Ap6s o fim da Segunda Guerra Mundial, muitos cientistas e engenheiros alemaes,
incluindo Wernher von Braun, foram recrutados pelos Estados Unidos e pela Unido Soviética
como parte da chamada "Corrida Espacial" da Guerra Fria. Essa corrida comegou
oficialmente em 1957, quando a Unido Soviética langou o Sputnik 1, o primeiro satélite
artificial da Terra. Esse evento marcou o inicio da exploragdo espacial e desencadeou uma

competicao intensa entre os EUA e a Unido Soviética para alcangar marcos no espago.



Essa competicdo levou ao desenvolvimento de foguetes poderosos, como o Saturn V
dos EUA, o qual foi um dos foguetes mais poderosos ja construidos e foi usado no Projeto
Apollo, culminando na missao Apollo 11 em 1969, quando astronautas americanos, liderados
por Neil Armstrong e Buzz Aldrin, pousaram na Lua (D. R. GREATRIX, 2012).

A corrida espacial teve um impacto profundo na tecnologia de foguetes,
impulsionando avangos significativos na capacidade de langamento e exploragdo espacial,
abrindo caminho também para a colaboragao internacional e o estabelecimento de agéncias
espaciais como a NASA e a Agéncia Espacial Europeia (ESA), que continuam a liderar a

exploracdo e a pesquisa espacial até os dias atuais.

1.2.1 Competi¢des Ao Redor Do Mundo

A busca pelo conhecimento e pela tecnologia avangada, bem como a paixdo pela
exploragdo espacial, estdo refletidas no inicio do hobby de foguetemodelismo, que estad
profundamente entrelacado com a histoéria do uso de foguetes na humanidade. Hoje, o
foguetemodelismo desempenha um papel crucial nessa heranca, conectando entusiastas de
foguetes em todo o mundo.

Diversas competigdes de foguetemodelismo sdo realizadas globalmente, reunindo
entusiastas e engenheiros amadores em desafios empolgantes. Entre as competicdes mais
notaveis estdo o "Team America Rocketry Challenge" nos Estados Unidos, que atrai jovens
talentos para projetar e langar foguetes competitivos; o "Intercollegiate Rocket Engineering
Competition (IREC)", que reune equipes de estudantes universitarios de todo o mundo para
testar suas habilidades de engenharia de foguetes; e o "Spaceport America Cup", onde
estudantes de engenharia demonstram seu conhecimento em design e constru¢dao de foguetes
de alta poténcia.

No Brasil, o foguetemodelismo também tem uma presenca crescente, com
competicdes e eventos que atraem entusiastas de todas as idades. A "Latin America Space
Challenge (LASC)" ¢ um exemplo proeminente, onde estudantes de diversas universidades de
todo América Latina, incluindo paises como India ¢ Taiwan, competem para langar foguetes
construidos por eles mesmos (LASC, 2023).

Essas competi¢des de foguetemodelismo, tanto a nivel global quanto no Brasil,
alimentam a paixao pela exploragdo espacial e oferecem uma plataforma emocionante para o
desenvolvimento de habilidades em engenharia, ciéncia e tecnologia. Elas também

representam a continuidade da historia dos foguetes como uma ferramenta para impulsionar o



conhecimento e a inovag¢do, inspirando geracdes futuras a se aventurarem nos mistérios do

espago.

1.2.2 Equipe RocketWolf

A equipe RocketWolf ¢ uma equipe de foguetemodelismo que teve seu inicio no
CEFET (Centro Federal de Educagao Tecnoldgica) em 2015. Sua fundacio ocorreu devido ao
entusiasmo compartilhado por estudantes de diferentes cursos dessa instituicdo em relagdo ao
hobby de foguetemodelismo. O grupo retine uma equipe multidisciplinar que se uniram para
explorar e aprimorar suas habilidades em design, construg@o e langamento de foguetes.

Uma das caracteristicas notaveis da equipe RocketWolf ¢ sua abrangéncia
interdisciplinar. Os membros representam diversos cursos do CEFET, incluindo Engenharia
Mecéanica, Engenharia Eletronica e outros campos relacionados. Essa diversidade de
conhecimento e habilidades permite que a equipe aborde os desafios do foguetemodelismo de
maneira holistica, considerando aspectos como aerodindmica, eletronica, propulsio e
estrutura.

Um dos principais pontos da equipe RocketWolf ¢ a construgdo de seus proprios
motores de foguete. Isso ndo apenas demonstra o alto nivel de conhecimento técnico dos
membros, mas também permite que a equipe personalize os motores para atender as
especificagdes exatas de suas missdes de langamento.

Ao longo dos anos, a equipe RocketWolf participou de varias competicdes de
foguetemodelismo, incluindo competi¢gdes de diferentes apogeus, como aquelas que envolvem
langcamentos de foguetes a distancias de 1 km, 500 m e 300 m. Essas competi¢cdes ndo apenas
testaram a capacidade da equipe de projetar e construir foguetes eficazes, mas também
aprimoraram suas habilidades em termos de calculos de trajetoria, seguranca e gerenciamento
de projetos.

Ao longo dos anos, a equipe enfrentou uma série de desafios significativos no projeto
e na construcdo de seus motores, sendo um dos principais obstaculos a combinacao precisa de
componentes € o dimensionamento correto de camaras de combustdo, juntamente com a
escolha de materiais resistentes as condi¢des extremas de temperatura e pressao encontradas

durante as condic¢des de operacdo do motor.

1.3 OBJETIVO GERAL
Este trabalho visa estudar e modelar a transferéncia de calor dentro de uma camara de

combustiao de um motor de foguetemodelismo com propelente s6lido. O trabalho visa estudar,



e comparar, a partir dos dados obtidos pela modelagem da transferéncia de calor, diferentes
materiais com o objetivo de proteger a parte interna da camara de combustdo do motor do
foguete contra altas temperaturas e pressoes.

O objetivo ¢ garantir que a camara ndo seja danificada e possa ser reutilizada em voos
futuros do mesmo foguete, ao comparar diferentes materiais para realizar a protecdo térmica
da camara de combustdo, impedindo, dessa forma, que a superficie externa atinja
temperaturas criticas para o material da camara. Para isso, serdo analisados diferentes
materiais ¢ suas capacidades de resistir as condigdes extremas encontradas durante a

combustao.

1.4 OBJETIVOS ESPECIFICOS

Com a finalidade de melhor cumprir o objetivo do presente trabalho, o estudo visa
diferentes formas para se calcular o Fluxo de calor nas camadas de prote¢do térmica internas
da camara de combustao, evidenciando qual metodologia deve ser empregada.

Além disso, o presente trabalho se propde a apresentar um modelo para estimar a
temperatura interna da camara de combustdo apds a queima, através dos parametros obtidos
do combustivel que ira ser definido.

Ap6s determinar a melhor metodologia a ser calcular o Fluxo de Calor nas camadas de
protecdo térmica, o presente estudo se propde a calcular os coeficientes de conveccdo e
radiacdo dos gases gerados pelos propelentes, de forma a garantir resultados melhores na
analise da transferéncia de calor.

Com os coeficientes de convecgdo e radiagdo dos gases propelentes, e com a
modelagem matematica, o presente estudo ird analisar diferentes materiais, a fim de estudar a
viabilidade de uso deles para serem usados como a protecdo térmica interna da camara de
combustdo

Por fim, o estudo visa aplicar as caracteristicas dos materiais escolhidos na analise, a
fim de gerar os perfis térmicos em cada situacdo com os diferentes materiais para o
isolamento térmico, comparando o fluxo de calor, e determinando, a partir dos calculos e
caracteristicas inerentes a cada material, qual seria o material mais adequado para se usar
como prote¢do térmica interna da cAmara de combustdo de um motor de foguetemodelismo

com propelente solido.



2. PRINCIPIOS PARA O PROJETO DE UM MOTOR-FOGUETE

A constru¢do de um foguete eficiente e seguro requer a consideragdo cuidadosa de
diversos principios de projeto fundamentais. Dessa forma, ¢ muito importante conhecer a
missdo do projeto para o qual foguete estd sendo projetado, bem como suas principais areas.
Dentro de um projeto de foguetemodelismo, algumas principais areas, como descrito por
Santos (2019), sao:

- Payload, também chamada também de carga util, ¢ o objetivo final pelo qual o
foguete ¢ langado: pode ser, por exemplo, um experimento cientifico, cargas militares (por
exemplo: explosivos), tripulantes humanos, animais etc.;

- Avibnica, sendo essa a parte eletronica embarcada no foguete, responsavel por
quaisquer recepgdes e transmissdes de sinais, bem como todo controle eletronico e
computacional, em nivel de tempo real, ou para analises posteriores;

- Fuselagem, o corpo estrutural do foguete, sendo toda sua parte externa;

- Aerodinamica, os dispositivos que dao estabilidade ao foguete, aletas e coifa;

- Sistemas de recuperacdo, com a finalidade de recuperar o foguete, como paraquedas,
por exemplo; e

- Sistema Propulsivo, que seréd descrito mais a frente nesse trabalho.

2.1 SISTEMA PROPULSIVO

O termo propulsdao pode ser definido, de forma genérica, como o ato de modificar o
movimento de um corpo, ou mais brevemente, realizar o ato de empurrar um corpo. Assim,
sistemas propulsivos sdo aqueles capazes de gerar forcas que alterem a dire¢do ou intensidade
da velocidade de um corpo, esteja este em movimento ou em repouso (SUTTON; BIBLARZ,
2017).

Para o caso em foguetemodelismo, a propulsao se refere a uma classe de propulsdo a
jato que produz empuxo ao ejetar matéria, chamada de fluido de trabalho ou propelente,
armazenada inteiramente na acronave em voo (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

Os sistemas de propulsao de foguetes podem ser classificados de varias maneiras, por
exemplo, de acordo com o tipo de fonte de energia (quimica, nuclear ou solar) ou de acordo
com sua funcdo bésica (estagio propulsor, sustentador ou estdgios superiores, controle de
atitude, manutencdo de 6rbita, etc.) ou de acordo com o tipo de veiculo que eles propulsionam
(aeronave, missil, decolagem assistida, veiculo espacial, etc.), ou por seu tamanho, tipo de

propelente, tipo de construgdo e/ou pelo nimero de unidades de propulsdao de foguete usadas



em um determinado veiculo. E a fonte de energia mais usada normalmente ¢ a de Propulsao

Quimica (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

2.1.1 Propulsdao Quimica

A energia proveniente da reacdo de combustdo de propelentes quimicos, normalmente
um combustivel e um oxidante, em uma cadmara de alta pressdo ¢ convertida em aquecimento
dos gases de reacdo a altas temperaturas (tipicamente 2500 a 4100 graus Celsius ou 4500 a
7400 graus Fahrenheit). Posteriormente, esses gases sdo expandidos em um bocal supersonico
e acelerados a altas velocidades (de 1800 a 4300 metros por segundo ou 5900 a 14.100 pés
por segundo) (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

Dessa forma, os motores de foguetes, ao expulsar um fluido de alta velocidade criado
pela combustao de alta pressao de propelentes, compostos por componentes de combustivel e
oxidante, de dentro de uma camara de combustdo, impde uma forca de empuxo ao foguete, de

acordo com a terceira lei de newton (VOGT, 2011).

2.1.2 Calculos e Dimensionamentos de um Sistema Propulsivo

Inicialmente, para se realizar o projeto de um motor-foguete da forma mais eficiente e
eficaz possivel, deve-se realizar diversas iteracdes do projeto, a fim de conseguir estimar a
quantidade de massa necessaria de propelente para se realizar a missdo determinada
previamente. Para isso Ribeiro (2013), determinou um método de projeto e validagao de um

motor-foguete, como mostrado na Figura 1:



Figura 1: Método de Projeto e Validagdo de um Motor-Foguete
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Fonte: Ribeiro (2013)

Dessa forma, ao saber a missdo, deve-se calcular o impulso necessario. Com a
finalidade de se calcular o Impulso, primeiramente deve-se achar o empuxo do motor, que ¢ a
forca gerada pelo fluxo dos gases de escape resultantes da combustdo dos propelentes na
camara de combustio (O. S. OLAOYE, O. A. ABDULHAFEEZ, 2012; SUTTON;
BIBLARZ, 2017), e pode ser expressa pela equagcdo matematica:

F=mv+ As(ps_pa) (1)

Sendo: F o empuxo; m a vazao massica; v a velocidade média de escape dos gases; Ag

a area de saida da tubeira; p; a pressdo estatica de saida; e p,a pressdo ambiente. Dessa



forma, o empuxo maximo ocorre quando a area de saida da tubeira ¢ otimizada, de forma que
pPs = Pa (0. S. OLAOYE, O. A. ABDULHAFEEZ, 2012).
A partir do célculo do empuxo, consegue-se obter o impulso total, que ¢ definido

como a integral do empuxo durante o tempo de operagao do motor (NAKKA, 2007).

I, =[Fdt (2

Sendo: I; o Impulso Total

Além do impulso total, outro parametro importante para o desempenho de um motor-
foguete ¢ o impulso especifico, que representa a razdo entre o empuxo gerado e a massa de
propelente consumido, e ¢ o principal fator de desempenho do sistema propulsivo, sendo
facilmente aplicavel a diferentes sistemas. Dessa forma, quanto maior o valor do impulso
especifico, maior sera o desempenho do motor (SUTTON; BIBLARZ, 2017). O impulso

especifico pode ser calculado como:

d
Ly = £= AL )

Wp Jo fmdt

Sendo: I, o Impulso Especifico; w), o valor do peso de propelente consumido; g, a
gravidade local.
Por fim, um dos parametros que ainda podem ser usados como parametro ¢ a

velocidade efetiva de exaustdo, que ¢ a velocidade média na saida da tubeira.

Ve = — = Isp-gO 4)

A partir dos calculos apresentados acima, ¢ possivel se iniciar o dimensionamento do
motor-foguete, levando em conta os principais parametros acima. Porém, como método de
projeto e validacao de um motor-foguete, determinado por Ribeiro (2013), ainda se tem uma
série de analises e dimensionamentos que devem ser feitos a fim de garantir um melhor

desempenho e projeto de um motor, mas que estes nao serdo discorridos nesse estudo.

2.2 PROPULSOES QUIMICAS
Conforme j& mencionado acima, as propulsdes quimicas sdo as mais utilizadas em um

projeto de motor-foguete. Dessa forma, existem diferentes tipos de propulsdes quimicas,
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sendo cada uma relacionada a um diferente estado fisico em que o propelente ¢ armazenado.
Logo, pode-se citar trés principais tipos de motores de propulsdo quimica: motor com
propulsao liquida, motor com propulsdo solida e motor com propulsao hibrida.

Vale ressaltar que a configuracdo do sistema propulsivo a ser escolhido depende de
varias caracteristicas da missdo, por exemplo, a Orbita a ser alcangada, a quantidade de peso
levada para o espago, a tecnologia disponivel, or¢amento e os materiais, (SUTTON;

BIBLARZ, 2017).

2.2.1 Motor com Propulsao Liquida

Motores de foguetes de propelente liquido usam propelentes armazenados em estado
liquido, que sao alimentados sob pressdo a partir de tanques para uma camara de combustao.
(SUTTON; BIBLARZ, 2017).

Dessa forma, em um foguete com propulsdo liquida, o combustivel e o oxidante sdo
estocados em tanques normalmente cilindricos, estes passam por uma bomba que injeta estes
na camara de combustao, onde sao misturados e queimados. O processo de combustdao produz
uma grande quantidade de gases com alta pressdo e temperatura dentro da camara de
combustdo. Estes gases passam pela tubeira e sdo acelerados, produzindo o empuxo através da
terceira lei de Newton, (HALL, 2017).

Logo, os sistemas de foguetes com propulsdo liquida sdo mais comuns em aplicagoes
que requerem maiores quantidades de propelente e maior empuxo, como os encontrados em
veiculos de langamento espacial (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

Algumas vantagens, dos motores de propulsdo liquida, além de que permitem maior
empuxo, sdo que alguns motores de foguete liquido permitem operagdes repetitivas e podem
ser iniciados e desligados a vontade, podendo operar por horas, dependendo apenas do
suprimento de propelente e do sistema de Resfriamento.

E a principal desvantagem de um sistema de propulsdo liquida, ¢ que requer varias
valvulas de precisdo e alguns possuem mecanismos de alimentagdo complexos que incluem
bombas de propelente, turbinas e geradores de gas. Sendo, dessa forma, mecanismos mais
complexos e estruturas mais pesadas, sendo somente vidvel a foguetes orbitais e de altos
apogeus.

Na Figura 2 abaixo ¢ possivel verificar um esquematico de um motor com propulsao

liquida, com um sistema de alimentagcdo com gas pressurizado (SUTTON; BIBLARZ, 2017).
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Figura 2: Imagem de um motor com propulsao liquida

Tanque de
Combustivel

Tanque de
Oxidante

Fonte: (TURNER, 2009) com tradu¢ao de Martins (2017)

Em relacdo ao propelente, os propulsores com propelentes liquidos podem ser
categorizados, conforme descrito em Greatrix (2012), como:

- Monopropelentes, que possuem tanto o oxidante quanto o combustivel presentes em
um Unico composto quimico, sendo vantajoso para aplicagdes de menor empuxo (menor
complexidade/custo, peso estrutural), como propulsores de manobra usados no controle de
atitude de satélites; e

- Bipropelentes, que utilizam misturas separadas de oxidante e combustivel e sdo
geralmente mais energéticos em relacdo aos propelentes Monopropelentes. Como resultado,

os Bipropelentes sdo mais utilizados em aplicagdes de maior empuxo, onde um Iy, mais

elevado ¢ essencial para o sucesso da missao de voo.

2.2.2 Motor com Propulsao Soélida
Nos motores de foguete com propulsao solida, os ingredientes a serem queimados ja

estdo armazenados dentro de uma camara de combustdo ou envelope-motor. O propelente
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solido ¢ chamado de grao e contém todos os elementos quimicos necessarios para queimar
completamente, conforme visto na Figura 3 abaixo. Uma vez iniciado, ele ¢ projetado para
queimar uniformemente a uma taxa predefinida em todas as superficies internas do grao
expostas (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

A cavidade interna se expande a medida que o propelente ¢ queimado e consumido.
Os gases quentes resultantes fluem através do bocal supersdnico para proporcionar impulso.
Uma vez iniciada, a combustao do motor € projetada para prosseguir de maneira ordenada até

que essencialmente todo o propelente tenha sido consumido.

Figura 3: Imagem de um motor com propulsdo solida

Ignitor Grao propelente Envelope Tubeira

Fonte: (KUENTZMANN, 2004)

Dessa forma, segundo Ribeiro (2013) e Humble (1995), os motores de foguete com
propelente sé6lido sdo simples de operar e relativamente pequenos, porém dificeis de fabricar,
manusear ¢ ignitar, podendo conter produtos de exaustdo toxicos, oriundos de um grao sélido
altamente reativo e potencialmente explosivo.

Ainda, segundo Ribeiro (2013) e Sutton; Biblarz (2017), estes motores foguetes sdo
simples de se projetar, devido a auséncia de partes moveis, faceis de operar, de rapido preparo
para uso, podem ndo conter gases de exaustao toxicos, a um custo de perda de desempenho, e
podem ser reutilizaveis. Entretanto, costumam apresentar falhas catastroficas, pois o grao
solido pode detonar espontaneamente sob certas condicdes, a integridade do grao ¢ dificil de
ser comprovada em campo, ndo ha como controlar o empuxo durante a operagdo, ndo pode
realizar um teste quente antes do funcionamento e possui uma igni¢ao lenta, além de uma

protecao térmica necessaria em quase todos os motores.
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Dessa forma, todos os esfor¢os devem ser direcionados na precisdo da predi¢do do
empuxo (e pressdo interna) para obtencdo do melhor beneficio do motor (KUENTZMANN,
2004).

2.2.3 Motor com Propulsiao Hibrida

O foguete com propulsdo hibrida tem como principio a utilizagdo de combustivel na
forma solida e o uso do oxidante na forma liquida ou gasosa na camara de combustao.

Dessa forma, infere-se que os motores de propulsao hibrida, sdo o resultado de uma
fusdo entre o motor de propulsdo sélida e o motor de propulsdo liquida. Logo, carrega com si
as vantagens e desvantagens de cada tipo de motor ja apresentado.

O proposito de sua criagcdo, conforme definido por Sutton; Biblarz (2017), se deve as
complexidades do foguete liquido e da falta de controlabilidade do foguete solido.

A valvula controla a passagem do oxidante para a camara de combustdo e, dessa
forma, todo o processo propulsivo, pois quando o oxidante ¢ interrompido, a combustdo e a
saida de gases também serdo, sendo possivel interromper o processo de propulsdo varias

vezes durante uma missao (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

Figura 4: Imagem de um motor com propulsao hibrida
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Fonte: (SUTTON; BIBLARZ, 2017) com traducao do autor
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Logo, pode-se influir que os motores com propulsdo hibrida apresentam vérias
vantagens e desvantagens em comparacao com os motores com propulsdo liquidas e sélidas.

Dessa forma, as principais vantagens dos motores hibridos ¢ a simplicidade e baixo
custo de fabricagdo, visto que o combustivel usado ¢ sélido, e sé lidando com o controle de
uma valvula para liberar o oxidante. Além disso, pode pausar e reiniciar a operagdo do motor,
visto que ao fechar a valvula de saida do oxidante, a queima ¢ finalizada também, e possui
maior impulso especifico, quando comparado com motores com propulsdo solida, ¢ melhor
densidade/impulso especifico em comparagdo com foguetes liquidos.

No entanto, também possui desafios, incluindo complexidade de projeto, possiveis
limitagdes de desempenho e armazenamento limitado de combustivel. A escolha entre os
diferentes tipos de propulsdo quimica depende das necessidades especificas da missao em
questao.

Para tal, Humble (1995) compara as principais caracteristicas de cada tipo de motor
apresentado acima, e a partir do quadro apresenta em seu trabalho, foram filtrados alguns

dados para a comparagdo. Dessa forma, apresenta-se o Quadro 1:

Quadro 1: Pardmetros de comparagdo entre motores de diferentes tipos de Propulsio

Propelente Sélido Hibrido Liquido
Impulso Especifico 260 - 300 290 - 350 320 - 460
Densidade do propelente Alta Média Baixa
Tempo Maximo de Funcionamento 150s 90 s 500s
Modulag¢ao do Empuxo Impossivel Possivel Possivel

Fonte: adaptada de Ribeiro (2013)

Assim, ¢ possivel notar a diferenca entre os principais parametros dos diferentes tipos
de propulsao quimica, sendo a principal delas o Impulso Especifico, mostrando que para uma
mesma quantidade de propelente, os motores com propulsdo liquida possuem maior impulso
especifico que o motor hibrido e solidos, e que os motores hibridos ficam em um faixa que
engloba tanto o Impulso Especifico do motor solido, quanto o motor Liquido. Além disso,
nota-se que o liquido ainda apresenta a maior eficiéncia propulsiva, visto que apresenta maior
impulso a menor quantidade de massa, mesmo que seja mais complexo.

Logo, ¢ notorio que cada sistema propulsivo tem sua especificacdo, vantagem e
desvantagem, sendo necessario uma melhor anélise de cada uma em relagdo a missao. No

caso, para motores de projetos de foguetemodelismo, ¢ usualmente encontrado motores de
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propelente so6lidos, pela sua facilidade e versatilidade em produgdo. Dessa forma, esse motor

sera mais discorrido ao longo do presente trabalho.

2.3 GRAO PROPELENTE

Os graos sdo os propelentes de um motor de propelente s6lido. Os mesmos sdo uma
mistura entre o oxidante e o combustivel, em uma estequiometria determinada, de forma a
realizar a combustdo de maneira efetiva. Para melhor elucidar, o Sutton; Biblarz (2017)
definem os graos propelentes como formas moldadas, esculpidas ou extrudadas, com uma
aparéncia e textura que se assemelham a borracha dura ou plastico.

Dessa forma, ao ser moldado e misturado, o propelente solido esta pronto para realizar
o processo de combustao, o qual, uma vez iniciado o grao queima em todas as suas superficies
expostas, gerando gases quentes que sao entao expelidos através de uma tubeira.

O projeto de graos de propelente envolve amplo conhecimento e numerosas técnicas,
envolvendo iniimeros fendmenos relacionados a quimica, termodindmica, dindmica dos
fluidos, mecanica dos meios continuos, entre outros. (DAVENAS, 1992).

Primeiramente, os Requisitos do Motor de Foguete devem ser determinados com base
na missdo de voo, estabelecidos pelos projetistas do veiculo e incluindo elementos como
impulso total, curva desejada de empuxo-tempo, massa do motor, limites de temperatura,
dentre outros fatores importantes para a missao do foguete.

E, como os graos solidos sdo uma mistura entre o oxidante e o combustivel de forma
solida, compondo uma massa que pode ser modelada, os principais fatores que desempenham
um papel crucial durante o projeto do propelente sélido sdo as substancias as quais compde o
propelente, bem como sua geometria.

Além disso, ainda apresentam duas principais configuragdes: graos independentes e

graos aderidos ao envelope-motor, os quais serdo discorridos a seguir.

2.3.1 Graos Aderidos ao Envelope-Motor

O processo de fabricagao dos graos aderidos ao envelope-motor € caracterizado pelo
uso do proprio envelope-motor como molde, onde o propelente solido ¢ fundido diretamente,
aderindo-se ao envelope-motor, seu revestimento ou isolamento. Esse método especifico de
fabricacdo resulta em caracteristicas distintas que impactam o desempenho e a complexidade
de producao desses graos.

Os graos aderidos ao envelope-motor oferecem vantagens notaveis em termos de

desempenho quando comparados aos graos independentes, destacando-se por uma menor
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massa inerte. Essa redu¢do ¢ alcangada devido a eliminagdo da necessidade de dispositivos de
retengdo, suportes € menos isolamento térmico. A consequente melhoria na fracdo de
carregamento volumétrico adiciona eficiéncia ao motor de foguete (SUTTON; BIBLARZ,
2017).

No entanto, a implementagdo dos grios aderidos ao envelope-motor ndo ¢ isenta de
desafios. Eles tendem a ser mais estressados e, frequentemente, mais dificeis e dispendiosos
de fabricar. Essa complexidade adicional esta relacionada as exigéncias precisas do processo
de fusdo direta no estojo e aos cuidados necessarios para garantir a integridade estrutural do
grao durante e apds a fabricacdo (DAVENAS, 1992).

A prevaléncia dos graos aderidos ao envelope-motor ¢ evidente em motores de grande
porte e muitos motores de misseis taticos modernos, indicando uma preferéncia pela busca de
um desempenho superior (DAVENAS, 1992).

Em resumo, os graos aderidos ao envelope-motor representam uma abordagem
avangada na fabricacdo de propelentes solidos, oferecendo beneficios substanciais em termos

de desempenho, embora acompanhados por desafios técnicos e custos mais elevados.

2.3.2 Graos Independentes

Ja os graos independentes, carregados como cartuchos, representam uma abordagem
distinta no projeto de propelentes solidos, caracterizada por seu processo de fabricacdo
separado do envelope-motor e por diversas vantagens associadas a sua aplicacao.

No processo de fabricacdo, os graos independentes sdo produzidos a parte do
envelope-motor, utilizando métodos como extrusdo ou fundicdo em um molde cilindrico,
conhecido como cartucho. Apds a fabricagdo, esses graos sdo entdo carregados ou montados
no envelope-motor de maneira independente, proporcionando uma flexibilidade significativa
no processo de producao.

Essa independéncia no processo de fabricagdo permite que os grios independentes
sejam substituidos mais facilmente, especialmente quando ha um envelhecimento excessivo
do propelente. A capacidade de realizar substitui¢des individuais contribui para a eficiéncia na
manutengao e prolonga a vida 1til do missil.

Os graos independentes carregados como cartuchos encontram aplicagdo em misseis
taticos pequenos e motores de foguete de tamanho médio. Uma das principais razdes para essa
escolha ¢ o custo mais baixo associado a essa configuracdo, tornando-a uma opgao

economicamente vantajosa. Além disso, a facilidade de inspecdo durante o processo de
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fabricacdo e montagem torna os graos independentes uma escolha pratica em determinados
contextos (DAVENAS, 1992).

A vantagem crucial dos graos independentes € a sua natureza nao aderida ao envelope-
motor, 0 que permite configuracdes que nado seriam alcangaveis com graos aderidos. Isso
inclui a implementa¢do de um tubo de queima interno-externo, proporcionando flexibilidade
adicional no design do motor de foguete (DAVENAS, 1992).

A verificacao final dos graos independentes ¢ mais facil em comparagdo com os graos
aderidos ao envelope-motor. Durante a montagem final do foguete, os graos sdo carregados
no envelope-motor, e varios sistemas de suporte podem ser utilizados para garantir o correto
funcionamento durante o disparo. A possibilidade de substituir o grao de forma independente
ao longo da vida 1til do missil adiciona uma camada adicional de versatilidade operacional
(SUTTON; BIBLARZ, 2017).

Logo, os grdos independentes carregados como cartuchos destacam-se por seu
processo de fabricacdo independente, facilidade de substituicdo e aplicabilidade em misseis
taticos pequenos e motores de foguete de tamanho médio. A escolha entre graos
independentes e aderidos ao estojo depende das necessidades especificas do projeto, com
considera¢des de custo, flexibilidade de design e manuten¢do influenciando a decisdo na

busca por solugdes eficientes na propulsdo espacial.

2.3.3 Geometria dos Graos

Conforme destacado por Nakka (2007), todos os propelentes destinados a motores de
foguete sdo processados em uma forma geométrica padronizada geralmente cilindrica e sdo
projetados para se encaixar eficientemente nos motores, maximizando a eficiéncia
volumétrica.

O grao pode ser composto por um Unico segmento cilindrico ou por varios segmentos,
frequentemente incorporando um nucleo central, também chamado de alma ou “core”, que se
estende por todo o comprimento para aumentar a drea de superficie inicial exposta a
combustdo, formando uma espessura do grao, também chamada de “web”, conforme pode ser

visto na Figura 5, abaixo:
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Figura 5: Imagem do grao
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Fonte: Trubiene (2015) apud Santos (2019)

A forma especifica da alma, que pode variar de circular a formas mais complexas,
como estrelas e cruzes, desempenha um papel crucial na influéncia da curva de empuxo-
tempo do motor de foguete. O empuxo gerado pelo motor ¢ diretamente proporcional a area
de queima instantanea, com a superficie de queima recuando perpendicularmente a superficie
naquele ponto.

Esse conceito ¢ visualizado na Figura 6 abaixo, onde as linhas de contorno
representam a forma do nicleo em momentos sucessivos durante a queima. Formas
especificas, como o grao em estrela, por exemplo, proporcionam uma queima
aproximadamente neutra, desejavel para otimizar a eficiéncia na entrega do impulso total,

uma vez que uma pressao constante na camara favorece o desempenho do bocal.
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Figura 6: Imagem comparativa entre diferentes curvas de empuxo para diferentes formatos da alma de um
propelente solido
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Fonte: Hill & Peterson (1970) apud Ribeiro (2013).

Como ¢ possivel se observar, ha diferentes tipos de queimas, porém elas podem ser
dividas em trés principais: a Queima Neutra, a Queima Progressiva ¢ a Queima Regressiva.
Logo, de acordo com Sutton; Biblarz (2017), a Queima Neutra em um grao de propelente
refere-se a uma condicdo em que o impulso, a pressdo e a area de superficie de queima se
mantém relativamente constantes durante o processo de queima, dessa forma muitos graos sao
intencionalmente projetados para apresentar essa queima neutra.

Em contraste, a Queima Progressiva caracteriza-se por um aumento progressivo no
impulso, na pressdo e na area de superficie de queima a medida que o tempo de queima
avanga. E, por fim, a Queima Regressiva envolve um grao de propelente em que o impulso, a
pressao e a area de superficie de queima diminuem a medida que o tempo de queima progride.

A Geometria do Grao ¢ entdo escolhida para atender aos requisitos do motor, sendo
compacta e eficiente no uso do volume disponivel, com um perfil de superficie de queima que
coincida com a curva desejada de empuxo-tempo. A escolha visa evitar a queima erosiva €
minimizar lascas de propelente ndo queimado e deslocamento do centro de gravidade durante
a queima (SUTTON; BIBLARZ, 2017). Logo, o Processamento do Grao e a Fabrica¢do do
Propelente devem ser repetiveis, simples, de baixo custo e causar apenas estresses térmicos

aceitaveis, para garantir uma melhor estabilidade dimensional do grao.
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Dessa forma, uma melhor estabilidade dimensional do grao, garantindo sua geometria
0 maximo correto possivel ¢ essencial, visto que, um grdo com a geometria ndo conforme,
pode gerar as duas maiores falhas, segundo (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

A primeira falha ¢ a formacdo de Trincas Superficiais, quando ha deformagdes
superficiais excessivas. Essas trincas se formam na superficie do grao de propelente, abrindo
novas areas de queima. Isso resulta em um aumento de pressdo na camara e,
consequentemente, em um impulso mais alto, mas de duragdo mais curta. Essa variacao no
impulso pode desviar o veiculo de sua trajetéria planejada, comprometendo o alcance dos
objetivos da missdo. Em casos mais severos, com multiplas trincas ou trincas profundas, o
involucro do motor fica sujeito a pressdes excessivas, levando a sua falha.

Outra falha sdo as pequenas areas desconectadas e localmente quebradas, que se refere
a formacdo de lacunas finas na periferia do grdo, entre o propelente e o revestimento,
involucro ou isolamento. Quando expostas aos gases quentes e de alta pressdo na cavidade do
grao, essas areas ndo conectadas causam um aumento subito na area de queima projetada.
Esse aumento resulta em uma pressao de camara mais elevada, gerando um impulso maior.
Mesmo pequenas areas nao conectadas frequentemente levam a falha do motor de foguete.

Ambos os modos de falha destacados evidenciam a importancia critica da integridade
estrutural do grao no desempenho e na seguranga dos motores de foguete, segundo

(SUTTON; BIBLARZ, 2017).

2.3.4 Composicao dos Graos

A sele¢do do Propelente ¢ baseada em seu desempenho, propriedades mecanicas,
balisticas, caracteristicas de fabricacdo, pluma de exaustdo e propriedades de envelhecimento.
Se necessario, a formulagdo pode ser ajustada para se adequar ao tempo de queima ou a
geometria do grao requeridos (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

As composi¢des dos propelentes em motores de foguete amadores experimentais
variam em complexidade. Por exemplo, os propelentes a base de "actcar" sdo relativamente
simples, sendo compostos principalmente por dois elementos essenciais: combustivel e
oxidante. Em contrapartida, os propelentes experimentais compostos podem apresentar maior
complexidade, incorporando elementos como oxidantes com diferentes tamanhos de malha,
ligantes poliméricos e até mesmo metais como aluminio ou magnésio. Além disso, aditivos
suplementares, como agentes de cura, estabilizadores de fase, solventes e agentes
controladores de taxa de queima, podem ser incluidos em propor¢des reduzidas para ajustar as

caracteristicas do propelente (NAKKA, 2007).
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Dessa maneira, a selecdo dos elementos do propelente e a determina¢do das suas
proporgdes sdo cruciais para o planejamento, estabelecendo, por exemplo, a faixa de I, na
qual o motor funcionard (RIBEIRO, 2013).

Os requisitos fundamentais para a escolha e formulagdo de propelentes, conforme
(NAKKA, 2007), abrangem uma variedade de aspectos essenciais. A seguranga no manuseio,
armazenamento € uso ¢ primordial, exigindo precaugdes em todas as etapas do processo,
desde a manipulacdo até o armazenamento e a utiliza¢do do propelente.

O segundo ponto crucial diz respeito a toxicidade dos constituintes e dos produtos da
combustdo. Nesse contexto, a busca ¢ por propelentes ndo toxicos, ndo carcinogé€nicos € nao
corrosivos, com aten¢do especial para componentes que demandam manuseio especial, como
isocianatos.

Outro aspecto vital ¢ a capacidade de moldagem do propelente de acordo com a
geometria desejada, visando otimizar a eficiéncia volumétrica no motor. Consideracdes
financeiras também desempenham um papel inegavel, sendo o custo dos constituintes e do
processo de formulacdo crucial, especialmente para entusiastas amadores com orgamentos
limitados.

Para além do desempenho teorico, ¢ imperativo avaliar as caracteristicas praticas de
queima do propelente, incluindo seu comportamento durante a queima real em um motor de
foguete. Finalmente, a facilidade de formulagdo, como ultimo critério, abrange a
acessibilidade dos componentes, a simplicidade do processo e a minimiza¢do de estresses

térmicos durante a fabricagao.

2.4 PARTES MECANICAS DO MOTOR-FOGUETE

Um motor-foguete ¢ um sistema mecanico complexo, composto por diversas partes
que desempenham papéis cruciais em seu desenvolvimento. E quando se trata de motores
feitos para projetos de foguetemodelismo, a complexidade depende da viabilidade de cada
equipe.

Quando se trata de foguetemodelismo, por conta da praticidade e facilidade de
desenvolvimento, em sua maioria das vezes € escolhido se desenvolver um motor de
combustivel sélido. Dessa forma, deve-se estudar as principais partes mecanicas de um
motor-foguete de propulsao solida, que sao: a Tubeira, o Tampo, a Camara de Combustao, o

Ignitor e a Camada Ablativa.
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Figura 7: Desenho com parte dos principais componentes de um motor de propulsdo sélida

CAMARA DE
__-COMBUSTAO

IGNITOR .

GRAODO
PROPELENTE

GARGANTA
SAIDA DO
BOCAL

Fonte: (BALDISSERA; 2016)

Na Figura 7 acima, consegue-se identificar parte dos principais elementos
mencionados anteriormente como os principais componentes de um motor-foguete, como, por
exemplo: o envelope-motor, chamado de camera de combustdo; a tubeira, com a garganta e a
saida do bocal; o ignitor; e o grao propelente (BALDISSERA; 2016).

Essas partes trabalham em conjunto para fornecer a propulsdo necessaria para elevar o
foguete. O design preciso ¢ a integridade mecanica dessas partes sdo essenciais para garantir o

funcionamento seguro e eficaz do motor de propulsao solida.

2.4.1 Tubeira

A tubeira, também conhecida como bocal convergente-divergente ou nozzle, possui a
funcdo de canalizar e acelerar os produtos de combustdo gerados pelo propelente em
combustdo, de forma a maximizar a velocidade do exaustor na saida, atingindo velocidade
supersonica. A tubeira de um motor-foguete realiza essa facanha por meio de geometria

simples, variando a area seccional (ou diametro) de maneira precisa (NAKKA, 2007).
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Figura 8: Desenho da geometria de uma Tubeira
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Fonte: (NAKKA, 2007)

A geometria de uma tubeira, conforme possivel ver na Figura 8 acima, inclui trés
partes principais, que sdo bem descritas por (DAVENAS, 1992):

- Zona Convergente da tubeira, regido que estd entre a area de entrada (inlet area) e a
garganta (throat) da tubeira, que tem como principal objetivo direcionar o fluxo dos gases de
combustio do propelente;

- Garganta (throat), area de menor diametros, e o local que determina a operagao do
motor de foguete, acelerando os gases de combustao;

- Zona Divergente da tubeira, também chamado de cone de saida, regido que esta entre
a garganta (throat) e a area de saida (exit area) da tubeira, e que € responsavel por aumentar a
velocidade de exaustao dos gases na fase de expansao, melhorando consequentemente o efeito
propulsivo.

Com isso, 0s contornos internos da zona divergente e convergente apresentam formas
conicas, caracterizadas por semiangulos variando entre 15 e 25 graus, respectivamente, em
projetos de motores para uso em foguetemodelismo. J& considerando motores de alto
desempenho, operando sob pressdes elevadas, usa-se perfis em formato de sino (SUTTON;
BIBLARZ, 2017).

Dessa forma, para se realizar a analise de uma tubeira deve-se considerar os conceitos
de: escoamento constante, unidimensional e compressivel de um gés ideal. Nesse contexto, o
termo "constante" se refere a invariabilidade do fluxo do fluido (composto pelos gases de
exaustdo e particulas condensadas) ao longo do tempo durante a queima. A caracteristica
"unidimensional" implica que o fluxo ocorre ao longo de uma linha reta, sendo que, para uma
tubeira, assume-se que essa direcdo segue o eixo de simetria. A compressibilidade do fluxo,
apropriada para gases movendo-se a velocidades elevadas, difere do conceito de fluxo
incompressivel, aplicado a liquidos e gases em velocidades significativamente inferiores a
velocidade do som, manifestando alteragdes notaveis na densidade, ao contrario do

comportamento incompressivel (SUTTON; BIBLARZ, 2017).
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O conceito de gas ideal, embora uma simplificacdo, permite uma relacdo direta entre
pressdo, densidade e temperatura, propriedades cruciais na andlise do fluxo através da tubeira.
O objetivo no projeto da tubeira do foguete ¢ alcangar a maior velocidade de saida possivel
para os produtos de combustao. Isso ¢ efetuado através do design do perfil geométrico da
tubeira, buscando um fluxo isentrdpico, dependente apenas da area seccional. Isso requer um
fluxo sem atrito e adiabatico, minimizando, portanto, os efeitos de atrito, perturbagdes no
fluxo e condigdes propensas a perdas por choque. A redugdo das perdas de transferéncia de
calor também ¢ essencial, assegurando que as propriedades do fluxo se aproximem do estado
isentropico, sendo influenciadas apenas pela varia¢do da area seccional a medida que o fluido

se desloca pela tubeira (SUTTON; BIBLARZ, 2017).

2.4.2 Tampo

O tampo, também conhecido como bulkhead, desempenha o papel fundamental de
vedar uma das extremidades do motor. Em determinadas situacdes, a propria extremidade do
envelope-motor pode ser vedada, eliminando a necessidade desse componente.

No geral, esse componente ¢ construido a partir de materiais metéalicos, possuindo uma
espessura maior que a cAmara de combustdo, gerando um peso maior ao motor. E necesséario
que ele seja metalico e ser mais pesado para garantir maior resisténcia e vedagdo na hora da

queima do combustivel, visto que ¢ exposto a altas pressdes e temperaturas.

2.4.3 Ignitor

O Ignitor ¢ responsavel por fornecer a energia necessaria a superficie do propelente
para iniciar a queima, geralmente sendo um elemento pirotécnico projetado para transformar
um sinal de ignicdo, como choque, impulso elétrico ou luz, em queima constante de uma
substancia pirotécnica.

Um sistema de igni¢do para pequenos graos, geralmente, se limita a um ignitor ligado
a uma carga de polvora primaria (liberagdo instantanea e muito alta de gases durante alguns

milissegundos) (DAVENAS, 1992).

2.4.4 Camara de Combustao

A camara de combustdo, também chamada de envelope-motor ou case, ¢ o
componente mecanico responsavel por conter e direcionar a intensa reagdo quimica que
ocorre durante a queima do propelente sélido. Essa camara ¢ caracterizada por conter em seu

interior o grao propelente e ser o lugar onde a combustao ocorre. Dessa forma, sua concepg¢ao
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desempenha um papel critico na eficiéncia do motor, influenciando fatores como pressao,
temperatura e taxa de queima.

A camara deve ser capaz de suportar a pressdao interna resultante da operagdao do
motor, aproximadamente 3 a 25 MPa, com um coeficiente de seguranga suficiente, geralmente
da ordem de 1,4 (DAVENAS, 1992).

A geometria da cdmara de combustdo € projetada para maximizar a area de superficie
de queima e otimizar a eficiéncia volumétrica do moto, logo, geralmente assume uma forma
cilindrica para a camara de combustdo. O formato e a disposi¢do da pressao interna de uma

camara de combustao podem ser observados na Figura 9 abaixo.

Figura 9: Desenho de uma cdmara de combustdo e o campo de pressdo interna da camara, mostrando o fluxo de
saida dos gases
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Fonte: (SUTTON; BIBLARZ, 2017)

A selecao dos materiais para a camara de combustdo ¢ crucial, pois precisa suportar as
condigdes extremas de temperatura e pressdo geradas durante a queima do propelente.
Materiais como metais de alta resisténcia (ago, ligas de aluminio ou titanio), plasticos
reforcados (fibra de vidro, aramida, fibra de carbono), compositos especiais ou ligas
resistentes ao calor sdo comumente empregados para garantir a integridade estrutural da
camara ao longo do ciclo de vida do motor (DAVENAS, 1992).

Além disso, a eficacia do resfriamento ¢ uma consideracdo importante na concepcao

da camara de combustdo. Sistemas de resfriamento interno ou externo podem ser
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incorporados para dissipar o calor gerado durante a combustdo e proteger a estrutura da
camara.

A dinamica complexa da camara de combustdo em um motor de foguete solido exige
uma abordagem cuidadosa no design, levando em conta os aspectos térmicos, mecanicos €

aerodindmicos para assegurar o desempenho eficiente e seguro do motor (DAVENAS, 1992).

2.4.5 Prote¢ao Térmica

A protegao térmica, também chamada de camada ablativa ou liners, desempenha um
papel crucial na protecdo térmica da camara de combustdo do motor-foguete. Essa camada ¢
projetada para enfrentar as condi¢des extremas de calor geradas durante a queima do
propelente, visto que, conforme (DAVENAS, 1992) revela, a temperatura de combustao dos
graos propelente, variam de entre, aproximadamente, 1500 a 3500 K.

Geralmente composta por materiais ablativos avangados, como compostos de resina
ou ceramicas de alta resisténcia térmica, a camada ablativa ¢ aplicada estrategicamente na
regido interna da camara de combustao.

Enquanto o foguete estd em operacdo, a camada ablativa sacrifica-se para preservar a
integridade da camara de combustao, liberando gases ou vapores que absorvem e dissipam o
calor excessivo. Esse processo de ablacdo ¢ fundamental para evitar danos térmicos a
estrutura interna do foguete, garantindo a durabilidade e a eficacia do motor.

Dessa forma, a escolha cuidadosa dos materiais utilizados na camada ablativa e o
design preciso dessa tecnologia sdo cruciais para assegurar o desempenho ideal dos motores
de foguete utilizados em foguetemodelismo, contribuindo para o sucesso das missdes € para

uma experiéncia segura e confiavel.
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3 TRANSFERENCIA DE CALOR EM FOGUETEMODELISMO

A transferéncia de calor, ou o calor, pode ser definida como o processo pelo qual a
energia térmica ¢ trocada entre diferentes corpos ou sistemas. Este fendmeno ocorre em
resposta a uma diferenca de temperatura entre os objetos envolvidos, movendo-se do corpo
com temperatura mais elevada para o de temperatura mais baixa. (CENGEL, GHAJAR; 2012)

A transferéncia de calor pode ocorrer de duas formas principais: através do calor
sensivel e do calor latente. Essas formas de transferéncia de calor estdo associadas a diferentes
mudancas de estado fisico da substancia.

O calor sensivel refere-se a transferéncia de energia térmica que causa uma mudanga
de temperatura em um material sem alterar seu estado fisico. Em outras palavras, esta
relacionado a variagdo da temperatura de uma substancia sem que ocorra sua transformagao
de fase. A quantidade de calor sensivel necessario para elevar ou diminuir a temperatura de
uma substancia ¢ determinada pela sua capacidade térmica, que ¢ uma propriedade especifica
de cada material.

O calor latente, por sua vez, estd associado a mudanca de fase de uma substancia,
como a fusdo (mudanga de sélido para liquido) ou a vaporizagdo (mudanga de liquido para
vapor). Durante essas transi¢des de fase, a temperatura permanece constante mesmo quando a
substancia continua a receber calor. Isso ocorre porque a energia térmica esta sendo utilizada
para superar as for¢as intermoleculares que mantém a substancia em um estado especifico.

Portanto, no calor sensivel, a energia térmica ¢ absorvida ou liberada e causa uma
mudanca de temperatura, enquanto no calor latente, a energia térmica ¢ absorvida ou liberada
durante uma mudanca de fase, sem alterar a temperatura. Ainda, ¢ possivel se calcular o calor

sensivel ou o calor latente através de suas respectivas formulas:

Qs = mc, AT (%)

Q= mAHvap (6)

Onde: Q, = o calor sensivel transferido; Q; = o calor latente transferido; m = a massa
do corpo; ¢, = o calor especifico do material do corpo; AT = a variagdo de temperatura no

corpo; € Hyq, = a entalpia especifica da vaporizagao.
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Além disso, a transferéncia de calor depende do meio pelo qual o calor ird ser
transferido, logo ha trés possiveis formas de transferéncia de calor, sendo elas: condugdo,

conveccao e radiacdo, de acordo com Cengel e Ghajar (2012).

3.1 CONDUCAO

A condugdo de calor ¢ um processo de transferéncia de energia térmica que ocorre
através da interagao direta entre particulas adjacentes em um meio material. Este fendmeno se
da devido a vibragao das particulas em resposta a energia térmica, transmitindo-a a particulas
vizinhas.

Ou seja, o calor ¢ conduzido através da colisdo entre os atomos e/ou moléculas que
possuem mais energia cinética, ou de excitacdo, para as moléculas e/ou d&tomos com menor
energia cinética, dessa forma ocorre uma transferéncia de energia das moléculas mais
energéticas para as menos energéticas (INCROPERA, 2008).

Normalmente, materiais no estado sélidos sao melhores condutores de calor quando
colocado em comparagao com fluidos.

A quantificacdo desse fendmeno de transferéncia de calor ¢ realizada por meio das
equacdes de taxa pertinentes, permitindo o cdalculo preciso da quantidade de energia
transferida ao longo do tempo. No contexto da condugdo térmica em uma parede plana
unidimensional, a lei de Fourier ¢ empregada para quantificar esse valor (INCROPERA,

2008). A expressao matematica correspondente ¢ apresentada abaixo:

. dT
Qcona = —k - ax (7)

Onde: Q,pnq ¢ 0 fluxo térmico dado em (W/m2); k é o coeficiente de condutividade
L . ar .
térmica do material dado em (W/Km); e o €@ derivada da temperatura no espago,

representando a variagdo na temperatura pelo comprimento L entre essas temperaturas. Ao
considerar uma condicao de estado estacionaria, pode se obter a seguinte simplificagdo do

fluxo térmico:

T-Ty

Qcond =—k- L (8)

Onde: T2 ¢ a menor temperatura, dada em (K); T € a maior temperatura, dada em (K);

e L ¢ a comprimento da parede dado em (m). O sinal negativo apresentado nas formulas (7) e
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(8) representa apenas o sentido em que o calor flui no material, sendo esse do local mais

quente para o mais frio, como pode-se observar na figura 10 abaixo:

Figura 10: Desenho referentes ao processo de condugéo de calor

A T(X)

T1

T2

v

Fonte: o autor

Dessa forma, ainda ¢ possivel se determinar a taxa de transferéncia por condugao
térmica, a qual ¢ influenciada pela condutividade térmica do material e pela area de segao
transversal por onde ocorre a transferéncia, sendo um produto do fluxo térmico pela area de

secdo transversal do meio. Logo, a formula pode ser dada por:

. dr

Qcond = _k'E'A ou 9
Qvond = —k.%.A ou 9.1)
Qcond = A. Qcond 9.2)

Onde: Qonq ¢ a taxa de transferéncia por condugio térmica dada em (W); e A é a area
de secdo transversal dada em (m?)
A condugdo térmica desempenha um papel fundamental no motor-foguete, visto que o

calor proveniente da queima do propelente ¢ conduzido através das estruturas internas do
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motor, como, por exemplo, a camada ablativa, com o proposito de proteger as partes externas
do motor contra danos decorrentes de temperaturas extremas. Este processo de condugdo ¢
meticulosamente considerado no design do motor, onde a eficiéncia da transferéncia de calor
¢ uma consideragao crucial para a preservacao da integridade estrutural e desempenho

otimizado do motor de foguete.

3.2 CONVECCAO

A convecgdo ocorre em meios fluidos, como liquidos e gases, e envolve o transporte
de calor pela movimentacdo do proprio fluido, quando o mesmo em contato com uma
superficie solida, estando os dois a diferentes temperaturas. Conforme definido por Cengel e
Ghajar (2012), sendo o processo de transferéncia de calor que envolve os efeitos combinados
de condugdo e de movimento de um fluido quando este em contato com uma superficie.

A conveccdo pode ocorrer de duas formas, sendo ela a convec¢do natural ou a
conveccao forgada. A convecgdo natural, como o proprio nome ja diz, ocorre de forma natural
ao corpo, quando hd uma diferenca de temperaturas entre uma superficie solida e um fluido,
seja esse liquido ou gasoso.

Nesse caso, a convecgdo natural ocorre pela diferenga de temperaturas entre o fluido e
a superficie em contato, e pelo movimento do fluido decorrente da diferenga de densidade no
fluido, visto que um fluido com temperaturas mais elevadas tende a ser mais denso quando
comparado com um fluido com menor temperatura. Dessa forma, ao mudar a densidade do
fluido alterando sua temperatura, ocorre uma movimentagao no mesmo, gerando correntes de

conveccdo. Um exemplo da convecgdo natural pode ser visto na Figura 11.

Figura 11: Desenho ilustrativo mostrando o fluxo de calor em uma chaleira onde ocorre uma convecgao natural

Placa quente

Fonte: (INCROPERA, 2008)
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Ja a conveccdo forgada ¢é caracterizada por necessitar de uma maquina de fluxo, como,
por exemplo, uma bomba ou um ventilador, gerando o movimento do fluido no contato com a
superficie por onde o calor estd sendo transferido. Nesse caso, a convecgdo for¢ada ocorre
tanto pela diferenca de temperaturas entre o fluido e a superficie, quanto pelo movimento
imposto ao fluido decorrente de uma maquina de fluxo. Na convec¢ao forcada ¢ esperado que
seja transferido uma maior taxa e calor, quando comparado com a convec¢do natural

(MARTINS, 2017). Um exemplo da convecgao for¢ada pode ser visto na Figura 12.

Figura 12: Desenho ilustrativo mostrando o fluxo de calor proveniente de um ventilador, onde ocorre uma
conveccao forcada

Escoamento
aanasd L} LY
forcado Ar . Fluido -
> R = —_—
EE— e i e ol
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R Distribuigao de Distribuicao de
velocidades temperaturas
_ . W wy) /l\‘)
e +*
|
\
e ufv) Superficie | I

aquecida

Fonte: adaptado de Incropera (2008).

Além desses dois tipos de conveccao, ainda pode acontecer uma convecgdo mista, ou
seja, quando a conveccao forcada ocorre junto com a convecgdo natural. Porém, independente
da forma em que a convecgdo ocorra, a mesma pode ser calculada através da Lei de

Resfriamento de Newton, que determina o fluxo de calor sendo:

Qconv = hey - (Ts — Tp) (10)

Onde: Qony ¢ 0 fluxo térmico por convecgdo dado em (W/m?); hg, é o coeficiente
convectivo de transferéncia de calor, dado em (W/m? K); T, é a temperatura da superficie,
dado em (K); e Tf € a temperatura do fluido em movimento, dado em (K).

Em relagdo ao coeficiente convectivo de transferéncia de calor, esse coeficiente
depende das condig¢des na camada-limite entre a superficie solida e o fluido, as quais, por sua
vez, sdo influenciadas pela geometria da superficie, pela natureza do escoamento do fluido e
por uma série de propriedades termodindmicas e de transporte do fluido (INCROPERA,
2008).
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Dessa forma, ainda ¢ possivel se determinar a taxa de transferéncia por conveccao
térmica, a qual ¢ influenciada pelo coeficiente convectivo e pela area de se¢@o transversal por
onde ocorre a transferéncia, sendo um produto do fluxo térmico pela area de se¢do transversal

do meio. Logo, a férmula pode ser dada por:

Qconv = A. Oconv (11)

Onde: Qonq ¢ a taxa de transferéncia por convecgdo dada em (W); e A é a area de
secdo transversal dada em (m?).

A conveccao ocorre no ciclo operacional do motor-foguete durante a igni¢do e queima
do propelente, quando os gases resultantes experimentam expansao. Nesse contexto, a medida
que os gases percorrem as camaras internas do motor, ocorre a transferéncia de calor para as
superficies internas por meio da conveccdo. Este mecanismo ¢ vital para prevenir o
superaquecimento dessas superficies criticas, assegurando, assim, a estabilidade térmica e

operacional do sistema.

3.3 RADIACAO

A radiacao ¢ um método de transferéncia de energia térmica que ocorre por meio de
ondas eletromagnéticas, de forma que ndo requer um meio material para se propagar e pode
ocorrer no vacuo. Conforme descrito por Incropera (2008), a radiagdo térmica ¢ a energia
emitida pela matéria que se encontra a uma temperatura diferente de zero, independente de
que forma esteja a matéria, seja ela solida, liquida ou gasosa.

A radiagdo térmica refere-se, dessa forma, a emissdo de radiacdo por uma superficie
devido a sua energia térmica intrinseca. Essa emissdo de energia ¢ quantificada pelo poder
emissivo, representado por E, que indica a taxa na qual a energia ¢ liberada por unidade de

area (W/m?) da superficie. A lei de Stefan-Boltzmann estabelece um limite superior para o

poder emissivo, expresso por:

E =oT* (12)

Onde: T ¢ a temperatura absoluta da superficie, dado em (K); e o ¢ a constante de

Stefan-Boltzmann (o = 5,67.10 W/ (m?.K*)).
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Essa lei ¢ fundamental para compreender a radiagdo térmica e define o comportamento
de uma superficie chamada de radiador ideal ou, como comumente chamada, corpo negro. O
corpo negro representa uma superficie que emite a maxima quantidade possivel de radiagdo
térmica para uma dada temperatura, sendo um conceito essencial em estudos relacionados a
transferéncia de calor por radiacio (INCROPERA, 2008). Porém, o poder emissivo de um
corpo real € menor do que aquele emitido por um corpo negro & mesma temperatura, € ¢ dado

por:

E = eoT* (13)

Onde: ¢, chamada de emissividade, ¢ uma caracteristica radiante da superficie que
varia entre 0 e 1. Esta propriedade reflete a eficiéncia com a qual uma superficie emite energia
quando comparada a um corpo negro. A emissividade ¢ influenciada significativamente pelo
material que compde a superficie, bem como pela qualidade do seu acabamento.

Além de ser emitida, a radiagdo também pode ser incidida em uma superficie
proveniente de uma vizinhanga, e a radiacdo que incide sobre uma &rea unitdria pode ser
chamada de Irradiacdo, sendo representada pela variavel G, e dada em (W/m?). Da mesma
forma que o Poder Emissivo, uma superficie pode ndo absorver toda radiagao recebida, sendo
assim, surge o conceito de absorvidade & que, como a emissividade, varia em um valor de 0 a
1. Dessa forma é possivel se calcular a irradiacio absorvida Ggps, dada em (W/m?), pelo

corpo, através da férmula:

Gaps = .G (14)
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Figura 13: Imagem do processo de transferéncia de calor por radicacdo, considerando a emissdo e absor¢do da
radiacdo

Gas
T.h
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e temperatura 7 e temperatura 7,

Fonte: (INCROPERA, 2008)

Como ¢ possivel observar na Figura 13 acima ¢ possivel observar que todo corpo
emite e absorve radiagdo, dado isso, o calculo do fluxo de calor trocado por radiagdo pode ser

dado por:

Qrad = SG(TS4 - Tt?iz) (15)

Onde: Q,4q ¢ o fluxo de calor de radiagdo da superficie; T é a temperatura da
superficie; e T,;, ¢ a temperatura da vizinhanga. Dessa forma, é notério que se o fluxo por
positivo, significa que a superficie esta emitindo calor através de radiagdo, e se o valor do
fluxo de calor por radiacdo for negativo, significa que o a superficie estd absorvendo calor
através da irradiagao.

Adicionalmente, a radiacdo térmica representa um componente preponderante na
dindmica de troca de calor na periferia externa do motor-foguete. Superficies aquecidas do
propulsor emitem radia¢do térmica na forma de ondas eletromagnéticas, efetuando, portanto,
a transferéncia de calor para o meio ambiente circundante. A eficicia intrinseca desse
processo esta intrinsecamente vinculada a temperatura das superficies irradiantes e as

propriedades radiativas inerentes dos materiais envolvidos.

3.4 COEFICIENTE GLOBAL DE TRANSFERENCIA DE CALOR
Na transferéncia de calor, quando se trata de casos com os Mecanismos Combinados

consideram que a transferéncia de calor ocorre por varios mecanismos simultaneamente, ou
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seja, considera-se que ocorre condugdo, convec¢do e radiagdo de forma conjunta no mesmo
momento.

Por exemplo, em um meio sélido opaco a radiagao térmica, o transporte de calor se da
exclusivamente por condugdo, enquanto em um fluido opaco, como explicado anteriormente,
ocorre principalmente por convec¢do, a qual intrinsecamente engloba o processo de conducao.
Em ambientes de vacuo, a transferéncia de calor se resume a radiacdo térmica. Em meios que
ndo sao opacos, como soélidos, liquidos e gases, a transferéncia de calor pode ocorrer
simultaneamente por radiacao, conducao e convecg¢ao (CENGEL, GHAJAR; 2012).

Para se resolver o problema com mecanismos combinados, a principal técnica
utilizada ¢ o uso do método da Resisténcia Térmica, que considera cada processo de
transferéncia de calor, dividindo o sistema em resisténcias térmicas individuais, em que cada
resisténcia representa uma etapa ou meio de transferéncia de calor.

A resisténcia térmica ¢ uma medida da oposi¢do que um material ou sistema oferece a
transferéncia de calor, ou seja, ela representa a dificuldade que um material ou estrutura
apresenta para a passagem de calor através dele. A resisténcia térmica ¢ geralmente expressa
em unidades Kelvin por Watt (K/W) e ¢ inversamente proporcional a condutividade térmica
do material. Quanto maior a resisténcia térmica, mais dificil ¢ para o calor atravessar o

material ou sistema, e pode ser calculada usando a seguinte formula:

R==2 (16)

Onde: R ¢ a resisténcia térmica (em K/W); AT ¢ a diferenca de temperatura através do
material ou sistema (em K); e Q ¢ a taxa de transferéncia de calor (em W).

Os materiais podem ter resisténcia térmica devido a condugdo, convecgao, radiagao ou
uma combinagdo desses mecanismos, dependendo das propriedades do material e das
condi¢des de transferéncia de calor. Para a condugdo, a resisténcia térmica pode ser calculada

como:

L
Reona = %A (17)

Onde: R.,nq € a resisténcia térmica proveniente da conduc¢do (em K/W); L ¢é a
comprimento da parede dado em (m); k ¢ o coeficiente de condutividade térmica do material
dado em (W/Km); e A ¢é a area da transferéncia de calor dada em (m?).

Para a condugao, a resisténcia térmica pode ser calculada como:
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1
Reony = TA (18)

Onde: R ,ny € a resisténcia térmica proveniente da convecgdo (em K/W); h € o
coeficiente convectivo do fluido dado em (W/m? K); e A é a 4rea da transferéncia de calor

dada em (m?).

3.4.1 Resistencia Térmica Total

A resisténcia térmica total em um sistema ¢ a soma das resisténcias térmicas
individuais associadas a cada mecanismo de transferéncia de calor presente. Sendo assim, a
avaliacdo da resisténcia térmica total ¢ crucial para otimizar o desempenho térmico e garantir
que a dissipagdo ou retencdo de calor atenda aos requisitos de projeto. Uma analise cuidadosa
da resisténcia térmica total permite a selecdo apropriada de materiais e estruturas, visando
melhor eficiéncia no controle térmico.

A resisténcia térmica total ¢ calcula dependendo da disposi¢@o entre os mecanismos de
transferéncia de calor, podendo estar de duas formas principais: em série € em paralelo. As
resisténcias térmicas em série indicam que a transferéncia de calor atravessa varios materiais
ou interfaces em uma sequéncia. Logo, se calcula a resisténcia térmica total em série através

da soma das resisténcias térmicas.
Riotat = R1 + R, + ...+ R, (19)

Um exemplo pratico para determinar a resisténcia térmica total em situagdes de
resisténcias térmicas em série consiste na analise da transferéncia de calor por meio de uma
parede composta por diversos materiais distintos. Nesse contexto, ¢ imprescindivel conduzir
uma analise detalhada e realizar calculos apropriados para quantificar o fluxo de calor global

através do sistema. Essa abordagem ¢ ilustrada na Figura 14 apresentada abaixo:
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Figura 14: resisténcia térmica em série
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Fonte: (FCTUC, 2007).

J4 as resisténcias térmicas em paralelo indicam que a transferéncia de calor ocorre por

diferentes caminhos simultaneamente. Logo, a resisténcia térmica total em paralelo pode ser

calculada como:

1

1 1 1
=—+—+-+— (20
Rtotat R1 Rz Rp

Um exemplo ilustrativo para calcular a resisténcia térmica total em arranjos paralelos ¢
o caso de um ser humano interagindo termicamente com o ambiente. Nessa situacdao, ocorrem
simultaneamente trocas de calor por meio dos mecanismos de radiagdo, conveccdo e

conducdo. Essa abordagem ¢ ilustrada na Figura 15 apresentada abaixo:
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Figura 15: Resisténcia térmica em paralelo
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Fonte: (FCTUC, 2007).

O coeficiente global de transferéncia de calor e a teoria das resisténcias térmicas vao
ser usadas nesse trabalho para determinar o modelo da transferéncia de calor dentro de um
motor-foguete, sendo possivel o célculo para diferenciar os materiais selecionados para a

camada ablativa.
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4 A SELECAO DE MATERIAIS

A selecdo adequada de materiais na constru¢do mecanica ¢ de extrema importancia
para o desempenho e confiabilidade de componentes e sistemas mecanicos. Diversos fatores
influenciam essa escolha, como propriedades mecanicas, resisténcia a corrosao, durabilidade,
peso especifico, custo e facilidade de fabricagdo. Devido a isso, ¢ de suma importancia
entender as condigdes de operacdo do componente a ser projetado, a fim de garantir que o
material escolhido terd a propriedades requisitadas para o projeto.

A principal forma de classificar os materiais ¢ de acordo com base na natureza de suas
ligagdes quimicas predominante em cada material. Com essa defini¢do, conseguimos obter
quatro classificagdes principais dos materiais, sdo elas: Metais; Ceramicos; Polimeros e

Compositos. (CALLISTER; 2009)

4.1 METAIS

Os metais compdem uma vasta classe de materiais que envolvem praticamente toda a
tabela periddica, fazendo que possua a capacidade de ajustar as proporcdes dos constituintes
em ligas, proporcionando grande versatilidade e permitindo controlar as propriedades
materiais para atender a uma variedade de necessidades industriais e tecnoldgicas.

Um exemplo das principais ligas existentes sdo: as ligas de aco carbono, ligas de
aluminio, ligas de cobre e ligas de titdnio, em que cada liga apresenta caracteristicas
especificas que a tornam adequada para determinadas aplicagdes.

Em um nivel atdmico, os metais sdo caracterizados por sua estrutura cristalina, na qual
os atomos estdo organizados em uma rede ordenada. Esse arranjo confere aos metais sua alta
condutividade elétrica, uma vez que os elétrons livres podem se mover facilmente através da
estrutura cristalina. Além disso, esse arranjo faz que os metais possuem um Otimo
desempenho em aplicagdes de alta temperatura, sendo oOtimos condutores de calor.
(CALLISTER; 2009)

Outra caracteristica marcante dos metais ¢ a ductilidade, que se refere a capacidade de
um material se deformar plasticamente antes de se romper. Essa propriedade ¢ explorada em
processos de conformagdo mecanica, como laminacdo e extrusdo, para produzir pecas
complexas com geometrias especificas. A maleabilidade dos metais também ¢ evidente nesses
processos, permitindo a formag¢ao de chapas finas e detalhes intricados.

A resisténcia mecanica ¢ uma propriedade critica dos metais e pode ser ajustada por

meio de tratamentos térmicos e ligas. Isso permite que os metais se adequem as demandas
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especificas de diferentes aplicagdes, desde estruturas de suporte até componentes de carga
critica em aeronaves ¢ veiculos. (CALLISTER; 2009)

Metais como ago inoxidavel e ligas de aluminio sdo desenvolvidos para resistir a
corrosao em aplicagdes praticas, como estruturas ao ar livre, equipamentos quimicos e setores
maritimos. Esses materiais oferecem uma solugdo eficaz para a degradacdo causada por
ambientes corrosivos.

Como os metais apresentam uma grande versatilidade devido a grande quantidade de
diferentes ligas possiveis, apresentando diversas caracteristicas mecanicas, como Otima
resisténcia mecanica e boa ductilidade, os metais sdo empregados em diversas areas de um
motor, como na fabricagdo das camaras de combustdo e elementos de sustentacdao, como anéis
e suportes do motor, proporcionando a estabilidade necessaria durante o processo de ignigao e

ascensao, além de componentes estruturais da propria fuselagem do motor.

4.2 CERAMICOS

Os materiais ceramicos, derivados de elementos metalicos € ndo metalicos, sdo
caracterizados por ligagdes i0nicas ou parcialmente i0nicas, com algum carater covalente. O
termo ceramico reflete a necessidade de um tratamento térmico, conhecido como cozimento
ou queima, para alcancgar suas propriedades uteis. A argila ou barro ¢ frequentemente utilizada
como matéria-prima fundamental para esses materiais. (CALLISTER; 2009)

As caracteristicas gerais dos materiais ceramicos incluem: uma alta dureza; ma
condugao de corrente elétrica; ma condug¢dao de calor, se tornando um bom isolamento
térmico; uma boa estabilidade dimensional; alta resisténcia a altas temperaturas; e, por fim,
alta resisténcia a corrosdo. Contudo, sua elevada fragilidade ¢ uma desvantagem significativa.
(CALLISTER; 2009)

Existem dois grandes grupos em que os ceramicos sdo divididos, sendo eles: as
ceramicas comuns ou tradicionais, que sdo compostas ceramicas de baixo custo provenientes
de matérias-primas naturais, como, por exemplo, argila e porcelana; e as ceramicas
avangadas, ou de engenharia, que se destacam por serem destinadas a aplicagdes especificas,
essas ceramicas atendem a exigéncias mais rigorosas de desempenho, e devido a possuem o
custo mais elevado.

Um exemplo notavel ¢ o aluminio, que, embora seja um metal, seu 6xido Al203
pertence a familia de ceramicos 6xidos. Comparando o aluminio com o AI203, observa-se
que o AlI203 ¢ mais estavel e resistente ao calor, sendo aplicado na fabricacdo de tijolos

refratarios para fornos industriais. Outros exemplos incluem MgO e SiO2, base da familia de
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silicatos, ampliando a diversidade de aplicacdes dos materiais cerdmicos. (CALLISTER;
2009).

A aplicagdo de ceramicos em componentes estruturais ¢ restrita devido a fragilidade
inerente desse material. Essa fragilidade ¢ atribuida a presenga de microtrincas internas e/ou
externas, que surgem durante o processo de fabricacdo, representando aproximadamente 20%
do volume total. Além disso, a capacidade de deformagdo permanente ¢ baixa. Embora
avangos nos processos de fabricacdo tenham possibilitado a producdo de ceramicos com
indices reduzidos de defeitos, o custo ainda permanece elevado.

Nos motores-foguete, os materiais ceramicos sdo usados em componentes que estao
sujeitos a condi¢des extremas de temperatura e desgaste. Em ambientes de alta temperatura,
como os encontrados durante a combustao do propelente, os componentes criticos do motor
requerem materiais capazes de suportar tais extremos. Nesse contexto, 0s ceramicos sao
escolhas proeminentes devido as suas propriedades intrinsecas de resisténcia térmica e
durabilidade. Especificamente, revestimentos cerdmicos refratarios sdo estrategicamente

aplicados em areas cruciais, como bocais de exaustao e gargantas do motor.

4.3 POLIMERICOS

Os polimeros, também conhecidos como plasticos de engenharia, sdo materiais de
destaque na engenharia, derivados da manipulagcdo de macromoléculas por meio da quimica
organica. Esses materiais, comumente denominados plasticos, sdo formados por longas
cadeias de moléculas, compostas por repeticoes de unidades conhecidas como "meros". A
formagao dessas macromoléculas ocorre por meio de um processo chamado polimerizagao.

Os polimeros sdo predominantemente compostos de carbono e hidrogénio, mas a
combinagdo com outros elementos resulta em tipos especificos de polimeros, como acrilicos
com oxigénio, nylons com nitrogénio, fluoroplastos ou fluoelastomeros (viton) com fltor, e
silicones com silicio.

As caracteristicas dos polimeros incluem grande ductilidade, baixo peso, custo
reduzido em comparagdo com metais, baixa resisténcia estrutural, baixo ponto de fusdo e alta
reatividade, especialmente em plasticos comuns. (CALLISTER; 2009)

Alguns exemplos de polimeros de engenharia sdo PET (polietileno tereftalato), EPDM
(etileno propeno diamino mondmero), PP (polipropileno), PE (polietileno) e PVC (policloreto
de vinila). Além disso, ha ligas poliméricas que resultam da combinagdo de dois ou mais tipos

de polimeros.
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Outros polimeros muito estudados e utilizados recentemente sdo os elastomeros, que
sdo conhecidos por suas propriedades elasticas e de retorno a forma original apds deformacao.
Esses materiais sdo compostos principalmente por cadeias moleculares longas, flexiveis e
altamente entrelagadas, conferindo-lhes caracteristicas unicas de elasticidade ¢ deformagao
reversivel.

Além disso, os elastomeros desempenham um papel crucial como escudo térmico, ndo
apenas por suas excelentes propriedades térmicas, mas também por sua capacidade nica de
absorver a totalidade da tensao que normalmente seria transferida do compartimento do motor
para o propelente. Essa caracteristica torna os elastomeros especialmente eficazes na
mitigacdo de impactos térmicos e mecanicos, contribuindo para a estabilidade e durabilidade
dos sistemas em que sdo aplicados, como em escudos térmicos de veiculos espaciais ou em
outras aplica¢des similares. (MILHOMEM, 2018)

Em um motor-foguete, os polimeros sdo usados principalmente para vedacdes,
isolamentos térmicos e em partes ndo estruturais. No ambito das vedagdes, polimeros
flexiveis e resilientes sdo frequentemente empregados para assegurar a estanqueidade em
interfaces criticas do motor, prevenindo vazamentos indesejados de gases ou liquidos.

Em relagdo aos isolamentos térmicos, polimeros de alta temperatura, como o
poliuretano de alta densidade, conhecidos por suas propriedades isolantes eficazes,
contribuindo para a protecdo de componentes sensiveis do motor contra as temperaturas
extremas geradas durante a queima do propelente. Além disso, em partes ndo estruturais, os
polimeros oferecem beneficios significativos, tais como leveza e facilidade de moldagem,

podendo serem utilizados em componentes como suportes € conectores

4.4 COMPOSITOS

Os materiais compoésitos sdo materiais multifasicos, ou seja, ¢ um material formado
pela combinagdo estratégica de dois ou mais componentes, buscando melhores combinagdes
de propriedades pela associagdo de dois ou mais materiais distintos, sendo esses metais,
ceramicos e polimeros.

Compositos com fibras sdo inerentemente anisotrépicos, com propriedades
dependentes da diregdo das fibras. A resisténcia mecanica maxima ocorre na dire¢ao
longitudinal das fibras, enquanto na direcdo transversal, o refor¢o ¢ praticamente inexistente.
As fibras, em geral, possuem menores taxas de ablacdo e maiores condutividades térmicas,

afetando a forma como a ablagdo ocorre na protecdo térmica. A matriz, por sua vez,
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desempenha um papel crucial ao manter as fibras juntas, resistindo a deformacdes e vibragdes.
(CALLISTER; 2009)

Os reforcos mais utilizados sdo as fibras, que geralmente compdem 60-70% da
porcentagem total de massa dos isolantes, contribuindo significativamente para aumentar a
retengdo de char. (MILHOMEM, 2018)

Além de fortalecer a resisténcia mecanica, as fibras desempenham um papel adicional
como absorvedores de calor suplementares, visto que a fusdo ou evaporacao desses materiais
sdo procedimentos que absorvem energia. Em algumas situagdes, as fibras podem reagir de
maneira que consome calor junto a matriz. Entre os materiais frequentemente empregados
como fibras estdo oOxidos refratarios, tais como alumina e silica, asbestos ¢ vidro. A
performance do compdsito estd intimamente relacionada a orientacdo das fibras em relacao
aos gases resultantes da combustao. (MILHOMEM, 2018).

Nos motores-foguete, os compoésitos sdo utilizados como elementos estruturais
avangados, como os compositos de matriz de fibra de carbono, representando uma abordagem
revolucionaria na busca por equilibrio entre resisténcia mecanica e peso. O destaque desses
compositos reside na sua excepcional relagdo resisténcia-peso, que supera significativamente
as alternativas tradicionais, como metais convencionais. A utilizagdo extensiva desses
compositos avangados ¢ particularmente evidente em componentes como carenagens e
suportes estruturais criticos. A combinacdo de alta resisténcia, durabilidade e leveza desses
compositos contribui significativamente para reduzir a massa total do foguete, melhorando
assim a eficiéncia do veiculo durante o lancamento. Além disso, a maleabilidade dos
compositos oferece flexibilidade no design, permitindo a criacdo de formas e geometrias
complexas que seriam desafiadoras ou impraticaveis com materiais convencionais. Essa
capacidade de personalizacdo no design estrutural otimiza ainda mais o desempenho do
motor, resultando em sistemas mais eficientes e adaptados as demandas especificas de cada

missao espacial.

4.5 MATERIAIS ABORDADOS

Para realizar as analises necessarias da cimara ablativas, deve-se determinar materiais,
para isso materiais foram escolhidos de acordo com os critérios descritos por Davenas (1992),
incluindo nesses, mas nao esta limitado a:

- Adesao suficiente em toda a faixa de temperaturas de trabalho do motor.

- Baixa taxa de ablacao, para minimizar a massa inerte a bordo.

- Baixa condutividade térmica.
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- Alto calor especifico.

- Baixa densidade.

- Compatibilidade quimica com os componentes do motor: os materiais isolantes nao
devem afetar a quimica do propelente, mas manter as caracteristicas nominais deste ultimo.

- Boa permeabilidade ao gas.

- Baixa absor¢do de umidade.

Ao considerar os critérios mencionados acima, percebe-se que materiais como
polimeros e ceramicos seriam ideais para realizar as andlises. Porém, também seria essencial
analisar os materiais compositos € os materiais mais utilizados na area de foguetemodelismo
para realizar a andlise. Dessa forma, foram escolhidos os seguintes materiais para a analise:

- Policloreto de Vinila (PVC);

- Poliuretano (PU’s);

- Acido Polilatico (PLA);

- Poliestireno (EPS);

- Acrilonitrila Butadieno Estireno (ABS);

- Resina Epoxi;

- Fibra de Vidro;

- La de Rocha.
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5 ESTUDO DE CASO

Nesse trabalho sera feita a andlise da camada ablativa de um motor de combustdo
solida, considerando diferentes materiais. Para isso, sera analisado sob o motor construido
pela equipe universitaria de foguetemodelismo do CEFET/RJ, RocketWolf, avaliando

diferentes materiais para a protecao térmica do motor.

5.1 ANALISE DO PROJETO DO MOTOR

Inicialmente, ¢ imperativo realizar uma analise minuciosa dos elementos técnicos
inerentes ao projeto do motor-foguete desenvolvido pela equipe RocketWolf. Tal avaliacao
deve ser conduzida em conformidade com as etapas cruciais delineadas no fluxograma
proposto por (RIBEIRO, 2013), como explicitado na Figura 1 neste trabalho.

Nesse contexto, torna-se imprescindivel examinar os requisitos fundamentais da
missdo designada como Helder 1. Estes requisitos compreendem a consecucdo de um apogeu
de 1000 metros, acompanhada pela capacidade de transportar uma carga de 3500 g, ou 3,5 kg.

A consecucao desse objetivo demandou a determinacdo de parametros essenciais, oS
quais servem como base para a continuidade do projeto, notadamente o dimensionamento
preliminar do foguete. Conforme delineado no planejamento, estd previsto que o foguete sera
dotado de uma fuselagem com didmetro interno de 75 milimetros. Este dado primario serve

como ponto de partida para o inicio do dimensionamento do motor.

5.1.1 Dimensionamento da Cadmara de Combustao

Para realizar o dimensionamento do motor, o primeiro passo consiste na selecdo do
tubo a ser empregado como cadmara de combustdo, conhecido também como envelope. A
determinagdo crucial nesse processo recai sobre a escolha de um material que apresente
elevada resisténcia mecanica, associada a minima densidade e, por conseguinte, reduzido
peso. Adicionalmente, ¢ imperativo levar em consideragdo o diametro interno maximo,
previamente mencionado, estabelecido em 75 milimetros.

Subsequentemente a analise supracitada, foi estabelecida a pressdo interna maxima a
ser considerada para a camara de combustdo. Nesse contexto, definiu-se que a pressao
maxima no interior da cAmara, resultante da queima do propelente, seria de 1000 psi.

Considerando os parametros supramencionados, foi possivel determinar os elementos
constituintes iniciais da camara de combustdo, a saber: o diametro externo, a espessura da
parede e o material de constru¢do da referida camara. Para tal, recorreu-se ao catdlogo

fornecido pela Aleluia Aluminio (2023), a fim de estabelecer os parametros em questao.
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Figura 16: Catalogo da Loja Aleluia Aluminio, referentes a tubos redondos

POLEGADAS MILIMETROS PESO (KG/M)
A e A e
3/8 116 9,52 1,58 0,108
e 1/2 116 12,70 1,58 0,150
5/8 3 15,87 1,00 0,126
C 5/8 = 15,87 1,20 0,150
5/8 116 15,87 1,58 0,192
3/4 S 19,05 1,00 0,150
3/4 116 19,05 1,58 0,234
7/8 - 22,22 1,20 0,200
7/8 116 22,22 1,58 0,278
A 1 . 25,40 1,00 0,205
1 116 25,40 1,58 0,320
1 5/64 25,40 2,00 0,398
1 3/32 25,40 2,38 0,464
1 1/8 25,40 3,18 0,600
1.1/4 116 31,75 1,58 0,450
1.1/4 5/64 31,75 2,00 0,505
1.1/4 1/8 31,75 3,18 0,770
1.1/2 116 38,10 1,58 0,467
1.1/2 5/64 38,10 2,00 0,612
1.1/2 1/8 38,10 3,18 0,942
1.3/4 1/8 44,45 3,18 1,195
7) = 50,80 1,20 0,516
2 116 50,80 1,58 0,668
2 5/64 50,80 2,00 0,826

Fonte: (ALELUIA ALUMINIO; 2023)

Assim, com base no referido catdlogo, presente na Figura 16, e nos requisitos
mencionados previamente, optou-se por um tubo de formato circular com um didmetro
externo de 50,80 milimetros, apresentando uma espessura de parede de 1,58 milimetros,
confeccionado a partir da liga de aluminio 6061 — T6. A escolha dessa liga se fundamentou na
necessidade de atender aos requisitos de resisténcia mecanica e conformabilidade, associados

a uma baixa densidade em comparacdo com outras ligas metalicas, como ilustrado no Quadro

2 a seguir:
Quadro 2: Propriedades da Liga de Aluminio 6061-T6
Tensdo de Limite de Escoamento 290 MPa
Dureza 100 HB
Massa especifica (Densidade) 2710 Kg/m®
Condutividade Térmica 169 W/mK

Fonte: adaptado de Indusmart (2023)

Dessa forma, para finalizar o dimensionamento da camara de combustio ¢ necessario
verificar se o tubo escolhido corresponde ao requisito de seguranga imposto pela competi¢ao

LASC. De acordo com o documento “2023 LASC Design, Test, & Evaluation Guide”
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(LASC, 2023), o projeto estrutural da camara de combustdo deve ser projetado para uma
pressdo maxima nao inferior a 2 vezes a pressdo operacional maxima esperada, ou seja, tendo
um coeficiente de seguranca necessariamente maior que 2. Para isso, deve-se calcular a tensao
maxima em vasos de pressdo de paredes finas, por meio da formula a seguir (HIBBELER,

2010):

Ocir = = (21)

Onde: o, ¢ a tens@o maxima em vasos de pressao de paredes finas, dada em (MPa); p
¢ a pressao interna maxima, dada em (MPa); r ¢ o raio interno, dada em (m); t € a espessura
da parede, dada em (m).

Um vaso de pressao de paredes finas ¢ um recipiente projetado para conter fluidos sob
pressdo interna, caracterizado pela espessura relativamente pequena das suas paredes em
relacdo ao diametro do recipiente.

Dessa forma, sabendo que a pressao interna maxima ¢ 1000 psi, o didmetro interno ¢
50,80 milimetros e a espessura da parede ¢ 1,58 milimetros, ao realizar ajustes nos parametros
e a conversdo de unidade, conseguimos calcular a tensdo maxima em vasos de pressdo de

paredes finas sendo igual a:
ocr = 110,76 MPa

Para determinar o coeficiente de seguranca, deve-se dividir a Tensdo de Limite de
Escoamento do material, pela tensdo méxima em vasos de pressdo de paredes finas calculada
acima, seguindo a seguinte formula:

CS = Oescoamento (22)

Ocir

Onde: CS ¢ o coeficiente de seguranca. Dessa forma, sabe que a,;,- € igual a 110,76

MPa, e que Gpgcoamento € 1gual a 290 Mpa, temos que o coeficiente de seguranga sera:

CS =261
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Dessa forma, ¢ possivel garantir que o projeto estrutural da cdmara de combustdo foi
projetado corretamente. Logo, se obtém os seguintes parametros iniciais para o projeto do
motor-foguete:

Dexterno = 50,80 mm
t=158mm
Dinterno = 47,64 mm
p = 1000 psi = 6,89 MPa
Material: Aluminio 6061 — T6

5.1.2 Escolha do Propelente

ApOs realizar o dimensionamento da camara de combustdo, deve-se realizar a escolha
do Propelente a ser usado no projeto do motor-foguete. Conforme mencionado na subsegdo
2.3.4 do trabalho que esta sendo apresentado, as composi¢des dos propelentes em motores de
foguete amadores experimentais variam em complexidade.

Dessa forma, para o presente projeto foi escolhido um propelente da classe de
propelentes a base de "agucar", visto que eles sdo relativamente mais simples de se
confeccionar, sendo compostos principalmente por dois elementos essenciais: combustivel e
oxidante.

Logo, o propelente escolhido foi o chamado KNSB, esse propelente possui como base
Nitrato de Potéassio (KN) e Sorbitol (SB), na propor¢ao de 65% de KN para 35% de SB. Essa
proporgao ¢ especifica para propelentes a base de agucar, e ¢ mais bem detalhado no Nakka

(2007).

Quadro 3: Propriedades fisicas/termoquimicas do propelente.

Propriedades fisicas/termoquimicas do propelente e produtos
da combustao.

Tipo de propelente Simbolo | Unidades | KNSB

Densidade de massa do grao, ideal Dr g/cm3 1.841
Peso molecular efetivo M kg/kmol | 39.90

Temperatura da camara T, K 1600

Fonte: do autor com referéncia em Nakka — SRM Spreadsheet (2023).



49

5.1.3 Dimensionamento da Camada Ablativa e dos Grao

Apods obter os dados acima, foi realizado o dimensionamento dos graos, ou seja,
quantos gramas de propelente sdo necessarios para cumprir a missao estipulada. Para isso, foi
utilizado a tabela interativa ezRocket do Nakka (2007).

Foram imputados os seguintes dados na planilha, conforme pode ser visto na Figura 17

abaixo:

Figura 17: Dados do motor imputados na Planilha ezRocket.

INPUT DATA
Zpeak = 1000|metres Target apogee
t= 1|sec. Motor burn time
md 3,5|kg. Rocket empty mass
r 15(% Percentage of propellant mass to rocket empty mass
D 7,5|cm. Rocket diameter
cd 0,45 Rocket average drag coefficient

Fonte: do autor com referéncia em Nakka — ezRocket (2023)

Que tiveram o seguinte resultado, conforme apresentado no Quadro 4:

Quadro 4: Dados do motor retirados da Planilha ezRocket.

M, 0,525 Kg Massa de Propelente
Vyo 103 m/sec Velocidade de Queima
Mach 0,30 Numero de Mach da Queima

Fonte: do autor com referéncia em Nakka — ezRocket (2023).

Dessa maneira, ¢ necessaria uma massa de 525 gramas para atender aos requisitos da
missdo. Contudo, os cdlculos foram realizados considerando 600 gramas de propelente, uma
vez que, quanto maior o peso resultante da adi¢do de propelente, mais propelente deve ser
incorporado para atender a massa inicial. Portanto, a aproximacao de 600 gramas foi utilizada
para a massa de propelente.

No dimensionamento da camada ablativa, estabelece-se uma espessura de 2
milimetros, deixando um espago de 43,64 milimetros disponiveis para o grdo ocupar. Desse
modo, o didmetro externo do grao ¢ determinado, sendo necessario especificar o diametro da

alma.
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Para dimensionar o didmetro da alma, foram selecionados tamanhos de tubos
comerciais, e, assim, optou-se pelo didmetro de 19,05 milimetros, conforme indicado pelo
catalogo fornecido pela Aleluia Aluminio (2023), visto na Figura 16 acima.

Finalizando o dimensionamento do grao, optou-se por utilizar trés graos propelentes,
cada um com altura de 100 milimetros, totalizando 300 milimetros ou 30 centimetros de altura
total referente aos graos propelentes, onde cada grao tera 200 gramas de propelente. Logo, se

obtém os seguintes parametros para o dimensionamento do grao propelente:

Dextdogréo = 43,64 mm

Daima = 19,05 mm
tablativo = 2 Mm

H

grao = 100 mm

Para garantir melhor seguranca referente ao inibidor, que no nosso caso ¢ a camada
ablativa, Trubiene (2015) determinou que o mesmo deveria ter uma espessura de 3% a 5% da

espessura referente ao grao propelente, de acordo com a seguinte férmula:

tabiativo = CF . tgrio (23)

Daima

Dexrdograo_
tablativo = CF. ( > ) (24)

Dessa forma, considerando um coeficiente de seguranca CF de 5%, obtemos um

tablativo de:

tabiativo = 0,61 mm

No entanto, a decisdo foi tomar uma espessura de 2 milimetros para o material
ablativo, com o intuito de assegurar a integridade da camara de combustio diante de pressdes
e temperaturas elevadas. Essa escolha visa também otimizar a precisdo do processo, uma vez
que uma espessura de 0,61 milimetros € considerada inadequada para confec¢do e usinagem,

tornando-se mais viavel trabalhar com uma espessura superior.
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5.1.4 Performance do motor

Com os dimensionamentos realizados acima, foi possivel realizar a finalizagdo do
projeto do motor. Para isso, foi utilizado uma planilha desenvolvida pelo Nakka, (2007),
capaz de dimensionar a tubeira e calcular os principais parametros do projeto de uma motor-
foguete. Logo, ¢ possivel definir o dimensionamento da tubeira, conforme pode ser visto na

Figura 18:

Figura 18: Pardmetros da tubeira.

I] Lo ll

5 Not
(e fope—fu—> [
\

AN A
,_W

Fonte: Nakka — SRM spreadsheet (2023).

Onde: D, ¢ o diametro de entrada; D; ¢ o diametro da garganta; D, ¢ o didmetro de
saida; Deop . € 0 didmetro 6timo de saida; L. € o comprimento da se¢do de convergéncia; Ly €
o comprimento da se¢do de divergéncia; L, ¢ o comprimento total da tubeira; f ¢ o angulo de
convergéncia; ¢ a ¢ o angulo de divergéncia. Os resultados dos parametros acima estdao

mostrados no Quadro 5, abaixo:

Quadro 5: Resultados dos parametros da tubeira

beta 30.0  degrees

alpha 12.0  degrees
Dc 47.64 mm
Dt 9.85 mm
De 27.86 mm
De opt 31.41 mm
Lc 32.73 mm
Ld 42.36 mm
Lo 75.09 mm

Fonte: autor (2023).
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A partir dos dados obtidos da tubeira e com o dimensionamento aqui levemente
explicado, foi analisado os dados e postos no software chamado OpenMotor, a fim de retirar
os principais dados, como a curva de empuxo ¢ o impulso especifico do motor. Logo, foram

obtidos os seguintes resultados:

Quadro 6: Parametros fundamentais do motor

Classificagao do Motor J597

Impulso 751,816 Ns

Impulso Especifico 120,61 s

Tempo de Queima 1,258 s
Pressdao Média de Operagao 814,367 psi
Pressao Méaxima de Operagao 925,209 psi

Massa de Propelente 636 kg

Comprimento do Propelente 300 mm

Fonte: do autor feito no software OpenMotor (2023).

Figura 19: Curva de Empuxo do motor
J597

—— Chamber Pressure - psi
— Thrust-N

800 -

600 -

200 A

0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2
Time-s

Fonte: do autor feito no software OpenMotor (2023)
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Dessa forma, pode-se observar que o motor projetado produz uma queima progressiva,
ou seja, 0 empuxo aumenta com o tempo até atingir seu valor maximo em um valor de 597

Newtons. Sendo, dessa forma, suficiente para atingir os requisitos da dada missao.

5.2 MODELO ESTUDADO
Com a finalidade de desenvolver o modelo matematico para o problema, deve-se
inicialmente considerar a geometria do problema a ser solucionado. Inicialmente, antes de

acontecer a queima do combustivel, a geometria segue conforme a Figura 20 abaixo:

Figura 20: Geometria da cdmara de combustdo antes da combustdo

Dalma D

eXtdo g,z Dinterno Dexterno

Fonte: o autor (2023)

Onde, na Figura 20 acima ¢ possivel visualizar um desenho fora de escala do
posicionamento e dimensionamento da cdmara de combustdo, em que o Didmetro da alma

(Daima) € 0 Diametro externo do grdo (Deyt,, ) delimitam o grdo propelente, o qual €
grio

composto de KNSB, conforme mencionado anteriormente. Também ¢ possivel visualizar a
camara de combustdo, ou envelope, presente na cor cinza escura, € delimitada pelo Didmetro
interno (Dinterno) € 0 Didmetro externo (Deyterno)- Por fim, € possivel visualizar a camada

ablativa, ou protecao térmica, presente na cor azul escura, e delimitada pelo Diametro externo
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do grao (D¢ dograo) e pelo Didmetro interno (Djpterno), Caracterizando assim sua espessura

sendo:

D; — Dext
interno d"grﬁo

tablativo = 5 (25)

Apos visualizar o dimensionamento dos componentes antes da combustdo do grio

propelente, deve-se analisar o comportamento térmico dos componentes apds a combustao,

como pode ser visto na Figura 21 abaixo:

Figura 21: Geometria da camara de combustao ap6s a combustio

Dextdog,.go Dinterno

Fonte: o autor (2023)

Dextern o

Dessa forma, no instante apds a combustdo e o propelente ser totalmente consumido,

considera-se que a temperatura gerada pelo fluido ¢ equivalente a Temperatura de Camara

(Tyam)- Considera-se também que nao houve deformagdo da camada ablativa, e que nao

possui geracdo de calor. Dessa forma, o problema de transferéncia de calor pode ser modelado

a partir da resisténcia térmica global, como sera feito a seguir.
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5.2.1 Determinagao dos pardmetros

Primeiramente ¢ importante definir os pardmetros para realizar a modelagem. Logo,
serd usado o modelo de resisténcia total, conforme visto no capitulo 3.4.1 do presente
trabalhado. Para isso, deve-se obter o perfil geométrico do problema e definir as resisténcias

térmicas presentes, conforme serd visto na Figura 22:

Figura 22: Perfil geométrico do problema

3

r

n

Fonte: o autor

Onde, r; € a distancia do centro da camara até o inicio da camada ablativa, dada em
(mm), 1, ¢ a distancia do centro da camara até o final da camada ablativa, sendo o inicio da
camara de combustdo, dada em (mm), e 73 € a distdncia do centro da camara até o final da
camara de combustdo, dada em (mm).

Logo, como existe um fluido com temperatura elevada no interior do tubo, e um fluido
(nesse caso, o ar) na parte externa do tubo, apds a camara de combustdo, dessa forma ocorrera
um processo de transferéncia de calor. Ocorrendo, dessa forma, um processo de convecgao no
interior do tubo, um processo de conducdo na camada ablativa, um processo de conducdo na
camara de combustdo, e um processo de convecgdo no exterior do tubo, com o ar.
Desconsiderando os efeitos da radiagao térmica.

Dessa forma, a modelagem deve ser feita em coordenadas cilindricas, a fim de garantir

maior precisdo e fidelidade ao modelo apresentado. Logo, as férmulas referentes a condugdo e
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conveccdo de calor apresentadas no capitulo 3 da presente pesquisa irdo ser alteradas para
corresponder ao presente modelo, conforme podera ser visto a seguir.

A taxa de transferéncia de calor por condugdo térmica a partir da formula (9):

dT

Qcona = _k-A-E

dT
Qcona = —k. (Zﬂrl‘)-ﬂ

_ 2Lk (T4 —T5)
Qcond - ) (rz)
n(2

T1

(26)

Dessa forma, conseguimos obter o célculo para a taxa de transferéncia de calor por
condugdo Q.pnq, dada em (W), porém, como o dimensionamento foi projetado somente na
dire¢do radial, divide-se 0 Qynq pelo seu comprimento L, achando a taxa de transferéncia de

calor por metro Q,onq dada em (W/m), mostrada na formula abaixo:

5 _ ZT[k(Tl—Tz)
Qcond - ) (rz)
n(2

T1

(27)

Além disso, a Resisténcia térmica por conducdo, de acordo com a férmula (16) e com

a formula (27), ficara:

AT AT AT

Reond =6 = ouk(T,—Tp) ~ _AT

In (%) In (%)

Reona = (28)

Analogamente a taxa de transferéncia de calor por condugdo, temos a taxa de

transferéncia de calor por convecgao dada pela féormula (10) e pela férmula (11):

Qconvy = A. hey. (Ts - Tf)
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Qconv = (2mrL). hey,. (Ts — Tf) (29)

Dessa forma, conseguimos obter o célculo para a taxa de transferéncia de calor por
convecgdo Q.ony, dada em (W), porém, como o dimensionamento foi projetado somente na
dire¢do radial, divide-se 0 Q.ony pelo seu comprimento L, achando a taxa de transferéncia de

calor por metro Q oy, dada em (W/m), mostrada na formula abaixo:

Qconv = (2nr). hey. (Ts — Tf) (29)

Além disso, a Resisténcia térmica por convecgdo, de acordo com a férmula (16) e com

a formula (29), ficara:

AT AT ~ AT
—@ar).hey. (Ts = Tf)  (27r). hey. AT

RCOTLU -

QCOTIU

Reony = ! (30)

2T

Ap6s modelar as féormulas apresentadas para um modelo de transferéncia de calor em
paredes cilindricas, deve-se modelar o problema a ser resolvido. Como o objetivo do presente
estudo ¢ comparar diferentes materiais para a camada ablativa de um motor-foguete, os
melhores resultados seriam provenientes de materiais para camada ablativa que faga a camara
de combustdo motor possuir a menor temperatura em sua superficie externa, ou seja, que

tenha a menor T3, de acordo com a Figura 23 abaixo:
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Figura 23: localizacdo das temperaturas no problema

Fonte: o autor (2023)

Onde: T.omp € a temperatura de combustdo dos gases, também chamada de
temperatura de cAmara, dada em (K); T; ¢ a temperatura da superficie da camada ablativa em
contato com os gases de combustdo, apos a conveccdo térmica, dada em (K); T, ¢ a
temperatura da superficie no contato da camada ablativa com a cdmara de combustdo, dada
em (K); e T5 ¢ a superficie final da camara de combustdo, em contato com o ar externo, dada
em (K).

Para isso, deve-se inicialmente calcular a taxa de transferéncia de calor global

referente ao problema, que pode ser dada por:

_ Tfinal_Tinicial
leobal - R (31)
total

Considerando que o problema estd sendo modelado em uma unica dimensao, sendo ela
aradial, € que a Tip;ciq; € @ temperatura mais elevada, € a Tf;,q; € @ menor temperatura, temos

que:

. Tamb—Tcomb
leobal = amR < (32)
total
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Logo, para calcular a resisténcia térmica total, a qual vai ser dada em somente uma
dimensdo, deve-se considerar a formula (19) que representa o calculo da resisténcia total de

um sistema de resisténcia térmicas em série:
Rtotal = Rl + RZ + . + Rn

A partir disso, calcula-se as quatro resisténcias térmicas presentes no problema
apresentado, sendo elas: a convecgdo térmica dos gases de combustdao com a camada ablativa,
a conducdo térmica da camada ablativa, a condugao térmica da camara de combustdo, ¢ a
conveccao térmica da camara com o ar externo.

A resisténcia térmica proveniente da convec¢do térmica dos gases com a camada

ablativa ¢ dada por:

1
CONVflyido 2nrihprop

R (33)

Onde: R.opn fluido ¢ a resisténcia térmica de conveccao dos gases de combustdo, em

uma unica dimensao, dada em (em Km/W); r; ¢ a distancia do centro da camara até o inicio
da camada ablativa, dada em (mm); € hy,.,,, € 0 coeficiente convectivo dos gases gerados pela
combustio, dados em (W/m?K).

A resisténcia térmica proveniente da conducao térmica da camada ablativa ¢ dada por:

n(22)

2mkgpiat

Rcondablat -

(34)

Onde: Reona,,,,, € @ resisténcia térmica da condugdo térmica da camada ablativa, em
uma Unica dimensdo, dada em (em Km/W); r; ¢ a distancia do centro da camara até o inicio
da camada ablativa, dada em (mm); 7, ¢ a distancia do centro da camara até o final da
camada ablativa, sendo o inicio da camara de combustdo, dada em (mm) ¢ kgp1qr € O
coeficiente de conducao térmica da camada ablativa, dados em (W/mK).

A resisténcia térmica proveniente da condugdo térmica da camara de combustdo ¢

dada por:



60

R L RS

Con camara 27k camara

Onde: R ¢ a resisténcia térmica da conducdo térmica da camara de

condcamara
combustdo, em uma Unica dimensdo, dada em (em Km/W); r, ¢ a distdncia do centro da
camara até o final da camada ablativa, sendo o inicio da camara de combustdo, dada em
(mm); 13 ¢ a distancia do centro da camara até o final da cAmara de combustio, dada em (mm)
€ Kcamara € 0 coeficiente de condugdo térmica da camara de combustao, dados em (W/mK).
A resisténcia térmica proveniente da convecgdo térmica da camara de combustao com

o ar externo ¢ dada por:

_ 1
- 2nrshgr

(36)

Rconvar

Onde: R;ony,, € a resisténcia térmica de convecgdo do ar, em uma Gnica dimensdo,

dada em (em Km/W); r; ¢ a distancia do centro da camara até o inicio da camada ablativa,
dada em (mm); e hg, ¢ o coeficiente convectivo do ar, dados em (W/m?K).

Com os valores das resisténcias térmicas, ¢ possivel se montar e calcular a Resistencia

térmica total, conforme mostrado na Figura 24 abaixo:

Figura 24: Representacdo da Resistencia Térmica total

T 3
1 n <ﬁ> n (a) 1

2nrihyrop 27K gp1at 21tk camara 2nr3hgy
Tcomb Tl TZ T3 Tamb

Fonte: o autor

Dessa forma, a formula que representa a resisténcia térmica total ¢ dada por:

Riota = R + Rcondablat + R + Rconvar (37)

CONVfluido condcamara
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Sendo assim, com o valor de resisténcia total ¢ possivel se calcular a taxa de
transferéncia de calor global referente ao problema, dada pela formula (32). Com a taxa de
transferéncia de calor global, € possivel se determinar os gradientes térmicos dos processos de
transferéncia de calor. Os gradientes térmicos representam a temperatura que ¢ perdida

naquele processo, e sdo representados aqui por:

AT combustao = leobal-Rconvﬂuido (38)
AT, = leobal-Rcondablat (39)
AT, = leobal-Rcondcamam (40)

AT = Qgiopai- Reonvg, (41)

Onde: AT ompustio € 0 gradiente térmico da conveccao dos gases de combustdo, dada
em (K); AT; ¢ o gradiente térmico na camada ablativa, dada em (K); AT, ¢ o gradiente
térmico na camara de combustao, dada em (K); AT; ¢ o gradiente térmico da convecgao do ar.

Tendo os gradientes térmicos dos processos de transferéncia de calor, deve-se, por
fim, calcular o valor das temperaturas nas superficies em contato, a fim de chegar no valor de
temperatura da superficie externa da cdmara de combustdo para cada valor de condutividade
térmica dos referidos materiais mencionados no capitulo 6.2 do trabalho aqui apresentado.

Dessa forma, o calculo das temperaturas se sao por:

Tl = Tcombustéo - ATcombustao (42)
TZ - Tl - ATl (43)
T3 - Tz - ATZ (44)
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6 RESULTADOS E DISCUSSOES
Conforme mencionado, o modelo matemadtico para se alcangar as Temperaturas e os
Gradientes Térmicos foi calculado atraves do Software MatLab (2023), variando o

K apiativo dependendo do material pré-determinado.

6.1 DETERMINACAO DAS CONSTANTES

Conforme visto acima, para realizar o modelo desenvolvido deve-se determinar o
valor para as constantes do problema, sendo essas:

- Os raios, referentes a geometria do modelo;

- Os coeficientes convectivos e de condu¢ao do modelo; e

- As temperaturas de combustdo e a temperatura ambiente.

Os valores dos raios sao dados de acordo com o projeto e dimensionamento do motor

conforme visto na subsecao 5.1 do presente trabalho, sendo esses:

Dex oy, 43,64

= -1r =21,82mm

2 2
D; 47,64
T, = mtzerno — 5 -1, =23,82mm
D 50,8
ry = extzerno — > - 13 =254mm

Para os valores referentes a temperatura dos gases de combustdo e o coeficiente de
conveccdo dos gases de combustdo, tem-se que: o valor da temperatura de camara foi retirado
do Software PROPEP3 (2023), juntamente com outros valores referentes ao propelente

escolhido, sendo esse 0 KNSB, conforme pode ser visto na Figura 25 abaixo:



Figura 25: Propriedades do propelente

Code WEIGHT D-H DENS COMPOSITION
© SORBITOL 222,600 -1776 ©,00001 6 C 14 H
© POTASSIUM NITRATE 413,400 -1167 ©,00001 1 N 30

THE PROPELLANT DENSITY IS ©,00001 LB/CU-IN OR ©,0003 GM/CC
THE TOTAL PROPELLANT WEIGHT IS 636,0000 GRAMS

NUMBER OF GRAM ATOMS OF EACH ELEMENT PRESENT IN INGREDIENTS

17,106350 H
7,331292 C
4,088697 N

19,597380 0
4,088697 K

*******i*’KJ!(****************XCHMBER RESULTS FOLLO” 28 28 5 5 6 8 i i ¢ 5 2 i i i i 2 5 R R i i i K i i kK K

T(K) T(F) P(ATM) P(PSI) ENTHALPY ENTROPY CP/CV  GAS RT/V
1603 2426 68,02 1000,00 -877,78 1072,75 1,1362 15,958 4,263

Fonte: autor com base no Software PROPEP3 (2023)
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Com base nas informagdes retiradas do Software PROPEP3 (2023) e dos dados do

coeficiente convectivo médio para os gases de combustdo gerados pelo propele

como pode ser visto na Figura 26 abaixo:

Figura 26: coeficiente convectivo dos gases de combustdo

DATA INPUT Clear |

English Units
Cp: BTUNb-R
Wp: b
tb: SecC.
Di: in.
L in.
e Ib-sec/t’x10°

S.I. Units
Cp: 1,74|JIg-K (or kJ/kg-K) Note[2]
Wp: 0,636|kg.
tb: 1,2|sec.
Di: 43,64|mm.
i 300|mm.
e 500|N-sec/m’x10”  Note[3]
hm= 243|BTUMr-F  Convective (film) coefficient, avg.

or 1380|W/m*K

Fonte: o autor com base no Software Thermcas (2023)

motor referentes ao Software OpenMotor (2023), mostrados no capitulo 5.1.4 do presente

estudo, foi utilizado a planilha do Software Thermcas (2023) para se calcular o valor do

nte utilizado,
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Dessa forma, obtendo como coeficiente convectivo dos gases de combustdo e a
temperatura dos mesmos:

Toomp = 1603 K

Rprop = 1380 ——

Para o coeficiente convectivo do ar, foi usado como base o usado por Martins (2017)
em sua analise de transferéncia de calor em motores hibridos, e para a temperatura ambiente,
ou seja, a temperatura do ar externo a camara de combustdo foi considerada a temperatura

padrao, de 25 graus Celsiu, sendo assim:

har =10 ——

Tomp = 298 K

Por fim, para a condutividade térmica da cdmara de combustdo foi utilizada a
condutividade térmica da liga de aluminio 6061 — T6, proveniente da Indusmart (2023), sendo
essa de:

kcamara = 169 W /Km

Dessa forma, para realizar os calculos e as analises variando as condutividades
térmicas dos materiais para a camada abalativa do motor-foguete, foi utilizado o Software

MatLab (2023), e os resultados sdo discutidos a seguir:

6.2 POLICLORETO DE VINILA (PVC)

O Policloreto de Vinila (PVC) ¢ um polimero termopléstico amplamente utilizado na
industria de plasticos devido a suas propriedades, como durabilidade, resisténcia a abrasao,
baixa inflamabilidade e estabilidade dimensional. Essas caracteristicas fazem dele adequado
para diversas aplicacdes, sendo capaz de assumir formas rigidas ou flexiveis conforme
necessario.

Segundo Pereira, a condutividade térmica do PVC varia de 0,151 a 0,21 W/mK,
dependendo do valor de poténcia aplicado e das variagdes no material. No entanto, um valor

médio de 0,18 W/mK é comumente considerado.
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Figura 27: Perfil de Temperatura — PVC
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Fonte: o autor

Quadro 7: Valores de Temperatura — PVC

Toomp = 1603 K AT ompustso = 10,10 K
T, = 1593,3 K AT, = 85,65 K
T, = 1450,6 K AT, = 0,08 K
T, = 1450,5 K AT, = 11525 K

Fonte: o autor

Dessa forma, observa-se que o PVC apresenta valores de temperaturas na superficie
externa da camara de combustao 9,5% menor que a temperatura de combustao no interior da
camara. Esse resultado ndo apresenta quedas de temperaturas elevadas, tendo uma queda de

152,5 K, demonstrando ndo ser uma boa solucdo para o isolante térmico do motor calculado.

6.3 POLIURETANOS (PU'S)

Os poliuretanos (PU's) constituem uma classe altamente versatil de polimeros que sao
amplamente comercializados em diversas formas, incluindo espumas flexiveis, rigidas e
elastomeros. Notavelmente, as espumas rigidas de poliuretano sdo extensivamente

empregadas em isolamento térmico devido a sua baixa densidade e condutividade térmica.
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Essas propriedades tornam-nas materiais ideais para o isolamento em frigorificos,

refrigeradores, tubulacdes e painéis divisorios (VILAR, 2002).

Segundo Figueiredo (2019), os poliuretanos possuem uma condutividade térmica dos

poliuretanos ¢ de 0,02 W/mK, e comprovado por Alimena (2009) em seus ensaios.

Figura 28: Perfil de Temperatura — POLIURETANOS
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Quadro 8: Valores de Temperatura — POLIURETANOS

Teomp = 1603 K AT combustio = 538K
T, = 1597,8 K AT; = 411,28 K
T, = 91295 K AT, = 0,04 K
T; = 912,89 K AT, = 61,48 K

Fonte: o autor

25

Dessa forma, observa-se que o poliuretano apresenta valores de temperaturas na

superficie externa da cdmara de combustdao 43,05% menor que a temperatura de combustdo

no interior da camara. Esse resultado apresenta uma boa queda de temperatura, tendo uma

queda de 690,11 K, em que a temperatura foi reduzida a quase a metade, demonstrando ser

uma boa solugdo para o isolante térmico do motor calculado.
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6.4 ACIDO POLILATICO (PLA)

O Acido Polilatico, mais conhecido pela sigla PLA, é um bioplastico de origem
renovavel e biodegradavel derivado de fontes naturais, além disso apresenta uma versatilidade
de aplicacdes, sendo mais conhecido pelos filamentos para impressdo 3D.

De acordo com Castanheira (2016), foi estimado um valor de condutividade térmica

do PLA de 0,192 W/mK a partir do célculo de seus protétipos.

Figura 29: Perfil de Temperatura — PLA
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Quadro 9: Valores de Temperatura — PLA
Tcomb = 1603 K ATcombustéo = 10,17 K
T, = 15932 K AT, = 80,85 K
T, = 1458,6 K AT, = 0,08 K
T, = 1458,5 K AT, = 116,04 K

Fonte: o autor

Dessa forma, observa-se que o PLA apresenta valores de temperaturas na superficie

externa da camara de combustdo 9,01% menor que a temperatura de combustao no interior da
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camara. Esse resultado ndo apresenta quedas de temperaturas elevadas, tendo uma queda de

144,5 K, demonstrando ndo ser uma boa solucao para o isolante térmico do motor calculado.

6.5 POLIESTIRENO (EPS)

O poliestireno, também conhecido como isopor, ¢ um polimero termopléstico
amplamente utilizado, conhecido por suas propriedades isolantes. Devido a sua estrutura
celular fechada, o poliestireno expandido (EPS) ¢ eficaz na transferéncia de calor, sendo
comumente empregado em isolamento térmico para construcdes € embalagens.

De acordo com o site Indusmart (2023), a condutividade térmica do Poliestireno ¢é de

0,034 W/mK.

Figura 30: Perfil de Temperatura — EPS
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Fonte: o autor

Quadro 10: Valores de Temperatura — EPS

Teomp = 1603 K AT combustao = 6,87 K
T, = 1596,4 K AT; = 308,62 K
T, = 1082,5 K AT, = 0,05 K
T; = 1082,4 K AT; = 78,44 K

Fonte: o autor
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Dessa forma, observa-se que o Poliestireno apresenta valores de temperaturas na
superficie externa da cdmara de combustdo 32,47% menor que a temperatura de combustdo
no interior da camara. Esse resultado apresenta uma boa queda de temperatura, tendo uma
queda de 520,6 K, demonstrando ser uma boa solucdo para o isolante térmico do motor

calculado.

6.6 ACRILONITRILA BUTADIENO ESTIRENO (ABS)

O Acrilonitrila Butadieno Estireno (ABS) ¢ um polimero termoplastico amplamente
utilizado devido a sua resisténcia e versatilidade, sendo mais conhecido pelos filamentos para
impressdo 3D e por possuir Otimas caracteristicas mecanicas, resisténcia mecanica e a
durabilidade.

De acordo com o site Indusmart (2023), a condutividade térmica do Poliestireno ¢ de

0,3 W/mK.
Figura 31: Perfil de Temperatura — ABS
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Quadro 11: Valores de Temperatura — ABS

Toomp = 1603 K AT o mbustio = 10,56 K
T, = 1592,8 K AT, = 53,74 K
T, = 1503,3 K AT, = 0,08 K
T, = 1503,2 K AT, = 120,52 K

Fonte: o autor

Dessa forma, observa-se que o ABS apresenta valores de temperaturas na superficie
externa da cdmara de combustao 6,22% menor que a temperatura de combustao no interior da
camara. Esse resultado ndo apresenta quedas de temperaturas elevadas, tendo uma queda de

99,8 K, demonstrando ndo ser uma boa solugao para o isolante térmico do motor calculado.

6.7 RESINA EPOXI

A resina epoxi ¢ um polimero termofixo amplamente utilizado devido a sua notéavel
resisténcia quimica, adesdo forte e versatilidade. Além disso, a resina epdxi ¢ conhecida por
sua habilidade em formar compositos reforgados com fibras, resultando em materiais leves e
de alta resisténcia.

De acordo com Beretta (2017), a resina ep6xi possui uma condutividade térmica de
0,15 W/mK.

Figura 32: Perfil de Temperatura — Resina Epoxi
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Quadro 12: Valores de Temperatura — Resina Epoxi

Teomp = 1603 K ATcombustio = 9,88 K
T, = 1593,5K AT, = 100,58 K
T, = 1426,0 K AT, = 0,08 K
T; = 14259 K AT, = 112,7K

Fonte: o autor

Dessa forma, observa-se que a Resina Epdxi apresenta valores de temperaturas na
superficie externa da cadmara de combustdo 11,04% menor que a temperatura de combustao
no interior da camara. Esse resultado ndo apresenta quedas de temperaturas elevadas, tendo
uma queda de 177,1 K, demonstrando ndo ser uma boa solu¢do para o isolante térmico do

motor calculado.

6.8 FIBRA DE VIDRO

A fibra de vidro ¢ um material composto por finas fibras de vidro fundido. Renomada
por sua leveza, resisténcia e durabilidade, a fibra de vidro ¢ amplamente utilizada em diversas
aplicagdes, podendo ser moldada em diferentes formas e tamanhos, proporcionando excelente
isolamento térmico e resisténcia ao fogo, tornando-a uma 6tima escolha para isolantes.

De acordo com o site Sercel (2023), a resina epdxi possui uma condutividade térmica

de 0,046 W/mK.
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Figura 33: Perfil de Temperatura — Fibra de Vidro
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Quadro 13: Valores de Temperatura — Fibra de Vidro
Teomp = 1603 K AT ombustio = 7,66 K
T, = 1595,6 K AT, = 25423 K
T, = 11723 K AT, = 0,06 K
T, = 11722 K AT, = 87,42 K

Fonte: o autor

Dessa forma, observa-se que a Fibra de Vidro apresenta valores de temperaturas na
superficie externa da cdmara de combustdo 26,87% menor que a temperatura de combustdo
no interior da camara. Esse resultado nao apresenta grandes quedas de temperaturas, tendo
uma queda de 430,8 K, porém apresentando resultados significativos, podendo, dependendo

da viabilidade do projeto, ser uma boa solucao para o isolante térmico do motor calculado.

6.9 LA DE ROCHA

A 13 de rocha ¢ produzida a partir de rochas vulcanicas, destacando-se por suas
notaveis propriedades isolantes. Amplamente utilizada em aplicagdes industriais € construgao
civil, esse material ndo apenas oferece eficaz isolamento térmico, mas também desempenha

um papel crucial na resisténcia ao fogo e absor¢ao acustica.



De acordo com Figueiredo (2019), a resina epdxi possui uma condutividade térmica de

0,05 W/mK.
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Quadro 14: Valores de Temperatura — L3 de Rocha

Teomp = 1603 K AT ombustio = 7,86 K
T, = 1595.4 K AT; = 240,12 K
T, = 1195,6 K AT, = 0,06 K
T, = 1195,5K AT, = 89,74 K

Fonte: o autor

25
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Dessa forma, observa-se que a La de Rocha apresenta valores de temperaturas na

superficie externa da cdmara de combustdo 25,42% menor que a temperatura de combustdo

no interior da camara. Esse resultado ndo apresenta grandes quedas de temperaturas, tendo

uma queda de 407,5 K, porém apresentando resultados significativos, podendo, dependendo

da viabilidade do projeto, ser uma boa solucdo para o isolante térmico do motor calculado.
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6.10 COMPARACAO DOS RESULTADOS
Com a finalidade de melhor vizualizagdo dos dados apresentados, foi montada um
Quadro 15 abaixo e um grafico na Figura 35, que reune os valores da temperatura externa a

camara de combustao, ou seja, os valores de T3, € os perfis térmicos dos diferentes materiais:

Quadro 15: Comparacdo da temperatura final usando cada material

Poliuretano T; = 912,89K
Poliestireno T; = 1082,4K
Fibra de Vidro T; = 1172,2K
La de Rocha T; = 1195,5K
Epoxi T; = 14259K
PVC T; = 1450,5K
PLA T; = 1458,5K
ABS T; = 1503,2K

Fonte: o autor

Nesse contexto, evidencia-se que o poliuretano destacou-se como o material que
proporcionou a maior resisténcia térmica a cadmara de combustdo, demonstrando ser aquele
que conduziu menos calor para a superficie externa da referida cAmara. Adicionalmente ao
poliuretano, o poliestireno também apresentou valores significativos na superficie externa da

camara de combustdo.
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Outro método de avaliagdo da capacidade de retencdo de temperatura por parte de

Quadro 16: Comparagdo do gradiente térmico na camada ablativa para cada material

AT, para os materiais em questao:

Poliuretano AT, = 411,28 K
Poliestireno AT, = 308,62 K
Fibra de Vidro AT, 254,23 K
La de Rocha AT, = 240,12 K
Epoxi AT, 100,58 K
PVC AT, = 85,65 K
PLA AT, 80,85 K
ABS AT, = 53,74 K

Fonte: o autor

cada material na camada ablativa consiste na realizagao de uma analise do AT;, que representa
o gradiente térmico na referida camada. Em outras palavras, o AT; quantifica a quantidade de

calor retido pelo material. Desta maneira, o Quadro 16 abaixo exibe os distintos valores de
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De acordo com os resultados obtidos, observa-se que o poliuretano e o poliestireno sdo
os materiais que mais retiveram calor, indicando uma maior resisténcia a condu¢do térmica
em comparacdo com os demais materiais analisados. Esses materiais poliméricos,
caracterizados por baixa densidade e condutividade térmica reduzida, emergem como
escolhas proeminentes para a protecdo térmica da camara de combustao de um motor-foguete,
proporcionando as temperaturas mais baixas nas condigdes especificadas e, portanto, os
resultados mais favordveis entre os materiais avaliados.

A fibra de vidro e a 13 de rocha, embora tenham demonstrado uma conducao térmica
mais elevada, resultando em temperaturas mais altas na superficie externa da cadmara de
combustdo, apresentaram desempenhos satisfatorios, ligeiramente superiores aos do
poliuretano e do poliestireno. Estes materiais, compostos por fibras naturais e caracterizados
como ceramicos, exibem baixa densidade e valores aceitaveis de condutividade térmica,
constituindo assim opg¢des vidveis para protecdo térmica, embora ndo tenham atingido a
eficacia dos materiais mencionados anteriormente.

Por fim, a resina epoxi, PVC, PLA e ABS, apesar de possuirem baixa condutividade
térmica e baixa densidade, revelaram-se inadequados para garantir uma prote¢do térmica
eficaz no contexto apresentado.

Porém, a fim de analisar o projeto de uma camada abaltiva de um motor-foguete,
mesmo evidenciando melhores valores, outros parametros devem ser discutidos, como a

viabilidade de operacdo e manufatura.

6.10.1 Viabilidade de operagdo e maufatura dos materiais

Assegurar ndo apenas os valores ideais de temperatura na superficie externa da
camara, mas também a viabilidade operacional e de fabricagdo dos materiais € essencial, visto
que € imperativo que uma equipe universitaria, independentemente dos recursos disponiveis,
seja capaz de operar eficientemente. Nesse contexto, um dos parametros criticos reside na
fabricacdo da camada ablativa, onde a precisdo geométrica ¢ crucial para garantir a fidelidade
ao projeto inicial.

Observa-se, portanto, que dentre os materiais apresentados, os polimeros compativeis
com processos de impressdo 3D se destacam como escolhas mais vantajosas. Mesmo diante
de falhas potenciais no processo de impressdo, a tecnologia 3D tende a manter tolerancias
geométricas satisfatorias em relagcdo ao projeto original. Essa caracteristica se estende também
a métodos de moldagem por derramamento de fluidos, como ¢ o caso da Resina Epoxi. Dessa

forma, materiais como ABS, PLA e resina epoxi emergem como opgdes preferenciais.
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Por outro lado, polimeros como PVC, Poliuretano e Poliestirenos dependem de
conformacgdes mais suscetiveis a ferramentas mecanicas para manter as tolerancias corretas,
aumentando a probabilidade de erros na geometria em relagdo ao projeto.

Finalmente, os materiais naturais, como fibras de vidro e 1a de rocha, requerem
processos de laminagdo e conformagdo mais rigorosos, tornando desafiada a obtengdo de
tolerancias geométricas adequadas sem o auxilio de maquinaria avancada. Sua utilizagdo em

operagOes praticas torna-se mais complexa.
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7 CONCLUSAO

A analise dos materiais na camada ablativa do motor-foguete revelou dados cruciais
para a eficacia e viabilidade. O poliuretano, destacado no quadro de temperatura (T5), mostrou
a maior resisténcia térmica, conduzindo menos calor para a superficie externa. Junto com o
poliestireno, demonstrou boa capacidade de protecdo térmica, reforcada pelo gradiente
térmico (4T;), que evidenciou sua eficacia na retencdo de calor, tornando-os escolhas
proeminentes.

Em contraste, fibra de vidro e 13 de rocha, apesar da condugdo térmica mais elevada,
tiveram desempenhos satisfatdrios, ligeiramente superiores aos do poliuretano e poliestireno.
Resina Epoxi, PVC, PLA e ABS, com baixa condutividade térmica e densidade, revelaram-se
inadequados para protecao térmica eficaz, enfatizando a importancia de considerar varios
parametros.

A viabilidade operacional e de fabricagdo traz novas consideracdes, visto que os
polimeros compativeis com impressao 3D, como ABS, PLA e resina epdxi, destacam-se
devido a capacidade de manter tolerancias geométricas, mesmo com falhas potenciais na
impressao. J& PVC, poliuretano e poliestireno dependem de conformag¢des mais suscetiveis a
ferramentas mecanicas, aumentando a probabilidade de erros na geometria. Materiais naturais,
como fibras de vidro e 1a de rocha, exigem processos de laminacao mais rigorosos, tornando
desafiada a obtencao de tolerancias geométricas adequadas sem maquinaria avangada.

Contudo, apesar da maior viabilidade operacional atribuida aos materiais ABS, PLA e
Resina Epodxi, ¢ imperativo observar que os elevados valores de temperatura associados a
esses materiais podem potencialmente resultar em uma falha critica no motor-foguete,
representando uma situacao catastroéfica para a missdo. Nesse contexto, os materiais mais
apropriados a serem considerados como camada ablativa para o projeto em questdo sdo o
Poliuretano e o Poliestireno. Adicionalmente, a inclusdo de materiais coadjuvantes, como a

fibra de vidro e a 1a de rocha, poderia contribuir significativamente para a eficacia do sistema.
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TRABALHOS FUTUROS

Para os trabalhos futuros, deve-se aprimorar a modelagem do problema e estudar
outras condi¢des adversas a camara de combustdo de um projeto de motor-foguete, levando

aos seguintes possiveis trabalhos:

- Estudar e considerar a radiagdo no processo de transferéncia e calor com o ambiente

externo a camara de combust3o;

- Estudar melhor a convecgao térmica do fluido gerado pela combustdo dos gases, €

como a temperatura se comporta dentro da cdmara de combustao apos a queima;

- Estudar a modelagem para outros tipos de propulsdes quimicas, como o projeto de

um motor com propelente liquido e motor com propelente hibrido;

- Considerar a transferéncia de calor através do regime transiente, considerando o

tempo de queima e como pode afetar a cAmara de combustao;

- Estudar os efeitos dos materiais da camada ablativa frente as pressdes elevadas no
interior da camara, ¢ considerar a erosao dos materiais devido as elevadas temperaturas e o

contato com a chama.
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