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RESUMO

CASCIOLA, Joao Vitor. PROJETO DO CONE DE NARIZ DE UM FOGUETE EXPE-
RIMENTAL USANDO SOFTWARE DE CFD COMERCIAL. 53 f. Trabalho de conclusao
de curso — Departamento Académico de Engenharia Mecanica, Universidade Tecnoldgica
Federal do Parana. Curitiba, 2018.

A avaliagdo aerodindmica no projeto de um foguete é de extrema importancia, pois dita
quais sao as relagoes entre este e o ar atmosférico, e consequentemente tem grande impacto
nas forcas resultantes durante o escoamento. Neste trabalho avaliaram-se quatro geome-
trias de cone de nariz, visando escolher a melhor dentre estas para desenvolvimento de um
foguete experimental com objetivo de atingir 3 quilometros de altitude, carregando uma
carga util de 4 quilogramas, requisitos para participar da IREC, competicao internacional
de desenvolvimento de foguetes. Tais requisitos sao avaliados através de simulacoes nu-
méricas empregando o software comercial ANSYS Fluent. Para o fluido considera-se o ar,
modelado como gés ideal, e o escoamento considera-se como sendo em regime permanente,
viscoso, compressivel e com propriedades constantes. O problema foi modela-se como bi-
dimensional e axissimétrico. Sao utilizadas as equagoes médias de Reynolds (RANS) para
solugao do problema, através do modelo de turbuléncia SST. Como resultado, para velo-
cidades entre Mach 0,3 e 1,2, dentre os formatos analisados, o LD-HAACK é comprovado
ser o mais eficiente.

Palavras-chave: Nariz, Cone, Foguete, CFD.



ABSTRACT

CASCIOLA, Joao Vitor. PROJECT OF A MODEL ROCKET’S NOSE USING COM-
MERCIAL CFD ANALISYS SOFTWARE. 53 f. Trabalho de conclusdao de curso — De-
partamento Académico de Engenharia Mecanica, Universidade Tecnolégica Federal do
Parana. Curitiba, 2018.

The aerodynamic evaluation in the design of a rocket is of extreme importance because it
dictates the relationship between the rocket and the atmospheric air, and consequently has
a great impact on the resulting forces during the flow. Four nose geometries were evaluated,
aiming to define one for the development of an experimental rocket with the objective
of reaching 3 kilometers of altitude carrying a payload of 4 kilograms, requirements to
participate in the IREC, an international competition for the development of rockets. This
objective was measured using numerical simulations in ANSYS Fluent, where the fluid
considered was air, modeled as an ideal gas, and the flow was considered as a permanent,
viscous, compressible regime with constant properties. The problem was modeled as two-
dimensional and axisymmetric. The averaged Reynolds equations were used to solve the
problem using the SST turbulence model. As result, LD-HAACK was proven to be the
most efficient for speeds between Mach 0.3 and 1.2, among the analyzed formats.

Keywords: Nose, Cone, Rocket, CFD.
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1 INTRODUCAO

Um foguete é uma estrutura sujeita a propulsao através da ejecao de algum tipo
de matéria préviamente armazenada, conhecida como propelente (SUTTON; BIBLARZ,
2000), e possui como objetivo principal movimentar uma carga através de uma forca
de impulsdo, conhecida como empuxo. Esta forca é a reagdo gerada pela exaustao do

propelente.

Foguetes podem ser subdivididos em algumas partes principais, como por exemplo
o motor, que na maioria das vezes funciona através de uma combustao entre propelentes
e comburentes para gerar empuxo; o corpo, usualmente com formato cilindrico, onde o
motor e outras possiveis cargas se alojam; o cone de nariz, que tem como objetivo reduzir
as forcas do escoamento de ar em relacao ao foguete, por conta de suas caracteristicas
aerodinamicas; as empenas, que garantem maior estabilidade ao foguete e o bocal, que

direciona os gases da combustao do motor para fora do foguete, com objetivo de aproveitar

de uma maneira mais eficiente a forca de empuxo gerada pela saida destes gases.

|

Figura 1.1 — Foguete da Escola Politécnica de Montreal participante da IREC 2012 -
Fonte:  http://www.polymtl.ca/carrefour-actualite/en/news/first-canada-
polytechnique-montreal-rocket-shoots-first-place-irec-2012-international-
astronautics (2018)

O motor de um foguete pode ser composto de propelentes liquidos, sélidos ou
hibridos, uma combinac¢ao de ambos. Um tipo simples de motor de foguete consiste na
utilizagao de um monopropelente, ou seja, um combustivel que ja possui em sua com-

posicao o oxigénio necessario para que a combustao ocorra, fazendo assim com que nao
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seja necessaio extrair oxigénio de uma fonte externa para que ocorra a queima, como é
o caso do perdxido de hidrogénio. Outra maneira de construcao de um foguete consiste
em manter tanques de oxigénio ou outros tipos de comburentes para suprir a necessidade

destes durante a combustao.

O movimento de um foguete é descrito de acordo com a terceira lei de Newton,
que afirma que para toda acao existe uma reagao de mesma intensidade e dire¢ao, mas
com sentido oposto. A exaustao dos gases gerados na combustao pela parte traseira do
foguete gera uma forca, devido a pressao exercida por estes gases sobre uma area de
abertura, e assim uma forca de empuxo age como resultante no foguete, impulsionando
este para a frente. Este movimento segue a lei da conservagao da quantidade de movi-
mento, consequentemente, a velocidade e a massa do gas expelido tem influéncia direta

na velocidade de movimento do foguete de acordo com sua massa total.

Foguetes sao utilizados em diversas aplicagoes, desde as mais simples, como em
fogos de artificio, até as mais complexas, como para viagens espaciais. Desde sua criagao,
o foguete tem impactado grandemente a historia da humanidade, sendo aplicado como
armas em guerras, como meio de transporte em avioes e foguetes espaciais e como veiculos

para lancamento de satélites até a érbita da Terra, por exemplo.

1.1 OBJETIVO

O objetivo deste estudo é de auxilio a construgdo de um foguete que ird pos-
teriormente participar na IREC, uma competicao internacional entre universidades com
objetivo de projetar e construir foguetes. Dentre varias categorias, este projeto esta focado
no desenvolvimento de um foguete que atinja 10.000 pés de altitude, ou aproximadamente
3 quildmetros, com uma carga util de 8,8 libras, aproximadamente 4 quilos (CUP, 2018). O
design aerodinamico e a capacidade do foguete em atingir exatamente a altitude desejada,

sao alguns dos parametros a serem avaliados durante a competicao.

Este trabalho aplica os conceitos de otimizagao e eficiéncia ao projeto do cone de
nariz desse foguete, que possui grande influéncia na aerodinamica e, consequentemente,
nas forcas de resisténcia ao movimento do foguete. Tal desenvolvimento possibilita que este
projeto se torne competitivo em relacao a outros projetos na competicao. A utilizagao de
softwares de CFD para tal fim traz um ganho ainda maior ao projeto final, por lancar mao
da capacidade de processamento de calculos computacionais para refino dos resultados
finais, método indispensavel no desenvolvimento de modelos aeronauticos e aeroespaciais

na atualidade.

Os objetivos parciais deste projeto sdao: a escolha do tipo de cone de nariz; vali-
dagdo do modelo matematico através de PERKINS et al. (1958); simulagdo numérica do

tipo de cone de nariz selecionado; selecao do modelo mais adequado a aplicacao de acordo
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com os dados obtidos.

1.2 ORGANIZACAO DO TRABALHO

Nos préximos capitulos sera realizada uma revisao bibliografica e fundamentacao
tedrica acerca do assunto, sobre temas necessarios para o entendimento do comportamento
de um foguete durante sua trajetéria, como as caracteristicas do ar, balanco de for¢as num
foguete, formatos de cone de nariz e o conjunto de equagdes escolhido para representar

este escoamento.

Em seguida serd apresentada a metodologia proposta para este projeto, de rea-
lizar simula¢oes em duas dimensoes para diferentes tipos de cone de nariz em diferentes
velocidades de escoamento, analisando o coeficiente de arrasto, a posicao do centro de
pressao e o perfil de pressoes em cada caso, e posteriormente apresentados os resultados

e discussoes acerca da analise realizada.
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2 REVISAO BIBLIOGRAFICA

Mesmo o projeto de um foguete experimental, com dimensoes relativamente pe-
quenas em relagao a foguetes comerciais, deve levar em conta muitos aspectos de certa
complexidade no que se refere a sua aerodinamica e forgas resultantes do movimento. Este

capitulo ¢é dedicado a apresentacdo do embasamento tedrico por tras deste projeto.

2.1 CARACTERISTICAS DO AR ATMOSFERICO

Primeiramente, deve-se analisar o meio no qual o foguete esta inserido durante
sua trajetoria, para que as demais consideragoes sobre o escoamento possam ser funda-

mentadas neste conceito.

Como este projeto pretende alcancar baixas altitudes, ainda permanecendo dentro
da camada da troposfera, o fluido a ser analisado é o ar atmosférico, composto aproxi-
madamente de 78,09% de nitrogénio, 20,95 % de oxigénio, 0,93 % de argonio, 0,04 % de

dioxido de carbono e de outros gases em menor quantidade.

O ar é considerado como um gdas ideal, ou seja, um gas onde suas moléculas
colidem aleatoriamente e geram colisdes perfeitamente elasticas, obedecendo a equagao
2.1, onde p representa a pressao,(v) o Volume Especifico,(R) a Constante universal dos

gases e T a temperatura do gas ideal.

pd =RT (2.1)

Um gas real se diferencia de um gas ideal pois possui um fator de compressi-
bilidade Z, que nada mais ¢ que um desvio no equacionamento do gas ideal. Conforme
observado na equacao 2.2, quanto mais proximo de 1 for o valor de Z, mais proximo é o

comportamento do gas analisado ao de um gas ideal.

_p

2= R

(2.2)

Segundo (GREEN; PERRY, 1984), dados experimentais demonstram que, para
o ar a baixa pressao e a temperatura ambiente o fator de compressibilidade se aproxima

muito de 1.

Portanto, para efeitos de simplificar e agilizar as simulagdes que sao posteri-

ormente realizadas neste projeto, considera-se o ar como gas ideal compressivel e com
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escomento nao isotérmico, mas com carcaca de paredes adiabaticas, pois existem trocas

de calor no fluido durante o escoamento.

2.2 AERODINAMICA DE UM FOGUETE

2.2.1 O NUMERO DE MACH

A velocidade do escoamento de um foguete geralmente é representada através
do Numero de Mach (Ma), fator adimensional definido segundo a equagao 2.3, onde u é
a velocidade do escoamento em relacao ao meio e ¢ é a velocidade do som neste meio,
representada pela equagao 2.4, para um gas ideal, onde k é a razao entre calores especificos

e T a temperatura deste gés.

Ma

ol

(2.3)

¢ = VERT (2.4)

Esta definicao é de extrema importancia para se entender o comportamento do
escoamento pois, dependendo desta relacao, a interacao entre algumas de suas caracte-
risticas fisicas pode variar, conforme demonstrado pelas equagdes 2.5 e 2.6 (FOX et al.,
2009) , aplicaveis para um escoamento unidimensional e isentrépico de um gés ideal em

um tubo de area variavel.

dp dA 1
A S - 2,
pV2 A [l — Ma?] (25)
A 1
ave__dA_ 1 (2.6)

Vv A [1— Ma?]

Nestas equagoes, p representa a pressao no escoamento, V a velocidade deste e A

a area transversal do tubo.

Um escoamento de 0 < Ma < 1 é conhecido como subsonico. Neste tipo de
escoamento, uma diminui¢ao da area gera uma diminui¢ao na pressao e um aumento na
velocidade. J4 num escoamento de Ma > 1, denominado supersénico, uma mesma variagao
negativa de area gera um aumento na pressao e uma diminui¢ao da velocidade. Para um

escoamento de Ma = 1, ou sonico, temos uma regiao de transicao entre os dois estados.

2.2.2 BALANCO DE FORCAS EM UM FOGUETE

Durante a trajetéria de um foguete, uma resultante aerodinamica ¢ gerada sobre

este, se opondo ao seu movimento. Esta resultante aerodindmica ocorre principalmente
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devido a dois tipos de forgas: forgas de pressao e forgas viscosas.(BOX et al., 2009) As
forcas de pressao ocorrem por conta do formato aerodinamico do foguete, que faz com que
exista uma distribuicao de pressoes nao uniforme ao longo do seu corpo. Tal distribuicao
de pressoes tende a gerar duas forcas que atuam em direcoes diferentes. Uma forca de
sustentacao, resultado de uma distribuicao nao uniforme de pressées no sentido radial.
E outra forga de arrasto de pressao, na direcao do vetor velocidade do foguete, devido a
diferenga de pressoes entre a parte frontal do foguete e a parte posterior. E finalmente o

arrasto devido as forgas viscosas resultado das tensoes cisalhantes na parede do foguete.

Esta composicao das forcas resultantes é representada na figura 2.1, onde as forcas
de arrasto e de sustentacao sao referidas como Fp e F, , respectivamente, a velocidade

aparente como V e o angulo de ataque como «.

Figura 2.1 — Demonstracao do posicionamento das forcas de arrasto Fp e de sustentacao

F, em relacao a velocidade aparente V e ao angulo de ataque a. (BOX et
al., 2009).

A forga de arrasto (Fp) pode ser calculada segundo as equagdes 2.7 e 2.8 abaixo

A, = (2.7)

L
D

1
Fp = ipvarCi (2.8)

A equacao 2.7 representa a razao de aspecto do cone de nariz do foguete A, ,
calculada pela razdo entre o comprimento L do cone de nariz e seu didmetro D. A partir
desta definicdo pode-se utilizar a equagdo 2.8 para calcular a forca aerodindmica, onde p
¢é a massa especifica do ar atmosférico e V é a velocidade do centro de pressao do foguete
em relagao a atmosfera, também referida como velocidade aparente e (Cp) é o coeficiente

da forca de arrasto, termo de maior complexidade a ser definido nesta equacao.

As forgas em um foguete podem também ser divididas ndao em relagdo a sua
trajetoria, como realizado anteriormente, mas sim em relagao a resultante aerodinamica,

conforme mostrado na figura 2.2, onde N é a for¢ca normal exercida no objeto, perpendi-
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cular a sua linha de base, A é a forca axial, de direcao paralela a sua linha de base e com

sentido oposto ao movimento e R ¢é a resultante aerodinamica.

Figura 2.2 — Resultante aerodindmica e suas componentes. (ANDERSON, 2001).

A partir de associacoes trigonométricas, conforme figura 2.3, resultam as equacoes
2.9 2.10, que relacionam as forcas de arrasto e de sustentagao com as componentes normal

e axial da resultante aerodinamica.

Fr, = Ncosa — Asena (2.9)

Fp = Nsena + Acosa (2.10)

Apo0s esta definicao pode-se integrar, para um corpo em duas dimensoes, os valores
das forcas axial e normal em relacao ao seu perimetro s , a tensao de cisalhamento 7 ,
que é tangente a superficie, a pressao p, que é paralela a superficie e ao angulo 6 entre o
eixo xy de referéncia e as componentes 7 e p em determinado ponto. Os subscritos u e 1
representam, respectivamente, os perimetros superior e inferior deste objeto, e LE e TE

sao pontos de referéncia ao longo do corpo bidimensional.

Assim obtém-se as equacoes 2.11 e 2.12, definindo as forcas normal e axial aero-

dindmicas e, consequentemente, as forcas de sustentacao e de arrasto.

TE TE
N = —/ (pucosd + T,send)ds, + / (prcost — msenf)ds; (2.11)
LE LE
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Figura 2.3 — Nomenclatura para a integragao das forgas de pressao e de arrasto em um
objeto bidimensional (ANDERSON, 2001).

TE

TE
A= (—pusent + 1,cos0)ds, + / (pisend + mcosf)ds; (2.12)
LE LE

2.2.3 OS COEFICIENTES DE PRESSAO E ARRASTO

O calculo dos coeficientes aerodindmicos é de extrema complexidade, pois de-
pendem da integracao em cada ponto da superficie do foguete com relagao a tensao de
cisalhamento e pressdo instantaneas no escoamento, conforme observado nas equacoes
2.11 e 2.12. Usualmente, estes coeficientes sao definidos através de um calculo compu-
tacional das forcas de arrasto e pressao numa simulagao por volumes finitos, ou em um

experimento real num tinel de vento.

Forgas viscosas ou de friccao sdo geradas independendemente da velocidade do
escoamento, e dependem principalmente da area de contato, da rugosidade do material
e de descontinuidades na forma do cone de nariz. Ja as forcas de pressao tem valores
significtivos em escoamentos com velocidades acima de Ma = 0,8, e dependem diretamente
do formato do cone de nariz e sua razao de aspecto(CROWELL, 1996).

2.2.4 ESTABILIDADE DURANTE O VOO

Outros dois conceitos de extrema importancia na andlise da trajetoria de um
foguete, que estao diretamente ligados com a estabilidade deste durante o voo, sao o
centro de gravidade, ¢, e o centro de pressao, ¢,. O centro de gravidade ¢ o ponto de um
objeto no qual o torque gerado pela for¢a gravitacional neste tem resultante nula. Este
¢ o ponto que o objeto tende a rotacionar em torno. O centro de pressao é o ponto no

qual a resultante aerodinamica é aplicada em um objeto. No caso de um foguete, o ideal é
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que o centro de pressao esteja localizado o mais distante possivel do centro de gravidade
em direcao a base do foguete, garantindo assim a estabilidade durante o voo. Isso ocorre
pois, caso exista alguma instabilidade na trajetoria, por conta de rajadas de vento, por
exemplo, a forga de pressao gerada por conta de um angulo o maior que zero serd de
direcao oposta ao desvio, gerando um momento que desloca o foguete a sua trajetéria

original.

2.3 FORMATOS DE CONE DE NARIZ

Na literatura encontram-se muitos formatos utilizados para cone de nariz de
foguete, cada um com suas peculiaridades, e aplicagoes diferenciadas, principalmente
considerando-se a velocidade de deslocamento do foguete. A seguir veremos os forma-

tos mais utilizados, e suas aplicacoes mais comuns.

2.3.1 DEFINICAO DE UM CONE DE NARIZ

O cone de nariz de um foguete possui geralmente um formato conico ou parabo-

lico, que quando girado em torno de sua prépria linha de centro, gera seu volume.

0
0

X
¥

Figura 2.4 — Dimensoes utilizadas nos célculos de formato de cone de nariz. (CROWELL,
1996).

Na figura 2.4 pode-se ver as dimensoes utilizadas na definicdo das equagoes do
formato de cada tipo de cone de nariz, onde L. é o comprimento e r é o raio da base do
cone de nariz, y é o comprimento do raio em um ponto x qualquer do comprimento do

c

cone de nariz, e 7 ¢ a linha de centro.

2.3.2 FORMATO CONICO

O formato conico é de simples construcao, com raio definido pela equagao 2.13

abaixo:

y=— (2.13)



Capitulo 2. Revisao Bibliogrifica 20

Este formato também pode ser definido pelo seu angulo ¢, através das equacoes

2.14 e 2.15 listadas a seguir:

r
= arctan — 2.14
¢ = arctan 17 (2.14)

y =axtgo (2.15)

onde ¢ é o angulo entre a linha de centro e a borda do cone, conforme figura 2.5.

Figura 2.5 — Cone de nariz de formato conico (CROWELL, 1996).

2.3.3 FORMATO BICONICO

O formato biconico é uma combinacao de dois cones com angulos ¢ diferentes,

conforme demonstrado na figura 2.6, e pode ser definido segundo as equagoes abaixo:

Para 0<x<Lj:

Irrq

¢1 = arctan n (2.17)
Ly
y = ztgd (2.18)
Para L;<x<L:
_ L _
y=r + 128"2 ry) (2.19)
¢o = arctan R (2.20)

2

y=r1+(z— L1)tges (2.21)
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Figura 2.6 — Cone de nariz de formato biconico (CROWELL, 1996).

2.3.4 FORMATO ELIPTICO

Construido através de meia elipse, como observado na figura 2.7, um cone de
nariz de formato eliptico possui facil construcao e formato tangente ao corpo do foguete.
E indicado e utilizado apenas em foguetes que operam em regimes subsonicos(CROWELL,

1996), e sdo equacionados conforme equagao 2.22.

22
y=ry/1— I (2.22)

Figura 2.7 — Cone de nariz de formato eliptico (CROWELL, 1996).

2.3.5 FORMATO OGIVAL

O formato ogival ¢ de simples construcao, e consiste apenas em selecionar um
segmento de tamanho r em um circulo tangente a base do corpo do foguete, obtendo
assim um formato de cone de nariz totalmente tangente ao corpo do foguete, conforme

demonstrado na figura 2.8. A equacgao 2.23 abaixo define o raio I' do circulo base:

4L
o 2r

T (2.23)

e assim, um formato ogival é definido, para L>r, segundo equagao 2.24:

y=I?—(x—L)?+ (r—T) (2.24)
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Figura 2.8 — Cone de nariz de formato ogival (CROWELL, 1996).

2.3.6 FORMATO PARABOLICO

Um cone de nariz de formato parabdlico segue o mesmo principio de construcao
que um de formato ogival, com a diferenca de ter uma parabola tangente ao corpo do
foguete como base, conforme observado na figura 2.9. E definido pela equacio 2.25, para
0<K<1, como:

) =Ky (2.25)

Figura 2.9 — Cone de nariz de formato parabélico (CROWELL, 1996).

Pode se observar que para K=0 temos um formato conico, para K=1 temos um
formato parabédlico completo, para K=0,5 temos um formato conhecido por 1/2 parabola
e quando K=0,75, este é chamado de formato 3/4 pardbola. Apenas quando K=1 temos
um formato tangente ao corpo do foguete. Quanto menor o fator K, mais a linha de

construcao do cone de nariz se afasta da linha tangente de K=1.
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2.3.7 FORMATO SERIE POWER

Muitas vezes cone de narizes sao construidos com pontas obtusas, seja para fa-
cilitar a fabricacao ou para aumentar sua seguranca. Os cone de narizes da série power
possuem esta caracteristica, que é controlada por um coeficiente n em sua formulacao,

conforme apresentado na equacgao 2.26.

Para 0<n<1:

y=r(y (2.26)

Observa-se que para n=1 temos um formato conico, para n=0 temos um formato
cilindrico, para n=0,5 temos um formato conhecido por 1/2 power e quando n=0,75, este
é chamado de formato 3/4 power. O formato da série Power pode ser representado assim

como o formato eliptico, conforme figura 2.7.

Um cone de nariz da série power nao possui formato tangente ao corpo do foguete,
causando uma descontinuidade na juncao entre estes dois elementos, que muitas vezes deve

ser corrigida para evitar o aparecimento de forcas aerodindmicas indesejadas.

2.3.8 FORMATO SERIE HAACK

O formato de cone de nariz da série HAACK nao provém do equacionamento
de formas geométricas, mas sim de um perfil derivado para minimizar o coeficiente de
arrasto. Um cone de nariz da série HAACK segue o mesmo perfil visto na figura 2.9. As

equagoes que definem um cone de nariz da série HAACK sao listadas a seguir:

0 = arccos(1 — QLI) (2.27)

r\/e— 56%20 + C'sen36
y_ ﬁ

onde C ¢é o coeficiente de forma da equacao.

(2.28)

Existem dois casos peculiares muito utilizados nesta formulacao: quando C=0,
este formato é definido como LD-HAACK ou formato de Von Karman, e possui como
caracteristica menor coeficiente de arrasto para uma combinac¢ao de comprimento e raio
pré definidos, e quando C=1/3, este formato é definido como LV-HAACK, e possui como
caracteristica menor coeficiente de arrasto para uma combinacio de comprimento e volume

pré definidos.
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2.3.9 CONSIDERACOES IMPORTANTES SOBRE OS FORMATOS DE CONE DE
NARIZ

Alguns estudos se concentram na definicao de quais s@o os melhores formatos de
cone de nariz para cada regiao de nimero de Mach, conforme mostrado na figura 2.10.
Estes dados podem servir como base na escolha de quais formatos devem ser simulados

para uma melhor performance considerando os dados de entrada deste projeto.

Ogiva @
Cone @

LV-HAACK
Von Karman € 13—+ +—€ €33 — 23—+ >—
Parabola
3/4 Parabola  [H3H HH
_@1

1/2 Parabola
N TN
l_G T \ 2 7

x'* Power G @ ﬁ s 0 s e

3/4
x~ " Power

0.8 1.0 1.2 14 1.6 1.8 2.0
NUMERO DE MACH

Figura 2.10 — Comparacao do arrasto para cada formato de cone de nariz em diferentes
regides de Mach, sendo os desempenhos (1)Superior (2)Bom (3)Regular
(4)Inferior (CROWELL, 1996).

O formato do cone de nariz fara parte do calculo do centro de pressao do foguete,
pois este calculo é realizado através da soma das distancias dos centros de pressao de
todos os componentes deste. Para o cone de nariz, o centro de pressao pode ser calculado
através da razao entre o volume e a area da base deste. Portanto, a escolha de um formato

deve levar em conta também este fator, vital na contrugao de um foguete.

Na escolha de um formato de cone de nariz ideal, deve-se considerar que, quanto
maior a area de superficie, maior serda o arrasto gerado por friccdo do ar que escoa pelo
cone de nariz, mas em contrapartida, uma razao de aspecto maior, e portanto maior area
de contato pode ser necessaria para vencer forcas de pressao geradas em escoamentos
supersonicos.(CROWELL, 1996)

2.4 MODELAGEM MATEMATICA

A partir das consideragoes sobre o escoamento realizadas na se¢ao anterior, podem

ser agora definidas as equagdes matematicas que irao governar este fenomeno. O modelo
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serd considerado como axissimétrico e em duas dimensoes, por conta de limitagdes na
simulagao numérica, pois a versao académica do ANSYS Fluent possui restrigbes em

relacdo ao niimero de volumes maximos permitidos em uma tnica malha.

2.4.1 EQUACOES MEDIAS DE RANS

As equagoes médias de RANS sdo a base para os modelos de turbuléncia co-
nhecidos e amplamente utilizados atualmente. Equacionadas a partir das equagoes de
Navier-Stokes por Osborne Reynolds em REYNOLDS (1895), para fluidos viscosos incom-
pressiveis,conforme demonstrado na equacao 2.29. Este equacionamento realiza-se através
da separagao dos termos na descricao de escoamento de Navier-Stokes em uma soma en-
tre uma componente média no tempo, representada por uma barra acima do termo (u),
e uma componente residual, representada por uma apéstrofe no termo (u'). O termo f

nesta equacao representa as forgas externas aplicadas ao escoamento.

_ Ouy 7 0 _ ou;  0u; —
pujail'j =pfi+ 87% [_péw +p (@IJ + 8:@) - puz‘uj‘| (2.29)

2.4.2 MODELO DE TURBULENCIA SST

Segundo WILCOX (2000), o modelo de turbuléncia k-w (WILCOX, 1988), deri-
vado das equacoes de Navier-Stokes, seria o mais indicado para calculo de escoamentos
externos em duas dimensoes com altos gradientes de pressao adversos, devido a sua maior
precisao neste tipo de escoamento em relagao a outros modelos. Mas segundo MENTER
(1994), o modelo k-w nao representa com grande precisdo o comportamento assintdtico
das linhas de fluxo do escoamento préximo a parede deste, apesar de ainda assim conse-
guir prever corretamente a tensao de cisalhamento e o perfil de pressoes no escoamento.
Por isso o modelo de turbuléncia escolhido para esta andlise serd o SST , ou Shear Stress
Transport, que otimiza o modelo k-w utilizando caracteristicas de outro modelo, k-¢, que
representa melhor o escoamento proximo das paredes e nas camadas livres de cisalha-
mento. A seguir temos as equagoes 2.30 e 2.31, representando, reespectivamente, a taxa

de dissipacao de calor e a quantidade de energia cinética na turbuléncia para o modelo
SST.

Opw)  Opuw) v, o 5 Opk) Ok o pomkw
o T o, =7 Bpw® + o, [(u+awut)axj]+2<1 )= o (2.30)
O(pk)  Opuik) . .. d(pk) Ok
o oz, =P — " pwk + o, [(M+akut)axj] (2.31)

Para a aplicacdo destas equacgoes, alguns coeficientes empiricos de fechamento
devem ser utilizados. Sao estes =0,075, $*=0,09, 0,=0,85, 0,=0,85, 0,,,=0,856 ¢ y=0,52
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Os coeficientes pu, i, €, v e F] representam, respectivamente, a viscosidade mole-
cular, a viscosidade turbulenta, a dissipagao por unidade de massa, a velocidade local do

escoamento na direcao das ordenadas e a funcao de mistura.

2.5 MODELAGEM NUMERICA

Nesta secao ¢ apresentada a modelagem nimerica que é utilizada neste projeto,
bem como uma breve explicacdo de como sao realizadas as analises de volumes finitos e

a construcao das malhas para discretizagao do problema.

2.5.1 METODO DE VOLUMES FINITOS

As simulagoes sao realizadas de maneira diferencial, de acordo com as definigoes
de escoamento listadas nos capitulos anteriores. O fluido que escoa pelo foguete é o ar,
sendo considerado um gas ideal. Para condi¢es de contorno, considera-se a superficie do
foguete de nao deslizamento com paredes impermedveis e adiabética (FEDARAVICIUS et
al., 2012).

2.5.2 MALHAS

A malha é o dominio fisico discretizado em uma simulacao para que a discretizacao
das equacoes seja realizada. A definicdo do tamanho e forma dos elementos da malha tem
influéncia direta na precisao e até mesmo da validade da simulacao. Para esta analise de
turbuléncia, a altura do primeiro volume em relagdo a parede do foguete tem extrema
importancia. Caso seja muito maior ou muito menor que a camada limite do fluido no
escoamento, pode acarretar em resultados niao condizentes com a realidade. O Y™ é um
numero adimensional que monitora esta distancia entre a parede e o primeiro volume da

malha, e pode ser estimado segundo as equagoes abaixo:

Y*tu
Pl

Y =

(2.32)

Através de uma estimativa da velocidade do escoamento, da massa especifica e
viscosidade molecular do fluido em analise e do comprimento de referéncia do escoamento,
pode-se, pela equagao 2.36, calcular o nimero de Reynolds (Re) do escoamento. Apds isto,
pode ser estimado um valor de coeficiente de atrito superficial (Cy) pela correlacao de
Schlichting, segundo a equagao 2.35. Entao calcula-se o valor da tensao de cisalhamento

pela equagao 2.34 e o valor da velocidade de friccdo (u*) pela equagao 2.33.

Us = | — (2.33)
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1
T = EC'fpV2 (2.34)
Cy = [2log(Re) — 0,65]** para Re < 10° (2.35)
VL
Re = pu (2.36)

A equacao 2.32 representa a relagdo entre a altura da primeira célula, Y e o nu-
mero adimensional Y. Segundo LOPEZ et al. (2013), para andlises utilizando o modelo
de turbuléncia SST, podem ser considerados valores de Y™ até 300 como sendo satisfaté-
rios para uma andlise computacional. Este projeto tem como alvo um valor de Y+ abaixo
de 300 em todo o comprimento do foguete, buscando otimizar os calculos, aumentando o

tamanho dos volumes e, consequentemente, reduzindo o niimero destes na malha.

A malha deve ser mais refinada na superficie do foguete e também em suas cama-
das mais préoximas. Nas camadas mais distantes da superficie, esta pode ser mais grosseira,

pois nao possui variagoes expressivas por estar mais afastada do escoamento.
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3 METODOLOGIA

O foguete considerado terda didmetro externo de 102 mm, comprimento total de
2 m, comprimento do cone de nariz de 25cm, e peso inicial de 10,5 kg aproximadamente.
As dimensoes podem ser observadas na figura 3.1. O motor utilizado é um motor a base
de actcar e nitrato de potassio, sendo classificado na classe J, conforme codificacao de
motores de foguete. Tal motor gera um impulso total na faixa de 640 a 1280 N.s. Neste

trabalho considera-se um valor de 1280 N.s de impulso total.

s
——

F‘ 0.000 0.450 0.900 (m)
S S
= 0.225 0675

Figura 3.1 — Dimensodes do foguete em analise.

A andlise realizada segue as seguintes etapas: Validagao, Simulagao dos modelos

de cone de nariz e comparacao dos resultados, detalhadas a seguir.

3.1 VALIDACAO

Usando o software Fluent versao académica, foi feita a validacdo do modelo se-
gundo dados experimentais conhecidos. A comparacao de dados de simulacao realiza-se
através da utilizacdo do modelo de turbuléncia SST. Os dados experimentais provém do
artigo PERKINS et al. (1958), e ap6s a simulagao sao comparados os valores dos coefici-

entes de atrito para validagao do modelo.

3.2 SIMULACAO DOS MODELOS DE CONE DE NARIZ

Resolve-se o escoamento sobre cone de narizes dos formatos conico, parabdlico
completo, 1/2 power e LD-HAACK considerando algumas faixas de Mach: 0,3; 0.6; 0.9 e
1,2. Cada foguete simulado ¢ inserido em um volume de controle retangular com 3 metros
de altura por 17 metros de comprimento. Apods a simulacdo, é obtida a distribuicao de

pressao sobre o corpo e o coeficiente de arrasto para cada formato em cada uma das faixas
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de Mach. Para analise do centro de pressao, calcula-se o escoamento em cada um dos cone
de narizes com angulo de ataque de 4 graus a 1.2 Mach, para posterior comparacao da

posicao do centro de pressao em cada caso.

3.3 COMPARACAO DOS RESULTADOS

Os resultados das simulagoes sao comparados com objetivo de definir qual o

melhor cone de nariz para o foguete contemplado neste projeto.
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4 RESULTADOS E DISCUSSOES

4.1 VALIDACAO

O sistema valida-se através da simulagdo de um cone de nariz conico, com di-
ametro de 1,75 polegadas, ou 44,45 milimetros, e comprimento de 5,25 polegadas, ou
133,35 milimeteros, em um escoamento com velocidades de 1,3, 1,5, 2, 2,4, 3 e 4 Mach,
conforme experimento realizado em um tunel de vento em PERKINS et al. (1958). Este
cone ¢ inserido em um volume de controle retangular de 50 polegadas por 80 polegadas,
ou 1,27 por 2,032 metros, com uma regiao com volumes de menor tamanho inseridos em
diferentes regioes. A malha formada possui 44343 nés e 73673 volumes, com 54 camadas
de inflacao na superficie do objeto, e taxa de crescimento de 1,2, observada nas figuras
4.1 e 4.2. Os valores para as camadas de inflacao obtém-se através de estimativa pelas
equacoes 2.32, 2.33, 2.34, 2.35 e 2.306, visando garantir um valor de Y* igual ou menor
que 300. Os volumes gerados sdo quadrilateros e triangulares, com tamanhos variando de
127mm a 12,7mm. As equagoes utilizadas sdo as do modelo de turbuléncia SST, conside-
rando as equacgoes de energia e o fluido sendo ar, modelado como gas ideal. Posteriormente
sao comparados os valores de coeficiente de arrasto com os dados experimentais obtidos,

conforme figura 4.3.

Pode-se observar na figura 4.3 que os dados obtidos experimentalmente estao
muito proximos dos calculados matematicamente, validando-se assim o modelo de simu-

lacao selecionado.

Figura 4.1 — Detalhe da elipse na malha gerada para validagdo do cone de nariz conico.
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Figura 4.2 — Camadas de inflagdo na malha gerada para validagao do cone de nariz conico.
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Figura 4.3 — Gréafico comparando valores obtidos experimentalmente por (PERKINS et
al., 1958) e dados obtidos por simulagao.
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4.2 COEFICIENTE DE ARRASTO E DISTRIBUICAO DE PRESSOES

Para o céalculo de cada tipo de cone de nariz é criado um volume de controle re-
tangular com 3 metros de altura e 17 de comprimento, onde a parte traseira do foguete se
encontra na origem do plano cartesiano de referéncia. Para simplificagdo do modelo e con-
sequente optimizagao do tempo computacional de simulagao, analisa-se apenas a metade
superior da malha em questdo, por ser um sistema axissimétrico, podendo ser simulado
com esta op¢ao no Ansys Fluent, e posteriormente espelhado para analise da distribui-
¢ao de pressoes. A malha deste modelo é gerada totalmente por elementos quadrildteros,

conforme demonstrado na figura 4.4.

Figura 4.4 — Malha gerada para simulagao do foguete com elementos quadrilateros.

@ ©) ®
|

Figura 4.5 — Dimensoes e diferentes regioes na malha gerada para simulacao do foguete.

Esta malha é separada em diferentes regides com tamanhos diferentes de volumes,
conforme evidenciado na figura 4.5. Esta divisdo prevé se¢oes com maior precisao (menor
tamanho de volume) onde o escoamento turbulento é mais complexo, e o contrario para
regioes de menor intensidade de turbulencia. Na regiao 1 os volumes possuem tamanho
de 75mm, na regiao 2 de 50mm, na regiao 3 de 20mm e na regiao 4 de 15mm. Além disto,
ao redor do sao sao criadas 14 camadas de inflacdo, no modelo de transi¢cao suave, com
relacdo de transicao de 0,272 e taxa de crescimento de 1,2. Estes valores garantem um Y+
abaixo de 300 em toda a superficie do foguete para todas as faixas de Mach nos quatro
modelos de cone de nariz selecionados. Sao gerados 42984 nés e 42418 elementos em cada

simulacao.

As equagodes 2.27 e 2.28 sao utilizadas para desenho do perfil do cone de nariz LD-
HAACK, utilizando as constantes C=0, L=0,25 e r=0,051. A equacao 2.26 foi utilizada

para o perfil Power, com n=1/2 e mesmos valores de raio e comprimento. As curvas sdo
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calculadas por um programa externo ao Fluent e posteriormente adicionadas a geometria,

cada uma formada por um conjuto de 1251 pontos.

O erro residual é definido como 107% para todos os pardmetros de andlise durante

o equacionamento, e as malhas sao analisadas até convergéncia.

Na tabela 4.1 podemos observar os valores de coeficiente de arrasto obtidos para
cada tipo de cone de nariz para cada faixa de velocidade analisada. Observa-se que em

todos os casos o cone de nariz tipo LD-HAACK possui melhor desempenho que os demais.

Tabela 4.1 — Coeficientes de Arrasto obtidos para cada tipo de cone de nariz por Ntumero
de Mach

Mach Conico  Parabdlico 1/2 Power LD-HAACK

0,3  0,599086 0,608433  0,597296  0,579686
0,6  0,570538 0,574254  0,566176  0,549768
0,0  0,555482 0,544952  0,547669  0,523466
1,2 0670940 0,663349  0,621750  0,617602

Isto pode ser comprovado através da figura 4.6, que relaciona o niimero de Mach
com a forca de arrasto resultante em cada uma das velocidades analisadas para cada
formato de cone de nariz. Pode-se concluir através do grafico que em baixas velocidades
a forca de arrasto nao varia muito com o tipo de cone de nariz, mas a medida que estas
velocidades no escoamento aumentam, ocorre uma maior diferenca na forca de arrasto em
relagdo ao tipo de cone de nariz. Os formatos LD-HAACK e 1/2 Power se destacam dos

demais a medida que o Numero de Mach aumenta.

Comparando-se os dados de coeficiente de arrasto a velocidade de 1,2 Mach,
pode-se perceber uma diferenga préxima de 8% entre os valores obtidos com cone de nariz
conico e com cone de nariz LD-HAACK, respectivamente os formatos de pior e melhor
performance nesta velocidade, comprovando-se a necessidade da escolha de um tipo de

cone de nariz ideal para se obter maxima performance no projeto de um foguete.

4.3 CENTRO DE PRESSAO

Para andlise comparativa do centro de pressao para cada perfil de cone de nariz,
as mesmas geometrias utilizadas anteriormente sao espelhadas, e calculadas para um
escoamento com angulo de ataque de a = 4°, desta vez ndo em regime axissimétrico, mas

considerando todo o plano, a uma velocidade Mach = 1,2.

Pode-se observar na figura 4.7 que para esta configuracdo o cone de nariz de
formato Conico, que possui pior desempenho em relagao a forca de arrasto, é aqui o mais
indicado para garantir a estabilidade do foguete durante o voo, pois se encontra atras do
centro de gravidade mesmo a um angulo de ataque de 4 graus. A diferenca chega a ser de

9,55% entre o pior e o melhor valor de centro de pressao, o qué é um ganho significativo,
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Figura 4.6 — Forca de Arrasto x Numero de Mach para cada Formato de Cone de Nariz

mas considerando que ainda sao adicionadas empenas no foguete para deslocar ainda mais

este valor do centro de pressao em direcao a traseira do foguete, existe a possibilidade de

que esta diferenca nao gere grande importancia na estabilidade final para o movimento

esperado

Na figura 4.8 pode-se observar o posicionamento do centro de pressao para o

cone de nariz LD-HAACK em condicoes ideais de operagao (dngulo de ataque de o =

0°) durante toda a faixa de velocidade, demonstrando nao ser um foguete estavel nestas
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Figura 4.7 — Posicao do Centro de Pressao para cada Perfil de cone de nariz a 1,2 Mach
e angulo de ataque de 4° em relacao ao centro de gravidade

condigoes, mas que tende a se tornar mais estavel a medida que a velocidade aumenta, e
na figura 4.9 observa-se o centro de pressao do modelo com este mesmo fomato de cone
de nariz e angulo de ataque de a = 4°, demonstrando a necessidade da construgao de
empenas que possam reverter este problema, caso seja plausivel um angulo de ataque

desta magnitude considerando as forgas externas no local onde o foguete sera lancado.

LD-HAACK - Centro de Presséo para a=0°
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Figura 4.8 — Posicao do Centro de Pressao para o Perfil LD-HAACK em toda faixa de
velocidade considerando angulo de ataque de 0°

4.4 CONSIDERACOES FINAIS

Apesar do formato de cone de nariz LD-HAACK ser comprovadamente melhor
que os demais modelos testados para este projeto de foguete e faixa de Mach, deve-se
observar também que este ndo possui o melhor posicionamento do centro de pressao
durante o voo, gerando maior instabilidade que outros tipos de cone de nariz. Além disto,
este cone de nariz possui maior dificuldade para fabricacao, visto que o equacionamento

deste formato nao é simples e intuitivo, como por exemplo num cone de nariz de formato
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LD-HAACK - Centro de Pressao para a=4°
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Figura 4.9 — Posicao do Centro de Pressao para o Perfil LD-HAACK em toda faixa de
velocidade considerando angulo de ataque de 4°

Conico ou Parabodlico. Caso seja fabricado por manufatura aditiva, por exemplo, este
problema pode ser mitigado, contanto que este método nao gere outros problemas, como
por exemplo uma resisténcia mecanica inadequada as forcas sofridas durante a trajetoria

do foguete.

Um proximo passo para este estudo em direcdo a construgao do foguete para a
competicao IREC é uma anélise de quao impactante é a diferenca gerada por cada tipo
de cone de nariz em relagao a cada um dos fatores analisados (for¢a de arrasto, perfil de
pressoes e centro de pressdo), para que a partir destes dados sejam obtidos pardmetros
mais concretos para avaliacao de performance e tomada de decisdao no projeto, como
por exemplo tempo total para atingir a altitude desejada, quantidade de combustivel

necessaria para o voo e custo de fabricagao.

Além disto, deve-se também analisar o posicionamento do centro de pressao para
cada tipo de cone de nariz apés a adigdo de empenas no foguete, o que pode vir a fazer
com que a diferenca entre centros de pressao para cada modelo se torne menos significativa
e, consequentemente, seja um fator com menor peso no momento da escolha do cone de

nariz ideal para este projeto.
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A PERFIS DE PRESSAO

L.

Figura A.1 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz Conico a 0,3 Mach
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Figura A.2 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz Coénico a 0,6 Mach
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Figura A.3 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz Coénico a 0,9 Mach
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Figura A.4 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz Coénico a 1,2 Mach
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Figura A.5 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz Parabdlico a 0,3 Mach
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Figura A.6 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz Parabdlico a 0,6 Mach
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Figura A.7 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz Parabdlico a 0,9 Mach
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Figura A.8 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz Parabdlico a 1,2 Mach
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Figura A.9 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz 1/2 Power & 0,3 Mach
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Figura A.10 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz 1/2 Power a 0,6 Mach
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Figura A.11 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz 1/2 Power a 0,9 Mach
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Figura A.12 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz 1/2 Power a 1,2 Mach
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Figura A.13 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz LD-HAACK a 0,3 Mach
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Figura A.14 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz LD-HAACK a 0,6 Mach
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Figura A.15 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz LD-HAACK a 0,9 Mach
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Figura A.16 — Perfil de Pressoes para o Cone de Nariz LD-HAACK a 1,2 Mach
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