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RESUMO

Embora usados de forma limitada desde o século 10 d.C., os foguetes e a ciéncia por
tras de seu funcionamento sé foi realmente compreendida no século 20, quando seu
desenvolvimento foi acelerado, culminando na corrida espacial e na era moderna, onde
satélites lancados por foguetes sdo vitais para o funcionamento da sociedade. Devido a
sua complexidade e baixas tolerancias de fabricacao, o desenvolvimento dos foguetes
€ extremamente caro, visto que mesmo modificagées simples no design podem causar
efeitos em cascata em seu funcionamento, e por isso precisam ser extensivamente
testadas. O avanco das simulagées computacionais, com uma crescente capacidade
de incluir cada vez mais fatores nas andlises oferece, portanto, uma oportunidade
unica: simular os efeitos decorrentes de modificagbes geométricas ou paramétricas do
foguete, analisando seu impacto no veiculo como um todo, reduzindo drasticamente
a necessidade de fabricacao de protétipos. Este trabalho busca, portanto, aplicar as
simulag6es no estudo dos bocais, sua geometria e seus parametros, como temperatura
e pressao de combustao, avaliando o comportamento do fluxo dos gases de exaustao
com a variacao destes e comparar os resultados obtidos com a literatura.

Palavras-chaves: foguetes, bocais de foguete, termodindmica dos foguetes, simulagéao,
fluido-dindmica computacional.



ABSTRACT

Although in limited use since the 10th century AD, rockets and the science behind
how they work was only really understood in the 20th century, when their develop-
ment accelerated, culminating in the space race and the modern era, where satellites
launched by rockets are vital to the functioning of society. Due to their complexity and
low manufacturing tolerances, rocket development is extremely expensive, as even
simple modifications to the design can cause cascading effects on their operation, and
therefore need to be extensively tested. The advancement of computer simulations,
with an increasing ability to include more and more factors in the analysis therefore
offers a unique opportunity: simulate the effects resulting from geometric or parametric
modifications of the rocket, analyzing their impact on the vehicle as a whole, drastically
reducing the need to manufacture prototypes. This work seeks, therefore, to apply simu-
lations to the study of nozzles, their geometry and their parameters, such as combustion
temperature and pressure, evaluating how the exhaust gas flow behaves with variation
of those parameters and comparing the results with what is expected from literature.

Key-words: rockets, rocket nozzles, rocket thermodynamics, simulation, computational
fluid dynamics.
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1 INTRODUGCAO

Os foguetes podem ter seu funcionamento resumido na terceira lei de Newton:
ao expelir um gas em alta velocidade, o foguete é acelerado na direcdo oposta ao
jato, e por isso sdo também chamados de "maquinas de reacédo". Um dos primeiros
registros de uma maquina seguindo esse principio foi a Eolipila, criada pelo Inventor
grego Heron de Alexandria, no século 1 a.C., consistindo de um reservatorio de agua
conectada a uma esfera com dois tubos de saida em sentidos contrarios, por onde o
vapor resultante do aquecimento da agua era expelido, fazendo a esfera girar em torno
de um eixo (TAYLOR, 2009).

Figura 1 — llustracéo da Eolipila.
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Fonte: Taylor (2009)

Os primeiros foguetes foram criados na China, propelidos através da pélvora e
inicialmente usados como fogos de artificio, embora sua data de origem seja contestada.
O primeiro relato confiavel sobre a fabricacdo de polvora veio de um livro Taoista do
século 9 d.C., e a partir do século subsequente os foguetes passaram a ser amplamente
utilizados como arma de guerra na China. Na Europa, os foguetes viram seu primeiro
uso no século 14. Nos séculos 17 e 18, a teoria por tras do funcionamento destas
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maquinas foi explorada por cientistas como Isaac Newton, Leonhard Euler e Daniel
Bernoulli. O século 19 viu essa maior compreensao acerca de seu funcionamento
aplicada a utilizacao de foguetes nos diversos conflitos da época, incluindo as guerras
Napolebnicas e a guerra Russo-Turca de 1877-1878 (TAYLOR, 2009).

Foi no século 20 que a ciéncia de foguetes moderna se estabeleceu, a partir do
trabalho de Konstantin Tsiolkovsky, um professor de matematica russo, que escreveu
sobre viagens espaciais, satélites artificiais, velocidade de escape e até mesmo derivou
a chamada "Equacao do foguete", que serd mais explorada neste trabalho (TURNER,
2009). A influéncia de Tsiolkovsky resultou no aumento explosivo do interesse sobre
o tema, especialmente na Russia, Alemanha e Estados Unidos. Em 1931, o primeiro
foguete de combustivel liquido foi langado na Alemanha, e dois anos depois, um foguete
com motores a combustivel sélido e liquido foi lan¢cado na Russia. Em 1937, as diversas
sociedades de foguetes aleméas foram tomadas pelo governo, acelerando o passo do
desenvolvimento aplicado ao uso militar, incluindo sistemas de orientacdo. Apés a
segunda guerra mundial, muitos dos cientistas alemaes foram alistados pelos Estados
Unidos e Unido Soviética, e o desenvolvimento de foguetes precisos e poderosos foi um
ponto chave da guerra fria e da corrida espacial. Em 1957 o primeiro satélite artificial foi
langcado, e em novembro do mesmo ano a cadela Laika, a bordo do satélite Sputnik foi
o primeiro animal a ir para o espaco. Varios satélites foram lancados pelos soviéticos e
americanos, realizando experimentos cientificos e necessitando de foguetes cada vez
mais poderosos. Em 1961, o primeiro homem, Yuri Gagarin, foi ao espago, e em 1969,
a agéncia espacial americana, NASA, levou o homem a lua (TAYLOR, 2009).

Os foguetes sao vitais para a sociedade moderna, responsaveis por langar diversos
satélites de comunicacao, geolocalizacdo, monitoramento climatico, assim como diver-
sos satélites militares. O foco do desenvolvimento esta ndo mais em foguetes mais
potentes, e sim mais eficientes, buscando um custo de langcamento cada vez menor,
bem como a capacidade de reutilizagdo dos veiculos. Como maquinas altamente com-
plexas, os foguetes tém um custo de desenvolvimento, fabricacdo e operacao bastante
elevado, com tolerancias de fabricagcao extremamente apertadas e margens de erro
praticamente inexistentes. Um dos principais fatores de custo esta na necessidade de
testar fisicamente os protétipos a cada modificacdo no projeto, buscando garantir que
fatores ndo previstos nos modelos matematicos nao resultem em um foguete instavel
ou falho.

As simulagcbes computacionais, cada vez mais poderosas e capazes de avaliar mais
fatores sdo, assim, uma ferramenta muito util no desenvolvimento dos foguetes. A agén-
cia espacial Japonesa, JAXA, ja as usa para desenvolver solu¢des e melhorias para os
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seus veiculos (TAKEISHI et al., 2017), evitando a necessidade de construir dezenas
de prototipos durante a resolucédo de algum problema apresentado. Desta forma, as
simulacdes podem ser usadas para avaliar os efeitos da variacdo de parametros de
funcionamento, da geometria e do combustivel usado.

1.1 Objetivos

O objetivo geral do presente trabalho é desenvolver o conhecimento teérico ne-
cessario para realizar simulagdes computacionais acerca dos motores de foguetes,
seus parametros de funcionamento, geometria e critérios de performance. Além disso,
busca-se comparar o resultados encontrados com aqueles esperados a partir da teoria
e de outros trabalhos da area.

Objetivos especificos

Como obijetivos especificos, pode-se citar:

» Desenvolver o conhecimento sobre os foguetes, seu funcionamento, parametros
influentes como temperatura e pressao, e sua geometria.

» Elaborar metodologia para simulacao computacional de fluxo supersénico, in-
cluindo parametros de malha, superficies de controle, e os efeitos das proprieda-
des termodinamicas do fluido.

« Comparar resultados obtidos através das simula¢des com os esperados a partir
da teoria, tanto quantitativamente para parametros como o numero de Mach,
guanto qualitativamente, como o comportamento dos gradientes de velocidade e
pressao.

1.2 Organizacao do presente trabalho

Além deste capitulo introdutério, esta monografia € composta por mais 5 capitulos,
descritos a sequir.

» No Capitulo 2 é apresentada uma fundamentacao tedrica a respeito do funciona-
mento dos foguetes, sua termodinamica e geometria;

» No Capitulo 3 é apresentada uma revisao da literatura com relacéo ao uso de
simulag6es computacionais de foguetes, assim como seu desenvolvimento técnico
e influéncias da geometria sobre o fluxo dos gases de exaustao;
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» O Capitulo 4 exibe a metodologia adotada para a execucgéo deste trabalho;

» No Capitulo 5 séo exibidos os resultados obtidos a partir das abordagens tratadas
no Capitulo 4;

» No Capitulo 6 sdo apresentadas as conclusdes extraidas do presente trabalho e
apontadas sugestdes para trabalhos futuros.
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2 FUNDAMENTACAO TEORICA

2.1 Funcionamento Basico dos foguetes

O funcionamento dos foguetes pode ser visto, de forma simplificada, como aquele
de uma maquina de reacao, onde 0 momento da exaustdo de um jato de gas gera uma
forca reativa no foguete, na direcao contraria aquela do jato (TURNER, 2009). O jato
de gas é resultado de uma queima, na camara de combustao, entre um combustivel,
geralmente hidrogénio liquido ou querosene, com um oxidante, geralmente oxigénio
liquido, para os foguetes de combustivel liquido, relevantes para este trabalho. Os
gases provenientes dessa queima sao entdo acelerados e expandidos através do bocal,
sendo a forgca proveniente desta expansao a responsavel por acelerar o foguete. A
Figura 2 ilustra o funcionamento basico.

Figura 2 — Funcionamento basico de um foguete de combustivel liquido..

Pressdo externa

\ M menor que a

interna

Direcéo do impulso
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velocidade de
exaustdo

Camara de
combustdo

Massa total do foguete &
reduzida conforme
combustivel e oxidante
sao queimados

Particulas de exaustdo de
massa m movendo-se &
velocidade de exaustéio Ve

Fonte: Taylor (2009)

A partir da terceira lei de Newton é possivel definir a forca de aceleracao, diretamente
proporcional ao fluxo de massa e sua velocidade de exaustdo, também chamada de
impulso. A velocidade de exaustédo do jato depende do tipo de combustivel usado, das
condi¢oes termodindmicas da cadmara de combustao e da geometria do bocal, sendo
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assim relativamente invariavel. Assim, faz-se necessario um alto fluxo de massa para
obter um impulso Gtil para a propulsao, implicando no fato que a massa de um foguete
varia significativamente durante seu voo (TAYLOR, 2009).

Com base nisso, o0 matematico russo Tsiolkovsky publicou, em 1903, a equacao
conhecida como "Equagao do foguete”, derivada a partir da segunda lei de Newton
(TURNER, 2009):

M;
)
onde V, é a velocidade de exaustao dos gases, M, € a massa inicial do foguete, ou seja,
a massa do equipamento junto com a massa do combustivel, e M é a massa do foguete
sem combustivel. Definindo R como a razdo de massa entre M; e M, pode-se afirmar
que a velocidade final de um foguete depende apenas dessa razao e da velocidade de
exaustao dos gases, independendo do impulso, ou seja, da aceleragao.

V = Viln( (2.1)

Figura 3 — Variagao da velocidade final do foguete a partir da raz&do de massa e da
velocidade de exaustao.
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Fonte: Turner (2009)
2.2 Termodinamica dos foguetes

2.2.1 Velocidade de exaustao

Como visto na se¢éo anterior, a velocidade de exaustao dos gases V. € o principal
parametro de um foguete, e além de determinar a velocidade final do veiculo, exerce
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também grande influéncia sobre o impulso do mesmo. Esta depende, principalmente,
das propriedades moleculares e quimicas do propelente, assim como da taxa de
expansao do bocal e da contra-pressdo gerada pela presenca ou ndo de pressao
atmosférica (TURNER, 2009).

Partindo das suposi¢des de escoamento isentropico, regime permanente e conside-
rando que todo o fornecimento de calor aos gases ocorre na camara de combustao,
€ possivel realizar o balanco de energia entre a saida da camara de combustéo e a
saida do bocal, obtendo a seguinte equacéo (TURNER, 2009):

Te
VeQ =2C,Te(1 - T)

c

onde C, € o calor especifico a pressédo constante, 7, é a temperatura do gas na camara
de combustéo e T, é a temperatura do gas na saida do bocal. Considerando os gases
de exaustao como gas ideal, temos:

K R
“ =K1,
e
T. P k-
7. B "

onde K é arazao entre os calores especificos a pressao e volume constantes, R é a
constante universal dos gases, M, € a massa molar do propelente, P. € a pressao na
saida do bocal e P, é a pressao na saida da camara de combustao.

Substituindo essas duas equagdes na equacao inicial obtém-se a equacao completa
para a velocidade de exaustdo dos gases, explicitando que a mesma depende apenas
das propriedades moleculares e das caracteristicas da camara de exaustao e do bocal:

K-1

) (2.2)

2K RT. P

OV S VALY X

A Figura 4 mostra como a velocidade de exaustdo dos gases varia com a variagao
da razao de pressao, mantendo a temperatura da cadmara de combustao e a massa
molar constantes. E nitido que quanto menor a pressio de saida, mais eficiente sera o
foguete, ou seja, um foguete projetado e otimizado para propulsao no vacuo atingira
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Figura 4 — Variacdo da velocidade de exaustdo com a variagao da razao de pressao.
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Fonte: Turner (2009)

uma maior velocidade final, todos os outros fatores mantendo-se iguais, do que um
foguete otimizado para propulsdo atmosférica.

2.2.2 Impulso

Como citado anteriormente, impulso é a forca efetiva de propulsao do foguete, ge-
rada pela reacéo dos gases de exaustdo com as paredes do bocal, estando diretamente
ligado a aceleragao do foguete e, consequentemente, apresenta vital importancia para
qualquer langamento realizado em um planeta, visto que o impulso deve ser maior que
a forca decorrente da gravidade para um langcamento vertical. Derivando a equacao
do momento linear e considerando a conservacdo do momento entre o foguete e seu
propelente liberado, obtém-se a seguinte equacao (TAYLOR, 2009):

dV, dm
‘/;_
a o Vea

onde F é o impulso gerado, m € a massa do foguete e V, a velocidade de exaustdo dos
gases. O segundo termo depois da igualdade € facilmente quantificado, visto que a
variagao da massa do foguete no tempo é um parametro de design ligado ao acelerador
do mesmo, enquanto que o primeiro termo tem a ver ndo com a velocidade de exaustao
em si, e sim com a aceleragéo do propelente do repouso até a velocidade de exaustao.
Para quantificar esse termo, usa-se a relacao entre forca e pressao:

F=m
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F=PA

onde P é uma pressao e A uma area. Aplicando essa equacgao na saida do bocal do
foguete, obtém-se:

Fbocal = (Pe - Po)Ae

onde P, é a pressao de exaustao, P, é a pressao externa ao bocal e A, é a area
da superficie da saida do bocal. Substituindo essa equagédo na equacéo anterior,
encontra-se a equacao do impulso:

Empulso == ‘/e_ + (Pe - Po)Ae (23)

2.2.3 Impulso especifico

A fim de estabelecer um parametro global de eficiéncia para comparar foguetes
diferentes, bem como, historicamente, evitar problemas de conversao de unidades do
sistema imperial ao sistema S.1., criou-se o conceito de impulso especifico, ou I,, que
pode ser obtido a partir da seguinte equacao (TURNER, 2009):

Iy = 2.4)

g
onde g é a aceleragdo devido a gravidade. Como a unidade de V., é m/s, € g € m/s?,
a unidade de I, torna-se segundos. Efetivamente, o impulso especifico representa o
quéo eficiente o motor € em aplicar AV ao foguete. Alternativamente, também pode
ser considerado como o tempo, em segundos, que um foguete consegue desenvolver

impulso igual ao peso total do propelente sob aceleracdo de uma gravidade terrestre.

Alguns valores existentes de [, sdo: 363s para os motores principais da Space
Shuttle; 269s para Boosters de combustivel sélido e 3100s para o motor de ions NSTAR
(TAYLOR, 2009).

2.2.4 Fluxo de massa

O fluxo de massa é um parametro vital para o dimensionamento de um foguete,
visto que atua diretamente sobre o impulso, e pode ser determinado a partir das
condi¢cbes da camara de combustao e do bocal. Como o fluxo de massa € igual em todo
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o comprimento do bocal, dada a conservacdo da massa, 0 mesmo pode ser definido
como (TURNER, 2009):

am A
a7

onde v, p € A sao, respectivamente, a velocidade, densidade e area em cada secao
do bocal. A partir das expressoes para a velocidade de exaustao e para a densidade
dos gases, obtém-se a expressao para o fluxo de massa em funcao dos parametros do
foguete (TURNER, 2009):

dm 2 k11 M,

— =P AL/ K -1 2.
¢ t\/ (K+1) RT, (29)
Onde A; € a menor area do bocal, chamada de "garganta", e os outros parametros ja
sao conhecidos no escopo deste trabalho.

2.3 Geometria do bocal

Em termos gerais, a geometria interna de um foguete segue o seguinte arranjo:
uma camara de combustao cilindrica conectada a um bocal convergente, causando um
aumento da pressao e velocidade dos gases até uma regiao denominada "garganta”,
onde a area de passagem dos gases € a menor de todo o foguete. A partir da garganta,
o fluxo dos gases passa a ser supersonico, e devido ao fato que a velocidade de um
fluxo supersénico aumenta com o aumento da area, continua a ser acelerado em um
bocal divergente até sua saida, atingindo a velocidade de exaustao V. (TAYLOR, 2009).

Figura 5 — Geometria interna de um foguete.

Cémara de Garganta
combustio

Bocal divergente

Bocal
/ convergente

L L L

' cH dn

Fonte: Taylor (2009)
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A Figura 5 mostra a geometria interna de um foguete, nesse caso com um bocal
cbnico, onde A, e L. sdo, respectivamente, a area transversal e o comprimento da
camara de combustdo, § é o meio-angulo do bocal convergente, L., € 0 comprimento
do bocal convergente, A; é a area da garganta, 6 € o meio-angulo do bocal divergente,
L4, seu comprimento e A, é a area de exaustédo do bocal.

2.3.1  Fluxo supersonico e nimero de Mach

O fluxo supersdnico apresenta caracteristicas peculiares, que podem ser analisadas
tratando-o como um fluxo isentrépico. O primeiro conceito relevante para essa analise €
o velocidade do som para um fluido, aq, dada pela seguinte equagéo (TAYLOR, 2009):

ay = VKRT

onde 7" é a temperatura em Kelvin. A partir desta velocidade e da velocidade do fluido,
pode-se obter o0 numero de Mach:

v

onde v € a velocidade do fluido a cada ponto.

Partindo das suposi¢des da continuidade, fluxo isentrépico e conservacao do mo-
mento para o fluxo de gas, obtém-se uma equagao que descreve o fluxo de gas através
do bocal:

dv dA
v A
onde v e A referem-se a, respectivamente, velocidade e a area a cada ponto ao longo
do comprimento do bocal. A partir dessa equagao pode-se notar que quando M < 1,
a velocidade do fluxo aumenta com a redugéo da area, enquanto que para My > 1, a
velocidade aumenta com o0 aumento da area.

(1- M) (2.7)

2.3.2 Coeficiente de expansao do bocal

Um outro parametro importante para a determinacdo da geometria do bocal é
o coeficiente de expansao do bocal, que é a relacao entre as areas da saida e da
garganta de um bocal (TAYLOR, 2009):
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As areas A. e A; podem ser encontradas através da equacao (TAYLOR, 2009):

m

K—-1
P%?K“%% 2k (1— (L))

(2.8)

C c

onde a area da garganta sera o ponto minimo dessa equacao, permitindo a definicao
de A; e A, que, substituindo na equacéao do coeficiente de expansao e simplificando,
tém-se (TAYLOR, 2009):

) 2.9
(F)x(1— (%)) (&9)

2.3.3 Determinagéo da geometria de um bocal cénico

Segundo Taylor (2009), o meio-angulo de divergéncia ¢ tem valores 6timos entre
12° e 18°, sendo 15° o valor comumente adotado. Dessa forma, o0 comprimento do bocal
divergente, L,,, pode ser tido como:

Também segundo Taylor (2009), o meio-angulo de convergéncia 5 ideal é de 60°.
Além disso, é notado que a area da sec¢ao da camara de combustao (A.) deve ser, no
minimo, 3 vezes maior que a area da garganta (A4;). Com base nessas consideracoes,
o comprimento da sec¢ao convergente L., pode ser dado como:

A 1 34, 1
7 tan(B) V7w tan(B) 2.11)

Embora teoricamente seja possivel simplesmente conectar as se¢cdées convergente
e divergente de forma direta através da garganta, tal projeto seria dotado de um canto
vivo na secao da garganta, resultando em forte disrupcao no fluxo supersénico saindo
da garganta e, consequentemente, mal-funcionamento do motor do foguete. Dessa
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forma, a fim de evitar este problema, a regido da garganta passa a ter uma curvatura
suave (TAYLOR, 2009).

Ja o dimensionamento da camara de combustao é feito de forma a garantir que o
combustivel e o oxidante sejam misturados e reagidos. Esse comprimento é chamado
de "comprimento de mistura"L*, que depende do combustivel e do oxidante usados, e
geralmente tem valores definidos entre 0,5 <= L* <= 1,5. A equacéo para L. pode ser
tomada como (TAYLOR, 2009):

AL

2
Tre

L. (2.12)

A partir das equacoes vistas nesta secao, bem como a consideracao acima, é
possivel definir a geometria completa de um bocal cénico de foguete, que sera usada
para as simulacdes realizadas neste trabalho.

2.3.4 Bocal de sino

O bocal cénico, dotado de projeto e construcdo relativamente simples, dependendo
do coeficiente de expansao usado, sofre com problemas de excesso de peso devido ao
comprimento demasiadamente longo. Aumentar o meio-angulo de divergéncia, apesar
de inicialmente parecer uma solugao simples, vai resultar em um crescente problema
de divergéncia do fluxo de exaustéo, reduzindo a eficiéncia do foguete (KHARE; SAHA,
2021).

Os bocais de sino tém um formato curvo em sua secao divergente, sendo assim
capazes de obter um mesmo fator de expansdo com menor comprimento, e, conse-
quentemente massa. Alternativamente, um bocal de sino consegue atingir valores de
impulso pelo menos 1% maiores para uma mesma massa de bocal (FARLEY; CAMP-
BELL, 1960). Dessa forma, faz-se necessario avaliar se 0 aumento das complexidades
de projeto e construcao € compensado pelos beneficios de performance.
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3 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Farley e Campbell (1960) fazem uma comparacao experimental entre quatro dife-
rentes bocais de foguetes, sendo trés deles com geometria de bocal de sino e o outro
um bocal cénico, analisando diferentes relagbes de expanséo e determinando que os
bocais de sino podem atingir um impulso até 1% maior quando comparados com um
bocal cénico de mesma massa.

Takeishi et al. (2017) detalha o uso de simula¢gées numéricas computacionais no
desenvolvimento dos motores de foguete da familia LE-7, onde as mesmas foram
usadas para testar os efeitos decorrentes de diferentes modificacées na geometria
do bocal, além de propor uma técnica para realizacdo de experimentos de teste de
combustao usando CO2 aquecido de forma que sua relacao de calores especificos seja
equivalente aquela dos gases de combustao. Através desta técnica, a visualizagao e
medicéo do fluxo de CO2 através do bocal podem ser usadas para validar os resultados
das simulagbes computacionais.

French et al. (2020) faz simulac¢des de fluxo reativo de um motor queimando CH4
com oxigénio liquido, comparando os resultados obtidos através do software comercial
ANSYS FLUENT, o software proprietario CIRA, e os resultados de experimento, encon-
trando uma excelente concordancia dos resultados das simulagdes com as medi¢des
do experimento.

Baloni et al. (2017) faz uma analise computacional de bocais de sino, gerando a
geometria ideal a partir dos parametros desejados, incluindo o numero de Mach, raio da
garganta e calor especifico. A geometria 2D entao é importada para o software ANSYS
FLUENT e a simulacao é feita para diferentes condi¢des de temperatura do fluxo e de
contrapressao, comparando os resultados obtidos com os esperados, obtidos analitica-
mente. Concluiu-se que os resultados da simulagao foram satisfatérios e concordantes
com o fluxo esperado, prevendo corretamente a presencga e caracteristicas de diferentes
tipos de shock, apesar da localizagdo dos mesmos nas simulagdes discordar do estudo
analitico.

Khare e Saha (2021) trazem uma extensa revisao do desenvolvimento dos bocais
de foguete nos ultimos 75 anos. Para efeitos do presente trabalho, maior importancia foi
dada aos bocais ideal, conico e de Laval. Os bocais conicos sdo, devido a sua simplici-
dade de fabricacao e projeto, os mais comuns historicamente, apesar de apresentarem
performance comprometida pelo fato do fluxo de exaustdo nao ser perpendicular ao
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bocal (KHARE; SAHA, 2021). Os bocais de sino foram desenvolvidos para solucionar o
problema do fluxo divergente inerente aos bocais conicos, determinando um contorno
para a parede do bocal que minimizam a divergéncia do fluxo (KHARE; SAHA, 2021).

Antunes (2016) faz uma compreensiva revisao do Programa Espacial Brasileiro e
sua historia, desde suas origens, a partir de interesses militares e cientificos sobretudo
para lancamento de satélites, até suas atuais dificuldades, incluindo falta de organizacao
e interesse governamental. Fala também sobre os centros espaciais do pais, notando
que o centro espacial de Alcantara foi desenvolvido visando possibilitar langamento de
satélites, o que seria impossivel na base entdo existente de "Barreira do inferno", no
estado do Rio Grande do Norte.
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4 METODOLOGIA

Visando analisar o comportamento do fluxo ao longo do bocal, serao realizadas
simulag¢des usando software de analise fluido-dindmica computacional, que funciona
através do "método dos volumes finitos", este uma formulacao especial do chamado
"método das diferengas finitas". O método consiste em dividir um volume a ser analisado
em um numero finito de volumes menores, integrar as equacdes que governam o
fluxo em todos esses volumes, converter as equagdes integrais em um sistema de
equagoes algébricas e por fim soluciona-las através de meétodos iterativos (VERSTEEG;
MALASEKERA, 2007). Importante notar que software usado neste trabalho foi a verséo
de estudante do ANSYS 2018, o que implica em algumas limitacbes de uso, sendo a
mais relevante para este trabalho um nimero maximo de 512 mil elementos para as
malhas.

Para a realizagdo das simulagdes, primeiro foram determinados os parametros
basicos do foguete com base em um ja existente, definindo a geometria do bocal
a partir de Taylor (2009), composta de uma secao cilindrica referente a camara de
combustao, uma secao convergente com angulacdo suave e uma secgao divergente
com meio-angulo de divergéncia de 13.8°, com as medidas mostradas na Figura 6,
construindo-a no software ANSYS SpaceClaim. Como a geometria de um foguete é
simétrica em torno de seu eixo, apenas uma meia-se¢dao da mesma foi construida no
SpaceClaim. Apds isso foi gerada a malha, mostrada na Figura 7, inserindo-a, junto com
as condigdes de contorno, no ANSYS Fluent, iniciando assim o processo de simulagao.
Este mesmo procedimento foi repetido para todos os estudos de caso presentes neste
trabalho. O principal parametro avaliado durante as andlises foi o numero de Mach ao
longo do fluido, devido a sua importancia para a performance do foguete.

Os principais parametros do software usados nas simulag¢des foram: solver baseado
em densidade, visto que o fluxo é compressivel; regime permanente; equacao da
energia ativada; formulacao implicita; discretizacao espacial Second Order Upwind
para o fluxo, energia cinética de turbuléncia e taxa de dissipagao especifica. Além disso,
o fluido teve sua densidade alterada de "constante"para a formulacéo de gas-ideal para
considerar os efeitos da compressibilidade.

A Figura 8 mostra as "superficies"de contorno da geometria, com as seguintes
condicbes de contorno dentro do programa: A entrada da camara de combustéao recebe
a pressao de entrada, a saida do bocal recebe pressdao atmosférica, as paredes
do bocal recebem condicdo de parede sem escorregamento, e o eixo de simetria €
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Figura 6 — Geometria usada na maior parte deste trabalho.
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Figura 7 — Malha usada na maior parte deste trabalho.

Fonte: Proprio autor

Figura 8 — Condig¢des de contorno usadas neste trabalho.
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Fonte: Proprio autor

marcado como tal para o programa, enquanto a garganta ndo tem nenhuma condigéo
associada, estando presente apenas para referéncia.

Buscando obter um conhecimento compreensivo acerca do tema, foram realizados
0s seguintes estudos de caso:

» Estudo de convergéncia de malha, onde buscou-se avaliar o quao refinada a
malha precisa ser para entregar resultados consistentes;
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 Estudo da influéncia do diametro hidraulico, onde buscou-se avaliar a influéncia
deste parametro nos resultados, mantida a geometria do bocal;

 Estudo da influéncia da temperatura de entrada, avaliando o comportamento do
fluxo e das distribuicdes de temperatura ao longo do bocal;

» Estudo da influéncia dos modelos de viscosidade, avaliando principalmente a
necessidade de usar um modelo de turbuléncia para as condi¢goes avaliadas neste
trabalho;

» Estudo da influéncia da variacdo da pressao e combustivel de entrada, estudando
0 comportamento da geometria estudada neste trabalho ao receber diferentes
condicbes de contorno e de massa molar;

 Estudo da influéncia da geometria do bocal, variando o meio-angulo de divergén-
cia do bocal e avaliando seu efeito no nimero de Mach médio, bem como sobre o
comportamento geral do fluxo.

Os resultados obtidos em cada um dos estudos de caso serdo expostos e discutidos
no Capitulo 5, comparando o nimero de Mach maximo em cada caso, bem como
quaisquer outros parametros julgados relevantes.

Para realizagc&do das simulag¢des foi usado um notebook com as seguintes confi-
guracoes de hardware: Intel(R) Core(TM) i7-9750H, com 16GB de memoéria RAM. O
sistema operacional foi o Windows 11.
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5 RESULTADOS E DISCUSSOES

5.1 Estudo 1: Convergéncia de malha

Um passo importante para a fluido-dinamica computacional é a realizacao de testes
de convergéncia, onde a malha é refinada, ou seja, o tamanho dos elementos é reduzido,
e o resultado avaliado. Quando o resultado obtido ndo varia de forma significativa com o
aumento do nimero de elementos da malha, pode-se dizer que a malha esta satisfatoria.
Para esse primeiro estudo o fluido foi considerado como ar e tratado como gas ideal, e
as condic¢des de contorno foram: P. = 20M Pa, P. = 101325Pa, T, = 3500K . Além disso,
foi considerado o modelo de viscosidade K,,SST com as opgdes padrdo do programa, e
didmetro hidraulico igual ao respectivo diametro da entrada/saida. A Tabela 1 relaciona
as malhas com seus respectivos numeros de elementos e o numero de Mach maximo
atingido.

Tabela 1 — Testes de convergéncia de malha

Malha N°de elementos NuUmero de Mach

A 1838 6.44
B 3255 6.43
C 5052 6.46
D 8968 6.50
E 20185 6.53
F 80591 6.57

Fonte: Proprio autor

Figura 9 — Contorno de numero de Mach para a malha A.
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Figura 10 — Contorno de numero de Mach para a malha C.
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Figura 11 — Contorno de numero de Mach para a malha F.
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Fonte: Proprio autor

As Figuras 9, 10 e 11 mostram os perfis de velocidade do fluxo ao longo do bocal
para algumas das malhas. Como pode-se notar, o numero de Mach varia 2% entre a
malha A e a malha F, apesar do numero de elementos ser 43.84 vezes maior. Assim, a
malha C, exibida na Figura 10 foi escolhida para ser usada nos futuros testes, visto que
0 aumento no tempo computacional ao usar malhas mais refinadas nao traz mudancas
significativas nos resultados.
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5.2 Estudo 2: Influéncia do diametro hidraulico

O segundo estudo buscou avaliar a influéncia do parametro "diametro hidraulico" nos
resultados das simulagdes, visto ndo haver tempo habil para realizacdo de um estudo
mais profundo sobre o mesmo. Dessa forma, foram analisados 3 casos, com seus
respectivos didametros exibidos na Tabela 2, variando apenas os didmetros hidraulicos
de entrada e saida dentro do programa, com todos os outros parametros da simulagao,
bem como a geometria do bocal iguais aos do estudo anterior.

Tabela 2 — Testes de diametro hidraulico

Caso DH naentrada (m) DH nasaida (m) Numero de Mach

A 0.22 1.12 6.464
B 0.11 0.56 6.464
C 0.01 0.01 6.465

Fonte: Proprio autor

Figura 12 — Contorno de nimero de Mach para o Caso A.
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Como pode-se notar a partir da Tabela 2 e das Figuras 12, 13 e 14, nem o numero de
Mach maximo nem seus contornos ao longo do bocal sofreram mudancas significativas,
indicando assim que o efeito do didmetro hidraulico sobre o fluxo é desprezivel para este
estudo, desde que mantida a geometria. Dessa forma, para os estudos subsequentes
foram adotados os didmetros do caso B da Tabela 2.



Capitulo 5. Resultados e discussées

Figura 13 — Contorno de numero de Mach para o Caso B.
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Figura 14 — Contorno de numero de Mach para o Caso C.
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Fonte: Préprio autor
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5.3 Estudo 3: Influéncia da temperatura de entrada

O terceiro estudo realizado buscou analisar como o fluxo se comporta conforme
a temperatura de combustao 7. varia. Todos os outros parametros se mantiveram
conforme discutido nas se¢des anteriores. Para isso, foram simulados 5 casos, redu-
zindo a temperatura 7, a cada um deles. A Tabela 3 detalha a temperatura de entrada
e 0 numero de Mach maximo para cada caso. A Figura 13 mostra os contornos de
numero de Mach para o caso A deste estudo, enquanto as Figuras 15, 16 e 17 mostram,
respectivamente, os contornos de temperatura para o caso A e os contornos de nimero
de Mach e de temperatura para o caso E. Além disso, a Figura 18 mostra o grafico com
a distribuicao de temperatura ao longo do eixo central do bocal.

Tabela 3 — Testes de temperatura da camara de combustao

Caso T.(K) Numero de Mach

A 3500 6.464
B 2700 6.464
C 1900 6.475
D 1100 6.479
E 300 6.486

Fonte: Proprio autor

Figura 15 — Contorno de temperaturas para o caso A.

2.456+003
2.195e+003
1.935e+003
1.675e+003
I 1.415e+003
1.155e+003
8.949e+002
6.3486+002

0 0500 1.000 (m)
1

0.250 0.750

Fonte: Proprio autor

Como pode-se notar a partir da Tabela 3, o numero de Mach aumenta levemente
com a redugdo da temperatura, enquanto o comportamento do fluxo ao longo do
bocal permanece inalterado, como pode ser visto nas Figuras 13 e 16, o que esta
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Figura 16 — Contorno de numero de Mach para o Caso E.
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Figura 17 — Contorno de temperaturas para o Caso E.
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de acordo com o resultado esperado, ja que apesar da velocidade do fluido cair com
a reducao da temperatura, sua velocidade do som também cai, mantendo assim o
namero de Mach aproximadamente igual. Ja as Figuras 15 e 17 mostram que apesar
das temperaturas mudarem drasticamente, sua distribuicdo ao longo do bocal segue
praticamente inalterada, o que é corroborado pelas curvas da figura 18, que apesar de
dotadas de valores diferentes seguem um mesmo formato, 0 que mais uma vez condiz
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Figura 18 — Gréfico de temperatura ao longo do bocal para o estudo 3.
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com os resultados esperados, visto que nao foi considerada transferéncia de calor do
fluxo para o meio (exceto aquela decorrente da propria exaustdo dos gases).

5.4 Estudo 4: Influéncia do modelo de viscosidade

O estudo 4 buscou analisar o efeito dos diferentes modelos de viscosidade disponi-
veis no software sobre os resultados. Os estudos anteriores foram realizados usando
o modelo K,SST, visto que esse foi o modelo usado na maior parte da literatura
encontrada. A Tabela 4 detalha cada caso, modelo de viscosidade e niumero de Mach
maximo resultante.

Como pode-se notar a partir das Figuras 19, 20, 21 e 22, o comportamento do
fluxo, com excecgao do caso Inviscido, ndo varia significativamente com o modelo de
viscosidade. O caso inviscido, ao considerar o fluido com viscosidade praticamente
nula, elimina completamente os efeitos de parede, o que explica 0 aumento do nimero
de Mach deste. Os casos A e C apresentam resultados muito parecidos, sendo assim
ambos adequados para as simulagdes. O caso D, considerando fluxo laminar, apre-
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Tabela 4 — Testes de modelo de viscosidade

Caso Modelo de viscosidade NuUmero de Mach

A K, ,SST 6.464
B Inviscido 6.583
C K, 6.462
D Laminar 6.497

Fonte: Proprio autor

Figura 19 — Contorno de nimero de Mach para o Caso A.
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senta resultados bem proximos aos casos A e C (diferenga de 0.47%), indicando que
adotar um modelo de turbuléncia ndo traz nenhum incremento que justifique o custo
computacional associado para o caso aqui estudado.
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Figura 20 — Contorno de numero de Mach para o Caso B.

o 0500 1.000 (m)
I}

0.250 0.750

Fonte: Préprio autor

Figura 21 — Contorno de numero de Mach para o Caso C.
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Fonte: Proprio autor
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Figura 22 — Contorno de numero de Mach para o Caso D.
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Fonte: Proprio autor
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5.5 Estudo 5: Influéncia da massa molar e pressao de combustao

Enquanto os estudos anteriores envolveram muito mais parametros de simulacao, o
estudo 5 buscou avaliar o efeito da escolha do combustivel e da pressédo de combustao
sobre o fluxo. A geometria manteve-se a mesma dos estudos anteriores, baseada nos
motores principais da Space Shuttle. Cada caso avaliado nesse estudo teve como base
um motor de foguete existente, aplicando a massa molar dos produtos de combustao
esperados e a pressdao da camara de combustao sobre a geometria citada. Assim,
esse estudo ndo avalia a performance de diferentes foguetes, e sim a influéncia de
seus parametros (P. e M,) sobre o fluxo através da geometria ja usada nos estudos
anteriores. A Tabela 5 mostra os parametros, o numero de Mach maximo obtido e de
qual foguete os dados para cada caso avaliado foram retirados.

Tabela 5 — Testes de massa molar e pressao de combustéao

Caso M, P.(Mpa) Numero de Mach Origem

A 18 20 13.60 RS-25Space shuttle
B 30.48 9.7 6.181 SpaceX Merlin
C 30.48 30 6.203 SpaceX Raptor
D 30.48 5.44 — Soyuz RD-108

Fonte: Proprio autor

Figura 23 — Contorno de numero de Mach para o Caso A.
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Fonte: Proprio autor

Como pode-se notar a partir das Figuras 23, 24 e 25 o perfil de velocidades do
fluxo bem como o niumero de Mach maximo atingido varia fortemente com a massa
molar dos gases de combustdo enquanto o efeito da pressao € bastante reduzido,
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Figura 24 — Contorno de numero de Mach para o Caso B.
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Fonte: Proprio autor

Figura 25 — Contorno de numero de Mach para o Caso C.
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Fonte: Proprio autor

resultado que é corroborado pelo fato das curvas para os casos B e C estarem quase
que completamente sobrepostas no grafico mostrado na Figura 28. Tal comportamento
estd de acordo com o esperado, visto que para aproveitar os ganhos gerados por
uma uma pressao de combustdo mais alta é necessario alterar a geometria do bocal.
Também é interessante notar que, ainda a partir da Figura 28, a massa molar aparenta
nao influenciar no numero de Mach até a regido da garganta, e a curva para o caso



Capitulo 5. Resultados e discussées 42

Figura 26 — Contorno de numero de Mach para o Caso D.
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Fonte: Proprio autor

Figura 27 — Tipos de shock durante o desligamento de um motor LE-7.

Fonte: Takeishi et al. (20

—h
-

A s6 diverge das curvas dos casos B e C ao entrar na se¢ao divergente do bocal.
Ja a Figura 26 apresentou resultados interessantes, onde o fluxo sofreu shock e
colapso, mostrando assim que a de pressado de entrada do caso D nao é suficiente
para desenvolver o fluxo supersdnico nessa geometria. Além disso, o formato do shock
estd de acordo com o esperado pela literatura, o que indica que as simulagées sao sim

adequadas para identificar a ocorréncia de shock, como visto em Takeishi et al. (2017)
e mostrado na Figura 27.
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Figura 28 — Grafico de numero de Mach ao longo do eixo central do bocal.
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Fonte: Proprio autor

5.6 Estudo 6: Influéncia da geometria

O ultimo estudo realizado neste trabalho foi o da influéncia da geometria do bocal
sobre o fluxo. Para tal, foi variado o meio-angulo de divergéncia do bocal ¢, partindo
de # = 30°até 6 = 10°. Também foi incluida a geometria usada nos estudos anteriores
como caso base, com um meio-angulo § = 13.8° Além disso, para este estudo foi
considerado o numero de Mach médio na saida do bocal, e ndo seu valor maximo,
0 que tornou-se necessario devido a grande variacdo dos contornos de numero de
Mach em cada caso. A Tabela 6 detalha cada caso e seus parametros e resultados
associados. Todos as simulag¢des consideraram hidrogénio liquido como combustivel.

O fluxo resultante de cada caso esta mostrado nas Figuras 29, 30, 31, 32 e 33,
comportando-se dentro do esperado pela literatura, visto que quanto maior 0 meio-
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Tabela 6 — Testes de geometria

Caso ¢ Numero de Mach médio
A 13.8° 11.61

B 30° 9.623

C 20° 10.398

D 15°  11.679

E 10° 11.162

Fonte: Proprio autor

Figura 29 — Contorno de nimero de Mach para o Caso A.
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Fonte: Proprio autor

angulo # menos desenvolvido o fluxo se torna, e maior a variagdo do nimero de Mach
na saida do bocal, consequentemente reduzindo o nimero de Mach médio. Os casos
A e E apresentaram numero de Mach médio menor que o do caso D, comportamento
diferente do esperado, mas que pode ser explicado pelo aumento das perdas por atrito,
visto que a area superficial aumenta.
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Figura 30 — Contorno de numero de Mach para o Caso B.
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Fonte: Proprio autor

Figura 31 — Contorno de numero de Mach para o Caso C.
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Fonte: Préprio autor
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Figura 32 — Contorno de numero de Mach para o Caso D.
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Fonte: Proprio autor

Figura 33 — Contorno de nimero de Mach para o Caso E.
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Fonte: Préprio autor
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6 CONCLUSOES

As simulacdes mostraram-se, em geral, capazes de capturar as caracteristicas
gerais do fluxo supersonico através do bocal, apresentando boa concordancia com os
resultados esperados a partir da literatura. As mesmas mostraram-se especialmente
Uteis para avaliar os efeitos da variagcdo de pressdo de combustdo, combustivel e
geometria do foguete, sendo capazes até mesmo de identificar a existéncia de shock
caso as condi¢des ndo sejam favoraveis. Também foi identificado que mesmo o modelo
de viscosidade laminar apresenta bons resultados para foguetes simulados em suas
condicdes de projeto, visto que nestes o fluxo tende a ser laminar.

Além disso, a utilizacdo de geometria plana 2D, onde apenas metade da secao
transversal do bocal é representada, mostrou-se capaz de entregar bons resultados
através de simulagdes axi-simétricas com baixo tempo computacional, visto que o
numero de elementos na malha € muito inferior comparado com uma malha 3D que
represente o bocal em sua totalidade.

Apesar do comportamento geral do numero de Mach ter sido capturado, em alguns
casos (como o da Figura 23) o formato da distribuicdo interna fugiu um pouco do
esperado, que seria um formato parabdlico. Uma das possiveis solu¢des pode estar na
adocao de malha ndo-uniforme, refinada nas regides relevantes. Esse estudo fica aqui
registrado como sugestao para trabalhos futuros.

Um outro estudo interessante a ser realizado seria incluir o0 meio em torno do
foguete na da simulacéo, tornando assim possivel estudar o fluxo apds a saida do
bocal, avaliando seu comportamento.

Por fim, enquanto neste trabalho, por se tratar de um estudo inicial, foi avaliado
principalmente o numero de Mach, a analise poderia ser expandida para varios outros
parametros importantes do foguete, principalmente impulso, pressdo de exaustao
e fluxo de massa. Para tal, torna-se necessario fazer um estudo aprofundado das
caracteristicas do gas de exaustéo, sobretudo sua composicao, densidade e razao de
calores especificos, esta variando com a temperatura para o caso de gases nao ideais.
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